
第11卷 第5期

2020年10月
航空工程进展

ADVANCESINAERONAUTICALSCIENCEANDENGINEERING
Vol灡11 No灡5
Oct.2020

收稿日期:2019灢06灢25;暋修回日期:2020灢03灢24
通信作者:王利敏,wlm15991775885@163.com
引用格式:王利敏.考虑滑流影响的埋入式进气道气动特性分析与流动控制研究[J].航空工程进展,2020,11(5):664灢671.

WANGLimin.Researchonaerodynamicperformancesimulationandflowcontrolonthesubmergedinletbyconsideringtheinflu灢
encepropellerslipstreamflow[J].AdvancesinAeronauticalScienceandEngineering,2020,11(5):664灢671.(inChinese)

文章编号:1674灢8190(2020)05灢664灢08

考虑滑流影响的埋入式进气道气动特性分析与
流动控制研究

王利敏
(航空工业第一飞机设计研究院 总体气动所,西安710089)

摘暋要:研究滑流对埋入式进气道性能的影响机理对于发动机的稳定性具有重要意义。针对某型涡桨发动机

滑油散热器进排气道系统,基于CFD技术建立系统的螺旋桨滑流与滑油散热器内流一体化数值模拟方法,进

行考虑滑流影响的滑油散热系统埋入式进气道气动设计仿真分析;针对埋入式进气道由于吸入边界层低能气

流导致通过散热器流量低的问题,设计4组涡流发生器进行主动流动控制。结果表明:滑流使得进气道中的气

流偏离,难以形成稳定漩涡,容易发生流动分离;而合理设计的涡流发生器可以有效改善埋入式进气道内流场

特性,并使通过散热器的流量提高12%。
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Abstract:Itisofgreatsignificancetoinvestigatethemechanismofthepropellerslipstreaminfluenceontheaer灢
odynamicperformanceofthesubmergedinlettokeepthestabilityoftheengine.Asystematicalnumericalcom灢
putationalfluiddynamics(CFD)methodisestablishedtosimulatetheslipstreamandinnerflowofoilradiator

foracertainturbopropaircraft.Thesimulationanalysisisperformedfortheaerodynamiccharacteristicofthe

submergedinletoftheoilradiatorwithinthepropellerslipstream.Moreover,fourvortexgeneratorsarede灢
signedtocontroltheflowaroundinletoftheoilradiatortoincreasetheflowrateaffectedbytheinhaledlowen灢
ergyflowoftheboundarylayerintheinlet.Theresultsshowthat:withintheinfluenceofthepropellerslip灢
stream,theflowinthesubmergedinletisdeviatedandcanhardlygeneratestablevortex.However,thereason灢
ablevortexgeneratorcaneffectivelyimprovetheflow ofthesubmergedinletbyincreasingtheflowrate

with12%.
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0暋引暋言

现代航空发动机是一个典型的复杂工程技术

系统,包含了众多不同学科的子系统,其工作过程

是极其复杂的气动热力过程。各种轴承、齿轮在转

动、啮合过程中由于摩擦作用会产生大量的热量,

这些热量若不及时散发,会导致发动机局部由于过

热而出现疲劳甚至损坏。为此,航空发动机上往往

需要配备滑油散热系统,通过润滑油的循环,不断

对摩擦部位进行润滑,并将摩擦产生的热量带到滑

油散热器处,散发到外界大气。滑油散热器的散热

能力一方面取决于散热器本身的设计,另一方面也

取决于连通散热器与外界大气的空气流道设计。

外界温度较低的空气通过散热器的进气道进入到

散热系统内部与散热器接触,进行热交换然后通过

排气道排出到外界大气才能最终完成滑油散热器

的散热过程。因此,若滑油散热器的进排气系统性

能不达标,则滑油散热器的散热性能也将不达标,

进而会进一步导致发动机局部温度过高,影响发动

机的使用寿命,甚至直接危及发动机的安全。

鉴于滑油散热器的重要性,国内外对与滑油散

热系统相关的理论、方法开展了大量研究。国外,

F.Toscano等[1]使用多孔介质模型开展了飞机滑

油散热系统的流场计算工作,该方法能够极大简化

气流通过散热器时的模拟过程,显著提高计算效

率;ShenK等[2]通过CFD和试验方法研究了低雷

诺数下的滑油散热器的流动特性,对 CFD方法的

可靠性进行了分析,也明确了该工况的流量、流速

的关系;P.P.Selvarajan等[3]基于 CFD 方法对推

进式涡桨飞机滑油冷却系统的导管开展了优化设

计。国内,杨春信等[4]讨论了某型发动机滑油散热

器进气道额外安装鼓风机引起滑油附加温升的原

因,并使用优化算法对相关结构进行了优化设计;

吕亚国等[5]基于效率-传热单元数发建立了管壳

式滑油散热器换热特性的计算模型,该方法具有高

效可靠的特点;陈维建等[6]基于试验模拟方法,对

某型飞机发动机滑油超温的现象进行了研究,并提

出了相应的散热系统改进方案。从以上研究来看,

尽管对飞机滑油散热系统的仿真以及试验研究已

有很多,然而相关的研究大部分是在假设自由来流

均匀状态下进行的,鲜见关于涡桨飞机的滑油冷却

系统气动以及热分析的研究报告。究其原因,主要

是因为高度复杂的来流计算或者试验代价太大,在

工程设计阶段无法有效开展。

对于涡桨发动机来讲,由于滑油散热系统的冷

却通道一般位于发动机底部,通过埋入式进气

道[7灢8]联通外界大气进行冷却。这种设计方式使得

该进气道系统直接位于螺旋桨的后部,其气动特性

受螺旋桨旋转产生的滑流干扰十分明显,因此有必

要对这种非均匀来流下的滑流散热系统埋入式进

气道的气动特性进行设计分析。

本文以高精度的 CFD方法为基础,对螺旋桨

滑流影响下的典型涡桨飞机滑油散热器的埋入式

进气道进行设计分析,并针对基础构型的流场特

点,设计4种基于涡流发生器[9]的流动控制方案,

以期提高整个系统的流动以及散热效率。

1暋研究对象

针对某型涡桨发动机滑油散热系统的内埋式

进气道进行研究,初始构型如图1所示。该构型包

括发动机及螺旋桨、埋入式进气道、滑油散热器、排

气道以及用于主发进气排除异物的旁通道。

(a)总体图

(b)局部放大图

图1暋初始构型示意图

Fig.1暋Initialconfiguration
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2暋计算方法

2.1暋控制方程

本文采用的数值计算的控制方程为三维非定

常 NS方程,其积分形式的方程为

毠
毠t犿

V

WdV+犽
毠V

F·nds=1
Re犽

毠V

FV·nds (1)

数值仿真计算的湍流模型采用两方程的k灢氊
SST模型,该模型广泛应用在飞行器的内外流模

拟中,对于中小分离具有较好的适应性。空间离散

采用二阶迎风格式,采用伪时间运算法则进行定常

计算[10]。

2.2暋基于多重参考坐标系的滑流准定常模

拟方法

三维滑流流场模拟主要有三种方法:动量盘方

法、基于多重参考坐标系的准定常方法以及非定常

模拟方法。动量盘方法将螺旋桨叶片省略,把整个

桨盘区域近似为一个圆盘,盘面视为一种交界面。

由于发动机的能量输出,使得经过桨盘的气流压强

升高,速度加快且产生一个切向速度,因此在计算

中需要在桨盘面上设置适当的边界条件。多重参

考坐标系法和非定常模拟方法均采用完整的桨叶

模型,故相对于动量盘方法更为精确。多重参考坐

标系法本质是一种定常方法,但能在一定程度上模

拟出螺旋桨的旋转效应,故被称为准定常方法。非

定常模拟方法直接对转动的螺旋桨进行模拟,在三

种方法中精度最高,但计算开销也最大[11灢12]。因

此,为了准确模拟螺旋桨滑流同时兼顾计算效率,

本文采用多重参考坐标系方法进行滑流准定常数

值模拟。

2.3暋多孔介质模型模拟滑油散热器方法

除了滑流模拟之外,气流流经滑油散热器过程

的数值模拟对于文本的研究工作也至关重要。常

见的滑油散热器形式如图2所示[1],其内部有众多

流通滑油的管道及允许外部气流通过并带走热量

的圆孔。如果直接模拟该复杂结构的散热过程,难
度和代价很大,为此研究人员开发了一种专门的计

算模型———多孔介质模型,用于模拟其散热和流动

特性[1]。

图2暋常见的滑油散热器形式

Fig.2暋Currentoilradiators

通过散热器的压力降可以视为通过有限厚毮
的多孔介质层的压力降,此压力降以二次方形式

给定:

殼P=KQ毮V2 (2)
式中:V 为流体速度;KQ 为压降系数,需要根据多

孔介质材料的基本属性确定。
在本文的研究中,多孔介质材料即为滑油散热

器,因此KQ 需要根据滑油散热器的基本属性进行

确定。将滑油散热器的属性与多孔介质压降系数

关联起来的关键公式为散热器设计领域最常用的

压降公式[13]:

殼P=KL
1
2氀V

æ

è
ç

ö

ø
÷

2 (3)

式中:KL 为压降系数。
式(2)、式(3)在形式上相同,因此,理论上可以

用多孔介质模型模拟通过散热器的流动。联立式

(2)、式(3)可以得到:

KQ =KL氀/2毮 (4)
滑油散热器厂商通常会直接提供产品的压降

系数KL,在此基础上通过空气的密度与散热器的

厚度即可得到多孔介质压降系数 KQ。当滑油散

热器厂商不直接提供产品的压降系数KL 时,也会

提供一些产品试验测得的流量—压降曲线或流

速—压降曲线,以供用户自行标定压降系数 KL。
在这种情况下,只需利用厂商提供的实验数据,通
过式(3)自行拟合出散热器的压降系数KL,然后通

过式(4)进一步计算出代替散热器的多孔介质压降

系数KQ。

2.4暋数值方法可靠性验证

基于散热器厂商提供的一组海平面标准大气
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条件下的流量-流阻数据构建简化散热器计算的

多孔介质模型,然后将此模型放置于发动机短舱中

代替真实的散热器模型,用以验证本文数值计算方

法的可靠性。计算网格使用多块结构网格,整个计

算域分为包含发动机、进气道、散热器和排气道的

静止域以及包含螺旋桨的旋转域。对进气道入口、
螺旋桨前缘等流动复杂或压力梯度变化大的区域

进行网格加密。附面层第一层的高度为1e-5。
计算采用的网格及拓扑如图3所示,整体网格量为

4000万。

(a)短舱网格拓扑结构

(b)桨叶表面网格

图3暋计算网格

Fig.3暋Computationalgrid

将螺旋桨桨叶角设置为起飞状态,对应转速设

置为1020r/min,旁通道边界条件设置为质量流

量出口。选取一系列自由来流速度,计算得到的通

过滑油散热器的质量流量及流阻与滑油散热器厂

商提供的流阻曲线对比如图4所示。

图4暋计算得到的流量流阻与试验值对比

Fig.4暋Comparisonbetweenthetestdataand

calculatingresultsofflowresistivity

从图4可以看出:计算值与试验值吻合较好。
因此,本文采用多孔介质方法模拟滑油散热器的流

阻特性是可靠的。

3暋埋入式进气道、涡流发生器设计

3.1暋滑流对埋入式进气道流场的影响

典型的埋入式进气道在均匀自由来流状态下

的流场特征如图5所示[14],可以看出:在均匀来流

下,埋入式进气道可在侧棱的两侧形成两股较强且

稳定的涡,而中间可形成没有气流分离的通道使气

流顺畅通过。

图5暋均匀自由来流下的 NACA进气道流场

Fig.5暋FlowfieldofNACAinletinuniformfreestream

然而,在滑流的影响下,埋入式进气道内的流

场特 征 发 生 根 本 性 的 变 化。 自 由 来 流 速 度

230km/h时计算的本文构型在带滑流状态下的流

场如图6所示。

图6暋滑流影响下的 NACA进气道流场

Fig.6暋FlowfieldofNACAinletinslipstream

从图6可以看出:在滑流影响下,气流从进气

道的右侧方进入,其相对于进气道右侧棱线的夹角

过大,已经偏离了形成稳定强漩涡的最佳夹角;且
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进气道后方的散热器对气流的阻挡作用使得进气

道内的气流更加容易分离,因此所形成的漩涡马上

在进气道入口后方破裂形成了低速分离气流,阻止

气流顺畅通过。

3.2暋埋入式进气道改进设计

为了消除或减小进气道内部的分离区域,提高

通过滑油散热器的流量,本文采用不同的进气道设

计方案。
为了增加进气量,在上述构型的基础上,将进

气道向滑流方向一侧偏移5曘,该构型如图7所示。

图7暋将 NACA口偏转5曘的构型

Fig.7暋Newconfigurationbyrotatingthe

NACAinlet5曘

在带滑流状态下,分别计算2个不同自由来流

速度100、207km/h下的流量,计算结果分别为

1.960和1.678kg/s。在不同来流速度下进气道内

的空间流场如图8所示,可以看出:自由来流速度

增大,虽然 NACA口低速分离区减小,但进入进气

道内的气流分离区增大(如图8中圆圈区域所示),
能量损失增大,气流通过散热器的流道变窄,导致

流量较低。

(a)100km/h

(b)207km/h

图8暋空间流场

Fig.8暋Flowfiledoftheinlet

在滑流影响下,NACA 进气道侧棱成为导致

流动分离的台阶,进而诱导进气道内部出现较大范

围的低速区,影响进气。为此,本文降低滑流一侧

侧棱的高度,期望减小流动分离区。在230km/h
来流条件下,计算的流量结果为1.995kg/s,如图

9所示,可以看出:该构型的流量稍有增加,但仍不

能满足滑油散热器2.15kg/s的流量要求;且在进

气道存在的分离区仍无法得到有效控制(如图10
所示),使其占据了进气道中的大部分空间,不利于

提高滑油散热器流量。

图9暋降低一侧高度构型

Fig.9暋Newconfigurationbyreducingonesideheight

图10暋新构型空间流场

Fig.10暋Flowfiledofthenewconfiguration

通过对原始内埋式进气道的改进设计发现,影
响滑油散热器流量的关键点是通道内部的流动分
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离缩小进入滑油冷却系统的空气通道,而传统改变

进气道内部构型的方法作用有限,因为其本质上并

没有改变通道内部的流场特性,只是在局部分离的

控制方面起到了一定作用,所以无法大范围改变进

气道内部流场的能量分布。因此,需要尝试更为有

效的流动控制方案。

3.3暋涡流发生器流动控制方案设计

改善进气道内部滑油散热器流量特性本质上

是流动控制,即通过特殊的手段改变局部流动。常

用的方法包括涡流发生器设计、等离子体方法等。
其中涡流发生器形式多样,适应性好,本文使用这

种方法来改善滑油散热器的进气流量。
设计4种涡流发生器流动控制方案,分布在散

热系统进气道入口处的不同位置,如图11所示。
所有的涡流发生器基本构型一致,但是对应的尺寸

和位置有所不同,分别对应上中下位置以及沿发动

机轴线和沿当地流线方向。方案1为涡流发生器

安装位置较低的构型,高度低于进气道侧壁高度且

沿进气道方向安装在进气道对称面位置;方案2为

涡流发生器安装位置较高的构型,高度高于进气道

侧壁高度且沿进气道方向安装在进气道对称面位

置;方案3为涡流发生器安装位置中等的构型,高
度稍高于进气道侧壁高度且沿当地空间流线方向

安装在进气道一侧位置;方案4为涡流发生器安装

位置中等的构型,高度稍高于进气道侧壁高度且沿

进气道方向安装在进气道一侧位置。

图11暋不同涡流发生器方案前视图

Fig.11暋Differentvortexgeneratorschemes

designedfortheNACAinlet(frontview)

在海平面高度,自由来流为230km/h条件下

对上述4种设计方案分别进行计算,计算结果如表

1所示,可以看出:加装涡流发生器后的设计方案

流量,相较于未加涡流发生器的初始构型流量均有

所提升。其 中 方 案 3 相 比 初 始 构 型 流 量 增 加

12%,满足发动机最苛刻状态的流量指标要求。

表1暋计算结果

Table1暋Calculatingresults

构型 流量/(kg·s-1)

初始构型无涡流发生器 1.995

方案1(下) 2.185

方案2(上) 2.050

方案3(中_沿流向) 2.240

方案4(中_沿X 向) 2.090

暋暋截取进气道内的空间流场,分析涡流发生器对

流场的控制效果。空间流场按照流量从小到大的

顺序进行分析。
对于方案2的空间流场截面及空间流线,圆圈

内的区域为涡流发生器脱出的2股较强涡如图12
所示,可以看出:涡的位置稍靠左侧,没有对低速区

域形成较好的抑制,因此相较于初始构型,流量增

加不明显。

图12暋方案2空间流场截面及空间流线

Fig.12暋Sectionsofflowfieldandspatial
streamlinesofscheme2

对于方案4构型的空间流场及空间流线,圆圈

位置为涡流发生器脱出的较强的尾涡如图13所

示,可以看出:涡的位置稍靠左,也没有对一侧的低

速区域形成较好的抑制作用。

图13暋方案4空间流场截面及空间流线

Fig.13暋Sectionsofflowfieldandspatial

streamlinesofscheme4
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对于方案1的构型,安装位置稍微靠下,圆圈

区域显示涡流发生器脱出的尾涡如图14所示,可
以看出:一个尾涡正好处于一侧的低速区域的边

缘,能通过这股高速气流限制一侧分离的拓展,进
而提高流量。

图14暋方案1空间流场截面及空间流线

Fig.14暋Sectionsofflowfieldandspatial

streamlinesofscheme1

方案3安装位置靠近一侧且顺当地流线方向,

圆圈表示涡流发生器脱出的尾涡区如图15所示,

可以看出:该构型脱出的涡较好地压制住一侧低速

区域的拓展,将其限制在一侧狭窄的区间内,在4
种方案中空间分离区域最小;其余空间由于没有分

离区的影响,该设计方案流量最大。

图15暋方案3空间流场截面及空间流线

Fig.15暋Sectionsofflowfieldandspatial

streamlinesofscheme3

加装涡流发生器,对初始构型流量的提升效果

非常显著。传统 NACA进气道经过多轮设计无法

达到指标的情况下,通过涡流发生器脱出的尾涡对

进气道内的低速区域气流有效控制,进而满足最苛

刻状态的流量指标要求,起到增加滑油散热器流

量,改善进气道内流场特性的作用。

基于涡流发生器的进气道滑油散热系统对进

气道性能改进结果表明,通过流动控制手段干扰原

始流场,使得进气量有所增加,能够满足项目设计

需求,是一种行之有效的方法。涡流发生器本质上

是一种安装在机体上的小展弦比机翼,能够借助小

的机翼诱导出更强的翼尖涡。这种高能量的翼尖

涡与下游的低能量边界层混合后,使得边界层能量

增大,处于逆压梯度的流场变得不容易分离,从而

使得进气道流道通畅。

4暋结暋论

(1)相比于均匀自由来流状态,滑流会改变埋

入式进气道的流场特征,使进气道内部出现难以控

制的分离区域。
(2)合适的涡流发生器高度及位置能够有效

控制进气道内部的分离区域,抑制区域的扩展,从
而有效提高通过滑油散热器的流量。当涡流发生

器沿当地气流方向布置时,通过散热器的流量提高

12%,体现了较好的流场控制效果。
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