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摘　 要:基于时间推进有限体积法求解周向平均 Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ 通流控制方程ꎬ开发涡轮通流计

算程序ꎮ 结合对涡轮内部流动规律的深刻认识ꎬ加入 Ｂ－Ｌ 端壁紊流模型和涡轮落后角模型ꎬ对
ＧＥ－Ｅ３ 双级高压涡轮和 ＧＥ－Ｅ３ 五级低压涡轮进行通流性能预测分析ꎬ验证了本通流程序的可

靠性ꎻ并将通流程序应用于某航改地面燃机一体化设计涡轮系统性能预测和分析ꎬ对于研究涡

轮部件之间性能匹配和气动布局具有工程应用价值ꎮ
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０　 引言

吴仲华教授[１] 的三元流动理论ꎬ将叶轮机械内部全

三维流动近似为 Ｓ１ 流面(叶片截面)和 Ｓ２ 流面(子午面)
两类流面流动进行迭代求解ꎮ 三元流动理论被广泛应用

于叶轮机械的 ＣＦＤ 计算中ꎬ其中以 Ｓ２ 流面上无叶和有叶

区域内部的通流计算应用最为广泛ꎮ 航空发动机整机全

三维定常、非定常数值模拟技术日趋成熟ꎬ但由于计算能

力与计算速度的限制ꎬ在航空发动机总体设计阶段ꎬＳ２ 通

流计算仍得到广泛应用[２] ꎮ 相比于传统的 ０Ｄ 计算ꎬＳ２ 通

流计算在保证一定的计算精度前提下ꎬ能够在短时间内计

算得到各部件共同工作后内部流场情况ꎬ并对发动机各部

件气动特性做到快速匹配布局[３－５] ꎮ
传统的通流计算方法主要是流线曲率法和通流矩阵

法ꎮ 这两种方法存在一个显著缺点ꎬ即在通流计算时非常

依赖于经验数据的输入ꎬ比如为了保证通流程序能够准确

预测多级压气机、涡轮变工况特性就必须引入可靠的损

失、落后角、堵塞、掺混、激波等大量的性能预测模型ꎬ并且

还需要加以很多经验的校正ꎬ而且要求用来校正通流模型

的参考发动机参数必须与设计的发动机参数接近ꎮ
为了减少对经验的依赖ꎬＳｉｍｏｎ[６] 提出了基于时间推

进求解周向平均 Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ 方程的 Ｓ２ 通流模型ꎬ并对

周向平均后的 Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ 方程中出现的附加项做了详

细论证ꎬ初步实现了跨音速轴流压气机定常与非定常计

算ꎮ 相比于传统的通流模型ꎬ基于周向平均 Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ
方程的通流模型不但能够准确预测激波位置和计入环壁

边界层的影响ꎬ还能由方程中应力项和热通量项计入径向

掺混作用ꎬ同时该模型还能够捕获子午流场的分离流

动[７－９] ꎮ 金海良[１０]基于周向平均 Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ 方程对某

跨声速单级风扇、某子午加速风机和跨声速双级风扇作了

Ｓ２ 通流计算研究ꎬ得到的子午流场和径向参数分布与三

维计算结果相吻合ꎮ
本文基于课题组杨晓锋[１１－１２] 开发的压气机通流计算

程序进一步开发了涡轮通流计算模型ꎬ实现了多级涡轮以

及涡轮耦合系统的通流数值模拟ꎮ

１　 计算方法
通过对圆柱坐标下 Ｎａｖｉｅｒ －Ｓｔｏｋｅｓ 方程进行周向平

均[１３] ꎬ得到最终的控制方程
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式中:Ｑ 为守恒量ꎻＦ 和 Ｈ 为对流(无粘)通量ꎻＦＶ和 ＨＶ为

扩散(粘性)通量ꎻＳ 为 Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ 方程组在相对柱坐

标系下导出的源项ꎻＳＢ为无粘叶片力项ꎻＳＶ 为粘性叶片力

项ꎮ 叶片对气流的作用被模化为有粘叶片力和无粘叶片

力ꎬ其中无粘叶片力垂直于平均流面ꎬ其作用是使气流转

折并且不产生熵增ꎻ粘性叶片力是与叶片表面摩擦力相关

的附加项模化而来ꎬ其作用就是在计算中引入损失ꎮ 在叶

片区使用堵塞因子对真实叶片厚度造成的流道堵塞效应

进行模拟ꎮ 本文通流模型采用周向堵塞因子定义为 ｂ:

ｂ＝
θｓ－θｐ

２π / Ｎ
(２)

式中:θｓ 和 θｐ 分别为叶片吸力面和压力面上的角坐标ꎻＮ
为叶片数ꎮ 堵塞系数 ｂ 在叶片区<１ꎬ在非叶片区＝ １ꎮ

由于周向平均后的 Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ 方程组中出现了很

多非均匀项ꎬ影响流体的折转、二次流损失ꎬ而通流模型并

不能模拟这些项ꎬ而是将它们的影响通过落后角和粘性损

失的形式计入方程ꎮ 涡轮通流计算使用的落后角修正模

型为朱俊强和 Ｓｊｏｌａｎｄｅｒ[１４] 总结的涡轮落后角经验公式ꎬ
当出口马赫数≤０.６ 时ꎬ落后角满足下面关系式:

δ＝ １７.３×

ｓ
ｃ( )

０.０５

×(ａｉｎ＋ａｅｘ) ０.６３×ｃｏｓ２θ×( ｔｍａｘ / ｃ) ０.２９

(３０＋０.０１×ａ'ｉｎ２.０７)× ｔａｎｈ２ Ｒｅ
２００ ０００( )

其中:ｓ 为栅距ꎻｃ 为弦长ꎻａｉｎ和ａｅｘ为叶片进出口气流角ꎻａ'ｉｎ
为叶片进口结构角ꎻθ 为叶片安装角ꎮ

当出口马赫数>１时ꎬ认为出口气流角＝结构角ꎬ即δ＝０ꎻ
当出口马赫数介于两者之间时ꎬ落后角近似线性关系ꎮ

２　 计算结果与分析

通过对 ＧＥ－Ｅ３ 双级高压涡轮、ＧＥ－Ｅ３ 五级低压涡轮

进行通流计算ꎬ并与实验结果进行对比分析验证程序ꎻ之
后将通流计算程序应用于某航改地面燃机一体化设计的

涡轮系统性能预测和流场分析ꎮ

２.１　 ＧＥ－Ｅ３ 双级高压涡轮

本文以 ＧＥ－Ｅ３ 双级高压涡轮作为第 １ 个算例ꎬ根据

文献[１５]中第 １１ 个状态点的实验数据ꎬ进口总压设为

３４４ ７４０ Ｐａꎬ总温设为 ７０９ Ｋꎬ出口反压给定为 ６１ ４７２ Ｐａꎬ转
速为 ８ ４３９.２１ ｒ / ｍｉｎꎮ 通过与实验对比ꎬ验证该通流模型

对低负荷高压涡轮计算的准确性和可靠性ꎮ
表 １ 为 ＧＥ－Ｅ３ 双级高压涡轮通流计算得到的总体性

能参数ꎮ 从表中可以看出ꎬ通流计算得到的流量、压比与

实验数据基本一致ꎮ

表 １　 ＧＥ－Ｅ３ 高压涡轮通流计算结果

ＧＥ－Ｅ３ 高压 试验值 通流计算

流量 / (ｋｇ / ｓ) １１.８０ １１.９０

落压比 ５.０１４ ４.９４２

效率 ０.９２５ ３ ０.９３２ ０

　 　 图 １ 是通流计算得到的该高压涡轮子午流面相对马

赫数云图ꎮ 子午流面流动状态良好ꎬ并没有出现强激波和

流动分离ꎮ 第一级静子出口位置流道收缩流动加速ꎬ相对

马赫数偏高ꎻ第二级静子出口叶根位置和两级转子出口叶

尖位置马赫数相对叶高分布较合理ꎮ
为了更细致地分析内部流场情况ꎬ分别对各叶排的进

出口气流角沿叶高分布与实验值进行对比ꎮ 图 ２ 所示各

叶排进出口气流角在趋势上与实验值吻合较好ꎮ 第一级

和第二级静子进出口气流角与实验值基本重合ꎮ 第一级

转子 ９０％叶高位置进口气流角与实验值比较存在偏差ꎬ
偏差大小在 ３°左右ꎬ出口气流角与实验值吻合很好ꎮ 第

二级转子进口气流角分布趋势与实验值一致ꎬ局部位置存

在 ３°左右的偏差ꎻ沿叶高 ８０％以上位置出口气流角误差

较大ꎬ主要是由于出口叶尖位置对激波过分预测存在局部

跨音现象ꎬ使主流速度偏低ꎬ从而导致气流角度偏小ꎮ
通过该 ＧＥ－Ｅ３ 双级高压涡轮算例说明该通流模型对

低负荷高压涡轮有良好的性能计算能力ꎮ
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图 １　 ＧＥ－Ｅ３ 高压涡轮相对马赫数云图
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图 ２　 ＧＥ－Ｅ３ 高压涡轮各叶排径向参数分布
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２.２　 ＧＥ－Ｅ３ 五级低压涡轮

本文以 ＧＥ－Ｅ３ 五级低压涡轮作为第 ２ 个算例ꎬ综合

考量通流程序对多级涡轮性能预测能力ꎮ 通流计算得到

其设计点工况如表 ２ 所示ꎬ总体上计算误差较小ꎬ性能计

算合理ꎮ

表 ２　 ＧＥ－Ｅ３ 低压涡轮设计点通流计算结果

ＧＥ－Ｅ３ 低压 设计值 通流计算

流量 / (ｋｇ / ｓ) ３１.２ ２９.８

落压比 ４.２１ ４.３８

效率 ０.９１１ ０.９１２

　 　 图 ３ 为其设计点通流计算相对马赫数云图ꎮ 从图 ３
中可以看出 ＧＥ－Ｅ３ 五级低压涡轮子午流面流动状态良

好ꎬ并没有出现激波和流动分离现象ꎮ 由于该低压涡轮接

近等内径设计ꎬ机匣外扩ꎬ导致静子和转子出口叶根处相

对马赫数较高ꎬ在涡轮出口上下端壁位置由于附面层影响

马赫数明显较主流略低ꎮ
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图 ３　 ＧＥ－Ｅ３ 五级低压涡轮马赫数云图

图 ４ 为通流计算得到的出口截面与进口截面总温比

和总压比同实验值[１６]对比ꎮ 整体上计算得到的总温比较

实验值稍高ꎬ二者温度最大相差不超过 ７ Ｋꎮ 总压比计算

值与实验值吻合很好ꎬ在上、下端壁处由于边界附面层的

存在ꎬ使总压损失增加ꎬ产生明显的总压分布梯度ꎮ
图 ５ 为出口截面绝对气流角沿径向分布ꎮ 计算结果

与实验值沿径向的分布趋势相一致ꎬ但略低于实验值ꎮ
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图 ４　 ＧＥ－Ｅ３ 低压涡轮出口温度与压力沿径向分布
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图 ５　 出口气流角沿径向分布

　 　 图 ６ 为出口截面效率沿径向分布ꎬ计算的效率值与实

验值分布吻合ꎬ但在两端壁位置效率沿径向梯度误差较

大ꎬ主要是通流计算模型中端壁附面层厚度与实验中的附

面层厚度有一定偏差ꎬ其余位置相差不超过 ２％ꎬ说明课

题组开发的通流计算程序能够有效预测出多级低压涡轮

气动布局ꎮ
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图 ６　 出口界面效率沿径向分布
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２.３　 某航改地面燃机高低压＋动力涡轮一

体化气动系统通流计算结果

　 　 本文将通流计算方法应用于一体化设计的某航改地

面燃机涡轮系统性能预测与分析ꎮ 该系统由单级高压涡

轮、单级低压涡轮、过渡段和四级动力涡轮组成ꎮ
一体化设计不仅是为缩短设计周期ꎬ更重要的是尽可

能实现各涡轮部件之间的流场匹配ꎬ以提高效率和扩宽工

作范围ꎮ 表 ３ 是最终得到的该地面燃机涡轮系统通流性

能预测结果与某所提供的设计值对比ꎮ 各部件落压比与

设计值存在一定偏差ꎮ 总体上该航改地面燃机一体化涡

轮系统通流计算结果满足性能预测要求ꎮ

表 ３　 该地面燃机涡轮系统设计点通流计算结果

高压涡轮 设计值 通流计算 三维计算

流量 / (ｋｇ / ｓ) ６１.５０ ６３.３２ ６２.５０

落压比 ４.０７０ ４.３０４ ４.１４０

效率 ０.８８３ ０.８７０ ０.８９０

低压涡轮 设计值 通流计算 三维计算

流量 / (ｋｇ / ｓ) ６１.５０ ６３.３２ ６２.５０

落压比 １.６９ １.５９ １.６１

效率 ０.９２０ ０.９００ ０.９２８

动力涡轮 设计值 通流计算 三维计算

流量 / (ｋｇ / ｓ) ６１.５０ ６３.３２ ６２.５０

落压比 ３.５４ ３.６１ ３.６９

效率 ０.９３０ ０.９５０ ０.９４３

输出功率 / ＭＷ １７.６５ １８.５０ —

　 　 图 ７ 为通流计算得到的该涡轮系统子午流面相对马

赫数云图ꎮ 在高压涡轮静子出口叶根处和转子出口叶尖

处马赫数略>１ꎬ其余各级转静子不存在激波ꎬ且呈现静子

出口叶根处马赫数较高ꎬ转子出口叶尖处马赫数较高ꎬ与
实际情况较吻合ꎮ 整体上轮毂和机匣壁面均无分离ꎬ马赫

数分布较为合理ꎮ 在过渡段中动力涡轮进口面积比低压

涡轮出口面积稍大ꎬ在动力涡轮进口段有一个明显的减速

扩压过程ꎮ
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图 ７　 该地面燃机涡轮系统子午流面相对马赫数云图

对该涡轮系统进行三维数值模拟ꎬ并将计算结果进行

周向平均ꎮ 将通流计算得到的马赫数和气流角沿径向分

布情况与三维计算结果进行对比分析ꎬ进一步说明本文通

流模型对涡轮系统的性能预测和分析能力ꎮ
图 ８ 分别为高、低压和动力涡轮进出口相对气流角沿

径向分布情况ꎬ其中实线为通流计算结果ꎬ虚线为三维计

算结果ꎮ 图中高压涡轮进出口气流角通流计算结果与三

维计算结果吻合良好ꎻ进气为轴向进气ꎬ进气角为 ０°ꎻ出
气角通流计算值较三维计算值略高 ２°左右ꎮ 低压涡轮进

口 ９０％以上叶尖位置两者存在 １０°左右偏差ꎬ其余位置两

者趋势一致ꎮ 动力涡轮进气角在叶尖位置存在较大偏差ꎬ
分析是由于三维计算更好地反映了动力涡轮前过渡段上

壁面拐角处的局部分离情况ꎬ而通流计算在周向平均后对

于分离的捕捉存在偏差ꎮ
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图 ８　 高、低压与动力涡轮进出口气流角沿径向分布

图 ９ 是高、低压和动力涡轮进出口相对马赫数沿径向

分布情况ꎮ 整体上而言ꎬ各涡轮部件进出口马赫数分布通

流计算结果与三维计算结果较为吻合ꎮ 高压涡轮为跨音

涡轮ꎬ出口相对马赫数>１ꎬ通流计算结果与三维计算结果

吻合ꎮ 低压涡轮和动力涡轮进出口叶根和叶尖区域通流

计算和三维计算得到的相对马赫数有偏差ꎬ分析是由于通

流计算壁面湍流附面层计算的精度和厚度没有三维计算

准确ꎬ有待进一步发展通流模型ꎮ
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图 ９　 高、低压与动力涡轮进出口相对马赫数沿径向分布

３　 结语

本文开发了一套基于周向平均 Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ 方程的

适用于高负荷跨音涡轮、多级涡轮以及涡轮耦合系统的性

能预测通流计算程序ꎮ 结合理论经验和计算分析ꎬ得到结

论如下:
１) 基于周向平均的 Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ 方程通流模型相

比于传统通流模型具有显著优势ꎬ能够较好地预测

ＧＥ－Ｅ３双级高压涡轮和五级低压涡轮气动性能ꎬ通过相

对马赫数云图与进出口气动参数沿径向分布情况与实验

对比ꎬ准确预测了其子午流面气动布局情况ꎬ说明该通流

模型对多级高、低压涡轮同样具有较好的性能预测和数

值仿真能力ꎮ
２) 该通流程序对某航改地面燃机涡轮系统进行通流

计算ꎬ计算结果与 Ｎｕｍｅｃａ 计算结果较为吻合ꎬ说明在涡

轮系统一体化设计阶段对部件之间的快速气动匹配有很

好的工程应用价值ꎮ
３) 本文通流计算程序在对涡轮端壁附面层的预测和

转静交界面的计算精度还有待进一步完善和提高ꎮ

参考文献:
[１] ＷＵ Ｚ Ｈ. Ａ ｇｅｎｅｒａｌ ｔｈｅｏｒｙ ｏｆ ｔｈｒｅｅ－ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ ｆｌｏｗ ｉｎ ｓｕｂｓｏｎｉｃ

ａｎｄ ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ ｔｕｒｂｏｍａｃｈｉｎｅｓ ｏｆ ａｘｉａｌꎬ ｒａｄｉａｌꎬ ａｎｄ ｍｉｘｅｄ－ ｆｌｏｗ
ｔｙｐｅｓ[Ｒ]. Ｗａｓｈｉｎｇｔｏｎ: [ｓ.ｎ.]ꎬ １９５２.

[２] 杨金广ꎬ 王春雪ꎬ 王大磊ꎬ等. 基于时间推进的通流计算方

法:现状及展望[Ｊ] . 航空学报ꎬ ２０１７ꎬ ３８(９):５８￣７０.
[３] Ｓｍｉｔｈ Ｌ Ｈ. Ｔｈｅ ｒａｄｉａｌ － ｅｑｕｉｌｉｂｒｉｕｍ ｅｑｕａｔｉｏｎ ｏｆ ｔｕｒｂｏｍａｃｈｉｎｅｒｙ

[Ｊ] . Ａｓｍｅ Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ ｆｏｒ Ｐｏｗｅｒꎬ１９６６ꎬ８８(１):１￣５.
[４] Ｊｉｎ Ｈ ＬꎬＪｉｎ Ｄ ＨꎬＬｉ Ｘ Ｊ.Ａ ｔｉｍｅ－ｍａｒｃｈｉｎｇ ｔｈｒｏｕｇｈｆｌｏｗ ｍｏｄｅｌ ａｎｄ

ｉｔｓ ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ ｉｎ ｔｒａｎｓｏｎｉｃ ａｘｉａｌ ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ[Ｊ] . Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｔｈｅｒ￣
ｍａｌ Ｓｉｎｅｎｃｅꎬ ２０１０ꎬ１９(６):５１９￣５２５.

[５] Ｄｅｎｔｏｎ Ｊ ＤꎬＨｏｒｌｏｃｋ Ｊ Ｈ.Ａ ｒｅｖｉｅｗ ｏｆ ｓｏｍｅ ｅａｒｌｙ ｄｅｓｉｇｎ ｐｒａｃｔｉｃｅ
ｕｓｉｎｇ ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ ｆｌｕｉｄ ｄｙｎａｍｉｃｓ ａｎｄ ａ ｃｕｒｒｅｎｔ ｐｅｒｓｐｅｃｔｉｖｅ[Ｊ] .
Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｔｕｒｂｏｍａｃｈｉｎｅｒｙꎬ２００５ꎬ１２７(１):５￣１３.

[６] Ｓｉｍｏｎ Ｊ ＦꎬＬｅｏｎａｒｄ Ｏ.Ｍｏｄｅｌｉｎｇ ｏｆ ３Ｄ ｌｏｓｓｅｓ ａｎｄ ｄｅｖｉａｔｉｏｎｓ ｉｎ ａ
ｔｈｒｏｕｇｈｆｌｏｗ ａｎａｌｙｓｉｓ ｔｏｏｌ[ Ｊ] . Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｔｈｅｒｍａｌ Ｓｃｉｅｎｃｅꎬ２００７ꎬ
１６(３):２０８￣２１４.

[７] Ｍｕｎｄ Ｆ ＣꎬＤｏｕｌｇｅｒｉｓ ＧꎬＰｉｌｉｄｉｓ Ｐ. Ｅｎｈａｎｃｅｄ ｇａｓ ｔｕｒｂｉｎｅ ｐｅｒｆｏｒｍ￣
ａｎｃｅ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｕｓｉｎｇ ＣＦＤ ｍｏｄｕｌｅｓ ｉｎ ａ ２Ｄ ｒｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ
ｌｏｗ－ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｓｙｓｔｅｍ ｆｏｒ ａ ｈｉｇｈ－ｂｙｐａｓｓ ｔｕｒｂｏｆａｎ[ Ｊ] . ２００７ꎬ １２９
(３):１４３￣１５２.

[８] Ｃｌａｕｓ ＲꎬＥｖａｎｓ ＡꎬＦｏｌｌｅｎ Ｇ.Ｍｕｌｔｉｄｉｓｃｉｐｌｉｎａｒｙ ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ ｓｉｍｕｌａ￣
ｔｉｏｎ ｕｓｉｎｇ ＮＰＳＳ[Ｃ] / / Ａｉａａ / ｕｓａｆ / ｎａｓａ / ｏａｉ Ｓｙｍｐｏｓｉｕｍ ｏｎ Ｍｕｌｔｉ
－ｄｉｓｃｉｐｌｉｎａｒｙ Ａｎａｌｙｓｉｓ＆Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎꎬ１９９２.

[９] Ｗａｎ ＫꎬＪｉｎ ＨꎬＪｉｎ Ｄ.Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅ ｏｆ Ｎｏｎ－Ａｘｉｓｙｍｍｅｔｒｉｃｔｅｒｍｓ ｏｎ ｃｉｒ￣
ｃｕｍｆｅｒｅｎｔｉａｌｌｙ ａｖｅｒａｇｅｄ ｍｅｔｈｏｄ ｉｎ ｆａｎ / ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ[Ｊ] . Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ
Ｔｈｅｒｍａｌ Ｓｃｉｅｎｃｅꎬ ２０１３ꎬ２２(１):１３￣２２.

[１０] 金海良. 周向平均方法在多级轴流风扇 / 压气机设计与分析

中的应用[Ｄ]. 北京:北京航空航天大学ꎬ２０１１.
[１１] 杨晓锋. 通流模型在组合压气机分析与设计中的应用[Ｄ].

南京:南京航空航天大学ꎬ２０１６.
[１２] 孙逸ꎬ 葛宁ꎬ 舒杰. 涡扇发动机低压部件通流耦合计算[ Ｊ] .

航空发动机ꎬ ２０１８(３)ꎬ１４￣１９.
[１３] Ｂａｒａｌｏｎ Ｓ.ꎬ Ｅｒｉｋｓｏｎ Ｌ Ｅꎬ Ｈａｌｌ Ｕｌｆ. Ｖｉｓｃｏｕｓ Ｔｈｒｏｕｇｈｆｌｏｗ Ｍｏｄｅｌ￣

ｌｉｎｇ ｏｆ Ｔｒａｎｓｏｎｉｃ Ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒｓ Ｕｓｉｎｇ ａ Ｔｉｍｅ－Ｍａｒｃｈｉｎｇ Ｆｉｎｉｔｅ－
Ｖｏｌｕｍｅ Ｓｏｌｖｅｒ[Ｃ]. １３ｔｈ Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ Ｓｙｍｐｏｓｉｕｍ ｏｎ Ａｉｒｂｒｅａｔｈ￣
ｉｎｇ Ｅｎｇｉｎｅｓ (ＩＳＡＢＥ)ꎬ Ｃｈａｔｔａｎｏｏｇａꎬ ＵＳＡ. １９９７.

[１４] Ｚｈｕ Ｊꎬ Ｓｊｏｌａｎｄｅｒ Ｓ Ａ. Ｉｍｐｒｏｖｅｄ Ｐｒｏｆｉｌｅ Ｌｏｓｓ ａｎｄ Ｄｅｖｉａｔｉｏｎ Ｃｏｒ￣
ｒｅｌａｔｉｏｎｓ ｆｏｒ Ａｘｉａｌ － Ｔｕｒｂｉｎｅ Ｂｌａｄｅ Ｒｏｗｓ [ Ｃ] / / ＡＳＭＥ Ｔｕｒｂｏ
Ｅｘｐｏ ２００５: Ｐｏｗｅｒ ｆｏｒ Ｌａｎｄꎬ Ｓｅａꎬ ａｎｄ Ａｉｒꎬ ２００５:７８３￣７９２.

[１５] 李昂. 涡轮非定常数值计算方法及应用研究[Ｄ]. 南京:南
京航空航天大学ꎬ ２０１４.

[１６] 曾军ꎬ 王丽. 某五级低压涡轮全三维计算分析[ Ｊ] . 航空动

力学报ꎬ ２０１２ꎬ ２７(７):１４４１￣１４４７.

收稿日期:２０１８ １０ １１

２９


