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　　20世纪 60年代以后 , 涡扇发动机逐渐取代

涡喷发动机 , 成为民用飞机的主要动力装置.经

过 30 多年的发展 , 涡扇发动机的性能、经济性、

安全性、可靠性和可维护性以及噪声和污染物排

放等指标都有了显著的改进.由于现代民航客机

运行在高亚声速范围内 ,提高涡扇发动机的涵道

比不仅有利于降低耗油率 ,而且可以大大降低喷

气噪声 ,因此现代民航旅客飞机几乎没有例外地

采用高涵道比涡扇发动机.为了使民用发动机更

加具有竞争力 , 世界上航空发动机技术先进国家

都实施相应的大规模研究计划 ,以不断提高的发

动机热效率和推进效率 ,促进航空推进技术的飞
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速发展.

上世纪 80年代末 ,美国投入巨资实施“综合

高性能涡轮发动机技术”( IHP TET)计划[122 ] .在

该计划中 ,研究了大量的新技术 ,并综合运用气动

热力学、材料、结构设计和控制方面突破性的成

就 ,来实现 2005 年发动机推重比或功重比增加

100 %～120 %、耗油率下降 15 % ～ 30 %、生产和

维修成本降低 35 %～60 %的目的. 在 IHP TET

计划尚未结束时 ,2003 年美国又开始实施“先进

可承受通用涡轮发动机”(VAA TE)计划[3 ] ,旨在

发展通用核心机的基础上研制更高性能、更高耐

久性和更低费用的军用和民用航空发动机.这两

个计划的研究成果军民共用 ,而在 1999 年底 ,

NASA围绕大涵道比涡扇发动机实施了一项为

期为 5年的创新性的发动机技术计划 ,即“超高效

发动机技术”(U EET)计划[ 4 ] . NASA实施 U EET

计划的目的是研究降低发动机的噪声、排气污染

和提高发动机经济性的新技术 ,并将这些新技术

用于新研制的发动机. U EET 计划的目标是 :与

GE90这一水平的发动机相比 ,超高效发动机的

耗油率要降低 10 % ,噪声降低 10 dB ,NOx 排放量

降低 20 % ,使用费用降低 50 %.为了实现这些目

标 ,U EET计划采用了 NASA基础研究计划中的

许多研究成果 ,使新一代发动机性能提高.

除此之外 ,各大航空发动机公司也组织了相

应的计划 ,如 CFMI公司开展的 TECH56计划和

L EA P56计划等 ,它们旨在开发和验证未来民用

涡扇发动机先进部件技术的预先研究计划.通过

TECH56计划 ,实现费用比现役 CFM56 发动机

降低 15 %～25 % ,燃油消耗率降低 4 %～7 % ,维

护费用降低 15 %～20 % ,NOx排放量降低到低于

国际民航组织 ( ICAO)规定水平的 50 % , 噪声

比 FA R36 部第三阶段标准低 20 dB [5 ] . 而

L EA P56计划的目标是耗油率降低 10 %、维修成

本降低 25 %、机上寿命延长到 20 000 h 以上 ,环

境特性大为改善[ 6 ] .这些计划的实施 ,使得大涵道

比涡扇发动机的叶轮机技术飞速发展 ,新的设计

技术不断得到应用 ,从而使叶轮机的性能、寿命、

可靠性等又得到了极大的提高.目前我国已经启

动大飞机项目 ,而其中大涵道比涡扇发动机叶轮

机设计技术的研究至关重要.基于这些背景 ,下面

本文将几个方面来评述大涵道比涡扇发动机叶轮

机技术的研究进展.

1　风扇/压气机设计技术

研究先进的大涵道比涡扇发动机对于风扇/

压气机设计技术的要求是 :减少级数 ,提高级增压

比 ,提高气动效率 ,降低噪声 ,同时还要保证宽广

的稳定工作范围.在过去 40～50 年里 , 大涵道比

涡扇发动机的风扇/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.以 150座左右干

线客机为例 ,目前可用的发动机主要有 CFM56

系列、V2500 系列等 ,其推力在 8 232～14 700

daN之间 ,巡航耗油率在 0. 59～0. 61 kg/ daN ·h

之间. 而其它涡扇发动机如 GEnx , GP7200 ,

Trent900等具有更为先进的性能.可以看出 ,现

代先进的大涵道比涡扇发动机的性能已经达到了

一个很高的水平.使得发动机的性能达到如此的

水平 ,其中叶轮机设计技术的进步功不可没 ,下面

将对风扇/压气机部分设计技术的研究进展进行

评述.

1 . 1　全三维风扇/压气机设计技术

在民用涡扇发动机设计过程中 ,由于追求低

耗油率指标 ,导致涵道比越来越大 ,所以风扇直径

也越来越大 ,如有的发动机风扇直径已达 3. 4 m.

同时 ,为满足日益严格的国际民航适航条例的要

求 ,风扇叶尖切线速度受到限制 ,以降低航空发动

机风扇气动噪声.所以 ,高性能低噪声风扇的设计

技术对于大涵道比发动机显得非常重要.

随着计算机性能的日益强大和 CFD 模拟方

法的逐渐成熟 ,数值模拟手段在风扇/压气机设计

中得到了越来越广泛的应用 ,减少了设计过程对

数据库的依赖程度 ,为新的设计概念和设计思想

如大小叶片技术、对转叶轮机设计技术等提供了

更快速的研究手段 ,同时也使得叶片的任意三维

造型成为可能.其中对于大涵道比涡扇发动机的

风扇/压气机来说 ,小展弦比叶片设计技术和叶片

弯掠三维造型技术是提高级负荷和减小流动损失

有效手段.

采用小展弦比叶片的好处是 :使弦长雷诺数

更大、叶片表面和端壁的增压梯度减小、端壁边界

层增长率更小、径向间隙/弦长比和轴向间隙/弦

长比更低、子午面内激波更斜等 ,这些因素使得风

扇/压气机对提高效率和抗失速能力具有更大的

优势 ;而且采用小展弦比叶片可以减小叶片数目 ,

从而减少零件数 ,减轻重量 ,降低成本[7 ] .叶片弯

掠造型则使得通道内部的三维负荷分布发生明显

的改变 ,最终调整二次流、泄漏流和叶片表面边界

层的演化 ,达到对通道内部流动控制的目的.叶片

在子午面沿高度、轴向适当掠 ,还可以有效降低法
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向马赫数 ,进而降低流入马赫数条件下的激波强

度 ,从而降低与激波相关的流动损失 ;并且通过负

荷分布的改变调整激波掠形 , 从而达到减少损

失、提高负荷、改善稳定工作范围和降低气动噪声

的目的[8 ] .

美国 GE 公司、P &W 公司和英国 R &R 公

司 ,都有各自独到的气动设计技术和制造工艺技

术 ,在设计上也使用了转子、静子叶片的小展弦比

和弯掠设计技术.在美国的 IH P TET计划中 , GE

公司在早期的第 1级前掠整体叶盘后面又加入带

新前掠叶片的转子作为第 2 级转子 ,其试验数据

表明 ,与第 2 级采用常规直叶片的结构相比 ,在

85 %转速条件下 ,流量增加 3. 4 % ,压比增大

315 % ,效率提高 2. 8 % ,并且喘振裕度也明显提

高 ;在 100 %设计点条件下 ,流量增加 2. 1 %.他们

将这种风扇设计技术应用到民用涡扇发动机上 ,

使得零件数减少 ,质量减轻 ,降低了制造成本.前

掠叶片技术不但适用于风扇 ,也已经用在高压压

气机上 ,可提高压气机级负荷、效率、喘振裕度 ,并

可减少叶片数. IH P TET计划的第三阶段在核心

机 XTC97 上还验证了前掠高压压气机技术 ,该

压气机具有效率高、压比高和可操作性好的特点.

90年代 ,英国 R &R公司利用三维气动力学

分析软件设计了一个直径为 2. 79 m的掠形叶片

风扇.该叶片前缘呈短弯刀形 ,使进入发动机的气

流沿叶片展向平稳地减速 ,而不是突然地减速.即

使叶尖在超声速条件下工作 ,激波也是斜激波 ,从

而提高了叶片的效率.另外 ,该掠形叶片采用超塑

成形/扩散焊接的低展弦比空心结构 ,大大减轻了

质量 ,增强了风扇的抗鸟撞能力.与不掠风扇比 ,

该掠形风扇能使空气流量提高 10 % ,叶片进口马

赫数降低 10 % ,抗鸟撞能力增强 10 % ,巡航效率

也有所提高. R &R 公司首先将该掠形风扇用在

Trent500发动机上 ,之后 1998年 12月又安装在

新设计的额定推力为 454 kN 的 Trent8104发动

机上 ,并进行了试验. 试验表明其推力达到 490

kN ,证明了该掠形叶片设计的可行性. 此外

Trent800的总设计师还计划将这一掠形技术用

于中压和高压压气机的设计中.图 1给出了 R &R

公司的最新发动机 Trent1000的弯掠风扇叶片.

在 TECH56技术计划下 ,CFMI公司采用三

维 CFD设计技术研制了空心和实心两种低展弦

比掠形风扇叶片 ,试验结果比预期的还要好 ,空气

流量增加 3 % ,效率也有较大提高.另外采用三维

CFD设计技术设计了前掠转子叶片、弓形静子 ,

图 1　Trent1000的弯掠风扇叶片

Fig. 1　Bended2swept fan blade of Trent1000 engine

以此研制了结构紧凑的 6 级高压压气机. 与

CFM56发动机相比 ,新的高压压气机的级压比从

1. 31提高到 1. 57 ,总压比由 11. 4 提高到 15 ,叶

片数由 1 518片减少到 968片 ,可调静子级数由 4

级减少为 3级[5 ] .

1 . 2　多级压气机匹配

先进大涵道比涡扇发动机压气机的压比越来

越高、负荷越来越重 ,这时多级压气机之间的匹配

问题就显得更为突出.如果多级压气机匹配的不

好 ,在非设计状态下发动机的性能就急剧恶化 ,严

重影响发动机的寿命和工作可靠性.

在设计状态下 ,多级压气机的匹配问题并不

突出.但是对于非设计状态 ,如发动机低速起动过

程、进口来流存在较大畸变等情况下 ,匹配问题就

显得突出.即在固定的流道和叶型条件下如何实

现不同级之间的良好匹配 (包括折合流量和无量

纲速度等) ,显得十分困难.其主要原因为非设计

状态下级间的相互干扰 ,难以在压气机的设计中

得到体现.这种干扰主要体现在流动沿径向分布

的变化 ;而且在多级压气机中 ,上游级出口实际参

数分布与实际状态的偏离将使下游级在非设计状

态下工作 ,这种流动设计状态的偏离还可能逐级

放大 ,使后面级压气机工作条件恶化 ,导致压气机

性能下降.级数越多 ,由于倍乘关系 ,级间非匹配

的影响越大[9 ] .

目前 ,由于对非设计状态下多级压气机匹配

的机制还没有很准确的认识 ,对于影响级间匹配

的各种因素的作用了解得不是很清楚 ,使得在设

计中难以对非设计状态下的性能进行控制.通常

在设计中只是单纯追求设计点的高气动性能 ,而

不能在设计之初便将非设计状态的信息考虑在

内 ,非设计状态下的性能只是作为设计后的检验.
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这就导致所设计的多级压气机通常在设计点能够

获得良好的性能 ,但在非设计状态下 ,其性能往往

急剧下降 ,严重时甚至导致发动机无法起动.

为了解决由于多级压气机的不匹配所引起的

非设计点性能急剧下降以及其他问题 ,通常采用

级间放气、可调静子、机匣处理、以及多转子结构

等方法加以解决.比如发动机起动时低转速过程

中 ,为了防止后面级与前一级流量的不匹配 ,通常

在压气机中间的某一位置放气 ,以增加前面级的

流量 ,降低失速的可能性 ,同时减少后面级的质量

流量和压力损失.但由于放出的气体不能再利用 ,

虽然能够达到匹配的作用 ,但是效率低 ,所以一般

只在起动过程使用.多排可调静子叶片在现役发

动机中得到较为广泛的应用 ,通过叶片角度方案

优化 ,来获取最佳的性能.但是这需要一套非常复

杂的叶片调节机构 ,而且调节方案的优化过程非

常复杂.更为重要的是可调静叶增加了发动机的

重量 ,复杂的机构也带来可靠性问题 ,这对于民用

涡扇发动机来说更难以接受 ,因此在设计中只能

是不得已而为之.

如果在设计之初就把非设计状态下影响级间

匹配的主要因素考虑在内 ,即非设计状态不单纯

只是简单的校验 ,这样就有可能有效改善非设计

状态下多级压气机级间的匹配 ,进一步提高压气

机在非设计状态下的性能 ,使得压气机在一个宽

广范围内具有良好的性能.这要求我们对多级压

气机在非设计状态下的匹配机制和影响匹配的各

种因素进行细致的研究.国外各大公司都在自己

的数据库基础上进行了大量的研究 ,但是限于保

密的原因 ,目前在公开发表文献上鲜于见到.

1 . 3　进气畸变的影响研究

对于民用飞机而言 ,虽然其进气短舱形状非

常简单 ,但如而英国剑桥大学 Hall等人的研究表

明 :由于大气湍流等因素的影响 ,有必要深入理解

进气短舱与风扇的相互作用机制[10 ] .特别是在飞

机起飞和降落时 ,地表的侧风有可能使得发动机

的进气气流产生严重畸变 ,而严重畸变对发动机

性能的影响将危及到飞行器的安全起降.另外 ,对

于未来的客机 ,如 NASA正在研究的低噪声大型

运输机方案 ,以及麻省理工学院和英国剑桥大学

联合进行的静音飞机设计方案等 ,都采用飞机机

体/发动机融合一体的设计思路 ,以大幅度降低起

飞和着陆的噪声等.但是如此以来 ,由于机身边界

层的发展和进气道的影响 ,将会导致发动机进气

严重畸变.所以 ,进气畸变对风扇/压气机性能影

响的预测 ,对于飞机的安全起降以及保证巡航状

态性能的优异具有重要意义 ,是风扇设计需要考

虑的关键技术之一.

比较成熟的进气畸变条件下压气机性能预估

方法基本上都采用一维流动模型[11 ]加平行压气

机理论.但是 ,一维模型无法反映压气机内部的三

维流动本质 ,而传统的平行压气机理论又隔绝了

各平行子压气机之间的相互作用 ,直接影响到预

测结果的可靠性.随着计算机技术和计算方法的

迅速发展 ,目前普遍认为在当前的计算机硬件条

件下 ,最可行的三维非定常畸变流场数值模拟方

法是周向平均体积力模型加三维非定常欧拉方程

的计算方法[12 ] .

MIT的 Gong等人发展了通道平均体力模型

对进气畸变进行非定常、三维问题的研究[13 ] .他

们利用这个模型模拟计算了 NASA 的单级跨声

压气机 Stage35的稳态总压、总温和动态总压畸

变流场 ,成功地捕捉到了高速压气机独有的二种

特性 :阻塞和激波 ,验证了周向平均体积力模型能

够对压气机畸变引起的流动再分配及畸变在压气

机中的传递有很好的刻画.这种方法将为设计之

初工程评估风扇在畸变情况下的特性提供有效的

工具. NASA的 Chima利用通道平均体积力模型

发展新的 CFD 程序 cstall 来研究压气机稳定性

和进口畸变问题[14 ] .使用有限差分方法对整个压

气机求解非定常三维欧拉方程 ,实现了用较稀疏

的网格对压气机全环面三维非定常畸变流场的模

拟 ,计算时间与通常 CFD程序相比大大减少.

北航与沈阳发动机设计研究所合作在进气畸

变研究领域进行了不少前期研究 ,郑宁等人基于

徐力平[15 ]的工作 ,建立了通道平均体力模型 ,并

在此基础上发展了一套三维非定常进气畸变快速

数值模拟程序 ,藉此可以用很少的计算机资源对

风扇/压气机进行在进气畸变条件下的全环面三

维非定常数值模拟[12 ] .利用该程序模拟计算了某

航空发动机风扇均匀进气和进口稳态总压畸变条

件下的特性和流场结构 ,并与试验结果进行了对

比 ,如图 2所示 ,结果表明该程序能够以较高的精

度预估气流畸变对风扇/压气机特性的影响.目

前 ,北航还在对彻体力模型开展深入研究 ,以进一

步提高模拟精度.

2　涡轮设计技术

现代大涵道比涡扇发动机的涡轮部件越来越

先进 ,主要表现在涡轮进口温度越来越高 ,涡轮负
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图 2　均匀进气和总压畸变条件下风扇特性

计算结果与实验对比

Fig. 2　Comparison of fan characteristic between

computation and experiment result s with uniform inlet

and total pressure distortion

荷越来越大 ,质量越来越轻 ,效率越来越高 ,这些

进步的取得得益于先进的涡轮设计技术 ,下面将

从几个方面来评述先进的涡轮设计技术.

2 . 1　高负荷高效率涡轮

首先高负荷高效率的涡轮的设计与全三维设

计技术是分不开的 ,现在 GE , P &W , R &R 等公

司 ,还有美国的 U EET计划等 ,都将全三维设计

技术应用到涡轮设计中来 ,以求获得高负荷高效

率涡轮. TECH56计划中三维气动设计的单级高

压涡轮已经得到验证 , 与 CFM5625B/ P 和

CFM5627B发动机高压涡轮相比 ,新高压涡轮的

叶片数减少了 10 % ,级负荷增加 ,高压涡轮与低

压涡轮的相互作用改善 ,前缘激波强度减弱了

50 % ,同时减轻了质量 ,降低了生产和维护费用 ,

降低了燃油消耗率.美国 U EET计划的目标是利

用全三维设计技术等技术来设计单级压比为 5. 5

的高压涡轮.高负荷高性能涡轮的设计不但涉及

到涡轮内部流动的三维组织如复杂波系的组织

等 ,而且必须对主流与封严气流、冷却气流等的相

互作用进行综合考虑 ,必要时结合流动控制技术 ,

文献[ 16 ]的研究表明主流与封严气流的相互作用

将对涡轮的性能产生较大的影响.

另外 ,随着人们对涡轮内部流动的理解越来

越深 ,不少新的设计技术在近十年得到越来越多

的研究和应用 ,其中代表性的先进技术有对转涡

轮设计技术、尾迹与边界层相互作用的非定常效

应的应用等 ,这些设计技术使得涡轮负荷大幅度

提高 ,涡轮质量明显减轻.

对转涡轮设计技术在现代先进大涵道比涡扇

发动机中已经成功应用 ,如 GEnx等发动机 ,图 3

给出了 GEnx发动机对转涡轮的三维造型图.对

转涡轮可以带来很多好处 :如减少低压涡轮进口

导向器叶片数目 (甚至取消低压涡轮第一级导

叶) ,大大减轻了低压涡轮的质量 ,同时零件数减

少 ,可靠性也大大增强 ;而导向器叶片数目减少可

使冷却气流量需求相应减少 ;而且转子的对转将

大大减小或者抵消由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. 在美国的 IH P TET 计划和随后实施的

VAA TE计划中 ,高性能对转涡轮的研究贯穿始

终.美国的 U EET计划中的涡轮部分也是把研究

高性能的对转涡轮列为关键技术 ,以期望减少涡

轮部件和承力框架的质量.国内中国科学院、北京

航空航天大学和中国航空动力机械研究所等在对

转涡轮技术方面进行了大量的研究工作 ,并取得

明显的效果[17219 ] .

尾迹与边界层相互作用引起的 calming效应

目前在低压涡轮的设计中得到成功的应用 ,如

Trent500等系列发动机.由于低压涡轮质量占整

个发动机质量的 20 %～35 % ,如何通过高负荷叶

型设计减少叶片数目从而降低低压涡轮的质量 ,

这已成为大涵道比发动机的关键技术.在高负荷
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情况下 ,叶片表面边界层增厚并极易分离 ,而叶片

表面边界层一旦分离 ,则可能造成大的气动损失 ,

降低做功能力 ,导致涡轮的效率急剧下降. Wisler

的研究表明在发动机所有部件中 ,低压涡轮对耗

油率的影响最大 ,在高空 11 000 m 巡航时 ,低压

涡轮部件效率增加 1 %将导致耗油率下降 0. 9 % ,

所以如何通过流动机理研究控制高负荷叶片表面

边界层发生分离 ,提高低压涡轮效率和气动负荷 ,

这对于民用大涵道比涡扇发动机而言显得至关重

要.英国剑桥大学 Hodson 教授领导的小组研究

发现 ,通过合理控制前排叶片的尾迹通过频率 ,利

用尾迹对附面层的非定常作用可以有效地控制叶

片表面边界层的分离[20 ] ,即利用上游叶片排尾迹

与下游叶片表面边界层相互作用的非定常效应 ,

减少叶型损失 ,从而达到改进和优化叶轮机设计

的目的. R &R 公司、GE公司和 P &W 公司先后

都开展了尾迹与叶片表面边界层相互作用的机理

研究 ,并在此基础上发展了计及非定常效应的设

计方法 ,取得明显效果 ,其中 R &R公司通过该手

段将某民用发动机低压涡轮质量减轻了 38 % ,涡

轮叶片的叶型变化如图 4 所示.国内北京航空航

天大学在该领域也进行了大量的研究工作 ,发展

了适合复杂几何边界条件的可压缩流动三维并行

多块大涡模拟程序 ,并利用此程序对周期性尾迹/

层流分离泡的相互作用机制进行了数值模拟研

究 ,探讨了尾迹与边界层相互作用的机制[21 ] .图 5

给出了计算结果的平均流向速度分布对比 ,由图

可以看出尾迹与边界层相互作用产生的流向涡能

够较好地抑制分离 ,使得分离尺寸减小.为了研究

尾迹与分离边界层相互作用的机理 ,验证尾迹的

非定常作用能够抑制分离减小分离损失 ,为高负

荷涡轮的设计打下良好的基础 ,北航建立了一个

可以计及上游叶片尾迹效应的非定常叶栅风洞 ,

以开展尾迹对叶栅流动影响的实验研究 ,实验装

置如图 6所示.在大量机理研究的基础上 ,北航进

行了尾迹与边界层相互作用模型的提炼研究并探

索掌握了计及 calming 效应的涡轮气动设计方

法 ,通过与中国航空动力机械研究所的合作成功

将该方法应用于高空无人飞行平台动力装置低压

涡轮部件的设计 ,如图 7所示 ,取得非常理想的效

果 ,该设计方法已得到单级涡轮试验的验证[22223 ] .

该方法为大涵道比涡扇发动机低压涡轮的气动设

计提供了良好的手段.

2 . 2　高效冷却技术

现代先进大涵道比涡扇发动机的涡轮前温度

越来越高 ,已经超过先进耐热叶片材料的熔点

700 K ,同时为了保证压气机效率 ,需要减少涡轮

冷气用量 ,这就使得涡轮的冷却设计面临巨大挑

战.高压涡轮直接面对燃烧室出口的高温燃气 ,叶
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片和盘等的寿命成为影响发动机热端部件寿命的

关键因素.通过高效率的冷却系统来冷却叶片是

一个很好的解决方法 ,它可以降低叶片的温度 ,使

温度分布更合理 ,从而可以大大降低叶片的热应

力 ,提高叶片寿命 ,所以发展高效的冷却设计技术

对于民用大涵道比涡扇发动机长寿命安全运行具

有重要意义.

图 8给出了涡轮冷却技术的发展以及对应的

冷却效率和转子进口温度 ( RIT) [24 ] .实心未冷却

的叶片的 RIT为 1 255 K(1 800 υ ) ,这代表了 50

年代中期的技术水平.当冷却技术发展到对流冷

却叶片时 ,冷却效率为 0. 4 ,它的 RIT比实心未冷

却叶片高出 222 K(400 υ ) .随着冷却效率的提

高 ,材料可承受温度也越来越高.冷却效率在 0. 6

以上的单晶对流/气膜冷却叶片的 RIT 可达到

1 922 K(3 000 υ ) .这个温度比实心未冷却叶片

高出 667 K(1 200 υ ) ,比镍基耐热合金的熔点

1 589 K(2 400 υ )高出 333 K(600 υ ) .未来新型

的冷却技术 ,如单晶发汗冷却叶片 ,它的冷却效率

会达到 0. 8 ,所允许的 RIT 可以达到 2 200 K

(3 500 υ ) .这些巨大的进步都要归功于单晶材

料的制造方法 ,创新性的铸造工艺和高效的冷却

系统设计.

TECH56计划中 , CFM 国际公司利用三维

气动设计和高效冷却系统设计的单级高压涡轮已

经得到验证 ,与 CFM56发动机高压涡轮相比 ,新

高压涡轮的冷气用量减少了 22 %.美国 U EET计

划中的高负荷叶轮机械项目中 ,对于涡轮的冷却

设计 ,他们验证了双层壁加强对流冲击及气膜冷

却系统 ,证明其可以提高冷却效率 ,减少冷气用

量. P &W公司研制了简单冷却通道的“超冷”系

统 , GE公司开发了内部增强冷却的先进冷却技

术 ,R &R公司研制了传热性能良好但是工艺复

杂的壁面冷却温控系统 ,他们现在已经将这种温

控系统用于 Trent800 发动机的高压涡轮叶片

上[25 ] .

2 . 3　叶尖间隙主动控制技术

叶尖间隙一直是发动机中所关注的一个焦

点 ,尤其是在高压涡轮部件中.飞机在起飞过程

中 ,由于叶片和机匣热膨胀系数不同 ,叶尖间隙会

先减小到一个最低点 ,然后再增大.为了避免在最

小间隙点上叶片和机匣发生摩擦 ,发动机会预先

留出一个的较大间隙.但是在飞机到达巡航状态

时 ,这个间隙就显得过大 ,这将对性能造成损失.

因为大的间隙导致更多的叶尖泄露 ,减少了涡轮

图 8　涡轮冷却技术的发展

Fig. 8　Development of turbine2cooling technique

做功能力 ,因此也就增加了耗油率.同样地 ,由于

涡轮做功能力减小 ,发动机的控制器会增加供油 ,

这样就会导致燃烧室排气温度增加 ,使得涡轮部

件过热 ,寿命下降.发动机健康工作状态的一个指

标是排气温度 ( EGT) ,它必须保持在一个合理的

范围内 ,以使得发动机能够继续工作.但是在起飞

状态下 ,EGT会由于间隙的增大而过分增大[26 ] .

研究表明高压涡轮的间隙减小 0. 25 mm ,耗

油率就下降 1 % ,同时污染物排放也减少.另外间

隙减小 0. 25 mm ,就可以使 EGT减小 10℃.间隙

减小可以使得涡轮在更低的温度下工作 ,增加了

热端部件的循环寿命 ,从而增加了整个发动机的

寿命[26 ] .而低耗油率和长寿命正是民用大涵道比

涡扇发动机所追求的目标.

现代民用大涵道比涡扇发动机的高压涡轮负

荷越来越高 ,美国 U EET计划中的目标就是研制

压比大 5. 5的单级高压涡轮.叶片的负荷越高 ,叶

尖泄露的问题就更严重 ,这时对涡轮叶尖间隙进

行控制就显得尤为重要.现代大型发动机的涡轮

间隙控制都采用主动的热量控制方法 ,即利用从

压气机或风扇中抽取的冷气对涡轮机匣进行冷

却 ,以控制机匣和叶片的间隙.但这种基于热量的

控制方法反应较慢 ,有时在巡航状态还缺乏对最

小间隙的控制能力.

为了改进现有的基于热量方法的控制技术 ,

美国 NASA格林实验室在“革新航空推进部件”

(RAC) 计划下研究快速响应的主动间隙控制

(ACC)技术 ,他们设计和制作了第一代机械作动

式主动间隙控制系统[ 27 ] .这个系统利用独立的作

动器 ,片状的机匣结构和间隙测量回馈 ,来提供发

动机所有工作状态下准确的间隙控制.他们对此

间隙主动控制系统在室温环境下进行了实验 ,实

验结果表明此机械式主动间隙控制系统最大作动
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位移可达 2. 032 mm (0. 08 inch) ,这已经满足了

发动机间隙控制的需要 ,另外其间隙控制误差在

0. 025 4 mm (0. 001 inch)以内.他们将继续对这

种机械作动式主动间隙控制系统进行深入研究 ,

以期在将来用于大型发动机中.图 9为 NASA 的

ACC系统测试台示意图 ,测试台上装有 9个机械

作动器.

图 9　ACC系统测试台

Fig. 9　Test facility of ACC system

3　流动与噪声控制

3 . 1　流动控制

流动控制几乎可以应用在燃气涡轮发动机的

每一个部件 ,以提高其部件效率.在风扇/压气机

和涡轮上应用的流动控制主要是为了提高级压

比 ,扩大压气机稳定工作范围和降低噪声.

早在 80 年代 ,MIT 就开始了吸附式压气机

的研究[28 ] .如图 10所示 ,他们的方法是吸除压气

机某些区域如叶片吸力面 ,激波处和角区等堆积

的附面层低能流体 ,对局部的流动和激波结构进

行修正 ,以此来控制分离 ,改善流动状况.这样就

可以有效地提高叶片的负荷 ,提高压比.在空军科

研局 (A FOSR)和国防部高级研究计划局 (DAR2
PA)的支持下 , MIT 与 NASA 格林研究中心、

P &W公司、霍尼韦尔公司进行合作 ,利用吸气技

术开展了两种风扇的设计和试验.第一种是低速

风扇 ,叶尖速度为 229 m/ s ,压比为 1. 6 (对于常规

风扇 ,叶尖速度为 400 m/ s 才能达到同样的压

比) .这种技术应用到大涵道比涡扇发动机中 ,在

同样的压比需求下可以降低风扇转速 ,大大降低

风扇噪声和质量.第二种是高速高压比风扇 ,叶尖

速度为 457 m/ s ,压比为 3. 5.这两种风扇均进行

了试验 ,且达到了设计的指标. MIT 下一步的工

作就是将对转技术应用到多级压气机中来 ,这样

可以减少级数 ,使压气机更短 ,质量更轻.这种将

流动控制手段与压气机设计相结合的思路在美国

U EET计划中得到重视 ,该计划通过在叶片表面

吸除附面层气体的吸气技术来提高叶片负荷 ;并

通过在失速开始时将空气喷射到叶尖分离区以实

现压气机转子叶片叶尖失速的主动控制技术、以

及在机匣开槽改变叶尖的局部压力梯度和改进失

速裕度的被动控制技术 ,来改进风扇和压气机的

气动稳定性 ,以最终实现 6级压气机压比 20的目

标[4 ] .

图 10　MIT吸附式压气机转子吸气方案图

Fig. 10　Rotor aspiration scheme of MIT

aspirated compressor

除了单纯吸气 ,吹吸气组合也是一种理想的

流动控制方式. NASA 曾在外流中进行了大量的

吹吸气组合研究 ,取得了明显的效果 ,北航将该方

法应用于高负荷扩压叶栅内部的流动控制 ,数值

模拟表明效果显著.文献 [ 29 ]以某大弯折角低稠

度扩压叶栅为研究对象 ,采用数值模拟方法研究

了叶片表面边界层单独吹气以及吹吸气相结合等

流动控制手段下的流场和叶栅性能变化情况.结

果表明无论是单独吹气还是吹吸气相结合的边界

层控制方法 ,都能有效控制叶栅中的边界层分离 ,

从而较大幅度地增大了叶栅的负荷 ,并降低了气

动损失 ;计算表明吹气和吸气的效果不尽相同 ,其

中采用 1. 7 %的吹气流量 ,结合 1. 38 %的吸气量 ,

可以使静压增压比提高 15 %以上 ,而损失系数降

低至原型的 20 %以内.图 11 给出了叶栅流线和

马赫数云图 , (a)为原型的流场 , ( b)采用 1. 7 %的

吹气流量 ,结合 1. 38 %的吸气量时的流场 ,由图

可以看出采用吹吸气的流动控制手段后 ,原型中

的大分离几乎完全消除.

为了进一步扩大压气机稳定工作范围 ,

NASA格林研究中心进行了在轴流压气机转子
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图 11　叶栅流线和马赫数云图

Fig. 11　Streamlines and Mach number

contours of cascade

叶尖上游进行吹气的流动控制研究 (如图 12 所

示) [30 ] .他们对跨声轴流压气机转子 Rotor35 进

行了实验和三维 CFD数值模拟.数值模拟表明叶

尖吹气减小了叶尖处的进气角和负荷 ,延缓了失

速的发生 ,从而增强了压气机工作的稳定性 ,而试

验结果表明 :在 70 %的转速下 ,相当于 1 %环面流

量的吹气可以使失速点流量系数减少 30 % ;在设

计转速下 ,相当于 2 %环面流量的吹气可以使失

速点流量系数减少 6 %.试验显示稳定工作范围

的扩大和叶尖处的质量平均的轴向速度有关 ;稳

定工作范围的扩大与吹气面积所占圆周面积的比

例有关 ,与吹气的环向位置无关.此外 ,NASA 还

在两级低展弦比风扇上进行了叶尖吹气代替可调

静子来使多级压气机在非设计状态下稳定工作的

实验验证[30 ] .实验中在可调进口导向叶片与转子

之间的机匣上安装了 14个吹气孔 ,总的吹气量为

2 %～3 %的流量.实验结果表明在非设计状态下 ,

叶尖吹气可以使失速裕度达到或超过使用可调静

子的水平.采用叶尖吹气来代替可调静子来使多

级压气机在非设计状态下稳定工作 ,可以大大减

轻发动机的质量和提高可靠性 ,这对于民用大涵

道比涡扇发动机是极具吸引力的.

3 . 2　噪声控制

随着人类环保意识的增强和对乘坐舒适性的

要求 ,对民用飞机的噪声污染的要求也越来越苛

图 12　NASA叶尖吹气方法简图

Fig. 12　Scale drawing of tip injection

刻.民用飞机的噪声主要来源于发动机的噪声 ,因

此如何降低噪声排放就成为民用大涵道比涡扇发

动机设计中所面临的一个重要问题.现代民用大涵

道比涡扇发动机的噪声主要包括风扇噪声和排气

噪声 ,降低这些噪声主要是通过选择适当的发动机

循环参数和先进的部件降噪设计技术来实现.

随着对推力和耗油率的不断增高的要求 ,民

用涡扇发动机的涵道比会越来越大.为了使叶尖

切线速度不至于过大而产生很大噪声 ,就必须降

低风扇的转速 ,但是风扇转速的降低与保持低压

系统的效率相矛盾.一种解决的办法是采取折衷

方法 ,适当降低转速 ;另一种方法就是采用齿轮驱

动涡扇发动机.齿轮驱动涡扇发动机就是在风扇

和低压压气机之间引入一个减速齿轮箱 ,这样以

来就可以根据风扇压比来选择最低的风扇转速 ,

这样就可以大大降低风扇的噪声 ;同时低压系统

的转速可以按要求选择尽量高 ,以减小低压系统

级数 ,减轻发动机重量.这样以来 ,齿轮驱动涡扇

发动机的各部件都可以在最佳转速下工作 ,在保

持高效率和低耗油率的前提下 ,使得噪声大幅度

减少. 90年代 ,P &W公司设计并建造了一个先进

涵道推进器 (ADP)来验证其减小噪声的能力 ,如

图 13所示.它的涵道比高达 12 ,风扇通过一个减

速比为 3. 7 的减速齿轮箱由低压轴来驱动.在

NASA进行的实验表明 ,该发动机可以达到降低

噪声 6 EPNdB 的预期目标[ 31 ] . 20 世纪 80 年代

末 ,P &W公司 ,菲亚特航空和 M TU 等公司开始

联合研制齿轮驱动涡扇发动机 ,预计 2010年后推

出齿轮驱动涡扇发动机 PW8000 ,它的噪声将满

足苛刻的要求 ,并有 30 dB 的裕度.图 14 为齿轮

驱动涡扇发动机概念图.
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从气动设计角度出发来降低跨声风扇的噪声

也是一种重要的降噪方法. GE公司和 NASA 用

CF6发动机进行了风扇降噪试验.实验中转子相

同 ,出口导向叶片有 4种形式 :直叶片、转/静子轴

向间距加大的直叶片、30°掠叶片、30°掠和 30°倾

叶片.实验结果发现掠/倾出口导向叶片相对于直

导向叶片在保证气动性能不变的情况下能够降低

风扇噪声 3 EPNdB.分析其原因为 :掠/倾叶片的

转/静子轴向间距比直叶片大 ,从而入射尾迹减

弱 ,导致干涉噪声减小 ;出口导向叶片的掠和倾可

以使上游的入射尾迹沿叶片展向发生相位变化 ,

这种变化导致不同叶高噪声相互抵消 ,最终降低

干涉噪声[31 ] .波音和 GE公司用 GE902115B发动

机进行了风扇降噪试验 ,试验结果表明通过叶片

掠形控制激波的强度和位置 ,高通流掠形转子叶

片可以使环境噪声和机舱噪声达到最适宜状态.

通过转子叶片尾缘吹气也可达到降低干涉噪

声的目的 ,MIT 在 90 年代末期进行一系列的数

值和试验研究 ,以通过转子尾缘吹气使得撞击在

下游静子上的流动更加均匀 ,来降低静子叶片的

非定常载荷水平 ,最终减小转/静干涉噪声[31232 ] .

图 15为 MIT试验风扇叶片示意图 ,每个叶片都

有复杂的内部流道.这些通道从叶片根部接收由

轴供给的空气 ,然后在尾缘处的出口喷出 ,流入风

扇尾迹流中 ,填平了原始尾迹的亏损 ,使得平均流

动剖面更加均匀.试验结果表明 :在谐波基础上 ,

尾缘吹气可以使尾迹前四阶的谐波振幅减小一半

以上.

图 15　MIT尾缘吹气转子和内部流道示意图

Fig. 15　Close2up view of the MIT blown rotor and a

detailed view of the blade internal passages

对于喷流噪声 , GE公司在喷流噪声试验台

上进行了 50 余个不同 V 型喷管模型试验 ,以及

CF6280C2和 CF3428C发动机的全尺寸静态声学

试验. 试验结果表明 V 型喷管可以降低

315 EPNdB的喷流噪声 ,而对性能的影响很小.

除了考虑发动机本身的噪声外 ,另外还需要

与飞机联合考虑 ,发动机的安装形式对噪声也有

很大的影响.麻省理工学院和剑桥大学联合进行

设计静音飞机[33 ] ,他们设计了一种边界层吸气的

多重风扇发动机 ,并将其嵌入飞机机身 ,与机身融

为一体.发动机和机身都采取了很多降低噪声的

措施 ,如可变面积喷管 ,低噪声设计的风扇和低压

涡轮 ,先进声学衬垫和在巡航与非设计工况下优

化的低速风扇 ,机身采用声音屏蔽技术等 ,评估结

果表明这种飞机的噪声将比 ACARE 提出的

2020年噪声目标还低很多. NASA 正在研究的大

型运输机方案 ,也是将发动机置于飞行器背部 ,并

采用飞机机体/发动机融合一体设计方法.图 16

为 MIT和剑桥静音飞机方案和多重涡扇发动机

的示意图.

国内北京航空航天大学孙晓峰、李晓东等领

导的研究小组在气动声学如波涡相互作用、壁面

声阻抗主动控制和喷流噪声机理研究等方面做了

大量卓有成效的工作 ,取得了很多重要的成

果[34236 ] .
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图 16　MIT和剑桥静音飞机及涡扇发动机示意图

Fig. 16　Silent aircraf t of Cambridge2MIT and

muti2fan embedded turbofan engine

4　多学科耦合

4 . 1　流热耦合

现代先进大涵道比涡扇发动机涡轮的进口温

度越来越高 ,一些发动机的涡轮前温度已超过

2 100 K ,这样的高温已远远超过了许多金属所能

承受的温度 ,因此就必须采取一定的措施来使涡

轮能够应付这样高的热负荷 ,使用高效率的冷却

系统来冷却叶片是一个很好的方法.只有尽可能

地真实掌握了涡轮部件的温度分布 ,才能更好的

优化设计冷却系统 ,进而减少冷气用量 ,提高冷却

效率.这需要我们发展一种预测涡轮热端部件温

度的方法 ,流/热耦合数值模拟是一个解决此类问

题的有效方法.

目前 ,国内外的学者对流热耦合方法进行了

大量的研究. NASA 的 Heidmann 等人发展了一

个共轭传热程序 ,该程序中的流体部分是通用多

块化传热程序 Glenn2H T ,固体部分是基于边界

单元法 (B EM) ,它与流体程序直接耦合[37 ] .他们

用这个程序对一个真实的气膜冷却涡轮叶片进行

了外部流动、叶片传热和冷却腔内部流动的耦合

模拟 ,由于叶片结构复杂 ,网格数目达到了 120

万.图 17给出了计算网格图和前缘温度分布与冷

却孔附近速度分布图.流热耦合的计算结果与绝

热壁面的计算结果进行了对比 ,结果发现共轭传

热计算出来的壁面温度要低 ,原因是外壁面向冷

却腔的热传导.固体内三维的热传导效应除了允

许外壁面向内壁面的热传导之外 ,还允许沿着叶

片壁面的热传导.

图 17　计算网格图及数值模拟结果

Fig. 17　Computational grid and the result

of numerical simulation

Montomoli和 Adami 等人利用一个有限体

积法的 CFD 程序 HybFlow (加入了共轭传热模

块 CH T)进行了共轭传热研究.他们首先对来流

为层流状态的平板和带有冷却孔平板这两种情况

进行了计算 ,计算结果与理论分析和试验结果相

比较 ,得到了令人满意的结论.然后他们又对一个

气膜冷却导叶叶片进行了计算 ,计算结果与试验

结果有着较好的吻合.为了增强耦合面附近的温

度差分的计算 ,他们还建议靠近耦合面前三层网

格的 y +要小于 3. 5[38 ] .

德国亚琛大学的 Bohn凭借基于多块网格技

术的 CH T2flow程序 ,已实现涡轮叶片热负荷的

三维定常流动与传热耦合计算 ,能够模拟叶片中

有冷却通道情况下的传热 ,结果与实验数据基本

吻合 ,能够指导涡轮热环境的实际设计[ 39240 ] .图

18给出了径向冷却涡轮 Mark Ⅱ的流/热耦合数

值模拟和试验结果对比图 ,由图可以看出数值模

拟结果与实验结果基本吻合. 此外 Kusterer 和

Bohn等人根据流热耦合数值模拟的结果对一个

气膜冷却涡轮叶片的冷却系统进行了改进 ,实验

测量和数值模拟显示 :改进后叶片前缘和叶尖的

高温区域消失 ,冷却效果明显增强[41 ] .

随着计算机能力的增强和 CFD方法的成熟 ,

流热耦合数值模拟方法已得到越来越普通的应

用 ,对冷却系统的设计也起到了越来越重要的指

导作用.但是由于现代高效的涡轮冷却系统极其

复杂 ,叶片内部冷却通道蜿蜒曲折 ,气膜冷却孔数

目成百上千 ,这使得网格生成遭遇很大困难、网格

数目也十分巨大 ,因此不得以对冷却结构和边界
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条件进行适当简化来降低网格生成难度、减小网

格数目 ,以使得计算变得可行.所以 ,要更好的指

导涡轮冷却系统的设计 ,就必须对真实结构的涡

轮冷却叶片进行完全流热耦合数值模拟 ,在网格

生成方法和计算方法等方面还有大量工作要做.

国内如哈尔滨工业大学、中国科学院、北京航空航

天大学已经开展相关的研究工作 ,并取得一定的

成果[ 42244 ] .

图 18　MarkⅡ的流/热耦合数值模拟和试验结果对比图

Fig. 18　Comparison of conjugate heat t ransfer

simulation and experiment result of MarkⅡvane

4 . 2　流固耦合

从发动机结构完整性和可靠性的观点看 ,叶

盘结构振动响应是叶排相互作用课题中最为至关

重要的问题[8 ] .当压气机或涡轮叶片遭遇上游叶

排产生的尾迹、位势作用以及下游叶排的位势作

用时 ,非定常气动力将作用于这些叶片.当非定常

力的频率等于叶片固有频率时 ,可能引发严重的

叶片振动甚至引起叶片断裂 ,进而使整台发动机

因此而受到破坏.除了转/静相互作用引起的非定

常力 ,由于流体粘性以及转子高旋转速度 ,使叶轮

机内广泛存在着失速以及激波等非定常流动现

象.当失速团的脱落频率以及激波的抖动频率等

于叶片固有频率时会引发颤振 ,后果严重时可能

导致机毁人亡.进口畸变以及旋转失速/喘振等非

定常现象同样会引发叶轮机叶盘结构的振动.在

叶轮机械的研制过程中 ,避免强迫共振和颤振 ,已

经成为设计和调试人员必须解决的问题.为了避

免出现这类故障 ,国内外的发动机设计制造单位

在计算和试验方面都做出了很大的努力 ,以评估

强迫响应和颤振引起的高周疲劳.

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 %.民机维修费中 ,5 %是

由高周疲劳导致的故障引起.美国对其民机的各

种事故原因的调查报告得出[45 ] :风扇和压气机叶

片故障 (由于吞鸟和高周疲劳)是导致发动机空中

停车起最大作用的原因之一.由此可见 ,高周疲劳

问题与叶轮机械的安全运转息息相关 ,因而准确

的预测非定常气动激振力的振幅和相位就成为亟

待解决的问题.

叶轮机中叶排尾迹引起的强迫作用有着明显

的特征.在压气机中 ,尾迹引起的气流绝对速度方

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 ,这与压气机有所不同[46 ] .上游叶片的尾迹或

位势作用会影响气流的流向和切向速度扰动 ,这

种扰动经过下游叶排会引起攻角的周期性变化 ,

脉动的攻角引起脉动的升力和扭矩 ;来流均匀时

做微幅运动的叶片同理也能产生非定常气动力 ;

图 19　振荡叶栅气动力随攻角变化

Fig. 19　Aerodynamic force variation of vibrational

cascade along with incidence angle

激波的非定常运动以及失速漩涡的周期性脱落也

会导致叶片表面负荷分布的周期性变化 ,引起升
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力和扭矩的周期性变化. 图 19 给出了 NA2
CA0012振荡叶栅表面气动力2升力系数 ( CL )和

扭矩系数 ( CM )周期性变化[47 ] :

当今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/吞入和抗

侵蚀能力等.

随着 CFD技术的发展以及计算能力的提高 ,

科研人员已经能够通过求解雷诺平均 N2S方程 ,

在有限范围内实现对叶轮机械内部的二次旋涡流

动/激波/激波与边界层相互作用等复杂流动现象

进行合理的预测 ,因而可以较合理的预测非定常

气动激振力.文献 [ 48249 ]利用动网格技术 ,通过

求解雷诺平均 N2S方程和线性化的模态方程 ,并

在每一物理时间步交换信息 ,以求解叶轮机械的

高周疲劳问题 ,代表了用数值模拟方法求解叶轮

机械气固耦合问题的当前发展水平 ,但是这类方

法距离工程的实际应用还有一段距离.总之 ,解决

高周疲劳问题的耗费高 ,设计评估方法很大程度

依赖经验 ,使得此问题始终是叶轮机械设计中一

个的突出问题 ,在该领域内还有大量工作要做.国

内北京航空航天大学、西北工业大学在流固耦合

领域进行了不少研究工作 ,取得了一定成果[50251 ] .

5　总　结

从上世纪 80年代末开始 ,为了使民用发动机

更具竞争力 ,世界上航空发动机技术先进国家都

先后实施了相应的大规模发动机研究计划.这些

计划的实施 ,使得大涵道比涡扇发动机的叶轮机

技术得到了突飞猛进的发展 ,叶轮机的性能、寿

命、可靠性等得到了极大的提高.本文通过对国内

外文献的调研 ,对当今大涵道比涡扇发动机的叶

轮机部分关键技术进行了评述 ,总结如下 :

1) 在风扇/压气机设计技术方面 :利用全三

维设计技术对流动进行合理设计和组织是设计高

负荷高效率风扇/压气机的关键技术 ;多级压气机

匹配是一个叶轮机设计的难题 ,如何在设计之初

就把非设计状态下影响级间匹配的主要因素考虑

在内 ,这是解决多级压气机匹配问题的关键所在 ;

周向平均体积力模型加三维非定常欧拉方程的计

算方法是一种工程上可行的快速预测风扇进气畸

变的方法 ,对风扇的设计具有重要的意义.

2) 在于涡轮设计技术方面 :利用低压级对转

以提高负荷减小叶片数目是普遍做法 ;利用尾迹

与叶片表面边界层的非定常相互作用可以控制分

离 ,减小损失 ,提高涡轮负荷 ;高效率的冷却系统

可以减少冷气用量、提高效率 ,发汗冷却技术是现

代先进的冷却技术 ,冷却效率可达 0. 8 ;减小叶尖

间隙可以降低耗油率、增大发动机使用寿命 ,进行

快速响应的主动间隙控制是当今叶尖间隙控制技

术发展的方向.

3) 在流动及噪声控制方面 :在叶片表面吹吸

气是控制叶片表面边界层分离 ,提高叶片负荷的

重要手段 ;在叶尖进行吹气可以有效延缓失速的

发生 ,提高压气机的稳定性 ;齿轮驱动涡扇发动机

可以使风扇在最低转速下工作 ,大大降低了噪声 ,

是未来民用涡扇发动机的一个重要发展方向 ;先进

的气动设计方法如倾掠静子设计和流动控制如尾

缘吹气等都是降低噪声的有效方法 ;将发动机与飞

机融合一体的方法也是降低噪声的重要方法.

4) 在多学科耦合方面 :随着叶轮机性能的飞

速发展 ,单独考虑流动 ,传热和振动已不能满足要

求 ,进行多学科耦合是未来的发展趋势.流热耦合

方法是准确预测涡轮热端部件温度的有效方法 ,

可以指导高效率冷却系统的设计 ;深入地研究流

固耦合的各种现象如颤振、强迫响应等的物理本

质 ,有利于叶轮机械性能的进一步提升 ,也能大大

减小维修成本.
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