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某发动机风扇进气畸变数值模拟
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摘　　　要：采用周向平均体积力的方法将叶片对气流的作用简化为体积力源项研究进气畸变对某航空发

动机风扇的影响．分别对该风扇在均匀进气条件下和进口存在稳态总压畸变条件下的流场进行了模拟计算，

得到了和雷诺平均Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｃｋｅｓ（ＲＡＮＳ）计算几乎完全一致的特性线以及流场主要结构特征，在进行进气

畸变条件下流场模拟计算时成功地捕捉到了进口畸变扰动在流场中的传播情况，并能够正确反映进气畸变

对压气机的影响．结果表明：压气机进气畸变流场有着大尺度、强耦合、信息传播三维性明显等特征，采用周

向平均体积力研究方法可以利用非常少的计算资源加深对进气畸变流动的认识．
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　　在飞机飞行过程中的爬升、大偏航角、侧风、
发射武器和进气道不起动工况等都有可能造成压

气机进气畸变，影响着发动机的正常工作和飞行

安全．因此现代压气机设计要求同时兼顾综合考
虑压气机性能和抗畸变能力，设计者需要在设计
阶段就对发动机在进气畸变状态下的性能参数加
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以预估．
为了预测、评估进气畸变对压气机造成的影

响研究者们先后提出了平行压气机模型、激盘模
型、周向平均体积力模型、黏性体积力模型以及全
环 非 定 常 ＲＡＮＳ（Ｒｅｙｎｏｌｄｓ－ａｖｅｒａｇｅｄ　Ｎａｖｉｅｒ－
Ｓｔｏｋｅｓ）（ＵＲＡＮＳ）模拟等方法来模拟畸变流动．
平行压气机模型［１］将压气机沿周向分成了若干个

独立运行通过边界条件相联系的一维子压气

机［２－４］；激盘模型［５］将叶片排对流体的作用集中在
一片没有厚度的激盘上，这些低维模型对经验参
数的依赖较大．近些年发展起来的压气机全环非
定常模拟［６－１１］动辄占用数百颗ＣＰＵ（ｃｅｎｔｒａｌ　ｐｒｏ－
ｃｅｓｓｉｎｇ　ｕｎｉｔ）计算几周时间，并需要通过复杂的后
处理技术提取数据，在工程设计阶段是无法接受
的．周 向 平 均 体 积 力 （ｐａｓｓａｇｅ－ａｖｅｒａｇｅｄ　ｂｏｄｙ
ｆｏｒｃｅ）模型［１２－１５］和黏性体积力（ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄ　ｖｉｓｃｏｕｓ
ｂｏｄｙ　ｆｏｒｃｅ）模型［１６－１７］都采用源项来模拟对计算量
消耗较大的叶片力通过求解欧拉方程来模拟畸变

流场，与ＲＡＮＳ相比该方法在保证刻画流动三维
性的同时使计算量大大减小．Ｘｕ等人为了解决叶
轮机械内部流动数值模拟所面对的尺度跨度大的

问题，提出了一个对各种尺度的非定常流动都适
用的通用框架［１１］．周向平均体积力模型来计算畸
变流场对计算机资源和经验数据的要求都较少，
非常适合于工程应用，因此在本文研究工作中也
采用该种方法模拟进气畸变条件下的风扇流场．
本文工作利用周向平均体积力模型的方法对

某航空发动机风扇在均匀进气条件下和进口存在

稳态总压畸变条件下的流场进行了模拟计算．

１　体积力模型

程序在整个压气机通道中利用三维无黏非定

常欧拉方程来求解管道流动，在叶片排区域叶片
作用以体积力的形式加入到方程源项中，控制方
程如（１）所示．
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其中ρ为密度；ｐ为压力；ｅ为内能；Ｖｘ，Ｖｒ，Ｖθ 为
轴向、径向、周向速度；Ｆｒ，Ｆｘ，Ｆθ和Ｗｆ 分别为径

向、轴向和切向的体积力源项以及体积力对气流
做的功，在叶片区域这些源项由周向平均体积力
模型给出，如图１所示．对控制方程空间离散采用
有限体积法，离散精度为２阶，时间离散具有３阶
精度．

图１　周向平均体积力模型示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｏｆ　ｂｏｄｙ　ｆｏｒｃｅ　ｍｏｄｅｌ

首先通过单通道ＲＡＮＳ计算获得不同工况
下叶片排区域各地加功和损失情况，制作成数据
库．随后在畸变程序运行过程中，调用此数据库结
合流场特征参数匹配出各地的加功和损失情况，
并组成体积力源项加载至流场．在进气畸变条件
下，由于叶片排不同位置流动特征参数存在着差
异，匹配计算出的各地加功和损失源项也不同，从
而模拟出了叶片排对进气畸变非均匀来流的响

应．在求解过程中，程序根据预先导入的 ＲＡＮＳ
计算结果来判断各个周向叶片通道的堵塞或失稳

状态，对压气机的抗畸变能力做出评估．由于求解
器仅仅需要求解三维欧拉方程，可以利用很少的
计算资源刻画出畸变流动强三维、大尺度的
特征［１８］．

２　算例验证

利用程序计算了某大涵道比发动机的风扇转

子在均匀进气、进气存在稳态总压畸变条件下的
流场以验证周向平均体积力方法对压气机流场和

性能的模拟计算能力．风扇基本参数如表１所示．

００１２
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表１　风扇基本参数

Ｔａｂｌｅ　１　Ｂａｓｉｃ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ｆａｎ

参数 数值

叶片数 ３２

展弦比 ２．６

轮毂比 ０．３５

压比 １．６４

效率 ０．９１

计算网格如图２所示，轴向５４个网格，周向

６０个网格，径向３０个网格，总共９７　２００个网格单
元．叶片排沿轴向取９个网格单元，叶片排沿整个
一周总的网格节点数为１６　２００个．网格的生成过
程保证了网格具有严格轴对称的性质，同时网格
沿周向和径向也是等距的，因此使网格具有了均
匀性和正交性，这种网格有利于计算收敛，从而使
使用大的时间步长加速收敛成为可能．

图２　计算网格

Ｆｉｇ．２　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ｇｒｉｄ

２．１　均匀进气计算结果

图３给出了风扇转子的１００％转速流量－压比
特性以及流量－效率特性．由于正确地加载了叶片
排的加功和损失情况畸变程序以非常小的计算代

价获得了和ＲＡＮＳ计算几乎完全一致的压气机
特性，并且在计算过程中通过对特征参数与预先
准备的ＲＡＮＳ计算结果进行判断，较为准确地获
得了风扇转子的稳定性边界以及堵塞点．

图３　风扇特性曲线

Ｆｉｇ．３　Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｏｆ　ｆａｎ

图４将在参考点畸变程序和ＲＡＮＳ计算获
得的总压比、总温比沿叶展的分布进行了对比，可
以看出两者获得的参数分布规律是一致的．对于
总温比和总压比计算值差别均在２％以内．
图５将周向平均体积力模型计算所得子午面

平均静压、总压与ＲＡＮＳ计算结果进行比较，结
果说明周向平均体积模型可以模拟出流场的特征

流动结构，正确反映出压缩系统中的各驱动因素
对气流的作用以及耦合影响．
以上结果证明了周向平均体积力的方法能够正

确地将加功量和损失注入三维欧拉方程的求解过程，
从而获得与ＲＡＮＳ计算相一致的流场特征及整体性
能，模拟出了叶片排驱动系统对进口来流的响应．

１０１２
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图４　参数沿展向分布对比

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｐａｒａｍｅｔｅｒ　ｓｐａｎｗｉｓｅ

ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ

图５　子午面参数分布

Ｆｉｇ．５　Ｍｅｒｉｄｉｏｎａｌ　ｖｉｅｗ　ｏｆ　ｐａｒａｍｅｔｅｒ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ

２．２　进气存在稳态总压畸变计算结果

使用程序模拟计算了风扇转子在流场上游周

向１４６°范围内存在总压畸变时的压气机流场，进
口总压分布如图６所示，其中ｐｔ表示总压．使用
单台ＰＣ进行计算２０ｍｉｎ左右即可收敛．

图６　流场进口总压分布

Ｆｉｇ．６　Ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ａｔ　ｉｎｌｅｔ

２．２．１　转子对上游畸变来流的影响

在进气畸变条件下风扇转子对流动的影响能

够向上游传播，并在与进口畸变条件的耦合作用
下，使叶片排前的流场参数重新分布．如图７所
示，在进口畸变区静压削弱的幅度比总压小导致
了该区域气流轴向速度降低，导致了该处叶片处
于特性线低折合流量工况，加功量大，气流产生的
压升也较大，进而对上游产生了更为强烈的抽吸
作用，造成了该处的静压下降、气流加速．通过以
上分析在图７所示在风扇转子与上游畸变来流的
耦合作用下，风扇叶片排进口的空气质量流量分
布趋于均匀，其中Ｖｘ 为轴向速度，Ｕ 为叶片切线
速度．
风扇转子前缘静压的不均匀分布同时又诱发

２０１２
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了在该处气流的周向流动，使畸变区域两侧的空
气涌向中间的区域．这种周向附加流动使１４６°周
向位置附近的气流攻角变小，２８６°周向位置附近
的气流攻角增大，如图８所示．在图９中给出了在
不同周向位置风扇上游和风扇出口无总压分布，
该总压分布采用了同一周向位置流场总压进行无

量纲化．在图９中的ａ点，由于该处上游总压低，
尚未完全进入低折合流量区，并处于周向流动引
起的附加负攻角状态的影响，出口总压达到了全
场最低点．而在图中ｂ点，上游尚未完全进入畸变
状态，总压较高，同时在低折合流量和正攻角附加
流动的影响下出口总压达到了全场的最大值．本
文研究工作正是采用这种方式根据风扇流场特征

参数准确加载叶片排对气流的驱动作用，从而模
拟出了畸变流动的主要特征．

图７　压气机上游静压、质量流量分布

Ｆｉｇ．７　Ｕｐｓｔｒｅａｍ　ｓｔａｔｉｃ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ａｎｄ　ｍａｓｓ

ｆｌｕｘ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ

２．２．２　不同轴向位置总压分布

图１０给出的不同轴向位置的总压分布反映

图８　转子前缘绝对气流角分布

Ｆｉｇ．８　Ｗｈｉｒｌ　ａｎｇｌｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ａｔ　ｌｅａｄｉｎｇ　ｅｄｇｅ

图９　风扇上游和风扇出口换算总压分布

Ｆｉｇ．９　Ｎｏｒｍａｌｉｚｅｄ　ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

出了上游畸变来流在与叶片排的耦合作用下向下

游的发展变化规律．在上游到叶片排前缘之间的
区域，畸变区域的气流轴向速度与非畸变区域的
气流轴向速度存在着较大的差别，有着将非畸变
区域气流轴向速度拖拽降低的趋势，从而导致了
低总压区域扩散，到叶片排进口处低总压区域已
经从１４６°扩散至１９０°左右．在叶片排区域，由于
在叶根和叶尖叶片的加功能力不同，总压沿径向
分布产生了较强的相位变化．在进气畸变条件下
不同周向位置的叶片通道处于不同工况：在叶片
排尾缘，处于高折合流量、负攻角附加流动状态的

ａ处总压最低，而ｂ处在低折合流量，正攻角附加
流动的影响下出口总压达到全场最大值．在叶片
排后，由于有切向速度的存在，总压分布沿风扇转
动方向继续迁移．从不同轴向位置的总压分布可
以看出：进口畸变扰动传播的三维性非常明显，必
须采用相应的三维计算方法才能充分捕捉到这一

性质．

３０１２
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图１０　不同轴向位置总压云图

Ｆｉｇ．１０　Ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｉｎ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ａｘｉａｌ　ｓｅｃｔｉｏｎｓ

３　结　论

采用周向平均体积力模型的研究方法对某大

涵道比发动机的风扇转子在均匀进气和进气稳态

总压畸变条件下的流场进行了模拟计算，得出了
如下结论：

采用周向平均体积力模型的研究方法以体积

力源项的方式模拟叶片作用力，可以准确地模拟
出叶片对流场的响应以及对压缩系统的整体驱动

作用，获得与ＲＡＮＳ计算非常接近的压气机性能．
进气畸变流动是以压气机半径为特征长度的

大尺度流动，叶片排与上游来流相互影响有着强
烈的耦合作用，导致流动再分布，同时由于在不同
叶高加功量不同，畸变来流通过叶片排时会沿叶
展方向发生相位移动，流动表现出明显的三维性，

这些特征都是平行压气机、激盘模型等传统研究
方法无法充分捕捉的．周向平均体积力的研究方
法通过求解三维欧拉方程来模拟畸变流场，贴合
了畸变流动大尺度，强三维的特征，成功地模拟出
了畸变扰动在压气机内部的传播规律，及其对压
气机性能的影响．
周向平均体积力模型可以利用非常少的计算

４０１２
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资源揭示出畸变流动的主要特征，有助于我们在
设计阶段对压气机的抗畸变能力进行评估，具有
较高的推广价值．
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