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微型单叶轮涡扇发动机若干总体问题
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(北京航空航天大学 能源与动力工程学院, 北京 100083)

摘 � � � 要: 对低增压比微型涡扇的总体气动热力学有效性进行了基础性的研究.结果表明, 该类发动机仍

可有效地降低耗油率,因而有发展的必要. 进一步,为解决微型涡扇发动机的结构复杂性困难, 提出了一种微

型高矮叶片单叶轮风扇压气机的压缩系统气动布局和结构设计方案. 借助一个具体例子的设计研究和流场

检验的结果,陈述了该方案的转子、静子的气动设计和结构设计特点. 最后拟出了相应的发动机主体结构.
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Overall design study of micro�turbofan engine using
single blisk of fan and compressor rotor
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Abstract: T he presented overall aero�thermodynamic cycle analysis and eng ine f light al�
t itude�velocity per formance simulation revealed that w ith a group of w ell comprom ised pa�
r ameters, the m icro�turbofan engines w ith today commonly used low pressure ratio is still ef�
f icient fo r a low er specific fuel consumpt ion ( SFC) than that of turbo jet . Fur thermor e, to re�
solve the dif f iculties of complex st ructure in micro�turbofan engines, a new ly conceived inte�
g ral fan�compr essor component w ith bo th high�low blades and split ter blades is claimed. The

features of the aerodynam ic design and st ructural design of the new type fan�compresso r
component ar e int roduced briefly . F inally one of the principia overall st ructur e design of this

kind of tur bo fan eng ine w as w orked out .

Key words: aerospace propulsion system; performance of pr opulsion system; micr o�en�
gine; tur bofan eng ine; m ixed f low type compressor; high�low blades sin�
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� � 微型航空涡轮发动机是航空发动机科技发展

的新兴领域.微型一般是指推力在 100 daN 以内

的发动机.这类发动机具有与大中型发动机不相

上下的推重比, 其结构特点是转速高,加工精度要

求高等.又从气动热力学特点上讲,现有的微型涡

喷发动机就是低增压比航空燃气轮机. 由于构造

复杂性和小雷诺数流动的难度, 国际上尚未出现

微型的涡扇发动机. 大中型的涡轮风扇发动机的

压缩系统普遍采用双轴形式, 即设有低压风扇轴

和高压压气机轴, 每根轴上又设有数个风扇转子



航 � 空 � 动 � 力 � 学 � 报 第 22 卷

叶轮或压气机转子叶轮,两轴分别由低压涡轮和

高压涡轮驱动. 这样的发动机所需零部件很多,因

此加工配合面多, 工艺复杂, 导致很高的制造成

本.故双轴压缩系统的结构形式目前只能适用于

大型涡扇发动机. 微型发动机较小的体积和通常

短寿命的用途决定了其零部件数量必然要少, 故

不同于大中型发动机, 微型发动机采用单轴是目

前唯一的选择. 至今世界上尚仅有微型涡轮喷气

发动机投入实用, 而微型涡扇发动机产品未有报

道,仍停留在概念和设计阶段.本文认为其主要问

题在于,能否折衷解决好较小的耗油率收益和明

显的结构复杂化这一基本矛盾. 因为通常微型机

易于做到的低至 2至 4的总增压比, 很可能使涡

扇原理的优点几乎丧失,相应地涡扇复杂得多的

构造将使制造成本上升到用户不易接受的程度.

能否在单轴的限制上实现涡扇发动机的气动热力

原理形式,同时构造简化到实用程度,是微型涡扇

成功的关键.本文提出研究的微型涡扇发动机为

40 daN 推力级, 适用于小型无人飞行器、小型导

弹等军用领域, 也可用于航空模型,或改型为微型

燃气轮机能源系统的核心机等.

在此提出并研究一种不但采用单轴压缩系

统,而且进一步又采用了风扇压气机一体化单个

转子叶轮的微型涡扇. 即采用高矮叶片单叶轮风

扇压气机作为压缩系统.希望以这种对于压缩系

统的全新改动, 极大简化常规涡扇的双轴、多转子

叶轮结构,来实现大型、小型的涡扇发动机向微型

涡扇的可行进化.在结构可行的前提下,设计和优

化的目标是在推力量级相同时, 耗油率比微型涡

喷有效地降低, 并且具有实用的飞行特性.

1 � 微型涡扇总体气动研究

1� 1 � 单轴形式下总体优化与部件气动结构设计

的基本矛盾及其折衷

� � 耗油率高是微型航空发动机面临的主要问题.

本文已完成的一台 50 daN 推力级,增压比 3� 6的
微型涡喷发动机的总体设计表明,在起飞设计点,

该微型涡喷的总体热力循环设计得出的耗油率为

1�474 kg/ ( daN � h) .进而为降低耗油率,本文主要
展开了对微型涡扇发动机(参见图 14)的多因素综

合总体优化设计研究.取发动机总增压比和所有部

件的效率参数与上述涡喷发动机的全同,考虑到单

轴涡扇必然存在的启动性能和低速性能的困难而

选定风扇增压比, 经过循环优化的解析与数值分

析,得到该 3� 6的设计最大增压比下, 发动机的起

飞理论最优涵道比为 3� 19;高度 0 km, 马赫数 0� 8
的巡航理论最优涵道比为 0� 37,并看到此时耗油
率对于涵道比不敏感,这应为低增压比所导致的基

本特征.分析以上数据,在单轴涡扇的发动机构造

形式下,上述起飞或即低速飞行理论最优涵道比所

对应的风扇转子叶尖线速度,远远超过了风扇部件

气动设计的基本要求,和叶片强度设计的要求. 因

此放弃最优,而折衷选取主要循环参数涵道比�,继

而优化得到如下的发动机起飞点总体设计参数: 单

位流量推力 476� 7 N/ ( kg/ s) , 耗油率 1� 320 kg/
( daN � h) ,总增压比 3� 60, 外涵风扇增压比 1� 50,
涵道比 0� 40,涡轮落压比 1� 906� 最后,选取发动机
总空气流量为 0� 99 kg/ s.注意到此低增压比涡扇
的耗油率比相应涡喷的仅可降低 10� 4%.

1� 2 � 等效压气机

对于单轴涡扇发动机的部件法飞行特性模拟

问题,本文建立了一种 等效压气机!的概念. 即,

模拟过程基于风扇与压气机各自的特性图来进

行,但将风扇与压气机视为两个微分级压气机,二

者串连而成为一个等效的压气机部件, 由单级涡

轮拖动.推导如下.压气机的绝热效率定义为
[ 1]

�
*
C =

对某一给定增压比所需理想功
对同一给定增压比实际需用功

(1)

而压气机的多变效率定义为

eC =
对某一给定压力微分变化所需理想功
对同一给定压力微分变化实际需用功

(2)

现将风扇 F 与压气机 H 看作是两个微分级压气

机,其分别有 eF 和 eH ,显然分别等于其原绝热效率

eF =
CpT

*
0  

* !- 1
!

F - 1
L KF

, eH =
CpT

*
24  

* !- 1
!

H - 1
LKH

(3)

上式中 L KF和 L KH分别为风扇和压气机的实际需

用功, T *
24是压气机进口总温.

按涵道比 �分流实际上是对外、内涵道的单

位质量压缩功率有一个加权作用. 考虑到这点后,

将风扇和压气机的理想功相加作为下式分子, 实

际需用功相加作为分母, 按照式( 1)的绝热效率的

定义,就得到等效压气机的绝热效率 �*eq, C

�*eq, C =
CpT

*
0  *

!- 1
!F - 1 +

1
1+ �

CpT
*
24  *

!- 1
!H - 1

L KF +
1

1+ �
L KH

=
L KFeF +

1
1+ �

L KH eH

L KF +
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1 + �
L KH

(4)
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将上式的分母即等效压气机的实际需用功简写为

Leq, KC ,令  *eq, C表示等效压气机的增压比, 则周知

这两者与等效压气机的绝热效率的关系应为

�
*
eq, C =

CpT
*
0  

* !- 1
!

eq, C - 1

L eq, K C
(5)

将式( 4)已经根据风扇、压气机各自的增压比、多

变效率(即原绝热效率)计算出的等效绝热效率

�*eq, C带入上式, 即可解出等效增压比  *eq, C . 如此,

等效压气机与单级涡轮进行平衡, 在计算中得到

了满意的结果. 这个等效压气机的方法显然也可

用于一般的单轴双压气机部件的涡喷发动机.

1� 3 � 总体特性模拟

特性模拟结果见图 1至图 7 和表 1� 其对应
的调节计划是, 保持机械转速 100% ,使用在起飞

设计点上选定的内、外涵固定面积喷管,涡轮前不

超温.图 6和图 7是所使用的代用压气机特性图,

为国外某 13 daN 推力级涡喷总体性能的成功模

拟所使用的流量 0� 363 kg/ s, 增压比 3� 1的微型
离心压气机的特性, 当放型用于本文的流量为

0� 99 kg/ s的斜流压气机,本文进一步考察了小雷
诺数效应对效率的影响, 见后叙.特性图中有飞行

任务剖面上的、零高度- 速度飞行特性的和转速

特性的各一条实际的涡轮压气机共同工作线(风

扇转速特性共同工作线不平行于边界是因代用特

性图原有压比高出风扇压比较多, 但无碍模拟结

果) . 推力特性曲线在高亚声速一端不像通常的单

轴涡喷发动机那样可以有一些上扬; 耗油率特性

曲线对于同高度的飞行呈现接近线性的增加; 总

空气流量仍呈现像单轴涡喷发动机随高度降低和

速度增加而稍非线性增加的趋势; 上述特性的综

合,使得燃油流量几乎不随速度的增加而变化,但

随高度的增加而基本上线性减小.

表 1 � 微型涡扇发动机起飞设计点性能参数部件法模拟结果

Table 1 � Micro� turbofan overall performance on testbed design point by component�simulation method

参数 数值 参数 数值

流量/ ( kg / s) 0� 992 内涵风扇 �*F , 压气机�*H 0� 802, 0� 801

内涵总增压比 3� 578 外涵风扇 �*F 0� 802

外涵总增压比 1� 498 涡轮绝热效率 0� 803

涡轮落压比 2� 021 耗油率/ ( kg / ( daN � h) ) 1� 200

涵道比 0� 399 总推力/ daN 44� 02

单位流量推力/ ( N/ ( kg / s) ) 443� 8

图 1� 总推力的高度�速度特性

Fig . 1 � H eight�velocity perfo rmance

o f the total thrust

� � 特别关注涵道比的变化特性. 本文采用文献

[ 2]的平衡技术,使用基于文献[ 3]的理论开发的

图 2� 耗油率的高度�速度特性

F ig . 2 � Height�velocity per formance of SFC

多变量发动机部件法数学模型程序. 在本例中取

外涵喷管面积值作为被调变量之一,其值固定;而

涵道比 �作为非自由变量加入平衡迭代.计算结
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图 3 � 空气流量的高度�速度特性

Fig . 3 � H eight�velocity perfo rmance

of the total air mass flow

图 4 � 燃油流量的高度�速度特性

Fig . 4 � H eight�velocity perfo rmance

o f the fuel mass flow

图 5� 涵道比的高度�速度特性

Fig . 5 � H eight�velocity perfo rmance

o f the bypass ratio

果表明, 涵道比在飞行马赫数小于 0� 5范围内基
本上是只随速度增加而线性增加的, 而在更高的

飞行马赫数下, 则进一步变为同时又随高度增加

而基本上线性减小. 在 0至 8 km的高度和全亚声

图 6 � 风扇的代用特性图

F ig . 6 � Fan per formance substitute map

图 7� 压气机的代用特性图

F ig . 7 � Compresso r perfo rmance substitute map

速可飞行范围内, 涵道比的变化为 0� 397 至
0� 44�

对更多结果的分析表明本微型涡扇的总体特

性模拟是可信的. 再考虑到前述的涡扇耗油率相

对于涡喷有约 10%的明显下降, 则认为, 该形式

和该参数水平的低增压比涡扇发动机在总体气动

热力学上仍然是可行的,是相比于涡喷而言有性

能收益的.实际中,风扇部件外涵部分的效率是低

于内涵部分的.如果考虑到这点,设将发动机起飞

设计点的外涵风扇绝热效率从目前的 0� 80降为
0� 73,则循环分析给出耗油率 S FC从 1� 320 增为
1� 326�

2 � 微型涡扇总体结构研究

2� 1 � 高矮叶片单叶轮风扇压气机

上述特性研究已给出基本结果:与大型中等
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增压比中等涵道比双轴分排涡扇发动机可以降低

起飞耗油率 20% ~ 25%不同, 低增压比单轴微型

涡扇的降低量仅约为其一半. 因此,为使微型涡扇

值得发展,必须有大幅降低其结构复杂性的途径.

本文提出用高矮叶片单叶轮风扇压气机部件作为

压缩系统.它易于从单级斜流压气机衍化而来.经

过压气机气动设计和三维流场检验, 完成了该部

件的一个设计实例, 其转子如图 8和图 9所示.将

一斜流压气机转子叶尖附近的若干基元级的尾部

裁去,形成一台阶形叶片或称为转子高矮叶片.矮

叶片叶尖覆盖内外涵分流机匣. 高叶片作为风扇

叶片使用,矮叶片作为高压压气机叶片使用. 矮叶

片之间还存有小叶片,整体仍为大小叶片结构,以

推迟内涵气流的分离.其增压原理为,至高叶片出

口处的转子增压比为风扇的内、外涵转子增压比,

在此基础上内涵转子的压气机部分继续增压, 内

涵道转子的总增压比为风扇、压气机两部份增压

比之积.此气动布局简化了常规涡扇的多转子叶

盘的压缩系统结构. 显然该转子结构是适用于涡

扇发动机气动热力循环的基本需求的, 因为原斜

图 8 � 高矮叶片

Fig . 8 � H igh�low st epped blades

图 9 � 高矮叶片单叶轮风扇压气机

F ig . 9 � Blisk o f high�low blades single

ro tor fan and compresso r

流压气机转子叶片上现在作为风扇尾缘叶尖之处

的半径减小了,线速度自然下降,实现了增压比低

于内涵总增压比的风扇所需的较低线速度.

图 10� 外涵静子叶片

F ig . 10� Stato r vane of the bypass channel

图 11� 内涵静子叶片

F ig . 11� Stato r vane of the cor e channel

图 12 � 高矮叶片单叶轮风扇压气机

气动布局的子午面

Fig . 12� M eridional view of the aerodynamic

topo lo gy of the high�low blades sing le

ro tor fan and compresso r
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图 13� 某算例风扇外涵根部 10%叶展处的转子相对马赫数( a)、静压( b)和静子绝对马赫数( c)分布

Fig . 13� Contour maps of roto r r elative Mach number ( a) , r oto r static pressure ( b) , stator abso lute

Mach number ( c) at bypass channel blade span 10% of the fan�compresso r

component fo r one research case

� � 单叶轮风扇压气机的静子系统的构造也有独

特之处. 仍以上述部件为实例,图 10为外涵静子

叶片,其弦长较短,图 11为内涵静子叶片,其弦长

较长.由于内涵矮叶片压气机对气流的加功量必

然大,与外涵静子相比,内涵静子进口绝对气流角

也必然明显大.这样,第一, 内涵静子和外涵静子

需要分别进行通流设计,以适应外涵低增压比和

内涵高增压比所导致的不同的静子入口环量; 第

二,此时若还追求仅使用单排静子,则计算发现具

有钝厚圆形尾缘形式的内涵静子叶片较为高效.

这时燃烧室入口气流留有相对较小的平均预旋角

度.

最终,由高矮叶片风扇压气机所构成的该实

例微型涡扇发动机的压缩系统气动布局的子午面

拓扑结构见图 12� 其中外涵静子后接外涵收敛喷
管.由于本方案的免去风扇内涵静子的新构造,存

在引出外涵不良流场的可能, 因此,现示出一组风

扇外涵根部 10%叶展处的三维粘性计算马赫数

场和压力场, 见图 13, 它是一个风扇增压比为

1� 954的研究算例的结果. 可见, 在如此高的增压
比下,合理的通道和叶片设计仍能得到足够高质

量的该处流场.这里静子后一并模拟了未装入支

柱的流通面积放大段, 和外涵环形收敛喷管的流

场.该模拟按风扇转子进口相对运动参数计算的

风扇转子叶片平均弦长雷诺数和进口叶高雷诺数

分别为 和 , 即流动肯定自模化但叶高仍较小.限

于篇幅,关于本方案风扇压气机部件气动设计的

细节方法和实例参数与结果将另文讨论.

2� 2 � 发动机初步结构

采用高矮叶片单叶轮风扇压气机的微型涡

扇,必须遵循尽量全面简化结构的结构设计原则.

图 14 � 微型单叶轮涡扇发动机初步

主体结构(未装火焰筒)

Fig. 14 � Sketchy str ucture o f sing le blisk

micr o�turbo fan engine ( Dismounted the flame tube)
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本文利用微型涡喷的设计经验, 已经调整通过了

铝质单叶轮高矮叶片风扇压气机的强度设计, 考

虑了加工可行性和减少加工复杂度, 控制零件总

数在 40以内, 提出了涡轮结构设计要求. 在这些

基础上,得到了图 14所示的此种微型涡扇发动机

的初步结构.其单叶轮风扇压气机部件为铣削整

体叶盘、整体叶环结构, 涡轮为精密铸造整体叶

盘、整体叶环结构.

3 � 结 � 论

总增压比 3� 6的低增压比微型涡扇发动机,
耗油率仍有明显降低, 具有较好的总体气动热力

学有效性和发展的必要性.

高矮叶片单叶轮风扇压气机, 由双级轴流或

斜流压气机发展而来. 此种压缩系统气动布局将

双级压缩构造简化为单级,极高速双转子盘简化

为单盘,因此将明显降低成本和重量.有待于继续

探索并实验验证.
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