
0 引言

大涵道比涡扇发动机由于推力大、耗油率低、噪

声小，已被广泛用于大型民用和军用飞机[1]，如客机、

运输机、加油机、预警机等。航空发动机作为飞机的

“心脏”，在不同飞行状况下确保其稳定工作是安全飞

行和高可靠性的必要保障。在获取适航许可证时，发

动机的稳定性也是必须完成的 1项重要考核内容。进

气畸变是评定发动机稳定性的 1类重要的降稳因子，

在飞机的日常飞行中常会发生，比如在飞机起飞和爬

升过程中大攻角导致的进气道附面层分离，遇有侧风

或阵风时此类压力畸变的影响将更为严重；在机场上

空等候降落时吸入周围飞机排出的尾气，或着陆时吸

入反推力装置排气，以及运输机飞越火灾区均会造成

温度畸变等。进气畸变对发动机稳定性影响的评定是

贯穿发动机整个寿命周期的内容。不同阶段需要分别

应用规范值、模型分析、定量试验和验证试验开展评

定，或综合应用多种方式进行评定。中国对大涵道比

涡扇发动机的研发工作才刚刚起步，在建设相关试验

设备和试验数据库的同时，也迫切需要开发进气畸变

对大涵道比涡扇发动机稳定性影响的计算方法，定量

分析进气畸变对其气动稳定性的影响。进气畸变对压

缩部件稳定性的影响已经开展了较为广泛的研究，发

展了多种较为成熟的理论预测模型，如平行压气机模
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型 [2-5]、激盘 /半激盘模型 [6-8]、进气畸变沿压气机传递

模型[9-10]、3维彻体力模型[11-13]等。随着计算能力的不

断提高，采用 3维 CFD进行数值模拟的方法也在不

断地尝试和发展中[14-15]。但是，这些研究都是针对孤立

的风扇 /压气机部件环境开展，没有考虑整机环境中

部件匹配等带来的影响，计算模型较为简单。叶巍[16]

和黄顺洲、胡骏[17]等开展了进气畸变对发动机整机稳

定性影响的研究，但是研究对象都局限于小涵道比混

合排气涡扇发动机。

本文将修正的多子平行压气机模型扩展为“多子

发动机”模型，对大涵道比涡扇发动机进行整机建模，

考虑部件之间的流量、压力，功率和转速匹配，以及子

发动机之间的周向掺混，建立预测进气畸变对大涵道

比涡扇发动机稳定性影响的计算模型和分析方法。

1 计算模型

1.1 物理模型和网格划分

根据 GJB/Z 224-2005，认为径向畸变对压气机

稳定性的影响较小[18-19]，本文发展的模型仅考虑周向

畸变的影响，包括压力畸变和温度畸变，因而假设气

流沿径向均匀。

对大涵道比涡扇发动机而言，计算域一般包括发

动机的进口管道、风扇 /增压级、高压压气机、燃烧

室、高压涡轮、低压涡轮、外涵和喷管等。其几何结构

特点和针对周向畸变影响的研究内容决定了适合采

用圆柱坐标系下的控制单元，即周向 兹（与转子旋转
方向一致）和轴向 x，并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，一般选

择部件之间的交界面，以充分利用已知部件特性，建

立整机的计算网格。

在周向方向，气流通道被划分成若干个扇区，扇

区的大小可根据对进口流场畸变参数描述的详细程

度确定。因此，每个计算单元是 1个环形（或圆柱形）

通道的 1块，可以为无损失流通单元、有损失流通单

元、分流单元、掺混单元、压气机单元、燃烧室单元、涡

轮单元和喷管单元等的 1个扇区。

对于大涵道比涡扇发动机，其典型网格划分如图

1所示。

1.2 数学模型及求解方法

进气畸变对大涵道比涡扇发动机气动稳定性影

响的数学模型是基于各单元气动方程组的数值积分

和对发动机主要部件（风扇、增压级、高压压气机、燃

烧室、涡轮和喷管等）非定常过程的模拟。应用包含力

和功等源项的积分形式的 2维非定常欧拉方程组，

可得如图 1 所示每个计算单元的积分形式的控制

方程组

坠坠t V
乙 籽dV=- 乙 籽（C·dS）+

V
乙 gdV

坠坠t V
乙 籽CxdV=- 乙 籽Cx（C·dS）- 乙 PdSx+Fx+

V
乙 Cx,g gdV

坠坠t V
乙 籽C兹dV=- 乙 籽C兹（C·dS）- 乙 PdS兹+F兹+

V
乙 C兹,g gdV

坠坠t V
乙 籽 CvT+ C2

2蓸 蔀dV=- 乙 籽 CpT+ C2

2蓸 蔀（C·dS）+N+Q+
V
乙 CpT+ C2

2蓸 蔀
g
gdV

扇

墒

设设设设设设设设设设设设设设设设设设缮设设设设设设设设设设设设设设设设设设

式中：C、C分别为气体的速度矢量和速度大小；Cp、Cv

分别为气体的定压比热和定容比热；Cx、C兹分别为轴

向速度和切向速度；Fx、F兹分别为作用力的轴向分量

和切向分量；g为计算单元中注气或放气量（放气为
正，注气为负）；N为气体作功率；Q为气体的加热量；
P、T、籽分别为气体的压力、温度和密度；S、V 分别为
单元表面积和单元体积。

式（1）是描述一般 2维流动的控制方程，普遍适

用于上述物理模型的所有计算单元。但是，针对本文

（a）轴向划分

（b）周向划分

图 1 计算网格划分

（1）
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希望实现的功能，必须引入简化条件，以及对单元的

不同功能的定义，方能实现对式（1）的简化求解，以分

析进气畸变对燃气涡轮发动机稳定性和性能的影响。

本文的物理模型不再以部件为计算单元，而是根

据所具备的条件，把发动机沿轴向划分为若干个更小

的计算单元。例如，如果具有 N级压气机的每 1级特

性，则可以把该压气机沿轴向划分为 N个计算单元。
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压气机工作过程的影响，还可

以显示出级匹配的问题。此外，为了实现分析进气周

向畸变对压气机稳定性和性能的影响，必须考虑气流

参数沿周向的变化，同时引入平行压气机理论的思

想，简化对压气机中复杂部件特性的描述，也就是沿

周向将压气机分割成若干个扇形块，假设这些扇形块

具有与完整的部件相同的特性。

对于计算域中每个计算单元，应用式（1）积分计

算的困难在于方程中 Fx、F兹、Q和 N的确定。从严格的
CFD意义上来说，这些项有的正是需要通过 CFD计

算来确定的。如 Fx、F兹应该是气流绕压气机叶片流动，

与叶片相互作用产生的力。显然，本文的计算模型不

是直接计算这些项的，而是根据其所定义的单元功

能，利用单元特性确定各单元的 Fx、F兹、Q和 N等。当
针对具体的分析对象，划分好计算单元，并定义好各

单元的功能后，理论上 Fx、F兹、Q和 N等在整个计算域
中的分布也就确定了，当然这些项的具体数值的大小

将随计算过程中参数的变化而变化。

式（1）经离散可写为

dy
dt =f（t,y） （2）

式中：y=（m觶，T，C兹，P）T，m觶为单元流量；f 为式（1）右边

的各项。

由此，进气畸变对大涵道比涡扇发动机稳定性影

响的问题即转换为式（2）的初边值问题。本文采用 4

阶“龙格─库塔”显式方法求解式（2），得到未知变量

在各计算单元的值，以及发动机整机的性能参数等。

进气畸变对发动机稳定性影响问题为上述非定常

控制方程的初边值定解问题。控制方程描述了流体流

动遵循的基本方程，要获具体问题的定解，还必须给定

针对具体问题的初始条件和边界条件。初始条件一般

根据发动机待评定的状态由总体计算分析结果确定。

1.3 进口边界条件

模型用于分析稳态总压、总温畸变以及动态总

压、总温畸变对压气机稳定性和性能的影响，因此进

口边界条件给定方式必须具备描述周向总压、总温畸

变的能力。对于 2维可压缩流动，亚声速进口边界上

给定条件个数应为 3个，这里给定进口总压、进口总

温，并假定速度方向为轴向。

1.3.1 总压畸变

模型的显著特点是采用综合畸变指数描述进口

总压畸变指数，因而进口总压条件包含 2部分，一部

分用于描述稳态（有序的）总压畸变，另一部分用于描

述随机的动态总压畸变

P*
（t，兹）=P0

*
（兹，t）+P着

*
（t） （3）

稳态（有序的）周向畸变 P0

*
（兹，t）又分为定常周向

畸变以及随时间线性变化的非定常总压畸变

P0

*
（兹，t）=P *（兹）+ dP *

dt （t-t0） Pmin

*
≤P0

*
≤Pmax

*
（4）

式中：P *（兹）为定常总压畸变部分，通过给定进口截
面各单元的总压值来描述；等号右边的第 2项为非定

常总压畸变项；dP */dt为进口截面周向各单元总压随
时间变化的速率，用于描述总压变化的快慢；t0为初

始时刻。

而式（3）中的随机动态总压畸变项 P着
*
采用动态

随机序列模拟，详细内容见文献[20]。

1.3.2 总温畸变

总温畸变包括定常总温畸变和非定常总温畸变

2部分，可表述为

T0

*
（兹，t）=T *（兹）+ dT *

dt （t-t0），Tmin

*
≤T0

*
≤Tmax

*
（5）

式中：T *（兹）为定常总温畸变部分；dT *

dt 为进口截面

周向各单元总温随时间变化的速率，即温升率；t0为

非定常总温畸变开始发生的时刻；Tmin

*
、Tmax

*
分别为温

度变化的最小值和最大值。

1.4 出口边界条件

出口边界，即在内、外涵喷管的出口截面上，采用

发动机的综合节流特性

q2（姿）=1-exp 1-仔nz

0.22蓸 蔀 （6）

式中：仔nz为喷管落压比。

此外，设定喷管出口的压力为环境压力。

1.5 压气机左支特性

压缩单元全流量范围的等相对换算转速线如图

8
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2所示。图中，右支特性为 0~n点，0点为等转速线的
稳定边界点，n点为堵点；左支特性点为 L点；零流量
点为（0，1）点，该点的压气机单元总压比、静压比和总

温比均等于 1。

当压气机单元平均速度系数位于零流量点和左

支特性点 L之间时，工作点参数由 2点间的线性插值

获得；如果平均速度系数位于右支特性线上时，工作

点参数根据 0~n点参数分段线性插值获得；当平均速
度系数位于左支特性点 L和稳定边界点 0之间时，参

数以“S”型规律变化，具体计算公式为

仔=仔L+（仔0-仔L）sin（90毅× W cor-W corL

W cor0-WcorL
）蓸 蔀 2

（7）

1.6 失稳准则

可靠、准确的失稳判断至今仍是未能很好解决的

问题。本文采用在压缩部件（风扇、增压级或高压压气

机）单元中出现负的轴向速度，作为发动机失稳判别

的准则。虽然这是依赖于经验提出的 1种判断准则，但

这种处理方法是依据试验研究的结果，其可靠性在各

种发动机和压气机的多次计算中多得到证实[16-17]。

2 算例分析

以某型大涵道比涡扇发动机为例，重点开展进气

总压畸变和总温畸变的影响分析研究，以考核本文发

展的计算模型和计算方法的能力。该大涵道比涡扇发

动机设计点主要参数见表 1，其设计涵道比为 6.76，

计算建模的主要几何尺寸和结构如图 3所示。

为了满足飞机适用性技术指标要求，需要在整个飞

机飞行包线范围内发动机有足够的稳定裕度，某型大涵

道比发动机的流量特性线和对应风扇相对换算转速的

各压缩部件的原始可用稳定裕度分别如图 4、5所示。

2.1 总压畸变传递和衰减

在设计点，进口给定周向畸变范围为 180毅、综合

畸变指数 W=8%时，计算时间 T=0.52 s时刻的相对压

力变化值从发动机进口至内涵喷口单元的分布，以及

综合畸变指数沿发动机流程的变化如图 6所示。

图 2 压缩单元特性处理

参数

飞行高度 /m

飞行马赫数

涵道比

进口物理流量 /(kg/s)

风扇外涵压比

风扇内涵压比

风扇内涵效率

风扇外涵效率

增压级压比

增压机效率

高压压气机压比

数值

10668

0.785

6.76

213.44

1.62

1.58

0.89

0.90

2.21

0.89

10.332

参数

高压压气机效率

燃烧室出口温度 /K

燃烧室总压恢复系数

高压涡轮效率

高压涡轮落压比

低压涡轮效率

低压涡轮落压比

低压物理转速 /（r/min）

高压物理转速 /（r/min）

推力 /kN

耗油率 /(kg/(h·kN))

数值

0.8434

1544.6

0.95

0.88

4.106

0.905

6.207

4780

13753

29.63

0.6097

表 1 某大涵道比涡扇发动机设计点主要参数

图 3 某型大涵道比涡扇发动机几何结构

（a）风扇

（b）增压级
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从图 6中可见，总压畸变在经过流通单元时由于

周向的掺混作用，会有少许下降，但经过压缩部件（风

扇、增压级、高压压气机）有较大幅度的下降。总压畸

变经过风扇、增压级和高压压气机后，综合畸变指数

分别下降到该部件进口截面的 47.6%、54.0%和

50.8%。总压畸变会引发总温畸变，在风扇和燃烧室

中总温畸变上升幅度最大。利用如图 6（b）所示的曲

线可以对发动机压缩部件的总压畸变衰减能力加以

校验，以便及时调整设计参数。

2.2 总温畸变传递和衰减

在设计点，进口给定高温区周向范围 兹+=180毅，面
平均相对温升 啄TF,av=5%的稳态总温畸变，相对温度变

化值从发动机进口至内涵喷口单元的分布如图 7（a）

所示；总温畸变沿发动机流程的变化如图 7（b）所示。

从图 7中可见，在经过压缩部件（风扇、增压级、

高压压气机）总温畸变有不同幅度的下降。总温畸变

经过风扇、增压级和高压压气机后，畸变指数分别下

降到该部件进口截面的 84.9%、83.3%和 25.0%。总温

（c）高压压气机

图 4 某大涵道比涡扇发动机流量特性

图 5 压缩部件原始可用稳定裕度

（a）总温畸变分布

（a）总压畸变分布

（b）总压畸变的轴向变化

图 6 总压畸变的分布和变化

（b）总温畸变的轴向变化

图 7 总温畸变的分布和变化
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畸变导致总压畸变在风扇和增压级中增大。利用如图

7（b）所示的曲线可以对发动机压缩部件的总温畸变

衰减能力加以校验。

2.3 临界畸变指数

逐步增大畸变值，直至发动机失稳，利用失稳准

则，可判定失稳首发压缩部件，并确定发动机的临界

综合畸变指数 W cr和临界温升 啄Tcr。

2.3.1 总压畸变评定

不同风扇相对换算转速下进行总压畸变评定结

果见表 2，随着换算转速的上升，临界综合畸变指数

呈不断上升趋势。当发动机处于高转速、总压畸变达

到临界综合畸变指数 W cr时，风扇首先失稳，80%风

扇相对换算转速以下为增压级率先失稳。从图 5中的

压缩部件的原始可用稳定裕度可见，虽然增压级在低

转速时预留了较大的原始稳定裕度，但在有总压畸变

的情况下，依然存在稳定裕度不足的情况，而风扇和

高压压气机的稳定裕度储备相对充足。

2.3.2 总温畸变评定

不同风扇相对换算转速下进行总温畸变评定的

结果见表 3，随风扇相对换算转速的增加，临界温升

不断增大。从表中可见，当发动机处于高转速，总温畸

变达到临界值时，高压压气机率先失稳，90%风扇相

对换算转速以下总温畸变达到临界值时为增压级首

先失稳。风扇在整个工作线上抵抗总温畸变的能力都

较强。

3 结论

（1）总压畸变和总温畸变在发动机各压缩部件中

存在不同程度的衰减，其中总压畸变在风扇中衰减幅

度最大，总温畸变在高压压气机中衰减幅度最大。

（2）随着转速增加，大涵道比涡扇发动机抵抗总

压畸变和总温畸变的能力均不断增强，临界综合畸变

指数和临界温升都随着转速的增加而增大。

（3）在风扇相对换算转速为 80%以上，总压畸

变导致风扇首先失稳，而其余转速均是增压级首先

失稳；在风扇相对换算转速为 90%以上，总温畸变

致使高压压气机率先失稳，而其余转速均是增压级

首先失稳。

（4）发动机在较低转速运行时，无论是总压畸变

还是总温畸变，首先失稳的均是增压级。所以，增压级

作为对畸变敏感的部件，在方案设计阶段需要对其稳

定性予以足够重视。
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据国外媒体报道，洛克希德·马丁公司近日披露

了 SR-72双发隐形无人机的研制情况。其飞行马赫

数可达 6，是著名的 SR-71“黑鸟”战略侦察机最大

飞行速度的 2倍，预计在 2018年公开展示。

该无人机的研制最大限度利用了现有的材料，

原型机成本可望控制在 10亿美元之内。其融合了速

度、高度和隐身优势，可满足美国军方在 1 h内打击

全球任何一个目标的任务要求，在高超声速飞行时

依然可以具有较好的隐身气动，其速度可领先多数

导弹。其极声速采用 2段变速的方式实现：（1）用传

统涡轮发动机使飞机加速到马赫数 3；（2）利用洛克

希德·马丁与洛克达因公司联合研制的“超声速燃烧

喷射推进引擎”，将速度提升至马赫数 6。这一涡轮基

组合循环发动机技术难点之一是模态转换，应用了组

合循环发动机技术（FaCET）计划的研究成果。FaCET

计划中的试验用发动机由高马赫数涡轮发动机和亚

燃 /超燃双模态冲压发动机组成，目前已经完成了

TBCC发动机的缩比地面试验，并开发了涡轮发动机

和冲压发动机相互实现模态转换的方法。

（中航工业动力所 孟令扬）

SR-72无人机的研制进展

涡喷发动机

组合喷管超燃冲压
发动机进气分流

调整片

组合进气道
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