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摘　　　要：为研究Ｓ弯进气道出口和翼身融合体（ＨＷＢ）飞机发动机进口两种特定涡旋流对压气机气动性

能和稳定性的影响，将设计的新型叶片式旋流畸变发生器与跨声速压气机Ｓｔａｇｅ６７进行联合数值仿真，获得

进口旋流条件下的压气机特性线和流场分布，并与转子进口为均匀来流时进行对比分析。结果表明：在

１００％换算转速，Ｓ弯进气道产生的旋流使得压气机压比和效率在近峰值效率点分别下降０．０６％、０．８５％，稳

定工作流量范围减小５．９７％，压气机稳定裕度降低１．１３％，压比和效率特性线均向左下方移动。ＨＷＢ飞机

产生的旋流使得压气机在近峰值效率点的压比增大６．６１％，效率下降６．２５％，稳定工作流量范围减小

２６．８８％，压气机稳定裕度降低２．８４％，压比特性线向右上方移动，效率特性线向右下方移动。
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　　为满足先进战机隐身性能和机动性能的要

求，Ｓ弯进气道和翼身融合体（ＨＷＢ）布局被广泛

的应用于现代战机，通过Ｓ弯进气道和翼身融合，

可有效减轻机身的质量并降低飞行阻力，飞机可

以获得更好的隐身性能和气动性能［１２］，有利于飞

机进行超声速飞行。然而Ｓ弯进气道和ＨＷＢ布

局会影响发动机进口流场均匀度，对发动机的性

能与稳定性造成不利影响，严重时甚至会导致发

动机喘振［３］，造成飞行安全隐患。因此，研究Ｓ弯

进气道和ＨＷＢ飞机在发动机进口产生的旋流畸

变是十分重要且必要的工作，这对抑制旋流的产

生以及飞机气动外形的设计有重要意义。

由于压气机转速很高，故压气机对来流的品

质十分敏感，因此进气道与发动机的匹配问题一

直是飞机推进系统设计中的重要研究内容［４５］。

Ｔｏｒｎａｄｏ战机在早期研制过程中只进行了进气道

与发动机相容性的总压和总温畸变测试，没有开

展旋流畸变对发动机性能的研究，导致发动机在

一些特定的飞行条件下发生了喘振现象［６］。除

Ｔｏｒｎａｄｏ战机外，战斧巡航导弹在其研制过程中，

由于采用了Ｓ弯进气道，导致其在做机动动作时

也引发了发动机喘振，后来通过优化自适应节流

管理算法才减缓了旋流畸变对发动机性能和稳定

性的影响［７］。此后，人们逐步重视起旋流畸变对

发动机性能和稳定性的影响，但在早期，仍然是围

绕着具体的装备型号进行实验研究。

目前，国内外对旋流畸变的研究主要分为两

个方面［８］：①旋流畸变发生器的设计以及对旋流

场评估分析，在这个方面，绝大多数的研究集中于

整体涡和对涡的产生机制；②旋流畸变对压气机

性能和稳定性的影响，此方面主要研究整体涡与

对涡 对 压 气 机 性 能 的 影 响。Ｄａｖｉｓ、Ｎｉｃｈｏｌａｓ

等［９１１］做了Ｆ１０９风扇对整体涡旋流畸变响应的

ＲｅｙｎｏｌｄｓａｖｅｒａｇｅＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅ（ＲＡＮＳ）数值模

拟计算。Ｃｏｕｓｉｎ等
［１２］用平行压气机理论解释了

整体涡旋流和对涡旋流对发动机性能的影响。

Ｓｈｅｏｒａｎ等
［１３］采用设计得到的腔室型旋流畸变发

生器与ＡＳＥ１２０低压压气机进行高精度联合数值

模拟，采用滑动网格法和转子冻结法探究了整体

涡旋流和对涡旋流对压气机级气动性能的影响。

国内南京航空航天大学的屠宝锋等［８，１４１５］通过叶

片式旋流畸变发生器研究了整体涡和对涡对低速

轴流压气机和跨声速压气机性能的影响。空军工

程大学的胡伟波、程邦勤等［１６１７］利用ＣＦＤ技术研

究了整体涡和对涡旋流对某型低速轴流压气机以

及对跨声速压气机性能的影响，并分析了影响机

理。总地来说，目前国内外主要研究了整体涡和

对涡旋流畸变对压气机性能的影响，研究表

明［９１７］：①在一定的旋流畸变强度范围，正向整体

涡会增加压气机稳定裕度，但是会降低压气机增

压能力；反向整体涡对压气机的增压能力几乎无

影响，但是会大大降低压气机稳定裕度，危害较

大；②对涡旋流畸变会同时降低压气机的气动性

能和稳定裕度，主要影响压气机的稳定性。以上

研究均集中于整体涡和对涡旋流畸变对压气机性

能和稳定性的影响，然而所研究的整体涡和对涡

等通用样式的旋流场与飞机在实际飞行中产生的

旋流场存有较大的差异，对于飞机内部真实的旋

流场对发动机性能影响的研究相对匮乏。

为进一步研究旋流畸变对压气机气动性能和

稳定性的影响，本文利用某型Ｓ弯进气道出口以

及ＨＷＢ飞机发动机进口的两种特定涡旋流研究

其对压气机气动性能和稳定性的影响，由于后期

要进行实验验证，如若使用真实的Ｓ弯进气道和

ＨＷＢ飞机与压气机进行联合仿真和实验，不仅

生产成本高，而且实现难度大，故本文利用复现精

度高、结构稳定的叶片式旋流畸变发生器［１８］与跨

声速压气机Ｓｔａｇｅ６７进行联合仿真研究。旋流

畸变发生器产生的流场与真实Ｓ弯进气道以及翼

身融合结构所产生流场的相似性详见文献［１８］。

本文旨在探究飞机在实际飞行中所产生的真实旋

流场对压气机气动性能和稳定性的影响机理，为

ＨＷＢ飞机的进气道与机身匹配设计和Ｓ弯进气

道抑制旋流提供参考。

１　研究对象

本文计算域分为畸变段、ＮＡＳＡＳｔａｇｅ６７以

及其他的流体管道组成，管道直径为２５６．５ｍｍ，

如图１所示。

畸变段采用的是两种叶片式旋流畸变发生器

（图２和图３），复现的分别是Ｓ弯进气道出口流

场和翼身融合体飞机发动机进口流场［１８］，模拟工

况为垂直于进口截面轴向进气，其中本文的Ｓ弯

进气道在出口截面下部存在一组明显的对涡，截

１４５
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图１　计算域

Ｆｉｇ．１　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｄｏｍａｉｎ

图２　Ｓ弯进气道出口旋流畸变网

Ｆｉｇ．２　ＳｗｉｒｌｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎｓｃｒｅｅｎｆｏｒｅｘｉｔｏｆＳｄｕｃｔｉｎｌｅｔ

图３　ＨＷＢ飞机发动机进口旋流畸变网

Ｆｉｇ．３　ＳｗｉｒｌｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎｓｃｒｅｅｎｆｏｒＨＷＢａｉｒｃｒａｆｔｉｎｌｅｔ

面上半部分的旋流角较小，最大旋流角出现在底

部靠近壁面处。ＨＷＢ飞机在发动机进口截面上

存在一大一小的两个旋涡结构，涡核分别位于中

心以及靠近左侧壁面处。关于以上两旋流场的细

节以及旋流畸变发生器设计过程和结构特征详见

文献［１８］。

Ｓｔａｇｅ６７压气机由Ｒｏｔｏｒ６７和Ｓｔａｔｏｒ６７组

成：Ｒｏｔｏｒ６７是一种低展弦比的跨声速轴流压气

机转子，广泛应用于各种ＣＦＤ代码的测试验证

中。Ｓｔａｔｏｒ６７相比于传统的双圆弧叶形，静子叶

型的前缘和尾缘较钝，这种构型的叶片负载能力

较大，在产生相同压比的条件下，叶片数量更

少［１９］。Ｒｏｔｏｒ６７与Ｓｔａｔｏｒ６７的几何参数如表１

和表２所示。

表１　犚狅狋狅狉６７的几何参数

犜犪犫犾犲１　犌犲狅犿犲狋狉犻犮狆犪狉犪犿犲狋犲狉狊狅犳犚狅狋狅狉６７

参数 数值

叶片数量 ２２

质量流量／（ｋｇ／ｓ） ３３．２５

设计压比 １．６３

转子尖端速度／（ｍ／ｓ） ４２９

叶尖间隙／ｃｍ ０．０６１

展弦比 １．５６

叶尖稠度 １．２９

表２　犛狋犪狋狅狉６７的几何参数

犜犪犫犾犲２　犌犲狅犿犲狋狉犻犮狆犪狉犪犿犲狋犲狉狊狅犳犛狋犪狋狅狉６７

参数 数值

叶片数量 １７

弦长／ｃｍ １２．７

最大相对厚度 ０．５

２　数值方法

２１　求解方法

根据计算域结构特点，普通管道采用Ｏ型结

构网格拓扑，由于旋流畸变发生器的叶片结构较

为复杂，所以采用非结构四面体混合网格，总网格

量为４００万。选用ＮＵＭＥＣＡ商用软件对Ｓｔａｇｅ

６７划分三维计算网格，网格类型为全六面体结构

网格，在叶片通道不同位置采用不同的网格拓扑

结构，包括Ｏ／Ｈ／Ｊ型拓扑，其中叶片周围网格采

用Ｏ型拓扑结构模拟叶片边界层，对近壁面网格

作加密处理，壁面网格层数为１１，第一层网格厚

度为０．１２％叶根弦长，保持狔
＋值在１０～１００之

间。Ｈ型网格拓扑结构用于模拟进口段、出口段

以及叶顶间隙，为使流动充分发展，压气机进口段

和出口段长度分别设置为２倍和２．５倍转子叶根

弦长。叶片通道采用Ｊ型网格拓扑结构（如图４）。

２４５
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图４　５０％叶高处网格

Ｆｉｇ．４　Ｍｅｓｈａｔ５０％ｓｐａｎｏｆｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ

首先对Ｒｏｔｏｒ６７进行网格划分，共绘制了三套

不同密度的网格进行网格独立性检验，分别为粗网

格（ｃｏａｒｓｅ）、标准密度网格（ｂａｓｅｌｉｎｅ）、细网格（ｆｉｎｅ）。

其中标准密度网格单个叶片通道内的网格数约为

５０万，总网格数为１１００万。１００％换算转速、均匀

进气条件下，通过数值模拟得到的不同网格密度下

Ｒｏｔｏｒ６７压比和效率特性线与实验数据
［２０］对比如

图５所示。通过对比可知，由粗网格到标准密度网

格，计算所得性能参数的相对误差逐渐减小，但随

着网格密度的继续增加，标准密度网格和细网格的

计算结果差异在０．１５％以内，计算结果变化很小，

表明标准密度网格满足计算需求，因此在保证计算

精度的基础上，为了节约计算资源，本文在算例中

均采用标准密度网格进行数值计算。

Ｓｔａｇｅ６７压气机计算网格是由 Ｒｏｔｏｒ６７标

准密度网格与网格密度相近的Ｓｔａｔｏｒ６７网格连

接而成的，上文已经对Ｒｏｔｏｒ６７进行了网格独立

性检验，结果表明Ｒｏｔｏｒ６７的标准密度网格满足

了计算精度和计算资源的需求，而静子网格密度

与转子相近，且静子为非转动部件，对流场的影响

较小，因此此处采用Ｓｔａｇｅ６７标准密度网格进行

Ｓｔａｇｅ６７压气机数值模拟验证。

经过网格无关性验证，最终确定叶片展向网

图５　Ｒｏｔｏｒ６７压比和效率的ＣＦＤ数值仿真结果与

实验值对比

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｐｒｅｓｓｕｒｅｒａｔｉｏａｎｄｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｏｆ

Ｒｏｔｏｒ６７ｂｅｔｗｅｅｎＣＦＤａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｄａｔａ

格层数为６５，对叶顶间隙网格进行加密，叶顶间

隙网格层数为１２，叶片与叶片间网格节点数为

６０，叶片通道轴向网格节点数设为６５。Ｓｔａｔｏｒ６７

的叶片展向网格层数设为７５，叶片间以及叶片通

道轴向网格节点数分别为４２和７５。叶片近壁面

网格加密，壁面网格层数为１０。Ｓｔａｔｏｒ６７与Ｒｏ

ｔｏｒ６７连接得到的Ｓｔａｇｅ６７压气机整级网格节点

总数为１５００万。考虑到本文所研究流场的不对

称性，采用全通道网格进行计算，Ｓｔａｇｅ６７的全通

道网格见图６。

图６　Ｓｔａｇｅ６７全通道网格

Ｆｉｇ．６　ＭｅｓｈｏｆｔｈｅｗｈｏｌｅＳｔａｇｅ６７

旋流畸变发生器所模拟流场已与实验数据对

比，模拟精度详见文献［１８］。

本文采用带可缩比例壁面函数（ｓｃａｌａｂｌｅｗａｌｌ

ｆｕｎｃｔｉｏｎｓ）的犽ε湍流模型
［２１］。可缩比例壁面函

数对近壁面细网格的求解结果更加稳定，能够克

服标准犽ε湍流模型在近壁面狔
＋值小于１５时计

算结果变差的缺陷。

设置进口总压为１０１３２５Ｐａ，总温为２８８．１５Ｋ，

３４５



航　空　动　力　学　报 第３５卷

轴向进气，出口设定平均静压，通过改变出口静压

控制压气机进口流量。叶片、轮毂、旋流畸变网和

机匣壁面均设置为绝热无滑移壁面边界条件，其

中与转子连接的轮毂设为转动无滑移壁面，其余

轮毂和机匣设为静止无滑移壁面。

冻结转子法可提取计算域边界的真实流动信

息，并通过特定的转动域相对位置将真实的流场

信息传递给下游边界，是一种高阶的交界面计算

方法。因此本文选用冻结转子法连接转动域和静

止域进行仿真研究。

２２　犛狋犪犵犲６７求解方法验证

采用上述数值模拟方法，计算了均匀来流条

件下１００％换算转速的流场，Ｓｔａｇｅ６７压气机计

算结果与实验数据［１９］对比如图７所示。压气机

压比和效率随换算流量的变化趋势与实验值一

致，在近峰值效率点，压比、效率、流量的相对误差

分别为１．２１％、－０．９３％、－０．２０％，与实验值吻

合度较高，但在近失速边界点，压比、效率、流量的

相对误差分别为１．４５％、－２．１５％、－０．８６％，与

实验值相差较大，这是由于在近失速工况下压气

图７　Ｓｔａｇｅ６７压比和效率的ＣＦＤ数值仿真结果与

实验值对比

Ｆｉｇ．７　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｐｒｅｓｓｕｒｅｒａｔｉｏａｎｄｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｏｆ

Ｓｔａｇｅ６７ｂｅｔｗｅｅｎＣＦＤａｎｄｅｘｐｅｒｍｅｎｔａｌｄａｔａ

机通道流场较为复杂，数值计算在此处难以收敛

导致对失速点的判断与压气机实际的失速点存在

一定差异造成的。

总体来说，Ｓｔａｇｅ６７压气机级的计算网格和

数值模拟方法满足本文研究需求。

３　结果分析

采用旋流畸变网模拟旋流畸变流场时，旋流畸

变网需要设置在压气机进口前一段距离处，由于旋

流畸变网产生的旋流畸变流场在与压气机相互作

用前会在向下游前进的过程中发展变化，为探究旋

流畸变流场在随流动向下游发展的过程中旋流流

场结构和强度的变化情况，在旋流畸变网与压气机

入口间选取等间隔分布的犃、犅、犆、犇四个截面对

旋流畸变流场的发展变化进行对比分析（图８）。

图８　旋流畸变网出口段测量面分布（单位：ｍｍ）

Ｆｉｇ．８　Ｍｅａｓｕｒｉｎｇｐｌａｎｅｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｔｔｈｅｏｕｔｌｅｔ

ｏｆｔｈｅｓｗｉｒｌｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎｓｃｒｅｅｎ（ｕｎｉｔ：ｍｍ）

为分析压气机进口截面上的旋流流场情况，

在旋流畸变网下游截面犇 上等环面中心设置三

个测环：Ｒ１、Ｒ２、Ｒ３，三个测环分别位于０．４６狉０、

０．６８狉０、０．９０狉０ 位置处（狉０ 为管道半径），如图９所

示，图中红色箭头表示测环的起点和方向。

图９　压气机进口截面测环分布

Ｆｉｇ．９　Ｍｅａｓｕｒｉｎｇｒｉｎｇｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｔｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒｉｎｌｅｔ

本文采用美国机动车工程师学会（ＳＡＥ）提出

４４５
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的旋流畸变评价标准［２２］，其中旋流角α定义式为

α＝ａｒｃｔａｎ
犝θ
犝（ ）
狓

式中犝θ为速度周向分量，犝狓 为速度轴向分量。

ＳＡＥ还定义了旋流扇区（ｓｅｃｔｏｒｓｗｉｒｌ，ＳＳ）、

旋流强度（ｓｗｉｒｌｉｎｔｅｎｓｉｔｙ，ＳＩ）、旋流方向（ｓｗｉｒｌ

ｄｉｒｅｃｔｉｖｉｔｙ，ＳＤ）和旋流组数（ｓｗｉｒｌｐａｉｒ，ＳＰ）四个

评价指标来衡量旋流畸变的水平。旋流扇区和旋

流强度都从旋流畸变强度来评价，区别在于旋流

扇区描述同一方向旋流的强度，而旋流强度描述

所有方向旋流的平均强度，旋流组数从每转畸变

数目角度来评价，类似于每转低压区数。而旋流

方向则描述了径向强度基元。其定义式和详细含

义详见文献［２２］。

３１　犛弯进气道出口旋流畸变网

Ｓ弯进气道出口旋流畸变网与Ｓｔａｇｅ６７压气

机联合仿真的计算域如图１０所示，设置旋流畸变

网进口总温、总压分别为１０１３２５Ｐａ、２８８．１５Ｋ，通

过调节压气机转子出口静压，得到压气机由堵塞

到失速状态的一系列工作点，选取压气机峰值效

率点工况下旋流畸变网下游四个截面上的旋流流

场进行对比分析。

图１０　Ｓ弯进气道出口旋流畸变网与Ｓｔａｇｅ６７压气机

联合仿真计算域

Ｆｉｇ．１０　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｄｏｍａｉｎｏｆｓｗｉｒｌｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎｓｃｒｅｅｎ

ｆｏｒｅｘｉｔｏｆＳｄｕｃｔｉｎｌｅｔｗｉｔｈＳｔａｇｅ６７

３．１．１　Ｓ弯旋流流场结构的发展变化

旋流畸变网下游各截面上旋流角云图及旋流

速度矢量图如图１１所示，从图中可以观察到，随

着流动向下游发展，各截面下部的局部对涡结构

变化不大，但旋流角逐渐减小，旋流强度逐渐降

低，这是由于各截面下部的局部对涡靠近旋流畸

变网出口段下壁面以及整流罩壁面，与壁面边界

层产生相互作用导致黏性损失增大，横向速度降

低，气流在通过整流罩后轴向速度进一步增大，导

致局部对涡的强度逐渐降低。

图１１　旋流畸变网下游各截面上旋流角云图及

速度矢量图

Ｆｉｇ．１１　Ｓｗｉｒｌａｎｇｌｅｃｏｎｔｏｕｒｓａｎｄｖｅｌｏｃｉｔｙｖｅｃｔｏｒｓｏｎ

ｅａｃｈｐｌａｎｅｏｆｔｈｅｄｏｗｎｓｔｒｅａｍｏｆ

ｓｗｉｒｌｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎｓｃｒｅｅｎ

５４５



航　空　动　力　学　报 第３５卷

截面犇各测环上旋流角分布及各项旋流指

标对比如图１２所示。从图１２中可以得知，在

１２０°～２４０°周向范围内，旋流角的变化幅度以及

旋流角峰值远大于其他周向区域，截面三个测环

上的旋流方向均接近于零，正向和反向旋流相互

平衡，旋流以对称局部对涡的结构形式存在。在

局部对涡区域的Ｒ１和Ｒ３两个测环上，同一周向

位置处的旋流角方向相反，表明在受局部对涡作

用的叶片通道区域中，压气机进口来流对转子叶

片根部和顶部产生的预旋方向相反。Ｒ１、Ｒ２、Ｒ３

测环上的旋流强度分别为１．３５°、０．４４°、１．８９°，表

明内环和外环的旋流强度远大于中环，压气机转

子叶片根部和叶顶区域受旋流的影响较大，而叶

片中径处附近受旋流影响较小。

图１２　Ｓ弯旋流作用下犇截面各测环上旋流指标对比

Ｆｉｇ．１２　Ｓｗｉｒｌｅｖａｌｕａｔｉｏｎｉｎｄｅｘｏｆｅａｃｈｍｅａｓｕｒｉｎｇｒｉｎｇｏｎ

ｐｌａｎｅ犇ｗｉｔｈＳｓｈａｐｅｄｓｗｉｒｌ

３．１．２　Ｓ弯旋流作用下压气机性能变化

在１００％换算转速，Ｓ弯进气道出口旋流畸变

网作用下，Ｓｔａｇｅ６７压气机压比和效率特性线的

变化如图１３所示。

从图１３中可以观察到，相比于均匀进气工

况，在旋流畸变网产生的旋流畸变作用下，转子相

图１３　Ｓ弯旋流对Ｓｔａｇｅ６７压气机特性的影响

Ｆｉｇ．１３　Ｃｈａｎｇｅｓｏｆｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆ

Ｓｔａｇｅ６７ｗｉｔｈＳｓｈａｐｅｄｓｗｉｒｌ

６４５
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应工作点的流量、压比和效率均有一定程度下降。

在近峰值效率点，压比和效率下降幅度分别为

０．０６％、０．８５％，堵塞点流量减小０．１８％，近失速

点流量增大０．１９％，稳定工作流量范围减小

５．９７％，压气机稳定裕度降低１．１３％，压比和效

率特性线均向左下方移动。

３．１．３　Ｓ弯旋流作用下流场细节变化

１００％换算转速下，峰值效率点处各叶高的相

对马赫数云图对比如图１４所示。从图１４（ｂ）中

可以观察到，在５０％叶高处，各叶片通道流场分

布相对较为均匀，受旋流影响程度相对较小，在

２０％叶高处，共有六个叶片通道分别受到同向和

反向旋流作用，受旋流影响程度较大，在８０％叶

高处，受局部对涡旋流作用区域的叶片通道流场

与其他通道流场存在明显差异，受旋流影响程度

最大，这表明Ｓ弯进气道出口局部对涡旋流对压

气机转子叶片通道顶部区域影响最大，根部次之，

对叶片中径附近影响最小。

图１４　Ｓ弯旋流作用下各叶高处相对马赫数云图

Ｆｉｇ．１４　ＲｅｌａｔｉｖｅＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｃｏｎｔｏｕｒｗｉｔｈＳｓｈａｐｅｄｓｗｉｒｌ

从图１４（ａ）和图１４（ｃ）的对比可知，在叶根附

近受反向旋流作用的叶片通道区域在叶顶附近受

到方向相反的同向旋流影响，反之亦然，这表明在

局部对涡作用区域，同一转子叶片的叶根和叶顶

部分分别受到方向相反的旋流作用。

从图１４中可以观察到，由叶根到叶顶的转子

叶片各径向位置处，受同向和反向旋流影响的叶

片通道数相同，同向和反向旋流扇区相同，同向和

反向旋流成对称分布，压气机转子在同等强度的

同向和反向旋流作用下，同向旋流造成的流量减

少量远大于反向旋流成的流量增大量，而同向和

反向旋流对压比的影响程度基本相同，因此压气

机相应工作点的流量减小，压比略微下降，压比特

性线向左下方移动，而同等强度的反向旋流造成

的效率减小量远大于同向旋流对效率的增加量，

因此压气机相应工作点的效率下降，效率特性线

向左下方移动。近失速点９９％叶高处叶顶通道

相对马赫数云图如图１５所示，从图中可以观察

到，在局部对涡旋流作用下，部分叶顶通道的堵塞

区面积显著增大，根据平行压气机理论，一旦某一

扇区的压气机叶顶通道堵塞失速就会导致压气机

整体失速，因此在旋流畸变网产生的对称局部对

涡的作用下，转子失速提前，失速点流量增大，压

气机稳定工作流量范围减小。

３２　犎犠犅飞机发动机进口旋流畸变网

３．２．１　ＨＷＢ旋流流场结构的发展变化

随着流动向下游发展，旋流畸变网下游不同

截面处的旋流角云图以及旋流速度矢量场如图

１６所示。从图中可以观察到旋流畸变网产生的

７４５
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图１５　Ｓ弯旋流作用下压气机在近失速点９９％叶高处相对马赫数云图

Ｆｉｇ．１５　ＲｅｌａｔｉｖｅＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｃｏｎｔｏｕｒｏｆｔｈｅｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒａｔ９９％ｓｐａｎｎｅａｒｓｔａｌｌｗｉｔｈＳｓｈａｐｅｄｓｗｉｒｌ

左侧局部涡在向下游发展的过程中旋涡结构和强

度的变化较为明显，左侧局部涡在截面中部大范

围整体涡产生的诱导速度的作用下涡核向逆时针

方向移动，旋流角分布逐渐趋于均匀，左侧局部涡

的强度下降程度较大，这是由于局部涡被中部大

范围整体涡挤压而靠近左侧壁面，随着流动向下

游发展的过程中，壁面边界层厚度逐渐增加，与靠

近左侧壁面处的局部涡相互作用导致局部涡强度

下降。同时，由于气流在旋流畸变网出口段流动

过程中的掺混作用，中部整体涡与左侧局部对涡

产生对流，黏性损失增大，横向速度减小，气流通

过整流罩后流通面积减小，轴向速度增大，这几种

因素共同导致旋流畸变网产生的旋流畸变场在向

下游发展的过程中总体的旋流强度降低，旋流角

在横截面上的分布逐渐趋于均匀。

截面犇各测环上旋流角分布及旋流指标对

比如图１７所示，从图１７（ａ）中可以观察到，旋流

角在Ｒ１和Ｒ２测环上均为正值，旋流方向为１，旋

图１６　ＨＷＢ旋流畸变网下游各截面上旋流角云图

及速度矢量图

Ｆｉｇ．１６　Ｓｗｉｒｌａｎｇｌｅｃｏｎｔｏｕｒｓａｎｄｖｅｌｏｃｉｔｙｖｅｃｔｏｒｓｏｎ

ｅａｃｈｐｌａｎｅｏｆｔｈｅｄｏｗｎｓｔｒｅａｍｏｆｓｗｉｒｌｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎ

ｓｃｒｅｅｎｗｉｔｈＨＷＢ

流组数为０．５，旋流强度分别为７．３８°和１２．１２°，

这表明在Ｒ１和Ｒ２测环上均为整体涡旋流，其中

Ｒ２测环上的旋流强度大于Ｒ１测环。从旋流角

在两个测环上的分布趋势来看，虽然两个测环上

的旋流方向相同，但旋流角在测环上的分布并不

均匀，两个测环上的旋流角峰值均出现在９０°～

１３０°周向范围内，旋流角的峰值与谷值在两个测

环上的周向位置分别相差１１．０１°和９．６３°。此

外，Ｒ３测环上的旋流角分布与其他两个测环差异

较大，在Ｒ３测环上存在方向相反的两种旋流，在

９０°～１３０°周向范围内，Ｒ１和Ｒ２测环上为正旋流

角峰值区域，而Ｒ３测环上为负旋流角峰值区域，

这表明在９０°～１３０°周向范围内的转子叶片根部

８４５
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图１７　ＨＷＢ旋流作用下犇截面各测环上旋流指标对比

Ｆｉｇ．１７　Ｓｗｉｒｌｅｖａｌｕａｔｉｏｎｉｎｄｅｘｏｆｅａｃｈｍｅａｓｕｒｉｎｇｒｉｎｇｏｎ

ｐｌａｎｅ犇ｗｉｔｈＨＷＢｓｗｉｒｌ

和中部受到反向旋流作用，叶顶区域受同向旋流

作用，在其他周向范围内的叶片由叶根到叶顶均

受反向旋流作用。

３．２．２　ＨＷＢ作用下压气机性能变化

１００％换算转速下，在压气机上游连接 ＨＷＢ

飞机发动机进口旋流畸变网的Ｓｔａｇｅ６７压气机

压比和效率特性线的变化趋势如图１８所示。

图１８　ＨＷＢ旋流对Ｓｔａｇｅ６７压气机特性的影响

Ｆｉｇ．１８　ＣｈａｎｇｅｓｏｆｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆＳｔａｇｅ６７

ｗｉｔｈＨＷＢｓｗｉｒｌ

相比于均匀进气工况，在旋流畸变网产生的旋

流畸变作用下，转子相应工作点的流量、压比增大，

效率降低。峰值效率点处的压比增大６．６１％，效

率下降６．２５％，堵塞点流量增大６．４８％，近失速点

流量 增 大 ４．４５％，稳 定 工 作 流 量 范 围 减 小

２６．８８％，压气机稳定裕度降低２．８４％，与反向整

体涡类似，压比特性线向右上方移动，效率特性线

向右下方移动。

３．２．３　ＨＷＢ流场细节变化

在 ＨＷＢ飞机发动机进口旋流畸变网产生的

旋流畸变作用下，Ｓｔａｇｅ６７压气机转子在峰值效

率点各叶高截面处的相对马赫数云图如图１９所

示，由于在压气机进口截面内部和中部测环上的

９４５
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旋流角均为正值，因此２０％以及５０％叶高处各叶

片通道均受反向旋流作用，并且由于旋流角沿周

向的不均匀分布，导致各叶片通道的反向旋流强

度不同，从图１９（ａ）和图１９（ｂ）中可以观察到，

２０％及５０％叶高截面处，在９０°～１３０°周向范围

内的叶片通道受反向旋流的影响程度最大，而相

邻叶片通道内的反向旋流强度较小。如图１９（ｃ）

所示，由于在发动机进口截面外部测环上，９０°～

１３０°周向范围内的旋流角为负，与其他两个测环

上的旋流方向相反，导致该周向范围内的转子叶

片根部和中部区域受反向旋流作用，而叶顶区域

相应的叶片通道受同向旋流作用。

近失速点９９％叶高处叶顶通道流场如图２０

所示，由于大部分叶片通道处于反向旋流工况，导

致叶顶通道堵塞程度增大，因此相比于均匀进气

工况，压气机转子失速点提前，压气机稳定裕度减

小。由于只有９０°～１３０°周向范围内的叶顶通道

区域处于同向旋流工况，其他大部分叶片通道处

于反向旋流工况，压气机转子叶片负载增大，叶片

通道流动损失增大，与反向整体涡类似，在旋流畸

变网产生的旋流畸变作用下，压气机相应工作点

的流量和压比上升，效率有较大程度下降，压气机

压比特性线向右上方移动，效率特性线向右下方

移动。

图１９　ＨＷＢ旋流作用下各叶高处相对马赫数云图

Ｆｉｇ．１９　ＲｅｌａｔｉｖｅＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｃｏｎｔｏｕｒａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｐａｎｓｗｉｔｈＨＷＢｓｗｉｒｌ

图２０　ＨＷＢ旋流作用下近失速点９９％叶高处相对马赫数云图

Ｆｉｇ．２０　ＲｅｌａｔｉｖｅＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｃｏｎｔｏｕｒａｔ９９％ｓｐａｎｎｅａｒｓｔａｌｌｗｉｔｈＨＷＢｓｗｉｒｌ

４　结　论

通过研究得到如下主要结论：

１）Ｓ弯进气道出口旋流畸变网产生的畸变

流场在随流动向下游发展的过程中，下部的局部

对涡结构变化不大，但由于气流掺混以及与壁面

边界层相互作用产生的黏性损失，局部对涡强度

逐渐降低。

０５５
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２）ＨＷＢ飞机发动机进口旋流畸变网产生的

畸变流场在向下游发展的过程中，左侧局部涡的

涡核下移，由于壁面边界层以及中部整体涡的影

响，左侧局部涡强度下降程度较大，整体涡旋流强

度降低，旋流角在截面上的分布逐渐趋于均匀。

３）在Ｓ弯进气道出口旋流畸变网产生的旋

流畸变作用下，Ｓｔａｇｅ６７压气机相应工作点的流

量、压比和效率均下降，转子提前失速，压气机稳

定工作裕度降低１．１３％。

４）在 ＨＷＢ飞机发动机进口旋流畸变网产

生的旋流畸变作用下，与反向整体涡类似，压气机

相应工作点的流量和压比上升，效率有较大程度

下降，转子失速点提前，压气机稳定工作裕度降低

２．８４％。
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