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液体火箭发动机氢燃料涡轮三维
非定常流场数值研究

王朝晖，叶小明
(北京航天动力研究所，北京100076)

摘 要：结合实际工程项目，对液体火箭发动机两级轴流氢燃料涡轮进行了三维非定常

数值模拟。以动静叶排干涉、非定常叶片力和力矩为目标，对涡轮内部非定常流场进行了深

入的研究分析，计算了涡轮性能曲线并与试验结果进行了对比。结果表明：所采用的计算方

法可以很好地模拟涡轮内部的非定常流动现象，涡轮一级动叶叶片力和力矩的波动幅值分别

达15．78％和17．31％。就涡轮效率而言，非定常与定常结果存在一定的差别，在偏离设计点工

况，非定常结果比定常结果更加符合实际情况。
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Numerical study of 3一D unsteady flow field in

hydrogen fuel turbine of LRE
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Abslxact：In combination with actual engineering project，three—dimensional unsteady flow field

of two·stage axial hydrogen fuel turbine in liquid rocket engine(LRE)was simulated numerically．

Taking rotor—stator interaction，unsteady blade force and torque as research objects，an in—depth

analysis of unsteady flow field within the turbine was performed．Moreover，the performance

characteristics of the turbine were calculated and compared with experimental results．The result

indicates that the calculation method used in this paper can properly simulate the unsteady flow

phenomena inside of the turbine，fluctuation amplitudes of blade force and torque on blade surface of

1 st rotor approach 1 5．78％and 1 7．3 1％respectively．As for the efficiency．there is a certain difference

between unsteady and steady simulation results．At off-design state，unsteady result is more accurate

than steady one．

Keywords：turbine；unsteady flow；numerical simulation；unsteady blade force and torque

收稿日期：2014—01—21；修回日期：2014—03～05

作者简介：王朝晖(1989一)，男，硕士，研究领域为液体火箭发动机涡轮泵

万方数据



第40卷第3期 王朝晖，等：液体火箭发动机氢燃料涡轮三维非定常流场数值研究 39

0引言 1计算网格

众所周知，涡轮内部流动的本质是非定常

的，包含了诸如尾迹、激波、泄露涡、二次流等

多种复杂的非定常现象。而当前的涡轮设计体系

基本上都是基于定常假设，无法捕捉到内部复杂

的非定常流动现象，也就无法更清晰地揭示涡轮

内部的流动机理。随着航空航天以及能源工业的

快速发展，对涡轮性能的要求也越来越高，某些

情况下，先前的定常假设体系已经略显欠缺，有

必要开展非定常流动现象的研究，期望在深入理

解非定常流动机理的基础上进一步提高涡轮的性

能。

早在20世纪80年代，国外就开始了叶轮机

械非定常现象的研究，到现在已经有许多学者对

动静叶排干涉、叶片非定常力等非定常问题做了

大量有价值的研究工作。Dring等人在1982年的

研究表明，当静子和转子之间间距为15％平均轴

向弦长时，转子前缘的非定常压力脉动可高达相

对动压的80％左右⋯，这意味着它在叶片表面会

产生很大的非定常载荷，这对叶轮机的性能、叶

片强度等都会产生非常大的影响。1987年Giles

用Lax—Wendroff时间推进格式求解了非定常欧拉

方程组，分析了尾迹／转子之间的干涉效应，定性

地预测了气动噪声和叶片非定常压力的产生12]。

1993年Aronoe用完全多重网格技术计算了转子

叶排间的流动13]。此外，国内方面也有学者对叶轮

机械的非定常现象进行了一系列的研究㈣。

液体火箭发动机涡轮的特点是小尺寸、小流

量、高转速、高压力(可达几十兆帕)、小展弦

比和无冷却，与航空发动机用的大展弦比、大流

量的涡轮有着明显的差别。过去众多学者的研究

大都集中在航空发动机涡轮或燃气轮机，不论是

设计、优化还是内部流动现象，对液体火箭发动

机涡轮的研究并不多见，尤其对液体火箭发动机

涡轮的非定常流动现象的研究更加少见。本文基

于液体火箭发动机涡轮这个新的平台，对其非定

常流动现象进行深入的研究与分析。

为了适应叶片通道空间拓扑结构并保证较高

的网格质量，对计算域采用多块结构化网格技

术。建立涡轮模型时考虑了轮缘轮毂处的加工倒

角，考虑了密封，网格最小正交角度21。。表1

给出了计算网格分布情况，图l给出了子午流面

网格划分和密封位置网格的局部放大图。图2给

出了计算结果得到壁面y+分布云图，可见壁面

y+最大值小于10，与所选用的Spalart—Allmaras

湍流模型相一致。

表1计算网格分布

Tab．1 Distribution of computational grid

薹；纛酋垂：
图1子午流面网格划分图

Fig．1 Grid generation on meridional stream surface

昏一。莓图2壁面y+分布云图

Fig．2 Distribution of y+at wall

2求解方法

定常计算采用混合平面法，周向平均混合。
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非定常计算采用滑移面方法，交界面线性插值。

本算例涡轮叶片数是23，50，31，48，为了减少

非定常计算量，采用1989年Rai提出的区域缩

放法【7】对转静子叶片数进行适当的调整，调整后

为25，50，25，50，约化为1：2：1：2，调整叶片数

的同时对叶型进行相应比例的缩放，以保证节弦

比和堵塞度不变。

物理时间步长的选择起着非常重要的作用，

在求解非定常流动情况时，时间步长太小，会使

得计算量变大，推进时间变长，物理时间步长过

大，又会导致不能捕捉到所关心变量的准确的变

化情况，因此合适的物理时间步长是非定常计算

中一个非常重要的参数。在叶轮机的非定常计算

中，一般每个动叶栅距至少取10个物理时间步

长以上。把动叶转过一个静叶栅距的时间定义为

一个计算周期丁，每个计算周期r选取20个计

算点，计算25个周期，共500个物理时间步。

本算例为亚声速流动情况，进口给定气流总

温、总压，轴向进气，出口给定静压，壁面条件绝

热、无滑移。工质选用气态H：，c。=15 850 J他g·均，

y=1．384，给出粘性系数随温度的变化曲线。湍

流模型选择鲁棒性较好且收敛速度较快的

SpMart—Allmaras模型。非定常计算采用Jameson

提出的隐式双重时间推进法【8】，并结合多重网格

法、当地时间步长和隐式残差光顺等加速收敛技

术。空间离散采用二阶中心差分，并添加二阶和

四阶人工粘性项。虚拟时间推进采用四阶龙格一

库塔方法，每个虚拟时间步内均迭代计算50步。

在进行非定常计算之前先进行定常求解，然后把

定常计算的结果作为非定常计算的初始解。

为了验证网格无关性，在进行非定常计算之

前先对不同数量的网格进行稳态计算，对比网格

数量和计算效率的变化趋势。发现当网格数达到

182万时，效率值基本无变化，所以接下来的计

算都采用这一数量的网格进行。

3结果分析

3．1定常与非定常总体性能参数比较

为了了解模化(即叶片数和相应叶型的调

整)对计算结果的影响，把模化前后的叶型都进

行了定常计算。原始叶型的定常计算结果、模化

叶型的定常和非定常时均结果的对比见表2。

表2定常和非定常结果比较

Tab．2 Comparison of steady and unsteady results

比较模化前后的定常结果可以看出，在压比

相同的情况下，模化后效率增加了o．13％，流量

减小了0．18％，功率减小了0．4％，所有变化都

小于0．5％。总体而言，所作的叶片模化对涡轮

的数值模拟结果的影响很小，基本可以忽略，可

以认为所作的模化是合理的。

下面着重对比分析模化后定常与非定常计算

结果的差别。表2显示，模化后定常计算的质量

流量结果比非定常稍大，但都高于设计值。非定

常时均效率要比定常结果高出0．4个百分点，这

是因为定常计算在动静交界面采用了周向平均模

型，使本来不均匀的叶片排出口流场人为地混合

均匀，增加了掺混损失。此外定常计算的流量高

于非定常的结果，这主要是因为相同的出口背压
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下，非定常出口尾迹的低能流体流到后面的通

道，使之产生了一定程度的堵塞，流量降低，使

得前排叶栅进口气流攻角增大，进一步降低了流

量，而定常计算情况下相应的通流能力较强。上

述对比说明定常计算的结果只能是一定程度的近

似，并不能真正反映涡轮的性能，想要得到涡轮

的真实流动情况，还需要对其进行非定常计算。

涡轮试验是在西安交大叶轮机械研究所微燃机涡

轮试验台上进行的，试验涡轮为真实产品即模化

前涡轮，由于试验台很难达到设计的高入口压

力，因此涡轮试验是依据相似理论采用的模化试

验。图3给出了涡轮I生能参数试验结果与数值结

果的对比。

图3性能曲线

Fig．3 Performance curves

通过改变涡轮出口压力，计算了设计工况点

之外的lO个工况点。对图3给出的效率特性曲

线对比分析，发现试验结果显示最高效率为

75．88％，出现在设计点(即落压比1．6)处。对

比定常效率和试验效率，定常效率比试验效率要

高出约2个百分点，这是由于数值计算简化了密

封模型，认为工质为理想气体，因此得出的结果

比试验值大。不论是试验结果还是数值结果，在

额定转速下涡轮效率随落压比均变化缓慢，且均

维持在较高水平，说明该涡轮实际运行性能较

好，在设计工况下具有良好的气动性能表现。另

外，从图3还可以看出，在设计点工况，定常和

非定常结果差别很小；在偏离设计点工况，定常

和非定常之间的差别开始变得明显。

分析图3给出的质量流量随落压比变化曲线

对比情况，发现数值计算结果和原设计值均比试

验结果大，这是因为涡轮试验是一个模化试验，

试验涡轮本身的流量及功率就非常小，轴系摩擦

等阻力因素占的比重相对较大，在性能参数结果

的后处理时相对保守而且存在一定的试验误差所

致。定常和非定常结果非常接近，尤其在设计点

处两者差别非常小，在偏离设计点时开始稍有差

别。从曲线的趋势来看，不论是数值结果还是试

验结果，质量流量都是随着落压比变大而增加且

增加趋势逐渐变缓并趋于稳定值。这不难从理论

上解释，涡轮几何形状不变，进口总温总压不

变，随着出口压力的减小，一级静叶流速增加，

流量变大，在还未达到l临界状态前，流量随着出

口压力的降低而增加，当达到或超过l临界状态

后，不论如何降低出口压力，涡轮的流量都维持

不变。

3．2叶片表面非定常力分析

选取计算物理时间步的最后400步，得到监

测点的压力随时间变化情况。一级静叶后缘吸力

面一点(相对轴向弦长85％处，50％span)压力

随计算时间步的变化曲线如图4所示，快速傅里

叶变换得到频谱图5。

tlme Step

图4一级静叶吸力面某点压力变化曲线

Fig．4 Static pressure at a point on suction

surface of first-stage static stator

从图5可以看出最大振幅对应频率为

37 916．67 Hz，幅值4．5 kPa，除以当地压力平均

值，波动百分比为0．57％。这说明一级静叶的流
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动还是比较稳定的，没有出现明显的非定常波

动，静叶尾缘部分的微小波动主要是因为受到了

交界面下游动叶前缘附近的势流场影响。从图5

中可以看到有4个峰值频率，其中29 166．67 Hz

和58 333．33 Hz的波动分别是由静叶排和动叶排

的周期性排列引起的，其余的峰值频率明显是由

动静叶排间相互干涉、叶排尾迹的非定常变化以

及诸如二次涡流等非定常因素引起的。这些频谱

信息只有在非定常计算中才可能得到，在定常计

算中是不能获得这些频谱信息的。

图5频谱图

Fig．5 Distribution of frequencies

图6给出了一级动叶吸力面前缘某点(相对

轴向弦长15％位置，50％span)的压力随计算时

间步的变化情况。可以看到，该点的压力呈现出

明显的周期性波动，并且呈现出类似谐波函数的

变化特点，说明非定常计算可以反映出涡轮内部

真实的流动情况。压力最大值与最小值相差约

90 kPa，波动范围达1．2％，表现出较强的非定常

现象，说明叶片会受到非定常激振力。

11111c、【cn

图6一级动叶吸力面某点压力变化曲线

Fig．6 Static pressure at a point On suction

surface of first—-stage moving rotor

对曲线进行快速傅里叶变换，得到该点静压

的频谱图7，峰值频率为29 166．67 Hz，这与叶

排通过频率BPF是相一致的。
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图7频谱图

Fig．7 Distribution of frequencies

在一级静叶和一级动叶排相互干扰中，叶排

通过频率BPF与动静叶片数及动叶转速有关。叶

排通过频率BPF是一片动叶通过一个静叶通道所

需要时间的倒数：
1 n

BPF-争=主}×Ⅳs。。
j

1
uu

式中：以。。，为静叶排的叶片数；n为转速。按照

原始的一级静叶数目23来说，计算可得叶片通

过频率BPF=26 833．33 Hz，这与频谱图上的峰值

频率并不吻合，两者之间相差约2 300 Hz。这是

因为在计算过程中人为更改了一级静叶叶片数

目，由23改为了25，同时对一级静叶进行了缩

放，由此造成了流动参数频谱的移动。从上述结

果可以说明，区域缩放法虽然可以在很大程度上

减少计算量，但是由于人为地改变了叶片数目，

将会导致流动参数频谱的微小移动，因此在利用

区域缩放法研究叶片非定常气动力、叶片疲劳和

叶片颤振等方面的问题时，需要注意缩放前后相

应流动参数对应频谱图的微小偏移。

叶片力定义为叶片吸力面和压力面所受到压

力引起的合力，叶片力除以平均值得到叶片力系

数。图8描绘了一级动叶叶片力围绕其平均值的

波动情况，由于动静叶排的相对周向运动，前排

尾迹周期性地扫过动叶，尾迹与边界层的相互作

用周期性地改变着动叶表面的压力分布情况，进

而使得叶片受力也跟着发生周期性波动。
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图8一级动叶叶片力系数随时间变化曲线

Fig．8 Variation of blade force coefficient of

first-stage moving rotor with time

从图8可看出叶片力呈现类似简谐波的、显著

的、有规律的周期性波动，叶片力围绕平均值的波

动幅值达15．78％，波动的频率为29 166．67 Hz，和

动叶片通过静叶栅距的频率相一致。

动叶叶片所受到的沿转轴方向的力矩直接决

定着涡轮的做功能力。叶片力矩定义为叶片力周

向分量对转轴的力矩，叶片力矩除以平均值得到

叶片力矩系数。通过非定常计算考察动叶在旋转

过程中所受到的沿转轴方向的力矩变化情况对理

解和评估涡轮转子做功性能和稳定性等将是非常

有帮助的。图9给出了一级动叶叶片力矩系数随

时间变化曲线。

图9一级动叶叶片力矩系数随时间变化曲线

Fig．9 Variation of blade torque coefficients of

first·stage moving rotor with time

从图9可见，力矩的变化趋势和叶片力的情

况类似，波动幅值稍大一些，达到了17．31％。

不论是力还是力矩的波动，都对涡轮整体性能有

一定的影响，过于强烈的叶片力波动将会对叶片

的强度和寿命造成影响，严重时可能造成叶片的

损坏，不稳定的力矩会影响涡轮功率的稳定输

出。

二级动叶吸力面某一点(相对轴向弦长15％

处，50％span)压力变化情况如图10所示。频谱

图如图11所示，频谱图上峰值频率29 166．67 Hz

的波动源自二级静叶的影响。从波动曲线可以看

到该点的最大静压差为88 kPa，波动幅值达

1．44％。图12和图13给出了二级动叶叶片力和

力矩系数的变化情况，可以看出，与一级动叶类

似，力和力矩系数均呈现明显的规律性的周期性

波动。二级动叶叶片力的大小变化幅度5．9％，

二级动叶沿转轴方向的力矩波动幅值8．23％，波

动频率为29 166．67 Hz，与动叶通过静叶栅距频

率相一致。与一级动叶相比，二级动叶叶片力和

力矩的波动幅值略小。
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图10二级动叶吸力面某点压力变化曲线

Fig．10 Static pressure at a point on suction surface

of second—stage moving rotor

图1l频谱图

Fig．1 1 Distribution of frequencies
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图12二级动叶叶片力系数随时问变化曲线

Fig．12 Variation of blade fbrce coefficient of

second—stage moving rotor with time

图13二级动叶叶片力矩系数随时间变化曲线

Fig．13 VaHafion of blade mrque coefficients of

second·stage moving rotor、vith time

通过分析可以发现本涡轮算例的叶片力和力

矩的波动较为明显。不稳定现象产生的根源主要

是涡轮内部存在着周向不均匀性以及由于端壁二

次流、通道涡等因素。如何减小这种非定常因素

是降低涡轮非定常叶片力和力矩的关键，由于本

涡轮叶片叶高相对较小，属于小展弦比涡轮，因

此端壁二次流在主流中所占的比重相对较大，可

以考虑采用端壁筋方法抑制端壁二次流的产生和

发展，即在叶栅通道的端壁面上沿流向设置一条

高度和边界层厚度相当的细小的凸起，以阻止壁

面边界层流体从压力面到吸力面的横向流动，达

到减少端壁二次流的目的，从而减弱涡轮内部的

非定常因素。另外，还可以充分论证各叶排间的

轴向间距，筛选出最优的叶排轴向间距，也可以

起到减弱涡轮非定常效应的作用。

叶片表面压力分布是衡量叶片气动性能的重

要参数，它不仅决定了叶片作功能力，而且在一

定程度上会影响叶片的强度和寿命等。一级动叶

处于两排静子中间，受到尾迹与势流的双重干

扰，非定常性较强。图14给出了各排叶片表面

压力变化情况的对比。通过对比可见，一级动叶

的压力波动幅度最显著，与上文结论一致。从图

14(b)一级动叶的表面压力曲线可以看出，静子

尾迹被转子叶片切割时，在一级动叶叶片前缘有

较大幅度的压力扰动。这表明尾迹明显改变了来

流气流角，导致一级动叶叶片前缘承受着较大幅

度的非定常负荷。尾迹在向下游运动的过程中，

对动叶吸力面的影响比对压力面的影响更为强

烈，而且一级动叶吸力面的波动范围和波动幅度

都比压力面更为强烈。虽然压力面在尾迹扫过时

同样引起表面负荷波动，但相对于吸力面而言，

其脉动幅度较小，主要是因为压力面前缘附近的

逆压梯度小，大部分区域为顺压梯度，流动保持

加速流动状态。这种情况下，边界层流动对外界

扰动并不敏感，尾迹的影响相对较弱。

图14一个计算周期r内叶片表面压力变化情况

Fig．14 Premure distHbufion on blade surface

in one cMcdafion peHod T

涡轮的另一个非常重要的非定常特性就是叶

片进口气流角会发生周期性的变化，这主要是由

于前排叶栅通道出来的不均匀流周期性地经过下

游叶片人口所引起的。图15给出了中叶展截面

动叶进口气流角的变化情况。
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(a)一级动叶

图15不同时刻中叶展截面动叶

进口气流角沿栅距的分布

Fig．15 Distribution of iilfIow angle at

mid—span section of rotor at different time

从图15可以看到，一级动叶进口气流角在

一个周期内变化幅度大约为5。左右，二级动叶进

口气流角波动幅度达10。左右。由此可见非定常

因素在本算例中是非常明显的。

4结论

通过对液体火箭发动机两级轴流氢燃料涡轮

进行非定常数值模拟，着重分析了涡轮动静叶排

干涉、非定常叶片力以及涡轮性能曲线等问题，

得到以下结论：

1)区域缩放法可以有效地计算涡轮内部非

定常流动现象，通过快速傅里叶变换可以获得到

流场中压力波动的频谱信息。计算结果表明：本

算例中一级动叶叶片力和力矩存在较大的非定常

波动，波动幅值达15．78％和17．31％。

2)定常计算忽略了涡轮内部流动周向不均

匀性等非定常因素，与真实流动情况有一定差

别，不能捕捉到叶排间干涉和叶片非定常力等现

象，无法更加准确全面地反映涡轮的性能。某些

情况下，只有定常计算还不够，还需要对其进行

非定常计算作为补充和校核。

3)在非定常条件下，涡轮静子尾迹和位势

作用将直接影响并改变下游动叶叶片表面负荷分

布，特别是动叶前缘和吸力面扩压段等位置受到

的影响更为强烈，从而对涡轮性能产生较为显著

的影响。非定常因素导致了动叶进口气流角发生

较大的波动，一级和二级动叶进口气流角波动范

围分别可达50和100左右。

4)就总体性能参数而言，在设计点工况，

定常和非定常结果相差不大；在偏离设计点工

况，差别开始变得稍加明显，而非定常结果更加

符合实际情况。
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