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摘  要：民用航空发动机过渡段的流动情况对压缩系统整体性能有着重要影响。探究过渡段内部流场的流动机理和损失机制有利于高性能压气机的研制。本文使用数值模拟的方法对某航空发动机增压级过渡段进行了流场分析，并与实验结果进行对比验证。结果表明：过渡段出口流场在20%-90%径向位置处分布较为均匀，气流的总压损失主要集中在支板尾缘和上下壁面附近，主要损失机理包括下壁面曲率引起的附面层分离和支板表面附面层分离，角区的二次流扰动沿流向始于下壁面曲率最大处，总压损失会随流速的增加而增大，流速越大的总压损失增量也会越大。
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Abstract: The flow situation in the compressor intermediate casing duct of an aircraft engine compressor has a sig-nificant impact on the overall performance of the compressor. Exploring the flow mechanism and loss mechanism of the internal flow field in the intermediate casing duct is beneficial for providing a solid foundation for the development of high-performance compressors. This article conducts numerical simula-tion and flow field analysis on the model obtained through geometric parameterization of the intermediate casing duct profile, and compares it with experimental results. The results show that the flow field at the exit of intermediate casing duct is evenly distributed in the radial position of the 20% -90% flow channel, and the total pressure loss at the exit is mainly concentrated near the trailing edge of the support plate and the upper and lower walls. The loss in the flow channel is caused by the combined curvature of the lower wall and the boundary layer on the support plate surface, The secondary flow disturbance in the corner re-gion starts along the flow direction at the point where the curvature of the lower wall is maximum, and the total pressure loss will increase with the increase of flow velocity. The larger the flow velocity, the greater the increment of total pressure loss.
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[bookmark: _Hlk147777710]近些年来，随着航空技术的发展，大涵道比涡扇发动机以其优越的经济性（这里替换一下说明一下大涵道比的优点）受到学术界和工业界的广泛关注。其中，S型过渡段连接着高压与低压压气机，以及高压与低压涡轮，也被称为中介机匣，是航空发动机的重要组成部分。本文主要关注于低压压气机与高压压气机之间的S型过渡段，其主要功能即是将流体从较大半径的低压压气机引至较小半径的高压压气机中。随着航空发动机的涵道比日益增大，S型过渡段的径向落差也逐渐增加，导致流道内受到壁面曲率影响而产生的不稳定流动增多。因此，有必要研究S型过渡段内部流动机理，以减少流动损失，提升航空发动机的整体效率。收稿日期：2023-10-10；修订日期：2023-11-15
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早在1992年，Davis[1]就通过对长径比为4.5的过渡段实验得出了壁面曲率会形成较强的压力驱动横流，并在管道壁面附近形成漩涡对。之后Bailey[2,3]等人的研究表明，在实际进口边界条件下，边界层会被重新激活，使得内涵道的逆压梯度减小，降低分离的风险。随着人们对中介机匣的深入研究，更多的科研人员投入到中介机匣型线与总压损失关系的研究中[4-10]。近几年的趋势逐渐向主动控制或被动控制方法等优化流动结构发展，例如王迎国[11]等以涡扇发动机中介机匣为研究对象，研究插入式堵塞调节环对中介机匣的影响，结论为堵塞调节环对内涵压力分布与压力损失基本没有影响。茅晓晨[12]采用数值模拟方法研究了畸变进气条件下和轮毂非轴对称端壁造型对中介机匣内部流动结构和节流特性的影响，认为进气畸变条件下中介机匣的出口流场高损失与畸变的主要来源于轮毂表面附面层分离产生的旋流和支板角区分离的共同作用。整体来看，前人的研究主要集中在中介机匣的几何结构和主动控制，而关于压气机S型流道内的流动细节机理研究还较少，缺乏S型流道内流场规律和损失机理的认识。
本文以一带支板的过渡段为对象，在经过网格无关性验证之后，对其进行数值计算。将计算结果与实验结果进行对比，对非稳态计算结果中的监控点参数使用POD和1/3倍频程方法进行频谱分析，得到该计算对象的总压损失机理，同时对不同流速工况的结果也进行计算，分析结果后得到流速对总压损失的影响规律。
1研究对象与数值方法
1.1研究对象
本文的研究对象某型号航空发动机压气机S型过渡段，其几何型线如图1所示。将其中从增压级末级静叶尾缘的AB截面至高压压气机进口导叶前缘的CD截面部分定义为中介机匣，而由曲线AC回转面形成的外机匣和由曲线BD回转面形成的内机匣围成的就是内涵道，其中上下壁面的型线均沿轴对称分布。在上下壁面之间由12个支板支撑，其中有4个厚支板和8个薄支板，按照两个厚支板之间有两个薄支板的均匀分布。
在中介机匣设计之前，由于下游高压压气机的进口流道和上游增压级的出口流道形状已经分别确定，因此中介机匣内涵流道的内外机匣型线确定的条件主要有两点，其中是A、B、C、D的位置确定以保证型线的连续。厚支板和薄支板均为对称叶型。
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图1 中介机匣几何约束示意图
Fig 1 Intermediate casing duct gearbox geometric constraints
1.2 数值方法
本文采用增压级过渡段实验件模型，使用NUMECA进行网格划分，运用Ansys CFD软件进行数值计算的前处理、计算和后处理。常用总压损失系数、静压恢复系数来反映中介机匣总体性能，其中：
总压损失系数：

压力系数：

式中：	，总压损失系数；
，压力系数；
(Pa)，流道进口截面平均总压；
	(Pa)，流道出口截面平均总压；
	(Pa)，流道进口截面平均静压；	
	(Pa)，当地静压。
计算域给定参考压力101325Pa，进口给定流速和轴向来流方向，湍流度取5%；固体表面采用绝热和无滑移壁面条件；出口给定静压0Pa。定常计算选取增压级常规流速范围80m/s到170m/s，选取了多个工况点进行计算；非定常计算选定入口流速140m/s。在具体计算过程中，首先进行定常计算，然后将收敛的定常计算结果作为初始条件进行非定常计算。在非定常计算中，当气动性能参数及流场中监控点的压力随时间表现出稳定的周期性变化时，视为计算结果稳定，并采用此后的计算结果用于后续分析。定常计算时，分别使用高精度格式和二阶隐式欧拉格式进行空间项和时间项的离散，收敛准则为最大残差1e-6。非定常计算时，分别使用高精度格式和二阶隐式欧拉格式进行空间项和时间项的离散。由于本文关注中介机匣内非定常流动，其脉动频率均相对较低，因此本文选取计算步长为0.0001s，即采样率为10000Hz，以保证能够捕捉到所关注的流动现象。
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图2 计算流场示意图
Fig 2 Schematic diagram of flow field
计算流场与流场分析的平面与曲线设置如图2所示。其中取上壁面沿流道中心线为曲线1，取下壁面沿流道中心线为曲线2，取出口平面在厚叶片尾缘中心的径向直线为曲线3，取出口平面在薄叶片尾缘中心的径向直线为曲线4，取出口平面与流道中心面交线为曲线5。沿流道截取四个平面命名为，将出口截面作为平面5。非定常计算的监控点均布在平面2-平面4上，如黄色记号所示。
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图3 计算流场网格拓扑结构示意图
Fig 3 Schematic diagram of computational flow field grid topology structure
网格拓扑结构采用的OH网格，如图3所示，近壁面处的网格进行加密处理。网格总数选取50万、150万、266万和400万。将其稳态结果汇总出如图3的总压损失系数折线图，上下壁面沿程压力系数如图4、图5所示。由图4中的总压损失系数变化图可见，随着网格数的增大，总压损失系数会在小范围内略微减小，其中从50万到266万的减小比较显著，而266万和400万的总压损失系数趋向一致。图5中轴向位置0.73附近的结果可见50万网格的结果与其他网格数的结果偏差较大，150万网格的压力系数与400万网格压力系数较为接近，而266万网格曲线与400万网格曲线几乎重合。图6中轴向位置0.3附近的压力系数最小处各网格数的压力系数皆是有所差别，其中也是以266万网格与400万网格最为接近。综合以上三个方面，考虑到计算的准确性和计算资源的分配，应取266万网格作为计算对象。
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图4 不同网格数的出口平均总压损失系数
Fig 4 Average total pressure loss coefficient at outlet with different grid numbers
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图5 不同网格数的上壁面沿程压力系数
Fig 5 Pressure coefficient along the upper wall with different grid numbers
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图6 不同网格数的下壁面沿程压力系数
Fig 6 Pressure coefficient along the lower wall with different grid numbers



2数值结果及分析
2.1 方法验证
为了验证计算结果的可信度，选取了文献[13]中针对同一对象的实验结果进行验证。数值模拟的出口截面总压系数分布如图7所示。出口总压在径向位置20%-90%左右较为均匀。数值模拟的计算结果在近壁面的总压值相对偏低，数值模拟结果与实验结果吻合良好，可认为数值模拟能够有效反映真实流场特性。
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图7 出口截面总压系数径向分布
Fig 7 Radial distribution of total pressure coefficient at the outlet section
本节结果表明，数值计算结果与实验结果吻合良好，即数值计算结果可反映真实流场特性。
2.2 增压级过渡段损失机理
如图8所示的是140m/s入口速度情况下，沿流向各流道面的平均压力系数分布。由图可见，从入口段到23%流道位置的压力系数显著降低，在23%位置处受支板体积影响流道通流面积减小，压力系数略微升高。从此处开始在流道扩张和支板堵塞作用的双重影响下，压力系数产生了小范围的波动，最后在出口段趋向缓慢降低[14]。
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图8 沿流向压力系数分布
Fig 8 Distribution of pressure coefficient along the flow direction
为了深入分析比较出口截面总压损失系数的分布，在出口截面截取了如图9所示的厚支板尾迹中心（曲线3）、薄支板尾迹中心（曲线4）、厚薄支板间中心位置（曲线5）和周向平均的总压损失系数径向分布。其中明显可见，在15%径向高度以下和95%径向高度以上受到附面层的影响损失较大，上下壁面中近下壁面附面层的损失值相对较高，影响范围相对较大。厚薄支板的尾迹区域内由于受到支板尾流和角区二次流的影响，主流区域整体损失系数均高于中心流域和平均值。薄支板在近上壁面的90%径向高度以上和近下壁面的15%径向高度以下的总压损失系数小于厚支板总压损失系数，分析原因可能是在壁面曲率一定时，厚支板表面附面层会略大于薄支板表面附面层，所形成的角区分离损失也会略大。
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图9 出口截面不同周向位置的总压损失系数径向分布
Fig 9 Radial distribution of total pressure loss coefficient at different circumferential positions on the outlet cross-section
	基于单相流动的熵产理论的流场分析可以较为直观地反映出流场内部能量损失的分布情况[15]。图10中的熵产率分布云图结果表明，下壁面曲率的变化导致支板前缘附近的平面2上的能量损失主要集中在下壁面附近；随着下壁面在平面3附近曲率的减小下壁面附近的能量损失也相对减小，且下壁面损失区扩大到径向15%位置处，同时支板表面损失区域随着边界层的发展逐渐增大；在支板尾缘附近的下壁面损失进一步减小，并且由于支板表面边界层流速较低引起向支板表面运动的二次流从而形成角区分离。熵产率图显示在支板尾缘附近的损失主要集中在支板表面，其次则是叶根角区。
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图10 过渡段沿程熵产率云图
Fig 10 Cloud chart of entropy production rate along the transition section
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图11 沿程平均熵产率变化图
Fig 11 Change chart of average entropy production rate along the process
对沿程各轴向位置取平均熵产率得到的沿程平均熵产率如图11所示，全域平均熵产率如平均值为12.844。由图可见，能量损失主要集中在支板范围内，平面2所对应轴向位置处的能量损失最大，支板整体的能量损失都高于均值，且呈现前缘损失大尾缘损失小的分布趋势。结合图10中平面2-4的熵产率分布可知，流道中的能量损失主要集中在下壁面大曲率引起的附面层分离，其次是支板表面的附面层分离。


表1各类损失定义条件
Tab1. Definition conditions for various losses
	设计参数
	角区分离损失
	边界损失
	端壁损失
	尾迹损失
	其它

	Q准则数
	>0
	-
	-
	-
	-

	径向涡度
	Normalized>0.5
	-
	-
	-
	-

	流向涡度
	-
	-
	-
	Normalized>0.5
	-

	与支板距离
	-
	-
	3%c
	-
	-

	展向高度
	-
	<0.05||>0.95
	-
	-
	-

	优先级
	高                                →                                 低



损失按照类型可以分为角区分离损失[16]、边界损失[17]、端壁损失、尾迹损失等，其具体定义方式如表1所示。在图12中，绿色对应受到Q准则数和径向涡量限制的角区分离损失，棕色对应由展向位置决定的边界损失，蓝色对应近支板3%弦向长度的端壁损失，紫色对应受流向涡量限制的支板尾迹损失，其中优先级按照角区分离损失、边界损失、端壁损失、尾迹损失的顺序，低优先级的损失需要去除高优先级的部分。
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图12 不同类型损失分布图
Fig 12 Distribution map of different types of losses
将上述各类型损失对熵产率进行体积分后得到如图13所示的各损失占比图。其中边界损失量最大，其次是支板端壁损失，而尾迹损失熵产率最小，结合图12熵产率云图可知尾迹部分虽然熵产率较高但是因为体积较小，并且也已经去掉了角区、边界和端壁的损失，所以这部分总损失占比极小。同样的，边界损失量最大是因为其涉及体积最大，所以总损失量大。因此减小损失的方法可以是减小从曲面引起的边界层分离熵产和减小角区分离的熵产及覆盖体积两方面[18,19]。
[image: ]
图13 各损失占比图
Fig 13 Proportion chart of each loss
2.2 POD方法分析流道不稳定流动
针对140m/s入口流速工况，对于各平面的频谱分析结果表明，流场的流动情况较为稳定，仅在角区附近存在不稳定流动。采用本征正交分解(Proper Orthogonal Decomposition, POD)的降阶方法处理流道中平面2-4的压力数据，从能量的角度将整个流场脉动分解为多个模态的叠加，而这些模态包含着频率、空间分布、能量特性等信息。将零阶模态记为分解得到的平均模态，其对应频率是0Hz。本文着重分析流场的脉动特性，因此结果讨论中将不包括零阶模态。
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	(a) 平面2
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	(b) 平面3
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	(c) 平面4


图14 平面2-4各阶模态能量占比
Fig 14 Proportion of modal energy in different orders of Plane2-4
图14是在平面2-4上的各阶模态占比。在不同平面上，POD方法得到的流场主要模态中前两阶模态能量占比基本一致，均在0.17-0.2之间，区别主要体现在三四阶模态。平面2的三四阶模态能量差较大且能量占比均大于0.1；平面3的三四阶模态能量占比在三个平面中最小，均小于0.1；平面4的三四阶模态能量占比在0.1左右。
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	(a) 平面2
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	(b) 平面3
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	(c) 平面4


图15 平面2-4处POD前四阶模态时间系数的频谱
Fig 15 Spectrum of the first four modal time coefficients of POD at Plane2-4
	由图14中所示的平面2-4各阶能量排序图中可见前四阶模态始终占据着主导地位，因此对其前四阶模态的时间系数进行频谱分析得到的结果如图15所示。其中压力脉动的最大幅值出现在50Hz以下的低频中，高频部分的幅值随着分析面轴向位置的增加而减小。
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	(a) 平面2
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	(b) 平面3
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	(c) 平面4


图16 平面2-4处POD前四阶模态时间系数1/3倍频程频谱图
Fig 16 Spectrum of the first fourth mode time coefficient of POD at Plane2-4 at one-third octave
	由于图15中的高幅值部分以低频为主，因此对前四阶的时间系数进行1/3倍频程处理得到图16，该方法可以对低频信号细分处理，对高频信号模糊处理。放大后的模态对应幅值中可见，随着流道轴向位置的增大，三四阶模态逐渐减小，一二阶模态逐渐增大，说明随着空气在中介机匣中流动，原本较为均匀的流场受到S弯曲面和支板的扰动之后主模态愈发明显。
2.4 流速对总压损失的影响
如图17所示的是进口流速分别为140m/s、110m/s和80m/s时过渡段出口的总压系数变化图。由图可见，在径向高度20%-90%的主流区域不同流速的总压系数都在1左右，而在径向高度20%以下和90%以上的区域中则呈现流速越大近壁面总压系数越小的现象。
[image: ]
图17 不同流速径向出口总压系数分布图
Fig 17 Distribution diagram of total pressure coefficient at radial outlet with different flow velocities
	图18中归纳了不同流速的出口平均总压损失系数，总体呈现了平均总压系数随流速增大而增大的趋势，且在140m/s-170m/s的高流速区间内的损失增量更为明显。
[image: ]
图18 不同流速的出口平均总压损失系数
Fig 18 Average total pressure loss coefficient at outlet with different flow rates
根据上一节所述，出口截面主流的损失主要集中在支板尾缘，于是在如图所示的不同入口速度对应的厚支板尾缘径向总压损失系数分布图19中可以看出，厚支板尾缘的流场总体分布趋势一致，且在同一径向位置的平均总压损失系数随流速增大而增大。在径向流道30%以下的近下壁面部分，不同流速的损失系数相差较小，在上半流道中170m/s工况的总压损失系数与140m/s 的偏差较大，可见流速越大，增加相同流速所造成的损失会越大。
本节计算对比分析了不同进口流速的算例， 
[image: ]
图19 厚支板尾缘径向总压损失系数分布
Fig 19 Distribution of radial total pressure loss coefficient at the trailing edge of thick supported plates
涉及出口总压恢复系数、出口平均总压损失系数和厚支板附近下游中心总压损失系数沿径向分布，得到了在过渡段内流速越大损失越大的结论，且随着流速的增加总压损失的增量亦会增加。
3 结论
本文使用数值模拟方法对增压级过渡段的流场进行了研究，对带支板的过渡段的损失机理进行了探究，对不同进口流速的流场损失作了分析。通过本文的研究，主要获得以下结论： 
（1）过渡段出口的各周向位置的总压损失主要集中在支板尾缘，主要由支板表面附面层引起，其中厚支板尾缘的损失略大于薄支板尾缘的损失，而出口截面平均总压损失与主流道损失分布较为接近，并且出口截面在下壁面附近损失较大。
（2）对非稳态信号使用POD和1/3倍频程方法进行处理，得到了平面2-4的各阶模态能量占比和各平面前四阶POD模态的频谱图，1/3倍频程结果显示入口处的均匀流场受到壁面曲率和支板的扰动后次模态能量降低，主模态能量升高。
（3）不同进口流速的过渡段出口总压损失随流速的增加而增大，且流速越大损失增量越大。不同流速在厚支板尾缘附近的总压损失分布趋势一致，高损失主要分布在近下壁面和上半流道。
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