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摘　 要:以民用大涵道比涡扇发动机中介机匣为对象ꎬ采用数值模拟方法对其中的基本流场特征及流动机理进行

细致分析ꎬ同时考虑发动机运行的实际工况ꎬ针对不同来流马赫数和进气节流比的情况ꎬ对中介机匣流动损失开展

了对比研究ꎮ 结果表明:大径向落差中介机匣主要的流动损失来自于端壁型线曲率及由此带来的压力梯度ꎻ支板

的下壁面高损失区的影响范围明显大于上壁面损失区ꎬ下壁面型线曲率是影响中介机匣性能的关键因素ꎻ相同的

来流马赫数情况下ꎬ中介机匣总压损失系数均随着进气节流比的降低呈递增趋势ꎻ相同进气节流比情况下ꎬ当来流

马赫数低于 ０. ３ 时ꎬ中介机匣损失水平相对较低ꎻ随着出口马赫数的增大ꎬ中介机匣总压损失随来流马赫数的增加

呈现先降低后增加的趋势ꎮ
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引　 言

中介机匣是航空发动机中连接低压压气机与高

压压气机的过渡通道ꎮ 先进大涵道比航空发动机高

压比、高推重比的设计指标要求中介机匣需在更短

的轴向尺寸和更大的径向落差内实现流道的合理过

渡ꎮ 民用大涵道比涡扇发动机为了适应风扇 /增压

级与高压压气机较大的子午流道径向落差ꎬ中介机

匣通常设计成“Ｓ”形流道ꎬ流道的剧烈偏转会带来

较大的径向和流向压力梯度以及气流流动损

失[１ － ２]ꎮ 中介机匣流道通常在周向布置若干承力支

板ꎬ支板的钝体扰流特征会带来很强的诱导损失ꎬ从
而造成下游流场的恶化[３]ꎮ “Ｓ”形流道和支板两者

结合下极易诱发端壁附面层分离、支板角区分离等

二次流现象ꎬ进而影响整机性能[４]ꎮ 因此ꎬ探究中

介机匣内部流动机理ꎬ分析中介机匣内部的流动损

失来源ꎬ掌握运行工况参数对其流场和性能的影响

规律具有重要的工程意义ꎮ
国内外研究人员针对中介机匣设计及流动机理

进行了诸多探索ꎮ 在中介机匣流道设计方面ꎬ Ｗａｌｌｉｎ
等人[５]和 Ｇｈｉｓｕ 等人[６]使用参数化方法建立了有效

的中介机匣几何流道控制模型ꎬ并采用响应面法等

数值优化方法对多个几何控制参数寻优ꎬ优化后中

介机匣流动损失降低了 １０％ ~ ２４％ ꎮ 吴思宇等

人[７]采用 ＤＦＦＤ 参数化方法和多岛遗传算法对某型

九级轴流压气机进口过渡段开展优化ꎬ优化后的高

压压气机整体效率提高 ０. ９４％ ꎮ 阙晓斌等人[８] 建

立了基于壁面压力梯度控制的“Ｓ”形过渡段参数化

方法ꎬ提出采用半程落差比和控制点面积比两个特

征几何函数描述流道几何形状ꎬ研究表明ꎬ半程落差

比约 ０􀆰 ５５ ~ ０. ６５ 和控制点面积比约 １. １ 时ꎬ中介机

匣的总压损失最小ꎮ 高丽敏等人[９ － １０] 采用非均匀

有理 Ｂ 样条曲线来控制中介机匣轮毂和机匣型线ꎬ
建立了中介机匣二维、三维计算评估方法ꎬ将气动评

估与优化算法相结合ꎬ全局寻优与局部寻优相结合ꎬ
完成中介机匣从初步设计到优化设计的参数化设

计ꎬ用较少的几何控制参数较为快速、高效地实现了

中介机匣的构型设计ꎮ Ｊｉｎ 等人[１１] 采用非轴对称端

壁轮廓设计抑制流动分离来减少“Ｓ”形中介机匣的

总压损失ꎬ研究发现ꎬ轮毂端壁的曲率对总压损失有

很大影响ꎬ可以通过修改轮毂端壁的曲率来减少支

板对流场产生的不利影响ꎬ非轴对称端壁可以完全

消除角区分离ꎮ
在中介机匣试验研究和流动机理研究方面ꎬ

Ｂａｉｌｅｙ 等人[１２ － １３]对带支板的中介机匣过渡段进行

了详细流场测量分析ꎬ指出中介机匣流线曲率和压

力梯度是致使流动损失产生的主要因素ꎬ通过增加

支板的个数ꎬ可以消除叶根端壁角区分离ꎮ 为了削

弱支板和“Ｓ”型端壁之间的角区分离流动ꎬ Ｄｕｅñａｓ
等人[１４]对 ３ 个不同轴向长度全尺寸的压气机过渡

段进行了数值模拟研究和试验测试ꎬ研究发现ꎬ压气

机过渡段轴向长度减小的幅度不同ꎬ由附面层分离

造成的流动损失程度也不同ꎮ 辛亚楠等人[１５] 采用

数值模拟的方法研究了一典型大径向落差长度比中

介机匣的流动分离特征及主要漩涡结构的发展变

化ꎮ 庄皓琬等人[１６]利用插板扰流器模拟进气畸变ꎬ
对 １ 台大涵道比涡扇发动机的压气机中介机匣开展

了畸变影响的实验研究ꎬ结果表明ꎬ中介机匣对总压

畸变的径向分布有明显改善作用ꎮ
航空发动机运行工况多变ꎬ不同飞行高度和飞

行速度条件下ꎬ由于进口流场的改变中介机匣的性

能可能恶化[１７ － １８]ꎮ 中介机匣作为连接高、低压压气

机的过渡通道ꎬ其性能的恶化影响高压压气机的进

口条件ꎬ从而进一步改变高压压气机的气动性能ꎮ
此外ꎬ航空发动机设计过程中ꎬ准确确定中介机匣流

动损失系数对各部件性能匹配是十分必要的[１９]ꎮ
本文以民用大涵道比涡扇发动机中介机匣为对

象ꎬ采用数值模拟的方法对中介机匣的基本流场特

征及流动机理开展研究ꎬ细致分析了中介机匣通道

内的涡系结构ꎬ确定了流动损失的分布情况及产生

机理ꎮ 针对来流马赫数和进气节流比对中介机匣流

动损失的影响开展了对比研究ꎬ得到总压损失系数

随马赫数、进气节流比变化的曲线ꎬ为高压压气机性

能评定提供了数据支撑ꎮ
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１　 计算模型及研究方法

１. １　 研究对象

本文研究对象为民用大涵道比涡扇发动机中介

机匣ꎬ其位置如图 １ 所示ꎬ无量纲参数定义示意图如

图 ２ 所示ꎮ 通道的径向落差长度比 ΔＲ / Ｌ 约为

０􀆰 ６８ꎬΔＲ 为中介机匣支板进出口中径落差ꎬＬ 为支

板轴向长度ꎮ 通道内沿周向均布 ８ 个支板ꎬ支板的

进出口面积比 Ａｏｕｔ / Ａｉｎ约为 ０. ８３ꎮ

图 １　 中介机匣位置示意图

Ｆｉｇ. １ Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｉｎｔｅｒｍｅｄｉａｔｅ
ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ ｄｕｃｔ ｌｏｃａｔｉｏｎ

图 ２　 无量纲参数定义示意图

Ｆｉｇ. ２ Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｄｉｍｅｎｓｉｏｎｌｅｓｓ
ｐａｒａｍｅｔｅｒ ｄｅｆｉｎｉｔｉｏｎ

１. ２　 性能参数定义

为量化分析中介机匣的气动损失特性ꎬ引入总

压恢复系数、总压损失系数和压力系数 ３ 个无量纲

参数表征流场特征ꎬ分别定义为:
总压恢复系数:

σ ＝
ｐｔ２

ｐｔ１
(１)

总压损失系数:

ω ＝
ｐｔ１ － ｐｔ

ｐｔ１ － ｐｓ１
(２)

压力系数:

Ｃｐ ＝
ｐｔ１ － ｐｓ

ｐｔ１ － ｐｓ１
(３)

式中:ｐｔ１—流道进口截面平均总压ꎬｋＰａꎻｐｔ２—流道

出口截面平均总压ꎬｋＰａꎻｐｔ—流道各截面平均总压ꎬ
ｋＰａꎻｐｓ１—流道进口截面平均静压ꎬｋＰａꎻｐｓ—流道各

截面平均静压ꎬｋＰａꎮ
当计算某一截面总压损失系数展向分布情况

时ꎬｐｔ 表示不同叶高位置的周向平均总压ꎮ
对于中介机匣内部亚声速流动ꎬ温度的影响基

本可以忽略ꎬ其流动过程可认为是绝热过程ꎮ 因此ꎬ
本文分析中均用总压损失近似表示流动损失ꎮ
１. ３　 数值方法

本研究中选取单通道中介机匣进行计算ꎮ 数值

模拟采用 ＡＮＳＹＳ ＣＦＸ 流体求解器ꎬ参照文献[２０]
采用 ＳＳＴ ｋ － ω 湍流模型求解三维雷诺时均 Ｎ － Ｓ
方程组ꎮ 网格采用 ＨＯＨ 拓扑结构ꎬ叶片周围采用 Ｏ
网格ꎬ控制上下端壁和支板壁面的 ｙ ＋ < １ꎮ

图 ３ 为不同网格数下中介机匣总压恢复系数对

比ꎮ 图中纵坐标仅表示参数的相对变化量不是绝对

值ꎮ 由于 １３７ 万网格数可同时保证计算的准确性和

较小的计算量ꎬ因此本文选取 １３７ 万网格的计算结

果进行分析ꎮ 考虑到附面层需要充分发展ꎬ数值计

算模型在几何模型的基础上进行了进、出口的延长ꎮ
计算域进、出口分别位于几何模型进、出口向上、下游

延伸 １. ５ 倍流道长度处ꎮ 计算域的进口处为均匀来

流ꎬ轴向进气ꎮ 进口边界给定总温、总压、湍流度及

气流方向ꎮ 出口边界条件给定流量边界ꎬ固体壁面采

用绝热无滑移边界条件ꎮ 本文选取不同的进口马赫

数和进气节流比ꎬ研究进口条件对性能的影响ꎮ 进

气节流比指的是中介机匣进口总压与标准大气压之

比ꎬ通过改变进口来流总压实现不同的进气节流比ꎮ

图 ３　 不同网格计算结果对比

Ｆｉｇ. ３ Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ ｒｅｓｕｌｔｓ ｗｉｔｈ
ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｇｒｉｄ ｌｅｖｅｌｓ
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２　 中介机匣基本流场分析

大径向落差、短轴向长度的压气机中介机匣一

般被设计成“Ｓ”弯形式ꎬ加之中介机匣内部存在支

板叶片(提供强度支撑以及内通管路)ꎬ这些结构都

是造成中介机匣流动损失的主要来源ꎮ 本节以进口

节流比 １. ０、来流马赫数 ０. ３ 工况为例ꎬ对中介机匣

的基本流场特征及流动机理进行分析ꎮ
图 ４ 为中介机匣进口到出口的面积变化ꎬ图中

纵坐标表示各流向位置处面积与进口面积的比值ꎬ
横坐标表示无量纲化的支板轴向弦长ꎬ支板前缘和

尾缘位置横坐标值分别为 ０ 和 １ꎬ并使用“前缘”和
“尾缘”进行了标注ꎮ 可以看到ꎬ支板前的流道面积

基本呈现先收缩后扩张的趋势ꎬ到达支板前缘位置

处继续扩张至最大流通面积处ꎬ随后迅速收缩至出

口区域ꎬ出口处面积收缩比约为 ８３％ ꎮ

图 ４　 中介机匣流道沿程面积变化

Ｆｉｇ. ４ Ｖａｒｉａｔｉｏｎ ｏｆ ａｒｅａ ａｌｏｎｇ ｆｌｏｗ ｐａｔｈ ｏｆ

ｉｎｔｅｒｍｅｄｉａｔｅ ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ ｄｕｃｔ

图 ５ 为中介机匣上、下壁面的周向平均的压力

系数的沿程分布情况ꎮ 计算壁面压力系数所选取的

参考截面为支板入口截面ꎮ 由图 ５ 可知ꎬ在进口至

前缘前部的第一个弯曲处由于流道的收缩ꎬ气流不

断加速ꎬ上、下壁面的静压下降ꎬ由于下壁面曲率更

大ꎬ因此气流膨胀加速的程度更大ꎮ
图 ６ 给出了总压损失系数、马赫数沿流向截面

分布ꎮ 图中沿流向给出了 ６ 个截面位置的分布ꎬ由
前至后分别为支板前缘截面ꎬ２０％ ꎬ４０％ ꎬ６０％ 和

８０％弦长截面ꎬ尾缘截面ꎮ

图 ５　 上下壁面周向平均压力系数分布

Ｆｉｇ. ５ Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ａｖｅｒａｇｅ ｃｉｒｃｕｍｆｅｒｅｎｔｉａｌ ｐｒｅｓｓｕｒｅ

ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ ｏｎ ｕｐｐｅｒ ａｎｄ ｌｏｗｅｒ ｗａｌｌ ｓｕｒｆａｃｅｓ

图 ６　 总压损失系数和马赫数沿流向截面分布

Ｆｉｇ. ６ Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ ｏｆ ｔｏｔａｌ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｌｏｓｓ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ａｎｄ

Ｍａｃｈ ｎｕｍｂｅｒ ｏｆ ｅａｃｈ ｓｅｃｔｉｏｎ ａｌｏｎｇ ｆｌｏｗ ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ

由图 ６(ａ)可知ꎬ主流区域内的总压损失系数均

在零附近ꎬ说明主流区域的流动性能较好ꎬ损失很

低ꎻ靠近上壁面和下壁面周向区域损失均较为明显ꎬ
且下壁面高损失区的影响范围明显高于上壁面损失

区ꎬ说明下壁面型线曲率的剧烈变化对出口流场造

成的影响更为明显ꎬ下壁面型线曲率是影响中介机

匣性能的关键因素ꎻ支板尾迹在叶高方向上均产生
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高损失区ꎬ且在近壁面处与上、下壁面发生作用ꎬ角
区损失加剧ꎮ 与此同时ꎬ由于上下端壁处加减速差

异产生的由下端壁指向上端壁的压力梯度ꎬ也会使

得下端壁的高总压损失区域范围向通道内扩散

发展ꎮ
由图 ６(ｂ)可知ꎬ受各截面通流面积减小的影

响ꎬ流动主要以加速为主ꎮ ４０％轴向截面之后ꎬ受下

端壁处内凹曲率影响ꎬ气流在近下壁面处扩压减速ꎬ
下游各轴向截面位置均在近下壁面的周向范围开始

形成低速区ꎬ沿流动方向低速区域的径向尺度逐渐

扩大ꎬ近壁面处的马赫数也逐渐降低ꎬ边界层增厚ꎬ
损失增加ꎻ随流动的发展ꎬ下壁面边界层与支板尾迹

相互作用ꎬ在支板与下壁面角区形成低马赫数区域ꎮ
图 ７ 为 ＣＦＤ 计算得到的下壁面和支板表面极

限流线及压力系数分布示意图ꎮ 由图可知ꎬ自流道

入口开始ꎬ下壁面曲率开始剧烈变化ꎬ在流道下壁面

凸曲率加剧的区域ꎬ沿周向分布在支板间通流区内

出现了周期性分布的低压高速区域ꎬ且沿流向下壁

面压力系数迅速增加ꎬ使下壁面沿流向产生很强的

逆压梯度ꎬ边界层易于分离ꎬ损失增加ꎻ在近支板尾

缘低径向高度区域ꎬ支板表面的极限流线向上壁面

迁移ꎬ但迁移幅度很小ꎻ在下壁面表面ꎬ极限流线在

支板中后部区域内的中心通道中产生向支板迁移的

周向流动ꎻ支板与下壁面角区存在二次流动效应导

致分离ꎬ但影响范围较小ꎮ 总体来讲ꎬ支板和下壁面

的极限流线分布较为均匀ꎬ无明显的流动分离ꎬ除支

板尾缘后及角区位置外ꎬ其他近壁面区域均有较好

的流动特性ꎮ

图 ７　 下壁面和支板表面极限流线及压力系数分布

Ｆｉｇ. ７ Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｌｉｍｉｔｉｎｇ ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓ ａｎｄ ｐｒｅｓｓｕｒｅ

ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ ｏｎ ｌｏｗｅｒ ｗａｌｌ ａｎｄ ｓｕｐｐｏｒｔ ｐｌａｔｅ ｓｕｒｆａｃｅｓ

为了深入分析流动损失沿流线发展的作用机

理ꎬ图 ８ 将 ７ 个截面进行周向平均ꎬ比较各截面平均

总压损失系数沿展向分布ꎬ了解中介机匣内部流场

沿流动方向损失发展情况ꎮ 由图可知ꎬ沿流向各截

面的总压损失系数在各径向位置均有不同幅度增

加ꎬ其中主流区总压损失在进入支板区域后受到通

流面积变化的影响略有增加ꎬ但整体上主流区总压

损失水平较低ꎮ 上壁面总压损失主要发生在 ９０％
径向高度以上ꎬ从进口截面至支板前缘截面总压损

失变化不明显ꎬ支板区域内在近上壁面区域受壁面

曲率影响损失增加ꎬ但高损失区域影响范围很小ꎮ
这与上端壁的外凸曲率导致流动加速带来的顺压力

梯度有关ꎮ 而在下壁面ꎬ总压损失在各流向位置处

的展向分布表现出比较明显的差异ꎮ 在支板前缘位

置ꎬ损失主要集中在 １０％ 叶高以下区域ꎬ高损失区

域范围相对较小ꎻ随着流动向下游发展ꎬ下壁面处总

压损失区域的径向范围逐渐增加ꎬ损失峰值也迅速

增加ꎬ受下壁面曲率剧烈变化影响ꎬ沿流向逆压梯度

的迅速增加是导致总压损失剧烈增大的主要原因ꎮ
在支板尾缘截面ꎬ下壁面高总压损失区域的径向范

围约为 ２５％叶高ꎮ

图 ８　 沿流向各截面平均总压损失系数展向分布

Ｆｉｇ. ８ Ｓｐａｎｗｉｓｅ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ａｖｅｒａｇｅ ｔｏｔａｌ ｐｒｅｓｓｕｒｅ

ｌｏｓｓ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｏｆ ｅａｃｈ ｓｅｃｔｉｏｎ ａｌｏｎｇ ｆｌｏｗ ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ

λ２涡识别方法利用当地的压强最低点来判断涡

的位置ꎬ文献[２１]给出了具体的计算公式ꎮ 图 ９ 给

出了以总压损失系数着色的 λ２ 准则涡核等值面ꎮ
可以看到ꎬ中介机匣流道中集中涡主要包括壁角涡、
角区分离涡、二次涡、壁面涡和出口分离涡ꎮ 来流附

面层由于支板的堵塞在支板前缘形成马蹄涡ꎬ马蹄
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涡的分支流线受到横向压力梯度的影响ꎬ向支板与

下端壁角区发展ꎬ诱发生成壁角涡并向叶高方向抬

升ꎻ马蹄涡旁远离支板的轮毂处来流附面层受到轮

毂曲率及支板的影响ꎬ在综合压力场影响下生成轮

毂支板角区分离涡并延伸至出口ꎬ在通道内径向压

力梯度的作用下ꎬ该分离涡向通道内抬升ꎬ并且在尾

迹区域诱导产生二次涡ꎬ与叶轮机械中集中脱落涡

形成机理类似ꎻ在轮毂边界层内部还存在尺度更小

的壁面涡ꎻ机匣壁面出口处流体由于受到机匣转弯

处凸曲率影响ꎬ生成机匣出口分离涡ꎮ 由于下端壁

处内凹曲率导致的流向和径向的压力梯度ꎬ下端壁

区的集中涡系的尺度及其所产生的气动损失远大于

上端壁区ꎮ 图 １０ 给出了支板出口截面轴向涡量的

分布ꎮ

图 ９　 λ２准则显示的中介机匣通道内涡核

等值面图(λ２ ＝ － ２００ ０００ ｓ － ２)

Ｆｉｇ. ９ Ｉｓｏｓｕｒｆａｃｅ ｍａｐ ｏｆ ｖｏｒｔｅｘ ｃｏｒｅ ｉｎ ｔｈｅ ｉｎｔｅｒｍｅｄｉａｒｙ

ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ ｄｕｃｔ ｄｉｓｐｌａｙｅｄ ｂｙ ｔｈｅ λ２ ｃｒｉｔｅｒｉｏｎ

(λ２ ＝ － ２００ ０００ ｓ － ２)

图 １０　 支板出口截面轴向涡量分布

Ｆｉｇ. １０ Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ａｘｉａｌ ｖｏｒｔｉｃｉｔｙ ｏｎ ｓｕｐｐｏｒｔ

ｐｌａｔｅ ｏｕｔｌｅｔ ｓｅｃｔｉｏｎ

图 １０ 中 Ａ 涡量集中区域为角区分离涡ꎬＢ 涡量

集中区域为角区分离涡诱导产生的二次涡ꎬ边界层

内的 Ｃ 区域为 Ａ 区域诱导产生的壁面涡ꎮ
综上研究发现ꎬ大径向落差中介机匣主要的损

失来自于端壁型线曲率及其带来的压力梯度ꎬ 而支

板的下壁面高损失区的影响范围明显大于上壁面损

失区ꎬ壁面型线曲率的剧烈变化对出口流场造成的

影响更为明显ꎬ下壁面型线曲率是影响中介机匣性

能的关键因素ꎮ

３　 不同运行工况下流场和性能分析

航空发动机运行工况多变ꎬ不同飞行高度和飞

行速度条件下ꎬ中介机匣需要在相应的进气节流比

和来流马赫数范围内高效工作ꎮ 图 １１ 为不同节流

比下总压损失系数随马赫数变化曲线ꎬ图中纵坐标

仅表示参数的相对变化量ꎬ不是绝对值ꎮ 可以看到ꎬ
在相同的来流马赫数下ꎬ总压损失系数均随着节流

比的降低呈递增趋势ꎮ 以来流马赫数等于 ０. ３ 为

例ꎬ当节流比从 ０. ７ 增大至 １. ０ 时ꎬ总压损失系数相

对降低约 ５％ (节流比小于 １ 是考虑高空工况点)ꎮ
相同节流比情况下ꎬ总压损失随来流马赫数的增加

基本呈现先降低后增加的趋势ꎮ 以节流比等于 ０. ７
为例ꎬ当马赫数从 ０. ３ 增大至 ０. ４５ 时ꎬ总压损失系

数相对增加约 １３％ ꎮ

图 １１　 不同节流比下总压损失系数随

马赫数变化曲线

Ｆｉｇ. １１ Ｖａｒｉａｔｉｏｎ ｃｕｒｖｅ ｏｆ ｔｏｔａｌ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｌｏｓｓ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

ｗｉｔｈ Ｍａｃｈ ｎｕｍｂｅｒ ｕｎｄｅｒ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｔｈｒｏｔｔｌｅ ｒａｔｉｏｓ

３. １　 来流马赫数的影响

在针对来流马赫数影响的研究中ꎬ选择节流比
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为 １. ０ꎬ来流马赫数分别为 ０. ２ꎬ０. ２５ꎬ０. ３ꎬ０. ３５ꎬ０. ４

和 ０. ４５ 的工况进行研究ꎮ 由图 １１ 可以看到ꎬ在来

流马赫数较低的情况下ꎬ总压损失水平相对较低ꎬ随

着来流马赫数的增大ꎬ总压损失水平呈现先略有降

低后迅速增大的趋势ꎮ 当来流马赫数低于 ０. ３ 时ꎬ

中介机匣损失水平相对较低ꎮ

为了更加直观地分析产生上述规律的原因ꎬ图

１２ 和图 １３ 分别给出了沿展向和流向的总压损失系

数随来流马赫数的变化规律ꎮ 由图 １２ 可知ꎬ不同工

况下主流的损失均维持在较低的水平ꎬ随马赫数增

加主流区域的总压损失略有增加ꎬ马赫数对中介机

匣损失的影响主要集中在上、下端壁区域ꎮ 在上、下

端壁的边界层区域内ꎬ总压损失均随着马赫数的增

加逐渐增大ꎮ 但是在轮毂端区边界层外侧的低总压

区域内(５％ ~ １５％叶高范围)ꎬ马赫数为 ０. ２ 时ꎬ总

压损失峰值最高ꎬ马赫数为 ０. ２ ~ ０. ３ 时ꎬ随着马赫

数的增加ꎬ总压损失峰值逐渐降低ꎬ 随马赫数继续

增加该区域内的总压损失峰值变化相对较小ꎮ 同时

可以发现ꎬ不同的来流马赫数工况下上、下端壁高总

压损失在展向的范围基本一致ꎮ

图 １２　 不同进口马赫数下总压损失系数展向分布

Ｆｉｇ. １２ Ｓｐａｎｗｉｓｅ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｔｏｔａｌ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｌｏｓｓ

ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ａｔ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｉｎｌｅｔ Ｍａｃｈ ｎｕｍｂｅｒｓ

由图 １３ 可以看出ꎬ不同来流马赫数情况下沿程

损失分布情况ꎮ 来流马赫数对总压损失的影响主要

来源于通道中后段区域ꎬ即第二道弯位置处ꎮ 结合前

面总压损失的展向分布可知ꎬ马赫数对总压损失的影

响主要来源于下端壁区域通道中后段逆压梯度ꎮ

图 １３　 不同进口马赫数下总压损失

系数沿流向分布

Ｆｉｇ. １３ Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｔｏｔａｌ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｌｏｓｓ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ａｔ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｉｎｌｅｔ Ｍａｃｈ ｎｕｍｂｅｒｓ ａｌｏｎｇ ｆｌｏｗ ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ

　 　 由前文分析可见ꎬ在马赫数由 ０. ２ 增加至

０􀆰 ３０ 过程中ꎬ通道内总压损失系数呈降低趋势ꎬ尤

其在轮毂下端区的总压损失系数降低较为明显ꎮ

为了更加直观地分析造成这种现象的原因ꎬ图 １４

给出了进口马赫数从 ０. ２ 变化到 ０. ４５ 时中介机匣

轮毂端区支板尾缘附近区域的极限流线图ꎮ 可以

看到ꎬ在来流马赫数为 ０. ２ 时ꎬ由于来流速度较低ꎬ

在通道后半段因轮毂区域的逆压梯度较大ꎬ流体所

携带的动能无法抵消逆压梯度的影响ꎬ因此在轮

毂和支板近尾缘的角区位置出现了较为明显的分

离区域 Ａꎬ且在向下游发展时ꎬ尾缘脱落涡存在较

大范围的分离涡 Ｂꎮ 随着来流马赫数的增加ꎬ在来

流马赫数为 ０ . ２５ 时ꎬＡ 区域的范围明显减小ꎬＢ 区

域后移且范围减小ꎬ角区分离涡尺寸减小ꎬ由此导

致轮毂端区的损失系数降低ꎬ这与图 １２ 的现象一

致ꎮ 来流马赫数继续增大之后ꎬ当马赫数为 ０ . ３０

时ꎬＡ 区域消失ꎬＢ 区域继续后移至基本消失ꎬ端区

的总压损失峰值进一步降低ꎮ 随着来流马赫数继

续增加ꎬＡ 区域完全消失ꎬ支板尾缘与下端壁角区

处流场结构基本保持不变ꎮ 虽然端区处流动基本

不变ꎬ但是由于主流损失及边界层内损失的增加ꎬ

中介机匣通道内的总损失仍然随马赫数增加继续

增大ꎮ
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图 １４　 轮毂尾缘区域极限流线图

Ｆｉｇ. １４ Ｌｉｍｉｔｉｎｇ ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓ ｉｎ ｔｒａｉｌｉｎｇ ｅｄｇｅ
ａｒｅａ ｏｆ ｔｈｅ ｈｕｂ

３. ２　 进气节流比的影响

在针对进气节流比影响的研究中ꎬ选择来流马

赫数为 ０. ３ꎬ进气节流比分别为 ０. ７ꎬ０. ８ꎬ０. ９ 和

１􀆰 ０ ４ 个工况进行研究ꎮ 由图 １１ 可知ꎬ在来流马赫

数为 ０. ３ 情况下ꎬ总压损失系数随着节流比的降低

呈递增趋势ꎮ 同时ꎬ在相同的来流马赫数情况下ꎬ节
流比对损失的影响规律基本上是一致的ꎮ

图 １５ 给出了来流马赫数为 ０􀆰 ３ 工况下ꎬ不同节

流比状态下出口截面总压损失系数的展向分布ꎮ 可

以看到ꎬ在半叶高位置节流比对总压损失系数的影

响相对较小ꎬ影响较大的位置集中于上、下端区ꎬ尤
其是轮毂端区位置ꎮ 随着节流程度增加ꎬ轮毂端区

总压损失系数逐渐增加ꎮ

图 １５　 不同节流比下总压损失系数展向分布

Ｆｉｇ. １５ Ｓｐａｎｗｉｓｅ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｔｏｔａｌ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｌｏｓｓ

ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ａｔ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｔｈｒｏｔｔｌｉｎｇ ｒａｔｉｏｓ

图 １６ 给出了来流马赫数为 ０. ３ 时ꎬ不同节流比

状态下总压损失系数沿流向的分布ꎮ

图 １６　 不同节流比下总压损失系数沿流向分布

Ｆｉｇ. １６ Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｔｏｔａｌ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｌｏｓｓ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ａｔ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｔｈｒｏｔｔｌｉｎｇ ｒａｔｉｏｓ ａｌｏｎｇ ｆｌｏｗ ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ
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可以发现ꎬ随着节流比的增大ꎬ总压损失逐渐降

低ꎬ且影响的起始位置位于支板前缘上游ꎮ
图 １７ 给出了不同节流比下轮毂端区后半段壁

面极限流线图ꎮ 由图可知ꎬ开始节流时支板 /轮毂角

区后半段开始出现流动分离ꎬ并且随着节流比的降

低ꎬ分离区域扩大并向上游移动ꎬ这也就解释了轮毂

端区损失增大的原因ꎮ

图 １７　 轮毂尾缘区域极限流线图

Ｆｉｇ. １７ Ｌｉｍｉｔｉｎｇ ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓ ｉｎ ｔｒａｉｌｉｎｇ ｅｄｇｅ ａｒｅａ

ｏｆ ｔｈｅ ｈｕｂ

４　 结　 论

本文以民用大涵道比涡扇发动机中介机匣为研

究对象ꎬ采用 ＣＦＤ 仿真技术针对中介机匣的基本流

场和不同进口参数对中介机匣性能影响进行了研

究ꎬ主要结论如下:
(１) 大径向落差中介机匣主要的流动损失来自

于端壁型线曲率及其带来的压力梯度ꎬ 而支板的下

壁面高损失区的范围明显高于上壁面ꎮ 壁面型线曲

率的剧烈变化对出口流场造成明显影响ꎬ下壁面型

线曲率是影响中介机匣性能的关键因素ꎮ
(２) 在相同的来流马赫数情况下ꎬ随着进气节

流比的降低ꎬ支板 /轮毂角区分离区域扩大并向上游

移动ꎬ总压损失系数随着节流比的降低呈递增趋势ꎮ
当来流马赫数等于 ０. ３ꎬ节流比从 ０􀆰 ７ 增大至 １. ０
时ꎬ总压损失系数相对降低约 ５％ ꎮ

(３) 在相同的进气节流比情况下ꎬ当来流马赫

数低于 ０. ３ 时ꎬ中介机匣损失相对较小ꎬ随着进口马

赫数的增大ꎬ轮毂端区尾缘角区分离导致总压损失

呈现先变小后迅速增大的趋势ꎮ 当节流比等于

０􀆰 ７ꎬ马赫数从 ０. ３ 增大至 ０. ４５ 时ꎬ总压损失系数相

对增加约 １３％ ꎮ
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ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ ｄｕｃｔ ｄｅｓｉｇｎ ｂａｓｅｄ ｏｎ ｗａｌｌ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｇｒａｄｉｅｎｔ ｃｏｎｔｒｏｌ[ Ｊ] .

Ａｃｔａ Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃａ ｅｔ Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａ Ｓｉｎｉｃａꎬ２０１０ꎬ３１(３):４５９￣４６５.

[９] 　 邓小明ꎬ 高丽敏ꎬ 冯旭栋ꎬ 等. 压气机中介机匣三点 ＮＵＲＢＳ 曲

线参 数 化 方 法 [ Ｊ ] . 工 程 热 物 理 学 报ꎬ ２０１４ꎬ ３５ ( ７ ):

１３３０ － １３３３.

ＤＥＮＧ ＸｉａｏｍｉｎｇꎬＧＡＯ ＬｉｍｉｎꎬＦＥＮＧ Ｘｕｄｏｎｇꎬｅｔ ａｌ. Ｔｈｒｅｅ￣ｐｏｉｎｔｓ

ＮＵＲＢＳ ｐａｒａｍｅｔｅｒｉｚｅｄ ｍｅｔｈｏｄ ｆｏｒ ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ ｉｎｔｅｒｍｅｄｉａｔｅ ｄｕｃｔ

[ Ｊ ] . Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ Ｔｈｅｒｍｏｐｈｙｓｉｃｓꎬ ２０１４ꎬ ３５ ( ７ ):

１３３０￣１３３３.

[１０] 　 高丽敏ꎬ 冯旭栋ꎬ 陈　 璇ꎬ 等. 关于压气机过渡段设计方法的

探讨[Ｊ] . 航空学报ꎬ ２０１２ꎬ ３４(５):１０５７ － １０６３.

ＧＡＯ ＬｉｍｉｎꎬＦＥＮＧ ＸｕｄｏｎｇꎬＣＨＥＮ Ｘｕａｎꎬｅｔ ａｌ. Ｅｘｐｌｏｒａｔｉｏｎ ａｂｏｕｔ

ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ ｉｎｔｅｒｍｅｄｉａｔｅ ｄｕｃｔ ｄｅｓｉｇｎ[Ｊ] . Ａｃｔａ Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃａ ｅｔ Ａｓ￣

ｔｒｏｎａｕｔｉｃａ Ｓｉｎｉｃａꎬ２０１３ꎬ３４(５): １０５７ － １０６３.

[１１] 　 ＪＩＮ Ｄꎬ ＬＩＵ ＸꎬＺＨＡＯ Ｗꎬ ｅｔ ａｌ. Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ ｏｆ ｅｎｄｗａｌｌ ｃｏｎｔｏｕ￣

ｒｉｎｇ ｉｎ ａｘｉａｌ ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ Ｓ￣ｓｈａｐｅｄ ｄｕｃｔｓ[Ｒ]. Ｃｈｉｎｅｓｅ Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ

Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃｓꎬ ２０１５ꎬ ２８(４):１０７６ － １０８６.

[１２] 　 ＢＡＩＬＥＹ Ｄ Ｗꎬ ＢＲＩＴＣＨＦＯＲＤ Ｋ Ｍꎬ ＣＡＲＲＯＴＴＥ Ｊ Ｆꎬ ｅｔ ａｌ.

Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ａｓｓｅｓｓｍｅｎｔ ｏｆ ａｎ ａｎｎｕｌａｒ Ｓ￣ｓｈａｐｅｄ ｄｕｃｔ[ Ｊ] . Ｊｏｕｒｎａｌ

ｏｆ Ｔｕｒｂｏｍａｃｈｉｎｅｒｙꎬ １９９７ꎬ １１９(１): １４９ － １５６.

[１３] 　 ＢＡＩＬＥＹ Ｄ Ｗ. Ｔｈｅ ａｅｒｏ ｄｙｎａｍｉｃ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｏｆ ａｎ ａｎｎｕｌａｒ Ｓ￣

ｓｈａｐｅ ｄｕｃｔ[Ｄ]. ＵＫ:Ｌｏｕｇｈｂｏｒｏｕｇｈ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙꎬ１９９７.

[１４] 　 ＤＵＥÑＡＳ Ｃ Ｏꎬ ＭＩＬＬＥＲ Ｒ Ｊꎬ ＨＯＤＳＯＮ Ｈ Ｐꎬ ｅｔ ａｌ. Ｅｆｆｅｃｔ ｏｆ

ｌｅｎｇｔｈ ｏｎ ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ ｉｎｔｅｒ￣ｓｔａｇｅ ｄｕｃｔ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ[ Ｒ]. ＡＳＭＥ￣

２００７￣２７７５２ꎬ ２００７.

[１５] 　 辛亚楠ꎬ李家军ꎬ韩　 阳ꎬ 等. 大径向落差长度比中介机匣气

动特性研究[Ｊ] . 推进技术. ２０１７ꎬ３８(４):８０８ － ８１４.

ＸＩＮ ＹａｎａｎꎬＬＩ ＪｉａｊｕｎꎬＨＡＮ Ｙａｎｇꎬｅｔ ａｌ. Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ ｓｔｕｄｙ ｏｎ ａｅｒｏ￣

ｄｙｎａｍｉｃ ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ ｏｆ ａ ｌａｒｇｅ ｒａｄｉｕｓ ｃｈａｎｇｅ ｔｏ ｌｅｎｇｔｈ ｒａｔｉｏ ｉｎ￣

ｔｅｒｍｅｄｉａｔｅ ｄｕｃｔ [ Ｊ ] . Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙꎬ ２０１７ꎬ

３８(４):８０８ － ８１４.

[１６] 　 庄皓琬ꎬ 李　 斌ꎬ 滕金芳ꎬ 等. 进气畸变对大涵道比发动机压

气机中介机匣性能的影响 [ Ｊ] . 科学技术与工程ꎬ２０２０ꎬ

２０(２２):９２２９ － ９２３３.

ＺＨＵＡＮＧ ＨａｏｗａｎꎬＬＩ ＢｉｎꎬＴＥＮＧ Ｊｉｎｆａｎｇꎬ ｅｔ ａｌ. Ｅｆｆｅｃｔ ｏｆ ｉｎｌｅｔ

ｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎ ｏｎ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｏｆ ｔｈｅ ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ ｉｎｔｅｒｍｅｄｉａｔｅ ｃａｓｉｎｇ ｏｆ

ａ ｈｉｇｈ ｂｙｐａｓｓ ｒａｔｉｏ ａｅｒｏ ｅｎｇｉｎｅ[Ｊ] . Ｓｃｉｅｎｃｅ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ ａｎｄ Ｅｎｇｉ￣

ｎｅｅｒｉｎｇꎬ２０２０ꎬ２０(２２):９２２９ － ９２３３.

[１７] 　 向宏辉ꎬ 张　 良ꎬ 陆庆飞ꎬ 等. 进气条件对压气机中介机匣流

场影响的试验研究[Ｊ] . 燃气涡轮试验与研究ꎬ２０１１ꎬ ２４(４):

１５ － １９.

ＸＩＡＮＧ Ｈｏｎｇｈｕｉꎬ ＺＨＡＮＧ Ｌｉａｎｇꎬ ＬＵ Ｑｉｎｇｆｅｉꎬ ｅｔ ａｌ. Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎ￣

ｔａｌ ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎ ｏｆ ｉｎｌｅｔ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ′ ｅｆｆｅｃｔ ｏｎ ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ ｉｎｔｅｒｍｅ￣

ｄｉａｔｅ ｃａｓｉｎｇ ｆｌｏｗ ｆｉｅｌｄ [ Ｊ] . Ｇａｓ Ｔｕｒｂｉｎｅ Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ ａｎｄ Ｒｅ￣

ｓｅａｒｃｈꎬ ２０１１ꎬ ２４(４): １５ － １９.

[１８] 　 ＷＡＬＫＥＲ Ａ Ｄꎬ ＭＡＲＩＡＨ Ｉꎬ ＴＳＡＫＭＡＫＩＤＯＵ Ｄꎬ ｅｔ ａｌ. Ｔｈｅ ｉｎ￣

ｆｌｕｅｎｃｅ ｏｆ ｆａｎ ｒｏｏｔ ｆｌｏｗ ｏｎ ｔｈｅ ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ ｏｆ ａ ｌｏｗ￣ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｃｏｍ￣

ｐｒｅｓｓｏｒ ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ ｄｕｃｔ [ Ｊ] . Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｔｕｒｂｏｍａｃｈｉｎｅｒｙꎬ ２０１９ꎬ

１４２(１): ０１１００２.

[１９] 　 刘宝杰ꎬ 陈业辉ꎬ 安广丰ꎬ 等. 压气机 Ｓ 型过渡段的低速模拟

方法研究[Ｊ] . 工程热物理学报ꎬ２０２０ꎬ４１(６):１３４１ － １３４９.

ＬＩＵ Ｂａｏｊｉｅꎬ ＣＨＥＮ Ｙｅｈｕｉꎬ ＡＮ Ｇｕａｎｇｆｅｎｇꎬ ｅｔ ａｌ. Ａｎａｌｙｓｉｓ ｏｆ ｔｈｅ

ｌｏｗ￣ｓｐｅｅｄ ｓｉｍｉｌａｒｉｔｙ ｄｅｓｉｇｎ ｐｒｉｎｃｉｐｌｅ ｆｏｒ ａ ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ Ｓ￣ｓｈａｐｅｄ

ｄｕｃｔ. [Ｊ] . Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ Ｔｈｅｒｍｏｐｈｙｓｉｃｓꎬ２０２０ꎬ４１(６):

１３４１ － １３４９.

[２０] 　 黄　 旭. 超紧凑双涵道中介机匣设计方法研究[Ｄ]. 南京:南

京航空航天大学ꎬ ２０２１.

ＨＵＡＮＧ Ｘｕ. Ｒｅｓｅａｒｃｈ ｏｎ ｄｅｓｉｇｎ ｍｅｔｈｏｄ ｏｆ ｕｌｔｒａ ｃｏｍｐａｃｔ ｄｏｕｂｌｅ￣

ｃｈａｎｎｅｌ ｉｎｔｅｒｍｅｄｉａｔｅ ｃａｓｉｎｇ[Ｄ]. Ｎａｎｊｉｎｇ: Ｎａｎｊｉｎｇ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ ｏｆ

Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ ａｎｄ Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓꎬ ２０２１.

[２１] 　 ＪＥＯＮＧ Ｊꎬ ＨＵＳＳＡＩＮ Ｆ. Ｏｎ ｔｈｅ ｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎ ｏｆ ａ ｖｏｒｔｅｘ[ Ｊ] .

Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｆｌｕｉｄ Ｍｅｃｈａｎｉｃｓꎬ １９９５ꎬ ２８５:６９ － ９４.
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