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摘　　　要：针对方转圆Ｓ弯进气道及风扇部件吸入进口边界层的影响问题，采用定常与非定常ＣＦＤ数值

模拟方法模拟并分析了进口吸入不同高度边界层时进气道、风扇部件的总体特性和流场特征，数值结果表明：

随着进口边界层吸入厚度增加，进气道出口稳态周向总压畸变指数增大，风扇进口畸变区总压亏损增加、流量

系数降低、相对气流角增大。但畸变区范围没有明显增加，进气道和风扇总体性能受进口边界层增厚影响不

明显。受风扇增压作用影响，出口气流参数沿周向的畸变度得到有效削弱。
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　　未来民用航空对环境、能源以及运行成本等

方面的追求，迫使现代飞行器不断开展节能减阻

方面的研究，提高飞行器的推进效率，降低燃油消

耗率和环境污染。美国在亚声速固定翼飞行器及

环境可承受飞行器（ＥＲＡ）研究计划中提出，２０１５～

２０２５年犖＋１至犖＋３代民用运输飞机的耗油率

比波音７３７８００飞机分别降低３３％、５０％、６０％
［１］。

为此，多种新型布局的飞机应运而生，如美国国家

航空航天局（ＮＡＳＡ）单通道部分涡轮电方案
［２］、波

音公司部分涡轮电［３］、ＮＡＳＡＮ２Ａ翼身融合分布

式推进方案［４］、ＮＡＳＡ全涡轮电 Ｎ３Ｘ方案
［５］等，

或采用推进风扇吸除机体尾迹，或采用短偏距Ｓ

弯进气道同推进风扇组合，吸除机身／机翼边界

层；均采用了畸变容忍型风扇吸除边界层或尾迹

低能流体的策略，获得飞行器总体性能提升。

文献［６］对边界层吸入推进技术在分布式推

进系统上的历史发展做了详细的综述。边界层吸

入推进技术要求进气道既要吸入机体边界层低能

流体，又要通过Ｓ弯流道实现推力偏移，导致进气

道内部产生较强的不均匀气流，甚至会发生气流

分离，造成进气道总压损失增大，出口存在高强度

的总压、旋流畸变，进一步引发风扇性能恶化。大

量文献针对单独进气道和畸变网影响下的风扇／

压气机部件性能开展了研究工作［７９］，获得了多个

进气道和风扇部件的性能变化规律。随着飞行器

对生存能力、结构质量、飞行油耗等需求的增加，

进气道长度缩短，偏心距增大，在进口吸入边界层

时，风扇与进气道的耦合影响越来越不可忽视。

为了更真实地反映这种耦合影响，２００６年

Ｇｌｅｎｎ研究中心开始逐步发展相关的试验和数值

模拟技术。他们在风洞内建立了多功能的进气

道／推进系统一体化试验台（ＶＩＩＰＡＲ）
［１０］，推进高

紧凑度的进气道／风扇一体化气动布局的研究。

２００７年发展了进气道和风扇的耦合影响的快速

计算方法［１１］，２０１０年依托 ＶＩＩＰＡＲ试验平台开

展了Ｓ弯进气道与风扇的耦合影响试验
［１２］，提高

了该项试验技术的成熟度，数值计算结果表明Ｓ

弯进气道产生的畸变造成试验风扇流量降低

１．７％，压比降低３％。

边界层吸入式进气道与风扇的耦合影响在电

推进飞机的研究过程中受到额外的重视。２００３

年波音公司就对分布式翼身融合（ＢＷＢ）布局运

输机进行了研究［１３］，发现边界层吸入时可降低

５．５％净燃油消耗，但存在发动机风扇与进气道的

耦合影响问题。麻省理工学院（ＭＩＴ）
［１４］２００７年

分析了边界层吸入式推进系统的气动收益，发现

风扇内部畸变传递过程将决定边界层吸入推进技

术对飞行器燃油消耗的收益程度。

２０１２年 Ｇｌｅｎｎ研究中心
［１］在下一代亚声速

固定翼飞行器动力系统总体方案研究中发现，采

用分布式涡扇发动机吸除翼身融合飞行器的尾

迹，当进气道的总压损失控制在０．５％以内，风扇

效率降低不到１．５％，飞行器燃油消耗可降低

３％～５％。同时，弗吉尼亚大学同Ｇｌｅｎｎ研究中

心合作研究了风扇遭遇边界层吸入Ｓ弯进气道产

生总压畸变时的响应变化［１５］，发现进气道出口速

度和方向的改变导致旋流产生，攻角的不断变化

使得叶片动态响应强烈，需要发展畸变容忍型风

扇。联合技术研究中心（ＵＴＲＣ）
［１６］采用参数化

的方法对翼身融合飞行器边界层吸入式Ｓ弯进气

道进行优化研究，优化得到的短偏距、短长径比的

ＵＴＲＣＰ４进气道同风扇耦合计算，气动效率较

原型高偏距进气道ＩｎｌｅｔＡ 提高了 ４．５％ ～

５．５％，边界层吸入时效率降低不到２％；Ｇｌｅｎｎ研

究中心进一步评估了该风扇在边界层吸入时的结

构强度性能，表明畸变来流时风扇设计工况不会

产生颤振现象［１７］。

２０１５年俄亥俄州立大学同 Ｇｌｅｎｎ研究中心

进一步研究了Ｔｕｒｂｏ计算程序对于预测内外流

耦合的边界层吸入式进气道／风扇内部压力畸变

及叶片结构响应问题［１８］，数值结果表明Ｔｕｒｂｏ程

序预测的壁面静压与试验数据吻合良好，进口边

界层厚度对气动交界面（ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｉｎｔｅｒｆａｃｅ

ｐｌａｎｅ，ＡＩＰ）总压畸变的预测精度有很大影响。弗

吉尼亚大学进一步研究了飞行器边界层吸入时风

扇对旋流畸变的响应特性［１９］，试验结果表明６５％

设计转速时风扇总压比降低１．５％，风扇出口气

流角变化达到±１０°范围。

２０１７年～２０１８年Ｇｌｅｎｎ研究中心在２．４４ｍ×

１．８３ｍ跨声速风洞上验证了边界层吸入式进气

道与畸变容忍风扇的一体化性能［２０２１］，获得了边

界层吸入后风扇进口和出口的总压、总温分布图

谱，并采用激光位移测量仪测量了风洞试验时畸

变容忍风扇叶片的强迫响应和颤振情况［２２］，进一

步评估了该风扇设计点和非设计点边界层吸入时

的强迫响应特性［２３］，数值计算同风洞试验结果吻

合较好，确保畸变容忍风扇在大部分工况运行转

速范围内具有足够的安全裕度。

国内对单个Ｓ弯进气道、风扇部件的研究文

献广泛，但对两者之间的耦合研究很少，往往采用
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平行压气机模型、激盘模型、体积力模型等对部件

性能进行简化，风扇／压气机部件受畸变来流的影

响研究也采用插板、畸变模拟网的形式进行模拟，

主要考核风扇／压气机部件在设定来流畸变指数

时是否产生失速或喘振现象。２０１４年哈尔滨工

业大学［２４］对某Ｓ弯进气道和风扇进行了耦合计

算，表明吸入２０％进口高度边界层时风扇效率降

低３．７７％，堵塞流量降低１．２％，也验证了进气道

与风扇之间的耦合影响的重要性。

本文以某翼身融合分布式推进飞机为研究背

景，针对边界层吸入推进技术中存在的进气道及

风扇部件的耦合影响问题，开展不同进口边界层

厚度吸入情况下方转圆进气道和风扇部件的气动

特性研究，探讨进口边界层吸入对本文进气道和

风扇部件的影响规律，分析边界层吸入对部件流

场的影响。

１　研究对象与数值方法

１１　研究对象

本文研究对象来源于翼身融合分布式推进飞

机［２５］（见图１），针对飞机推进系统吸入翼身边界

层存在的进气道和风扇部件的耦合影响问题开展

数值研究。为聚焦问题，减少复杂影响因素干扰，

不考虑机体及外部绕流的影响。进气道模型为小

偏距方转圆Ｓ弯结构，轴向进气，轴向出气。进口

长宽比为２．０，轴向长度与出口直径比为１．５，进

口根部与出口根部偏距为０．５倍出口直径犇。风

扇部件由ＮＡＳＡＲｏｔｏｒ６７转子叶片
［２６］改型设计

而成，通过优化叶片前缘线掠角分布实现；整流帽

罩采用椭圆形设计，并与转子根部流道匹配；缩放

原型进气道尺寸，实现与掠型转子叶片外机匣尺

寸对接。

图１　某翼身融合分布式推进飞机

Ｆｉｇ．１　Ｏｎｅｂｌｅｎｄｅｄｗｉｎｇｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎａｉｒｐｌａｎｅ

１２　数值计算方法

本文数值计算分别采用了定常和非定常的方

法求解雷诺平均 ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ（ＮＳ）方程组，采

用多重网格技术加速流场收敛，湍流模型选用一

方程ＳｐａｌａｒｔＡｌｌｍａｒａｓ模型。进口边界条件选取

为标准大气，壁面边界采用绝热条件，通过逐渐提

高出口背压的方式获得进气道和风扇部件的不同

工况点。定常计算时近失速工况的背压调节精度

小于１００Ｐａ，非定常计算以定常计算收敛结果为

初场，由于非定常计算耗时很长，没有严格探求失

速边界位置。

本文数值计算三维模型如图２所示，方转圆

进气道出口和风扇帽罩部分进口直接对接，帽罩

部分出口与全环风扇进口对接形成统一计算域。

进气道采用蝶形网格生成，风扇部分采用 Ｏ４Ｈ

型网格；分别在进气道进口和风扇出口设置１倍、

０．５倍直径犇 的延伸段，增强流场收敛性。单独

进气道计算时，为了更为准确地模拟进气道出口

位置流动，将全环风扇部分替换为圆柱型管道，设

置相同轴向位置为计算域出口。进气道与风扇耦

合计算时，进气道出口与风扇进口的转、静交界面

位置选取在帽罩区域，既可以实现转动域和静止

域的区分，又可以实现交界面左右网格周期性一

致，便于采用冻结转子法传递交界面气流参数，提

高稳态计算精度。

图２　进气道风扇耦合计算模型

Ｆｉｇ．２　Ｉｎｔａｋｅａｎｄｆａｎｃｏｕｐｌｉｎｇｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｍｏｄｅｌ

进气道与风扇耦合计算之前，分别采用

Ｇｌｅｎｎ研究中心的大偏距Ｓ弯进气道
［２７］、Ｒｏｔｏｒ

６７风扇对本文数值计算方法进行计算校核；其中

进气道网格总数为３．３４×１０６，近壁面第１层网

格尺寸为２×１０－６ｍ，确保近壁面狔
＋值在２．０以

内。图３给出了大偏距Ｓ弯进气道出口截面总压

系数犆ｐ等值线分布图，计算公式如式（１）所示。

其中狆ｔ１、狆ｔ２分别表示进口、出口截面总压，狆ｓ１表

示进口平均静压。由图可知截面上部边界层厚

度、下部旋涡核心位置同试验值都吻合得较好，低

压区预测范围较文献［２８］预测结果有一定提高，

表明本文预测方法具有较高可信度。将这套网格

设置应用于本文小偏距Ｓ弯进气道时，由于尺寸
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图３　大偏距Ｓ弯进气道出口总压系数分布

Ｆｉｇ．３　Ｏｕｔｌｅｔｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｃｏｎｔｏｕｒｓ

ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｔｈｅｌａｒｇｅｏｆｆｓｅｔＳｓｈａｐｅｄｉｎｔａｋｅ

比Ｇｌｅｎｎ研究中心的大偏距Ｓ弯进气道更小，内

部网格密度会比大偏距Ｓ弯进气道更密，且进气

道偏距更小，内部气流分离更弱，ＣＦＤ预测准确

性应更高，因此不再进行本文小偏距Ｓ弯进气道

的网格无关性验证。

犆ｐ＝
狆ｔ２－狆ｓ１

狆ｔ１－狆ｓ１
（１）

　　风扇部分采用５套网格进行网格无关性验

证，网格总数分别为６．０×１０５、７．５×１０５、９．０×

１０５、９．０×１０５、１．５×１０６，通过调节近壁面网格尺

寸获得不同的近壁面狔
＋值，当近壁面第１层网格

尺寸为２×１０－６ ｍ，近壁面狔
＋值能够在２．０以

内；５套网格对应近壁面狔
＋值分别为４．０、４．０、

４．０、２．０、２．０以内，各用 Ｇｒｉｄ１、Ｇｒｉｄ２、Ｇｒｉｄ３、

Ｇｒｉｄ４、Ｇｒｉｄ５进行标识。图４给出了５套网格

图４　网格无关性校验Ｒｏｔｏｒ６７效率特性曲线

Ｆｉｇ．４　ＧｒｉｄｉｎｄｅｐｅｎｄｅｎｃｅｃｈｅｃｋｂｙｔｈｅＲｏｔｏｒ６７

ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｃｕｒｖｅｓ

预测的风扇设计转速效率特性曲线。由图可知降

低近壁面狔
＋值有利于减小ＣＦＤ与试验值偏差，

增大网格数影响稳定边界的预测。当近壁面狔
＋

值达到２．０，单通道网格数为９．０×１０５ 时可以得

到效率和稳定裕度都较好的预测效果，特性曲线

变化趋势也同试验值保持一致，说明本文采用的

数值计算方法可以较好地预测Ｒｏｔｏｒ６７风扇性

能，数值校验结果同文献［２９３０］校验结果也基本

一致。本文掠型风扇相较于Ｒｏｔｏｒ６７风扇仅改

变了前缘掠角分布，叶型、轮毂和机匣型线均未改

变，保持了同 Ｒｏｔｏｒ６７风扇的几何相似性。因

此，采用Ｇｒｉｄ４网格的拓扑结构进行掠型风扇的

网格生成。

定常和非定常计算均以上述校验网格生成方

案进行新的小偏距Ｓ弯进气道和掠型风扇的网格

生成，帽罩部分网格数为２．２×１０６，总网格数约

为２．５３４×１０７。本文进气道和风扇的耦合计算

仅有一个转静交界面，选用ＤｏｍａｉｎＳｃａｌｉｎｇ方法

即可启动全环非定常计算。非定常计算以定常计

算结果作为迭代初场，计算时单个叶片通道设置

为１７个计算时间步，全环一周共计３７４个时间

步，总计算时间不少于２０个全环时间周期，在本

文计算工况中均可获得残差、流量、压比、效率周

期性波动的瞬态计算结果。采用Ｉｎｔｅｌ６１４８Ｇｏｌｄ

处理器并行３６个核心，单个非定常计算工况点需

要时间约为１４ｄ。

１３　进口边界层构造方法

边界层吸入式进气道吸除飞机机翼或机体低

能边界层流体，由于发动机处于机身靠后位置，此

处流动以湍流边界层为主，详细的边界层分布需

要进气道耦合机身及外流场才能准确获得。本文

已对研究对象进行了简化，进口边界层也作简化

处理，选择光滑平板１／７次幂湍流速度边界层进

行构造。假定进口区域总温保持恒定，通过在进

口位置积分速度分布（犞（狓，狔））、密度分布（ρ（狓，

狔））和面积（犃）计算质量流量（见式（２））；在给定

目标质量流量犿
·
时，迭代计算出边界层速度分

布，进而获得进口的总压分布。标准大气条件下

本文掠型风扇设计点质量流量为３３．２５ｋｇ／ｓ，据

此可获得不同进口边界层厚度的总压分布，如图

５所示，图中犎ｍａｘ表示进气道进口高度。选取进

口无边界层、１０％高度、２０％高度进口边界层进行

边界层吸入时的进气道和风扇的耦合流场计算和

分析，获得进口速度边界层厚度比例分别为

０．３％、９．９９％、１９．６％，位移厚度比例分别为

０．０２９％、１．２％、２．６％，表明本文进口边界层构造

方法可行。

犿
·
＝∫犃
ρ（狓，狔）×犞（狓，狔）ｄ犃 （２）
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图５　不同边界层吸入高度的进口总压分布

Ｆｉｇ．５　Ｉｎｌｅｔｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｂｏｕｎｄａｒｙｌａｙｅｒｉｎｇｅｓｔｉｎｇｈｅｉｇｈｔｌｅｖｅｌｓ

２　计算结果与分析

２１　总体气动性能

进气道和风扇耦合计算的总体性能包含整个

计算域，通过统计计算域进口和出口气流平均参

数获得不同进口边界层厚度吸入时进气道和风扇

总体的绝热效率、总压比随流量变化的特性曲线，

质量流量经单个风扇均匀进气时堵塞流量无量纲

图６　进气道和风扇效率特性曲线

Ｆｉｇ．６　Ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｃｕｒｖｅｓｏｆｔｈｅｉｎｔａｋｅ

ｃｏｕｐｌｉｎｇｔｈｅｆａｎ

处理以后如图６、图７所示，图例中ＢＬ１０％表示

进气道进口吸入１０％高度进口边界层。

由图６、图７可知，不同高度进口边界层吸入

时，定常计算和非定常计算的总体性能参数在堵

塞工况和近失速工况差异较小，在峰值效率点附

近差异最大。相较于单个风扇均匀进气时的堵塞

流量，带进气道无边界层吸入（ＢＬ０）、吸入１０％

高度进口边界层（ＢＬ１０％）、吸入２０％高度进口

边界层（ＢＬ２０％）时堵塞流量分别降低１％、

图７　进气道和风扇总压比特性曲线

Ｆｉｇ．７　Ｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｒａｔｉｏｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｃｕｒｖｅｓｏｆ

ｔｈｅｉｎｔａｋｅｃｏｕｐｌｉｎｇｔｈｅｆａｎ

１．３％和１．８％。由非定常计算结果可知，进口不

同高度边界层吸入对特性曲线的影响主要体现在

堵塞工况至近峰值效率区域；对峰值效率点至近

失速区域工况特性参数差异并不突出，该段特性

线非定常计算结果更接近于无进口边界层吸入时

的定常计算结果。由此可推测，采用合适的进气

道设计方案可以将进口边界层低能流体的影响减

小至最低，甚至消除。对比定常和非定常计算结

果可知，进口边界层越厚，定常计算结果偏离非定

常计算结果的差异就越大，这主要在于非定常计

算消除了数值计算时转动域与静止域交界面之间

数据传递的误差，确保畸变流场向下游传播过程

中气流参数信息的准确传递。本文进气道和风扇

耦合计算算例，近峰值效率点定常计算效率差异

最大达到１．６％，总压比差异达到２．８％。

２２　进气道特性及流场分析

方转圆边界层吸入式进气道存在型面曲率变

化、Ｓ弯流道渐变、面积收缩、低能边界层流体吸

入等问题，需要准确评定进气道出口的总压恢复

系数和畸变指数，获得进气道的气动特性。选择

进气道出口为ＡＩＰ气动界面，并对畸变指数的定

义，将进气道出口均分为６个等面积环面，取非机

匣壁面的５条环线上总压数据进行周向总压畸变

指数计算（参见式（３）），其中狆ｔ，ａｖｇ表示周向平均

总压，狆ｔｌ，ａｖｇ表示周向低压区平均总压，犇ｐ 表示稳

态周向畸变指数。由于文献［３１］指明稳态径向畸

变指数对发动机稳定性影响很小，本文不再对此

进行统计分析。进气道流量按流量相似参数换算

至标准大气状态的换算流量。

犇ｐ＝ ∑
５

犻＝１

１－
狆ｔｌ，ａｖｇ，犻

狆ｔ，ａｖｇ，（ ）［ ］
犻

５ （３）
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　　图８、图９分别给出了单独进气道计算和进

气道与风扇耦合定常计算时，进气道总压恢复系

数和周向总压畸变指数随换算流量的变化图，其

中狆ｔ２／狆ｔ１表示进气道总压恢复系数，ｉｎｔａｋｅ表示

单独进气道计算，ｉｎｔａｋｅ＋ｆａｎ表示进气道和风扇

耦合计算。由图可知，本方转圆进气道总压恢复

系数较高，进口边界层高度对总压恢复系数的影

响较小，总压恢复系数随换算流量变化均呈近似

线性分布趋势。单独进气道计算的总压恢复系数

较下游有风扇抽吸时要低，可见风扇对进气道存

在影响关系。进气道出口周向总压畸变指数结果

表明，单独进气道计算时周向总压畸变指数随换

算流量变化呈线性关系；下游存在风扇抽吸时，进

气道出口周向总压畸变指数比单独进气道计算时

要低，且畸变指数随换算流量的变化趋势也不再

为近似线性关系，在风扇峰值效率点（见图９中犃

图８　进气道总压恢复系数随换算流量变化

Ｆｉｇ．８　Ｃｈａｎｇｅｓｉｎｔｈｅｉｎｔａｋｅｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｒｅｃｏｖｅｒｙ

ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｗｉｔｈｃｏｎｖｅｒｓｉｏｎｍａｓｓｆｌｏｗ

图９　稳态周向畸变指数随换算流量变化

Ｆｉｇ．９　Ｃｈａｎｇｅｓｉｎｔｈｅｃｉｒｃｕｍｆｅｒｅｎｔｉａｌｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅ

ｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎｉｎｄｅｘｗｉｔｈｃｏｎｖｅｒｓｉｏｎｍａｓｓｆｌｏｗ

点至堵塞工况点（见图９中犅点）之间周向畸变

指数增加趋势更强，该现象在高进口边界层厚度

时更为明显。图９也进一步表明，风扇稳定工作

流量范围内，本文进气道自身产生的稳态周向总

压畸变指数在０．６％～０．８％范围，１０％高度进口

边界层吸入时畸变指数达到１．４％～１．７％，２０％

高度进口边界层吸入时畸变指数达到２．２％～

２．５％，进口边界层高度的增加会增大进气道出口

的稳态周向畸变指数，进一步评定需要结合风扇

性能进行分析。

为了说明总压不均匀区在进气道内的发展，

图１０给出了非定常计算１０％高度进口边界层吸

入时，峰值效率点进气道沿流向不同截面总压比

（狆ｔ／狆ｔ１，其中狆ｔ表示流场中任意位置的总压）等

值线分布图。由图可知，进气道出口沿圆周存在

２个高压区、２个低压区；低总压亏损区集中于进

气道的上部和下部区域，下部区域由于Ｓ弯型面

变化更为剧烈，总压亏损也更为严重；高压区集中

于进气道两侧，边界层由进口开始发展，由于流道

不断收缩，流速增长，边界层增长相对缓慢，总压

亏损小。可以预见，当气流进入风扇，转子叶片将

周期性经历不同的总压亏损区域，影响区域也主

要集中于叶片尖部。

图１０　风扇峰值效率点时进气道沿流向总压比等值

线图（ＢＬ１０％）

Ｆｉｇ．１０　Ｉｎｔａｋｅｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｒａｔｉｏｃｏｎｔｏｕｒｓｉｎｔｈｅｆｌｏｗ

ｓｔｒｅａｍｄｉｒｅｃｔｉｏｎｏｎｔｈｅｍａｘｉｍｕｍｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ

ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ（ＢＬ１０％）

图１１给出了非定常计算不同进口边界层吸

入时，峰值效率点进气道出口截面总压比（狆ｔ／

狆ｔ１）等值线分布图。由图可知，进口边界层厚度

增加对本文进气道出口底部低压区范围扩大的影

响极其有限，虽然周向总压畸变指数增加明显，但

仍然在风扇可承受范围以内，进一步印证了进气

道和风扇非定常计算总体特性对进口吸入边界层

高度增加影响不明显的结论。
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图１１　不同进口边界层吸入高度时进气道出口总压比

等值线分布图

Ｆｉｇ．１１　Ｉｎｔａｋｅｏｕｔｌｅｔｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｒａｔｉｏｃｏｎｔｏｕｒｓａｔ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｎｌｅｔｂｏｕｎｄａｒｙｌａｙｅｒｉｎｇｅｓｔｉｏｎｈｅｉｇｈｔｌｅｖｅｌｓ

２３　风扇特性及流场分析

针对本文非定常计算工况，提取转静交界面

和风扇计算域出口气动参数进行风扇部分的绝热

效率、总压比和流量参数的统计，获得不同进口边

界层厚度吸入时风扇部件的效率、总压比随流量

变化的特性曲线；进口选取为进气道进口时表示

包含进气道和风扇两个部件，标记为ｉｎｔａｋｅ＋

ｆａｎ；进口选取为转、静交界面时标记为ｆａｎ，表示

耦合计算时单个风扇。为便于对比分析，引入均

匀进气时单个风扇部件的定常计算效率和压比特

性曲线，表示为ｃｌｅａｎｆｌｏｗ；质量流量经单个风扇

均匀进气时堵塞流量无量纲处理以后获得的特性

曲线如图１２、图１３所示。

由图１２、图１３可知，进口边界层吸入及方转

圆进气道产生的出口畸变流动，导致全特性范围

内风扇部件效率低于均匀来流时性能，其中堵塞

工况降低最大，近失速区域降低最少，峰值效率点

降低达１．８％，近失速工况降低达１．０％。总压比

降低趋势同效率变化趋势一致，但由于进气道总

压恢复系数较高，出口周向总压畸变指数也较低，

畸变来流对风扇总压比影响较小，主要差别还在

于流量降低。由图也可得到，虽然进气道进口边

界层厚度比例已经增大至２０％，但由于进口边界

层增厚对进气道出口总压流场影响不大，对单个

风扇部件的效率和压比特性均影响不大，吸入不

同高度进口边界层导致的峰值效率点效率差异在

０．５％以内。对比边界层吸入时单个风扇（ｆａｎ）和

进气道耦合风扇（ｉｎｔａｋｅ＋ｆａｎ）的效率、总压比特

性曲线可知，进气道内部产生的气流损失导致部

件效率降低约１％～２％，总压比降低约０．０１，进

图１２　效率特性曲线

Ｆｉｇ．１２　Ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｃｕｒｖｅｓ

图１３　总压比特性曲线

Ｆｉｇ．１３　Ｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｒａｔｉｏｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｃｕｒｖｅｓ

９４９１



航　空　动　力　学　报 第３５卷

气道及边界层吸入对气动效率影响较大，对总压

比影响较小，其中堵塞工况降低最大，小流量工况

降低最小，与进气道的总压恢复系数随流量变化

趋势一致。

分别在距离转子叶片前缘０．５倍、尾缘约１

倍弦长的位置截取风扇进、出口截面，提取总压、

速度参数进行不同叶展位置的气动参数分析，图

１４、图１５给出了峰值效率点风扇进、出口截面

图１４　风扇进口气动参数沿周向分布

Ｆｉｇ．１４　Ｃｉｒｃｕｍｆｅｒｅｎｔｉａｌａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆ

ｔｈｅｆａｎａｔｔｈｅｉｎｌｅｔｓｔａｔｉｏｎ

图１５　风扇出口气动参数沿周向分布

Ｆｉｇ．１５　Ｃｉｒｃｕｍｆｅｒｅｎｔｉａｌａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆ

ｔｈｅｆａｎａｔｔｈｅｏｕｔｌｅｔｓｔａｔｉｏｎ

１０％、９０％叶展无量纲总压比、流量系数、气流角

沿圆周分布情况。其中θ表示圆周周向角度，总

压比采用标准大气压力狆０ 进行无量纲化处理，流

量系数定义为轴向速度犞狕 与最大圆周速度犝 之

比，下标１表示进口，下标２表示出口；进口气流

角β１ 为相对气流角，出口气流角α２ 为绝对气流

角。由图可知，受进气道出口畸变流场的影响，位

于帽罩部分的进口截面在圆周９０°、２７０°附近仍存

０５９１
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在着总压、流量系数和气流角的突变，随着进口边

界层增厚，气流参数畸变区范围没有明显增大，畸

变区强度有所提高，同进气道出口周向总压畸变

强度增强吻合。进气道吸入２０％高度边界层时，

风扇进口１０％叶展区域受畸变来流影响较小，气

流参数变化并不突出；９０％叶展畸变区流量系数

由０．４降低至０．３，相对气流角由６６°增大至７０°。

对亚声速风扇而言，由于叶尖马赫数较高、前缘半

径小，可用攻角范围较窄，气流攻角增大４°势必

会导致尖部流场急剧恶化；对于跨声速风扇，尖部

区域相对马赫数大于１．０，尖部流场处于“唯一攻

角”状态，在风扇可承受畸变范围内，圆周方向气

流角突变影响会由于“唯一攻角”现象而被削弱，

从而提高了对气流畸变的抵抗能力。图１６给出

了进气道进口吸入２０％高度边界层时风扇峰值

效率点９０％叶展的相对马赫数（犕犪ｗ）云图，进一

步表明了处于畸变区的叶尖流场未产生低速堵塞

或气流分离现象。

图１６　风扇峰值效率点９０％叶展相对马赫数云图分布

（ＢＬ２０％）

Ｆｉｇ．１６　ＲｅｌａｔｉｖｅＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｃｏｎｔｏｕｒｓａｔ９０％ｓｐａｎ

ｏｎｔｈｅｆａｎｓｍａｘｉｍｕｍｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

（ＢＬ２０％）

经过风扇的增压作用，出口总压比、流量系

数、绝对气流角沿圆周方向分布的不均匀性已经

得到了较大改善，低压、低轴向速度、高气流角畸

变区域得到了削弱，气动参数的不均匀性主要表

现为叶片通道栅距间的不均匀。图１７进一步给

出了吸入２０％高度边界层时风扇峰值效率点的

出口绝对马赫数（犕犪ａｂｓ）、总压比（狆ｔ／狆０）云图。

由图可知出口绝对马赫数沿圆周不均匀性已经得

到极大改善，总压比还存在一定的周向不均匀性，

主要集中于近轮毂区域。相较于进口气流参数畸

变情况，出口气流参数沿圆周分布更加均匀，气流

畸变得到了有效抑制。由此可知跨声速风扇对于

图１７　风扇峰值效率点出口绝对马赫数、总压比云图

（ＢＬ２０％）

Ｆｉｇ．１７　ＯｕｔｌｅｔａｂｓｏｌｕｔｅＭａｃｈｎｕｍｂｅｒ，ｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅ

ｒａｔｉｏｃｏｕｎｔｅｒｓｏｎｔｈｅｆａｎｓｍａｘｉｍｕｍｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ

ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ（ＢＬ２０％）

总压畸变向下游传递具有抑制作用，该作用会降

低下游静子对上游气流参数的匹配设计难度，有

利于获得更高效的压气机气动设计方案。

３　结　论

１）本文方转圆小偏距Ｓ弯进气道自身产生

稳态周向总压畸变指数在０．８％以内；随着边界

层吸入厚度增加，出口稳态周向总压畸变指数增

大；当进口吸入２０％高度边界层时，稳态周向总

压畸变指数达到２．５％。

２）定常与非定常计算进气道和风扇部件流

场获得的绝热效率、总压比特性曲线差异明显，随

着进口吸入边界层厚度增加，差异越大。非定常

计算结果表明进口吸入２０％高度边界层以内，进

气道出口低压区范围变化不大，吸入的边界层低

能流体导致进气道和风扇部件质量流量降低在

１．８％以内，对总压比和效率影响有限。

３）单风扇部件和进气道、风扇部件的效率、

压比特性曲线表明，本文进气道及进口边界层厚

度增加对效率影响较大，对总压比影响较小；其中
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非均匀畸变来流导致风扇峰值效率点至近失速点

的气动效率降低１．０％～１．８％，进气道自身损失

导致部件效率降低１．０％～２．０％。

４）随着进气道进口吸入边界层增厚，风扇进

口畸变区总压亏损增加，流量系数降低，相对气流

角增大；经风扇增压作用以后，出口截面气动参数

周向畸变得到有效抑制，便于下游静子的匹配

设计。
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