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摘 � � � 要: 采用合适的进、排气边界条件, 对带动力的单独涡扇发动机模型和带动力的 DLR�F6 翼身架舱

复杂组合体( WBPN)模型的流场进行了数值模拟和分析. 运用 Roe三阶迎风偏置通量差分裂方法和隐式近似

因子分解方法求解雷诺平均 Navier�Stokes 方程,基于点搭接多块网格技术生成高质量计算网格, 通过多重网

格技术来加速收敛.着重对动力发动机进、排气边界条件的给定进行了推导, 以准确地模拟发动机动力效应.

计算结果与实验值吻合良好,验证了所采用计算方法、网格分块策略和边界条件处理方法的正确性.
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Abstract: The f low�fields ar ound pow ered iso lated turbo fan engine model and pow ered

DLR�F6 w ing/ body/ py lon/ nacelle ( WBPN) model w ere numerically simulated and analyzed

by the appropriate fan inlet face and jet�exit boundary condit ions. T hree�dimensional t ime�
dependent compressible Reynolds�aver aged Navier�Stokes equat ions w ere so lved w ith third�
order upw ind�biased flux�dif ference splitt ing method and approx imate factorizat ion method.

The point�to�point patched mult i�block technolo gy w as used to g enerate high quality grid.

The mult i�g rid technique w as employed to accelerate the convergence. For a bet ter simula�
t ion o f the pow ered ef fects, the fan inlet face boundary condit ions and jet�ex it boundary con�
ditions w ere determined. Computat ional results and compar isons w ith experimental data

w ere presented. T he good agreement indicates that the numerical method, grid blocking

st rateg y and management o f boundary conditions are validated.
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� � 实践证明, 翼吊式发动机系统及其进、排气对

飞机空气动力性能有重大影响. 从历史的观点来

看,与高亚声速运输机发动机安装有关的干扰阻

力以及其他的不良干扰效应是导致飞机性能降低

的一个主要因素.因此,机体/动力装置一体化研

究就成为先进民机设计与发展的关键技术.发动

机系统和机体之间的整体优化设计以及最佳位置

匹配将能大大提高飞机的整体性能. 精确预测和

分析机体与动力装置之间的相互干扰影响,对于

评估与改善整机空气动力性能将是十分必要的.

在进行机体/动力装置一体化分析时,发动机

的动力效应模拟是非常关键的一个方面.发动机

的内部燃烧与工作过程是相当复杂的, 如果仅仅

关注发动机的喷流效应,这样动力发动机在 CFD

( computational f luid dynam ics)数值模拟过程中

完全可以通过进、排气边界条件加以确定.也就是

说,我们只关注发动机的进气、与排气效应与实际

情况一致,而不去详细模拟发动机内部的工况,所

以发动机的进气口与排气口必须作为已知的边界

条件事先予以确定. 80年代开始, 国外就已经针

对各种发动机动力效应进行了数值计算研究[ 1�4] ,

但是这些数值研究多是应用位流理论和求解欧拉

方程的方法,利用求解 Navier�Stokes( N�S)方程
的方法并不多. 国内这方面研究起步较晚,且只有

少数学者进行过研究
[ 5�6]

.

本文基于数值求解 N�S 方程的方法,研究了

动力发动机进、排气效应的模拟技术.通过对单独

的发动机流场进行计算分析, 验证了所采用的进、

排气边界条件对发动机动力效应的模拟能力, 在

此基础上对带动力的翼/身/架/舱复杂组合体模

型绕流进行了数值模拟与分析.

1 � 控制方程与离散格式

本文采用三维积分形式的非定常雷诺平均

N�S 方程

 
 t�Qdv +  s

f � nds = 0 ( 1)

其中 v 为控制体体积; s 为控制体表面; Q为守恒

量; f 为通过表面 s 的无黏性通量和黏性通量之

和; n 为表面的外法向单位矢量.

无黏项采用 Roe 三阶迎风偏置通量差分裂

方法离散,黏性项采用中心差分格式离散,采用隐

式近似因子分解( A F)方法进行时间推进以得到

流场定常解. 计算采用了 Spalart�Allmar as( S�A)

湍流模型.

2 � 发动机进、排气边界条件

边界条件的给定及其离散处理方式是数值求

解 Euler/ N�S方程组的重要问题之一,其处理方

法在很大程度上影响着数值计算过程中的稳定性

和精度.边界可分为物理边界和人工边界两种.在

本文中,物面、远场、风扇进气口、以及发动机的排

气口都属于物理边界, 而网格块之间的边界则属

于人工边界.

本文中在远场边界应用特征线理论构造无反

射边界条件; 在物面处, 数值计算中使用无滑移、

绝热壁及法向零压力梯度条件; 块交界边界采用

的多块点对点搭接网格,只需要在搭接面处采用

虚拟网格技术实现相邻区域在边界上的物理量传

递,保证通量守恒即可.常规边界条件的处理方法

可参考文献[ 7] . 本文着重阐述在飞机/动力装置

一体化分析过程中, 如何通过设定进气、排气口边

界条件来模拟发动机的动力影响效应
[ 2, 4�5]

.

2� 1 � 风扇进气口边界条件

在风扇进气面边界, 叶片是一直在旋转的,其

真实的边界条件是十分复杂的, 因此需要对其进

行简化.而对简化的风扇进气面边界条件可以给

定质量流量、压力或者速度等,然后利用一些关系

式求得其他边界条件参数,如温度、密度等等.本

文中,我们给定进气面处的质量流量,然后推算出

进气面的其他参数.

一维绝热流的等熵关系式为

�0= � 1+
�- 1
2 Ma

2

1
�- 1

( 2)

p 0= p 1+
�- 1
2

Ma
2

�
�- 1

( 3)

T 0= T 1+ �- 1
2

Ma
2 ( 4)

其中 �0 , p 0 , T 0 分别表示总密度, 总压和总温; �,

p , T 分别为密度、静压和静温; Ma 为当地的马

赫数.

在进气面,质量流量定义如下:

m
�

fan= �fanv fan A fan= � v  A  ( 5)

进口的质量流量比可以表示为

RM F=
A  

A HL
=
�fan
� 

v fan

v  

A fan

A HL
( 6)

其中 A HL是吊舱前缘处横截面面积; A fan是风扇面

的面积.

一维流量函数定义为
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q(Ma) = Ma
�+ 1

2+ ( �- 1) Ma
2

�+ 1
2( �- 1)

( 7)

q(Ma f ) = q( Ma  )
p 0  

p 0fan

T 0fan

T 0  
RMF �

�+ 1
2+ ( �- 1) Ma

2

�+ 1
2( �- 1)

( 8)

式中 Maf 为风扇进口处的马赫数.

通过 q(Maf )和 Maf< 1 的条件可求得 Maf ,

然后通过等熵关系式和声速公式就可以得到风扇

进气面处 �fan , T fan , v fan , p fan等参数.通过这些参数

即可把风扇进气面的边界条件定义出来.

2� 2 � 尾喷口边界条件

一个真实发动机工作的时候, 进口的质量流

量被分为外涵风扇喷流和内涵涡轮喷流两部分.

燃油被加入到涡轮喷流中,不过在涡扇发动机中,

燃油的流量相当小, 因此可以将其忽略.从而可以

用涵道比( RB )对风扇喷流流量和涡轮喷流流量

进行定义.外涵喷口处的马赫数( MaF )可采用与

风扇进气面处相同的方法求出

q( MaF ) = q(Ma  )
R FT

RFP

RB

1+ R B
RMF

AHL

A FEX

( 9)

式中 RFP为外涵出口总压比 ( p 0F/ p 0  ) ; RFT为外

涵出口总温比( T 0F / T 0  ) ; A FEX为外涵喷口面积.

通过式( 9)以及气体状态方程、声速公式和等熵关

系式可以求得外涵出口处的各种边界条件参数.

内涵出口边界参数的推导与外涵出口处方法

相似, RCP为外涵出口总压比( p 0C / p 0  ) , R CT为外

涵出口总温比( T 0C / T 0  ) .

3 � 多重网格加速收敛技术

为了加速收敛, 采用了多重网格技术.本文多

重网格的循环方式采用W 型.限制算子采用体积

加权算子,插值算子采用三线性插值算子.

本文多重网格的粗网格是在细网格基础上隔

行取一生成,即全粗化网格.因此在生成最精细层

网格的时候,每块网格的三个方向上的网格点数

都要符合一定的要求

nc=
nf- 1
2

+ 1=
nf+ 1
2

( 10)

其中 n f 是细网格的一个方向上的网格点数; nc 是

相应的粗网格的一个方向上的点数.

文中采用了三重网格的方法, 主要是基于以

下几方面的考虑:

1) 进一步粗化网格可能导致粗网格的表面

网格和实际物面外形相差太大, 从而引入新的

误差;

2) 网格重数越多, 对细网格生成的制约越

大,网格生成越难;

3) 对于复杂流场的计算,三重网格已经取得

了很好的收敛效果.

由于本文采用的是点对点对接的多块网格,

所以在考虑多重网格的同时还要考虑整个网格的

均匀性,给空间网格的生成增加了难度.这就需要

对各块网格的每条边上的点的个数和分布做出整

体考虑,从而使网格质量达到一个比较好的效果.

4 � 算例及结果分析

为了验证本文所采用的边界条件处理方法、

网格生成策略以及流场计算方法的正确性,先对

单独的发动机模型和不带动力的 DLR�F6模型进
行了数值模拟,计算结果与实验值吻合良好,在此

基础上对 DLR�F6模型采用适当的进排气边界条

件,进一步分析发动机动力效应对翼身架舱复杂

组合体模型绕流的影响.

4� 1 � 单独发动机流场的数值模拟

4� 1� 1 � 几何模型和网格生成

本文中采用的单独发动机为一轴对称涡扇发

动机模型,取自日本航空宇宙技术研究所! NA L�
AERO�02�01∀ turbine pow er ed simulat ion ( T .

P. S. )风洞实验模型
[ 2]

. 参考文献给出了该模型

的二维半模轮廓线数据 (如图 1) , 然后利用建模

软件,将该轮廓线绕轴线旋转 360#即得到了三维

模型.

图 1 � ! NAL�AERO�02�01∀ T . P. S. 实验模型子午面图

Fig. 1 � Mer idian configuration of ! NAL�AERO�02�01∀

T . P. S. experiment model

本文采用点对点对接的多块网格技术生成网

格(如图 2) . 各块网格可根据各自区域和流场的

特点,灵活选择合适的拓扑结构,并安排合理的疏

密分布,提高了结构网格处理复杂外形的能力.在

近物面区域使用! O∀型网格, 可以很好地保证近
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物面网格的正交性, 非常适合于模拟飞行器附面

层流动.在流场的其他区域使用相对简单的! H∀

型网格.

图 2 � ! NAL�AERO�02�01∀计算模型子午面网格图

Fig . 2 � Grid at meridian fo r ! NAL�AERO�02�01∀

calculation model

4� 1� 2 � 计算结果和分析

对单独发动机模型(如表 1所示)三种工作状

态下的进、排气流场进行了数值模拟和分析, 其中

雷诺数 Re基于发动机最大直径.

表 1 � 各状态参数

Table 1� Conditions for cases

参数 状态 1 状态 2 状态 3

Ma  0� 8008 0� 6024 0� 5008

 / (#) 0 0 0

RMF 0� 4973 0� 4961 0� 6990

R B 1� 8218 2� 4917 1� 1893

RFP 1� 3428 1� 2052 1� 5046

RFT 1� 1086 1� 0634 1� 1486

RCP 0� 0617 0� 1003 0� 0652

RCT 0� 6907 0� 7480 0� 6837

Re/ 106 1 1 1

图 3( a)、( b)、( c)分别给出了状态 1, 2, 3下

风扇整流罩和涡轮整流罩表面压力分布计算值与

实验值的对比, 其中横坐标表示相对于短舱前缘

点的长度.三种工作状态下的计算值均与实验值

吻合良好.可以看出本文对于单独发动机数值模

拟所采用的网格分块策略和进、排气边界处理方

法是合适的、正确的.

图 4( a)、( b)、( c)分别为状态 1, 2, 3下模型

流场子午截面的马赫数云图.

对状态 1,此时发动机处于高速巡航状态,在

发动机外罩的局部出现了激波, 马赫数达到

1� 37.此时风扇喷流为主要推力.

对状态 2,此时在以略低于巡航速度飞行,整

个流场无激波出现. 在风扇出口,与状态 1下的流

动有些相似,风扇喷流仍然是主要推力.

对状态 3,处于低速飞行状态,与状态 1、状态

2相比, 此时风扇喷流产生的推力在总推力中占

的比例明显降低, 与涡轮喷流产生的推力相差

不大.

图 3� 模型表面压力计算值与实验值对比

F ig . 3 � Compa risons bet ween the com putational

� and the exper imental r esults of

� surface�pressur e dist ributions
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图 4� 模型流场子午截面马赫数云图

Fig . 4 � Mach number contour fo r mer idian section o f

the flow field around the model

4� 2 � 对不带动力的 DLR�F6模型绕流场的
� 数值模拟

4� 2� 1 � 几何模型和计算网格

本文对 DLR�F6模型进行了计算分析研究.

DLR�F6模型是一种双发动机的宽体飞机, 多年

来已是多种风洞实验和数值计算方法验证的对比

分析对象.围绕模型已经针对发动机的多种尺度

和安装位置进行了实验研究. 图 5为 DLR�F6翼

身组合体/挂架/短舱 ( WBPN ) 表面网格图 (半

模) .

图 5 � DLR�F6 翼身组合体/挂架/短舱表面网格图

Fig. 5� Grid at surface for DLR�F6 wing body /

py lon/ nacelle

4� 2� 2 � 计算结果与分析

本文分别对 DLR�F6 翼身组合体( WB)、不

带动力的 DLR�F6 翼身组合体/挂架/短舱( WB�
PN)和带动力的 DLR�F6 翼身组合体/挂架/短舱

( WBPN+ P)三种模型进行了数值模拟(雷诺数

Re均为 3 ∃ 10
6
,基于平均气动弦长) .

图 6是 DLR�F6 翼身组合体在 Ma= 0� 75,
 = 1� 23#状态下和 DLR�F6翼身组合体/挂架/短

舱在 Ma= 0� 75,  = 1� 0#状态下的翼面压力分布
计算值与实验值的对比,其中横坐标表示相对于

该截面前缘点的长度与当地弦长的比值.

图 7给出了在 Ma= 0� 75,  = 1� 0#状态下采
用通气短舱的 DLR�F6翼身组合体/挂架/短舱的

短舱表面压力分布计算值与实验值的对比,可以

看出以上计算结果与实验吻合良好, 说明本文所

采用的网格生成策略和数值计算方法是合适的.

通过对 WB 和 WBPN 两种模型在相同状态

(Ma= 0� 75,  = 1� 0#)下挂架内、外侧翼面压力分
布的对比(如图 8所示)发现挂架和短舱对翼面绕

流的影响很大.
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图 6 � DLR�F6 翼身组合体( Ma= 0� 75, = 1� 23#)和

� 翼身组合体/挂架/短舱( Ma= 0� 75, = 1� 0#)

机翼表面压力分布

F ig . 6 � Wing surface�pressure dist ributions for DLR�F6

WB ( Ma= 0� 75, = 1� 23#) and

WBPN ( Ma= 0� 75, = 1� 0#)

图 7� 发动机短舱不同站位表面压力分布

( Ma= 0� 75, = 1� 0#)

F ig . 7 � Sur face�pressure distributions fo r DLR�F6

nacelle (Ma= 0� 75, = 1� 0#)

4� 3 � 对带动力的 DLR�F6模型绕流场的
数值模拟 �

� � 本文对 DLR�F6 翼身组合体/挂架/短舱模

型采用进排气边界条件 ( RM F = 0� 497 3, 出口处

T 0F / T 0  = 1� 132 3, p 0F / p 0  = 1� 555 6)进行了动

力影响效应模拟.该模型尾喷口不区分内外涵,可

视为内外涵道混合排气,因此只需处理一个尾喷
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口边界.

图 7为短舱不同站位表面压力分布计算结果

对比,从图 8 可以看出带动力和不带动力的

DLR�F6翼身组合体/挂架/短舱模型挂架内、外

侧翼面计算压力分布对比.通过比较可以发现,在

该 DLR�F6实验模型的发动机安装位置的情况
下,进、排气对发动机进气口和排气口的表面压力

分布影响较大, 对翼面压力分布的影响较小. 由于

发动机内部流场在采用了进、排气边界条件后就

没有被计算,因此与通气模型计算的压力分布相

比,没有内部压力分布,如图 7所示.

图 8 � 翼面压力分布对比

( Ma= 0� 75, = 1� 0#)

F ig. 8� Compar isons o f w ing surface�pressure

distr ibut ions (Ma= 0� 75, = 1� 0#)

5 � 结 � 论

本文应用雷诺平均 N�S 方程, 有限体积离散

方法和 S�A 湍流模型进行数值计算, 对进、排气

边界条件的设定进行了较为细致的推导与计算分

析. 并对单独带动力发动机的进、排气流场以及

DLR�F6模型的流场进行了数值模拟, 计算结果

与实验值吻合良好, 可以看出本文所采用的数值

计算方法,边界条件处理的方法以及网格分块策

略都是正确的,较好地模拟了发动机进、排气条件

下的动力效应.从带动力和不带动力的 DLR�F6
翼身组合体/挂架/短舱模型计算结果对比可以看

出,发动机进、排气动力效应对翼面压力分布的影

响较小,因此在进行机体/动力装置一体化设计过

程中, 采用通气发动机模型进行简化分析是可

行的.
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