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Numerical Calculation of Transonic / Supersonic Aviation Compressors

跨 / 超声速航空压气机流场数值计算

高
负荷跨/超声速压气机是

先 进 航 空 涡 扇 发 动 机 核

心 部 件 之 一 。 压 气 机 内

部存在着复杂的涡系结构和典型的

非定常效应，通过先进计算流体力

学（CFD）的方法准确获得其气动

性能，对压气机的设计和试验都起

到了重要的支撑作用，对复杂流场

结构物理本质的认识也起到了良好

促 进 作 用 。 近 些 年 来 ， 基 于 雷 诺

平均纳维-斯托克斯（N-S）方程

的湍流模型方法（雷诺平均N-S方

程，RANS）考虑了工程实际中的

可操作性、经济性与实效性，仍然

是当前解决工程实践问题的主要计

算方法，在计算跨声速压气机复杂

流动问题中占有主导地位，但对于

压气机内激波边界层干扰问题，以

及非设计工况下的复杂分离流动等

情况，简单并广泛使用的线性湍流

模型已经不能进行可靠的预测了。

湍流模型成为了影响准确计算这些

复杂流动结构的关键因素之一。因

此，有针对性地发展有效的湍流模

型具有十分重要的意义。

压气机内复杂流动情况
压气机中的湍流流动属于典型的非

均匀内流流动，整个流场存在着非

跨/超声速航空压气机内部流场十分复杂，存在激波、旋涡、湍流边界层及其之间相互干扰的问题，试验研究

困难，设计难度高。发展先进的湍流模型，进行准确的流场计算，能够更好地研究压气机内复杂流动结构和

演化机理，支撑试验研究，提升气动设计效率。

■  闫文辉 / 北方工业大学      周军伟 / 哈尔滨工业大学

常复杂的波系干扰。值得注意的是，

压气机内还存在复杂的涡系，其中

主要为叶尖间隙流动所形成的叶尖

泄漏涡，以及其他分离涡、角区涡、

通道涡等。此外，压气机内还存在

大量的近壁产生和发展的湍流，近

壁湍流模拟的准确性直接决定着压

气机流场与性能计算的准确性，而

近壁湍流的计算主要是由湍流模型

决定的。

在非设计工况下，压气机内部

的流动会变得更加复杂。例如，强

逆压梯度使角区分离流动会在更大

的区域内出现，从而导致叶片通道

的阻塞，限制了压比的上升，因此

湍流模型的建模要能够考虑到压气

机内强逆压梯度下角区流动的特点，

从而提高对角区分离流动的预测精

度。叶尖泄漏涡同样也会导致叶片

通道的阻塞，甚至形成旋转失速团，

并与通道激波干涉形成更复杂的涡

团结构，进而影响压气机的性能，

如何准确、合理地预测叶尖泄漏涡

的涡核位置、涡量强度、动态特性

以及周边湍流的输运与耗散，也是

对湍流模型的一大挑战。同时，激

波还与叶片、轮毂、机匣的湍流边

界层相互干扰，这也是跨 / 超声速

压气机里面普遍存在的非定常现象。

激波引起的大逆压梯度会导致干扰

区内的边界层变厚甚至分离，使下

游叶栅偏离设计工作状态，边界层

的变化又反作用于激波，改变了近

壁区局部的激波结构，使得边界层

附近的激波扭曲、振荡，这些都会

导致湍流建模的物理基础不再适用，

从而对湍流模型建模提出新的挑战。

跨/超声速航空压气机内流动的复杂

性还在于以上多个现象的耦合出现及

相互干扰，这使得不管是对压气机非

设计点工况下性能的准确预测，还是

复杂流场结构物理本质的认识，都还

需要大量的科研投入。

目前，为了获得更为可信的计

算结果，压气机流场的仿真对数值方

法、计算格式、湍流模型、计算网

格，以及数据处理等都提出了更高的

要求。对此，国内外众多研究机构和

软件厂商在这方面都取得了显著的

进 展， 如ANSYS公 司 的CFX/Fluent、

NUMECA公司的Fine/Turbo和西门子

公司的STAR-CCM+等，这些软件的

功能强大，并且用户广泛。此外还

有一些知名的开源软件，如OpenCFD

公司开发的OpenFOAM、斯坦福大学

开发的SU2和美国国家航空航天局

（NASA）兰利研究中心开发的CFL3D

等。开源软件对用户的个性化定制
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和二次开发更加友好，进一步推动

了 CFD 相关技术的发展。

压气机数值计算中的湍流
模型
2014 年，NASA 发表了报告《CFD2030

愿景研究 ：计算航空学变革之路》，

将湍流模型的发展列为了一项非常

重要的内容。不少世界知名学者也

曾指出“湍流模型是 CFD 的决定因

素”，以及“湍流模型是大量应用

CFD 的核心”，这主要是因为湍流模

型被认为是 CFD 中最大的误差源，

对数值计算精度的影响最大，从而

制约着 CFD 的发展和应用。

目前在 CFD 数值计算中广泛应

用的是在传统湍流理论和数学平均

方法下发展出来的湍流模型，其发

展主要是基于简单湍流问题的考量，

因而面对分离流、激波和复杂涡系

等更为复杂湍流的模拟时存在明显

的困难，而这些复杂流动模拟能力

不足的主要原因是湍流模型。湍流

模 型 对 CFD 的 准 确 性 影 响 是 很 大

的，在第二届阻力预测研讨会（Drag 

Prediction Workshop II）上，研究人

员提出湍流模型对 CFD 计算结果准

确 性 影 响 最 大， 占 到 了 15% 左 右。

在当前主流的 RANS 方法中，使用的

湍流模型主要有雷诺应力模型和涡

黏模型。虽然雷诺应力模型的导出

相对比较严谨，理论上可以适用于

各向异性湍流计算，但由于其过于

复杂、计算成本高及鲁棒性较差等

不足，并且在各类流动的计算精度

上也没有完全优于涡黏模型，因此，

在实际的航空压气机数值计算中广

泛使用的依然是线性涡黏模型。

线性涡黏模型是基于布西尼斯

克（Boussinesq）提出的涡黏性假设，

即将流体微团的湍流脉动比拟为流

体分子的热运动，仿照分子黏性应

力与速度变形率的关系，引入了涡

黏系数的概念，并将雷诺应力与平

均速度应变率的本构关系建立起来。

线性涡黏模型包括通常提到的零方

程模型、一方程模型和两方程模型

等， 其 典 型 的 代 表 包 括 B-L、SA、

k-ε、k-ω 及k-ω SST 等。SA 一方

程模型由于计算速度快、鲁棒性好，

且经过多方标定和优化，对中小逆

压梯度及小分离边界层流动表现良

好，一直是航空压气机计算中广泛

使用的模型之一 ；k-ω SST 切应力

输 运 型 模 型 是 一 个 结 合 了k-ω 和

k-ε 等优点的典型两方程模型，在

近壁处采用k-ω 模型，在边界层外

区和自由剪切层采用k-ε 模型，由

于k-ω SST 模型精度高、鲁棒性好，

能够更好地预测逆压梯度和边界层

分离等较复杂的流动情况，因此在

压气机数值计算中也受到了广泛使

用。涡黏模型基于涡黏性假设，导

致了该类模型存在“各向同性”“瞬

时平衡性”等很多缺点，这对压气

机里面存在的角区二次流、端壁泄

漏流、旋转效应和激波边界层干扰

等导致的各向异性流动的计算是无

能为力的。基于这样的原因，众多

学者对线性涡黏模型，特别是SA、

k-ω SST模型开展了旋转性、非线性

修正等较多改进研究工作 ；此外，还

有针对流动各向异性改进产生的SA-

QCR和SST-QCR模型，这些改进在

一定程度上提高了压气机复杂流场的

计算效果。

考虑湍流脉动量随机性的特点，

湍流问题研究的主要困难之一在于

将所有的湍流随机脉动量一起平均

后，一阶脉动的统计平均值为零，

产生了使方程难以封闭的雷诺应力

项，导致湍流模型只能对脉动的高

阶关联项进行模化，无法保留和有

效利用实际存在的湍流一阶脉动信

息，这就导致了长期困扰湍流研究

的高阶关联不封闭问题。笔者对湍

流脉动速度使用了侧偏平均方法处

理后，在导出的脉动流控制方程中，

保存了包括一阶量在内的全部统计

平均扰动信息，进一步使用动量传

输链的模化概念后，建立了一种可

以适用于航空压气机流场数值计算

的湍流模型，新发展的湍流模型的

速度尺度既具有与湍动能k 相当的标

量特性，又具有矢量特性，能够较

好地反映湍流的各向异性特点。图

1 清晰地显示了笔者使用新模型计算

获得的压气机叶尖泄漏涡与通道激

波的干扰情况。图 2 为利用新模型得

到的压气机叶片吸力面上的激波边

界层干扰现象。由于激波产生的逆

压梯度导致了叶片吸力面上的边界

层增厚及分离，并且激波受到边界

层的影响呈现典型“λ”形状。

压气机数值计算中的算法
及网格
在数值算法方面，航空压气机流场

图1   叶尖泄漏涡与通道激波的相互干扰
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计算中使用的有限体积方法居多，

有限体积方法的守恒性和对复杂几

何体的适应性都比较好。而针对高

负荷跨 / 超声速压气机内的激波干

扰、间隙流动和复杂涡系等问题时，

为了提高激波分辨率和计算精度，

有限差分方法则更有优势。为了保

证跨 / 超声速流动计算的准确性，在

控制方程对流项的离散格式中，迎

风格式具有计算精度高、效率高和

鲁棒性好等优点而广泛使用。其中

通量矢量分裂格式（FVS）和通量

差分分裂格式（FDS）都是采用比

较多的两大类方法。相比于 FDS 方

法，FVS 方法在计算效率和稳健性

方面有一定优势，但通常数值耗散

会更大一些。此外，并行计算技术

也是影响航空压气机计算的关键技

术之一。

网格是开展流场计算的前提，

在压气机流场计算中起到非常重要

的作用。压气机流场常用的 J 型网

格的拓扑结构较复杂，为了实现高

精度格式，通常在每个网格点上需

要多个节点信息来构造参数的导数，

对于多块网格，J 型网格实现高精度

有一定困难。另外，常用的还有 H

型网格，这种网格结构简单，程序

实现方便，但 H 型网格在叶片前缘

及尾缘处较难处理钝头所导致的网

格拐角和网格增长问题，其导致叶

片前缘及尾缘处网格质量较差。笔

者在考虑到 H 型网格所存在的问题，

以及 J 型网格的困难程度后，提出

了一个新的网格拓扑结构思路，其

目的是解决 H 型网格在叶片前缘及

尾缘处模拟精度变差及边界参数难

以准确赋值的问题，并规避复杂网

格拓扑所带来程序代码复杂度增大

的问题。经过认真思考及多方讨论，

提出一个思路，即“基于 S1 面插值

的正交重叠压气机网格生成方法”。

图 3 为新网格方法生成的高质量正交

重叠压气机网格，图 4 为笔者使用

FVS 方法在不同网格下计算得到的

90% 叶高位置的激波形态对比，可

以发现基于 S1 面插值的正交重叠网

格获得的流场计算效果提升明显。

结束语
当 前，RANS 方 法 是 研 究 航 空 压 气

机 流 场 的 重 要 CFD 手 段 之 一， 甚

至在一些特殊情况下，理论及试验

无法进行时，数值计算是唯一的选

择。目前国内外 CFD 研究领域的诸

多学者普遍认为，在未来的 20 ～ 50

年，基于湍流模型的 RANS 方法仍

然是 CFD 的主流。即便在目前热门

的 RANS/ 大 涡 模 拟（LES） 混 合 类

方法中，湍流模型仍然是成功的基

础。现有涡黏模型需要在非线性、

各向异性方面继续改进、完善和发

展，从而提高压气机流场的预测精

度。涡黏模型的建模方面，重点在

于确定合理的湍流尺度，湍动能是

一个比较理想的速度尺度，笔者也

在湍流脉动速度方面做了初步尝试，

获得了较好效果。湍流尺度方面依

然是涡黏模型建模中最不完善的地

方之一，还需要进一步的深入探索。

此外，雷诺应力模型（RSM）方法

以 及 RANS/LES 混 合 方 法 也 是 以 后

值得期待的压气机计算的发展方向。

在数值方法及计算格式方面，效率

高、稳健性好的，并且对激波及黏

性都有更好分辨率的方法需要继续

发展。高质量的网格对压气机的计

算精度有着重要影响，因此，为了

获得可靠的压气机数值结果，网格

的数量和质量必须要首先满足计算

要求。                                    

（闫文辉，北方工业大学，副教

授，主要从事航空叶轮机械流场仿

真研究）

图3   基于S1面插值的正交重叠压气机网格图2   压气机叶片吸力面上激波边界层干扰 图4   不同网格下压气机激波分辨率对比
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