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不同维度缩放方法在航空发动机总体仿真中的应用 *

宋 甫，周 莉，王占学，张明阳，张晓博

（西北工业大学 动力与能源学院，陕西 西安 710129）

摘 要：为了研究完全耦合和迭代耦合方法的实现途径及两种方法的差异，针对涡扇发动机，建立

了风扇部件的二维仿真模型，发展了基于完全耦合和迭代耦合两种维度缩放方法的发动机多维度仿真模

型，对比分析了两种方法在仿真结果、计算速度及可操作性等方面的差异，同时对比了基于部件通用特

性图的发动机零维仿真模型与多维度仿真模型的计算结果。结果表明：采用完全耦合方法进行维度缩放

时，需要结合部件二维仿真模型对边界条件的要求调整迭代变量，同时需使用发动机零维仿真模型的计

算结果作为多维度仿真模型中迭代变量的迭代初值，才能保证模型的收敛性；采用迭代耦合方法进行维

度缩放时只涉及部件二维仿真模型与发动机零维仿真模型之间的参数传递控制，更容易实现。在计算均

收敛的情况下，基于完全耦合方法与迭代耦合方法的发动机模型的计算结果无明显差异，但后者的计算

速度更快。与基准模型相比，基于部件通用特性图的发动机零维仿真模型计算得到的推力最大误差大于

8.34%，而多维度仿真模型的推力和耗油率的误差均小于 3%，多维度仿真模型可更准确地预估发动机

性能。
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Abstract：In order to investigate the implement method with both fully coupled approach and iterative cou⁃
pled approach and to study the differences between the two approaches，the two-dimensional fan model was built
and integrated into the cycle analysis with fully coupled approach and iterative coupled approach to establish the
multi-level model for turbofan engine. The differences of simulation results，calculation speed and operability be⁃
tween the two zooming strategies were analyzed. A comparison of the results obtained from the zero-dimensional
engine model based on component default map and multi-level was presented. The results indicate that the itera⁃
tive variables need to be adjusted based on the requirements of the two-dimensional fan model for boundary con⁃
ditions in order to establish the multi-level model with fully coupled approach，and the result of zero-dimension⁃
al engine model is used to initialize the iterative variables to ensure the convergence of the multi-level model. As
for iterative coupled approach，the key is the control of the data transfer between the two-dimensional fan model
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and the zero-dimensional engine model，and it is easier to carry out than fully coupled approach. When the com⁃
putation converges，there is no difference in the results obtained from the multi-level models using different
zooming strategies，but the calculation speed of the multi-level model with iterative coupled approach is faster.
Compared with the result of the baseline model，the maximum difference in the thrust solved from the zero-di⁃
mensional engine model is bigger than 8.34%，and the maximum differences in the thrust and specific fuel con⁃
sumption of the multi-level model are less than 3%，which means that the multi-level model can predict the en⁃
gine performance more accurately.

Key words：Aero-engine；Zero-dimensional model；Multi-level model；Fully coupled approach；Itera⁃
tive coupled approach

1 引 言

航空发动机涉及气动热力学、结构力学、材料、

控制及制造等多个学科，其设计是一个极其复杂的

系统工程。在传统的发动机设计体系中，各部件及

各学科之间相对独立，因而部件及多学科的耦合影

响无法完全反映到最初的设计结果中，往往需要大

量的、全尺寸的试验研究并对设计结果进行调整。

多次设计-试验迭代增加了发动机设计的成本、周期

及风险［1］。美国及欧盟先后开展了 NPSS计划［2-4］和

VIVACE-ECP计划［5-6］，旨在发展航空发动机高精度

仿真技术，提高发动机设计的可信度，降低研发成本

并缩短开发周期。相关的研究表明，高精度仿真可

以降低全尺寸样机的数量，从而降低研发成本与周

期［7］。而 NPSS计划和 VIVACE-ECP计划所发展的发

动机高精度仿真技术的关键技术之一即为维度缩放

技术（Zooming）。维度缩放技术可以将基于高维度模

型求解得到的航空发动机部件特性集成到低维度的

整机循环参数分析中，建立发动机多维度仿真模型，

在计算资源有限的条件下实现在整机环境下直接评

估部件设计、分析部件内部流动特性的目的，同时提

高发动机整机性能仿真精度，提升部件和整机设计

的可信度。

NPSS 仿 真 软 件 的 变 精 度 仿 真 模 块（Variable
Complexity Analysis）根据复杂程度将仿真模型分为

五 个 层 次 ，并 提 出 了 特 性 图 替 换（CFD in Place of
Map），特性图修正（CFD to Update Map）和部件嵌入

（Cycle with CFD in It）等维度缩放方法［8-10］。VIVA⁃
CE-ECP计划开发的 PROOSIS仿真软件集成了弱耦

合（De-coupled），半耦合（Semi-coupled）及完全耦合

（Fully-coupled）等多种维度缩放方法［11］。在此基础

上开展的相关研究涉及部件气动及几何参数变化对

部件及整机性能的影响［12-13］、发动机安装性能分析［14］

及任务分析［15］、部件压力畸变的影响［16］及发动机推

力动态响应［17］等诸多方面，展示了维度缩放技术的

应用前景。

国内一些学者也针对维度缩放技术开展了研

究［18-24］。其中，Tang等将叶轮机械三维模型与发动机

零维仿真模型耦合，研究了高空低雷诺数状态对涡

扇发动机性能的影响［22］。李燕建立了风扇和低压涡

轮的二维仿真模型，并实现了与零维发动机模型的

耦合［23］。王占学等对维度缩放技术的研究进展进行

了回顾，基于 NPSS计划和 VIVACE-ECP计划总结了

弱耦合、迭代耦合和完全耦合等三种维度缩放方法，

并结合文献对三种方法进行了初步对比［24］。但总的

来看，以往的研究对维度缩放方法的具体实现途径

及 不 同 维 度 缩 放 方 法 之 间 的 差 异 仍 缺 乏 系 统 性

研究。

本文针对某涡扇发动机，建立了风扇部件二维

仿真模型，给出了迭代耦合和完全耦合（本文对维度

缩放方法的定义沿用文献［24］相关表述）的具体实

现方法，建立了发动机多维度仿真模型，对比了迭代

耦合与完全耦合在计算结果、计算速度及可操作性

等方面的差异，分析了发动机零维仿真模型与多维

度仿真模型计算结果的差异。

2 仿真模型

2.1 涡扇发动机零维仿真模型

本文基于面向对象的发动机建模方法建立了基

于部件的涡扇发动机零维仿真模型，其结构布局如

图 1所示。将海平面起飞状态作为发动机设计点工

作状态。求解发动机非设计点性能时迭代变量及平

衡方程的选取如表 1所示，模型中共 8个迭代变量和

7个平衡方程，β值为特性图辅助变量［25］。选定某一

迭代变量作为控制变量，可得到封闭的非线性方程

组。如无特殊说明，本文中涉及的发动机仿真模型

均使用设计点参数作为迭代变量的初值，控制规律

设为控制燃烧室出口总温不变，使用 Newton迭代法
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求解发动机模型。

本文建立了三个发动机零维仿真模型，分别记

作基准模型（Baseline Model），模型 D1和模型 D2。其

中，基准模型中所有部件均使用基于真实试验数据

的部件工作特性。基准模型的计算结果可以相对真

实地反映出发动机的性能，因此，本文使用基准模型

的计算结果作为基准，以对比不同发动机仿真模型

的计算精度。常规的发动机零维性能仿真模型一般

使用通用特性图表征部件工作特性。因此，在基准

模型的基础上，分别使用通用特性图 Map01［26］和
Map02［27］替换风扇部件特性，建立模型 D1和模型

D2。通用特性图 Map01和 Map02分别如图 2和图 3
所示。图中 π，η，Wcor，Wcor

*分别表示风扇的压比、等

熵效率、换算流量及无量纲换算流量。

在本文中，发动机零维仿真模型的计算结果是

求解发动机多维度仿真模型的必要条件。模型 D1和
D2用于研究发动机零维仿真模型的计算结果对多维

度仿真模型的影响。

2.2 风扇二维模型

本文基于流线曲率法建立某五级风扇二维仿真

模型。在叶片排前后缘设计算站，为求解完全径向

平衡方程，需要落后角模型和损失模型以考虑叶片

对气流的作用及流动过程中的损失。在求解过程

中，首先根据叶栅几何参数确定叶栅参考状态下的

攻角、落后角及损失（最小损失），然后根据叶栅真实

来流条件对参考落后角和最小损失进行修正，最终

得到落后角及总压损失。

参考攻角使用 Lieblein的经验模型［28］确定，具体

计算公式如下

i* = (K i ) sh (K i ) t ( i0 ) 10 + nφ （1）
式中 i*为参考攻角，即最小损失攻角，作为计算

叶栅非设计状态下落后角及总压损失的参考标准；

（i0）10为 NACA65系列，相对厚度为 10%，零弯度叶栅

的最小损失攻角，可根据叶栅几何进口角和稠度从

经验数据中插值得到；（Ki）sh和（Ki）t分别为叶型形状

修正系数和叶型厚度修正系数；n为攻角随叶型弯角

变化的斜率，φ为叶型弯角。（i0）10，（Ki）sh，（Ki）t和 n等

参数均根据叶栅几何参数从经验数据中插值得到。

考虑到 Lieblein的经验模型是基于 NACA65系列

低速叶型实验数据获得的，因此本文中根据进口马

赫数对式（1）的计算结果进行修正［29］。具体计算公

式如下

imin = ic + ( is - ic )R c / (R c + R s ) （2）
is = i* + R s / [ 1 + 0.5 ( (K i ) shMa'1 )3 ] （3）

ic = i* - R c / (1 + 0.5Ma'1 3) （4）
R s = f1 [ 10 + φ (55 - β1k ) /150 ] (0.5 + 5.0tmax /c )（5）
R c = f2 [ 10 - φ ( β1k - 40 ) /450 ] (0.5 + 5.0tmax /c )（6）
式中 imin是修正后的最小损失攻角，is和 ic分别是

失速边界和堵塞边界对应的攻角，Rs和 Rc则代表攻角

从失速边界、堵塞边界到最小损失攻角的变化范

围［30-31］，f1和 f2为系数，Ma'1，β1k，tmax和 c分别为叶栅来

流马赫数、进口几何角、最大厚度及弦长。

参考落后角使用带修正的 Carter公式计算，该公

式在一定程度上考虑了三维效应的影响［32］。在此基

础上，考虑攻角变化［28］及流道子午速度变化［33］对参

考落后角的影响，最终得到非参考状态下的落后角。

具体计算公式如下

δ = δ* + δi + δva （7）
δ* = -1.099379 + 3.0186δ*Car - 0.1988δ*Car 2 （8）

δ*Car = m cφ/ σ （9）
δi = ( i - imin )dδ/di （10）
δva = 10 (1 - Vm2 /Vm1 ) （11）

式中 δ为非参考状态下的落后角，δ*为参考落后

角，δi和 δva分别为攻角变化和子午流道速度变化对落

后角的影响，δ*Car为使用 Carter公式计算得到的参考

落后角，mc为叶栅安装角的函数，σ为叶栅稠度，i为

来流攻角，dδ/di为落后角随攻角变化的斜率，可根据

叶栅几何参数从经验数据中插值得到，Vm2和 Vm1为进

出口子午速度。

由于本文的研究对象为亚声速轴流压气机，因

而二维仿真模型中主要考虑叶型损失和二次流损

失，表达式如下

Fig. 1 Simulation model of mixed flow turbofan engine
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ϖ total = (ϖmin + ϖ hub + ϖ tip ) f ( ξ ) （12）
该表达式是在 Boyer所用的损失预估公式［33］的

基础上，改变攻角偏离最小损失攻角后的损失修正

系数得到的。其中，最小叶型损失 ϖmin 由 Koch &
Smith模型确定［34］。该模型被认为是一种较为全面的

叶型损失模型。主要计算公式如下

D *
eq = Vmax /V2 = (Vmax /Vp ) × (V p /V1 ) × (V 1 /V2 )（13）

Vmax
Vp

= 1 + K 3 tc + K 4Γ * （14）
Vp
V1
= [ (sinβ1 - K 1σΓ * )2 + ( cosβ1

A*p ρ*
) ]0.5 （15）

Γ * = ( r1Vθ1 - r2Vθ2 ) / [ 0.5 ( r1 + r2 )σV1 ] （16）

A*p = (1 -
K 2σ

t
c

cos-β ) (1 - A a1 - A a23A a1 ) （17）

ρ* = 1 - Ma2z1
1 - Ma2z1 (1 - A

*
p - K 1 tanβ1cosβ1 σΓ

* )（18）
-β = 0.5 ( β1 + β2 ) （19）

式中 D *
eq为当量扩散因子，Vmax为吸力面的最大速

度，Vp为吸力面速度最大处的通道平均速度，V1和 V2
分别为叶栅进出口速度，Г*为当量环量，ρ*为当量密

度，β1和 β2分别为进、出口气流角，Aa1和 Aa2分别为进、

出口的环面积，Vθ1和 Vθ2分别为进、出口的切向速度，

Maz1为进口轴向马赫数。K1，K2，K3和 K4为系数，值分

别为 0.2245，0.4458，0.7688和 0.6024。根据 D *
eq 可求

得动量厚度 θ* /c和形状因子 H，然后根据来流马赫

数、流道收缩、雷诺数及相对粗糙度等参数对 θ* /c和
H进行修正，最后根据下式计算最小损失系数［28］。

D *
eq = 2 θ

*

c
σ
cosβ2 (

cosβ1
cosβ2 )

2
2H

3H - 1
(1 - θ*

c
σH
cosβ2 )

3
（20）

二次流损失 ϖ hub 和 ϖ tip 基于最小损失系数进行

估算［33］。

如果 r<rmid：
ϖ hub = ϖminHLOSS (1.0 - 2 r - rhub

r tip - rhub )
3 （21）

如果 r>rmid：
ϖ tip = ϖminTLOSS (2 r - rhub

r tip - rhub - 1.0 )
3 （22）

式中 HLOSS和 TLOSS分别为轮毂和叶尖处的损

失关联系数，r为流线径向位置，rmid表示中径位置。

f（ξ）为Aungier［29］给出的针对来流攻角偏离最小损

失攻角时对总压损失系数的修正。具体计算公式如下

ξ = {( i - imin ) / ( is - imin ) i ≥ imin
( i - imin ) / ( imin - ic ) i < imin （23）

Fig. 2 Default map of Map01

Fig. 3 Default map of Map02

Table 1 Iterative variables and balance equations

Component
Fan
HPC
Burner
HPT
LPT
Mixer
Nozzle

Low pressure spool
High pressure spool

Iterative variable
Bypass ratio，β

β

Exit total temperature
β

β

Rotational speed
Rotational speed

Balance
equation

Mass flow

Mass flow
Mass flow

Static pressure
Mass flow
Power
Power
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f ( ξ ) =
ì

í

î

ïï
ïï

5 - 4 ( ξ + 2 ) ξ < -2
1 + ξ2 -2 ≤ ξ ≤ 1
2 + 2 ( ξ - 1) ξ > 1

（24）

图 4给出了二维仿真模型计算得到的五级风扇不

同转速下压比与等熵效率与试验数据的对比情况。

图中 π*，η*，Wcor
*分别表示风扇的无量纲压比、无量纲

等熵效率及无量纲换算流量。从图中可以看到，虽然

二维模型预估得到的等熵效率在低转速下仍与试验

数据存在一定的差距，但是二维模型可以相对合理地

预估风扇等熵效率和压比的变化趋势及压比的数值。

因此，本文所建立的风扇二维性能仿真模型可以满足

建立发动机多维度仿真模型的需求。

2.3 涡扇发动机多维度仿真模型

本文分别使用完全耦合和迭代耦合构建了涡扇

发动机多维度仿真模型，记作模型 A（完全耦合方法）

和模型B（迭代耦合方法）。首先需要说明的是，风扇二

维仿真模型的边界条件为进口总温、总压、物理转速及

物理流量。在构建多维度仿真模型的过程中，风扇

二维仿真模型的边界条件会直接影响到二维模型与零

维模型之间的参数传递及多维度仿真模型的求解。

在基于完全耦合的模型 A中，风扇二维仿真模型

直接替换风扇零维仿真模型，并与其他部件的零维

仿真模型耦合。由于风扇部件的性能参数是基于流

线曲率方法而非特性图插值得到，因此，需要对求解

模型所选取的迭代变量进行相应调整。根据风扇二

维仿真模型对边界条件的需求，在模型 A中使用风扇

进口换算流量替换风扇部件处的 β值作为迭代变量，

组成封闭的非线性方程组。

在使用 Newton迭代法求解时，风扇二维仿真模

型将直接参与非线性方程组的线性化过程。多次调

用风扇二维仿真模型必然导致模型的求解时间成本

增加。同时，由于二维仿真模型对其边界条件匹配性

的要求，模型 A需要更加合理的迭代初值以保证模型

的收敛性。二维仿真模型对边界条件的匹配性是指

在进口总温、总压及物理转速一定的情况下，其物理

流量必须在某一范围之内，否则无法求解风扇二维仿

真模型。若仍使用设计点参数作为迭代初值，风扇的

流量及物理转速的迭代初值将由设计点参数决定，而

进口总温和总压则主要取决于发动机的飞行高度和

飞行马赫数。此时，求解发动机非设计点性能时，风

扇部件的总温、总压与流量、物理转速的不匹配将严

重影响发动机仿真模型的收敛性。因此，本文使用零

维发动机性能仿真模型的计算结果对模型A中迭代变

量进行初始化，以保证模型的收敛性。

在基于迭代耦合的模型 B中，迭代是指参数在发

动机零维仿真模型与风扇二维仿真模型之间的传递

与更新。迭代耦合具体的执行流程如图 5所示。首

先，设定发动机的飞行高度、飞行马赫数及控制规律

等发动机工作参数，并进行发动机零维循环分析，得

到各部件性能参数。然后，根据零维仿真结果确定

风扇部件二维仿真模型的边界条件，进行风扇部件

性能分析并获取其性能参数。最后，对比发动机零

维仿真模型中的风扇部件性能与风扇部件二维仿真

模型计算结果的差异，如不满足残差要求，则对发动

机零维仿真模型中的风扇部件特性图进行修正，并

再次求解发动机零维仿真模型。重复此过程，直到

发动机零维仿真模型与部件二维仿真模型得到的部

件性能参数满足收敛要求。

由于部件零维模型是基于通用特性图预估部件

性能，而部件二维模型则反映了部件几何参数等最

真实的信息，所以二者在相同的边界条件下的计算

结果会有差异。基于二者之间的差异，可以确定一

组修正因子。本文使用了压比修正因子和等熵效率

修正因子，计算方式如式（25），（26）所示。式中 f表

示修正因子，下标 0D，2D表示该参数是由风扇零维

或者二维仿真模型计算得到的。风扇部件压比和等

熵效率的残差均使用式（27）计算，式中 P表示压比、

等熵效率等参数，R表示残差。收敛的判定标准为残

差小于 10-4，迭代次数上限为 40次。

fπ = (π 2D - 1) / (π 0D - 1) （25）
fη = η 2D /η 0D （26）

Fig. 4 Comparison of performance curve for fan obtained

from the two-dimensional model and the experiment
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RP = | P 2D - |P 0D /P 0D （27）

模型 B中包括发动机零维仿真模型和风扇部件

二维仿真模型两个相对独立的模块，二者之间进行

参数传递，但对彼此的求解不产生影响。与模型 B相

比，模型 A在形式上更为直接，但是需要根据风扇二

维仿真模型对边界条件的要求对迭代变量作相应的

调整，同时需要更合理的迭代初值。本文在求解风

扇二维仿真模型时均使用均匀进口边界条件，并对

二维仿真模型计算的部件出口参数进行质量加权平

均处理，得到的压比与等熵效率用于与零维仿真模

型的耦合。

本文在模型 A的基础上建立了模型 A1和 A2，同
时，在模型 B的基础上建立了模型 B1和 B2，各模型的

基本信息如表 2所示。在发动机多维度仿真模型中，

风扇部件之外的各部件所用特性与发动机零维仿真

模型中各部件所用特性一致。

3 计算结果与分析

3.1 完全耦合与迭代耦合的对比

本节使用模型 A1和 A2及模型 B1和 B2计算了

不同风扇转速下的发动机性能，分析了迭代初值对

多维度仿真模型计算结果的影响，并对比了不同耦

合方法之间的差异。

图 6和图 7分别给出了模型 A1，A2，B1和 B2计
算得到的发动机推力、耗油率、风扇部件的压比和等

熵效率随风扇换算转速的变化情况。图中 Thrust*，
SFC*，π*，η*分别为推力、耗油率、压比和等熵效率等

参数的无量纲化结果，各点的无量纲换算转速 Ncor
*分

别为 0.70，0.76，0.82，0.87，0.93，0.99和 1.05。图 8给
出了各模型求解过程中风扇二维模型的调用次数。

结合图 6~图 8可以发现，模型 A1和 A2计算得到

的整机及部件性能基本一致；在风扇无量纲换算转

速>0.82时，模型 A1和 A2调用风扇二维模型的次数

大致相当，而在无量纲换算转速<0.82时，模型 A1调
用风扇二维模型的次数明显增加，模型 A1和 A2的计

算速度有一定的差异。由此可知，迭代变量的初值

变化对基于完全耦合方法的多维度仿真模型的计算

结果无影响，但是对计算速度有一定的影响。模型

B1和 B2在风扇无量纲换算转速>0.76时，计算所得

的整机及部件性能存在明显的差异；与模型 B2相比，

模型 B1调用风扇二维模型的次数明显增加，且在大

部分工况下，模型 B1调用风扇二维模型的次数达到

40次，即迭代耦合的迭代次数达到上限。由此可知，

迭代过程的初值对迭代耦合方法的计算结果和计算

速度均有显著影响。下文结合模型 B1和 B2迭代过

程中残差的变化进一步分析二者计算结果不同的

原因。

图 9给出的模型 B1在风扇无量纲换算转速为

0.70，0.76和 0.87时，压比和等熵效率迭代残差的变

化情况。从中可以发现，在风扇无量纲换算转速为

0.76时，压比残差和等熵效率残差均快速下降，最终

小于 10-4，计算结果收敛；在风扇无量纲换算转速为

0.70时，压比残差与等熵效率残差均持续下降，且接

近 10-4，计算接近收敛；而在风扇无量纲换算转速为

Fig. 5 Flowchart of iterative coupled approach

Table 2 Description of simulation models

Simulation model
Zero-dimensional
engine model

Fully coupled approach

Iterative coupled
approach

D1
D2
A1
A2
B1

B2

Description
Map01 is used to represent the fan characteristics
Map02 is used to represent the fan characteristics

The result of model D1 is used to initialize the iterative variables
The result of model D2 is used to initialize the iterative variables

The result of model D1 is used as initial value for the iterative process between the zero-dimensional engine
model and two-dimensional fan model

The result of model D2 is used as initial value for the iterative process
between the zero-dimensional engine model and two-dimensional fan model
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0.87时，压比残差和等熵效率残差最终持续震荡，计

算无法收敛。结合图 6~图 8可以发现，虽然在风扇无

量纲换算转速为 0.70和 0.76时，模型 B1可以得到接

近收敛的解或者收敛解（对应的计算结果与模型 B2
的计算结果无明显差异），但是其计算速度明显慢于

模型 B2的计算速度；而在风扇无量纲换算转速>0.76
时，模型 B1无法得到收敛的解，因此，其计算结果与

模型 B2的计算结果存在明显差异。由此可见，迭代

过程的初值对基于迭代耦合方法的多维度仿真模型

的收敛性有显著影响。进一步对比模型 B2与模型

A1，A2的计算结果可以发现，在计算均收敛的情况

下，基于不同维度缩放方法的多维度仿真模型的计

算结果无明显差异。

为了定量反映不同模型计算速度的差异，本节

使用模型 A1，A2和 B2分别计算了发动机在海平面起

飞状态的节流特性，特性线共包含 31个计算点，控制

规律为控制风扇物理转速。计算结果表明，模型 A1
共调用风扇二维模型 507次，计算耗时约 198s；模型

A2共调用风扇二维模型 431次，耗时约 148s；模型 B2
共调用风扇二维模型 152次，耗时 56s。

综合上述分析可以发现，迭代变量的初值对基

于完全耦合方法的多维度仿真模型的计算结果无影

响，但是对其计算速度有一定的影响；迭代过程的初

值对基于迭代耦合方法的多维度仿真模型的收敛性

有显著影响；在计算均收敛的情况下，基于完全耦合

方法与迭代耦合方法的多维度仿真模型的计算结果

无明显差异，但后者的计算速度更快。由于在计算

收敛的情况下，各多维度仿真模型的计算结果无明

显差异，所以下文使用模型 B2对比多维度仿真模型

与基于部件通用特性图的发动机零维仿真模型计算

结果之间的差异。

3.2 多维度仿真模型与零维仿真模型的对比

本节分别使用模型 D1，D2和模型 B2计算了发动

机在海平面静止状态的节流特性，并与基准模型的

Fig. 9 Variation in residuals for model B1 under variable

corrected rotational speed of fan

Fig. 7 Comparison of fan performance resolved from

different multi-level models

Fig. 6 Comparison of engine performance resolved from

different multi-level models

Fig. 8 Comparison of number of calls for two-dimensional

model obtained from different multi-level models
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计算结果进行了对比。

图 10给出了基准模型、模型 D1，D2和 B2所计算

的发动机无量纲推力和无量纲耗油率随风扇无量纲

换算转速的变化情况。从图中可以看到，模型 D1，D2
和 B2计算的推力和耗油率的变化趋势与基准模型基

本一致，但是数值上存在较大的差异。

为综合表征发动机仿真模型计算结果的精度，

本文定义了总误差，即推力误差与耗油率误差的平

方和的平方根。图 11给出了模型 D1，D2和 B2所计

算的发动机推力（Thrust）和耗油率（SFC）相对于基准

模型所得推力及耗油率的误差以及推力和耗油率的

总误差。从图中可以发现，在大部分工况下，模型 B2
所得耗油率的误差略高于模型 D1和 D2，模型 B2所
得推力的误差明显小于模型 D1和 D2。同时，各模型

的耗油率误差均较小，且多维度仿真模型与零维仿

真模型推力误差之间的差异明显大于二者耗油率误

差之间的差异。在大部分工况下，零维仿真模型的

推力与耗油率的总误差大于多维度仿真模型推力与

耗油率的总误差。其中，模型 D1的推力的最大误差

为 12.04%，耗油率的最大误差为 1.55%，总误差最大

值为 12.14%；模型 D2所得推力的最大误差为 8.34%，

耗油率的最大误差为 1.92%，总误差最大为 8.58%；模

型 B2所得推力与耗油率的最大误差分别为 2.69%和

2.94%，总误差最大为 3.55%。综合考虑推力误差及

耗油率误差，可以发现，基于部件通用特性图的发动

机零维仿真模型难以准确地预估发动机非设计点性

能；与之对比，多维度仿真模型中的部件二维模型可

以提供更加真实的部件工作特性，进而相对准确地

预估发动机非设计点性能。

图 12给出模型 D1，D2和 B2计算所得的风扇部

件出口截面总温（Tt）与总压（pt）相对与基准模型所计

算的风扇部件出口总温与总压的变化情况。从图中

可以发现，在大部分工况下，模型 B2计算所得的风扇

出口总温误差小于 0.5%，总压误差小于 1%，相比于

Fig. 10 Comparison of thrust and SFC obtained from zero-

dimensional and multi-level engine model

Fig. 11 Variation in thrust and SFC for zero-dimensional

and multi-level model compared with baseline model

Fig. 12 Variation in fan outlet total temperature and total

pressure compared with baseline model
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模型 D1和 D2，可以更为准确地预估风扇出口截面的

气动参数。

综合以上分析可以发现，基于通用特性图的发

动机零维仿真模型预估的发动机性能存在较大差

异，模型 D1和 D2的推力最大误差分别为 12.04%和

8.34%，而且不同的部件通用特性图对计算结果有显

著的影响；使用维度缩放方法建立的发动机多维度

仿真模型得到的推力和耗油率的最大误差均不超过

3%，可以相对准确地预估发动机性能。

4 结 论

主要得到以下结论：

（1）在基于完全耦合建立发动机多维度仿真模

型时，风扇二维模型直接替换风扇零维模型，同时使

用风扇进口换算流量替换风扇零维模型处的 β值作

为迭代变量，建立新的非线性方程组。在求解该模

型时，需要使用发动机零维仿真模型的结果作为迭

代变量的初值以保证模型的收敛性。

（2）迭代耦合是基于零维仿真模型与二维仿真

模型计算结果的差异，通过特性图修正的方式将二

维仿真模型的计算结果反馈到发动机循环参数分析

中。迭代耦合中的二维模型与发动机零维仿真模型

之间只涉及参数传递，对发动机零维仿真模型的求

解无影响，与完全耦合相比，更容易实现。

（3）对完全耦合而言，迭代变量初值的变化并不

影响模型的计算结果，但对计算速度有一定的影响；

对迭代耦合而言，迭代过程初值的变化直接影响模

型的收敛性；在计算均收敛的情况下，基于完全耦合

和迭代耦合的多维度仿真模型的计算结果无明显差

异，但后者计算速度更快。

（4）与基准模型相比，基于部件通用特性图的发

动 机 零 维 仿 真 模 型 所 得 的 推 力 的 最 大 误 差 大 于

8.34%，且零维仿真模型的计算结果受部件通用特性

图的影响而存在一定的不确定性。而发动机多维度

仿真模型计算的推力和耗油率的最大误差均小于

3%，可以更准确地预估发动机性能。

致 谢：感谢国家自然科学基金资助。
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