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基于彻体力模型的跨音三级风扇进气畸变研究

孙高晴， 李传鹏， 屠宝锋
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摘要： 采用三维彻体力模型（Body force model， BFM）和计算流体力学（Computational fluid dynamics， CFD）两种

计算方法研究周向总压畸变及不同旋流畸变类型对跨音三级风扇性能和稳定性的影响，并探究畸变传递特性及风

扇内部流场特征。结果表明：BFM 和 CFD 计算结果吻合良好；均匀进气下 BFM 和 CFD 计算特性最大误差不超过

4%；120°周向总压畸变使风扇性能下降，稳定边界向下移动；轴向历程中，总压畸变强度整体递减，而总温畸变强度

整体递增；同向涡旋流畸变使风扇压比下降，失速延迟，而反向涡旋流畸变对风扇的影响与之相反；对涡旋流中由

于同向涡占主导地位，导致风扇压比特性低于均匀进气和反向涡旋流畸变，其特性线的变化与同向涡旋流畸变类

似；对涡旋流畸变诱导了总压和总温畸变，而后经过各级的衰减作用，畸变强度整体呈衰减趋势。
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Research on Intake Distortion of a Three‑Stage Transonic Fan Based on Body 
Force Model
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Abstract:The effects of circumferential total pressure distortion and different types of swirl distortion on the 
performance and stability of three⁃stage transonic fan are studied by the body force model （BFM） and 
computational fluid dynamics （CFD）， and the characteristics of distortion transfer and flow field inside the fan 
are investigated. The results show that the calculated results of BFM and CFD agree well. The maximum 
error of BFM and CFD calculation characteristics under uniform air intake is less than 4%. The 120° 
circumferential total pressure distortion degrades the performance of the fan， and the stable boundary moves 
downward. During the axial process， the overall intensity of total pressure distortion decreases， while the 
overall intensity of total temperature distortion increases. The distortion of the co swirl decreases the fan 
pressure ratio and delays the stall， while the cou swirl distortion has the opposite effect on the fan. Due to the 
dominant role of the co swirl in the twin swirl flow， the fan pressure ratio characteristics are lower than the 
uniform intake and the distortion of the cou swirl flow， and the change of the characteristic line is similar to 
the distortion of the co swirl flow. The distortion of twin swirl induces total pressure and total temperature 
distortion， and then through attenuation at all levels， the distortion intensity shows a decreasing trend.
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在发动机实际工作过程中，有各种因素影响压

气机的稳定性，这就要求留有一定的稳定裕度，以

保证发动机工作的气动稳定性。在各类降稳因子

中，进气畸变是影响发动机气动稳定性的重要因

素。现代高性能作战飞机的隐身、高机动性、短距

起降、作战要求和机载武器的使用等使进口流场畸

变形式越来越复杂，暴露出来的气动稳定性问题也

越来越严重。因此，深入了解进气畸变沿压气机传

递过程和研究进气畸变对压气机性能及稳定性影

响具有重要意义。

目前，用于预测进气畸变对压气机性能和稳定

性影响的理论模型有平行压气机模型、激盘模型、

彻体力模型、RANS 模型。平行压气机模型和激盘

模型对实际三维流动进行了简化与降维，无法很好

地反映畸变流场的三维特征。虽然 RANS 模型可

以模拟压气机在复杂畸变下的内部流场特征，但是

多级压气机的全环网格量巨大，其计算成本不能被

工程设计所接受。而彻体力模型在满足工程计算

精度要求的同时，又能降低对计算资源的要求，是

现阶段压气机进行稳定性模拟的有效手段。

彻体力模型的基本理念为：将叶片固壁边界效

应转化为非定常流动方程中以场的形式分布的源

项，用粗网格快速获取叶轮机械的性能特征。Hale
等［1⁃2］基于彻体力理念将流线曲率法嵌套进三维非

定常 Euler 方程中构建了 TEACC 程序，分析进气

道在发动机进口产生的旋流及总压畸变对三级军

用风扇性能及稳定性的影响。Gong［3］采用无穷多

叶片假设，构造出通道平均的彻体力模型，并计算

了稳态总压、总温以及动态总压畸变对 NASA 
Stage35 的影响，成功捕获了高速压气机独有的堵

塞与激波特性。Thollet等［4］在 Gong 模型中考虑了

叶形有限厚度对流动堵塞的影响，并利用该模型分

析了进气道与风扇的相互耦合作用。Chima［5］在

Marble 构 造 彻 体 力 源 项 方 法 的 基 础 上 发 展 了

CSTALL 模型，用于研究压气机进气畸变的影响

与失速现象。Benichou 等［6］在彻体力模型中考虑

叶片的堵塞效应与气体的压缩性，其计算结果与

URANS 结果一致性较好。Xie 等［7⁃8］在 Hall 无黏

不可压彻体力模型基础上，增加了二维叶形损失、

端壁边界层损失以及二次流损失，对 NASA Rotor 
67 与 TF8000 进行了计算，结果发现压气机性能与

实验结果显示出良好的一致性。尹超等［9⁃10］建立了

一个模拟多级轴流压气机进气畸变的三维彻体力

模型，结果表明均匀进气下该模型与计算流体力学

（Computational fluid dynamics， CFD）的计算特性

最大误差不超过 1.5%。郭晋等［11⁃15］将彻体力模型

与基元叶栅法的思想相结合，提出了一套预测进气

畸变对压气机气动性能及稳定性影响的三维数值

计算模型，该模型对单级跨音压气机和大涵道比风

扇/增压级进气畸变模拟与试验数据吻合良好。邱

佳慧等［16］将彻体力源项采用沿轴向余弦分布形

式，并与 URANS 结果对比，结果显示该方法能再

现进气畸变对压气机特性的影响。

可以看出，彻体力模型在压气机进气畸变模拟

中具有较大的优势。目前，大多数研究集中在低速

单级压气机进气畸变问题，而对跨音多级压气机进

气畸变研究甚少。因此，本文以跨音三级风扇为研

究 对 象 ，利 用 课 题 组 开 发 的 彻 体 力 模 型（Body 
force model， BFM）对其均匀进气下非设计点工作

特性展开计算分析，并与 CFD 结果对比，以验证

BFM 对风扇气动稳定性评估能力。随后，对该风

扇进行稳态周向总压、不同旋流畸变类型模拟，分

析进气畸变对风扇性能和稳定性的影响，探究畸变

传递特性及风扇内三维流场特征。

1 研究对象及计算方法

1. 1　物理模型及网格划分

该风扇为一跨音三级风扇，流道采用前面级等

外径、后面级等内径设计。图 1 为该三级风扇的几

何构型。

CFD 的计算网格由 AutoGrid5 生成，其网格拓

扑结构为 O4H 型，即叶片周围为 O 形网格，主流区

及进出口区域为 H 形网格。壁面进行加密处理，

保证 y+<10。为确保数值模拟的精确与可靠，两

种计算方法的三级风扇网格均经过了网格无关性

验证。最终，三级风扇采用全通道计算，其 CFD 计

算网格总计 8 900 万个。图 2 为 AutoGrid5 划分的

三级风扇单通道网格示意图。

BFM 在三级风扇流域内沿轴向设置 280 个网

格单元，沿径向设置 24 个网格单元，沿周向均匀划

分 36 个网格单元，整个三维计算域的网格量为

图 1 三级风扇几何构型

Fig.1 Three-stage fan geometry
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24 万个。BFM 所划分的计算域网格如图 3 所示，

其中蓝色部分表示动叶区，紫色部分表示静叶区，

其余部分为无叶区。

1. 2　数值方法

BFM 采用三维非定常 Euler 方程描述压气机

内部的流动。考虑到湍流扩散引起不同流线之间

能量的交换，基于 Gallimore 的径向掺混模型，在

Euler 方程组中引入湍流黏性应力 τ 及湍流热传导

项 q。在有叶区内采用无穷多叶片假设，用彻体力

源项模拟叶片型面对气流的压升、转向和损失作

用。该彻体力源项借助基元叶栅法的思想，通过落

后角及损失模型将叶片彻体力源项与不同叶高、不

同周向位置基元流道进口的迎角及马赫数相关

联。因此，可以模拟复杂进气畸变。另外，采用通

流理论中的叶形堵塞系数 b 反映叶形有限厚度对

叶片区域内部流动造成的影响。具体的 BFM 理论

方法参见文献［11］。无叶区和有叶区的控制方程

分别如下

∂U
∂t

+ ∂ ( )E - E v

∂z
+ 1

r
∂ ( )F - F v

∂θ
+

1
r

∂r ( )G - G v

∂r
= S （1）

( ∂
∂t

+ Ω
∂

∂θ ) bU + ∂b ( )E - E v

∂z
+ 1

r
∂rb ( )G - G v

∂r
=

bS + Sb + bSF                                                          ( 2 )
式中：U 为守恒量，E、F、G 为无黏对流通量，Ev、

Fv、Gv 这三项为黏性扩散通量，S 表示柱坐标系下

流动方程导出的离心力和哥氏力源项，而 Sb 指代

的是叶形有限厚度影响的堵塞项，SF 则是叶片型

面对气流作用的源项。

CFD 计算采用 FINE Turbo 求解定常雷诺平

均 N⁃S 方程，转静交界面类型选用冻结转子法，湍

流模型为 Spalart⁃Allmaras 模型。两种计算方法均

是在风扇入口指定总压、总温、速度方向分布，出口

给定静压边界条件，计算过程中通过不断改变出口

静压来获得不同工况的风扇特性。

2 计算结果及分析

2. 1　均匀进气对比分析

图 4 是均匀进气下 BFM 计算获得的三级风扇

在不同设计转速下的压比及等熵效率特性线与

CFD 计算结果的对比。可以发现，BFM 计算得到

的压比特性与 CFD 结果基本吻合，各转速下的效

率特性比 CFD 结果稍大，造成此差异的主要原因

是该风扇采用非常规的任意叶形设计，而 BFM 中

的落后角及损失模型强烈依赖于叶形形状，在面对

先进的叶形设计时，还没有完备的经验数据库支

撑，所以预测精度低。但整体而言，BFM 各转速下

的压比和效率误差均在 4% 以内，满足工程计算

需要。

图 2 三级风扇单通道网格示意

Fig.2 Grid diagram of three-stage fan single-channel 

图 3 三级风扇彻体力网格示意

Fig.3 Grid diagram of BFM

图 4 三级风扇均匀进气总体特性 BFM 与 CFD 计算结果

对比

Fig.4 Comparison of BFM and CFD calculation results of 
the overall characteristics of the three⁃stage fan with 
uniform air intake
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图 5 给出了 BFM 和 CFD 计算得到的 90% 设

计转速时峰值效率点处各级静叶（分别为第一级静

叶 S1、第二级静叶 S2、第三级静叶 S3）出口气流参

数沿叶高的分布，可以看出两者的气流参数沿叶高

的变化趋势整体上一致，表明了 BFM 能以粗网格

较为准确地模拟风扇级间特性。图中：p* 和 T * 分

别表示总压和总温；p*
1 和 T *

1 分别表示风扇入口截

面总压和总温。

2. 2　总压畸变对比分析

三级风扇入口指定 120°稳态周向总压畸变，未

畸 变 区 总 压 为 101 325 Pa，畸 变 区 总 压 为

91 192.5 Pa，较未畸变区下降了 10%，进口总温为

288.15 K，入口为轴向进气，三级风扇入口总压畸

变图谱见图 6，其中 p*
clean 为未畸变区总压。

图 7 显示了均匀及 120°稳态周向总压畸变进

气下 BFM 计算获得的三级风扇压比特性与 CFD
结果的对比。BFM 和 CFD 的结果均表明总压畸

变使风扇性能下降，稳定边界向下移动，稳定裕度

减小。95% 设计转速时，BFM 与 CFD 的近失速点

压比分别下降了 5.41% 和 5.87%。90% 设计转速

时，BFM 与 CFD 的 近 失 速 点 压 比 分 别 下 降 了

2.73% 和 1.7%。两者的稳定边界点压比损失在工

程计算误差范围内，说明 BFM 能够很好地反映总

压畸变对风扇性能和稳定性的影响。

为深入了解进气畸变对风扇上游流场的影响，

从入口至第一级动叶前缘截取了 Plan 1、Plan 2、
Plan 3 这 3 个平面，用于分析进气畸变沿风扇流道

的传递过程，各截面位置如图 8 所示，其中 R1、R2、
R3 分别为第一级动叶、第二级动叶、第三级动叶。

风扇入口存在周向总压畸变时，上游流场再分

布的现象是不可忽略的。现以三级风扇 90% 设计

转速下的峰值效率点为例，具体分析进气畸变对风

扇内部流动特征的影响，探讨进气畸变传递规律。

图 9 为 CFD 和 BFM 两种计算方法得到的 3 个

截面无量纲静压和无量纲密流（ρvz）norm沿周向的分

布。无量纲密流的定义为密流与未畸变区平均密

流的比值。各截面气流参数的周向分布曲线是通

过径向平均获得的。下文风扇内气流参数沿周向

图 6 三级风扇入口总压畸变图谱

Fig.6 Total pressure distortion map of three-stage fan inlet

图 7 均匀及 120°周向总压畸变进气下三级风扇压比特性

Fig.7 Three-stage fan pressure ratio characteristics under 
uniform and 120° circumferential total pressure distor⁃
tion intake

图 8 三级风扇各截面位置

Fig.8 Positions of three-stage fan sections

图 5 各级静叶出口气流参数沿叶高分布的对比

Fig.5 Comparison of distribution of air flow parameters 
along blade height at all stator blades
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的分布也是如此，本文自此不再赘述。从 CFD 和

BFM 不同轴向位置处气流参数沿周向分布的对比

中可以发现，当风扇入口存在总压畸变时，风扇入口

的密流分布并不均匀，入口未畸变区的密流分布显

著高于畸变区。由平行压气机理论可知，低密流区

将风扇局部工作点推向更高的压比，导致低密流区

的静压比高密流区低。随着总压畸变向下游传递，

静压沿着轴向逐渐降低，未畸变区与畸变区的压力

梯度也逐渐增大，而密流的变化趋势与之相反。

这种现象出现的主要原因在于：整流锥使风扇

流通面积沿轴向逐渐减小，气流增速减压，所以静

压逐渐降低而密流逐渐增加。从截面 1 到截面 3，
畸变区静压降低愈加剧烈，这是因为风扇对这种密

流分布不对称的响应倾向于抑制它，所以畸变区静

压降低地剧烈，在压力梯度的作用下，迫使未畸变

区的气流涌入畸变区，密流进行了再分配，密流沿

周向分布的不均匀性被削减。

CFD 和 BFM 不同轴向位置处气流参数沿周

向的分布趋势整体一致，略微不同的是，从截面 2
开始，CFD 计算的气流参数沿周向分布的波动程

度大，且低密流区逆动叶旋转方向偏转，出现了相

位偏移（这是因为越靠近动叶，叶片旋转对上游畸

变扰动的动态响应愈大，引起气流周向掺混和波

动）。BFM 引入周向无穷多叶片假设，叶片通道内

的流场采用局部周向流动平均理论，所以难以针对

单个叶片描述其对扰动的响应。

风扇上游的非均匀静压场产生了周向和径向

的压力梯度，使未畸变区气流涌入畸变区，诱导了

对涡旋流畸变。图 10 给出了风扇上游不同轴向位

置处旋流角 α 沿周向的分布。从图 10 中不难看

出，在畸变区两侧产生了方向相反的旋流，旋流角

沿周向类似正弦分布。在趋近动叶的过程中，旋流

角的幅值不断增加，旋流区间角变化不大，正、负旋

流区间角约为 160°。与 BFM 结果相比，CFD 从截

图 10 风扇上游旋流角沿周向分布

Fig.10 Circumferential distribution of fan upstream swirl 
angle

图 9 风扇上游气流参数沿周向分布

Fig.9 Circumferential distribution of upstream fan air flow 
parameters
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面 2 开始，旋流角分布出现相位偏移，这与图 9（a）
低密流区相位移动相互呼应。

图 11 给出了 CFD 和 BFM 得到的第一级动叶

出口无量纲总压及总温云图，其中 p*
1clean 表示风扇

入口未畸变区总压。BFM 计算得到的云图显示动

叶出口总压和总温的极大值和极小值之间无相对

位移。动叶出口最高总温（功输入最多）位于动叶

退出畸变区的机匣附近，如果观察图 9（b）相同的

位置，可以看到它位于高密流和高反向旋流角区

域，这两个因素的耦合使功输入量达到最高，压比

也最大。

从最高总温位置开始，动叶前缘的旋流角沿旋

转方向逐渐增大，密流大小相近，导致气流迎角逐

渐减小，动叶加功扩压能力减弱，总压升逐渐降

低。动叶出口最低总温（功输入最少）位于动叶进

入畸变区的轮毂附近，对应动叶进口位置为低密流

和高正向旋流角区域，正向旋流减小气流迎角，使

动叶增压作用减弱，输入功减少，总温降低，同时畸

变区的总压低，导致动叶出口畸变区总压也较低。

在 CFD 计算方法下，由于低密流区和旋流角

的周向移动，导致动叶出口低总压区和总温分布也

出现了偏转，低总压主要位于同向旋流角区域，高

总压主要位于反向旋流角区域的轮毂至叶中和叶

尖位置，这与 BFM 第一级动叶出口总压分布规律

一致。与 BFM 的第一级动叶出口总温分布对比，

CFD 计算的总温畸变略微不同，相较其他周向位

置，正向旋流角区域叶中至叶尖总温均较高，猜想

此处旋流强度大，流道内气流周向掺混，轴向速度

亏损严重，流动损失大，最终导致总压较低。

综上所述，动叶输入功和动叶入口总压分布共

同决定了动叶出口总压分布，而输入功的不对称性

导致了总温畸变。整体来看，BFM 较好地呈现了

因入口总压畸变而引发的风扇内部总温、总压等气

流参数的变化。BFM 计算的气流参数分布规律与

Fidalgo 等［17⁃19］通过全环非定常数值模拟揭示的压

气机三维畸变流场细节吻合良好。

CFD 与 BFM 计算的气流参数沿周向分布存

在相位偏差，这是因为 CFD 求解时将整流锥和第

一级动叶网格化为一体，并设置为旋转域，在相对

坐标系下求解，即畸变区位置相对于第一级动叶固

定，并不符合实际畸变传递，再加上 CFD 的动、静

叶交界面采用冻结转子法，该方法假设压气机静

止，最终导致其下游计算域流场会与真实流场之间

存在相位偏差。文献［16］也指出了冻结转子法计

算压气机进气畸变的局限性。

图 12 为两种计算方法下各级动叶出口无量纲

总压及总温沿周向的分布。由图 12（a）可见，动叶

旋转与进气畸变的相互耦合使第一级动叶出口低

总压区有相位移动，气流的波动开始增加，且气流

脉动的频率与叶片通道相关，反映了叶片对进气畸

变的动态响应。随着总压畸变向下游传递，畸变区

与未畸变区的总压梯度迅速减小，总压分布逐渐趋

于均匀。而总温周向不均匀程度增加。

图 12（b）中总压的周向梯度逐渐降低，总温的

周向梯度逐渐增大，且各级动叶出口总压和总温分

布的极值点相位一一对应，进一步佐证了上文的理

论分析。两种计算方法下各级动叶出口无量纲总

压和总温的数值大小基本一致，说明该 BFM 可以

准确地反映级间特性。

图 13 所示为总压畸变强度 D pt 和总温畸变强

度 D tt 沿该三级风扇的轴向传递特征。D pt 和 D tt 的

定义如下

D pt =
-
p* - - -----

p*
low

-
p*

（3）

图 11 第一级动叶出口无量纲总压及总温分布云图

Fig.11 Distribution of total pressure and total temperature 
at the first stage rotor blade outlet
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D tt =
- -------
T *

high - --
T *

--
T *

（4）

式中：
-
p* 和

--
T * 分别为面平均总压和总温，

- -----
p*

low 为低

于平均值
-
p* 区域的平均总压，

- -------
T *

high 为高于平均值
--
T * 区域的平均总温。本文的总压畸变是大尺度的

周向总压畸变，风扇内各截面低压区和高温区均集

中分布在某个区域。因此，本文按照俄罗斯畸变指

数的定义，将低于面平均总压的区域作为低压区，

将高于面平均总温的区域作为高温区。然后把周

向数据进行径向平均处理。

从图 13（a）BFM 计算结果可知，入口周向总压

畸变在向下游传递的过程中，从入口至动叶前缘，

总压畸变强度降低，经过第一级动叶后，总压畸变

强度上升，其原因主要是第一级为超音压气机，分

配的加功量大且该转速下压气机特性线陡峭，高、

低压区的工作压比均较大，总压不均匀性不减反

增。此后，总压畸变强度经过动叶后不断衰减，且

经过第三级动叶衰减的尤为剧烈，经过静叶后略有

升高，总体呈下降趋势，到达风扇出口时总压畸变

强度降低至入口的 28.8%。

CFD 计算结果显示总压畸变强度逐级递减，

风扇出口的总压畸变强度降低至入口的 27.4%。

两种计算方法下的总压畸变强度沿轴向整体呈下

降趋势。

由图 13（b）可知，两种计算方法下的总温畸变

强度沿轴向的变化规律一致，即入口周向总压畸变

经过第一级动叶后诱导了总温畸变，此后，总温畸

变强度经过动叶后不断递增，经过静叶变化不大，

整体呈上升趋势，到达风扇出口时 BFM 和 CFD 得

到的总温畸变强度分别达到 1.46% 和 0.98%。通

过对图 13（a）和 13（b）深入剖析可知，从第二级动

叶开始，动叶对畸变区气流输入的轮缘功增大，畸

图 13 风扇畸变强度沿轴向传递特征

Fig.13 Axial transmission characteristics of fan distortion 
intensity

图 12 各级动叶出口无量纲总压及总温沿周向分布

Fig.12 Distribution of total pressure and total temperature 
at the outlet of each rotor blade in a circumferential 
direction
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变区总压升高明显，因此总压畸变强度降低。气流

获得轮缘功后，其畸变区总温（总温代表总能量）也

增大，因而经过动叶后总温畸变强度增加。气流经

过静叶时没有与外界进行轮缘功交换，总温畸变强

度基本不变。

2. 3　旋流畸变对比分析

本文在 90% 设计转速下计算了同向涡、反向

涡和对涡旋流畸变对三级风扇性能和稳定性的影

响。选取的旋流畸变参数如表 1 所示。风扇入口

的旋流角分布通过 Profile 文件指定，入口总温设为

288.15 K，总压设为 101 325 Pa。

旋流畸变参数中 SI 表征旋流强度，SD 表征旋

流方向，SP 表征旋流对数，其定义分别如下

SI =
∫

θ+
α ( )θ dθ + |

|
|||||

|
||||∫

θ-
α ( )θ dθ

360 （5）

SD =
∫

θ+
α ( )θ dθ +∫

θ-
α ( )θ dθ

∫
θ+

α ( )θ dθ + |
|
|||||

|
||||∫

θ-
α ( )θ dθ

（6）

SP =
∫

θ+
α ( )θ dθ + |

|
|||||

|
||||∫

θ-
α ( )θ dθ

2 × max é
ë
êêêê ù

û
úúúú∫

θ+
α ( )θ dθ，

|
|
|||||

|
||||∫

θ-
α ( )θ dθ

（7）

式中：α ( θ )为等半径处旋流角沿周向的分布，θ+、θ-

分别为正旋流区间角和负旋流区间角。本文所研究

的旋流畸变在风扇入口不同半径处的旋流角分布特

征一致，因此不同半径处旋流指数也完全相同。

图 14 给出了均匀及同向涡旋流畸变进气下

BFM 计算获得的风扇压比特性与 CFD 结果的对

比。可以发现，相较于均匀进气，同向涡旋流畸变

使风扇压比下降，近失速点和堵塞点流量也进一步

减小，推迟了失速。BFM 与 CFD 计算获得的近失

速点压比分别下降 0.79% 和 2.74%，近失速点流量

的相对误差约 1.87%，在工程应用要求精度范围

内。上述风扇性能变化的原因可以归结为：同向涡

减小叶片前缘迎角，叶片负荷减小，叶片加功扩压

能力减弱，同时使气流不容易分离，从而相比于均

匀进气来看，近失速点流量较小。上述结果表明

BFM 能够预测旋流畸变对风扇的影响。

反向涡旋流畸变影响下的风扇压比变化如图 15
所示，由图可知，反向涡对风扇特性的影响与同向涡

是相反的。反向涡旋流畸变使风扇压比上升，近失

速点和堵塞点流量增加，失速提前，从而使风扇稳定

工作裕度减小。与均匀进气相比，BFM与 CFD计算

的近失速点压比分别上升 2.73% 和 4.3%，近失速

点流量分别增加 4.8% 和 3.64%。同样，反向涡对

风扇性能产生影响的关键因素也是来流方向。反

向涡增加叶片前缘迎角，导致叶片载荷增加，使压

比提高，同时，迎角的增加使气流更容易从叶片表

面上分离，进而使风扇稳定工作范围减小。

图 16 为均匀及对涡旋流畸变进气下 BFM 和

CFD 计算获得的风扇压比特性。对涡旋流畸变与

均匀进气结果的对比表明，涡旋流畸变使风扇流量

图 16 均匀及对涡旋流畸变进气下风扇压比特性

Fig.16 Fan pressure ratio characteristics under uniform and 
twin swirl flow distortion intake

图 14 均匀及同向涡旋流畸变进气下风扇压比特性

Fig.14 Fan pressure ratio characteristics under uniform and 
co swirl flow distortion intake

表 1 旋流畸变参数

Table 1 Swirl flow distortion parameters

旋流畸变

同向涡

反向涡

对涡

SI
10°

-10°
10°

SD
1

-1
0

SP
0.5
0.5
1

图 15 均匀及反向涡旋流畸变进气下风扇压比特性

Fig.15 Fan pressure ratio characteristics under uniform and 
cou swirl flow distortion intake
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减小、压比下降，特性线向左偏移。BFM 和 CFD
计算的近失速点压比分别下降 3.92% 和 1.19%，近

失速点流量的降幅分别为 0.22% 和 1.15%，两者的

相对误差在工程精度要求内，进一步验证了 BFM
的有效性。

由图 16还可以发现，对涡旋流畸变下的风扇压

比性能低于均匀进气和反向涡旋流畸变，此外近失

速点位置在均匀进气和同向涡旋流畸变的近失速点

之间。可见，同向涡旋流畸变近失速点位置制约着

对涡旋流畸变的失速点位置，同向涡对风扇流量和

压比的影响占据主导地位，这与 Davis等［20］所揭示的

同向涡和对涡对压气机性能的影响相一致。

对涡旋流畸变对风扇特性的影响并不是同向涡

和反向涡作用的简单叠加，而是取决于压气机几何

和气动参数沿径向分布的差异（风扇局部工作条

件）。对涡旋流畸变下风扇压比特性线的变化与同

向涡旋流畸变类似，只是其特性曲线向左下偏移程

度较小。为了深入了解对涡旋流畸变进气下风扇内

的流场特征以及两种旋流的作用机理，本文选取对

涡旋流畸变进气下风扇的近失速点进行具体分析。

图 17 给出了风扇上游不同轴向位置处旋流角

沿周向的分布，两种计算方法的旋流角分布曲线均

表明：同向涡和反向涡之间的气流相互掺混使气流

在到达第一级动叶前缘时旋流强度已经衰减，且旋

流角分布出现了相位偏移的情况。

图 18 进一步给出了风扇上游不同轴向位置处

无量纲密流和静压沿周向的分布。此处无量纲密

流的定义为密流与风扇入口平均密流的比值。由

图可知，对涡旋流畸变在风扇入口引起了静压畸

变，不同截面位置的同向涡区域的静压略高于反向

涡区域，且反向涡区的密流均比同向涡区大。这主

要是由于处于反向涡区的动叶会在更大的迎角下

图 17 对涡旋流畸变进气下风扇上游旋流角沿周向分布

Fig.17 Circumferential distribution of fan upstream swirl 
angle under twin swirl flow distortion intake

图 18 对涡旋流畸变进气下风扇上游气流参数沿周向

分布

Fig.18 Circumferential distribution of upstream fan air flow 
parameters under twin swirl flow distortion intake
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工作，在此情况下，动叶对上游气流的抽吸能力更

强，进而使入口静压降低、入口密流增大，处于同向

涡区的动叶工作状态与之相反。

CFD 和 BFM 计算的静压分布趋势相近，但是

第二和第三个截面的密流分布略有差异，其原因是

同向涡和反向涡之间气流的掺混，使对涡旋流发生

相位偏移，两种计算方法的相位位移不同，导致了

密流分布的走向不同。

图 19 是对涡旋流畸变下风扇近失速点总压和

总温畸变强度沿轴向的分布曲线。观察 BFM 计算

的总压和总温畸变强度沿轴向的分布可以发现，入

口对涡旋流畸变经过第一级后产生了总压和总温

畸变，导致该现象产生的主要原因是入口对涡旋流

畸变与风扇相互作用，使得第一级动叶前缘的密

流、旋流角分布不均匀，从而导致动叶轮缘功输入

不均匀，因此出现了总压和总温畸变。此后经过各

级的衰减和整流作用，畸变强度大幅减少。

CFD 计算的总压和总温畸变强度在某些位置

波动增加，但是整体呈现衰减趋势。观察总压畸变

强度的极值点可以发现，后面两级的极大值点均位

于静叶出口，而极小值点均位于动叶出口，这是因

为风扇接近失速点时，动叶尾迹和叶尖泄漏涡等因

素使下一级静叶进口处于恶劣的工作环境，进而导

致总压畸变指数增加。

3 结   论

本文利用三维 BFM 和 CFD 两种计算方法，研

究了 120°稳态周向总压畸变和不同旋流畸变类型

对跨音三级风扇性能和稳定性的影响，主要得出以

下结论：

（1） 利用 BFM 和 CFD 计算了均匀进气下跨

音三级风扇在 95%、90% 和 80% 设计转速时的总

体特性，各转速下的压比和效率误差均在 4% 以

内，满足工程需要。同时，各级静叶出口气流参数

沿叶高的分布趋势相一致，进一步表明了 BFM 能

以粗网格较为准确地模拟风扇级间特性。

（2） BFM 和 CFD 针对跨音三级风扇 120°周向

总压畸变的计算结果表明，周向总压畸变使风扇性

能下降，稳定边界向下移动，稳定工作裕度减小。

95% 设计转速时 BFM 与 CFD 的近失速点压比分

别下降了 5.41% 和 5.87%。90% 设计转速时 BFM
与 CFD 的 近 失 速 点 压 比 分 别 下 降 了 2.73% 和

1.7%。两者的稳定边界点流量和压比的最大相对

误差分别为 2.84% 和 2%。周向总压畸变与风扇

的耦合使得风扇上游密流、静压重新分布，并诱导

了对涡旋流畸变。同时，密流和旋流角的分布极大

地影响着动叶的工作条件，进而影响着动叶功的输

入和出口总压分布。总压畸变强度沿轴向呈衰减

趋势，然而总温畸变强度由于动叶功输入的不均匀

性则不断增加。

（3） BFM 和 CFD 针对跨音三级风扇旋流进气

畸变的计算结果表明，同向涡旋流畸变使风扇压比

下降，失速点和堵塞点流量均减小，推迟了失速。

反向涡旋流畸变使风扇压比上升，失速点和堵塞点

流量均增加，失速提前，风扇稳定工作裕度减小。

（4） 对涡旋流畸变下的风扇压比性能低于均

匀进气和反向涡旋流畸变，其特性线的变化与同向

涡旋类似，只是特性线向左下偏移程度较小。近失

速点位置介于均匀进气和同向涡旋流畸变的近失

速点之间。同向涡旋流畸变失速点位置制约着对

涡旋流畸变的失速点位置，其对风扇流量和压比的

影响占据主导地位。对涡旋流畸变在风扇内诱导

了总压和总温畸变，而后经过各级的衰减作用，畸

变强度整体呈衰减趋势。
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