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航空发动机整机准三维流场仿真
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摘 � � � 要: 分析了航空发动机各部件内部流动的 S2 流面数学模型, 进行了整机流场仿真计算. 求解过程采

用具有 TVD性质的高阶 Godunov格式, 具有良好的数值稳定性和激波捕获能力. 考虑了粘性效应以及二次

流损失对于部件及整机性能的影响.对于部件间及叶排间的参数传递,采用了一种完全守恒的处理方法 ,保证

了数值通量的连续性.仿真结果与试验数据的对比证明该方法具有较高的精度.
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Abstract: Mathemat ical models for each component of aero engine based on S2 surface

theory w ere analy zed. A ful l eng ine S2 f low simulat ion w as performed using this method.

H igh o rder Godunov� s scheme w as used, present ing good numerical stability and shock cap�
turing capability. Viscous effects and secondary flow losses w er e tr eated as sour ce terms.

Their influence on the components and full engine system� s performance w er e est imated ef�
fect ively. A conservat ive pr ocess w as taken to handle the parameter transfer betw een neigh�
boring domains, ensuring the consistency of flux. The method features high accuracy by

comparing the simulat ion and experimental results.
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� � 迅速发展的 CFD技术给航空发动机的设计

过程带来了深刻的影响.燃气涡轮发动机的进一

步发展需要对流道内气动力学过程进行更精确的

数值仿真,需要高精度的数学模型(二维和三维的

稳态和非稳态模型)及相应的计算程序[ 1�2] . 美国

通过 NPSS计划逐步建立了多学科耦合、可变复

杂度分析、分布式并行计算的发动机整机稳态和

过渡态仿真平台
[ 3]
.国内现有的准三维和三维计

算程序多用于单个部件或者几个叶排的流场仿真

计算,整机流场的仿真研究很少.商业软件对于复

杂几何结构内可压缩、非定常粘性流场的计算过

程耗用巨大,对于发动机新布局的验证、整机性能

的分析尚不能提供实用的解决方案.

50年代初吴仲华提出了一种通过求解 S1 和

S2 两类流面上的二维问题,计算涡轮机械三维无

粘流动的方法
[ 4]
. 由于其计算量比三维方法小得

多,这种方法在叶轮机械设计的正反问题上都得

到了广泛的应用.本文通过对中心 S 2流面上带有

源项的非定常 Euler 方程进行求解, 对某型航空

发动机全流道进行了数值模拟. 求解过程采用高

阶精度 Godunov 格式计算单元格边界上的数值

通量
[ 5 ]
,时间推进采用显式�隐式交替算法, 稳态
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解通过非稳态流动的渐近收敛得到. 在仿真程序

中考虑了粘性效应、轴向/叶尖间隙以及涡轮轮盘

处的泄漏、冷却空气的提取和注入等对发动机性

能带来的损失. 该方法对发动机各部件的工作状

况有比较好的预测,对流场具有良好的激波捕获能

力,曾用于小型弹用发动机的全流道仿真计算中,

并取得了较好的计算结果
[ 6�8]

. 本文对某型军用涡

扇发动机的计算进一步验证了该方法的优点.

本文推导出 S2 流面上的流场控制方程,介绍

源项和边界条件的处理方法、网格生成方法、求解

过程数值格式的特点, 各类损失系数设定的细节

等等,并与发动机试验数据相比较,分析仿真结果

的精度.

1 � S2 流面计算方法

1. 1 � 两类子域内的控制方程

本文对一个广义中心 S2流面上[ 4]带源项的非

定常可压缩 Euler方程进行求解,得到流场参数沿

轴向及径向的分布,同时考虑周向流片厚度对于流

动的影响,使得该方法具有准三维的性质
[ 9]
.

对于涡轮旋转机械, 沿轴向可以将计算域分

成两类子域:相邻叶栅之间(即轴向间隙)、相邻部

件间或燃烧室、喷管、外涵道等无叶栅的子域,以

及有叶栅的子域. S2 流面上的控制方程可以通过

将柱坐标系下三维 Euler 方程[ 1] 沿周向进行平均

得到,也可以通过直接考虑两个相邻流面之间的

流动得到.前一类子域内的流动可以按轴对称处

理,即假设

� �,  � = !� = 0,  
 � 0 (1)

其中( , !, �)为 S2 流面上贴体坐标系的三个方

向.由公式( 1)得到描述该子域内燃气流动的方程
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其中 U为守恒变量, F, G为通量, h为源项,上标

横线代表该参数为单元格内体积平均的物理参

数. J 为坐标变换的 Jacobian行列式.

对后一类有叶栅的子域, 直接考虑叶片通道

内两个相邻流面之间的流动. 假定由 �= const 确

定的空间曲面是两个相邻叶片之间的 S2 流面,即

对于该曲面有下式成立

u�z + v�r + w
1
r
��  0 (3)

� � 在周向考虑叶片厚度对于流动的影响,可以

通过下面的关系定义周向阻塞系数

k = 1/�� (4)

� � 注意,当流面�= �0 给定时, 坐标 z ( , !, �0) , r

( , !,�0)和 �( , !, �0)可以由流道几何形状计算出.

对于其余两个贴体坐标的方向,为使得最终

导出的控制方程具有守恒形式, 解决在跨声速和

超声速计算中流场存在强间断的问题, 本文选择

了满足以下关系的(  , !)

 z�z +  r�r + 1
r
2 ���= 0

!z�z + !r�r + 1
r
2 !���= 0

(5)

公式( 5)表明, 由  = const和 �= const 确定的面

是正交的, 由 != const和 �= const确定的面同样

是正交的.

与公式(2)不同,对于有叶栅的子域, 可以得

到

 
 t

rU
J

+
 
  

r
J
(F z + G r + H

1
r
 �) +

 
 !

r
J

F!z + G!r + H
1
r
!� =

h
J
+ h1 (6)

其中

h1 =

0

-
r�z
J

 p
 � - p

 
 �

r
J
�z

-
r�r
J

 p
 � - p

 
 �

r
J
�r

-
��
J

 p
 �- p

 
 �

��
J

0

其中
 
 �

r
J
�z ,

 
 �

r
J
�r ,

 
 �

1
J
�� 可以通过下

面的恒等式计算
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� � 方程(2)和(6)中的各个度量系数可以通过它
们与逆变度量系数的互逆关系,以及假设方程(1)

和(5)进行简单推导,最后通过中心差分或迎风差

分计算得到 [ 1]
.联立方程组(2) , (3)和(6) ,可以求

解出全场的未知量 U和
 p
 � .

1. 2 � 考虑粘性的控制方程

前面得到的 S2 流面方法可以进一步加入粘
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性项.以有叶栅的子域为例(对轴对称子域的处理

与此类似) ,代替控制方程( 6) ,考虑方程组
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其中 b= (0, b2 , b3 , b4 , b5) T 为粘性项,即将粘性效

应引入控制方程的源项中,其具体计算方法参见

文献[ 1] . 对粘性系数采用 Stokes假设,粘性系数

和热传导系数的计算均用层流值加上湍流值. 计

算湍流粘性系数时采用 Baldw in�Lomax 模式.

1. 3 � 燃烧室的计算方法

对于燃烧室内部的流场, 不直接对燃烧过程

中的化学反应进行模拟, 而是通过改变方程( 2)的

源项,即将燃烧放热模拟为空间分布的点热源的

形式,实现对燃烧放热的模拟.计算时需要详细指

定燃油的空间分布. 燃烧效率通过下面的经验公

式进行估计

!= ( 1- e
∀
) (1 - e

- p / p
0 ) (9)

其中 ∀为余气系数,是燃油质量分数(空间函数)

的函数. p 0 为参考压力. 燃油放热量可以容易地

计算出来.

对于燃烧室火焰筒内的复杂流动,首先假设

火焰筒表面包含无穷多个无限小的孔, 需要指定

掺混孔及斜槽的位置信息及相对面积. 对于火焰

筒区域网格边界,采用一种特殊形式的 Riemann

问题处理方法[ 2] .采用这种方法可以简单模拟燃

油的喷入及雾化、空气掺混、燃烧放热、燃气流动

等现象.目前对于燃烧室内燃烧过程的计算尚需

改进.

1. 4 � 区域间数据的传递

对叶栅区域的流动和轴对称区域的流动, 计

算中所采用的方程是不同的, 需要在两个区域的

交界面上对流场参数进行适当的处理. 本文根据

Euler 方程特征关系推导出的 Riemann 不变量对

于交界面两侧守恒的性质,并考虑到流场信息传

递的方向和速度(即当地特征值) , 在界面处构造

一组与界面两侧单元格内参数值分布有关的守恒

方程
[ 1]
,可以求解出作为 Riemann 问题左右状态

的原始变量值, 进而求出交界面上的数值通量.

对于部件间(相邻网格块之间)的参数传递,

为提高精度,需要保证人工边界的处理方法尽量

与内点差分格式相容
[ 9]
,并保证格式的守恒性.为

此,本文对相邻区域的共同边界,构造一个组合的

节点分布,将边界两侧的物理参数插值到各个小

段的中心,并在小段上求出数值通量,再将数值通

量组合换算到边界两侧的网格上 [ 1, 9] . 这种方法

可以处理有激波、漩涡通过交界面的情况,并使得

格式收敛性较好.

1. 5 � 数值方法

对单元格内的控制方程进行区域积分后, 得

到半离散形式的有限体积格式.在空间方向,采用

具有 T VD性质的高阶精度 Godunov方法计算数

值通量[ 2, 4] . 对控制体内守恒变量进行重构时, 采

用具有二阶精度的抛物型重构.以一维问题为例,

重构方法为

u( x , t ) = uj + ( x - x j )
 u
 x j

+

#( x - x j )
2  2u

 x 2 j
(10)

� � 将( 10)式中的导数项用差分代替, 可得

u
-
j+ 1/ 2 = uj +

1 + #
4

∃u j + 1- #
4

∃u j

u
+
j- 1/ 2 = uj -

1 - #
4

∃u j - 1+ #
4

∃u j
(11)

其中 ∃, ∃分别为前差和后差算子. 与选取的空间

差分方法有关, 本文中 #= 1/ 3可以使格式在空间

具有三阶精度. 为使格式具有 T VD性质, 保证计

算的稳定性,在计算数值通量时采用限制器对边

界上的守恒型变量加以限制, 具体做法是对拟线

性方程的变量差分做以下修正

∃w j = min mod( ∃w j , b ∃w j )

∃w j = min mod( ∃w j , b∃w j )
(12)

� � 再经过特征变换, 将限制作用到守恒变量的

差分 ∃u j 和∃u j 上. 该限制器在参数 b 的取值范

围为 1 ! b ! (3- #) / (1- #)时能保证格式的 TVD

性质.

在控制体边界上使用 Riemann 问题的精确

求解器.所采用的高阶精度格式可以在保证足够

计算精度的前提下, 采用比较粗糙的网格.

为加快收敛速度,在一个时间步内,采用显式

- 隐式交替解法, 即将一个时间步内的求解过程

分为预测- 校正两步.预测步采用显式方法,差分

格式为

∃U
n+ 1/ 2

=
J
r
(1 - s)%∀

-
 F
  
-

 G
 !

+ Q + s∃U
n

(13)

� � 校正步采用隐式方法,差分格式为
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I + &%
 A
  I + &%

 B
 ! ∃Un+ 1

= ∃Un+ 1/ 2

(14)

其中U =
r
J
U, F =

r
J

F z + G r + H
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r

, G=

r
J

F!z + G!r + H
!�
r

, A =
 F
 U
, B =

 G
 U
, Q=

h
J
+ h1 . 格式中取 s= 0� 54, &= 0� 768 2.

在隐式步求解中, 对系数矩阵进行近似因式

分解,相当于在空间方向进行算子分裂,对各个方

向的标量三对角线性方程组采用追赶法进行求

解.该方法使得计算中可以采用较大的 CFL 数

( Courant�f riedrich�lew is数) ,以加快收敛速度.

1. 6 � 边界条件

按照特征分析,对入口气流速度为亚声速的发

动机,在进口处给定入口空气总温、总压以及沿径

向分布的气流角度,在喷管出口给定出口静压.出

口静压在径向的分布由简单径向压力平衡方程求

出.对非透气固体壁面处采用无滑移、绝热和法线

方向压力梯度为 0的边界条件.对透气固体壁面的

处理方法见 1. 3中燃烧室火焰筒壁面的处理.

1. 7 � 损失模型

众所周知, 合理而准确地预测发动机内部不

同位置,尤其是压气机和涡轮叶栅内的流动损失

是非常困难的. 为提高对粘性效应带来的损失的

计算速度,本文将损失分为八类,分别是摩擦损失

(包括喉道激波损失)、尾迹损失、二次流损失、3D

效应损失、轴向间隙漏气损失、不带叶冠的径向间

隙损失、带叶冠的径向间隙损失和攻角损失. 并采

用从风洞试验数据中归纳提出的损失模型来估计

这些损失, 其中主要包括用于压气机的 NASA 损

失模型、Koch 二元叶型损失模型和激波损失模

型,用于涡轮的 A inley 损失模型、原苏联热工研

究所建立的损失模型以及 CIAM 科研报告

PT M161479中提出的损失模型.

2 � 整机计算结果及分析

对某型双转子涡扇发动机内流场进行了 S2

流面整机仿真计算.首先将计算域划分为 7个子

域,分别是风扇、高压压气机、燃烧室、涡轮、外涵

道、加力燃烧室和尾喷管.计算采用 H 型网格,叶

片区域的网格由代数方法生成, 轴对称区域的网

格由椭圆网格生成器来生成, 以保证网格的正交

性和光滑性.对近壁区域进行了局部网格加密.整

机计算流道区域划分如图 1所示, 与美国 NPSS

中采用的方式类似[ 10�11] .风扇的网格空间形状如

图 2所示(略去进口导叶,未显示叶排间轴对称区

域的网格) .

图 1� 整机子午面流道形状

F ig. 1� Mer idian conf igur ation of full flow passage

图 2 � 风扇各级叶片区域 S 2 流面网格

F ig . 2 � Gr id fo r 4�stage fan on S2 surface

在仿真中详细设定输入参数, 包括子午面流

道形状、叶片造型、冷却布局(冷却气流提取方式

包括叶片表面前缘和尾缘处、轮毂和机匣处的引

气,以及相邻叶片榫头相接处燃气的泄漏等;主要

从高压压气机第 7级静叶后提取, 注入到高压涡

轮导叶、低压涡轮导叶处)、进出口条件等.对燃烧

室的计算,需要给定燃烧室燃油流量、燃油热值以

及火焰筒表面孔和槽的位置和面积等参数,使得

仿真试验充分模拟了燃烧室内二次空气的掺混效

应、冷却空气的提取和注入、叶尖间隙及密封齿对

于流场的实际影响
[ 2, 6�8]

.

对于风扇/压气机的静叶和动叶区域,通过选

择损失模型,以及调整各个叶排的总压损失系数

来改善计算精度;对于涡轮,除选择恰当的损失模

型外,还需要调整动能损失系数.具体来说, 首先,

在不加入损失模型的情况下, 当整机计算取得一

个稳定的解之后, 根据计算结果对损失模型进行

选择,并对每个叶排沿叶高方向详细设定损失系

数,以试出与该发动机实际工况匹配较好的损失

参数设定方案[ 8] .可见,该过程受人为影响的因素

较大,计算精度依赖于分析人员对于发动机内部

流动的了解情况及流场计算经验. 这一过程也是

目前大多数 CFD软件要准确模拟发动机内部流

动所必需的环节,目前尚没有一种较好的、完全流

程化的损失参数设定方法.当模型调整到与实际

发动机吻合得较好时, 该模型可以进一步用作对

新部件、新布局以及高度- 速度特性、节流特性等
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的研究.由于试验数据所限,本文只给出整机地面

台架点的性能和单个部件计算得到的部件特性.

由于采用的网格数比较粗糙, 计算程序对于

内存的要求不高.仿真计算表明,对单个部件计算

而言,即使是有 20个叶排的高压压气机, 收敛速

度也很快. 整机计算在 Pent ium 2. 80 GHz的个

人电脑上进行, 完成收敛(即全流场参数残差降低

到 10
- 3
量级, 且压气机与涡轮达到功率平衡, 流

道内流量达到平衡)的平均时间(多次重复该试验

的平均值)为 4. 5 小时. 对有详细试验数据(试验

数据取自该涡扇发动机使用手册)的地面台架状

态(Ma= 0, H = 0) , 计算得到的各主要部件性能

参数与试验数据对比符合较好(见表 1) , 整体性

能的最大误差在 5%之内.图 3 显示了风扇内子

午面上的绝对总压等值线图, 图 4显示了风扇内

子午面上的静压等值线图, 图 5显示了高低压涡

轮内子午面上的绝对总压等值线图. 从图中可以

看到,计算方法正确显示出绝对总压经过静叶和

动叶叶排时的变化, 并清晰捕捉到了流道中的激

表 1 � 整机计算结果

Table 1� Calculation results of full engine

参 数 试验 计算 误差/ %

低压轴转速 1. 000 1. 002 0. 2

高压轴转速 1. 000 0. 997 - 0. 3

风扇滞止压比 1. 000 1. 034 3. 4

H PC 滞止压比 1. 000 1. 012 1. 2

H PT 滞止压比 1. 000 1. 044 4. 4

LPT 滞止压比 1. 000 0. 972 - 2. 8

风扇流量 1. 000 1. 015 1. 5

高压压气机流量 1. 000 0. 963 - 3. 7

高压涡轮流量 1. 000 0. 952 - 4. 8

低压涡轮流量 1. 000 0. 963 - 3. 7

推力 1. 000 0. 962 - 3. 8

耗油率 1. 000 1. 001 1. 0

表 2 � 压气机各级压比和效率

Table 2� Pressure ratio and efficiency of

compressor stages

级
压比

试验 计算

效率

试验 计算

1 0. 974 0 0. 980 4 0. 993 3 1. 019 4

2 1. 000 0 0. 996 2 1. 000 0 1. 006 4

3 0. 992 4 0. 965 4 1. 000 0 0. 984 6

4 0. 977 1 0. 979 4 0. 996 6 0. 992 4

5 0. 961 8 0. 963 1 0. 994 4 0. 969 6

6 0. 946 6 0. 936 3 0. 994 4 0. 965 3

7 0. 923 7 0. 929 9 0. 992 2 0. 956 1

8 0. 900 8 0. 901 6 0. 981 0 0. 945 9

9 0. 877 9 0. 902 9 0. 930 7 0. 944 9

波.表 2给出了高压压气机各级的压比与试验值

的对比(均为相对值) . 由于在计算中参考了施发

树[ 7] , 黄家骅 [ 8]等的方法,对压气机损失系数进行

了大量的数值试验和对比调整, 得到了比较好的

计算结果.

� � 更详细的分析表明,各部件进出口处气流偏
转角与试验值相差较大,一般认为该现象是由于

S2 流面模型不能准确描述流动在周向的特征所

致.黄家骅 [ 8]等同时认为该现象是由于模型缺少

合适的叶栅落后角模型所致.

对其它工况下发动机工作状态的仿真计算表

明,该方法对包线内的各个工作点都能够稳定计

算.为进一步验证计算方法的精度,我们通过改变

出口背压,计算了 1. 0转速线上的低压涡轮特性,

其与试验值的对比如图 6所示.可见,低压涡轮流

量计算值与试验值符合较好, 而效率的计算值低
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于试验值,这可能与冷却空气的布局与试验条件

有差别造成的. 随着压比增大,在堵塞点附近涡轮

流量逐渐到达临界值, 而效率的计算值经过最大

值后开始下降, 符合一般的涡轮设计计算经验.

图 6 � 低压涡轮特性

F ig. 6� Character istic of low pressure turbine

3 � 结 � 论

采用一个带源项的 S2 流面上的 Euler 方程

的求解程序,对某型航空发动机进行了整机流场

仿真计算及部件特性计算,得到了发动机整机及

各部件的性能参数, 以及全流道内沿轴向和径向

的流场参数分布.

仿真中模拟了发动机进口流场气流径向分布

不均、冷却空气提取和注入、叶顶间隙、叶栅内的

粘性损失、燃烧室内燃油燃烧放热等实际物理过

程.通过调整损失模型系数,使得计算具有比较高

的精度.与试验结果的对比分析表明,整机计算时

各主要部件的性能参数误差在 5% 之内, 单个部

件计算可以达到更高的精度.

本文中所用的方法表明, 将气动数值计算与

工程应用经验、实验数据相结合,可以有效节约计

算量,是将流场计算应用于工程开发,解决实际设

计问题的有效途径.
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