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　　微型涡喷发动机具有体积小、结构简单、研发

周期短、油耗小、成本低等特点 ,多用作巡航导弹、

无人侦察机、靶机、无人战斗机等军用航空或民用

航模动力装置.上世纪 90年代中期是弹用涡喷发

动机发展的全盛时期 ,典型应用有英“海鹰”反舰

导弹 ( TRI260涡喷发动机)和法、意制“奥托马特”

反舰导弹 (Arbizon IIB 涡喷发动机)等[122 ] .截至

到上世纪末 ,约有 10 %的现役或在研导弹使用涡

喷或涡扇发动机.当前 ,先进国家将微型涡喷发动

机研发重点放在进一步减小发动机体积、增大推

质比、减少能耗、新材料应用和发动机隐身技术等

方面.

近 10年来 ,我国积极从事微型透平机械的设

计和应用研究.本文设计对象为某微型涡喷发动

机 ,其推力为 245 N ,工作转速为 100000 r/ min.所

述设计方法为后续多推力级、系列化微型涡喷发

动机研制提供经验依据.

1　微型涡喷发动机总体设计特点

微型涡喷发动机与大发动机工作原理相同 ,

但设计过程小发动机又有其自身的特点 ,习惯称

为“尺寸效应”[327 ] :即在热力学参数和气动流速为

同数量级的情况下 ,小发功率小 ,因而流量小、尺

寸小 ;为达到高增压比就要靠增大压气机轮转速
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对流体加功 ,因此转速常以万转计 ;高转速下气动

损失增大、效率降低、油耗增大、功率或推质比减

小 ,振动加大 ,转子动力学问题突出 ,工艺精度要

求增高等.其具体结构特点包括 :①采用离心加轴

流式压气机 ,以减小气动效率损失 ;②环形回流燃

烧室 ,燃烧化学反应时间是一定的 ,发动机轴向长

度缩短的情况下通过回流方式获得较大的燃烧流

程和性能 ,配合离心甩油盘提高燃油雾化效果 ;③

转子轴系问题 ,微小型发动机常工作在超临界区 ,

转子振动、稳定性要求高 ,因此需要提高动平衡精

度并做全转速动平衡 ; ④高温高负荷涡轮 ,通常通

过改善材料或冷却措施提高涡轮前温度和级负荷

能力.

另外 ,为缩短研发周期 ,降低研发成本 ,微发

设计常采用系列化 (对某基本型按不同用途连续

改型 ,形成系列) 、标准化 (零件标准化) 、模块化

(将产品系统按功能分块设计) 、通用化 (一种发动

机可以有多种用途)和预筹改进 (预测发动机发展

趋势 ,对在研产品预留改进余地)的设计方法.

2　总体结构

计划该产品实行系列化发展 ,向下、向上分别

有 8 ,1 250 N推力级发动机相继投入研发.图 1是

发动机沿轴向纵剖图.发动机结构按气流流动方

向依次经过 :前导流罩整流 ;经单级离心式叶轮扩

压 ,进入前扩压器 ;经径向、轴向扩压、整流后 ,进

入燃烧室 ,油气混合后由火花塞点火燃烧.高温、

高压燃气经涡轮导向器整流、扩压 ,推动单级轴流

式涡轮旋转.燃气进入尾喷管后降压、增速、产生

推力.轴套套在转轴外作为轴承座 ,起支撑和传力

作用 ,并对轴及轴承起隔热作用.发动机相关设计

参数见表 1.

图 1　发动机纵剖

Fig. 1　Axial section view

表 1　设计参数

Table 1　Design parameters

设计参数 数值

推力/ N 245

质量/ kg 212

外径/ mm 131

长度/ mm 294

油耗/ (g/ min) 640

怠速/ ( r/ min) 36 000

最高转速/ ( r/ min) 100 000

3　转子系统

转子系统包括压气机叶轮、涡轮、转轴、支撑

及前后锁紧螺母等.其设计过程包括零件设计和

部件设计 :压气机叶轮叶型及轮盘外形设计和涡

轮叶型设计 ;叶轮、涡轮、转轴的强度设计 ;转子组

合件 (除轴承)全速动平衡 ;系统稳定性设计等.图

2为发动机转子系统结构 ,其中轴承采用微型涡

喷发动机广泛采用的混合陶瓷轴承 (滚珠为陶瓷

材料 Si3 N4 ) .

图 2　转子系统

Fig. 2　Rotor system

311　气动设计

叶轮和涡轮的叶型经气动设计多次迭代生

成.主要考虑加工成本、气动效率、压比、流量等因

素.叶片与轮盘均采用一体式结构 ,简化结构、增

强结构刚度.叶片采用叶尖到叶根等厚度设计 ,降

低加工成本.涡轮叶片 29片 ,叶尖直径 84 mm ,设

计流量 01435 kg/ s ,工作温度近 1 100 K ,材料为

K418.叶轮采用主副叶片设计 ,各有 7片 ,以提高

压比、降低气动损失 ;材料为 ZL105.压气机叶轮

后端为静叶式径向、轴向扩压器 ,起整流、二次增

压作用.涡轮前端为涡轮导向器 ,包括 22片静叶 ,

采用叶、盘、机匣一体式联结 ;起整流、为涡轮输送

冷却气体、降低气动损失等作用.
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312　结构强度设计

31211 叶轮和涡轮强度校核

微型涡喷发动机转速以万转计 ,最高转速可

达 100000～200000 r/ min.同时 ,涡轮端最高工作

温度可达 1 100 K左右 ,压气机端最高温度也可达

450～500 K.因此 ,需要考察叶轮及涡轮叶片在高

离心力和高温负荷联合作用下是否满足拉伸及强

度极限要求 ,以保证足够的安全系数 ,避免叶片变

形过大导致碰磨或断裂.表 2 为发动机压气机叶

轮和涡轮强度校核有限元计算结果 ,表中工作温

度为实验中热电偶测量值.计算和实验结果均证

明 ,两者强度均可满足设计要求.

表 2　叶轮和涡轮强度校核结果

Table 2　Strength check results of compressor and turbine

参数 压气机叶轮 涡轮

材料 ZL105 K418

工作温度/ K 490 1 100

强度极限/ MPa 205 (200 ℃) 505 (800 ℃)

最大变形/ mm 014 0127

最大应力/ MPa 185 498

是否合格 是 是

31212　转轴强度

转轴强度设计目标为在某种支撑形式下 ,叶

轮、涡轮等转子件在安装状态下使转轴静变形最

小 ,以免影响转子动力学特性.若静变形超限 ,需

要加粗轴颈尺寸或者改变支撑形式以减小悬臂段

长度.图 3为转轴及支撑结构.两端悬臂段直径均

为8 mm ,涡轮质量大于压气机叶轮质量 ,因此前

者悬臂长度较短.支撑采用 02220形式 ,中间轴段

直径22 mm ,经验证可满足静态变形限值要求.

图 3　转轴支撑结构

Fig. 3　Shaft and support st ructure

313　结构稳定性设计

微型涡喷发动机转子常工作在超临界区 ,转

子属于柔性转子 ,试车前需进行全转速动平衡 ,以

获得高转速下最小的剩余不平衡量.在确定了转

子工作转速与固有频率的位置关系后可进行转子

结构稳定性考核 :包括稳态特性和瞬态特性两方

面.前者考察不平衡质量响应 ,反映结构在没有外

界影响下的动力特性 ;后者考察瞬态冲击响应 ,反

映结构抵抗突变因素影响 ,维持稳定工作状态的

能力.

31311　临界转速的确定

为减小共振对结构件的损害 ,通常要求工作

转速和临界转速有 10 %～20 %的转速裕度.发动

机临界转速的确定采用有限元计算预测与实验验

证结合的方法进行.怠速及最高工作转速见表 1.

表 3为支撑状态下计算临界值 ,表 4 为实测临界

转速范围.计算得三阶临界转速远高于最高工作

转速 ,不再考虑.计算与实验差值由固结边界条件

使系统刚度增大引起.经计算 ,怠速时转速裕度为

2112 % ,最高转速时裕度为 111 1 %.后者裕度是

否充足需经试车振动测试结果判断.

表 3　转子支撑条件下固有频率

Table 3　Rotor natural frequency with supports

阶数 频率/ Hz 转速/ ( r/ min)

一阶
53016

53114

31 836

31 884

二阶

1 63914

1 87811

1 87819

98 364

112 686

112 734

三阶

2 50211

2 50914

2 83018

150 126

150 564

169 848

表 4　转子实测临界转速

Table 4　Rotor critical frequency from experiments

阶数 频率/ Hz 转速/ ( r/ min)

一阶 490～500 29 400～30 000

二阶 1 500左右 90 000

31312　稳定性考核及改进

地面试车过程中 ,转子失稳会造成轴心轨迹

发散 ,涡动运动扩散 ,进而导致转定子件严重碰磨

损坏.在试车中于 80 000～100 000 r/ min 范围内

多次出现周向碰磨 ,使叶轮、涡轮、前导流罩、涡轮

导向器出现不同程度的磨损.期间 ,最高振动加速
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度幅值曾达到 230 g.最严重的一次使叶轮叶片顶

端材料堆积以致失效.

为控制转子振动 ,决定采用增加系统阻尼的

办法减振.在不改变现有发动机结构的前提下 ,利

用自由安装式干摩擦片技术对振动能量进行耗

散 ,达到减振的目的.图 4是带有减振结构的转子

系统示意图.利用轴向间隙调整垫片的空间 ,在轴

套和压气机端轴承间布置若干干摩擦垫片和弹

垫.工作原理为 :通过轴向预紧力使弹性垫圈产生

初始变形 ,弹性回复力即为产生摩擦力所需的正

压力.转子涡动过大时带动摩擦片和弹垫做横向

位移 ,此时各摩擦片间产生相对运动 ,从而产生摩

擦阻尼效果耗散振动能量.

图 4　转子减振结构

Fig. 4　Vibration absorber st ructure of the rotor

经实验证明 ,该技术可以有效降低转子振动 ,

增强系统稳定性.表 5 列出了采取减振措施后转

子在多个转速下的振动水平值 (有效值) ,其振动

水平满足设计使用要求 (参考相关设计经验值 ,最

高振动加速度值应低于 170 g) .前述最高转速下

裕度为 1111 % ,不必再调整.

表 5　减振后转子振幅

Table 5　Rotor vibration amplitudes with

vibration absorber

转速/ ( r/ min) 振幅值/ g

36 000

60 000

81 000

92 000

0119～0147

0120～0197

1109～1155

7110～45134

4　燃烧室

燃烧室主要包括供油管路和火焰筒两部分.

设计目标为 :供油管路保证供油连续、燃油雾化良

好、燃油空间分配均匀等 ;火焰筒要保证气流分布

合理 ,以利于点火范围宽广和组织较为有序的燃

烧.同时 ,两者还要满足高温环境下疲劳寿命周期

内的工作可靠性.

图 5为燃烧室组合件 ,供油管由上盘管和下

盘管经联结柱焊接而成.上、下盘管分别有各自的

进油管 ,进油管为盘旋状 ,使进油得到预热.由于

发动机长度尺寸小 ,因此火焰筒采用环形预蒸发

式结构 (图 6) ,由内、外管和 6个 U 型预蒸发管焊

接而成.每根进油盘管带有周向 6个喷油短管 ,下

盘管的喷油短管各对应一个蒸发管口并伸入管

内 ;上盘管的喷油短管则直接将油喷在火焰筒前

端 ,由压缩空气吹散、雾化.火焰筒内外管周向均

分布多个气孔 ,以供火焰和气体传播.这样就形成

了火焰筒内、外环燃烧腔 ,上盘管为外腔供油 ,预

蒸发管为内腔供油.预蒸发式结构可以弥补燃烧

路径短造成的燃烧发展不充分问题 ,加快了燃烧

速度 ,也可以避免回流燃烧室中气流的沿途节流

损失.因此 ,该结构适用于小功率、小体积发动机.

经验证 ,可在 4 000～6 000 r/ min 范围内可靠点

火、启动.
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5　润滑冷却系统

511　润滑系统

微型涡喷发动机使用的滚动轴承工作在高

温、高速轻载条件下.尤其涡轮端轴承 ,工作温度

可达 600 K ,在高温、高接触应力作用下容易发生

滚道浅层金属疲劳脱落或金属烧蚀等形式的损

坏.虽然混合陶瓷轴承可以降低离心力和陀螺力

矩带来的不利影响 ,但陶瓷滚珠造成的高接触应

力也是不利的因素.因此 ,改善润滑条件 ,对轴承

进行高效降温 ,形成弹流润滑油膜是润滑系统需

要解决的问题.

发动机采用专用润滑管路对前、后轴承进行

油滴、油雾润滑.如图 7所示 ,滑油从润滑油管进

口流入 ,经两个支路分别流向前、后轴承.前出口

正对油盘滴油 ,经油盘周向圆孔流向前轴承润滑、

冷却.后出口处滑油流在后轴承前端 ,在轴套内气

体吹动下 ,油滴、油雾混合物润滑、冷却后轴承.试

车中 ,后轴承在高温负荷下最先失效 ,滚道表层金

属脱落 ,内、外圈颜色发蓝.因此 ,进一步改善后轴

承润滑 ,降低热负荷是有待解决的问题之一.

图 7　润滑结构

Fig. 7　L ubrication system

512　冷却系统

为保证高温环境下零件的使用寿命 ,需对轴

承和涡轮进行冷却.轴承冷却包括气冷和油冷.油

冷在润滑系统中已述 ,不再重复.如图 8所示 ,压

气机叶轮与扩压器组成的背腔为前端冷气通道.

冷气经前轴承、轴套内腔到达后轴承冷却 ,进而流

向涡轮盘根部 ,沿涡轮盘径向流出 ,和动叶高温气

流汇合流出.其中 ,轴套在前轴承座后端和后轴承

座前端分别开有周向气孔 ,辅助气流流通 ,防止流

动死区产生.另外 ,在涡轮导向器支板上开有 6个

圆孔 ,将低温气体引向涡轮盘动叶叶根处 ,增强冷

却 (图 9) .实验证明 ,前轴承和涡轮不会产生热负

荷失效.

6　影响结构稳定性的其他因素

作为一个系统 ,发动机工作时 ,在不同环境条

件和内部参数渐变时所做出的响应对整机工作特

性的影响 ,也是值得考虑和关注的方面.这里提出

以下几点 ,以供参考 : ①前导流罩与扩压器为铝制

件 ,经钢制螺钉联结 ,在 298～518 K范围内 ,两者

同轴度变差范围对导流罩与叶轮间隙均匀性的影

响 ; ②前后轴承温差较大 ,由此带来的前、后支撑

刚度差异对转子动力学特性的影响 ; ③发动机外

壳体在不同冷却条件下对支撑附加弯矩的范围及

影响 ;④变温条件下 ,系统固有频率的变化及在工

频转速下的响应 ;⑤后轴承温度场为 298～623 K ,

周向温度场分布不均导致初始过盈量变化 ,由此

对后轴承座圆柱度的影响等.

7　结　论

通过对某微型涡喷发动机总体设计过程的研

究 ,得出以下结论 :

1) 自由安装式干摩擦阻尼器可有效控制转

子涡动发散 ,增强转子稳定性 ;
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2) 对于长度尺寸小的发动机 ,预蒸发式燃烧

室可取得良好的燃烧效果和较为宽广的点火

范围 ;

3) 后轴承过热是微型涡喷发动机设计中亟

待解决的问题.
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