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大涵道比涡扇发动机总压进气
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摘　　　要：基于数值缩放理念，以一台大涵道比涡扇发动机为研究载体，将三维彻体力模型与二维多子平

行发动机模型进行有机结合，初步搭建了适用于分析复杂进气畸变对航空发动机整机流场特性影响的多维

耦合计算模型。利用该多维耦合模型定量分析了稳态周向总压畸变及插板式总压畸变进气下发动机内部的

流场特性。计算结果表明即便是进口单纯的方波周向总压畸变进气，在经过大涵道比风扇转子作用后在下游

内外涵进口的畸变流场特征也将具有显著差异；在内涵进口形成的总压／总温复合畸变在四级增压级中均得

到不同程度的衰减；插板式总压畸变进气下风扇转子进口近轮毂处受周向静压梯度驱动将产生一定程度旋

流，并导致风扇转子出口轮毂处形成低压区。
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　　２０世纪８０年代以来，西方航空强国相继实

施了航空发动机整机高精度数值仿真技术专项研

究计划，如美国的 ＮＰＳＳ（ｎｕｍｅｒｉｃａｌｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ

ｓｙｓｔｅｍｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ）计划
［１３］及欧盟的 ＶＩＶＡＣＥ

（ｖａｌｕｅｉｍｐｒｏｖｅｍｅｎｔｔｈｒｏｕｇｈａｖｉｒｔｕａｌａｅｒｏｎａｕｔｉ

ｃａｌｃｏｌｌａｂｏｒａｔｉｖｅｅｎｔｅｒｐｒｉｓｅ）计划
［４］等，推动了航

空发动机研制模式从“传统设计”到“预测设计”的

变革［５］，航空发动机整机数值模拟技术在其设计

过程中发挥着愈来愈重要的作用。

数值仿真策略的工程实用性的优劣取决于其

能否在计算保真度与计算效率之间寻求最佳折

衷，考虑到航空发动机整机全三维ＣＦＤ数值模

拟［６］所需的计算资源及时间成本，显然其现阶段

还无法满足工程设计的需求。因此，完善与发展

高效的整机进气畸变影响工程计算模型具有重要

的现实意义。

南京航空航天大学胡骏课题组基于平行压气

机理论构建了多子平行发动机模型，开发了一套

二维计算程序ＧａｓＴｕｒｂＤｉｓｔ
［７］，可用于分析周向

畸变对航空发动机气动性能及稳定性的影响。但

是，随着附面层摄入型发动机布局、大曲率Ｓ弯进

气道及升力风扇等新技术在现代先进推进系统上

的逐步应用，使得航空发动机进口流场畸变的三

维特征日益凸显。另一方面，对于大涵道比涡扇

发动机而言，其风扇转子内外径尺寸差异明显，即

便是进口单纯的周向畸变在风扇转子不同叶高位

置处也将表现出不同的传递特征，此时若仍采用

二维模型分析周向畸变对大涵道比涡扇发动机气

动稳定性的影响，其所捕获的发动机内、外涵进口

流场畸变特征势必会与实际情况有所偏差，由此

可能存在不能充分、准确评定发动机稳定性的问

题。因此，基于二维理论的计算模型并不能满足

空间分布特征更为复杂的进气畸变问题（如径向／

周向组合畸变）研究的需求，必须发展更高维度的

整机进气畸变分析方法。

三维彻体力模型是目前航空叶轮机械内流数

值模拟研究的一个有力分析工具。其基于时间推

进求解思路，将叶片固壁边界效应转化为流动控

制方程中以场的形式分布的源项，从而避免因直

接考虑叶片三维几何造型导致的复杂网格划分工

作，进而允许以相对规整的粗网格快速捕获叶轮

机械内三维流动的大尺度特征。与现阶段的其他

技术方法相比，三维彻体力模型可以更好地兼顾

计算成本与计算保真度。近年来，三维彻体力模

型被广泛应用于风扇／压气机部件各类工程设计

问题，Ｐｅｔｅｒｓ等
［８］依托彻体力模型为分析工具，针

对下一代民用大涵道比涡扇发动机提出了风扇及

吊舱一体化设计框架；Ｃａｏ等
［９］采用三维彻体力

模型探讨了大涵道比风扇单转子与进气道唇口气

流分离引起的流场畸变之间的相互作用机制。而

彻体力模型在整机上的应用则大多聚焦于均匀进

气下发动机整机准三维通流数值模拟研究，曹志

鹏等［１０］、金东海等［１１］、杨晨等［１２］及刘晓恒等［１３］

在基于时间推进技术的整机准三维通流程序的应

用开发方面开展了系列研究，完成了若干型发动

机Ｓ２流面流场数值模拟，为整机部件匹配提供性

能参数依据。

数值缩放技术作为 ＮＰＳＳ、ＶＩＶＡＣＥ等计划

的关键技术成果之一，其基本理念是将更高维度、

更高精度的部件仿真模型与低维整机计算模型进

行有机结合，从而实现在更高精度层次对发动机

整机特性进行分析，同时使得部件设计（包括总体

特性、流场细节等）在整机环境下可以得到全面快

速评估［１４］。目前，数值缩放技术已广泛应用于航

空发动机整机均匀进气下设计／非设计点的性能

计算与分析［１５１７］。该技术理念在发动机进气畸变

数值模拟方面的应用研究却鲜有公开报道，除了

Ｃｒａｎｆｉｅｌｄ大学的Ｐａｃｈｉｄｉｓ等曾将压缩部件二维

流线曲率法与发动机零维仿真模型相耦合，分析

０３０１
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了径向总压畸变对整机性能的影响［１８］。

本文受数值缩放技术理念的启发，以一台大

涵道比涡扇发动机为研究载体，将文献［１９２０］构

建的多级轴流压气机三维彻体力模型与文献［７］

开发的二维多子平行发动机模型进行有机结合，

初步搭建了适用于分析复杂进气畸变对航空发动

机整机特性影响的多维耦合数值计算模型。该模

型可从更高维度分析复杂进气畸变对航空发动机

压缩系统流场特性的影响，同时可兼顾一定的计

算效率以满足工程应用的需要。本文利用该模型

定量分析了进口稳态周向总压畸变及插板式总压

畸变进气对大涵道比涡扇发动机流场特性的影

响，深入揭示了整机环境下风扇／增压级内外涵压

缩系统内部的三维畸变流场特征。

１　理论方法

１１　多级轴流压气机三维彻体力模型

文献［１９２０］所构建的多级轴流压气机三维

彻体力模型 ＭＡＣＡＭ（ｍｕｌｔｉｓｔａｇｅａｘｉａｌｃｏｍｐｒｅｓ

ｓｏｒａｎａｌｙｓｉｓｍｏｄｅｌ）将基元叶栅法的思想与三维

彻体力模型直接结合，融入 Ｋｏｃｈ最大静压升系

数法［２１］作为主要判稳手段，建立了现代先进ＣＦＤ

技术与压气机研究领域已有的半经验理论模型之

间的桥梁纽带，将压气机均匀进气非设计点特性

预测与进气畸变影响分析统一在一个理论框架

下，从而构成了一个相对完整的多级轴流压气机

非设计状态性能及稳定性分析系统。

ＭＡＣＡＭ在无叶区内采用绝对圆柱坐标系

下的三维流动控制方程进行求解，在有叶区内以

彻体力源项的形式加载压气机各叶排对气流产生

的作用，无叶区及有叶区主控方程分别如式（１）和

式（２）：

犝

狋
＋
犈－犈（ ）ｖ
狕

＋
１

狉
·犉－犉
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＋
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狉
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其中
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燀

燄
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τθθ
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其中狋为时间，狕、θ及狉分别表示轴向、周向及径

向坐标，犖 为叶片数目，θ狆 及θ狊 分别为基元叶型

压力面及吸力面的周向几何坐标，ρ为气体密度，

狏为气流速度，狆为静压，犉为单位体积气体受到

的叶片力，Ω为转子叶片旋转角速度，τ为黏性应

力，狇为热流密度，犲为单位质量流体的总能量，下

标狕、θ及狉分别表示轴向、周向及径向。

显然，表征叶片效应的源项犛ｆ的模化是本模

型理论的关键所在。模型基于Ｍａｒｂｌｅ
［２２］的思想，

将叶片彻体力分解为两部分，一部分为垂直于相

对速度狑的无黏力φ，另一部分为反向且平行于

相对速度狑的黏性力犳，如式（３）～式（５）所示：

犉狕

犉θ

犉

熿

燀

燄

燅狉

＝φ＋犳＝

φ狕
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φ
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＋
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犳

熿
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φ⊥狑

φ狕狏狕＋φθ 狏θ－Ω（ ）狉 ＋φ狉狏狉 ＝
｛ ０

（４）

犳∥狑
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犳θ

犳

熿

燀

燄

燅狉

＝－
犳
狑

狏狕

狏θ－Ω狉

狏

熿

燀

燄

燅

烅

烄

烆 狉

（５）

　　黏性叶片力主要用于模拟叶片通道中的流动

损失，其所做功全部用于产生气流的熵［２３］。本模

型假设叶排各基元叶栅内熵沿子午面流线呈线性

分布，并通过给定叶排各基元叶栅损失系数来

计算对应叶高位置的熵增Δ狊，如式（６）～式（７）
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所示：

犳＝ρ犜
狏ｍ
狑
·Δ狊
Δ犿

（６）

Δ狊＝－犚ｌｎ１－

１－ １＋
γ－１

２
犕犪２狉，（ ）１

－
γ
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犜
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（ ）
１

γ
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熿

燀

燄

燅

１

（７）

其中犚 为气体常数，犜 为静温，狏ｍ 为子午速度，

Δ犿表示叶排进出口子午面流线长度，γ为比热

比，犕犪狉，１表示转子叶排进口相对马赫数，犜

狉，１及

犜
ｒ，２分别表示转子叶排进、出口相对总温。对于

静子叶排而言，上述各变量均为绝对量。

无黏叶片力主要用于模拟叶片对气流的转折

作用，即气流在叶片区内的流动方向将由无黏叶

片力控制。首先由引入目标周向速度狏ｔａｒｇｅｔθ 的稳

态、局部轴对称周向动量方程获取叶片的总周向

力犉θ，如式（８）所示：

犉θ＝φθ＋犳θ＝
１

犫
·
犫ρ狏狕狏

ｔａｒｇｅｔ
θ －τ狕（ ）θ

狕
＋

１

犫狉
·
狉犫ρ狏

ｔａｒｇｅｔ
θ 狏狉－τ狉（ ）θ

狉
－
－ρ狏

ｔａｒｇｅｔ
θ 狏狉

狉
＋
τ狉θ（ ）狉
（８）

其中，目标周向速度狏ｔａｒｇｅｔθ 由当地叶型角及基元流

道落后角δ结合瞬时子午速度狏ｍ 确定。同时，将

无黏径向力φ狉及无黏周向力φθ 与叶型中弧面形

状相联系，即φ狉＝φθ狀狉／狀θ，其中狀狉及狀θ 表示叶型

中弧面沿径向及周向的法向量。并结合式（４）即

可确定无黏叶片力沿三个坐标方向的分量。

至此，只要确定了叶排损失系数及落后角

δ，再结合当地瞬时流动参数，就可以联立相关等

式确定叶片力。因此只要将及δ与叶片基元流

道进口流动参数相关联，就可以间接建立彻体力

源项与上游流动参数之间的联系。该三维彻体力

模型借鉴基元叶栅法的思想，采用通流理论中基

于经验关联式的落后角及损失模型，建立不同周

向位置、不同叶高基元流道落后角及损失系数与

其进口攻角及马赫数之间的关系，从而有效地考

虑进气方向及进口马赫数对叶片力的影响。有关

ＭＡＣＡＭ的更多技术细节可参见文献［１９］。

１２　二维多子平行发动机模型

二维计算程序 ＧａｓＴｕｒｂＤｉｓｔ
［７］忽略气流沿

径向的分布梯度，在平行压气机模型的基础上进

一步构建了多子平行发动机模型，即将整台发动

机沿周向划分为若干个平行子发动机，并将周向

各个子发动机按部件功能特性沿轴向分解为一系

列计算单元，主要包括：管路单元、压气机单元、燃

烧单元、涡轮单元、损失单元、导向器单元及引气

单元等。

ＧａｓＴｕｒｂＤｉｓｔ通过在二维无黏Ｅｕｌｅｒ方程中

添加源项来实现不同功能单元对气流的作用，对

于体积为Ｖｏｌ的计算单元所建立的积分形式的

控制方程如式（９）所示
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ρ狏θｄ犞＋∫ρ狏θ狏·ｄ（ ）犃 ＋∫狆ｄ犃θ＝

　　犉θ＋狏θ，犵犵



狋∫
Ｖｏｌ

ρ犲ｄ犞＋∫ρ犺
 狏·ｄ（ ）犃 ＝犠 ＋犙＋犺


犵

烅

烄

烆 犵
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其中狏和犃 分别表示气流速度矢量及计算单元表

面微元面积矢量；犉表示计算单元固壁对气流的

作用力；犠 和犙 分别表示计算单元内气流在单位

时间内与外界交换的功和热；犺表示气流总焓；犵

表示在计算单元内引出或注入的换气量，下标犵

则表示引气或注气相关的流动参数。在管路单元

中，轴向力源项犉狕 用于表征流道通流面积的收

敛与扩张对气体流速的影响；在压气机和涡轮单

元中，模型基于叶轮机械部件均匀进气特性计算

源项犉狕、犉θ及犠，用于表征叶轮机械与气流间的

相互作用，该模型在叶轮机械部件的建模方法从

某种程度上来讲可以视作一个简化的低维彻体力

模型；在燃烧单元中，热源项犙 用于考虑燃烧室

对气流的加热作用。另外，当计算单元内含叶片

或支板时，模型引入周向掺混系数控制不同扇区

之间气流的周向掺混程度。ＧａｓＴｕｒｂＤｉｓｔ以双

轴涡喷发动机为例构建的模型理论示意图如图１

所示，关于该模型理论方法更为详尽的阐述可参

见文献［７］。

１３　多维耦合计算模型

本文在数值缩放技术的理论框架下，将三维

彻体力模型与二维多子平行发动机模型进行有机

结合，初步搭建了适用于分析复杂进气畸变对航

空发动机整机特性影响的多维耦合数值计算

模型。
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图１　ＧａｓＴｕｒｂＤｉｓｔ理论示意图

Ｆｉｇ．１　ＳｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆＧａｓＴｕｒｂＤｉｓｔ

在该多维耦合计算模型中，采用多级轴流压

气机三维彻体力模型 ＭＡＣＡＭ模拟发动机进气道

及压缩系统部件，采用二维多子平行发动机模型

ＧａｓＴｕｒｂＤｉｓｔ描述压缩系统下游部件内的流动情

况，包含燃烧室、涡轮及尾喷管。在 ＭＡＣＡＭ三维

计算域与ＧａｓＴｕｒｂＤｉｓｔ二维计算域之间设置交接

面，进行三维计算和二维计算之间的转换。为满足

交接面上总压及总温的守恒性，现阶段选取总压、

总温、周向速度及静压作为传递变量，忽略交接面

上的径向分速度。在具体计算的每一时间步中，

ＭＡＣＡＭ将交接面上的每一周向位置的总压、总

温及周向速度进行径向平均后沿流向传递给

ＧａｓＴｕｒｂＤｉｓｔ作为其进口边界条件；与此同时，

ＧａｓＴｕｒｂＤｉｓｔ将交接面上计算获得的各周向扇

区的静压沿相反方向传递给 ＭＡＣＡＭ 作为其出

口边界，考虑到交接面上周向速度大小有限，因此

认为静压沿半径方向呈均匀分布。

此外，涡轮与压气机之间的功平衡是整机计

算的关键内容之一，这涉及到发动机具体的控制

规律。模型在控制方程中补充了转子动力学方

程，如式（１０）所示：

犐
ｄΩ
ｄ狋
＝犕ｔ－犕ｃ （１０）

其中犐为转子转动惯量，犕ｔ和犕ｃ分别表示涡轮

和压气机转子的扭矩。式（１０）可进一步改写为

犐
ｄ犖
ｄ狋
＝
犔ｔ－犔ｃ
犖

３０（ ）π
２

（１１）

其中犖 为转子物理转速，犔ｔ和犔ｃ 分别表示涡轮

转子输出的功和压气机转子所需的功。当涡轮输

出功与压气机所需功不相等时，压气机／涡轮共同

转速将发生改变。ＧａｓＴｕｒｂＤｉｓｔ
［７］中提供了高、

低压转子转速恒定以及犿
·

ｆ／狆ｈ 恒定等几种控制

规律，其中犿
·

ｆ为燃油流量，狆ｈ 为高压压气机出口

压力。由于目前本研究重点在于发动机多维气动

耦合计算方法数值框架的搭建，因此为简化整机

多维耦合气动计算过程，现阶段暂且采用简单的

等转速控制规律，即在时间推进过程中涡轮功与

压气机功始终保持相等。显然，更复杂、合理的发

动机控制规律势必会影响整机压缩系统三维畸变

流场的气动计算结果，这需要在后期进行更加深

入的研究。

２　计算对象及网格划分

本文以一台大涵道比涡扇发动机为研究载

体，利用该多维耦合计算模型定量分析进口周

向总压畸变及插板式总压畸变进气对发动机流

场特性的影响，深入揭示整机环境下风扇／增压

级内外涵压缩系统内部的三维畸变流场特征。

该涡扇发动机为双转子结构，涵道比设计值为

６；其低压压缩系统由风扇单转子、外涵静子以

及四级增压级构成，风扇单转子进、出口轮毂比

分别为０．３和０．４７。

鉴于计算对象已知叶型几何数据的限制，同

时考虑到高压压气机相比于低压压缩系统具有更

大的轮毂比，因此在该多维耦合计算模型中，采用

多级轴流压气机三维彻体力模型 ＭＡＣＡＭ 模拟

风扇／增压级构成的低压压缩系统，采用二维多子

平行发动机模型ＧａｓＴｕｒｂＤｉｓｔ描述高压压气机、

燃烧室、涡轮及尾喷管等部件流动。在增压级出

口与高压压气机进口之间设置交接面，进行

ＭＡＣＡＭ三维计算和ＧａｓＴｕｒｂＤｉｓｔ二维计算之

间的转换。

最终，针对该发动机所搭建的数值计算框架

及所划分计算域网格如图２所示。模型在风扇单

转子内沿轴向布置３５个网格单元，沿径向布置

８０个网格单元；在外涵静子内沿轴向布置３５个

网格单元，沿径向布置６０个网格单元；在内涵四

级增压级转／静子叶排内沿轴向布置２４个网格单

元，沿径向布置２０个网格单元；对剩余部件沿轴

向按功能特性划分为１９个计算单元；在周向维度

上共划分３６个网格单元。
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图２　大涵道比涡扇发动机多维耦合数值计算框架

Ｆｉｇ．２　Ｍｕｌｔｉｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｃｏｕｐｌｅｄｎｕｍｅｒｉｃａｌｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｆｒａｍｅｗｏｒｋｏｆｈｉｇｈｂｙｐａｓｓｒａｔｉｏｔｕｒｂｏｆａｎｅｎｇｉｎｅ

３　计算结果与讨论

３１　周向总压畸变

首先利用该多维耦合计算模型分析该大涵道

比涡扇发动机地面静止状态下进口存在稳态周向

总压畸变时压缩系统内部的三维流场特征。在发

动机进口给定１２０°稳态周向总压畸变，畸变区总

压较未畸变区下降１２％。进口总压分布如图３

所示，图中狆为气流总压，狆０ｃ为发动机进口未畸

变区总压。

图３　发动机进口总压云图

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｎｔｏｕｒｏｆｉｎｌｅｔｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅａｔｅｎｇｉｎｅ

图４给出了风扇转子进口绝对周向气流角的

具体分布。可以发现，近轮毂处气流在转子进口

低压区两侧形成的旋流强度远高于叶尖区域。

ＮＡＳＡＬｅｗｉｓ研究中心的Ｓｏｅｄｅｒ和Ｂｏｂｕｌａ于２０

世纪８０年代在一台大涵道比涡扇发动机上开展

了１８０°稳态周向总压畸变实验，详细测量了压缩

系统各特征截面的流场参数分布［２４］。该涡扇发

图４　风扇转子进口绝对周向气流角分布

Ｆｉｇ．４　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆａｂｓｏｌｕｔｅｃｉｒｃｕｍｆｅｒｅｎｔｉａｌｆｌｏｗ

ａｎｇｌｅａｔｆａｎｒｏｔｏｒｉｎｌｅｔ
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动机为双转子结构，设计涵道比为６．２３，其低压

压缩系统由单级风扇以及四级增压级构成，因此

其基本结构与本文计算对象相近。图５给出了

Ｓｏｅｄｅｒ和Ｂｏｂｕｌａ在该发动机风扇转子进口不同

叶高位置测得的周向气流角分布，可以发现其实

验获得的气流角分布特征与本文模型所揭示的风

扇转子进口流场特征一致，均表现为：处在转子进

入低压畸变区一侧的气流存在正预旋流动，而处

在转子离开低压畸变区一侧气流具有负预旋（图

４中９０°～２１０°为低压畸变区，图５中０°～１８０°为

低压畸变区）；同时，周向总压畸变在大涵道比风

扇转子进口近轮毂处形成的旋流强度最大。

图５　某型发动机风扇转子进口绝对周向气流角分布

实验测量结果［２４］

Ｆｉｇ．５　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｏｆａｂｓｏｌｕｔｅｃｉｒｃｕｍｆｅｒｅｎｔｉａｌ

ｆｌｏｗａｎｇｌｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｔｔｈｅｆａｎｒｏｔｏｒｉｎｌｅｔｏｆ

ａｎｅｎｇｉｎｅ
［２２］

图６给出了风扇转子进口静压云图。可以发

现，上游进口总压畸变在向风扇转子进口传递程

中导致了畸变区的静压下降，从而在畸变区两侧

形成一定的压力差，并且近轮毂处形成的压差最

大。在该压差驱动下迫使畸变区两侧附近的未畸

变区气流不断涌入畸变区，由此在风扇转子进口

近轮毂处畸变区两侧分别形成了强度可观的正、

负预旋。

图７给出了风扇转子出口总压及总温云图，

其中犜为气流总温，犜
０ 表示发动机进口总温。

整体而言，风扇转子出口在进入畸变区一侧轮毂

附近气流总压及总温偏低，而在远离畸变区一侧

近叶尖区域气流总压及总温偏高。这表明即便是

进口单纯的方波周向总压畸变，在经过大涵道比

风扇转子作用后在下游内外涵进口的畸变流场特

征也将具有显著差异，因此必须从三维层面分析

大涵道比涡扇发动机内部的畸变流场特征。

图８给出了四级增压级各级转子进口中径处

图６　风扇转子进口静压云图

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｎｔｏｕｒｓｏｆｓｔａｔｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅａｔｆａｎｒｏｔｏｒｉｎｌｅｔ

图７　风扇转子出口总压及总温云图

Ｆｉｇ．７　Ｃｏｎｔｏｕｒｓｏｆｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅａｎｄｔｏｔａｌｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

ａｔｆａｎｒｏｔｏｒｏｕｔｌｅｔ
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图８　内涵增压级各级转子进口中径处气流参数分布

Ｆｉｇ．８　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓｏｆｆｌｏｗｐａｒａｍｅｔｅｒｓａｔｍｉｄｓｐａｎｏｆ

ｅａｃｈｓｔａｇｅｒｏｔｏｒｉｎｌｅｔｉｎｃｏｒｅｂｏｏｓｔｅｒｓｔａｇｅ

无量纲密流和绝对周向气流角α的分布，图中

Ｒ１～Ｒ４分别为第一级到第四级转子进口。图９

则进一步显示了四级增压级各级静子出口无量纲

总压及总温分布，图中Ｓ１～Ｓ４分别为第一级到

第四级静子出口。密流、总压和总温的无量纲方

程分别为

ρ狏（ ）狕 ｎｏｒｍ ＝
ρ狏狕

ρｉ犝ｍ

（１２）

狆

ｎｏｒｍ ＝

狆

－狆



狆


×１００％ （１３）

犜
ｎｏｒｍ ＝

犜
－犜



犜
×１００％ （１４）

其中ρｉ为内涵进口气流平均密度，犝ｍ 为内涵进

口中径处轮缘速度，狆和犜分别为相应截面平

均总压和总温。

四级增压级各级转子进口畸变区内密流均显

著低于未畸变区；同时由于不同各级转子进口周

向位置旋流强度相近，此时进口密流及进口总温

成为影响叶片通道加功扩压能力的主要因素。而

各级转子进口气流在９０°～２１０°范围内处于低总

温、低密流状态，相应使得该区域内叶片通道的加

功扩压能力增强，进一步导致各级出口在该区域

图９　内涵增压级各级静子出口中径处气流参数分布

Ｆｉｇ．９　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓｏｆｆｌｏｗｐａｒａｍｅｔｅｒｓａｔｍｉｄｓｐａｎｏｆ

ｅａｃｈｓｔａｇｅｓｔａｔｏｒｏｕｔｌｅｔｉｎｃｏｒｅｂｏｏｓｔｅｒｓｔａｇｅ

内的气流总压及总温上升幅度更大。另一方面，

在２１０°～３００°范围内的进口气流密流较大、总温

较高，使得该区域内叶片通道的加功扩压能力下

降，因此导致各级出口在该区域内的气流总压及

总温上升幅度有限。上述流动过程最终导致内涵

进口总压／总温复合畸变在四级增压级均呈现衰

减趋势，但相比总压畸变在内涵四级增压级中的

大幅衰减，总温畸变的衰减程度则十分有限。

图１０给出了增压级出口截面（即多维耦合计

算模型交接面）的静压分布，其中静压无量纲化方

程为狆ｎｏｒｍ＝
狆－狆ｃ

狆ｃ
×１００％，狆ｃ为均匀进气条件下

该发动机增压级出口静压。图１１则显示了文献

［２４］中的涡扇发动机在进口存在１８０°周向总压

畸变时测得的增压级出口静压沿周向分布，图中

狆表示增压级出口平均静压。模型计算和实验研

图１０　增压级出口截面静压分布

Ｆｉｇ．１０　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｓｔａｔｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅａｔｂｏｏｓｔｅｒ

ｓｔａｇｅｏｕｔｌｅｔ

究均表明：当发动机进口存在周向总压畸变时，增

压级出口静压在整机环境下受下游部件的影响沿

周向存在较强的不均匀性，在对应发动机进口畸
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图１１　某型发动机增压级出口静压分布实验

测量结果［２４］

Ｆｉｇ．１１　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｏｆｓｔａｔｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅ

ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｔｔｈｅｂｏｏｓｔｅｒｓｔａｇｅｏｕｔｌｅｔｏｆ

ａｎｅｎｇｉｎｅ
［２４］

变区相位范围内的气流静压值偏低（图９中９０°～

２１０°为发动机进口低压畸变区，图１０中０°～１８０°

为发动机进口低压畸变区）。这与孤立部件进气

畸变流场计算分析时常采用的出口背压均匀分布

的假设有所不同，进一步体现了本文建立该多维

耦合计算模型的意义之所在。

图１２给出了高压压气机进出口无量纲总压

分布，图１３则给出了文献［２４］测得的涡扇发动机

高压压气机进出口总压分布。对比可以发现，多

维耦合计算模型捕获到的高压压气机进口总压畸

变分布特征与文献［２４］中的测量结果一致：气流

总压在转子进入畸变区一侧达到最小值，在远离

畸变区一侧达到最大值。并且，多维耦合模型中

的多子平行发动机模型ＧａｓＴｕｒｂＤｉｓｔ也准确反

映了总压畸变在多级高压压气机中的大幅衰减

现象。

图１２　高压压气机进出口总压分布

Ｆｉｇ．１２　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓｏｆｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅａｔｔｈｅｉｎｌｅｔ

ａｎｄｏｕｔｌｅｔｏｆｈｉｇｈｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ

本文构建的整机多维耦合计算模型以有限的

计算资源从三维层面揭示了风扇／增压级内外涵

图１３　某型发动机高压压气机进出口总压分布实验

测量结果［２４］

Ｆｉｇ．１３　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｏｆｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ

ａｔｔｈｅｉｎｌｅｔａｎｄｏｕｔｌｅｔｏｆｈｉｇｈｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ

ｉｎａｎｅｎｇｉｎｅ
［２４］

压缩系统在整机环境下与进口周向总压畸变之间

的相互作用过程，模型所预测的相关结果均与以

往实验研究中获得的主要认识相一致，初步证明

了该模型理论方法的有效性及合理性。

３２　插板式总压畸变

利用该多维耦合模型进一步探究大涵道比涡

扇发动机在地面静止状态工作时对稳态插板式总

压畸变进气的响应特征，旨在展现该模型对发动

机进口空间分布特征更为复杂的畸变流动的模拟

能力。通过对插板深度不同的单个弦月形扰流板

后流场进行ＣＦＤ定常数值模拟后获得发动机进

口稳态插板总压畸变图谱，有关扰流板模型及其

流场计算方法的详细介绍可参见文献［２５］。图

１４显示了在发动机进口给定的三种插板深度的

总压畸变分布，其中犺为插板深度，狉为进口管道

半径，狆ｃ 表示均匀进气条件下的发动机进口总

压。可以发现，三种总压图谱的低压畸变区范围

随插板深度的增加而逐步扩大。其中，Ａ型总压

图谱具有鲜明的径向／周向空间组合畸变特征，低

压区占据在近叶尖区域周向一定范围内；而Ｃ型

总压图谱则类似于１８０°周向总压畸变形式，低压

区占据了整个叶高范围；Ｂ型总压畸变图谱特征

分布特征则介于Ａ型、Ｃ型两者之间。另外为重

点关注低压畸变区分布范围对发动机流场特性的

影响，保证了三种图谱畸变区内气流总压最小值

均比均匀进气情况下降约６％左右。

下面重点分析插板式总压畸变与风扇单转子

的相互作用。图１５给出了三种插板式总压畸变

进气下风扇转子进口总压及绝对周向气流角云

图，图１６给出了 Ａ型插板总压畸变进气下风扇
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图１４　发动机进口三种插板式总压畸变

Ｆｉｇ．１４　Ｔｈｒｅｅｔｙｐｅｓｏｆｆｌａｔｂａｆｆｌｅｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎａｔｅｎｇｉｎｅｉｎｌｅｔ

图１５　三种插板式总压畸变下风扇转子进口气流参数云图

Ｆｉｇ．１５　Ｃｏｎｔｏｕｒｓｏｆｆｌｏｗｐａｒａｍｅｔｅｒｓａｔｆａｎｒｏｔｏｒｉｎｌｅｔｕｎｄｅｒｔｈｅｔｈｒｅｅｔｙｐｅｓｏｆｆｌａｔｂａｆｆｌｅｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎ

转子进口静压分布。可以看出，远上游插板总压

畸变图谱经风扇转子进口整流锥作用后到达风扇

转子进口时发生一定变化：受转子进口根部流道

的收缩影响，低压区在风扇转子进口都受到了挤

压变形。对于Ｂ型、Ｃ型插板畸变由于低压畸变

区已基本占据整个叶高，在近轮毂处压差驱动下，

畸变区两侧形成了明显的旋流；而对于Ａ型插板

畸变而言，尽管风扇转子进口近轮毂处气流总压

处于均匀状态，但该处气流静压却受到近叶尖处

低压区的扰动影响产生了畸变（图１６），在周向压
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力梯度作用下，Ａ型插板畸变在转子进口近轮毂

处也诱导出了一定程度的旋流，但其整体强度要

明显低于Ｂ型、Ｃ两型插板畸变；此外，随着插板

深度增加，进口低压畸变区范围扩大，风扇转子进

口负预旋区域沿转子旋转方向逐步偏移，而正预

旋区域则向相反方向偏移。

图１７则给出了三种插板式总压畸变进气下

风扇转子出口总压及总温云图，其中狆ｃ 和犜

ｃ

分别表示均匀进气条件下的发动机进口总压及总

温。三种插板式总压畸变下风扇转子出口总压及

总温分布的一个共同特征是高总压／总温区集中

在转子近叶尖区域，而低总压／总温区集中在转子

近叶根区域。整体而言，进口对应负预旋区域的

叶片通道出口的气流总压及总温值均较高，而进

口对应正预旋的叶片通道出口气流总压及总温均

较低。

尤其对于Ａ型插板总压畸变进气，尽管其低

压区仅占据在转子进口近叶尖区域，但由于其在

进口近轮毂处诱导出了４°左右的正负旋流，改变

了近轮毂处不同周向位置叶片通道的加功扩压能

力，因此使得进口近叶尖处的低压区在其出口沿

径向迁移至叶根，并且气流总温在该处也达到最

图１６　Ａ型插板总压畸变下风扇转子进口静压分布

Ｆｉｇ．１６　ＤｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｓｔａｔｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅａｔｆａｎｒｏｔｏｒｉｎｌｅｔｕｎｄｅｒｔｈｅｔｙｐｅＡｏｆｆｌａｔｂａｆｆｌｅｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎ

图１７　三种插板式总压畸变下风扇转子出口气流参数云图

Ｆｉｇ．１７　Ｃｏｎｔｏｕｒｓｏｆｆｌｏｗｐａｒａｍｅｔｅｒｓａｔｆａｎｒｏｔｏｒｏｕｔｌｅｔｕｎｄｅｒｔｈｅｔｈｒｅｅｔｙｐｅｓｏｆｆｌａｔｂａｆｆｌｅｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎ
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小值。因此，这相应导致了内涵压缩系统进口也

将面临一定程度的进气畸变。

Ｓｏｄｅｒｑｕｉｓｔ等
［２６］基于一台高负荷单级风扇的

三维畸变流场借助全环非定常ＲＡＮＳ（Ｒｅｙｎｏｌｄｓ

ａｖｅｒａｇｅｄＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ）数值模拟并结合傅里叶

分析方法专门讨论了空间组合总压畸变沿叶高迁

移的流动现象，并将其归结为由压力畸变诱导出

的旋流造成的。图１８给出了文献［２６］计算获得

的单级风扇转子进、出口不同叶高处周向总压分

布。类似于本文计算结果，尽管该风扇进口近轮

毂处总压处于均匀状态，但其出口相应叶高位置

的总压却产生了显著畸变。可以发现，本文构建

的多维耦合计算模型凭借 ＭＡＣＡＭ 较为完备的

理论方法以更小的计算代价全面合理地揭示了径

向／周向空间组合畸变在整机环境下的风扇单转

子中的主要传递特征。

图１８　某单级风扇转子进出口不同叶高处总压

周向分布［２６］

Ｆｉｇ．１８　Ｃｉｒｃｕｍｆｅｒｅｎｔｉａｌｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅ

ａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｐａｎｏｆｔｈｅｉｎｌｅｔａｎｄｏｕｔｌｅｔｏｆ

ａｓｉｎｇｌｅｓｔａｇｅｆａｎｒｏｔｏｒ
［２６］

４　结　论

１）即便是进口单纯的方波周向总压畸变，在

经过大涵道比风扇转子作用后在下游内外涵进口

的畸变流场特征也将具有显著差异。因此，传统

的二维进气畸变工程计算模型难以满足大涵道比

涡扇发动机的研制需求。同时计算结果表明，在

内涵进口形成的总压／总温复合畸变经过四级增

压级作用后均得到了不同程度的衰减，但相比总

压畸变在内涵四级增压级中的大幅衰减，总温畸

变的衰减程度则十分有限。

２）对于Ａ型插板式总压畸变进气，尽管其低

总压区仅占据在转子进口近叶尖区域，但进口近

轮毂处仍产生低静压区，受该周向压力梯度驱动

在轮毂附近诱导出了４°左右的正负旋流，改变了

近轮毂处不同周向位置叶片通道的加功扩压能

力，因此使得进口近叶尖处的低总压区在其出口

沿径向迁移至叶根，并且气流总温在该处也达到

最小值，进一步导致了内涵压缩系统进口也将面

临一定程度的进气畸变。

３）所构建的整机多维耦合计算模型以有限

的计算资源从三维层面揭示了风扇／增压级内外

涵压缩系统在整机环境下与进口总压畸变之间的

相互作用过程。该多维耦合计算模型所预测的相

关结果均与以往实验研究及高精度非定常ＲＡＮＳ

数值模拟研究中获得的主要认识相一致，初步证

明了该模型理论方法的有效性及合理性。
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