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某小型涡喷发动机二维数值仿真
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摘　　　要 : 整机二维仿真模型由带有粘性项的二维欧拉方程 ,燃烧模型和损失模型构成.利用任意曲线坐

标系来适应复杂几何边界计算 ,采用隐式高阶精度 Godunov格式求解非定常欧拉方程 ,能够自动捕捉激波 ,

数值稳定性高.计算的总性能参数与设计值对比显示 :单部件的仿真精度高于整机 ,涡轮仿真精度高于压气

机.子午平面上的计算结果分析表明 :离心压气机出口处的分离流动、燃烧室掺混孔的简化对总性能参数计

算结果影响较大.
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Two dimensional numerical simulation of small turbojet engine
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Abstract : two2dimensional Euler equation , combustion model and lo ss calculation meth2
ods were used to establish the numerical simulation model of engine. A body fit ted coordi2
nate system is used to adapt t he complex geomet ry boundary. Unsteady Euler equation was

solved by implicit high order Godunov scheme , which had t he characteristic of shock capt u2
ring and good numerical stability. The data comparisons of calculation and design showed :

t he component s simulation precision was higher t han that of whole engine , t he t urbine simu2
lation precision was higher t han t hat of compressor ; t he analysis of meridional plane calcula2
tion result s showed : Flow separation at t he exit of cent rif ugal compressors and simplifica2
tions of combustion chamber holes had big influence on total performance parameter calcula2
tion result s.
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　　航空发动机传统设计需要制造物理样机 ,通

过试验来暴露设计问题 ,周期长 ,研制费用高.而

发动机数值仿真则是通过较精确的数学模型、优

化计算以及虚拟现实技术构建虚拟样机 ,在计算

机上进行大量的数值模拟和仿真 ,代替物理样机

对发动机结构和性能进行全面的评估、验证 ,可以

减少试验费用 ,降低研制成本 ,实现“传统设计”到

“预测设计”的转变[122 ] .数值仿真技术在发动机研

制中的重要作用已经引起了世界各国高度重视 ,

如美国已经开展了推进系统数值仿真 (Numerical

p rop ulsion simulation system ,N PSS)研究计划 ;

俄罗斯中央航空发动机研究院 (Center of Instit u2
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te Aeroengine Motor , CIAM)制定了 CT3 计划

等.迅速开展仿真技术研究 ,对于解决我国发动机

研制经费投入不足 ,整机试验台少的问题 ,以及缩

小与世界先进国家发动机研制水平的差距 ,实现

跨越式发展都具有十分重要的意义.国内已经在

仿真技术方面开展了研究工作[324 ] ,如利用仿真软

件对小型弹用发动机进行数值模拟[526 ]等.

北航航空发动机数值仿真研究中心正在进行

“中国航空发动机数值仿真系统”( China aero2
engine numerical simulation system , CANSS)的

研制. 通过与俄罗斯 CIAM 合作 ,现已完成

CANSS中整机二维气动仿真模块开发.在发动

机稳态计算的基础上 ,加入了过渡态计算功能 ;完

善了加力燃烧室的计算模块 ;整机仿真精度进一

步提高 ,典型发动机部件仿真相对误差小于 2 % ,

整机仿真相对误差小于 3 %.本文介绍了该仿真

模块中欧拉方程从三维到二维所使用的简化方

法 ,分析了整机二维仿真气动热力数学模型 ,利用

整机二维仿真程序结合损失修正方法计算了某小

型涡喷发动机在地面设计状态下的性能 ,与设计

值进行了对比 ,并详细分析了误差产生的原因.

1　整机二维仿真数学模型

　　二维流场数值模拟源于全三维方法 ,从三维

到二维的变换采用了空间坐标平均的方式[7 ] ,在

叶片排的轴向间隙和无叶片的区域采用轴对称假

设 ,则有
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方程 (1)和 (4)就是整机二维仿真计算的控制

方程.其中 J =
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燃烧室模型考虑了工质改变 (即火焰筒内燃

油雾化后与主流形成的两项流)以及化学反应对

流动的影响.燃烧室中冷却缝和孔位置对于准确

模拟主燃烧室中真实流动十分重要.根据工程经

验关系式和假设 ,在燃烧室出口给定燃油浓度沿

径向分布 ,计算得到的出口流场参数基本符合精

度要求.

2　数值方法

　　采用单调的 ,具有 TVD ( Total variation di2
minishing)性质高阶 Godunov隐式格式求解右端

源项带有“质量源”的二维欧拉方程 ,可以自动捕

捉激波 ,计算稳定 ,收敛速度快.使用非定常方法

求解主方程 ,最终得到定常问题的解.

3　损失模型分析

　　二维整机仿真程序求解的是二维欧拉方程 ,

因此损失模型是决定计算精度的关键因素.仿真

计算模块中含有落后角模型 ,用于计算设计工况

下的落后角 ,当偏离设计工况较大时 ,需要给定系

数对落后角计算进行修正.本文采用了由大量经

验公式组成 ,与实验数据密切相关的设计损失模

型.根据部件结构不同 ,设计损失模型可以分为轴

流涡轮、向心涡轮损失模型和轴流压气机、离心压

气机损失模型.除冷气损失外 ,部件总损失计算分

成了三大部分 :叶片型面损失和激波损失 ,这部分

损失被认为是可以准确计算的 ,因此不需要加入

经验修正系数 ;设计损失模型计算除型面和激波
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损失外的其余各种损失分量 ;在非设计点 ,攻角损

失、端壁损失和尾缘损失的变化情况已经超出了

设计损失模型的经验范围 ,因此作为一种附加损

失系数 ,由输入参数的形式给出.根据上面的分

析 ,二维整机仿真程序损失修正方法就可以分为

两种 ,设计点损失修正 ,非设计点损失修正.在设

计点 ,总损失由叶型损失、激波损失以及设计点损

失组成 ,设计点损失通常由设计损失模型计算 ,当

损失模型计算结果仍然不能满足精度要求时 ,就

需要根据经验 ,调整附加损失系数来修正.非设计

点 ,除了设计总损失之外 ,还要根据实验数据或三

维计算结果确定攻角、端壁、尾缘附加损失修正系

数 ,与设计损失一起构成非设计损失.涡轮冷气喷

射与主流产生的掺混损失作为一种特殊的附加损

失给与专门考虑 ,这里给出了 14种不同的冷气喷

射类型 ,分别考虑不同引气、喷射位置产生的损失.

4　计算结果及分析

　　发动机部件结构各不相同 ,为能够进行网格

划分 ,需要将发动机计算域分成不同子区域 ,本文

计算的涡喷发动机整机划分为 9 个区域.组合压

气机和折流燃烧室由于结构较为复杂 ,各分 4 个

区域 ,涡轮和喷管整体作为一个区域.在进行整机

仿真计算前 ,首先进行发动机单部件计算 ,在得到

合理的结果之后再整机联算.采用这种方式不但

可以方便的进行几何输入数据以及计算控制参数

的检查 ,提高整机仿真速度 ,而且可以把握单部件

计算时的流动特性 ,与整机计算结果进行对比 ,研

究分析部件之间的匹配问题.

4 . 1　单部件仿真

　　组合压气机二维仿真计算得到的总参数与设

计总参数对比表明 :轴流级流量和压比的相对误

差在 1 %以下 ,离心级比轴流级偏大 ,相对误差在

5 %左右.

二维仿真程序计算结果如图 1和图 2 所示.

相对马赫数图显示 :在轴流转子和离心叶轮中都

有激波生成 ,第一道激波位于轴流转子尖部靠尾

图 1　设计点 ,组合压气机子午面相对马赫数等值线图

Fig. 1　At design point , relative Mach number contour of axial2centrifugal compressor

图 2　设计点 ,某组合压气机子午面流线图

Fig. 2　At design point , mass flow contour of axial2centrifugal compressor
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图 3　燃烧室子午面分块结构图

Fig. 3　Rough sketch of combustion chamber st ructure

图 4　设计点 ,燃烧室子午面速度矢量图

Fig. 4　At design point , velocity vector of combustion

chamber in the meridional plane

缘的部分.叶轮进口尖部的区域 ,形成了第二道激

波 ,径向扩压器的进口小范围内马赫数变化剧烈.

流线图显示 :计算的组合压气机子午面上流动合

理 ,仅在叶轮根部大弯度的地方和轴向扩压器尖

部区域有一定的分离.

燃烧室的结构如图 3 ,生成子午平面网格需

要给定上下表面以及进出口处的网格点数 ,并确

定加密系数 ,同时确定连通区域的标志点.

燃烧室计算时 C FL 数不能取的过大 ,否则容

易发散.流场多次迭代稳定状态下的速度矢量图

(图 4)显示 :在火焰筒头部 ,由于气流的掺混 ,流

动比较复杂 ,有多个回流区域.从火焰筒上表面第

4个孔进入的气流在其左侧形成了一个很大的回

流区域.燃烧室进出口与压气机、涡轮相连接的部

分速度较为均匀.

在设计点处 ,单独涡轮二维仿真计算选定合

图 5　设计点 ,某单级涡轮子午面相对马赫数等值线图

Fig. 5　At design point , relative Mach number contour

of one stage turbine

适的损失模型 ,收敛速度快 ,得到的总参数与设计

总参数对比 :落压比和效率的误差小于 1 % ,流量

误差偏大 ,在 4 %左右.

计算得到的相对马赫数分布如图 5 所示 :在

涡轮导叶出口、转子进口之间有一个超声速区域 ,

导叶出口根部和转子进口根部有激波生成.在转

子出口尖部也有超声速区域出现.

4 . 2　整机仿真

　　将单部件计算网格连接起来 ,形成了子午平

面上整机计算网格 (图 6) .地面设计点 ,确定整机

控制参数以及进口出条件 ,采用单部件计算时选

用的损失模型 ,就可以进行整机二维仿真计算.发

动机各部件性能参数计算值与设计值对比如表 1

和表 2 ,整机推力相对误差 - 2. 91 %. 整机计算

时 ,部件的进出口边界条件发生了改变 ,一个部件

中的不稳定流动会影响其它部件.从参数对比可
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图 6　某型涡喷发动机子午面网格图

Fig. 6　Meridional plane grid of small turbojet engine

以看出 :压气机、涡轮压比相对误差较单独部件计

算时偏大 ,离心压气机压比偏大较多.离心压气机

和涡轮流量相对误差比单部件计算时略有减小.

整机推力相对误差小于 3 %.在单部件计算时 ,轴

向扩压器的分离流动会引起组合压气机流场参数

值的波动 ,引起效率值计算不准确 ,同时附加损失

修正对计算结果也有一定的影响.在整机计算时 ,

由于各部件进出口边界条件不再是固定的 ,轴向

扩压器中的分离、燃烧室中的不稳定因素综合在

一起 ,不但会使自身参数波动加大 ,而且会在发动

机流场中上下传播 ,引起整机性能参数值波动 ,误

差增大.此外 ,整机计算中动量平衡点的判断也是

十分重要的 ,不同的判断标准会引起相对误差

变化.

表 1　压气机计算参数与设计参数对比

Table 1　Compressor parameters comparison of

calculation and design

总参数
单部件计算

质量流量　压比

　整机计算

质量流量　压比

轴流压气机

相对误差/ %
0. 78　　 0. 18 - 1. 13　　6. 42

离心压气机

相对误差/ %
3. 25　　- 5. 14 - 1. 07　- 9. 34

整机二维仿真程序计算得到子午流面上的参数分

布如图 7和图 8 所示.压气机部件当中激波位置

没有大的变化 ,在径向扩压器进口跨声速区域的

范围有所减小 ,轴向扩压器中 ,高速区域主要集中

在叶片的根部.同单个部件计算相比 ,轴向扩压器

当中的回流区域范围有所减小 ;燃烧室火焰筒头

部的流动结构比较复杂 ,但在进入涡轮前的区域 ,

速度比较均匀.涡轮和尾喷管中的流动跟单个部

件计算时结果基本一致 ,在涡轮导叶出口根部和

转子进口根部附近仍然有激波存在 ,而且激波强

度较高.涡轮出口和支板进口之间有超声速区域 ;

流线图显示出整个发动机子午平面上的流动正

常 ,在离心叶轮根部弯曲位置、轴向扩压器尖部以

及靠近喷管根部有一定分离区域.

表 2　涡轮计算参数与设计参数对比

Table 2　Turbine parameters comparison of

calculation and design

单部件 整　机

总参数 流量 落压比 效率 流量 落压比 效率

相对误

差/ %
4. 024 - 0. 168 - 0. 568 - 3. 90 6. 52 0. 49

图 7　设计点 ,某型涡喷发动机子午面相对马赫数等值线图

Fig. 7　At design point , relative Mach number contour of small turbojet engine
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图 8　设计点 ,某型涡喷发动机子午面流线图

Fig. 8　At design point , mass flows contour of small turbojet engine

5　结　论

　　应用整机二维程序进行了某小型涡喷发动机

设计点部件、整机的数值仿真.将计算值与设计值

进行对比 ,并且对子午平面上的流动进行了详细

分析 ,得到以下结论 :

1) 整机二维仿真计算能够反应小型涡喷发

动机子午平面上流动.轴流压气机、轴流涡轮的损

失模型与实验数据相关 ,计算精度较高.离心压气

机的损失模型精度低于轴流压气机.对于设计点

附加损失系数的准确给定受个人经验影响较大.

燃烧室复杂结构的简化 ,影响了其仿真精度.

2) 二维仿真程序计算稳定 ,速度快 ,但随着

计算对象结构复杂度的增加 ,收敛难度越来越大.

离心压气机出口处的分离流动、燃烧室掺混孔的

简化处理对总参数计算误差影响较大.

3) 采用先单部件、后整机的仿真计算方法 ,

有利于快速排除输入几何数据和控制参数的错

误 ,提高了整机仿真速度.

在已有的整机计算方法和损失修正方法基础

上 ,围绕稳定计算开展下一步的研究工作 ,目的是

减少整机计算中参数值的波动 ,增加收敛性 ,进一

步提高损失计算精度 ,为今后建立功能更全面的

数值模拟试车台打下基础.
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