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超音通流风扇推进系统内流若干特征3
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【摘要】　探讨了一种非常规结构的推进系统—超音通流风扇推进系统的总体性能的特征。得到:

(1)其必为变涵道比循环系统,由可变几何内、外涵通道提供对涵道比的主动控制; (2)一般的变涵

道比循环推进系统超音速飞行时可获较常规系统更高的风扇增压比或风扇功率; (3)该推进系统

高空单位流量推力与高度无关。简介了有关算例以说明诸点。
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作跨洋洲际超音速民用飞行目前还存在着耗油率过高、起飞噪音满足不了适航标准两大

问题。从根本上说,问题的解决需要引入新概念大气推进系统。其必须具有若干高效率部件,

使在M a∞> 215下巡航的耗油率降至约 01125 kgö(h·N ) ,从而燃油重量降至起飞总重的一

半以下。同时核心发动机有能力拖动功率强大的风扇,使起飞涵道比接近 2或更高而满足适航

标准。NA SA 于 70年代中期就开始组织研究的使用超音通流风扇的变循环推进系统[1 ] ,即几

种设想之一。主要问题是: (1)如何实现预期的风扇高性能和较宽特性; (2)在M a∞≈ 0～ 3宽范

围内失去有口内管道复杂调节系统的常规进气道后,如何获得整个飞行包线内实用的整机特

性。

本文数值算例使用的推进系统总体数学模型是按文献[ 2 ]的原理发展的,该原理对于分析

非常规调节规律下的系统问题很有效。

1　进气道工作机制及其与发动机的相容性
该问题的特征与常规系统极不相同。在飞行剖面上特别是超音巡航点上,当风扇部件能实
现全段轴向分速超音,则整个外涵通道也设计成无轴向亚音速流的以减少压缩损失。注意到对
直至风扇前的沿飞行剖面为非恒速的超音流不易用内管道连续调节,故知超音通流 (ST F)进
气道设计原则和特点为: (1)进气道可取外压或混压式,但必无常规进气道的亚扩段及结尾正
激波; (2)以风扇能合理承受的尽量高的超音M a 为 ST F 进气道出口M a 以进一步减少压缩
损失; (3)当巡航M a∞> 215,用单级锥的简单结构已可获足够预压缩并 Ρ很高; (4)在所有超音
通流工作点上要确保外涵不壅塞。即,尽管冲向ST F 进气道捕获面积的流量随H、M a∞大幅度
变化,单斜波超音速溢流后应冲入唇口的流量不允许再经亚音溢流。即风扇总流量应由捕获面
积独自限定而一反在常规系统中允许由外、内涵喷喉共同限定。这就失去了常规进气道结尾正
激波移位乃至亚音溢流的重要流量调节机制。 (5)亚扩段和正激波的取消也使 ST F 进气道失
去对全飞行剖面上大范围变动的来流速度U ∞的有效调整,使紧接其后的风扇的转叶速度三



角形变形很大,风扇部件要特殊设计。(6)由 (1)和 (4)两点知,为保证内涵核心发动机以喘振裕
度适当的工作点正常工作,所需内涵流量调节只能靠第二进气道进口处的内外涵分流面积比
变动来保证,即 ST F 风扇推进系统必定要采用内、外涵面积均可变的主动控制变 Α循环机制。
这样, ST F 风扇推进系统总体工况可简述为: 远前方来流经微弱超音扩压后以超音轴向速度

进入风扇,风扇加功机制为对气流只加速而基本不增压。扇后气流经无收敛段的喷管加速喷出

外涵。同时进入第二进气道的超音速流经结尾正激波增压进入内涵常规压气机。从起飞至超

音巡航,外涵喷管配合第二进气道实现主动控制变Α循环,为核心发动机正常工作创造条件。

由于以较高超音速飞行时,该系统外涵压缩损失小,有望使从 ST F 进气道至外涵喷管各

部件的效率,及整体发动机推重比得以共同提高,耗油率降低。具体优势有三方面: (1)爬升和

以M a∞> 215巡航时 ST F 进气道 Ρ高达 0197 [3 ]; (2)单级 ST F 风扇大加功量下效率高; (3)这

两部件重量同时大大减轻。其中 (1)最重要,故偏离超音通流工况的进气道将严重损害系统外

涵带来的高性能而使其无异于常规系统。

为在非设计飞行点保持 ST F 风扇级良好的 ST F 工况,估计可行的方法之一是加装变安

装角进口导流叶片,并由计算机测控系统按飞行速度变化转换出适当安装角,保证 ST F 风扇

级叶栅通道畅通。文献[ 4 ]研究了在超音速和跨音速单级压气机上使用可调进口导叶的问题。

2　一般的内、外涵主动控制变 Α循环的特征
一般特征是可在更宽的M a∞范围内比常规循环更大幅度地提高超音飞行的风扇增压比或

风扇功率。按以下思路并引文献[ 5 ]的算例论证这一命题。

首先注意S T F 工况下的S T F 进气道输送给风扇的流量始终大于或等于可亚音溢流的常

规进气道的流量这一基本前提。该算例中控制Α的原则是保证进气道的S T F 工况。不妨设使

用其它类型进气道时,主动控制 Α的结果也得到不小于不控制时的流量。要做到这一点,只需

在超音非设计飞行点上以 Α为调节因素,而 Υ却相当于被调参数; 在巡航设计点上则优化的 Α

图 1　飞行剖面上 S T F 进气道与

S T F 风扇发动机流量匹配—速度特性

= Α(Π3
K , Π3

F )与设计 Υ均被满足。此即该例调节计划
之一。

采用的调节计划还包括M a∞≥119时解除截流

比, 即使用高压涡轮前最高总温 T 3
m ax。M a∞> 116

后,飞行总温已比低空低速明显提高。故尽管飞行剖

面的超音爬升段上发动机流量通常是下降的 (参见

图 1曲线 6、5; 1. 进气道亚音溢流量A ∞sub加ö或放气
量A ∞by (10 m

2) ; 2. 捕获率 Υ; 3. 推进系统涵道比 Α;

4. 核心压气机É 质量流量 (100 kg ös) ; 5. 风扇质量

流量 (100 kg ös) ; 6. Υ≡1时可捕获的质量流量 (100

kg ös) ) ,若维持与低空低速时相同的较高风扇增压

比, 则仍需要更大的风扇涡轮功率, 而实际上达不

到。因此常规推进系统风扇增压比下降很多。

该例第二进气道唇口的轴向移动,可提供口外

超音流工况下控制内外涵分流面积比的主动变 Α循
环控制, 在不改变风扇前进气道的工况, 又使进气

081 航 空 动 力 学 报 第　10　卷



道、风扇与核心机相容的前提下,使M a∞> 116后 Α不断减小。这样送入内涵核心发动机的流
量在绝对量减小的总趋势下,对外涵喷管喉道几何不可调的常规系统而言,有相对量的增加

(图 1曲线 5、4、3)。

当涡轮前总温被限为使用上限常数,在比低空低速已有所降低的发动机总增压比下 (图 2

曲线 8; 1. P 3
∞, 2. P 3

2 , 3. T 3
∞, 4. T 3

2 , 5. P 3
24, 61T 3

24, 7. T 3
3 , 8. P 3

4 , 9. T 3
4 ) ,尾喷管喉道面积必须调大

以使内涵各涡轮流量匹配 (图 3曲线 3; 1. M a9, 2. M a8, 3. A 8 (m 2) , 4. A 9 (m 2) , 5. U 9öU ∞)。这使

风扇涡轮落压比 Π3
TF也增加 (图 4 曲线 3; 1. 高压涡轮, 2. 中压涡轮, 3. 风扇涡轮, 4. 内涵尾喷

管, 5. 外涵尾喷管)。当三个涡轮几何固定并一直为临界或超临界工作,则总涡轮功增量△L T

仅来自风扇涡轮,使风扇增压比增加。这一反馈过程平衡后,风扇将在较大增压比或功率下工

作。该例Α(M a∞)沿飞行剖面的变化为 1126 (0105)～ 1167 (1160)～ 1112 (2170)。应强调尽管仅

内涵喷管几何可调的常规系统同样有上述机制,但实现这一变化趋势及幅度是困难的。

该命题从图 5也得到有力证实。该图中,使用上述的同一变Α循环控制原则及同一核心机

图 2　从上游来流至高压涡轮前的总压、总温随M a∞的变化 图 3　内涵尾喷管工况变化

图 4　落压比
图 5　装 S T F 进气道或常规进气道时同一可控变 Α

循环系统的推力和耗油率特性
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的加装 S T F 进气道的系统对比于加装常规进气道的系统,后者使用 20°外流总折角下最优四

波系超音速进气道[6 ]。二者仅在风扇前、风扇后两进气道的 Ρ值上极不相同。M a∞达 119时选

用的涡轮前总温上升到 1794 K 而被限死,此后随飞行总温的进一步升高,与曲线 3、4 (图 5中

1. 外涵推力 F,常规进气道; 2. 外涵推力 F, S T F 进气道; 3. 总推力 F, S T F 进气道; 4. 总推力

F,常规进气道; 5. Föm ,常规进气道; 6. Föm , S T F 进气道; 7. SFC, S T F 进气道; 8. SFC,常规

进气道)的剧烈下降对比,曲线 2、1的下降是极为平缓的。该图特别说明,在具体的S T F 风扇

系统中,不可避免的非常规参数—大范围可变的 Α对系统特征的决定作用比进气道 Ρ更强。
对于风扇后为亚音流的常规系统,可变的内外涵分流面积显然也能在保证进气道、风扇、

核心机有更宽的高度- 速度匹配特性的前提下给出大范围可控的变Α循环。

3　高空单位流量推力的特征
设 11km≤H≤24km ; 若主调节规律是: 涡轮前温度为常数,风扇物理转速为常数,控制进

气道 Υ使其仅是M a∞的函数,即 Υ= Υ(M a∞) ,而涵道比 Α为调节因素; 辅助调节规律是: 各喷

管出口静压为大气压;其它条件为:进气道特性Ρ= Ρ(Υ,M a∞, H )即对H 已自模化,又由于Α可

图 6　单位流量推力的高度—速度特性

变而不受后方发动机工况影响;则,涡扇推进
系统的单位流量推力仅是飞行速度M a∞的函
数而与飞行高度H 无关 (证明从略)。该命题
说明在上述条件下,涡扇推进系统单位流量
推力的速度特性即代表其高度—速度特性。
因 S T F 风扇系统于超音速且受控于良
好 S T F 工况下飞行时,必须使用纯超音溢流
的进气道流量系数ΥS up (M a∞)为其Υ,故若采
用上述调节规律,则以超音M a∞飞行的超音
通流风扇推进系统是严格的高空单位流量推
力恒定的系统。图 6的数值结果明确体现了
这一结论。

结论: (1)对利用常规核心发动机组构的
超音通流风扇推进系统必进行变涵道比主动控制。(2)一般的主动控制变Α循环系统可比常规
系统提高超音飞行时风扇的增压比或功率。 (3)以超音M a∞飞行的超音通流风扇推进系统是
高空单位流量推力恒定的系统。 (4)进一步分析算例可说明,来自超音通流进气道气动性能的
推力和耗油率优势在M a∞> 212时才出现,故可认为使用该系统的合理范围是M a∞> 2。
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nen ts. T he sh if ts in eff iciency resu lted from the change of t ip clearance w ill be p redicted by
sem i2emp irica l fo rm u la, w ith the aid of the t ip clearance model of the vara t ion s of the t ip
clearance, eff iciency and th ru st w ith tran sien t t im e have been est im ated. T he resu lts p rove
the effect iveness and accu racy of the model.

Key words　Gas tu rb ines　T ran sien t p rocess　B lade t ip　C learance

EFFECT OF CURV ING OF HEAVY -D UTY BLAD ES ON W ALL FLOW
Han W an j in , LüHongwe i, L u W enca i, W ang Zhongq i

(Power Eng ineer ing D ep t. H a rbin Ins titu te of Technology , H a rbin , 150001)

ABSTRACT　　　　Stat ic p ressu res on endw alls and b lade su rfaces and grow th of the
lo sses a long flow direct ion w ere m easu red, and the flow visualiza t ion s of the endw all and
b lade suct ion su rface w ith ink traces w ere also m ade. T he experim en ta l resu lts show that the
po sit ive cu rving of the b lade increases the st reamw ise adverse p ressu re gradien t in the cas2
cade in let and m akcs isobars on the fron t part of the b lade suct ion su rface in to oppo sed“C”
shape, thereby the saddle po in t separa t ion near the b lade leading edges and convergence of
separa t ion lines on the suct ion su rface to the cascade m iddle are in ten sif ied. T he negat ive
cu rving of the b lade reduces the adverse p ressu re gradien t in the cascade in let and m akes iso2
bars perpendicu lar to the endw all on the fron t part of the b lade suct ion sarface. A s a resu lt
no t on ly the separa t ion flow near saddle po in t w eaken s, bu t a lso the separa t ion flow on the
suct ion su rface tu rn s in to free vo rtex lam inal separa t ion so as to aviod in tercep t ion of the up2
per and low er separa t ion lines. In con sequence, the secondary vo rtex lo sses are decreased
great ly.

Key words　T u rb ines　Cu rving　B lades　W all f low

CHARACTER IST ICS OF INTERNAL FLOW PERFORM ANCE
OF AN STF FAN PROPUL SION SY STEM

Shan Peng and M a J ihua
(4th D ep t. B eij ing U n ivers ity of A eronau tics and A s tronau tics, B eij ing　100083)

ABSTRACT　　　　T he to ta l characterist ics of a Superson ic T h rough F low (ST F) fan
p ropu lsion system of unconven t ional configu ra t ion have been studied. T herefrom som e con2
clu sion s are ob ta ined as: 1. T he system ’s bypass ra t io m u st be act ively con tro lled by adju st ing
bo th co re and bypass engine’s th rough flow areas. 2. A genera l p ropu lsion system w ith a by2
pass ra t io variab le cycle is ab le to ho ld a h igher fan comp ression ra t io o r a st ronger fan pow er
in superson ic fligh t, w hen it is coup led w ith a variab le co re nozzle crit ica l sect ion area. 3. Fo r
th is new concep t p ropu lsion system , the specif ic th ru st per un it of the to ta l a ir m ass flow
does no t vary w ith alt itude up to the st ra to sphere. Som e calcu la t ional resu lts are p resen ted
b rief ly to suppo rt the above2m en tioned conclu sion s.

Key words　Superson ic fligh t　Superaon ic th rough flow　T u rbofan　P ropu lsion s char2
acterist ics

EVAL UAT ION OF SAFETY L IVES OF AEROENGINE PARTS
Kong Ruil ian and W ang Yanyong

(4th D ep t. B eij ing U n ivers ity of A eronau tics and A s tronau tics, B eij ing　100083)

ABSTRACT　　　　T he safety lives of parts in an aeroengine are determ ined by u se of
the confidence lim its of th ree2param eter W eibu ll d ist ribu t ion. T he safety lives ob ta ined by
the po in t est im at ion of th ree2param eter W eibu ll d ist ribu t ion have been compared w ith tho se
of tw o2param eter W eib ll d ist ribu t ion. It is show n that th is m ethod is conven ien t in engineer2
ing app lica t ion.

Key words　A ircraft engines　Confidence lim it　Safety　L ife
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