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航空发动机整机周向平均稳态仿真方法
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摘　　　  要：    自主发展了基于周向平均方法的航空发动机整机准三维数值仿真方法。基于 Navier-Stokes方

程，推导了周向平均的准三维通流模型控制方程，针对方程源项传统模型的不足，提出了考虑叶型影响的无

黏叶片力模型、基于机器学习的压气机展向分布损失模型和基于理论分析的周向不均匀性模型等，并完成

了燃烧室的准三维建模，最终实现了航空发动机整机准三维稳态仿真。利用本文发展的整机周向平均稳态

准三维仿真程序 CAM完成了 WP11涡喷发动机整机仿真，并与俄罗斯 S2程序 AES-S2的仿真结果进行了对

比分析。结果表明，相比于俄罗斯 S2程序 AES-S2，所发展的周向平均准三维仿真程序 CAM仿真精度更高，

在WP11整机准三维仿真的设计点计算结果对比中，CAM计算的涡轮流量的误差比 AES-S2的计算误差小

8%以上，发动机推力误差小 16%以上；收敛性更好，CAM计算的涡轮流量的振幅比 AES-S2的计算结果的振

幅小 10%以上，CAM计算的发动机推力的振幅比 AES-S2的计算结果的振幅小 20%以上。
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Steady state simulation method of whole aero-engine based on
circumferentially averaged method
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Abstract: A numerical  simulation  method  of  the  whole  aero-engine  based  on  the  circumferentially

averaged  method  was  developed  independently.  Based  on  the  Navier-Stokes  equation,  the  governing

equation of the circumferentially averaged throughflow model was deduced. In view of the shortcomings

of the traditional model for the source terms of the equation, an inviscid blade force model considering the

influence  of  airfoil,  a  compressor  spanwise  distribution  loss  model  based  on  machine  learning,  and  a

circumferential non-uniformity model based on theoretical analysis were proposed. On this basis, the quasi-

3D  modeling  of  the  combustion  chamber  was  further  completed,  and  finally  the  quasi-3D  steady  state

simulation  of  the  whole  aero-engine  was  realized.  The  whole  aero-engine  simulation  of  turbojet  engine

WP11 was completed by using the whole aero-engine circumferentially averaged steady state simulation

program CAM developed, and the simulation results of the Russian S2 program AES-S2 were compared

and  analyzed.  The  results  showed  that  compared  with  the  Russian  S2  program  AES-S2,  the  circumfe-
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rentially aver-aged quasi-3D simulation program developed had higher simulation accuracy. In comparison

of the quasi-3D calculation results  of  WP11’s design point,  the error of  turbine mass flow calculated by

CAM was less than that of AES-S2 by over 8%. In terms of engine thrust, the error was reduced by more

than 16%. The convergence of CAM was better. The amplitude of the turbine mass flow calculated by CAM

was less than that of AES-S2 by over 10%. In terms of engine thrust, the amplitude of the calculation result

was reduced by more than 20%.

Keywords:   aero-engine；circumferentially averaged method；quasi three dimensional；
whole aero-engine simulation；modeling

 

航空发动机的设计和研发涉及到气体动力学、

燃烧学、传热学、工程热力学、材料学等多学科

的技术，具有技术难度大、研制周期长、研制风险

高等特点。目前，其研制过程中仍需依赖大量的

物理试验。试验测试能够提供准确真实的发动机

性能、流场结构，暴露设计方案存在的问题，但对

试验设备的要求较高，耗费大、试验和调试的周期

长，且难以测量许多复杂的流场结构，所能模拟

的流动环境也受到限制。数值模拟技术在发动机

研制体系内的引入使得上述问题得以解决或改善。

20世纪 90年代以来，随着计算设备能力的

快速提高和数值模拟技术的迅速发展，数值模拟

技术已经被越来越多的工程设计人员所认识并接

受。数值模拟方法已经作为一种经济、有效和可

靠的手段应用于发动机各部件的设计，代替物理

样机试验进行结构和性能的全面评估验证。航空

发动机的研究设计模式也由此发生了革命性的转

变，即由传统的完全依靠试验手段进行研究验证

转变为以数值模拟研究验证为主，试验研究验证

为辅的研究设计模式，从而大大缩短了设计周期

和降低了研究成本。

在叶轮机研究领域，全三维的计算方法已经

得到较为成熟的发展，但对于复杂几何结构内可

压缩、非定常黏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。

目前针对整机的性能特性评估更多的是零维

计算，利用发动机各部件共同工作关系与部件特

性来求解发动机的稳态特性和过渡态特性，但零

维计算的精度依赖于从大量部件及整机试验所获

取的工程经验模型；同时，由于计算条件等限制

难以进行整机主流道及二次流道流场及性能的三

维仿真。

以吴仲华 1952年提出的两族流面理论为主

的各种准三维简化方法依然在大量应用，是国内

外叶轮机工程设计技术的核心。这类方法具有以

下特点：①简化的计算方法计算量小，速度快；

②直接引入各种试验数据和经验模型，能够满足

发动机部件设计中的计算精度的要求。因此，自

主发展准三维整机仿真技术可有效缩短研制周期，

节省研发费用，实现我国航空发动机及燃气轮机

研制从“传统设计”到“预测设计”的战略转变。

目前国内已有的整机准三维仿真软件是引进

的俄罗斯整机 S2程序（AES-S2）。该软件可计算

发动机的稳态总体性能参数，可对整机及其部件

主流道的流动进行仿真，并考虑了黏性损失、泄

漏、引气、抽气及间隙的影响。软件的通流模型

采用高阶精度的有限差分 Godunov格式和时间

推进法，交替使用显/隐格式求解基于轴对称概念

的 S2 流面 Euler方程组，该方法可以预测巡航条

件下发动机的节流特性、内外涵喷口几何面积对

发动机的性能影响等整机特性。

施发树等[1] 以叶轮机械多部件模型为基础，

完成了冷热部件数值模拟方法的统一，建立了适

用于弹用小涡扇发动机的含黏性力项的准三维欧

拉流动模型，对巡航条件下发动机节流特性、内

涵喷口面积对发动机性能影响进行研究，仿真结

果与其他支撑数据吻合。该模型可以对发动机其

他稳态进行预测，可推广应用于过渡态的仿真，

为准三维数值试验台建设奠定基础。黄家骅等[2]

和于龙江等[3] 分别利用该软件对两台涡扇发动机

进行了整机 S2 流面流场模拟计算，将数值计算与

工程应用经验、试验数据相结合，有效节约了计

算资源。北京航空航天大学数值仿真中心与俄罗

斯中央航空研究院（CIAM）合作，引进了整机准

三维计算软件（AES-S2）形成良好的仿真软硬件

环境。完成了某小型涡喷发动机整机仿真[4]，还

对某涡扇发动机进行了考虑级间引气的整机数值

仿真[5]，并且对某涡轴发动机进行整机数值仿真[6]。

此外，对其他型号发动机的风扇、压气机、涡轮部
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件进行二维仿真计算，全面考核了仿真计算精度，

积累了大量经验。

但是，现有俄罗斯整机 S2软件在应用验证过

程中也表现出其固有缺陷或不足：

1） 其控制方程是基于轴对称假设构建的，然

后附加叶片力来模拟叶片的作用，因此数学基础

不够严谨，对仿真结果的精度造成影响。

2）  程序采用有限差分格式对控制方程进行

数值离散求解，一方面对复杂几何边界的适应性

有限，另一方面该格式的守恒性较差，同样会对

计算精度造成影响；另外造成程序收敛性较差，

容易出现收敛慢或振荡收敛的情况。

3）  没有对燃烧室的复杂孔缝结构建模。对

于数量众多的小孔，没有建模处理；对于周向上

间隔存在的多个风斗，采用的处理方法是保证总

通风面积一定，假设风斗在周向上连续存在。这

种方式导致了风斗在子午面上的轴向尺寸改变。

综合表现为对燃烧室冷却流模拟的精度不足。

相比之下，基于周向平均方法（circumferen-
tially averaged method，CAM）发展的整机准三维

仿真程序具有明显的优势。首先，该仿真程序的

控制方程是周向平均 Navier-Stokes（N-S）方程，具

有严谨的数学基础，并由此可以模拟环壁边界层

的影响。其次，该仿真程序采用时间推进有限体

积格式，相比有限差分格式，其具有更好的守恒

性。此外，该仿真程序还具有以下优点：对燃烧

室复杂孔缝进行了建模，包括大数量小孔的均匀

渗透边界模型以及处理风斗时的并行网格方法，

保证了风斗的子午面轴向尺寸，对燃烧室的冷却

效果模拟得更加精确；同一套计算程序可以用于

超声、跨声和亚声的计算；三维数值模拟中发展

完善的数值求解方法几乎可以全部应用于该仿真

程序；由于采用时间推进方法求解，模型自动包

含非定常性；易于与三维数值计算程序集成，形

成更加完善的设计工具。

 1    周向平均通流模型的发展

在叶轮机械的三维流动中，对于任一流动参

数，周向平均（通道平均）定义为

q̄ (x,r, t) =
1

φs−φp

w φs
φp

q (x,r,φ, t) dφ （1）

x、r、φ、t

q q̄

其中 分别为轴向坐标、径向坐标、周

向坐标和时间； 为某流动参数； 为该流动参数的

φs φp周向平均值； 和 分别为叶片吸力面和压力面

在相对柱坐标系内的角坐标，如图 1所示。周向

平均的积分方向与转子转动方向一致，故在静叶

通道中，积分方向为从吸力面到压力面。

  
x

转子 静子

φ

φp

φp

φs
φsΔφ

Δφ

图 1    转子、静子叶片通道示意图

Fig. 1    Schematic diagram of rotor and stator blade channel
 

定义由于叶片厚度产生的堵塞系数：

b =
φs−φp
2π /N

（2）

b N b其中 为堵塞系数； 为叶片数；堵塞系数 在叶片

区小于 1，在非叶片区等于 1。
q

q̄ q′
给出周向平均运算的定义后，流动参数 可以

分解为该参数的周向平均值 和周向不均匀值

两部分：

q (x,r,φ, t) = q̄ (x,r, t)+q′ (x,r,φ, t) （3）

q

对于可压流，给出该参数密度加权周向平均

的定义：

q =
ρq
ρ̄

（4）

ρ q

q q′′
其中 为密度。同理，可压流的流动参数 也可以

分解为周向平均值 和周向不均匀值 ：

q (x,r,φ, t) = q (x,r, t)+q′′ (x,r,φ, t) （5）

N-S方程通过通道平均和密度平均法进行

周向平均，得到相对坐标系下的周向平均控制方

程[7]：

∂

∂t

w
vol

UdV+

w
vol

{
1
br
· ∂ [br (F−Fv)]

∂x
+

1
br
· ∂ [br (G−Gv)]

∂r

}
dV =

w
vol

(S+Fb+Ff+ P)dV

（6）

方程中各项定义如下：
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U =



ρ

ρwx

ρwr

ρwu

ρe∗w


，F =



ρwx

ρwxwx+ p

ρwrwx

ρwuwx

ρh∗wwx


，G =



ρwr

ρwxwr

ρwrwr + p

ρwuwr

ρh∗wwr


,

Fv =



0

τxx

τxr

τxu

τxxwx+τxrwr +τxuwu−qx


，

Gv =



0

τxr

τrr

τru

τxrwx+τrrwr +τruwu−qr


，

S =



0

0

ρ(wu+ωr)2+ p−τuu

r
−ρwr (wu+2ωr)+τru

r
ρwrω

2r


，

Fb =
N

2πb



0

ps
∂φs
∂x
− pp
∂φp

∂x

ps
∂φs
∂r
− pp
∂φp

∂r

pp− ps

r

0


，

Ff =
N

2πbr



0

(τbwx)p+ (τbwx)s

(τbwr)p+ (τbwr)s

(τbwu)p+ (τbwu)s
0


，

P = −



0

∂

br∂x
（brρw′′x w′′x）+

∂

br∂r
（brρw′′x w′′r）

∂

br∂x
（brρw′′r w′′x）+

∂

br∂r
（brρw′′r w′′r）−

ρw′′u w′′u
r

∂

br∂x
（brρw′′u w′′x）+

∂

br∂r
（brρw′′u w′′r）+

ρw′′r w′′u
r

∂

br∂x
（brρi′′w′′x）+

∂

br∂r
（brρi′′w′′r）



。

ρ w

e∗w h∗w
τbw q ω

b

U F G
Fv Gv S

Fb

Ff

P

其中 x、r分别为轴向、径向坐标；下标 x、r、u分

别表征轴向、径向、周向方向； 为密度； 为速度；

为单位相对总内能；p为静压； 为单位相对总

焓； 为叶片壁面切应力； 为单位面积热流量；

为角速度； 为堵塞系数。通道平均参数（如应力、

压力、密度等）和密度平均参数（速度）的上标在

本方程中被忽略了。 是守恒量， 和 是对流通

量， 和 是黏性通量， 是方程由绝对直角坐标

系变换到相对柱坐标系后，牵连运动中的离心力

及哥氏力和相对运动中的惯性力、黏性力产生的

附加项， 是无黏叶片力项，表征叶片对气流的折

转作用， 是黏性叶片力项，表征叶片对气流的摩

擦作用， 是方程在周向平均过程中，由于周向不

均匀性产生的周向脉动应力项。

τi j µ

−ρu′iu′j

对于 Newton流体，根据 Stokes假设，可以将

表面应力张量 表示成层流黏性系数 以及雷诺

应力 的函数。根据涡黏性假设，雷诺应力

µt µ

µt

又可以表示成涡动力黏性系数 的函数。 可以

采用 Sutherland公式进行求解， 可以用湍流模型

进行求解。至此，周向平均控制方程得以封闭。

S Fb Ff P

在周向平均 N-S通流模型中，方程式（6）等号

右侧除去 之外的另外三个源项 、 和 都无法

通过表达式直接求得，需要进行建模，下面分别

进行介绍。

 2    无黏叶片力模型

Fb Ff P Fb

基于周向平均 N-S方程组的通流模型的建立，

最重要的工作即为叶片力的模化。方程式（6）的
三个源项 、 和 中，无黏叶片力项 占据主导

作用[8-10]。无黏叶片力的模化是基于以下假设建

立的：无黏叶片力的作用是使气流折转并且不产

生熵增，因而无黏叶片力必须垂直于平均流面，

即气流在无黏叶片力的作用下沿着平均流面流动。

由于通流计算中没有考虑叶片的存在，叶片对气流
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的折转作用正是通过无黏叶片力的影响来体现。

 2.1   传统无黏叶片力模型

传统的无黏叶片力模型包括基于时间迭代的

无黏叶片力模型（显式求解）和基于大粒子方法的

无黏叶片力模型（隐式求解）。

在基于时间迭代的无黏叶片力模型中，无黏

叶片力被模化为一个时间相关的未知项并迭代求

解。研究者提出了设计和分析两种计算无黏叶片

力的公式。分析公式首先由 Baralon等[11] 提出来，

然后由 Simon加以改进 [12]，如式（7）所示；设计公

式由 Sturmayr和Hirsch[13] 首先给出，如式（8）所示。

∂ (ρ fb)
∂t

= −Cρ (wxnbx+wrnbr +wunbu) （7）

∂ (ρ fb)
∂t

=Cρ
(
wu

target−wu
)

（8）

fb nbx nbr nbu

t C

wu
target

其中 为无黏叶片力的模； 、 和 为平均流

面的单位法向量的分量； 为时间； 为迭代常数，

可以调节迭代过程中的收敛性； 为给定的目

标切向速度。

C

C

该模型的不足之处在于存在迭代常数 ，计

算过程中发现 的取值对迭代的收敛性具有很大

影响，取值不当则有可能会造成计算收敛的困难，

严重时甚至会导致迭代不收敛。

在基于大粒子方法的无黏叶片力模型[14-15] 中，

无黏叶片力的求解分为两步：第一步在动量方程

中不考虑无黏叶片力的影响；第二步则是在动量

方程中仅考虑无黏叶片力的影响。通过这种方式

将第一步中求解得到的动量在平均流面的切向方

向进行投影，修正后得到新的动量与平均流面相

切，从而可以避免显式求解无黏叶片力，也就不

会出现因迭代常数取值不当而出现的收敛问题。

而无论采用上述何种模型算法，都需要计算平均

流面的法向量。平均流面由叶片的中弧面叠加内

部脱轨角确定，其计算方法详见文献 [16]。
 2.2   计入叶型影响的无黏叶片力模型

上述传统无黏叶片力模型均是建立在平均流

面假设的基础上，假设气流沿平均流面流动，无

黏叶片力的作用仅是使气流产生折转，而不产生

熵增，因此无黏叶片力必须垂直于平均流面。然

而这种基于平均流面的假设在周向平均通流模型

中并不适用，这种形式的无黏叶片力模型仅需要

通过平均流面相关参数便可建立，而叶型对流场

的影响则未考虑在内，这也就由此导致了无黏叶

片力模型与实际情况有所出入。万科[17] 构建的

无黏叶片力模型计入了叶片厚度的影响，模型预

测精度明显提高。

φm = φm (x,r)根据叶片中弧面的定义 ，叶片的

吸力面和压力面分别可以表示为

φs = φm+
π
N

(1+b)

φp = φm+
π
N

(1−b)

（9）

则方程式（6）中的无黏叶片力项可以转化为

Fb =



0

N
(
ps− pp

)
2π b

(
∂φm
∂x

)
+

ps+ pp

2

(
∂b
b∂x

)
N

(
ps− pp

)
2π b

(
∂φm
∂r

)
+

ps+ pp

2

(
∂b
b∂r

)
N

2πrb
(
pp− ps

)
0


（10）

(
r
∂φm
∂x
,r
∂φm
∂r
,−1

)T
又由于 表征了叶片中弧面的法

向量，因此可以得出：

Fbx = −Fbu tanλm+
ps+ pp

2

(
∂b
b∂x

)
Fbr = −Fbu tanγm+

ps+ pp

2

(
∂b
b∂r

)
Fbu =

N
(
pp− ps

)
2πrb

（11）

λm γm其中 和 分别为叶片中弧面的轴向流面角和径

向流面角，满足如下表达式：
tanγm =

r∂φm
∂r

tanλm =
r∂φm
∂x

（12）

在以往的无黏叶片力模型中，与堵塞系数及

叶片表面静压相关的项被忽略了，叶型的影响并

未反映在无黏叶片力中。实际上，由式（11）可知，

当叶片厚度或叶片表面静压变化较大时，轴向和

径向叶片力也会随之发生变化，使之不再仅仅与

周向叶片力及平均流面相关，不再垂直于平均流

面。在对式（11）中的叶片表面压力和堵塞系数相

关项建模时，由于本文中周向平均方法所针对的

是分析问题，叶片几何固定，因此堵塞系数随轴

向或径向的偏导数可直接计算得到，而叶片吸、

压力面的表面静压则无法在周向平均计算中直接

获取，需进行建模。

图 2给出了可控扩散叶型（controllable diffu-
sion airfoils，CDA）叶栅叶中截面的静压分布，图
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ps+ pp

2

中 PP和 PS分别表示叶片压力面和吸力面的表

面静压，AP为吸力面和压力面静压的平均值，即

式（11）中的 ，SP为叶中截面三维数值计算

周向平均后的静压值。

p
ps+ ps

2

从图中可以看出，AP与 SP有类似的分布趋

势，尤其在叶片区中后部，两者几乎重合。由于

周向平均通流模型中无法计算叶片吸力面、压力

面表面静压，因此考虑可以利用周向平均静压

代替 ，从而式（11）可变为

Fbx = −Fbu tanλm+ p
∂b
b∂x

Fbr = −Fbu tanγm+ p
∂b
b∂r

Fbu =
N

(
pp− ps

)
2πrb

（13）

式（13）即为改进后的考虑叶型影响的无黏叶

片力模型。对于某低速叶栅，将采用改进无黏叶

片力模型以及传统无黏叶片力模型的周向平均结

果与三维计算的周向平均结果进行对比，改进后

的轴向叶片力及周向叶片力如图 3和图 4所示

（图中 CAM 为采用传统无黏叶片力模型的周向

平均计算结果，Revised 为本文改进无黏叶片力

模型后的周向平均程序计算结果，NUMECA 为软

件计算的三维结果周向平均处理到子午场上的

结果）。从图中可以看出，轴向叶片力有明显改

善，在考虑叶型对无黏叶片力的影响后，轴向叶

片力的分布趋势与三维数值模拟结果已经十分接

近。同时可以注意到，在轴向叶片力的影响下，

周向叶片力的分布趋势也有所改善。更多针对跨

声叶栅以及高负荷低速风扇的模型验证，参见文

献 [17]。

 3    黏性叶片力、损失和落后角模型

Ff

方程式（6）中与叶片表面摩擦力相关的附加

源项 被模化为黏性叶片力，黏性叶片力的作用

就是在计算中引入损失。关于黏性叶片力的模化，

最著名的模型是分布损失模型[18]，该模型通过引

入一种分布的体积力（黏性叶片力）来计入流动损

失的影响。黏性叶片力平行于相对速度并且反向，

所做功仅产生熵增，即将黏性叶片力项的求解转

化为了对流向熵增的求解。又由于理想气体的熵

增可以由叶片前尾缘的相对总温、相对总压求得，

相对总压又与叶片排的相对总压损失系数关联，

因此只要通过损失和落后角模型给出叶片排的相

对总压损失系数，就能结合叶片排前缘流场求出

叶片排尾缘流场，进而求得熵增，最终求出黏性

叶片力项。具体逻辑关系如图 5所示。至此，只

需给定损失和落后角模型，黏性叶片力即可求解。

下面介绍压气机中常用的传统损失和落后角模型

以及本文基于机器学习方法建立的损失模型。
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图 2    CDA叶栅叶中截面静压分布图[17]

Fig. 2    Static pressure distribution at midspan in CDA cascade[17]
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图 3    CDA叶栅叶中截面轴向叶片力分布图[17]

Fig. 3    Axial blade force distribution at midspan

in CDA cascade[17]
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图 4    CDA叶栅叶中截面周向叶片力分布图[17]

Fig. 4    Circumferential blade force distribution at

midspan in CDA cascade[17]
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已知叶片排前缘流场、叶型几何参数

叶片排损失系数ω

叶片排尾缘流场

叶片排熵增Δs

黏性叶片力F
f

理想气体熵增关系式
根据前缘流场和尾缘流场
计算叶片排熵增

黏性叶片力的分布损失模型
根据流场和熵增计算
黏性叶片力

流场参数与损失的关系
根据前缘流场和ω计算
叶片排尾缘流场

损失和落后角模型
根据前缘流场和叶型几何
计算叶片排损失系数

—

—

图 5    利用损失和落后角模型求解黏性叶片力

Fig. 5    Solving viscous blade force using loss

deviation angle model

 
 3.1   传统设计点损失模型

对于压气机近设计点损失的预估，一般将损

失分为三类，即叶型损失、激波损失和三维损失

（二次流和间隙等三维效应带来的损失）。

ωdesign ≈ ωprofile+ωshock+ω3d （14）

叶型损失在通流模型的损失预估中起着

重要作用，本文采用几种经典的叶型损失模型：

Lieblein模 型 [19]、 NASA-SP-36模 型 [20]， 以 及

Lieblein模型的改进模型 Koch & Smith模型 [21] 和

Hennecke模型 [22]。大体上，这些模型都是基于理

论分析和/或试验数据统计的半经验或经验模型，

将叶型损失与叶片稠度、进出口气流角、动量厚

度、相对扩散因子等进行了关联。各模型的最佳

适用范围和对损失的预估能力依赖一定经验，本

文也对各模型的特点做了一定对比分析。

激波损失模型可以预估激波带来的损失。压

气机叶栅通道内的激波系结构是十分复杂的，尤

其是在高马赫数的条件下，由此造成激波损失的

预估计算也是比较麻烦的，因而激波损失模型中

往往存在一些经验和简化假设。本文采用的是压

气机设计和分析中应用最广泛的激波损失模型之

一−M-L-H（Miller-Lewis-Hartmann） 模 型 [23]。

该 模 型 是在 Schwenk、 Lewis和 Hartmann等 人

1957年发表的研究[24] 基础上建立的，适用于超声

速来流的情况，只对通道激波带来的损失予以考

虑。Creveling和 Carmody在 1968年对该模型做

了一定改动[25]，使其可以适合于超临界亚声的相

对来流。这里介绍M-L-H模型本身，超声压气机叶

栅的复杂波系被简化为图 6，以此对激波损失大

小进行估算。该模型认为叶片前缘前点 A处波

前马赫数与来流的相对马赫数相等，吸力面冲击

点 S处的波前马赫数按照弱压缩波或膨胀波计算。
 
 

基元中线

主流

A

S

图 6    用于估算槽道激波损失的简化通道激波结构

Fig. 6    Simplified channel shock structure for

estimating shock loss
 

需要注意的是，在周向平均通流模型中，虽然

利用激波损失模型计入了激波的损失，但由周向

平均的定义（式（1）、式（4））可知，周向平均方法本

身是流场变量在周向的广义积分之后的平均，因

此计算出的准三维流场本身不应该出现激波结构。

S̄ 3d S̄ 3dmax

ω̄3dmax

S̄ 3d,rt

S̄ 3dmax,rt

ω̄3dmax,rt

三维损失模型用来预估在压气机中，端壁二

次流、间隙泄漏等带来的损失。这类模型较少，

最为著名的是 Roberts等[26] 在 1988年通过总结一

定量试验数据给出的经验公式。其思想是将端壁

二次流带来的损失从总的损失中扣除，认为在叶

片中部的端壁二次流损失为 0，从而通过全展高

的损失减去叶中损失得到端壁二次流（三维）损失

系数。通过对大量试验数据的分析总结，其认为

压气机损失沿展高的分布存在图 7所示的典型分

布特征，即在叶片两端各存在一个“凸包”，并且该

两端的损失分布接近正态/二次分布。因而需要

确定三个参数，即端区最大端壁损失系数、最大

损失位置和三维损失区的大小。确定这三个参数

后，因端区泄漏引起的三维损失即可求解。图中

表示近轮毂处存在三维损失的展高范围，

表示近轮毂处最大三维损失的展向位置， 表

示近轮毂处最大三维损失系数； 表示转子叶

尖处存在三维损失的展高范围， 表示转子

叶尖处最大三维损失的展向位置， 表示转

子叶尖处最大三维损失系数。
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确定上述三种损失后，依据式（14）即可得到

压气机叶片排近设计点的损失。李泽峰[27] 选用

WP11轴流压气机为例在设计点对前述各种损失

和落后角模型进行对比和分析，以对各模型的特

点和计算精度进行验证和分析。结果如图 8所示。

图中 NUMECA代表对使用 NUMECA 软件设计

点全三维黏性计算模拟结果进行后处理得到的损

失，Lieblein代表 Lieblein叶型损失模型，NASA-
SP-36代表 NASA-SP-36叶型损失模型，Koch  &
Smith代表 Koch & Smith叶型损失模型，Hennecke
代表 Hennecke的叶型损失模型，  3D_Robert代表

Robert的三维损失模型，M-L-H代表 M-L-H激波

损失模型，叶型+激波+三维损失或者叶型+三维

损失代表不同类型损失的总和，其叶型损失采用

Lieblein的损失模型。后续分析时，一方面分析对

比不同模型对叶型损失的预估差异，另一方面，

分析对比叶型+激波+三维损失或者叶型+三维损

失用传统损失模型预估的损失之和与 NUMECA
三维模拟计算出的损失的差异。

从图 8（a）可以看到在轴流转子 R1中，经典

的 Lieblein模型与激波损失及 Robert给出的三维

损失加起来与三维计算在 20%～80%展高吻合较

好，根部和尖部损失的预估则略为偏低。Koch &
Smith及 Henncke的叶型损失模型则适合更高速

高负荷的叶片，对转子 R1的损失预估偏高。

再对比分析图 8（b）和图 8（c）中的两排静叶，

可以看到不同叶型损失模型对静子 S1及 S2的损

失系数预估差异较小，只有 Henecke模型在静子

根部预估的损失略高，静子中没有激波损失，整

体叶型损失和三维损失之和在 S1根部及 S2尖部

较三维计算偏低，这主要是本文的三维损失系数

模型预估精度还不够高导致的，不过整体来说偏

差在可接受范围内。李泽峰还分别以低速风扇

TA36和 NASA公开的 energy efficient engine（E3）
计划的高压压气机第一级加进口导叶为对象，进

行了模型的对比分析，具体内容见文献 [27]。
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 3.2   落后角模型

影响落后角的因素是多种多样的，想要准确

预估压气机叶片的落后角是十分困难的，目前常

用的方法还是以经验/半经验的关联模型为主。

最 为 经 典 的是 Carter公 式 [28] 和 Cetin等 [29] 在

1987年的 NASA AGARD（National Aeronautics and
Space Administration Advisory Group for  Aerospace
Research and Development）报告中给出了一种Carter
公式的修正公式。

图 9给出了在近设计点三维计算（用 NU-
MECA表示）、Carter公式计算（用 Carter表示）及

Cetin修正的 Carter公式计算（用 Cetin表示）的

WP11轴流压气机转子和两排静子的落后角的计

算结果，可以看到在转子中 Cetin修正后的 Carter
公式更适合这种高速流动的转子，计算结果与三

维结果更接近，这也在一定程度上说明了 WP11
压气机轴流转子的先进性。而在两排静子叶片中

原始的 Carter公式则与三维结果更加接近，也充

分说明了 Carter公式在静子中的高适用性。以

TA36和 E3高压压气机前一级半为算例的模型对

比分析见文献 [27]。
 3.3   非设计点损失和落后角的关联

前面已经给出了设计点损失、落后角的预估

模型，这些都是在设计点，即最小损失状态下的

损失和落后角，要实现对压气机气动性能的计算

则必须对非设计点的损失和落后角进行预估。事

实上，这类非设计点损失和落后角关联模型大都

是采用的同一种方式：定义一个或者多个参考状

态，将非设计状态或实际状态下的落后角损失与

迎角、D因子的改变量、进口马赫数等参数进行

关联，计算损失时将设计点叶型损失作为参考损

失，非设计点叶型损失使用关联关系计算，激波

损失和三维损失直接按原模型计算。落后角则是

按模型预估的作为参考状态，非设计点的落后角

按相关非设计模型关联。本文选用了两种比较常

用的非设计点损失和落后角关联模型：Crevel-
ing模型[30] 和 Miller模型[31]，具体公式见相关原始

文献。

 3.4   基于机器学习的压气机展向分布损失模型

现有模型存在适用范围狭窄、展向分布损失

预测精度不足等问题，难以满足我国现代压气机

自主研制发展的需求。因此，本文基于机器学习

方法，开展压气机流场分析研究，以构建适用于

通流方法的展向分布损失预测模型。

岳梓轩[32] 进行了大量的数值模拟，建立了一

个包含一千多个压气机叶栅数值样本的数据库用

于训练和测试模型，数值模拟经过了网格验证，

其精度与 CDA077叶型试验数据进行了校核，详

细过程请参考文献[32]；选取了临界马赫数作为关

键参数来清洗样本；确定了扩散因子、轴向密流

比和二次流强度等几个变量用于特征工程和变量

选择；使用了基于机器学习的支持向量回归算法

作为选择器，K近邻回归算法作为估计器，建立了
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总压损失系数的展向分布模型。此模型可以同时

用于设计点和非设计点的压气机叶片损失预估。

使用了数值测试集和两台高压压气机数据对

所构建的模型进行了验证分析，结果表明：此构

建的展向损失模型能够准确地预测总压损失系数

的展向分布，在数值测试集上平均绝对误差一般

在 1%左右，可决系数 R2 能够大于 0.8，特别是在

预测叶片展中位置的损失时，模型表现出更好的

性能，在数值测试集上的可决系数 R2 超过了 0.97。
此外，模型还能很好地对样本进行分类，反映二

次流的影响，捕捉到端壁二次流向叶中截面延伸

的情况。

图 10给出了模型在整个数值测试集上展中

截面处的表现。每个圆点代表每个数值测试样本

的展中截面的总压损失系数（样本数量为 87个），

横坐标代表三维数值模拟得到的总压损失系数，

纵坐标代表此模型预测的总压损失系数。
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Fig. 10    Verification results of all numerical sample at midspan

in the numerical test set[32]
 

显然，图 10左下角到右上角的黑色直线段代

表最佳预测结果，与之越接近则代表预测得越准

确。图中最佳结果线两侧有两条虚线构成的一条

带状区，这条带的宽度为数值测试集叶中截面总

压损失系数的标准差。可见大多数样本点都落在

了这条带状区域中间，较为直观地体现模型在数

值测试集上优秀的表现。

表 1给出了整个数值测试集上全展高和展中

截面处，模型表现的具体参数，包括平均绝对误

差（MAE）、方均根误差（RMSE）和可决系数  R2。

可见对于全展高，平均绝对误差已经小于 1%，方

均根误差小于 2%，可决系数 R2 达到了 0.830 2，已
经有着很好的表现。如果聚焦于展中截面，平均

绝对误差已经小于 0.4%，方均根误差小于 0.6%，

可决系数 R2 更是达到了惊人的 0.971 8。这表明

模型在全展高情况下已经有着很好的表现，特别

地，对于传统模型经常使用的展中截面位置处，

本文的模型有着更好的表现。
 
 

表 1    数值测试集整体验证结果[32]

Table 1    Overall verification results of numerical test set[32]

参数 全展高 展中截面

MAE/% 0.981 6 0.333 4
RMSE/% 1.992 5 0.585 9

R2 0.830 2 0.971 8

 
 

除了用测试集中的叶栅结果进行验证之外，

最理想的情况是使用试验数据进一步验证模型的

准确性，然而对于高压压气机，要做到总压损失

系数的多展高的分布式测量是较为困难的，于是

考虑了一些高压压气机的设计数据来进行验证。

这些设计数据是以往的高压压气机公开的设

计数据，它们也是通过通流计算得到的，但是这

些总压损失系数的分布并不是基于纯计算，前文

也有提到，通流计算的结果很大程度上依赖经验

公式的准确性，而经验公式又大多是通过试验进

行修正的，因此尽管只是设计数据，其背后也蕴

含着大量的试验数据作为依靠。特别是 GE（Gen-
eral Electric）公司，其准确的通流计算离不开大量

的基于试验的经验公式。

图 11给出了 E3计划高压压气机 10级静子

上的总压损失系数沿着叶片不同展高的分布情况。

黑色的圆点代表文献 [33]中的 E3压气机设计数

据，蓝色的三角形折线代表使用本文模型预测得

到的结果。总的来说，对于大多数叶片排，从图

中可以观测到非常好的结果，总压损失系数模型

预测结果与设计数据大体吻合一致。

表 2给出了此损失模型在  E3 计划高压压气

机 10级静子上总压损失系数预测结果的具体表

现，平均绝对误差、方均根误差和可决系数 R2 均

列了出来。

这一结果能够很好地证明此模型的有效性，

因为此总压损失系数模型的训练过程是基于一个

纯三维数值模拟方法得到的数据库，但是能够与

基于大量试验结果的一台真实的压气机设计数据

相吻合。此总压损失系数模型既捕捉到了较为准
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确的数值，也捕捉到了符合物理、符合设计数据

的总压损失系数分布趋势。

这种基于大量数据库建立的机器学习模型在

预测现代高负荷全三维叶型时能够表现出更好的

预测效果，而传统损失较为简单，在预测一些简单

问题时更加方便。目前程序中采用的是传统损失

模型，后续计划将机器学习模型应用到程序中。

 4    周向不均匀性模型

P方程式（6）中的 为周向脉动应力项，表征了

航空发动机中流动的周向不均匀性。在控制方程

中计入周向不均匀性的影响，可以解除传统叶轮

机降维仿真方法中的轴对称假设，提高仿真精度。

叶轮机进口周向不均匀性是由叶片通道内的无黏

叶片力作用向上游传递的结果，是叶片力在上游

 

表 2    损失模型在 E3 压气机静子上的验证结果[32]

Table 2    Verification results of loss model on the E3 compressor stator[32]

参数 静子 S1 静子 S2 静子 S3 静子 S4 静子 S5

MAE/% 1.403 8 0.495 3 0.413 3 1.007 6 1.995 6
RMSE/% 1.690 6 0.639 1 0.501 4 1.268 0 2.157 8

R2 −0.627 6 0.768 7 0.856 2 0.073 7 −1.678 8

参数 静子 S6 静子 S7 静子 S8 静子 S9 静子 S10

MAE/% 0.874 6 0.909 2 0.874 0 0.934 4 2.418 9
RMSE/% 1.051 4 1.053 1 1.004 7 1.211 2 2.765 1

R2 0.367 6 0.440 1 0.500 8 0.272 5 −2.782 8
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P的表现形式[34]。为了模化周向脉动应力源项 ，

唐明智等采用代数模型[35] 和压力输运模型 [7] 来

模化无黏叶片力引发的周向不均匀性，分析周向

不均性的作用。

 4.1   代数模型

为了建立周向不均匀性模型，其中一种最简

单的方式就是假定流动参数沿周向的分布，然后

根据定义算出周向脉动应力项，本文基于这一想

法，提出了一种代数模型。代数模型中存在两个

关键的假设。

假设一：由于重点是对叶片通道进口处的周

向不均匀性进行建模，本节的建模过程主要是基

于势流分析。受吴仲华所提出的中心流线法[36-37]

的启发，假设在绝对坐标系中，流动是无旋的，同时

将可以引发周向不均匀性的二次流等因素忽略。

在未发生大范围分离的情况下，叶片表面边

界层厚度有限，主流占据着通道的大部分范围，

势流特征依然占据主导作用，而上游叶片排尾迹

对下游叶片排的影响则要归结于确定应力的作用，

因此这一简化具有一定的适用性[38]。

假设二：假设速度、密度这些流动参数的周

向分布可以通过傅里叶级数来描述，同时为了简

化，本小节中的速度、密度沿周向的傅里叶级数

展开只保留到 1阶，即
ρ = ρ+

∂ρ

∂φ
（φ−φ0）

wi = wi+
∂wi

∂φ
（φ−φ1）

（15）

φ0 φ1式中 和 分别为密度平均值和速度平均值各自

对应的周向角度；i=x，r，u。

φ0 φ1

因此本节假设了速度、密度沿周向呈线性分

布，这一假设固然与叶片通道外参数的周期性条

件存在偏差，但参数的周向分布在经过一定重新

排布后可以表现出近似线性分布特征。此外，为获

得更高的精度，可以将傅里叶级数保留到更高阶

数。傅里叶级数展开在出现强激波的情况下将会

不适用，因此本文尚未考虑强激波出现的状况。考

虑到密度加权平均的定义， 和 之间满足关系

φ1 =
（∆φ）2

12ρ
· ∂ρ
∂φ

+ φ0 （16）

在引入上述两个假设后，只要能够得到速度、

密度的周向偏导数，即可实现周向不均匀项的求

解。考虑三维连续方程和无黏形式下的能量方程，

结合无旋假设，可推导出三个速度分量和密度的

周向偏导数，其形式如下：

∂wx

∂φ
=
∂wur
∂x

∂wr

∂φ
=
∂wur
∂r
+2ωr =

∂vur
∂r

∂wu

∂φ
=

γRT
[
∂ (rρwr)
∂r

+
∂ (rρwx)
∂x

]
−ρwu

(
wx
∂wx

∂φ
+wr
∂wr

∂φ

)
ρ(w2

u−γRT )

∂ρ

∂φ
=

ρ

(
wx
∂wx

∂φ
+wr
∂wr

∂φ

)
−wu

[
∂ (rρwr)
∂r

+
∂ (rρwx)
∂x

]
w2

u−γRT
（17）

vu式中 为绝对周向速度，R为气体常数，T为静温，

γ为比热比。

由此可获得各参数沿周向的分布情况，从而

实现对周向不均匀项的求解。具体建模过程及验

证详见文献 [35]。
 4.2   应力输运模型

w′′i w′′j w′′x w′′x w′′u w′′r

类似雷诺平均后所产生的雷诺应力项，方程

式（6）中的周向脉动应力项 （即 、

等，式（6）中为简化，省略了表征密度加权平均的

双横线）代表着周向不均匀性所带来的影响，下

面简要介绍周向脉动应力项的应力输运模型，详

细建模过程可参考文献 [7]。类比湍流模型中的

应力输运模型，可以推导出对于周向脉动应力项

的应力输运方程，以张量形式表示的无黏形式的

应力输运方程如下：

∂
(
brρ wkw′′i w′′j

)
br∂xk

= −
ρw′′i w′′k

∂w j

∂xk
+ρw′′j w′′k

∂wi

∂xk

−
∂
(
brρw′′k w′′i w′′j

)
br∂xk

−
w′′i ∂p
∂x j
+w′′j

∂p
∂xi

+(
w′′i Sj+w′′j Si

)
（18）

式中 S为应变率； i = x，r，u； j = x，r，u；k = x，r，u。
方程左侧为对流项，右侧第 1项为生成项、第 2
项为输运项、第 3项为速度-压力关联项（简称压

力项）、第 4项为速度-源项（V-S）关联项。其中

生成项表征了应力输运方程与平均后的轴对称流

场之间的关联，速度-压力关联项表征了由于压力

的脉动性而做的功。在方程式（18）中，输运项、

压力项及速度-源项关联项均无法直接获得，需要

进行建模，而在这几项中，压力项为关键项，其余

几项则可忽略，故下面简要介绍压力项的建模方

法，详细过程可参考文献 [7]。
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假设速度和压力可沿周向进行傅里叶级数展

开，并保留到 1阶，则压力项可进一步推导为

w′′i
∂p
∂x j
=
∂wi

∂φ
· ∂

2 p
∂x j∂φ

·（∆φ）
2

12
− ∂wi

∂φ
· ∂p
∂x j
（φ1−φ0）+

∂wi

∂φ
· ∂p
∂φ
· ∂φ0

∂x j
（φ1−φ0）

（19）

φ0 φ1其中 和 之间满足关系式（16）。

S 2

从式（19）中可以看出，当确定三个速度和压

力的周向偏导数后，可解出压力项。进一步引入

流面无黏形式的周向动量方程以及绝对坐标系

下流动无旋假设，并结合连续方程和无黏形式下

的能量方程，可推导出压力和三个速度分量的周

向偏导数，其形式如下：

∂p
∂φ
= −ρwx

D（vur）
Dx

（20）

其中三个速度分量的周向偏导数如式（17）。由此

可实现对压力项的求解，从而实现应力输运方程

的封闭。

 4.3   模型对比分析

S 2

从式（20）和式（17）中可以看出，引发速度和

压力的周向不均匀性的一个主要因素是环量沿轴

向和径向的偏导数，即负荷的分配情况，而文献 [39]
中也基于 流面上周向动量方程分析了周向不均

匀性产生的原因，认为对于定常问题周向不均匀

性来源于黏性力的存在和气流的环量沿流线的导

数不为零，而在未发生大范围分离时，相比黏性

力，环量改变所反映的无黏叶片力是最主要的源

项，因此环量改变对周向不均匀性的产生应占主

要作用。

环量的分布特征在设计问题中是给定量，在

分析问题中则主要是源于无黏叶片力的作用，因

此两种模型同时适用于设计问题与分析问题。对

于设计过程中不同的环量分布形式所带来的不同

的负荷加载方式，必然也会导致不同的周向不均

匀项分布；同时，当叶片采用掠设计时，由于叶片

的空间构型发生变化，环量沿径向的梯度必然随

之改变，也同样会对周向不均匀项造成改变，而

这些改变都会反过来以周向脉动源项的形式来影

响流场。

Px Pr

Pu

唐明智[40] 以前掠 20°叶栅为例，以三维计算结

果为基准，对模型进行初步考核，图 12给出了三种

计算得到的展中截面各周向脉动源项分量 、

和 沿轴向的分布情况，图中 x为轴向位置，c为
弦长，NUMECA是软件三维计算结果，AM是代

数模型计算结果，STM是压力输运模型计算结果。

Px Pr

Px

Pr

从图 12中可以看出，对于 和 ，两种模型

的结果与三维计算结果存在一定的偏差，其中两

种模型之间的相对偏差大部分在 10%以内。对

于 ，两种模型与三维计算结果在前缘之前的相

对偏差在 60%以内；而对于 ，两种模型与三维

计算结果在前缘之前的相对偏差则在 50%以内，

三维计算结果算出的这两个周向脉动源项分量的
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图 12    前掠 20°叶栅展中各周向脉动源项沿轴向分布[39]

Fig. 12    Axial distribution of circumferential fluctuations source

term at mid-span in the forward-swept 20° cascade[39]
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Px Pr

Pu

Px Pr

Pu
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其中一个峰值出现在前缘之前，而两种模型计算

出来的峰值则在前缘偏后，同时，如前面所述，两

种模型所能描述的周向压力的不均匀性前传特征

弱于三维计算结果，所以在前缘前计算得到的

和 要略小于三维计算结果。但总体来看，两种模

型计算得到的 和 在分布趋势上与三维计算结

果一致，在量级上也与三维计算结果一致。两种

模型计算得到的 与三维计算结果的吻合程度则

要明显好于 和 ，其中应力输运模型计算得到

的 不论是在分布趋势上还是在数值上都与三维

计算结果几乎一致，而代数模型计算得到的 在

叶片区域要略高于三维计算结果，而在前缘之前

两种模型计算得到的 与三维计算结果十分一致，

与三维计算结果的相对偏差都在 10%以内，说明

两种模型都能够较好地描述周向压力梯度所引发

的不均匀性在周向的影响，程序中可以任选一种

模型进行计算。这种根据经验和理论得出的模型，

建模需要很好的物理认知，简单易用，但是由于

引入一部分简化假设，对模型的精度稍有影响。

 5    整机周向平均稳态仿真

 5.1   叶轮机部件周向平均稳态仿真

通过上文对周向平均控制方程式（6）等式右

边源项的建模，此周向平均方法（CAM）N-S通流

模型已经可以进行叶轮机部件的考虑周向不均匀

性（即解除传统轴对称假设）的黏性稳态准三维仿

真。TA36低速风扇（具体几何参数及试验测量详

见文献 [41]）的准三维仿真的堵塞系数分布图及相

对马赫数等值线图如图 13所示，设计转速特性与

三维计算及试验结果的对比如图 14所示。

至此已经实现了叶轮机部件的周向平均准三

维仿真功能。在航空发动机中，燃烧室不是叶轮

机部件，其几何结构复杂，火焰筒存在大量孔缝，

其数值仿真存在诸多技术挑战。因此，为了实现

航空发动机整机的周向平均准三维仿真，还需要

对燃烧室进行准三维建模研究。

 5.2   燃烧室复杂几何准三维建模

折流燃烧室中包含两类典型的孔结构：主燃

孔及进气斗。其中，主燃孔位于火焰筒内壳/外壳

前锥上，以小孔和窄缝的形式存在。该类结构尺

寸小、数量多，如果像三维一样对该结构进行网

格划分，需要大量的网格计算点，耗费较大的计

算资源及较长的计算时间，这对于燃烧室的快速

数值仿真是非常不利的。为了解决该类结构仿真

问题，刘晓恒等[42] 在准三维数值仿真中采用均匀

渗透边界方法，以边界条件的形式对该结构进行

当地局部数值模拟。另外，进气斗结构在准三维
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图 13    TA36风扇周向平均准三维仿真[27]

Fig. 13    Quasi-3D simulation of TA36 fan using CAM[27]
 

 

1.030

1.025

1.020

总
压

比
效

率

质量流量/(kg/s)

质量流量/(kg/s)

(a) 质量流量-总压比特性

(b) 质量流量-效率特性

1.015

1.010

1.005

0.90

0.85

0.80

0.75

0.70

0.65

6 8 10 12

6 8 10 12

设计点

CAM

NUMECA

试验数据

设计点

CAM

NUMECA

试验数据

图 14    TA36风扇设计转速特性[27]

Fig. 14    Design speed characteristics of TA36 fan[27]
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方法中具有结构特殊性：燃烧室子午面上某一位

置在三维空间中对应两种不同的流动结构，刘晓

恒[43] 在准三维仿真计算中建立了并行网格方法

对其进行建模研究。

WP11发动机的折流环形燃烧室剖面图如

图 15所示。由燃烧室外套、火焰筒外壳、火焰筒

内壳、封气套筒及供油管、甩油盘等部分组成。
  

离心机闸
径向扩压器

扩压器辐板
离心叶轮

火焰筒前进气锥

火焰筒
外壳

火焰筒内壳

离心叶轮轴 甩油盘

鼓筒轴

进气斗
燃烧室外套

主燃区

封气套筒

涡轮导向器

导向器
叶片

轴向扩压器
起动喷嘴

点火电嘴

增压空气

一股流动

二股流动

掺混空气

燃气

甩出的燃油

图 15    某离心甩油折流环形燃烧室结构示意图

Fig. 15    Structural diagram of a centrifugal oil throwing baffled

annular combustion chamber
 

此燃烧室具有 30个进气斗，在燃烧室前进气

锥有 3排窄缝，在火焰筒内壳前端有 4排小孔。燃

烧室内部的气体流路已在图 15中标出，进入燃烧

室的空气分为三部分：一部分经进气斗流入火焰

筒，与上游热态流体掺混以降低气体温度，该部

分气体占燃烧室总质量流量的 75%；另一部分气

流经燃烧室前进气锥进入火焰筒，占比为 12.5%；

最后一部分气流经涡轮导向器内冷通道，进入火

焰筒内壳前端流入火焰筒，占比为 12.5%。

均匀渗透边界方法处理的是上述折流燃烧室

中前进气锥及火焰筒内壳前锥/后锥分别利用窄

缝及小孔结构来实现气体的流通，由于孔数目多、

尺寸小，具有与多斜孔壁气膜冷却孔相似的结构

特征。多斜孔壁气膜冷却孔的结构示意图见图 16，
其表示在燃烧室中利用多排小孔结构将燃烧室外

壳中冷气引入火焰筒内部实现高温壁面的冷却。

图中“热燃气”代表火焰筒内部热态气体，“冷却气”
代表燃烧室外壳中的冷态气体，固壁部分即为火

焰筒外壳。为了不对该类小尺寸结构进行网格划

分计算，研究人员提出了一系列方法，本文采用

Mendez和 Nicoud[44] 提出的均匀渗透边界方法对

这类结构进行数值模拟。该模型可以应用在粗网

格计算中，虽然存在一定程度的简化，但对应于

燃烧室的准三维计算其简化程度是近似的。

该均匀渗透边界方法的建模思路是在孔的两

侧分别建立边界条件来模拟气体的浸入和喷射；

同时，由于孔的几何尺寸小、数目多，将周向多个

孔的整体冷却作用采用平均效果来描述。相关的

其他研究综述、具体建模以及考核过程见文献 [42]。
除了主燃孔的多个小孔需要建模外，风斗在

周向上并不是连续存在。为了保证风斗的总进气面

积，同时又不改变风斗的子午面尺寸，刘晓恒提出

了并行网格方法解决风斗的降维仿真建模问题。

b

图 15中的燃烧室子午面示意图如图 17（a）所
示，图中 A-A视图即为进气斗出口。进气斗出口

的俯视图如图 17（b）所示，其子午面上同一位置

在空间对应两种流动结构：一种为燃烧室外壳流

体经过进气斗内部流入火焰筒，另一种为火焰筒

上游流体经过相邻进气斗间隙向下游流动。对于

类似的问题，在周向平均通流模型中，在叶片通

道处利用堵塞系数 刻画叶片的堵塞影响。类比

此方法，可以将进气斗内部空间和相邻进气斗间

的周向间隙分别利用两种堵塞系数进行标记，进

 

燃烧室: 入射侧

冷却气膜
小孔射流

热燃气

冷却气

机闸: 吸气侧

图 16    多斜孔壁气膜冷却孔结构示意图[44]

Fig. 16    Structural diagram of multi inclined holes wall film

cooling hole[44]
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(a) WP11折流燃烧室子午面结构简图

(b) 进气斗俯视图 (单位: mm)

图 17    某型折流环形燃烧室子午面结构简图及

进气斗俯视图[43]

Fig. 17    Structure diagram of a baffled annular combustor at

meridional plane and top view of air inlet hopper[43]
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而实现对两种流动结构分别进行模拟。

对上述折流环形燃烧室采用并行网格计算，

其网格示意图如图 18所示。在空间利用两套位

置重合的网格对进气斗结构进行刻画，其中红色

区域对应进气斗内部空间计算网格，蓝色区域对

应进气斗间隙计算网格。按照上述方法即可将两

种不同的流动结构分别进行刻画，实现进气斗区

域的并行网格计算。更加详细的建模以及考核过

程见文献 [43]。
  

b=0.24

b=0.76

图 18    某型折流环形燃烧室并行网格结构示意图[43]

Fig. 18    Schematic diagram of parallel grid structure of a baffled

annular combustor[43]
 

利用均匀渗透边界模型和并行网格方法实现

燃烧室复杂几何结构的降维建模后，刘晓恒[43] 参

考俄罗斯 S2程序给出了燃油分布规律，在方程式

（6）中引入了燃油连续方程和化学反应热方程，实

现了燃烧室的准三维仿真，结果如图 19所示。

  

(a) 流线图

(b) 马赫数等值线图

0.055

图 19    WP11折流燃烧室准三维仿真[43]

Fig. 19    Quasi-3D simulation of WP11 baffled combustor[43]
 

 5.3   涡喷发动机整机准三维稳态仿真

综合前文介绍的各种周向平均通流方程相关

模型，自主发展的周向平均降维仿真程序实现了

WP11发动机的整机稳态准三维仿真。流场图如

图 20、图 21所示。

自主发展的周向平均准三维程序 CAM与俄

罗斯 S2程序 AES-S2的整机设计点计算结果对

比如图 22、图 23和表 3所示。

图 23给出了俄罗斯 S2程序 AES-S2与周向

平均准三维程序 CAM对于 WP11发动机设计点

的仿真结果的收敛曲线。表 3给出了仿真的具体

数值波动范围以及其相对于平均值的误差。由

图 23和表 3可知，俄罗斯 S2程序 AES-S2由于涡

轮流场计算的偏差，导致涡轮质量流量的振荡幅

度较大，范围为 12.41～ 15.47  kg/s，相对误差为

−9.15%～13.25%；进而导致发动机推力振荡幅度

较大，范围为 6.197～9.867 kN，相对误差为−27.1%～

16.1%。周向平均准三维程序 CAM对折流环形

燃烧室出口温度分布计算准确度提高后（见图 22），
涡轮流场计算精度更高，流量振荡幅度减小为

13.50～ 13.72  kg/s， 相 对 误 差 为 −1.17%～ 0.44%；

进而发动机整机推力振荡幅度减小为 8.189 9～
8.3285 kN，相对误差为−1.75%～−0.09%。
 

图 20    某涡喷发动机 100%转速设计点流场流线图[43]

Fig. 20    Streamline traces at 100% speed design point of

a turbojet engine[43]
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图 21    某涡喷发动机 100%转速设计点马赫数等值线图[43]

Fig. 21    Contour map of Mach number at 100% speed design

point of a turbojet engine[43]
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图 22    某涡喷发动机 100%转速设计点涡轮进出口温度展向

分布对比[43]

Fig. 22    Comparison of spanwise temperature distribution at

turbine inlet and outlet temperature at 100% speed design

point of a turbojet engine[43]
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 6    结　论

周向平均准三维仿真方法以其理论严谨、预

测快速的同时能提供一定的流场细节、可以利用

试验结果修正模型以提高仿真精度的特点，具有

重要的工程实用价值。主要研究结论如下：

1） 改进传统无黏叶片力模型，引入了堵塞系

数及平均静压，提出了一种可以计入叶型影响的

无黏叶片力模型，可以有效提高周向平均通流模

型对性能特性及流场的预测精度。

2） 传统损失、落后角模型具有一定的模型精

度，但适用范围存在局限性。基于机器学习方法

发展的展向损失模型，可以很好地预测总压损失

系数的数值和分布趋势，解决了叶轮机械降维仿

真中模型预测精度不足和适用范围较窄的困难，

是降维仿真方法中建模的有效途径。

3）  针对周向不均匀源项建立的代数模型和

应力输运模型，可以有效计入掠叶片对周向不均

匀性的影响，提升对性能特性及叶片通道内部流

场的仿真能力。

4）  基于 N-S方程周向平均通流模型建立了

航空发动机整机准三维气动热力数值仿真程序

CAM，与俄罗斯 S2仿真程序 AES-S2计算结果对

比分析表明，其收敛性更好、仿真精度更高，可为

航空发动机及燃气轮机“预测设计”发展和数值试

车系统的建立提供技术支持。
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表 3    俄罗斯 S2程序 AES-S2与周向平均程序 CAM的

WP11整机设计点计算结果对比

Table 3    Comparison of calculation results of design point of

WP11 whole aero-engine between Russian S2 program

AES-S2 and circumferentially averaged program CAM

参数
计算结果

AES-S2 CAM

涡轮流量/（kg/s） 12.41～15.47 13.50～13.72

涡轮流量相对误差/% −9.15～13.25 −1.17～0.44

发动机推力/kN 6.197～9.867 8.189 9～8.328 5

发动机推力相对误差/% −27.1～16.1 −1.75～−0.09
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图 23    某涡喷发动机 100%转速设计点涡轮质量流量及整机

推力收敛结果对比[43]

Fig. 23    Comparison of turbine mass flow and thrust

convergence history at 100% speed design point of

a turbojet engine[43]
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