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无导叶对转涡轮新技术
在高推比航空发动机中的运用

刘思永, 王　屏, 方祥军, 晏山平
(北京航空航天大学 动力系,北京 100083)

摘要: 由于当代新的歼击机发展的需要,推重比10以上的涡扇发动机的研制势在必行,而对于涡轮部件,采用

超跨音、大负荷、低稠度、无导叶、大转折角的对转涡轮方案是一个重大的技术措施。它将大幅度减轻发动机重

量,提高推动比。文中对此论述了它的主要优点,以及由此带来涡轮气动设计、计算方面的新问题和新概念。我

们设计并制造出了试验件,并与608所合作在北航建立了对转涡轮试验台。
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Appl ica tion of Con tra-Rota ting Turbine

w ithout Guide Vanes to H igh Thrust L oading Aeroengine
L IU Si2yong, WAN G P ing, FAN G X iang2jun, YAN Shan2p ing

(Beijing U niversity of A eronautics and A stronautics,Beijing 100083, Ch ina)

Abstract: To m eet the needs fo r develop ing con temporary new figh ter, it is imperative to

develop fan turbo2engine w ith th rust loading exceeding ten. A dop ting con tra2ro tating turbine

characterized by transon ic2superson ic p rofiles, large load, low blade density, w ithout guide vanes

and h igh deflection angle is an importan t m easure. It would greatly reduce the w eigh t of engine

and raise the th rust loading. T h is paper review s its p rim ary advan tages and new requirem en ts fo r

aerodynam ics design and computing. A con tra2ro tating turbine test rig has been constructed in

cooperation w ith 608 R esearch Institute of Ch ina A viation Industry.
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1　前　言

　　随着新一代歼击机的研制,歼击机的性能有

了很大的提高,无论是美国研制的 F222和 JSF,还

是俄罗斯研制的苏- 27、苏- 37和 I242及欧洲的

EF2000上都能清楚地看到。新一代战机对发动机

也就提出了相应的要求,如发动机的推重比在10

以上, 高的单位推力, 低的红外辐射能量与发烟

量,长时间的不加力超音速巡航能力和高效可靠

性。美国国防部1982年提出的综合高性能涡轮发

动机技术计划 ( IH PT ET ( In tegrated - Perfo r2
m ance T urbine Engine T echno logies)中在2005年

要将推重比提高一倍,即20,耗油率降低40%并使

飞机总重下降45%的目的。这些要求从气动方面

来说,就迫使发动机要采用高压比,高效率,大流

量,超跨音压气机风扇或桨扇,以及有大焓降,大

膨胀比,高效率,重量轻的高温超音速涡轮,与之

相配套。对于涡轮部件来说,目前采用对转涡轮方



案,是一个重大的技术措施,我们认为,采用超跨

音、大负荷、低稠度、无导叶、大转折角的对转涡轮

是一个发展方向,它使发动机的性能将大幅度的

提高,重量可以大幅度的下降。

2　对转涡轮的优势

　　采用超跨音、高负荷、低稠度、无导叶、大转折

角对转涡轮对发动机总体来说有如下优点:

(1) 大大地减轻了重量。叶片数目下降30%

以上,盘的重量下降,部件重量大幅下降,这给结

构和强度设计带来了许多有利的影响,结构更简

洁合理,单元体的设计更容易实现,材料的利用更

充分,部件寿命更长等等。(2) 大大减少了高温涡

轮所需要的冷气用量。从总体来说,发动机的推力

将提高,耗油率将下降。如果还保持原有的来自压

气机的冷气用量不变,则可以允许进一步提高涡

轮前温度 T
3
3 ,从而提高发动机的推重比。(3) 缩

短了发动机的轴向长度,由于无导叶,发动机的轴

向长度对涡轮部件而言几乎要缩短25%。(4) 由

于采用对转转子, 这将使飞机在飞行时, 大大减

小,或者抵消由于单向旋转的转子作用于飞机上

的陀螺力矩,从而提高飞机的机动性和可操纵性。

(5) 由于超跨音、高负荷、低稠度、无导叶的设计

在发动机内流通道中减少了引发气动阻力的零

件。对减少激波损失和合理组织流动,都带来了好

的影响。由于充分利用流过叶片的气体环量,增加

了叶片的升力,可以获得高的效率。

美国麻省理工学院 (M IT )LOU IS J F [1 ]实验

了两种对转涡轮,在相同的级载荷系数下,对转涡

轮的效率高于传统涡轮,或者在相同的效率下,对

转涡轮的级载荷系数大大高于传统涡轮的级载荷

系数。

而无导叶的对转涡轮更为突出。NA SA 刘易

斯研究中心的HUBER F W [2, 3, 6, 7 ]等设计和验证

了一种用于火箭发动机的小型对转涡轮,试验值

与设计值吻合,在无第二级涡轮导向叶片的情况

下,效率提高了2%。俄罗斯的中央航空发动机研

究院, Boris. a. Ponom ariov 教授也认为,未来航空

发动机,对转涡轮,将取得迅猛发展[4, 5, 8 ]。他们研

究表明,在小型发动机中,在相同的耗油率下,用

两排对轮涡轮取代常规单级涡轮,压气机压比提

高了5% , 涡轮前温度可降低100 K, 容许发动机

进气量节省13% ,发动机轴向尺寸节省23% ,燃气

发生器叶片数目可减少35～ 40% ,动力涡轮叶片

可减少45～ 50%。

为提高推重比,采用对转涡轮势在必行。如:

美国 F119发动机上采用了对转涡轮,还有 P&W

公司的XT E266等。

3　我们所做的工作

　　为了我国航空发动机的发展,我们开展了对

转涡轮研究课题,设计并制造了高低压对转涡轮

试验件,和608所合作在北航建立起一个对转涡轮

试验台 (图1)。我们充分利用了国家对重点高等院

校实施“211”工程的机遇,通过对转涡轮课题的研

究,包括利用目前国外已有的商业软件,建立我们

自已的工程设计软件,建立试验台,采用最先进的

测量技术,提高试验水平,把设计和试验紧密的结

合一体。通过软件分析手段和试验手段,把理论和

实际结合起来,不断更改完善设计,以最终搞出一

台高性能对轮涡轮试验件为指标。充分利用北航

的有利条件,和国防工业系统的有利条件和当前

的机遇,全面提升我们在涡轮气动方面的理论、设

计、计算、试验、测试诸方面的水平,形成综合研究

能力 (见图2)。

表1是北京航空航天大学轴流超跨音低压无

导叶对转涡轮实验件原始设计参数。该实验台和

涡轮实验件已全部完成加工并安装完毕。

从表2可见,所设计的涡轮是小型超跨音高载

荷对转涡轮。具有高载荷、超跨音、低稠度、小尺

寸、大轮毂比和小展弦比特征。部分参数远高于传

统同转涡轮。

综合考虑的两转子功率分配的结果, 减小

ΑC I2后,高压涡轮载荷系数增加到2104,高于常规

参数117,而且低压转子单排叶片的载荷系数也达

到了1124。与我们在相同状况下设计的常规涡轮

相比, 叶片数目减少了28% , 轴向尺寸缩短了

25% ,优势是很明显的。

为此,我们还建立了一个涡轮试验台,可以进

行轴流式单、双转子同向旋转及对转的涡轮气动

性能试验,它由进气蜗壳、试验段、排气蜗壳、燃烧

加热器、燃油系统、滑油系统、两个变速箱机、两个

电涡流测功器、流量测量装置,压力、温度、流场非

接触测量装置和控制系统组成。全部测量参数如

压力、温度、转速、扭矩等由电传感器、数据高速采

集系统和计算机实时处理系统整理。试验件的性

能由相应的软件和硬件支撑,可作到试验件的性

能现场可视化。
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图1　北航对转涡轮实验台

图2　典型无导叶对转涡轮和其效益图

表1　北航对转涡轮实验件原始设计参数

原始气动设计参数 高压涡轮 低压涡轮

工质

涡轮级形式

工质流量ö(kgös)

轴功率öW

涡轮前总压öPa

涡轮前总温öK

转速ö( röm in)

空气

两排 (导叶,动叶)

3111

3112×105

5168×105

470

25000

空气

单排动叶

3111

1145×105

2108×105

37016

22000
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表2　北航对转涡轮部分特征参数

特征参数 高压涡轮 低压涡轮

叶片数目

载荷系数

反力度

膨胀比

涡轮中径ömm

轮毂比

叶片相对高度

气流转折角ö(°)

出口无因次速度 Κ
展弦比

稠度

导叶13ö动叶22

2104

015

21738

173

0173

6141

12819

0198

导叶0181ö动叶0195

导叶018ö动叶0197

26

1124

——

11708

173

01721

6141

2419

1111

0197

1137

　　试验台具体性能指标如下:

流量 G = 0～ 315 kgös

转速 n = 40000 röm in

涡轮进口压力　　　　P 3
进 = 0155 M Pa　 (绝对)

出口压力 P 3
出 = 0111 M Pa　 (绝对)

涡轮进口温度 T 3
3 = 473 K

吸收功率 N = 400× 2 kW　 (2台)

4　对转涡轮的气动设计难点
　　和我们的一些看法

　　前述优点的获得,当然给涡轮的气动设计带

来了很大的难度。

(1) 可能需要建立一些新的概念,比如“膨胀

因子”,来描述叶栅中的流动状况。由于超跨音、高

负荷、低稠度、无导叶对转涡轮,它和常规涡轮相

比,现有的概念有的不好用了。比如常规涡轮设计

中我们常用反力度的概念来评判基元级设计的好

坏,总追求沿叶高等反力度,至少叶根反力度必须

大于零,但是对于无导叶对转涡轮的低压涡轮,它

没有导叶,转子叶片既是静子又是转子,它的反力

度应是多少?什么算是一个基元级?这就不能拿反

力度这个概念来判断设计的好坏,及流动的状况。

能否提出一个新的概念“膨胀因子”,我们总是希

望在整个涡轮的叶栅通道中,气流总是加速流动,

因为顺压梯度,不易发生附面层分离,流动损失较

小。我们不希望在叶栅通道中,出现扩压流动,即

减速、增压,因为这种逆压梯度的出现,将出现压

气机状况,且将极易引发附面层的分离,带来损失

的加大。膨胀因子可以定义为:涡轮每一排叶片前

静压与该叶片后静压之比。它与现有关于级的概

念无关,不管是静叶,还是动叶,只要有一排叶片,

就有这个比值存在,而且应该是大于1的值。这样

反问题设计时,可以用之作检查。例如我们设计的

对转涡轮试验件,其叶根、叶中、叶尖三个截面处

的膨胀因子 (表3)均大于1,它表明了在对转涡轮

中的流动是顺压力梯度的。

表3　北航对转涡轮实验件膨胀因子

膨胀因子 高压导叶 高压动叶 低压动叶

叶根截面

叶中截面

叶尖截面

2105

1166

1147

1139

1167

1187

2125

2119

2117

(2) 要用非定常流的概念来研究涡轮叶栅的

流动。常规涡轮在气动设计时,总认为叶栅前的来

流是定常的,这不符合实际情况,特别是在低压涡

轮无导叶的对转涡轮中,低压涡轮动叶处于前方

高压涡轮动叶的出口,这里气流是非定常的。除了

周期性的非定常流外,也有非周期性的,比如高压

叶栅后的脱体尾涡的出现,它随流动状态而变化,

而且根据外流中机翼的理论,叶片上除有附着涡

使叶片产生升力以外,在叶片的后部,气流中还会

有一相反的脱体涡,它对下一级低压对转的动叶

表面的流动,将产生很大的影响,有可能使翼型的

上表面流动加速,翼型上表面压力更低,而翼型下

表面压力增加,使翼型环量值增加, (相对于在前

方来流为定常匀直流时翼型的环量)。因而升力增

加。我们知道,从空气动力学的观点看,凡是升力
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的问题都与涡及环量有关,因此对于前面高压动

叶的脱体涡,对后面低压动叶的附着涡及环量的

影响决不能忽略。这很可能是我们在低压动叶中

采用大转折角,低稠度的叶片,同样能获得很高的

升力,而损失并不增大的原因。非定常流的研究,

还使我们有可能研究高压导叶与动叶,低压动叶

与高压动叶之间的相互影响,计算出作用在叶片

上的气体力的频率,大小、方向等随时间的变化,

而这对于预测叶片的高周疲劳和低周疲劳都是很

有用的。这个问题,有待今后深入研究,目前三维

流动理论是不够用的。还须作大量的工作,以便指

导设计。

对转, 还将引发噪声的增加, 这也是新的问

题,有待采用非定常流的计算来预测。

(3) 由于超跨音、高负荷、低稠度、无导叶对

转,从气动上讲,每个叶片的气动负荷将增大,这

就必须采用大转折角,大弯度的叶片,我们的试件

设计中气流的转折角可达 ∃Α= 14215°,这给叶型

设计带来了很大难度。为了保持叶片的高升力,减

少激波损失和分离损失,在目前情况下只有仔细

的运用计算软件, 进行三维N 2S 方程的数值计

算,通过反问题的设计和正问题的校核,反复修正

叶型。由于有了先进的软件系统,可以少走很多弯

路, 使我们在叶片未加工出来以前, 得到它的性

能,减少试验次数,设计出好的叶片。

( 4) 由于无导叶和低稠度的设计,使得低压

转子叶片要能适应来流广阔的攻角变化范围,在

大的正、负攻角范围内,叶片能保持高的效率,特

性好,因此必须仔细设计叶片前缘和叶片的背弧

和内弧型线,应该使曲率变化连续,前缘处气流转

折角应分配小些,使气流不分离,可在中、后缘完

成全部转折,并且要严格控制激波,用多个弱激波

来完成气流在叶片通道中的转折和加速。这在计

算技术发达的今天,充分运用国外先进的商业软

件,和我们自己的人力资源,以及我们的经验,进

行大量的数值计算,是完全可能达到的。再加上我

们的试验手段,和先进的测试手段,反复修改,是

可以做得更好的。

( 5) 面对大转折角和叶片的高负荷,我们采

用了宽叶片和小展弦比的设计,这就使气流能在

一个较长的叶片通道中完成大的转折,避免分离,

大的弦长和低稠度的叶片,使气流在相对较长的

轴向距离内完成转折和加速的任务。这是对转涡

轮叶片的一大特点,看上去叶片很宽,数目很少。

( 6) 由于每个叶片的气动负荷大,必须减少

叶片的径向间隙损失和其它端部的二次损失,使

流过叶片两端的气流能高效率的被利用,我们希

望通过反复的计算和试验,采用弯扭复合型叶片

和在结构上采用小的叶片径向间隙来实现。这个

问题的解决,需要一定的研制周期和人力、财力,

但只要脚踏实地的去干,是可以做好的。

5　结　论

　　 (1) 采用超跨音、大负荷、低稠度、大转折角、

无导叶对转涡轮,是提高发动机推重比的有力措

施和今后涡轮发展的方向。

(2) 用非定常流理论来计算对转涡轮内的流

场,考虑静、动叶和动、动叶的相互干扰,考虑叶片

上的附着涡和脱体尾涡的影响势在必行。

(3) 引入“膨胀因子”的概念, 来判断对转涡

轮的流动状况,有一定的方便性。

(4) 通过对转涡轮的设计、计算、试验台的建

立和新的测试手段的运用,对我们综合研究的提

高和形成创新的科研力量是个好的途径。
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