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大涵道比风扇/增压级进气畸变数值模拟研究 *
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摘 要：为探究进口总压畸变下大涵道比风扇/增压级内部流场的主要特征，基于三维彻体力模型

的思想，开发了一套能够实现风扇/增压级内外涵联算功能的三维数值计算程序。利用该程序模拟了某

大涵道比风扇/增压级在周向总压畸变进气下的三维流场。计算结果表明：大涵道比风扇单转子不同叶

高处的畸变传递特征差异较大，转子出口总压畸变强度由叶根到叶尖逐渐降低，在叶尖处衰减为最小值

1.5%；在转子出口相应诱导出的总温畸变强度由叶根到叶尖逐渐升高，在叶尖处达到最大值 1.4%；进

口周向总压畸变导致风扇转子总压比下降 0.5%，而风扇转子出口形成的总压总温复合畸变导致增压级

总压比下降2%；总压畸变在增压级中呈逐级衰减趋势，而高温畸变区的周向范围在逐级增加。
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Abstract：In order to explore the main characteristics of the internal flow field in a high bypass ratio fan/
booster stage with inlet total pressure distortion，a three-dimensional numerical calculation program was devel⁃
oped based on the idea of three-dimensional body force model. This program can realize the synchronous calcula⁃
tion of core and bypass compressors，which was used to simulate the three-dimensional flow field of a high by⁃
pass ratio fan/booster stage under circumferential total pressure distortion. The results show that the characteristic
of distortion transfer at different blade heights of the fan rotor with large bypass ratio varies greatly. The intensity
of total pressure distortion at the rotor outlet decreases gradually from hub to tip，and decreases to a minimum val⁃
ue of 1.5%. Correspondingly，the intensity of total temperature distortion induced at the rotor outlet increases
gradually from hub to tip，reaching a maximum value of 1.4%. The total pressure ratio of the fan rotor is reduced
by 0.5% due to the inlet circumferential total pressure distortion. Meanwhile，the total pressure ratio of the boost⁃
er stage is reduced by 2% due to the combined distortion of total pressure and total temperature at the rotor outlet.
Besides，the total pressure distortion is attenuated in the booster stage，while the circumferential range of high
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temperature distortion zones is increasing stage by stage.
Key words：High bypass ratio fan/ booster stage；Circumferential total pressure distortion；Three-dimen⁃

sional body force model；Numerical simulation

1 引 言

大涵道比涡轮风扇发动机由于其良好的经济

性、安全性及可靠性，已成为大型军用运输机、干线

客机等各类大型飞机的主要动力装置［1］。建立能够

预测大涵道比风扇/增压级在进气畸变下的气动性能

及稳定性的三维数值计算模型具有重要意义。

胡骏等［2］基于平行压气机［3］原理，假设气流沿径

向均匀，建立了一套二维整机计算模型模拟了周向

进气畸变对大涵道比涡扇发动机气动稳定性影响，

分析了不同进气畸变形式对涡扇发动机压缩系统的

气动稳定性影响。王志强等［4-5］采用三维 CFD（Com⁃
putational fluid dynamics）数值模拟技术与胡骏等［2］发

展的二维整机计算模型相结合的方法探究了反推气

流再吸入对大涵道比涡扇发动机稳定性的影响。但

是，由于大涵道比风扇直径较大，经过风扇转子作

用，内外涵进口畸变流场沿叶高可能存在较大差异，

因此基于径向均匀假设的二维计算模型捕获的发动

机内涵压缩系统进口流场畸变特征会与实际有所

偏差。

赵勇等［6］沿径向人为划分若干个子压气机，并假

定径向各子压气机独立工作，不互相影响，同时采用

二维流动方程加激盘模型［7］求解处于不同径向位置

的子压气机流场，建立了一套准三维计算模型，并在

假定涵道比不变的前提下，利用该模型分析了进气

畸变对某大涵道比风扇/增压级内外涵气动性能及稳

定性影响。该模型一定程度上反映了内外涵畸变流

场的差异，但是由于其流动控制方程仍为二维形式，

因此不能全面反映大涵道比风扇/增压级内畸变流场

的三维特征。

如果直接采取全环三维 CFD数值模拟手段，如

RANS（Reynolds-averaged Navier-Stokes），LES（Large
eddy simulation）方法，研究风扇/增压级周向进气畸

变问题相对来说可能具有更高的保真度，但是其所

需的计算网格量十分巨大，对计算机的性能要求较

高，并且所耗费的时间成本较大。

近年来，三维彻体力模型的理论得到不断地发

展完善，被国内外学者广泛应用于压气机进气畸变

类工程问题。其基本原理是在现代 CFD技术框架

下，通过在三维流动方程中添加源项模拟叶片型面

对气流的转向、压升及损失作用，叶片几何造型将不

再直接参与流场计算。因此，该类模型可以凭借规

整的粗网格，利用时间推进的 CFD数值计算方法求

解带源项的三维非定常流动控制方程来模拟叶轮机

械内的流场特征。Peters等［8］针对下一代民用大涵道

比涡扇发动机，依托彻体力模型为分析工具，提出了

风扇及吊舱一体化设计框架。Akaydin等［9］为适应未

来飞机引擎设计要求，将三维彻体力模型嵌套进

NASA三维 CFD程序 Overflow［10］中形成一套完整的压

气机流场分析工具，并用于探索新型 D8概念飞机［11］

推进装置由于边界层摄入引起的进口流场畸变对其

风扇级性能影响。刘永泉等［12］利用彻体力方法探究

了某发动机风扇单转子进口存在稳态总压畸变下的

内部流场结构。Li等［13］结合彻体力模型与 RANS方
法开展了超声速进气道与某风扇单转子一体化计算

研究。就目前公开发表文献来看，从三维层面讨论

进气畸变在大涵道比风扇/增压级中传递特征的研究

相对较少。

文献［14-15］将三维彻体力模型的概念与基元

叶栅法相结合，通过落后角及损失模型实现源项对

上游流动变化的响应，基于时间推进技术建立了一

套可用于预测大尺度进气畸变对多级轴流压气机流

场特性影响的三维数值计算模型。本文在此理论基

础上，开发了一套能够对风扇/增压级内外涵实现联

算的三维计算程序。以某大涵道比风扇/增压级为研

究对象，首先利用该程序模拟了其均匀进气下内外

涵特性，并与三维 RANS计算结果展开对比说明模型

的可靠性，然后重点分析了该风扇/增压级在进口

180°周向总压畸变下内部流场特征，揭示了总压进气

畸变在其内部传递过程。

2 物理模型与计算方法

本文开发的风扇/增压级内外涵联算三维计算程

序基于时间推进技术，求解带叶片彻体力源项的三

维流动方程组，综合考虑了湍流扩散引起的主流区

不同流线之间的能量及动量交换现象，并利用叶型

堵塞系数反映了叶型厚度对流动造成的影响。

在有叶区内，彻体力源项被分解为垂直于相对

速度的无黏力，和反向平行于相对速度的黏性力两

部分。通过稳态周向动量方程，并补充基元流道的
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叶型几何角及落后角等信息求得叶片周向力的大

小。黏性力则用于表征叶型附面层对气流总压总成

的损失，其大小由各基元流道的损失系数确定。这

样，可以通过通流理论中的落后角及损失模型将叶

片彻体力源项与基元流道进口的攻角及马赫数相关

联，使得该方法能够模拟压气机对上游进气畸变的

响应，关于彻体力模型理论方法更详细的阐述请参

见文献［14］。

本文利用该程序针对某大涵道比风扇/增压级［16］

展开数值计算分析，该压缩系统由风扇单转子、外涵

静子及内涵四级增压级构成。在风扇单转子叶排内

沿径向划分 80个网格单元，沿轴向划分 35个网格单

元；在外涵静子叶排内沿径向划分 60个网格单元，沿

轴向划分 35个网格单元；在四级增压级内沿径向划

分 20个网格单元，在各叶排内沿轴向布置 24个网格

单元。由于不需考虑叶片几何形状，因此首先生成

子午面网格，再沿周向旋转 36个网格单元形成一套

规整的三维计算网格，总网格量约为 70万，计算域三

维视图以及下文涉及到的相关特征位置编号如图 1
所示。

具体计算时，在进口给定总压、总温及进气方

向，在内外涵出口分别给定静压分布。当进口流动

边界沿周向均匀时，程序通过周期性边界条件只求

解子午面流场，以快速获得该压缩系统在均匀进气

下的流场特性。

3 计算结果与讨论

3.1 均匀进气性能分析

图 2，图 3为均匀进气下彻体力模型（BFM）获得

的不同转速下的内外涵总体特性与三维 RANS计算

结果对比，三维 RANS计算方法相关信息请参见文献

［16］。在计算外涵压气机特性时，固定内涵背压不

变，调节外涵背压，依据外涵出口流量以及总压、总

温与风扇转子上游进口边界条件的比值确定外涵压

气机特性，计算内涵压气机特性时同理。彻体力模

型与三维 RANS计算的稳定边界均通过计算发散确

定。由图 2可以发现，对内涵压气机而言，除稳定边

界差异较大以外，两者总体特性计算结果一致性较

高。由图 3可知，彻体力模型捕获的外涵压气机非设

计转速下的效率峰值点较三维 RANS结果相比低 3%
左右，但压比特性吻合良好。总体而言，计算结果初

步说明了本文开发的风扇/增压级内外涵联算程序的

准确性与有效性，基于时间推进技术的三维彻体力

模型可以自然地考虑风扇/增压级涵道比随下游边界

条件的改变而发生的变化。

Fig.1 Sketch of computational domain for high bypass

ratio fan/ booster stage Fig. 2 Core compressor performance for clean inlet
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由于风扇/增压级具有较复杂的双涵道结构，现

阶段程序依靠计算发散来判定其稳定边界，对其准

确性暂不作深入讨论，重点探讨程序模拟进气畸变

条件下风扇/增压级内主要流动特征的能力。

3.2 周向总压畸变流场分析

在计算域进口 0截面给定 180°稳态周向总压畸

变，并设定其转速为 90%设计转速。畸变区总压较

未畸变区下降 8%，进口总压分布如图 4所示，图中 p*0
为进口总压，p*0c 为进口未畸变区总压。本文重点分

析该压缩系统在进口稳态周向总压畸变下的定常流

场特征。

首先分析总压畸变经过风扇单转子作用后的变

化情况。考虑到大涵道比风扇转子轮毂比较小，因

此对其进、出口截面（截面 1，2）按等面积划分四个环

面，分别计算各环面的总压畸变度 Dp* 及总温畸变度

DT*，具体计算方法请参见文献［17］。图 5给出了风扇

转子进出口不同环面 Dp* 及 DT* 随各环面相对平均半

径的变化关系。可以发现，风扇转子不同叶高处的

畸变传递特征差异较大，转子叶尖处的总压畸变衰

减远大于叶根，而由总压畸变诱导出的总温畸变也

大于根部。总压畸变强度在转子出口叶尖处衰减为

最小值 1.5%，相应诱导出的总温畸变强度在叶尖处

达到最大值 1.4%。造成这一现象的主要原因是，由

于大涵道比风扇转子叶片尖、根轮缘速度相差较大，

尖部受强激波影响，其特性较叶根相比十分陡峭，而

根部特性线相对来说较平坦。由压气机稳定性相关

理论可知，特性的陡峭程度将直接影响进口总压畸

变在压气机中的衰减程度［17］，因而该风扇转子不同

叶高处的畸变传递特征相差很大。三维彻体力模型

的计算结果充分体现了进气总压畸变在大涵道比风

扇转子内传递的相关特征。

由图 5进一步可以发现，风扇转子进口近轮毂处

总压畸变略低于其他环面，并且经过风扇转子作用

后总压畸变强度有所增加。为解释这一特殊现象，

图 6给出了风扇转子进口截面的绝对周向气流角 α1
及总压 p*1 分布。图 7展现了风扇转子出口总压 p*2 及

总温 T *
2 云图，图中 T *

0 为进口总温。可以发现，由于

近轮毂处流道收缩剧烈，受整流锥的作用，总压不均

匀度将有所下降，但形成了较强的方向不均匀性，因

此风扇转子根部进口有着较强的旋流畸变，在该旋

流畸变作用下转子根部出口总压畸变强度有所上

升。Fidalgo等［18］采用经过实验验证的全环三维非定

常 RANS技术方法研究了周向总压进气畸变与单级

跨音轴流风扇 NASA Stage 67的相互作用，其研究结

Fig. 3 Bypass compressor performance for clean inlet
Fig. 4 Distribution of total pressure distortion at inlet

(section 0)

Fig. 5 Total pressure and total temperature distortion

intensity of each ring surface at fan rotor inlet (section 1)

and outlet (section 2)
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果显示由于总压畸变引起的静压分布的不均匀，会

在转子进口近轮毂区域使气流产生明显的周向气流

角及径向气流角，总压畸变所诱导出的周向气流角

对各个周向位置的转子叶片通道的做功能力有重要

影响，继而决定了总压畸变在转子内部的传递过程。

而所诱导出的径向气流角则迫使未畸变区的高总压

气流在轮毂附近沿径向流向畸变区，使得转子进口

近轮毂区域的总压畸变度下降。本文依据三维彻体

力模型所捕获的大涵道比风扇转子进口畸变流场也

体现了类似特征，初步说明本文采用的三维彻体力

模型的有效性与实用性。

接下来分析经风扇转子作用后的畸变流场在内

涵四级增压级中的传递特征。图 8，图 9分别给出了

增压级各级出口总压及总温云图，图中 p*mean及 T *
mean分

别表示各级出口面平均总压及总温，各截面位置见

图 1（b）。由前文分析可知，增压级进口面临着总压

及总温组合畸变，由图 8，图 9可以直观地看出，总压

畸变在逐级衰减，同一截面位置最高温度与最低温

度之间的差异也在逐级递减。图 10进一步给出了增

压级各级出口中径处总压及总温的周向分布，可以

Fig. 6 Distributions of parameters at fan rotor inlet

Fig. 7 Total pressure and total temperature contours at fan rotor outlet
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发现，虽然总温畸变高低极值差异在逐级递减，但高

温畸变区的周向范围在逐级增加。

在对该压缩系统内部畸变流场主要特征进行具

体分析之后，图 11给出了该工况点风扇转子及增压

级各部件的总压比特性点在其均匀进气特性图上的

位置。计算结果显示，在本文所模拟的进口周向畸

变进气下，风扇转子的平均工作点相比均匀进气特

性线下降 0.5%，其影响幅度有限。而四级增压级在

风扇转子后的周向总压、总温复合畸变流场的作用

下，其总压比相比于均匀进气特性下降 2%，其影响

显著。

Fig. 8 Total pressure contours at each stage outlet of

booster stage

Fig. 9 Total temperature contours at each stage outlet of

booster stage

Fig. 10 Circumferential distributions of total pressure and

total temperature for each stage outlet at midspan of booster

stage

Fig. 11 Positions of characteristic point with inlet distortion

of fan rotor and booster stage
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4 结 论

通过本文研究，得到如下结论：

（1）大涵道比风扇转子不同叶高处表现出的畸

变传递特征差异较大，转子叶尖处的总压畸变衰减

远大于叶根，而由总压畸变诱导出的总温畸变也大

于根部。总压畸变强度在转子出口叶尖处衰减为最

小值 1.5%，相应诱导出的总温畸变强度在叶尖处达

到最大值 1.4%。

（2）风扇转子根部进口流道收缩剧烈，受整流锥

的作用，上游来流总压畸变度在转子根部进口有所

下降，但会产生 20°左右的旋流角，诱导出强度可观

的旋流畸变，在该旋流畸变作用下转子根部出口总

压畸变强度将有所上升。

（3）四级增压级进口面临着总压及总温组合畸

变，该组合畸变对其气动性能的恶化影响显著，导致

其总压比下降 2%。总压畸变经过增压级逐级作用不

断衰减，总温畸变高温区最高温度偏离平均值的程

度也在逐级下降，但高温畸变区的周向范围在逐级

增加。
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