
第２８卷 第６期
２０１３年 ６月

航空动力学报
Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ａｅｒｏｓｐａｃｅ　Ｐｏｗｅｒ

Ｖｏｌ．２８ Ｎｏ．６


Ｊｕｎ．２０１３

文章编号：１０００－８０５５（２０１３）０６－１２９８－０７

进气畸变对涡扇发动机稳定性及性能影响
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摘　　　要：为评估进气畸变对涡扇发动机稳定性和性能的影响，发展了一种二维的计算方法，采用非定

常、二维、无黏的积分型欧拉方程，沿发动机轴向、周向划分计算单元，通过时间推进法进行求解．某双轴混排

涡扇发动机的分析结果表明：该方法可以获得进气畸变在发动机流道中的传递曲线，评估风扇、高压压气机

等部件对畸变的衰减作用；通过对工作包线上典型工况点的分析，可判断各点抗总压、总温畸变的能力，确定

受畸变影响较大的危险点；在给定的稳态总压畸变条件下，发动机推力下降、耗油率上升，其最大变化值为
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　　发动机工作过程中经常遇到进口流场畸变，
其对发动机稳定性和性能有着不利的影响［１］．亚
临界的进口流场畸变（其畸变强度小于发动机进

口畸变临界值）会降低发动机的稳定工作能力，减
少发动机的空中推力，增加燃油消耗率．超临界的
进口流场畸变（其畸变强度大于发动机进口畸变
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临界值）会导致发动机不稳定工作，使发动机完全
丧失空中推力，严重时造成机毁人亡的事故．
在发动机方案设计和工程设计阶段，原则上

不可能获得进气畸变对发动机影响的试验数据，
另外进行整个使用范围的试验成本也太高［２］．因
此，地面或高空台试验设施不能进行的畸变试验
都需要利用数值仿真了解畸变的影响．
随着计算技术的迅速发展，进气畸变对发动

机稳定性和性能影响的评估已经取得了重要的进

展．研究方法主要可以分为３类：第１类是经验关
联法，主要通过经验数据将风扇／压气机的几何参
数和气动参数等与其失速工作点关联起来，用于
预测失速始发点或失速边界［３］；第２类方法是以
小扰动的线性稳定性理论为主，用于预测压缩系
统的工作稳定性［４－５］；第３类方法是建立在时域上
的时间推进求解初边值法，目前的主要工作在于
建立、发展各类用于预测进气畸变对发动机性能
和稳定性影响的理论模型和计算方法［６－９］，较为成
熟的有平行压气机模型、激盘和半激盘模型、级叠
加模型，以及三维彻体力模型等．
本文使用修正的平行压气机模型，将其扩展

为“平行发动机”模型，采用二维、无黏的积分型欧
拉方程进行描述，并采用时间推进法进行求解，以
解决下列问题：

１）在给定进口畸变的条件下，计算进气畸变
在发动机流道中的传递曲线，评估发动机主要部
件对畸变的衰减能力．

２）计算飞行包线上典型工况点的临界畸变
值，确定发动机的抗畸变能力和确定受畸变影响
较大的危险点．
３）计算进口稳态总压畸变对压气机性能、发
动推力和耗油率的影响，并给出定量的结果．

１　研究对象及方法

针对发动机内部的复杂流动，需要从工程角
度出发，在满足工程精度需要的前提下，对工质和
流动作一系列简化、假设来代表发生在发动机整
个流动区域内的实际物理过程［１０］．

１．１　计算单元划分

根据双轴混排涡扇发动机的结构特点及各

类畸变的形式，适合于采用圆柱坐标系来描述
其气流流动过程［１１－１４］，即包括两个方向：轴线方
向ｘ和周向方向θ（与转子旋转方向一致），同时
假设气流沿半径方向均匀，这就将所研究的问
题简化为一个二维问题．在ｘ方向上用垂直于
发动机轴线的截面将计算域划分为一系列顺序

排列的计算单元（如图１所示）．为充分利用已
知部件特性，选择在部件之间的交界面建立轴
向计算网格［１－２，１１］．对于压气机和涡轮，若级或级
组的特性已知，也可以级组甚至级为单位．这
样，在计算模型中既可以反映出各级特性和几
何参数对于进气畸变衰减和发动机工作过程的

影响，还可以分析级匹配的问题．

图１　混排涡扇发动机轴向单元划分示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｋｅｔｃｈ　ｍａｐ　ｏｆ　ａｘｉａｌ　ｕｎｉｔｓ　ｏｆ　ｍｉｘｅｄ　ｔｕｒｂｏｆａｎ　ｅｎｇｉｎｅ

　　图２给出了计算单元轴向的几何参数，进口

图２　计算单元轴向几何参数

Ｆｉｇ．２　Ａｘｉａｌ　ｇｅｏｍｅｔｒｉｃ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｕｎｉｔｓ

面积Ｓｉｎ 由进口内径Ｒ１，ｉｎ、进口外径Ｒ２，ｉｎ决定，气
流以αｉｎ的角度进入单元．出口面积Ｓｏｕｔ由出口内
径Ｒ１，ｏｕｔ、出口外径Ｒ２，ｏｕｔ决定，气流以αｏｕｔ的角度
流出单元．Ｌ为单元体的长度．单元沿周向展开
后，为一等腰梯形．
为了实现分析进气畸变对发动机稳定性和性

能的影响，必须考虑气流参数沿周向θ的变化，同
时为了简化对发动机中复杂部件特性的描述，沿
周向将发动机的这些部件分割成若干个扇形块
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（如图３所示），并假设这些部件的扇形块具有和
完整的部件相同的特性．扇区的大小要根据对进
口流场畸变参数描述的详细程度等因素来确定．

图３　计算单元周向划分示意图

Ｆｉｇ．３　Ｓｋｅｔｃｈ　ｍａｐ　ｏｆ　ｃｉｒｃｕｍｆｅｒｅｎｔｉａｌ　ｕｎｉｔｓ

本模型把发动机作为一个完整的整体来研

究，只在发动机的进口及出口给定边界条件，在发

动机内部并不再施加其他的附加边界条件．因此
可以计算畸变在压缩部件、燃烧室、涡轮等部件中
的传递．

１．２　控制方程

根据针对研究对象建立的上述物理模型，进
口流场畸变对发动机影响的数学模型可以用积分

形式的连续方程、轴向和周向投影的动量方程以
及能量方程来描述［１１，１３－１４］．通常径向畸变对发动
机影响较小，一般忽略不计［１，１５］．因此在控制方程
中忽略参数的径向变化．
对图１所示划分出来的每一个计算单元，可

应用方程组（１）


ｔ∫ＶρｄＶ ＝－∮Ｓ

ρＣ·ｄＳ＋ｇ


ｔ∫ＶρＣｘｄＶ ＝－∮Ｓ

ρＣｘ（Ｃ·ｄＳ）－∮Ｓ
ｐｎｄＳｘ＋Ｆｘ


ｔ∫ＶρＣθｄＶ ＝－∮Ｓ

ρＣθ（Ｃ·ｄＳ）－∮Ｓ
ｐｎｄＳθ＋Ｆθ


ｔ∫ＶρｃＶＴ＋Ｃ

２

（ ）２ ｄＶ ＝－∮Ｓ
ρｃｐＴ＋

Ｃ２（ ）２ （Ｃ·ｄＳ）＋Ｑ＋

烅

烄

烆
Ｎ

（１）

式中Ｃ为速度矢量，Ｃ为速度大小，ｃｐ 为质量定
压热容，ｃＶ 为质量定容热容，Ｃｘ 为轴向速度，Ｃθ
为切向速度，Ｆｘ为作用力的轴向分量，Ｆθ为作用
力的切向分量，ｇ为单元中注气或放气质量，Ｎ
为对气体作的功率，Ｑ为加入热量，ｐｎ 为气体压
力，Ｓ为单元面积，Ｔ 为气体温度，Ｖ 为单元体
积，ρ为气体密度，下标“θ”和“ｘ”分别表示周向方
向和轴向方向．
对于计算域中每一个计算单元，应用方程组

（１）积分计算的困难在于方程中Ｆｘ，Ｆθ，Ｑ和Ｎ 的

确定．从严格的意义上来说，这些项有的需要通过

ＣＦＤ计算来确定［１１］，如Ｆｘ，Ｆθ 是气流与压气机／
涡轮叶片相互作用产生的力．本文所定义的计算
模型不是直接计算这些项，而是根据其所定义的
单元功能，利用单元特性确定各个单元的Ｆｘ，Ｆθ，

Ｑ和Ｎ 等．
上述方程与状态方程、声速方程等方程合起

来便可以联立求解．对控制方程组（１）在计算网格
内进行近似计算，采用离散形式的控制方程组，如
方程（２）所示．

Ｇ
ｔ＝

１
ｌ －∮Ｓ

ρＣｘ（Ｃ·ｄＳ）－∮Ｓ
ｐｎｄＳｘ＋Ｆ［ ］ｘ ｅ

Ｔ
ｔ＝

ｋ－１
Ｖ

Ｔ
Ｐ

－∮Ｓ
ρｃｐＴ＋

Ｃ２（ ）２ （Ｃ·ｄＳ）＋Ｑ＋［ ］Ｎ ｅ
－ｔ

珋ρ
Ｃ２
２（ ）Ｖ －ｃＶＴ∮Ｓ

ρＣ·ｄ（ ）Ｓ｛ ｝ｅ
Ｃθ
ｔ ＝

１
珋ρＶ

－∮Ｓ
ρＣθ（Ｃ·ｄＳ）－∮Ｓ

ｐｎｄＳθ＋Ｆ［ ］θ ｅ
－Ｃθ －∮Ｓ

ρＣ·ｄ（ ）Ｓ｛ ｝ｅ
珚ｐ
ｔ＝

ｋ－１
Ｖ －∮Ｓ

ρｃｐＴ＋
Ｃ２（ ）２ （Ｃ·ｄＳ）＋Ｑ＋［ ］Ｎ ｅ

－ｋ－１Ｖ

ｔ
珋ρ
Ｃ２
２（ ）

烅

烄

烆
Ｖ

（２）
其中上标“—”表示单元体内的平均值，下标“ｅ”表
示应用于单元体，Ｖ为单元体的体积，Ａ和ｌ分别
为单元体的截面积和长度．
方程组（２）也可记作

ｄｙ
ｄｔ＝ｆ

（ｔ，ｙ） （３）

其中ｙ ＝ （Ｇ，Ｔ，Ｃθ，珚ｐ）Ｔ，ｆ 为方程组（２）右边
的各项．
由此，上述问题变成了对应于发动机非定常
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问题的初边值问题．初值为均匀进口条件下的发
动机的稳态共同工作点，各部件之间应满足质量
流量平衡、压力平衡、功率平衡和转速相同条
件［１５］．边界条件采用进口边界条件和出口边界条
件［２，１１］．周向计算采用掺混系数［６］，考虑质量和动
量的周向掺混作用．
针对上述问题，采用４阶“龙格－库塔”显式方

法离散求解每一个方程得到数值解，得到未知变
量在各计算单元的值，从而计算气体在发动机中

各个截面的流动情况．将风扇／压气机中出现负的
轴向速度作为发动机失稳的判据，该判据在工程
应用中具有较高的准确度［１，１１，１３］．

２　计算模型及评定工况

２．１　设计点气动参数与几何结构

表１给出了某小涵道比双轴混排涡扇发动机
主要设计参数，设计工况为地面状态．

表１　某涡扇发动机主要设计参数

Ｔａｂｌｅ　１　Ｍａｉｎ　ｄｅｓｉｇｎ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ａ　ｔｕｒｂｏｆａｎ　ｅｎｇｉｎｅ

参数 数值 参数 数值

进口空气质量流量／（ｋｇ／ｓ） ４９．５ 燃烧室总压恢复系数 ０．９７

涵道比 ０．８ 燃油质量流量／（ｋｇ／ｓ） ０．６０４

进气道总压恢复系数 ０．９９ 低压轴物理转速／（ｒ／ｍｉｎ） １４　６００

风扇内涵压比 ２．８ 高压轴物理转速／（ｒ／ｍｉｎ） ２２　８００

风扇内涵效率 ０．８６ 高压涡轮效率 ０．９

风扇外涵压比 ３．０ 高压涡轮落压比 ２．８２

风扇外涵效率 ０．８８ 低压涡轮效率 ０．９１

高压压气机压比 ７．０ 低压涡轮落压比 ２．０８

高压压气机效率 ０．８６ 推力／ｋＮ　 ３２．１８

燃烧室出口温度／Ｋ　 １　６００ 耗油率／（ｋｇ／（Ｎ·ｈ）） ０．０６８

燃烧室燃烧效率 ０．９９

　　图４给出了涡扇发动机的几何结构，为３级
风扇＋５级高压压气机＋１级高压涡轮＋１级低
压涡轮结构，采用收敛型喷口．
图５给出了轴向单元划分示意图，共划分３３

个计算单元．其中在进口添加３个单元以描述进

气损失；风扇部件被划分为导向器单元和风扇单
元；高压压气机部件被划分为导向器单元、高压压
气机单元以及一个用来描述出口扩压段的损失单

元；高、低压涡轮部件分别划分为导向器单元和涡
轮单元．

图４　涡扇发动机几何结构图

Ｆｉｇ．４　Ｇｅｏｍｅｔｒｉｃ　ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ　ｃｈａｒｔ　ｏｆ　ｔｕｒｂｏｆａｎ　ｅｎｇｉｎｅ

２．２　评定工况

根据涡扇发动机稳定性评估要求，首先要确
定发动机稳定性评定状态点［１］，即在飞行包线内
确定稳定性评估的典型工作状态．图６给出了该
型涡扇发动机飞行包线上的７个典型工况点．其

中Ａ点为起飞状态，Ｂ 点为着陆状态，Ｃ点为地
面最大速度状态，Ｄ 点为最小高度最大速度状
态，Ｅ点为最大高度最大速度状态，Ｆ点为最大高
度最小速度状态，Ｇ点为高原起飞状态．
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图５　轴向单元划分示意图

Ｆｉｇ．５　Ｓｋｅｔｃｈ　ｍａｐ　ｏｆ　ａｘｉａｌ　ｕｎｉｔｓ

图６　飞行包线及评定工况

Ｆｉｇ．６　Ｆｌｉｇｈｔ　ｅｎｖｅｌｏｐ　ａｎｄ　ｏｐｅｒａｔｉｎｇ　ｐｏｉｎｔｓ

３　计算结果及分析

３．１　综合畸变评定结果

在设计状态下，以综合畸变［１］Ｗ＝６％为例，
计算了畸变对涡扇发动机的影响，获得了综合畸
变在发动机流道中的传递曲线，如图７所示．从图
中可以看出，畸变在发动机流道中总趋势是衰减
的，其中通过风扇和高压压气机单元时衰减最大，
分别衰减了该单元进口畸变值的４４．６％和４６．３％．

图７　涡扇发动机流道中的综合畸变传递曲线

Ｆｉｇ．７　Ｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎ　ｔｒａｎｓｆｅｒ　ｃｕｒｖｅ　ｏｆ　Ｗａｌｏｎｇ
ｔｕｒｂｏｆａｎ　ｅｎｇｉｎｅ　ｆｌｏｗ　ｐａｔｈ

由于气流掺混的作用，畸变在其他单元中也会有
一定程度的衰减．
表２给出了不同工况点的临界综合畸变指数

Ｗｃｒ，从表中可以看出，抗畸变能力薄弱点为最小

高度最大速度状态，其临界综合畸变指数只
有７．５％．

表２　临界综合畸变指数评定结果

Ｔａｂｌｅ　２　Ｅｖａｌｕａｔｉｏｎ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ｏｆ　Ｗｃｒ

工况点 Ｗｃｒ／％

Ａ １０．２

Ｂ １０．９

Ｃ １０．０

Ｄ ７．５

Ｅ １０．３

Ｆ １１．２

Ｇ ９．０

３．２　稳态总温畸变评定结果

以稳态总温畸变指数［１］δＴ＝３％为例，计算
了畸变对涡扇发动机的影响，获得了总温畸变在
涡扇发动机流道中的传递曲线，如图８所示．从图
中可以看出，同综合畸变相同，总温畸变在发动机
流道中总趋势是衰减的，其中通过风扇单元衰减
最大，经过该单元后总温畸变衰减了２３．２％；在
高压压气机中衰减相对较小，为９．８３％；另外经
过燃烧室单元后，由于燃油的喷入，出口温度畸变
值有一定程度的衰减，衰减程度为８．３０％．同样
由于气流掺混的作用，总温畸变在其他单元中也
会有一定程度的衰减，但衰减程度小于综合畸变．
表３给出了不同工况点的临界稳态总温畸变

指数δＴｃｒ，从表中可以看出，抗总温畸变能力薄弱
点为最小高度最大速度状态，其临界稳态总温畸
变指数为４．４％．
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图８　涡扇发动机流道中的总温畸变指数传递曲线

Ｆｉｇ．８　Ｔｏｔａｌ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎ　ｔｒａｎｓｆｅｒ　ｃｕｒｖｅ

ａｌｏｎｇ　ｔｕｒｂｏｆａｎ　ｅｎｇｉｎｅ　ｆｌｏｗ　ｐａｔｈ

表３　临界稳态总温畸变指数评定结果

Ｔａｂｌｅ　３　Ｅｖａｌｕａｔｉｏｎ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ｏｆδＴｃｒ

工况点 δＴｃｒ／％

Ａ ５．７

Ｂ ６．８

Ｃ ６．６

Ｄ ４．４

Ｅ ７．８

Ｆ ８．９

Ｇ ５．９

３．３　稳态总压畸变指数对总体性能的影响

图９给出了采用的９组进气道出口的相对总压
分布，沿周向均分为８个点．根据相对总压分布可以
得到相应的稳态总压畸变指数［１］，如图１０所示．

图９　相对总压分布

Ｆｉｇ．９　Ｒｅｌａｔｉｖｅ　ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

将进气道出口的总压分布作为发动机进口边

界条件．如果发动机不失稳，则根据求解后的流场
计算出发动机的推力和耗油率，并和均匀进气条

图１０　稳态总压畸变指数

Ｆｉｇ．１０　Ｓｔｅａｄｙ－ｓｔａｔｅ　ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎ　ｉｎｄｅｘ

件下的结果进行比较，就能得到稳态总压畸变指
数对发动机性能的影响．
图１１、图１２给出了不同工况下稳态总压畸

变指数对涡扇发动机推力和耗油率的影响．从图
中可以看出，随着畸变强度的增加，发动机推力进

图１１　稳态总压畸变指数对推力的影响

Ｆｉｇ．１１　Ｅｆｆｅｃｔｓ　ｏｆ　ｓｔｅａｄｙ－ｓｔａｔｅ　ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ

ｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎ　ｏｎ　ｔｈｒｕｓｔ

图１２　稳态总压畸变指数对耗油率的影响

Ｆｉｇ．１２　Ｅｆｆｅｃｔｓ　ｏｆ　ｓｔｅａｄｙ－ｓｔａｔｅ　ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ

ｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎ　ｏｎ　ｓｐｅｃｉｆｉｃ　ｆｕｅｌ　ｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎ
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一步降低，耗油率进一步增加，其最大变化量为

１０．５％和１１．７％．对于某一工况点，存在一个临
界稳态总压畸变，当畸变超过此值时，发动机
失稳．

４　结　论

本文以某混排涡扇发动机作为研究对象，针
对飞行包线上的典型工况点开展进气畸变影响分

析，得到了以下结论：

１）综合畸变、稳态总温畸变在发动机流道中
是逐步衰减的，其中风扇／压气机对畸变衰减影响
最大，燃烧室对总温畸变也有一定的衰减作用．
２）在飞行包线内的典型工况点中，最小高度
最大速度点抗综合畸变和稳态总温畸变能力最

差，是进气畸变影响评估的危险点．
３）稳态总压畸变会减小发动机的推力，增加
发动机的耗油率．稳态总压畸变越大，对发动机性
能影响越严重．
进气畸变的形式多种多样，本文只分析了综

合畸变、稳态总温畸变、稳态总压畸变的影响，还
需要在后续工作中针对其他形式的进气畸变，尤
其是对组合进气畸变进行研究．
本文采用的计算方法，虽然可以进一步扩充

数值仿真对发动机稳定性和性能的评估，但对于
航空发动机这种十分复杂的系统，后续还应结合
相关试验对仿真方法进行校验和完善．
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