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摘要：为了研究各部件匹配与过渡段几何参数对发动机总体性能的影响，针对某涡扇发动机风扇、低压涡轮、内外涵道、掺混

段和尾喷管等部件，基于周向平均 Navier-Stokes 通流控制方程，采用时间推进有限体积法进行了部件耦合计算求解，将沿程各部

件性能计算参数与试验做了对比,结果表明：在设计状态下发动机沿程各截面计算特征参数与试验值最大误差不超过 5.0%，说明该

通流耦合计算方法能够快速预估发动机总体性能，完善各部件匹配关系，在发动机总体设计初期有一定工程应用价值。
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Abstract: Purpose of this paper is studying influence of component matching and transition geometric parameter on engine overall
performance. It is in accordance with parts of a turbofan engine袁such as fan袁low-pressure turbine袁internal and external bypass袁mixing
section and nozzle. On the basis of circumferentially averaging Navier-Stokes through-flow governing equations袁time marching finite volume
method was adopted, every component performance calculation parameter along the passage was compared to experiment. The results
indicate that, in design point, the max error of characteristic parameters between calculation and experiment data of every section along
engine is within 5%. It shows that the throughflow coupling calculation method is able to predicate engine overall performance quickly and
improve matching relationship of every part. Therefore, this method is valuable in preliminary design stage of engine.
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0 引言

在航空发动机总体设计初期，通流方法可以快速

得到发动机性能以及子午面流动特征[1-2]，仍是现代航

空发动机设计工作的基石和重要的设计工具[3-4]。Si-

mon[5]提出基于 Navier-Stokes 方程的周向平均通流模

型，实现适用于轴流压气机的定常与非定常通流计

算，并对周向平均 Navier-Stokes 方程中出现的各种

附加项做了详细论证；金海良[6]对某跨声速单级风扇、

某子午加速风机和某跨声速双级风扇的研究表明，基

于 Navier-Stokes 方程的周向平均通流模型计算得到

的子午流场和径向参数分布与 3 维计算结果十分吻

合，在近端壁区域具有较高的计算精度；周向平均通

流模型的另一重要应用是发动机整机数值仿真计算，

可用于发动机各部件间的流场匹配，研究发动机各部

件间的相互影响[7]；Friederike[8]针对某大涵道比涡扇

发动机提出 1 种 0D/2D 耦合航空发动机性能预估方

法；Denton 等[9]基于 40 多年研究经验开发了多层次叶

轮机械设计程序 Multall，其中通流计算作为重要环

节，可快速分析叶片损失和效率。由于现阶段受 CFD

技术和计算机性能的限制，采用 3 维数值模拟方法计

算发动机整机需要大量的计算资源和时间，而采用通

流计算方法能够节约计算时间，快速发现各部件匹配

过程中的问题，具有一定的工程应用价值。
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本文选取某涡扇发动机低压部件为研究对象，采用通

流模型耦合计算，研究各部件相互作用以及过渡段几

何参数对发动机总体性能的影响。通流模型可用于发

动机总体设计初期对发动机性能快速预估，实现各部

件性能匹配。

1 基于Navier-Stokes 方程的周向平均通流

模型

在相对柱坐标系中，对 Navier-Stokes 方程进行

周向平均[10]，得到通流模型的控制方程为

坠Q坠t + 1
br

坠br（F-FV）坠x + 坠br（H-HV）坠r蓸 蔀=S+SB+SV （1）
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式中：Q 为守恒量；F和 H 为对流（无黏）通量；Fv 和

Hv 为扩散（黏性）通量；S 为 Navier-Stokes 方程组在相

对柱坐标系下导出的源项；SB 为无黏叶片力项；Sv 为

黏性叶片力项；fB 和 fv 分别为模化后的无黏叶片力和

黏性叶片力；x、r、兹 分别为轴向、径向和周向坐标方

向；籽 为密度；v 为相对速度；p 为静压；e 为单位质量

总能；w 为转速；子 为黏性应力；q 为热流量；定义叶片

堵塞系数

b= 兹s-兹p
2仔/N （2）

式中：兹s 和 兹p 分别为叶片吸力面和压力面上的角坐

标；N 为叶片数。

堵塞系数 b 在叶片区小于 1，在非叶片区等于 1。

基于无黏叶片力始终垂直于平均流面的假设，本文将

无黏叶片力的求解分为 2 步[11-12]：（1）在动量方程中不

计入无黏叶片力；（2）在动量方程中仅计入无黏叶片

力，从而可以修正第 1 步求得的动量，使其与平均流

面相切。这就避免了显式求解无黏叶片力。黏性叶片

力的模化采用著名的分布损失模型[13]，引入 1 种分布

的体积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，所作功仅产生熵增，采用总压损

失系数计算叶排进口到出口熵增。本文采用时间推进

的有限体积法求解上述控制方程，用具有较高间断分

辨率的 Roe 通量差分分裂方法[14]对无黏对流通量进

行离散，而黏性通量的离散则是利用网格中心的流场

变量将网格面上的黏性通量表示出来，紊流模型采用

B-L 模型。

2 通流模型验证

通流耦合计算中首先要保证通流模型的准确

性，激波位置和激波强度对压气机流量、效率均有

较大影响。因此，选取 NASA Rotor67 和某 3 级风扇

为验证算例。

2.1 Rotor67 算例

Rotor67 是 1 个低展弦比跨声速转子，Strazisar[15]

于 1989 年做了细致的试验。设计转速为 16043

r/min，设计转速下最高效率点流量为 34.573 kg/s，压

比为 1.642，效率为 0.93。最高效率点通流模型计算结

果与试验值对比见表 1，可见通流计算结果与试验值

基本吻合。根据 Strazisar 的描述，由于在转子出口边

界层处测点较少，试验测量的等熵效率可能偏高。

Rotor67 在最高效率点时，通流模型计算得到的

叶排出口截面参数（分别为气流角、总温、静压、总压）

径向分布与试验值对比如图 1 所示。从图中可见，通

流计算得到的静压分布与试验值十分吻合，但由于叶

尖存在激波，气流角和总温在叶尖处与试验值有一定

偏差。总压径向分布与试验基本吻合，而且能够预测

出端壁附面层附近的总压变化趋势。

试验值

通流计算值

流量 /（kg/s）

34.573

34.67

增压比

1.642

1.680

效率

0.93

0.903

表 1 Rotor67 通流计算与试验结果对比

27
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Rotor67 在最高效率点的马赫数等值线如图 2 所

示，从图中可见，叶片区域存在 2 道激波，第 1 道为叶

尖进口斜激波，第 2 道

为尾缘附近的正激波，

波前马赫数约为 1.4。通

流计算得到的 Rotor67

在 100%转速下的特性

线如图 3、4 所示。从图

中可见，二者结果基本

吻合，验证了通流模型

的准确性和可靠性。

2.2 某轴流风扇算例

选取某带进口导叶的 3 级轴流风扇进行验证，其

设计状态下压比为 3.5，流量为 81.0 kg/s。风扇子午流

场相对马赫数如图 5 所示。从图中可见，第 1 级转子

叶尖最高波前马赫数约为 1.5，较强的激波使得叶尖

压比相对试验值偏高，同时较强的激波 - 边界层相互

干扰损失导致转子叶尖效率较低。

计算了该轴流风扇在 100%转速下的性能特性，

并与试验值进行了对比，流量 - 效率特性线与流量 -

压比特性线分别如图 6、7 所示。从图中可见，在风扇

近设计点计算得到的压比为 3.53，效率为 0.84。由于

周向平均通流模型捕捉到的激波其物理本质与 3 维

计算有所区别，因此捕捉到的激波比实际稍强，导致

计算结果效率偏低。通流模型计算得到的特性线与试

验值基本吻合，可用于多级压气机特性计算。

3 通流耦合计算

3.1 研究对象

选取某涡扇发动机除核心机 3 大部件外的低压

部件为研究对象，包括进口带导叶的 3 级风扇、出口

带支板的 2 级低压涡轮、内外涵道、掺混段以及尾喷

管。其流道和叶型根据该发动机总体及部件性能参数

试验值（见表 2），采用流道设计程序计算得到。子午

面流道如图 8 所示。风扇出口分为内外涵道 2 个计算

域，并通过外涵道与涡轮后掺混段相连，掺混段下游

为尾喷管。内、外涵冷热流体掺混是 1 个重要的气动

热力过程，本文采用流量加权后定比热方法计算掺混

后流场。耦合计算边界条件均按试验值给定，包括风

扇进口总温、总压，内涵出口静压，低压涡轮进口总

（a）气流角 （b）总温

（c）静压 （d）总压

图 1 Rotor67 叶排出口径向参数分布

图 2 Rotor67 最高效率点

马赫数等值线

图 3 流量 -效率特性线 图 4 流量 -压比特性线

图 5 风扇子午流场相对马赫数

图 6 风扇流量 -效率特性 图 7 风扇流量 -压比特性
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温、总压，喷管出口给定标准大气压力。

3.2 计算结果及分析

计算结果表明，各部件单独计算时性能均能满足

总体设计要求。但多个部件耦合数值计算时，发动机

总体性能参数往往会偏离设计状态。本文通流耦合计

算的核心就是研究各部件匹配以及过渡段对发动机

总体性能的影响。

研究发现，风扇出口内、外涵分流板、涡轮出口掺

混段整流板是影响部件匹配和发动机总体性能最重

要的 2 个过渡段几何参数。分流板不仅分配内、外涵

流量，控制涵道比，并且对风扇的工作状态有较大影

响。掺混段整流板对内、外涵掺混有一定影响，而且可

以抑制尾椎流动分离，对涡轮和喷管工作状态也至关

重要。

通过调节分流板和整流板几何参数，使得各部件

性能结算结果接近设计状态。通流计算子午流场相对

马赫数如图 9 所示。从图中可见，风扇转子叶尖均存

在激波，第 1 级转子中波前马赫数约为 1.4，较强的激

波损失使得风扇效率计算结果偏低 3.57%。

从表 2 列出的风扇、低压涡轮、内外涵以及尾喷

管近设计点性能参数与试验值对比可见，风扇计算流

量偏大 3.14%，增压比偏小 0.56%，效率偏低 3.57%。

低压涡轮计算流量偏大 4.93%，落压比偏大 0.92%，

效率偏低 3.41%。通流模型得到的内涵流量偏大

2.28%，外涵流量偏小 0.48%，导致涵道比偏小

2.55%。喷管出口计算流量和排气速度比试验值偏

大，导致发动机计算推力比试验值偏大 2.67%，耗油

率偏低 2.52%。从误差分析来看，本文通流耦合计算

在近设计点能够满足发动机总体性能初步要求，最大

误差不超过 5.0%。

4 结论

本文通过对某涡扇发动机低压部件通流耦合计

算，得到如下结论：

（1）采用周向平均通流模型对 Rotor67 和某 3 级

风扇进行了计算并与试验值对比，结果证明通流模型

能够正确捕捉激波强度与位置，预测的部件特性曲线

趋势与试验基本吻合。

（2）对某涡扇发动机风扇、低压涡轮、内外涵道、

掺混段和尾喷管等部件进行了通流耦合计算，研究了

各部件匹配与过渡段几何参数对发动机总体性能的

影响，在设计状态下发动机沿程各截面计算特征参数

与试验值最大误差不超过 5.0%。

（3）对比分析发现，风扇出口分流板控制涵道比

并对风扇性能有一定影响。涡轮出口掺混段整流板对

风扇和低压涡轮性能均有较大影响。通过调节过渡段

几何参数，实现各部件性能匹配，达到发动机总体性

能要求。

该通流模型能够快速预估发动机总体性能，发现

各部件匹配中存在的问题，具有一定的工程应用价

值。内、外涵掺混段涉及变比热问题，本文采用内、外

涵流量加权平均比热比，喷管出口总温平均值比试验

值偏高 3.5%。掺混段计算有待进一步完善，使喷管温

度场与实际情况更加吻合。
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