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某型加力涡扇发动机变几何扩稳优化模拟

吴　虎, 廉小纯, 沈韶瀛

(西北工业大学 七系,陕西 西安 100083)

摘要: 本文基于级特性和级叠积模型,发展了涡扇发动机风扇压气机导叶、静叶调节扩大发动机稳定裕度的

计算模型, 并将其与某型加力涡扇发动机共同工作计算模型相结合,建立了低函道比加力涡扇发动机风扇和

压气机变几何调节扩稳的模拟方法及相应的计算模拟程序, 并对发动机变几何的调节方案进行了初步的优

化分析, 结果表明合理的发动机变几何调节可使发动机性能和稳定裕度获得最佳匹配。
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1　引　言

　　随着新一代飞机机敏性的进一步提高及其飞

行包线范围的进一步扩大, 其推进系统进口流场

的不均匀程度更加突出。这严重影响发动机性能

尤其是其稳定工作范围。因此新一代发动机设计

中广泛采用多变量(风扇、高压压气机、高、低涡轮

导向器、尾喷管喉部面积等)可调。美国第四代战

斗机F-22的F119发动机、苏-27飞机的AJI-31�
等低函道比加力涡扇发动机多变量变几何调节设

计,显著提高了发动机稳定工作范围,同时也扩大

了飞机的飞行包线范围。为进一步从理论上探索

新一代发动机压气机系统变几何调节规律, 本文

基于级特性和级叠积方法, 初步建立了低函道比

加力涡扇发动机风扇变几何扩稳模型与方法, 以

期为我国新机变几何扩稳调节提供理论基础。

2　模型与计算方法

　　文献[ 1～3]的计算与试验结果比较表明, 基

于级特性,采用级叠积( stag e-stacking )方法模拟

压气机叶排安装角的改变对压气机总特性影响是

相当可靠的。因此,本文也采用了相同的计算模

型。该模型的关键是计算压气机各个级转子出口

的流动参数。由级进口流动参数计算级出口(位于

转子下游静子出口)流动参数。首先由已知的级进
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式中 �0为绝对气流流动角。由动量方程、能量方

程以及级转子进、出口平均半经处速度三角形关

联关系,迭代计算出转子出口马赫数 Ma3, 轴向流

速 V a3,即:

�3 = tan
- 1

( u3 / V a3 - tan�0) ( 5)

cp△T
* = u3V a3 tan�3 - u0V aotan�0 ( 6)

P
*
3 = P

*
0 1 +  s △T

*

T
*
0

k/ ( k- 1)

( 7)

T
*
3 = T

*
0 + △T

*
( 8)

T 3 =
T

*
3

1 +
k - 1

2
Ma

2
3

( 9)

P3 =
P

*
3

( T 3/ T
*
3 )

k/ ( k- 1) ( 10)

V a3 = m
�
RT 3/ ( P 3A 3 ) ( 11)



Ma3 =
V a3

co s�3
� 1

kRT 3

( 12)

非设计条件下压气机级效率  s 与其流量系数关
联关系采用文献[ 1]给出的大量试验结果得出的

通用效率曲线计算之。

最后由以上迭代计算结果, 计算出级出口总

压、总温:
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　　以上计算关系式中的右角标“0”,“3”和“4”分

别表示级进口、转子出口和级出口站的下标。

对于第 i 级重复上述计算, 最终可叠积出多

级压气机总特性。

关于多级压气机不稳定工作边界点的确定,

本文采用了作者在文献[ 4]所给出的方法。将以上

模型与发动机共同工作计算模型相结合,对某型

低函道比加力涡扇发动机变几何扩稳进行了数值

模似。具体采用的发动机共同工作计算模型与方

法与文献[ 6]相类似。

3　计算结果与分析

　　图 1为基于级特性与级叠积模型计算的某涡

扇发动机风扇压气机在 n
-

lcor= 0. 75下, 不同导叶

安装角下的压气机特性。可见随着导叶安装角的

减小,等换算转速线向左下方移动,其不稳定边界

点上的压比和换算流量也相应减少, 这与文献[ 1]

图 1　风扇变几何对其总特性的影响

给出的计算结果相符合。图 2为风扇导叶安装角

改变分别为 0°, - 10°, - 12. 5°三种情况下发动机

共同工作线的变化。图中变几何后压缩系统的稳

定工作边界点的确定采用了文献[ 4]的方法。由图

可见风扇变几何调节后, 对发动机共同工作线影

响不大,正是由于变几何后风扇不稳定边界的改

变使其稳定工作范围随之变化。图 3给出风扇不

图 2　风扇变几何对发动机共同工作影响

图 3　风扇变几何对发动机性能与稳定性影响

同变几何角度下, 发动机风扇压气机稳定裕度、发

动机推力、单位燃油消耗率的相对值变化。可见,

随着风扇导叶安装角的减小,风扇稳定裕度迅速

增加,达到最大值后,又逐渐减小。这是因为随着

安装角的减小, 压气机等换算转速线变平,如图 1

和图 2所示, 相应的稳定工作边界点上的压比也

明显减小;当变安装角减小到一定值时,稳定工作

边界点上的压比与换算流量之比反而开始减小,

但工作点的压比与换算流量之比变化不大, 故按

稳定裕度之定义可知, 其稳定裕度减小。因此随着

几何角度的变化, 稳定裕度出现峰值是明显的。正

因为如此,现代发动机设计变几何扩稳调节方案

均为当相对换算转速低于某一值时, 其变几何调

节角度保持一恒量, 如俄罗斯的 AJI-31� 发动
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机。采用风扇和压气机导向器角度调节,在给定的

飞行条件下发动机节流时, 推力不断减小而燃油

消耗率先减小后增加有一个极小值, 但其极小值

仍高于未调角度下的耗油率。这表明,采用改变导

叶或静叶安装角扩稳时, 必定伴随着发动机性能

的损失。文献[ 5]指出,与仅调节风扇和压气机的

导向器角度相比, 混合加力涡扇发动机,当风扇压

气机、混合室进口冷热流面积比和尾喷管共同组

合优化调节时, 发动机节流到同样的推力可使耗

油率下降 7%～10%。本文对飞行马赫数和高度

Ma, H = 0,条件下的发动机节流进行了组合调节

优化模拟,具体的稳定裕度和耗油率计算结果如

图 4和图 5所示。图中状态 1对应发动机未作任

图 4　组合调节对发动机相对耗油率影响

图 5　组合调节对发动机相对稳定裕度影响

何变几何调节情况, 状态 2对应发动机风扇—混

合室—尾喷管进行组合优化调节, 其优化后参数

分别为风扇安装角改变△!= 0. 7°, 热流面积减少

8% ,尾喷管面积 A
-

c r= ( 1. 072) ,即放大 7. 2%; 状

态 3对应发动机进行风扇—尾喷管进行组合优化

调节情况,优化后参数△!= 4°, A- c r= ( 1. 056)。

可见在状态 2和状态 3, 发动机稳定裕度均

明显提高,而其单位燃油消耗率也明显降低,且状

态 2更优于状态 3。这表明,发动机多变量变几何

设计中,多变量变几何调节明显优于单变量或双

变量调节。本文所得到的结果与聂恰耶夫在文献

[ 5]所给出的结果定性符合。此外,比较图 3与图

4可见组合变几何优化调节时, 风扇导叶安装角

改变为正值,而仅采用风扇变几何调节时,该值为

负值,表明二者调节方向是相反的。这可望为新一

代发动机多变量变几何扩稳设计提供理论指导。

4　结　论

　　( 1) 所建立的级叠积模型用于分析发动机压

气机变几何扩稳是可行的。

( 2) 仅应用风扇变几何扩大发动机稳定裕度

的同时,会带来发动机性能的明显损失。

( 3) 发动机节流时, 变几何组合优化调节可

使发动机性能和稳定裕度获得最佳匹配,变几何

调节的变量越多, 其最佳匹配程度越优。

( 4) 组合变几何扩稳时, 其风扇变几何调节

方向可能与仅采用风扇变几何调节的调节方向相

反。
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A Study of Enlarging Surge Margin and Optimization

of Variable Geometry for Afterburning Turbofan Engines

WU Hu, LIAN Xiao-chun, SHEN Shao-ying

( 7th Dept . , Northw est Po lytechnic University , Xi'an 710072, China)

Abstract: A general model for predict ing the thermodynamic perfo rmance of variable g eometry

axial compressors has been developed, based on stage-stacking model. T he model is combined w ith the

method, with w hich o ff-design operating points of gas turbine engines can be predicted. T he simulation

pr ogram is establ ished for predict ing var iat ions in eng ine surg e margins. An example on the use of the

model and method is given to pr ove their validity . The optimizat ion is obtained to predict the effects of

combined var iable geometry of fan inlet guide vane, m ixer and no zzle area on the performances and

surg e marg ins of the eng ine.

Key words : turbofan eng ine; v ar iable g eometry ; aerodynamic stability ; opt imizat ion

( The Chinese t ex t of t he follow ing abst ract is printed in PP386- 389)

Experimental Investigation on Impingement Heat Transfer

from Rib Roughened Surface

ZHANG Jing-yu, CHANG Hai-ping

( 2th Dept . , Nanjing University of Aeronaut ics and Astronaut ics, Nanjing 210016, China)

Abstract: Impingement heat tr ansfer is one of the useful cooling methods for high temperature

gas tur bine blades and/ o r guide vanes in aeroengines. After the cooling jet impinges on the leading

edge of the turbine blade and/ or guide vane, it flows downst ream and turns to be the init ial crossf low

fo r the af t row of impinging jet . The pr ocess of impingement heat t ransfer is quite complicated,

especially w hen the targ et surface is rib r oughened. In this paper , Impingement heat tr ansfer f rom r ib

roughened surface w ith tw o-dimensioned array s of circular jet w ith init ial crossf low has been

investig ated exper imentally. T hrough the thousands o f experimental data, the ef fect of the several f low

parameters ( R ej= 7000～15000, Gc/ G j= 0～0. 5) and geometric parameters ( X n= 5～15, Zn= 1. 5～5,

p / e= 5～12, e/ d = 0. 5～1. 5) on heat tr ansfer characterist ics has been studied. It w ould be useful for

the coo ling analy sis and design o f gas turbine ho t section.

Key words : impingement cooling ; heat t ransfer ; experiment
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