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摘要: 风扇ö压气机是航空涡轮发动机的关键部件之一,高推重比发动机对它们提出了更高的要求,出现了一

些新的技术问题需要加以研究解决。本文评述了风扇ö压气机的发展趋势,对于提高其性能的主要措施 如

高叶片速度,低展弦比,高通流进口级,掠形叶片技术,大小叶片气动布局等都作了详尽程度不同的评述。风

扇ö压气机内的非定常流动不仅影响气动性能,而且影响可靠性,如高周疲劳、失速和颤振等,应加强研究。现

代计算流体力学为我们提供了跨越式发展的可能性。本文对今后工作提出了建议。
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Abstract: Fanöcomp resso r is one of the key componen ts of tu rbo2jet engines. A s h igher

perfo rm ance is dem anded by the engines w ith h igher th ru stöw eigh t ra t io , som e new

techn iques appeared and w ere needed to be fu rther studied. T he developm en t t rend of fanö

comp resso r is described. T he m ain m easu res fo r imp roving perfo rm ance, such as h igh b lade

speed, low aspect ra t io , h igh th rough2f low in let stage, sw ep t b lade, sp lit tered vane ro to r, are

d iscu ssed. U n steady flow in fanöcomp resso r no t on ly affects its gasdynam ic perfo rm ance, bu t

a lso reliab ility, since h igh cycle fa t igue, sta ll and flu t ter w ill cau se seriou s m ach ine dam age.

CFD p rovides po ssib ility of fast developm en t of ou r fanöcomp resso r techn iques. Fu rther

researches are p ropo sed in th is paper.
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1　引　言

　　现代飞机不断提高的战术技术指标对航空发

动机提出了非常高的要求。高温、高压、高转速而

又要求高可靠性、长寿命和轻重量是其基本特点。

在这些高而又相互矛盾的要求的推动促进下,作

为发动机技术支柱的气动热力学、材料学、结构力

学和结构设计技术以及工艺技术已发展到了很高

的水平。发动机就是建立在这些学科基础上的综

合高技术产品。

从系统的观点看,发动机以部件技术为基础,

通过精确的、能全面协调的总体集成匹配技术才

得以设计研制成功。风扇ö压气机是涡轮发动机的
一个重要部件,技术含量高,难度大,常成为阻碍

研制成功的关键部件。高推重比发动机对风扇ö压
气机提出了更高的要求,出现了一些新的技术问



题需要加以研究、解决。本文的目的就是在这个背

景下,评述风扇ö压气机的发展趋势、可能采用的
新技术、需要解决的问题以及解决这些问题的途

径。本文主要涉及有关风扇ö压气机气动力学方面
的问题。

2　风扇ö压气机的发展趋势

　　在过去 40～ 50 年里,风扇ö压气机性能水平
有了很大的提高,主要表现在在满足失速裕度条

件下,单级压比、总压比和效率都有所提高。表 1

是美国几台典型核心压气机的情况。

此表中前 3个型号约相差 20年,第四个型号

是 80年代产品。由表可见,前三者的总压比相差

不大,但级数明显减少,单级增压比明显提高,而

GE2E3提高的幅度则更大。

据统计,风扇的效率也在不断提高,例如,从

1970 年到 1985 年, 风扇绝热效率峰值的平均值

约从 01825提高到了 0188,进步是很明显的。

这些成就的取得主要归因于以下因素:

2. 1　改进了的设计、研制、试验技术

　　设计技术: 在 80 年代中期以期,当时气动设

计最先进的手段是 S 2 流面的通流程序和 S 1 流

面程序,全三维程序尚未大规模投入工程使用,但

由于引入了可靠的经验统计数据和试验关联关

系, 例如扩张因子关联、失速裕度关联和效率关

联,使设计已经达到了相当高的水平。

叶型: 对双圆弧和多圆弧叶型的深入研究和

成功应用突破了亚音压气机的限制,跨越到超跨

音压气机的技术时代。这对于此后的大幅度提高

性能具有极其重要的意义。

核心压气机: 低速大尺寸试验装置是当时研

制核心压气机的重要设备。端弯则是当时发现的

提高核心压气机性能的一种有效手段。

这些技术进步大大提高了设计研制水平,为

采用下述的一些措施提供了技术保证。

2. 2　叶尖切线速度不断提高

　　由表 1 可见,核心压气机的叶尖切线速度不

断提高。表 2列出了几台典型现役军机的风扇或

低压压气机的数据。

某国为研制用于未来战斗机的发动机,对压

气机和风扇进行了大量的远远超过现役机种水平

的先期性设计试验研究,其数据列于表 3。

表 1　美国的几台典型核心压气机

型号 总压比 叶尖切线速度 (换算) ö(m ös) 级数 平均级压比 H T

CJ 805

CF6- 50

CFM 56

GE- E3

1215

13

12

23

29110

35917

39612

45517

17

14

9

10

1116

1120

1132

11368

01257

01209

01255

01244

表 2　典型现役军机的风扇或低压压气机的数据

型号 总压比 叶尖速ö(m ös) 级数 H T

АЛ231Ф

РД233

W P13

F404

F110

3162

3115

3134

3166

312

470

430

398

491

440

4

4

3

3

3

01172

01179

01316

01214

01234

表 3　某国风扇ö压气机先期性研究

型号 压比 绝热效率 轮毂比 叶尖速ö(m ös) H T

单级A

单级B

双级

三级

213

312

4157

8107

0184

0186

0183

0182

0141

0141

577

630

577

577

0128

01335

01285

01289
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　　由表 2和表 3可见,现役机种的叶尖速,大体

在 440～ 490 m ös之间,而在先期的研究中,其速

度则有高达 630 m ös的。

提高叶尖速度在气动方面有很大好处,因为

对于现在常用的衡量气动负荷水平的 3 种方式,

即扩张因子D、加功量系数 H T 和静压升系数

∃p öq,当提高叶尖速度时这几种气动负荷水平参

数都是下降的。总之,提高叶尖切线速度,有利于

降低气动负荷水平,有利于提高单级增压比,有利

于提高失速裕度。

提高叶尖切线速度也受到一定限制。首先是

气动方面,因为这将增大动叶进口的相对M a 数,

如果叶型设计不好,波后边界层内流体分离会带

来很大损失。从现役军机使用情况看,以及从国内

外的研究看,波后边界层分离的问题并不像过去

设想的那么严重,在预期的可以达到的速度范围

内,提高叶尖切线速度在气动上总是利大于弊的。

提高叶尖切线速度将受到材料强度的限制,

对振动、对可靠性都可能产生不利影响,所以要权

衡利弊。

2. 3　更低的展弦比

　　统计表明,过去 40～ 50 年内,叶片展弦比一

直在降低:从 1950年到 1985年,压气机的平均展

弦比约从 315 下降到 116, 风扇的则由 415 下降

到 210,下降的趋势是非常明显的。低展弦比的主

要好处是: 更好的耐用性,更低的成本,大体相同

的轴向长度,更好的抗失速能力,更少的零件数,

表 4　低展弦比对气动性能的影响

项　　目 效率 抗失速能力

更高的弦长雷诺数

更厚的叶片边界层

更低的端壁边界层增长率

更低的径向间隙ö弦长比

更低的轴向间隙ö弦长比

更低的叶厚ö弦长比

子午面内激波更斜

不需阻尼凸台

更大的扭曲造成局部叶面

与径向更大的夹角

更好的叶型质量

较少的腐蚀

相对较小的进口不均匀性

有利

不利

有利

有利

有利

有利

有利

有利

不利

有利

有利

有利

有利

有利

有利

有利

有利

有利

有利

不利

有利

有利

有利

大体相同的重量,通常更高的效率。对于风扇或低

压压气机,降低展弦比是否一定有利于缩短轴向

长度,尚不十分肯定,但对于核心压气机,这大体

是肯定的。低展弦比对气动性能的影响见表 4。

总之,降低展弦比是提高级的负荷能力和抗

失速能力的有效措施,这主要是因为叶面和端壁

的增压梯度减小造成的。

2. 4　更高的稠度

　　更高的稠度有利于降低气动负荷。对于现代

的高负荷风扇,动叶根部稠度达到 310 左右是允

许的。

以上所述主要反映了 80 年代中期以前的情

况,在那以后,甚至在将来的一段时期内,可能仍

会保持这种发展趋势,所不同的是,设计水平会有

很大提高,特别是计算技术的巨大成就会在某些

方面方面带来革命性的飞越。

3　美国“综合高性能涡轮发动机技
　术”( IHPTET)等计划

　　美国于 1988 年开始实施的 IH PT ET 计

划[1 ] ,希望在世纪交替之际,超越技术上的障碍,

使推进系统比现有能力提高 1倍,即在 2003年完

成第三阶段计划时所具有的能力,可使推重比达

到 15～ 20,耗油率降低 40%。

为达到此目标,在风扇ö压气机方面,则要在

保持高效率和足够失速裕度的条件下实现以更少

的级数达到更高的压比,例如,整个风扇从现在通

常用的 3～ 4级减少为只用 1～ 2 级; 而核心压气

机则只用 3～ 4级。第三阶段的某些目标现已提前

达到,例如,一个单级风扇转子在试验时已达到了

F1002PW 2200三级风扇的压比,且效率很高。在

空气动力学方面, 对于轴流式风扇ö压气机,

IH PT ET 计划提出的主要研究课题是: 高通流设

计,弯掠叶片和大小叶片。以非定常全三维流场数

值模拟为主要研究内容的计算流体力学是达到上

述目标的主要技术支持。

为了同美国竞争,以英国为主,意大利和德国

共同参与与实施了先进核心军用发动机计划的第

二阶段 (A CM E2Ê ) ,英、法又联合实施了先进军

用发动机技术计划 (AM ET )。北大西洋公约组

织,俄罗斯也都有类似计划。在风扇ö压气机方面
的研究内容大致相同。

下面将按 IH PT ET 计划提出的课题讨论用

于高推比发动机的风扇ö压气机的有关技术问题。

3第　1　期 陈矛章: 风扇ö压气机技术发展和对今后工作的建议



4　高通流进口级

　　高通流进口级既可减小迎风面积,也可减轻

重量。达到高通流的措施有二:

(1) 提高进口轴向M a 数。这一方面可减小

迎风面积,也可提高加功能力。轴向M a 数过高,

易使叶片通道内堵塞,效率较低。综合平衡后,进

口级轴向M a 数可能提高到 0165 左右。实际上

W P13 原型已达到此水平,他们可能正是用此措

施以弥补叶片速度低,加功能力低的不足,但效率

低,仅 01795左右。

(2) 减小转子进口轮毂比。现在风扇和低压

压气机进口的轮毂比约在 014 左右,若能减小到

013,则迎风面积可减小到 01923,这是很可观的。

轮毂比的减小一方面受到气动设计的限制,加功

困难,使动叶根部转角过大,也使其下游静叶根部

进口M a 数可能过高。另一方面,受到结构强度限

制,整体叶盘是很好的解决办法。

5　掠形叶片技术

5. 1　问题的提出

　　前已指出,不断提高叶尖切线速度是过去几

图 1　某些高速风扇叶栅损失系数与M a 数的关系

F ig. 1　T he rela t ions betw een the lo ss coefficien t

and M ach num ber in som e h igh speed fans

十年的重要发展趋势,并在将来一段时期内会继

续保持这种趋势,因为这是提高单级增压比的有

效途径。从空气动力学的观点看,提高叶尖切线速

的主要障碍是由此引起的气流相对M a 数相应增

大后,流动损失的增加。图 1为若干高速风扇叶栅

损失系数的试验值与计算值[2 ]。由图可见,随着气

流M a 数的增大,特别是当M a> 112～ 113后,损

失系数剧增。所以,怎样在M a 数增加的条件下使

损失的增加保持在可以接受的水平,这就是采用

更高的叶尖切线速时在气动方面所面临的一个关

键问题。而掠形方案则是极具吸引人的一条出路。

在 40年代,掠形方案已成功用于飞机机翼的

设计以降低跨音和超音飞行时的阻力。这一成功

一直鼓励着内流工作者将此思想用于风扇ö压气
机的设计。在国外也断断续续有这方面的报道。例

如某国单级压比 312 的风扇试件, 为处理高达

630 m ös的叶尖速度所带来的问题而采用了马刀

形的大后掠方案。美国则在 70年代开展了Q F212

低噪音风扇研究。80年代以来,美国的多个机构

以不同的思想开展了这方面的研究,现将其主要

结果评述如下。

5. 2　美国空军W r ight实验室的研究

　　W ennerst rom 博士在受聘为北京航空航天

大学名誉教授所写的个人材料中写道: 我对高负

荷跨音风扇ö压气机气动设计的贡献,一是提倡采

用小展弦比,另一则是将掠形方案引入设计,作为

可选择的设计几何参数之一。W righ t 实验室的研

究工作充分体现了他的思想。早在 1971年,该实

验室的前身W righ t2Pat terson 空军基地的空军推

进 实 验 室 就 开 展 了 高 通 流 压 气 机 计 划

(H T FC) [3 ] , 前后完成了 8 个转子和 2 个静子的

试验。其主要技术特点是小展弦比,小轮毂比和适

当高的叶尖切线速度,当时尚未将叶片前缘掠形

有意识地作为一个设计参数。1985年左右,该实

验室开展了一个叫做“叶片参数研究”的计划,其

目的是对上述试件进行系统参数研究,这时已将

图 2　具有不同前缘掠型的 4个转子

F ig. 2　Four ro to rs w ith differen t sw ep t shape

at leading edge
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图 3　各转子的特性

F ig. 3　T he perfo rm ance m ap s of ro to rs

叶片前缘掠形作为一个设计参数加以研究,虽然在起

初设计时还未意识到这点。1992 年开始了一个叫做

“掠形转子研究的”的计划,已将重点集中到掠形[4～ 6 ]。

除已有的试件外,又新设计了转子 8和转子 9 (图 2)。

与转子 6 相比,转子 8 具有更大的后掠,而转子 9 的

上部则为明显的前掠。这些掠形是靠改变叶片弦长的

展向分布实现的,而未靠周向弯曲。由图3可见,前掠

的转子 9 有最大的流量裕度,而有最大后掠的转子 8

则只有很小的流量裕度,在100%转速时尤为明显。转

子 9不仅有最大的流量裕度,而且在其最高性能点附

近的特性线有较平坦的一段,对应着有更长的失速预

告时期。

5. 3　美国“海军先进风扇部件技术”计划

　　　　　 (NAFCOT)

　　如果说,美国W righ t 实验室发展掠形设计的

技术思想是用小展弦比加适当的掠形造成沿展向

倾斜的激波以达到提高效率的目的, 海军

NA FCO T 计划则迈出了更具想象力的一大步,即

按照“亚音前缘”原则,在叶中以上采用大后掠,企

图实现无激波转子[7, 8 ]。根据结构强度的需要,转

子叶片子午形状作成斧头形 (图 4)。

图 4　NA FCO T 复合掠型转子和常规转子流路

F ig. 4　T he passage of com bined sw ep t ro to r

and conven tional ro to r

为了检验此设计思想的有效性,按可比较的

原则设计了一个常规试件作为基准[9 ] ,其基本参

数为: 总压比= 212, 流量= 4115 lbös, 级绝热效

率= 8811% , 叶尖速度= 475 m ös 进口轮毂比=

0141,转子展弦比= 0194,静子展弦比= 1138,转

子稠度= 1184, 静子稠度= 1164, 平均 CX öU =

0143。

用全三维欧拉方程程序对转子流场进行的数

值分析表明,在 S 1 流面的等M a 线图上,常规转

子有表征激波存在的等M a 线密集,而大后掠转

子的等M a 线则分散而不密集,没有激波突跃的
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征兆。文献[ 8 ]公布了试验结果,在设计转速效率

峰值点与非掠形基准的比较如表 5。

表 5　设计转速效率峰值点与非掠形基准的比较

非后掠 大后掠

压比

流量ö( lbös)

多变效率提高

失速裕度ö(% )

叶尖速度ö(m ös)

2130

9018

010

13

7419

2110

8919

011

0～ 6

47419

由表可见,掠形方案未达到预定的设计压比。

设计转速的失速裕度既低于设计值,也低于非掠

形方案。由表列出的质量平均效率看,掠形转子没

有明显优势。但从基元级的效率看, 在 75%～

95%叶高范围,掠形转子效率明显高于非掠形,最

高达 8个百分点。

激光测量表明,掠形转子内仍存在激波,用尖

部大后掠来消除激波的目标没有达到。但是叶片

前缘的大后掠带来了激波的大后掠,从而大大降

低了激波强度和相应的损失,这是掠形方案的效

率在尖部区明显高于非掠形的原因。

5. 4　GE公司的研究

　　GE 公司于 1996 年 4 月至 6 月期间, 在

W righ t 实验室作了前掠转子试验 (图 5) ,其流量

约为 100 kgös[10 ]。试验表明, 这种高速、低展弦

比、前掠转子比最好的常规转子能提高 80%的承

受进口流场畸变的能力,最少提高几个百分比的

失速裕度。这种更高的抗畸变的能力可以有几种

不同的用法。首先,可以使用更高的风扇压比,从

而增大发动机推力。根据估算,可提高推力 10%

而不增大风扇流量。另一种用法是作为更高效率

的更高负荷的风扇,以减轻其它部件的负荷,从而

提高寿命。这种能力也可用于改进具高畸变进气

条件的发动机的性能。例如隐形飞机的动力装置

就要经受这种条件,因为其动力装置要埋入机身

或机翼以减少雷达反射。GE 公司也考虑将它用

于现役机型。第一个可能的对象是装有矢量推力

喷管的发动机。因为限制飞机机动性的一个重要

因素是其承受进气畸变的能力,操作矢量喷管所

引起的进气畸变比现有任何畸变都严重,而这种

前掠技术的采用则可扩大发动机适应矢量喷管的

能力。

5. 5　RR公司

　　RR 公司的 TR EN T 28104 发动机采用了一

种形状很特殊的掠形风扇 (图 6) [11 ] ,该风扇叶片

图 5　GE 公司在W righ t 实验室试验的前掠转子

F ig. 5　T he fo rw ard sw ep t ro to r of GE tested

in W righ t lab

图 6　T ren t 8104的后掠风扇

F ig. 6　T ren t 8104 aft2sw ep t fan

是从原来的空心宽弦叶片改进而来, 在重量、成

本、气动性能、噪音和吞鸟能力等方面都有明显的

优越性。在不增大尺寸的条件下,通过改进叶型,

提高了流量和效率,增大了推力。叶尖后掠提高了

叶片抗鸟撞击能力,并可改善噪音特性。

RR (德国)曾用掠弯组合造型控制静叶根部

角区分离,这对解决RB 710发动机风扇设计起了

重要作用[12 ]。

5. 6　我国情况

　　在 863 计划中, 我国已完成了 2 个压比为

212～ 213 的单级试件试验, 都得到了很好的结

果。但这 2个试件都没有在子午面内的前掠,而美

国的转子 9和 GE 的试件在这方面显示出了很大
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的优越性。我们在结构完整性方面也尚未作进一

步的工作。

6　大小叶片技术

　　提高单级压比一直是设计者追求的目标。早

在 70年代初, D r. W ennerst rom 就用常规方案设

计了单级压比达 310的轴流式转子[13 ]。实验表明

其转子和级的性能都远低于设计指标。对实验数

据的分析揭示,其性能低的主要原因之一是转子

出口处气流有很大的落后角。为了解决此问题,

D r. W ennerst rom 于 1974 年采用了大小叶片转

子的方案[14 ] (图 7和图 8) ,其基本思想是,由于气

流最容易在叶背后段分离,所以在那里局部地加

上小叶片,既可抑制气流分离,又可避免因增加全

图 7　单级压比 3的大小叶片转子

F ig. 7　T he sp lit ter ro to r w ith single stage

p ressure rat io 3

长叶片引起堵塞、效率下降和重量增加。所以看来

这种方案是很合理的。实验表明,这种方案允许在

很高的扩散因子条件下得到好的空气动力性能。

然而很快发现,该转子的叶片表面压力分布很不

好,使总性能仍低于设计指标[15 ]。但人们发现小

图 8　大小叶片相对位置

F ig. 8　T he rela t ive po sit ion of sp lit ter

叶片对控制气流落后角非常有效。这个结论激励

人们进一步研究大小叶片转子的复杂流场,以弄

清失败的原因。经过 70年代后期的多种努力,都

无明显效果。人们很快意识到,当时的计算技术发

展水平不能担负这样的分析任务,因为这需要利

用全三维程序,而在 70 年代这是完全不可能的,

这项研究工作于是停顿下来。经过约 20 年的沉

默,直到 90年代初,才又有这方面的文章发表。美

国 T ex tron L ycom ing 公司, 以实施 IH PT ET 计

划为契机,用全三维程序对原有的大小叶片转子

作了分析,并基于实验和三维分析,又作了重新设

计[16 ]。为了可作比较,重新设计采用了与原设计

表 6　大小叶片转子参数对比

原转子 原大小叶片转子 新大小叶片转子

叶片数

叶尖速ö(m ös)

进口轮毂比

展弦比

平均有效稠度

流量ö(kgös)

转子压比

转子绝热效率

30

48713

0175

0151

1194

13162

313

01893

30

48713

0175

0151

2171

13117

313

01893

30

48713

0175

0151

2160

13117

3135

01893
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图 9　原大小叶片转子根中尖截面等M a 线图

F ig. 9　T he M ach con tour at the hub,m iddle and tip section in the o riginal sp lit ter ro to r

图 10　新大小叶片转子根中尖截面等M a 线图

F ig. 10　T he M ach con tour at the hub,m iddle and tip section in the re2designed sp lit ter ro to r

相同的基本参数,见表 6。

其中有效稠度的定义为 (C + CS ) öS , C 和CS

分别为大叶片和小叶片的弦长, S 为栅距。

图 9为三维计算得到的原大小叶片转子根中

尖的等M a 线图。由图可见,在尖区,在小叶片前

缘发出的激波与大叶片吸力面的交点后,出现了

大的分离区,这是由于尖部叶片弯度过大,激波过

强引起的。在重新设计的转子的尖部,其叶片的弯

度大大减小了,由此而消除了那里的气流分离 (图

10)。

图 11和图 12分别表示原转子和新转子大叶

片和小叶片近吸力面速度矢量图。由图 15可见,

原设计大叶片吸力面的尖部区有大的失速区,而

新转子则未发现分离区 (图 12)。三维计算发现的

原设计尖部的大分离区是与实验一致的。可见,全

三维的流场数值模拟对于保证得到好的大小叶片

流场是至关重要的技术。

最近,即在参考文献 [ 1 ]中报道,一系列大小

叶片的压气机转子标准台架试验已经完成 (图

13) ,使单级达到了 F1002200三级风扇的压比,并

有很高的效率。此项技术的突破使得 JTA GG 超

过了 IH PT ET 第二阶段性能目标。JTA GG 是联
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合信息公司承担的用于中小型涡浆ö涡轴发动机
的联合涡轮先进燃气发生器。而L ycom ing 公司

即属于联合信息公司,但文献 [ 16 ]报道的内容和

图 13 所示的转子却与L ycom ing 公司上述研究

不同,因轮毂比差别较大。看来他们确实作了一系

列工作。

图 11　原大小叶片转子大叶片和小叶片近吸力面

的速度矢量图

F ig. 11　T he velocity vecto rs near the suction surface

in the o riginal sp lit ter ro to r

图 12　新大小叶片转子大叶片和小叶片近吸力面

的速度矢量图

F ig. 12　T he velocity vecto rs near the suction surface

in the re2designed sp lit ter ro to r

根 据 W ennerst rom 1997 年 透 露, 除

L ycom ing 公司外,美国A llison 公司也在开展这

方面的工作。他们设计了军用的带大小叶片转子

的大的斜流风扇,并已于 90 年代中期作了实验,

其性能有很大改进,但在某些方面仍略有不足。

带大小叶片转子的斜流风扇ö压气机虽还未
看到已成功用于大发动机的报道,但已有用于小

发动机的实例。在离心式压气机的工作叶轮中也

早有采用此技术的。

在A SM E 2000 年的年会上, 有人发表了用

全三维反问题设计大小叶片叶型的文章[17 ]。

我国也开展了这方面的工作。利用全三维流

场正问题程序进行的气动方案分析研究表明,利

图 13　 IH PT ET 的大小叶片转子

F ig. 13　T he sp lit ter ro to r of IH PT ET

用大小叶片技术大幅度提高单级增压比是可能

的,但要解决气动方面的一系列困难。现已提出一

些措施克服这些困难。数值模拟结果表明,这些措

施是有效的,所得结果是非常令人鼓舞的。现在的

工作已进入试验验证阶段。

7　叶轮机内流动的非定常性

　　在轴流式叶轮机内的流动存在两类非定常

性,一类与转速不相关联,如湍流,另一类则与转

速相关联,它与动静叶的相对运动所引起的固有

的非定常性有关,如尾迹、激波、堵塞、失速、喘振

和畸变等。当压缩系统中的叶片遭遇这一类非定

常性扰动时,流场的性态将与按定常流预估的不

同。作用于叶面上的非定常力不仅将引起叶片振

动和噪音,而且可能引起叶片断裂。总之,流动的

非定常性与压缩系统以及整个发动机的结构完整

性和可靠性有着密切的关系,这正是人们重视此

问题的主要原因之一[18 ]。

7. 1　强迫作用 (Forc ing function -gust)

　　叶轮机中的叶片排总是遭受着周期性的非定

常流的作用,这些非定常流是由下述几种因素产

生: 上游叶排尾迹,来流畸变,支板或吊架的位势

场,以及高温热流条。这些周期性的非定常扰动被

称为强迫作用或 gu sts。由图 14可见,这些强迫作
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图 14　叶片对非定常作用的响应

F ig. 14　P rocess chart fo r unsteady b lade responses

用可以是旋涡型,位势型和熵型。强迫作用可由周

期性的非定常的流向和横向扰动速度来表征。这

些扰动速度将引起下游叶片攻角的周期性变化,

从而使叶片遭受到周期性的扰动升力和阻力的作

用。

7. 2　叶排响应

　　叶排对于强迫作用的响应通常表现为以下的

5种形式: 叶片振动、声学响应、边界层响应、尾迹

亏损的恢复以及叶片的热响应。以下分别予以简

单评述。

7. 2. 1　叶片振动

　　脉动的攻角产生脉动的升力和阻力。这些脉

动作用力可以激振叶片的自然频率。这可称为强

迫响应。强迫响应通常有三种类型:同步响应 (位

势流ö尾迹与叶片的作用) ,非同步响应 (分离流振

动和失速) ,以及过渡态 (喘振)。强迫响应是在这

样的情况下发生,即当叶片对外部施加的强迫作

用作出响应。这时,叶片 (截面)的运动是非定常作

用力的函数。另一方面,颤振是一种自激振动,它

的非定常作用力是叶片运动本身的函数,是与相

位密切相关的。

对于叶片振动的同步响应,当非定常作用力

的频率等于叶片自然频率时,振动会非常严重。这

是要力求避免的。

7. 2. 2　边界层响应

　　在燃气涡轮发动机中,叶面边界层的发展对

性能有很重要的影响。此发展过程,特别是转捩过

程,强烈地受着非定常尾迹扫掠的影响[19 ]。当尾

迹扫掠叶面边界层时,诱发形成类似湍流斑的湍

流区,而在两尾迹之间,则为平静区,在这里,转捩
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被抑制。所以,非定常的尾迹扫掠,使下游叶片的

边界层总处于交变中。W alker 等[20 ]对此问题作

了研究后认为,通过调整叶片表面压力梯度,可有

效利用周期性转捩所带来的好处。M aik

T iedem ann 等研究了在高压涡轮转子叶片上非定

常边界层转捩问题,给出了很新的结果[21 ]。

7. 2. 3　尾迹亏损的恢复

　　尾迹的恢复涉及某种可逆过程使流动不均匀

性 (如尾迹速度亏损)降低。这与粘性耗散所对应

的不可逆过程是相反的,因为耗散也起着降低流

动不均匀性的作用。尾迹的恢复发生在这样的情

况,即上游叶排的尾迹扫掠过下游作相对运动的

叶排时。尾迹恢复的影响是减小掺混损失,而在其

它情况下,例如在定常的叶栅中,掺混损失本是会

发生的。试验表明,当一台四级轴流压气机的轴向

间隙减小时,损失会降低,而静压升将提高,这些

都部分归因于尾迹的恢复。Sm ith [22 ]的实验表明,

两压气机叶排之间的轴向间隙从弦长的 37%降

低到 7% ,则效率提高 1%～ 2% ,压比提高 2%～

4%。

试验表明,在多级压气机中,动叶排叶片与另

一动叶排叶片之间周向的相互位置对效率也有影

响。静叶也有同样的情况。原因待进一步研究。

7. 2. 4　叶片的热响应

　　燃烧室出来的高温气流进入高压涡轮第一级

的导叶。而冷却气沿导叶叶面射出,在导叶后形成

尾迹,使导叶下游的温度场发生变化。当高压涡轮

转子横切导叶后的尾迹区和非尾迹区时,它会遭

遇很大的温度脉动,这将引起叶片疲劳、蠕变甚至

断裂。

非定常性对涡轮最高温度也有很大的影响。

这种影响来自两方面,一是由于热流的差速迁移,

在涡轮压力面形成高温区 (Sharm a [23 ])。另一方面

来自非定常性对换热系数的影响 (D ring [24 ])。

7. 3　气—固耦合

　　从发动机结构完整性和可靠性的观点看,叶

片振动响应是叶排相互作用课题中最为至关重要

的问题。当压气机或涡轮叶片遭遇上游叶排产生

的尾迹时,非定常力将作用于这些叶片。当非定常

力的频率等于叶片自然频率时,这不仅会引发严

重的叶片振动,而且可能使叶片断裂。为了避免出

现这类故障,国外的发动机公司在计算和试验方

面都作出了很大的努力,以评估由强迫响应和颤

振引起的高周疲劳 (HCF)。

D eecrip tion
L o ss of en tire airfo il andöo r

dovetail andöo r disk tang

L o ss of ou ter po rt ion

of airfo il

L o ss of t ip leading

o r tra iling edge

V ibrato ry mode
F irst bending

o r first to rsion

Second to rsion o r h igher

o rder bending mode

Panel (stripe) mode o r

h igher o rder to rsion mode

Effects

H igh unbalance,

Containm ent,

Sign ifican t secondary dam age,

H igh co st

M easurab le unbalance,

Som e secondary dam age,

M oderate co st

U ndetectab le,

M in im al repair

图 15　高周疲劳引起的损伤的不同严重程度

F ig. 15　D am age severity from h igh cycle fat igue
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7. 3. 1　高周疲劳问题的重要性

　　在燃气涡轮发动机中,高周疲劳引发的事故

约占总事故的 10%～ 40%。在民机维修费中, 5%

图 16　试验测得的压气机和涡轮转子

叶片尾迹的特征

F ig. 16　M easured p ropert ies of comp resso r ro to r

and tu rb ine ro to r w akes

是由高周疲劳引起。而对于军机,与高周疲劳相关

的费用在 2020年前美国约需耗费几十亿美元。美

国空军的专门报告指出,在过去 30 年中,美国空

军发生过几百次A 类事故, 主要诱因是高周疲

劳。怎样算准气动激振的振幅是亟待解决的问题。

由高周疲劳引发的事故的损坏严重程度,对

应的振动模态以及造成的后果在图 15上给出。

美国对近两年民机各种事故原因的调查得出

了以下结果[25 ]:

使发动机空中停车而与发动机有关的起最大

作用的 2个因素是: (1)控制与附件; (2)风扇和压

气机叶片 (多半由于鸟撞击和疲劳引发的叶片断

裂)。

使起飞终止而与发动机有关的起最大作用的

3 个因素是: (1)短舱ö反推力装置; (2)控制与附

件; (3)风扇和压气机叶片 (多半由于鸟撞击和疲

劳引发的叶片断裂)。

计划外的发动机拆卸而与发动机有关的起最

大作用的 2个因素是: (1)涡轮叶片 (多半由于热

响应问题) ; (2)风扇和压气机叶片 (多半由于振动

应力问题)。

7. 3. 2　强迫作用的相对大小和特征

　　叶轮机中叶排尾迹引起的强迫作用有着明显

的特征。图 16说明了压气机叶片和涡轮叶片尾迹

作用特征的不同,这些是由试验得出的[26 ]。由图

可见,在压气机中,尾迹引起的气流绝对速度的方

向和横向分速的脉动幅度最大,而在涡轮中,尾迹

引起的气流绝对速度和流向分速的脉动幅度最

大,这是与压气机有所不同的。

当激波在叶片前缘形成并反射到叶片通道外

时,也会产生压力扰动,这也是一种强迫作用。

7. 3. 3　设计问题

　　现在叶片的气—固耦合设计系统主要仍是经

验性质的。对于复杂的压缩系统,在设计时要考虑

一系列的气—固耦合问题,它们是: 颤振裕度,频

率安排和共振,失速过应力能力,外物损伤ö吞入
和侵蚀能力等。

总之,高周疲劳问题的耗费是很高的,特别是

由于现有的设计和评估方法都在很大程度上依赖

于经验,使得此问题更加突出。应在以下方面作进

一步的工作:

( 1) 可靠的、以概率为基础的设计和发展系

统,它可以处理强迫响应、颤振和阻尼;

(2) 振动阻尼;

(3) 使激振力最小化;

(4) 试验方法和数据处理;

(5) 容许损伤的叶型;
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(6) 材料特性;

(7) 自适应控制和安全监控。

7. 4　失速和喘振的影响

　　在叶轮机气动力学领域内,对于轴流压气机,

图 17　稳定性消耗预算

F ig. 17　Schem atic rep resen tat ion of stab ility stack

旋转失速和喘振现象是最严重的问题。如果在整

个运行范围内不能避免发生失速或喘振,则燃气

涡轮发动机的性能和寿命都会出现严重的问题。

此外,一旦发生失速或喘振,从这种状态恢复回来

的能力也是至关重要的。喘振被认为是由失速引

发的。

过去 20年来,发表了很多有关失速和喘振的

文章[27 ]。人们作出了巨大的努力,希望能够用计

算的方法正确预估稳定边界。对于多级压气机,根

据叶片几何来计算失速开始发作的能力是很重要

的,但现在这种能力也仅处于婴幼儿期。所以设计

者只好采用失速裕度和稳定性消耗量预算的方法

来确保风扇和压气机能在其整个运行范围内无失

速和喘振发生。失速裕度至今也仍是用半经验的

方法作出预估。图 17给出了典型的稳定性消耗量

预算。对于民用发动机, 失速裕度的典型值为

15%～ 20% ,军机则为 20%～ 30%。

7. 5　进气畸变

　　进气畸变会改变失速开始发作时的气流量,

因而减小失速裕度。在多轴发动机中,在上游风扇

或低压压气机中发生的旋转失速将是对下游压气

机加上的旋转畸变,因而影响其稳定性。加在下游

压气机的这种旋转畸变可看成是一种强迫响应问

题,它以旋转的周期性的压力扰动的形式出现。

为评估这种强迫响应问题,在一低速四级压

气机试验台上进行了研究[28 ]。在 IGV 上游 115半

图 18　失速开始时的流量系数随畸变旋转速度的变化

F ig. 18　F low coefficien t a t sta ll versus disto rt ion ro ta t ing rate
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径处装置了可旋转的畸变网,它产生周向 1200的

方形总压畸变波,所引起的速度扰动约为转子尾

迹的 2倍,且扰动速度的流向和横向分量大体相

等。

试验表明,失速开始时的空气流量随畸变网

的旋转速度而变化 (图 18)。由图可见,当畸变网

以约 50%的速度与转子同向旋转时,稳定性的损

失约为定常畸变时的裕度的 90%。在此项目中,

对 4台不同的压气机进行了研究,结果一致表明,

当畸变网反向旋转时,与定常畸变相比,稳定性没

有明显的损失。这也许意味着使风扇与核心压气

机以相反方向旋转可使此两压气机的非定常相互

作用的影响降低。

8　计算流体力学

　　在叶轮机的发展历史上,人们作出了一个重

要假设,即流动是准定常的,以此为基础,来发展

设计和分析的工具。由于上述各种流动非定常性

的影响是实际存在的,而理论上又没有能力予以

描述,所以所发展的设计方法都是半经验的。从发

动机结构完整性和可靠性的观点来看,这些方法

是非常成功的。在用纯数值方法模拟叶轮机内部

流场时,在其开始阶段也采用了定常流的假设。

80年代以来,计算流体力学取得了重大的进

展,在叶轮机方面,已从二维无粘分析发展到全三

维的粘流分析。基于雷诺平均的N 2S方程的三维
定常正问题程序现已发展得比较好了,单排的情

况更是如此。这些程序对流量、压比、效率等的计

算虽还不能完全准确,但对三维流场物理现象的

定性描述却是相当准确的。当对某些气动参数或

几何参数调整后,数值模拟能够给出三维流场品

质和总体性能参数的相应变化,这就为优化设计

提供了宝贵的信息。而这些信息是过去的设计系

统甚至试验都很难提供的。这正是这些程序的价

值之所在。我国 863两台高负荷单级风扇正是在

没有试验数据支持而靠三维数值优化取得的成

功。所以,三维程序的应用,大大提高了产品性能,

降低了成本,缩短了研制周期,减少了对试验的依

赖,减少了盲目性,减小了研制风险,使我国压气

机设计水平上了一个台阶。

但是,现在的三维程序还不够完善,主要因素

之一是湍流模型问题。叶轮机内的湍流,是在强三

维剪切背景下的复杂湍流,各种二次流、特别是流

向涡将对湍流的特性产生很大影响,以外流为背

景发展的湍流模型很难适用于叶轮机条件。没有

很好适用于叶轮机条件的湍流模型是制约计算流

体力学发挥更大作用的最主要的因素。

虽然现有的三维程序已取得了巨大的成就,

但这种定常体系具有根本性的缺陷,它无视流动

所固有的非定常性,因而本质上它不能准确描写

叶轮机械流动。一个典型的例子是动静叶之间的

交接面问题。即在通过该交接面时,在相对叶片排

定常流动的框架内一般不能同时保证质量、动量、

能量和熵都守恒。在高负荷条件下定常流假设引

起的偏差更大, 而多级环境更使误差级联放大。

Do rney 和 Sharm a 通过对几种数值方法进行比

较,表明只有非定常数值模拟才能够与实验结果

吻合很好[29 ]。总之,前述的各种非定常效应在定

常框架内都不能反映出来。

90年代以来,全三维非定常流场的数值模拟

取得了很大进展,主要是在以下几方面:

( 1) 动静叶的相互作用: 最初的工作假设动

叶和静叶的叶片数目相等,从而可在单叶片通道

内进行模拟,并应用周期性边界条件。后来去掉了

叶片数相等的条件,而引入了相位移动的条件。陈

和吴用扰动涡方法模拟了相互作用过程,得到了

与试验大体符合的结果[30 ]。

(2) 非轴对称流的模拟,包括进气畸变[31 ] ,支

板和吊架引起的非周向均匀流场。

( 3) 气—固耦合,文献 [ 32 ]模拟了颤振的物

理过程。

这些研究虽有相当进展,但离工程实际应用

还有一定距离。

因为叶轮机内存在复杂的涡系,如通道涡,顶

部间隙泄漏涡,脱落涡等,它们的尺度和频率跨越

很大的范围,只有使计算域包含整个环形通道,才

有可能反映全部的真实过程。由于这样的原因,对

计算机能力的要求很高,多微机并行计算是解决

此问题的好方法。

9　对今后工作的建议

　　高推重比的要求在风扇ö压气机上的必然反
映高的单级压比,因而流动稳定性的问题,以及相

关的结构完整性和可靠性的问题将更加严峻。根

据我国研制发动机的实际情况看,虽然性能方面

也存在问题,但更影响进度甚至成败的是与结构

完整性和可靠性有关的一些问题,因此建议在今

后工作中,既要注意性能,更要注意可靠性,特别

是要从气动方面以及气固耦合方面加强对可靠性

的研究。从技术层面而言,这是解决我国发动机搞
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得出还是搞不出的关键之一。具体内容如下:

(1) 开展在子午面内前掠转子的计算和试验

研究,这是提高失速裕度和抗畸变能力的有效途

径。

(2) 开展前掠大小叶片的试验研究工作。

( 3) 以提高结构完整性和可靠性为主要目

标,开展非定常流研究,如鸟撞击,高周疲劳,失速

喘振等问题。这些既是过去发动机研制过程出现

的重要问题,也是今后运行过程会出现的问题。

(4) 加强计算流体力学的基础研究和应用研

究:

① 对于现有的三维程序要用已有的试件进

行验证, 归纳总结需要修正的数据, 积累使用经

验。

② 加强非定常三维流的数值模拟研究,其主

要目的是提高结构完整性和可靠性,主要内容为:

非定常作用力的准确预估、气固耦合 (高周疲劳和

颤振)、失速和喘振的数值预估及风扇ö压气机对
进气畸变 (静态和动态)的响应等。
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