
1997年 5月收稿; 1997年 9月收到修改稿。

3 3 女　47岁　硕士　副教授　北京航空航天大学 404教研室　100083

第 13卷　第 2 期 航空动力学报 V o l113 N o12

1998 年 4月 Journa l of Aerospace Power A p r. 　1998

高推重比航空发动机调节规律分析
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【摘要】　针对先进高推重比涡扇发动机采用的调节规律进行了研究。通过对采用不同调节规律下

的混合加力涡扇发动机非安装性能进行对比,分析了高推重比发动机采用的调节规律的优越性。
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1　前　言

　　先进高推重比涡扇发动机的调节方案[1, 2 ]含有N 1控制回路和发动机压比的闭环控制回

路。N 1控制回路控制主燃烧室燃油流量以保持给定的风扇转速。发动机压比控制回路则当发

动机处于中间状态和最大状态时,通过调节尾喷管喉道面积获得所要求的发动机压比,以保证

发动机推力。加力状态时加力燃烧室采用保持总余气系数为常数的加力燃油调节规律。过去,

对于传统的调节规律下的发动机性能进行过大量的研究,而对于上述调节规律下的发动机性

能研究很少。为了获得采用上述调节规律对发动机特性带来的优缺点,本文计算了混合加力涡

扇发动机在上述调节规律和传统调节规律下的非安装性能,并对计算结果进行了对比分析。

2　不同调节规律下的发动机非安装性能对比

　　为了分析涡扇发动机的调节规律对非安装性能的影响,选择了有代表性的 3种调节规律

进行发动机性能计算,并对结果进行对比分析。这 3种控制规律在尾喷管喉道面积A 8 调节规

律及加力状态加力燃油调节规律上分别有所区别 (见表 1)。在进行发动机性能计算时,当某一

飞行条件下涡轮进口温度 T 4 超过最高允许值,则主燃油调节规律采用保持 T 4 等于最高允许

值的控制方案。

表 1　3种调节规律一览表

主燃油调节规律 A 8调节规律 加力燃油调节规律

调节规律 1

调节规律 2

调节规律 3

N 1= f (T 1)

N 1= f (T 1)

N 1= f (T 1)

A 8= f (ep r)

A 8= A 8ds

A 8= f (ep r)

等总余气系数

等总余气系数

等加力温度

　　注: N 1为风扇转子物理转速, ep r为发动机压比;下标: 1为发动机进口, ds为设计值。



2. 1　调节规律 1和调节规律 2的非安装性能计算结果对比

　　这两种调节规律的A 8 调节规律不同:调节规律 1采用A 8= f (ep r) ;调节规律 2采用A 8=

A 8ds。

(1)中间状态发动机性能对比

图 1给出两种调节规律下所获得的发动机性能,从图中可看出,低飞行马赫数范围性能相

图 1　两种调节规律下中间状态时非安装的速度 高度特性对比

图 2　两种调节规律下风扇工作点的位置

(H = 11000 m ,M a= 210)

差不大,但高飞行马赫数范围内调节规律 1 下

发动机性能明显优于调节规律 2下的性能。

分析原因,调节规律 1中A 8 按照给定 ep r

调节, 为保证给定的 ep r 必须增大A 8, 这使得

低压涡轮膨胀比增大,低压涡轮功增加,因而维

持相同风扇转子转速所需涡轮前温度 T 4 较调

节规律 2所需涡轮前温度低。较低的 T 4 一方面

导致排气速度下降、高压转子转速降低及涵道

比增加,结果低飞行马赫数范围推力相对较小

和耗油率 S FC 相对较低; 但另一方面较低的

T 4 使发动机在较高飞行马赫数飞行时仍未达

到最高允许值,而此时调节规律 2对应的 T 4 已

达到最高允许值,风扇转子转速相应下降。由于

高飞行马赫数下两种调节规律下风扇转速有明

显差异 (见图 2所示)结果采用调节规律 1的发
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动机在高飞行马赫数范围具有显著的性能优势。

(2)加力状态发动机性能对比

从图 3中可以看到:两种调节规律下发动机最大状态性能相比,低马赫数飞行时推力相差

不大; 高马赫数飞行时,采用A 8= f (ep r)的调节规律下的推力 F 和耗油率 S FC 明显高于A 8

= A 8d s下的推力和耗油率,特别是在 5000 m 和 11000 m 高度下,耗油率 S FC 随马赫数增大呈

现非单调变化。

图 3　两种调节规律下最大状态时非安装的速度 高度特性对比

分析原因,低马赫数时,两种调节规律下的风扇转子转速相同,总空气流量几乎相同;又由

于加力燃油控制规律均采用等余气系数,对应的加力温度相差不大,排气速度相差不大,因而

加力推力基本相差不大。由于调节规律 1下 T 4 较低,加力燃烧室进口气流温度相应也低,达到

基本相同的加力温度所需加力燃油流量大,因此低马赫数飞行时加力耗油率较高,耗油率曲线

出现了随马赫数增大呈非单调变化的趋势。高马赫数时,调节规律 2下由于主燃油调节规律转

为控制 T 4 等于常数,其对应的风扇转子转速及总空气流量明显降低 (见图 2) ,结果加力推力

明显低于调节规律 1下的推力; 又由于调节规律 1下低的涡轮前温度和较大的空气流量使加

力燃烧室中消耗更多的燃油,才可保证一定的总余气系数,所以加力耗油率较高。

2. 2　调节规律 1和调节规律 3的非安装性能结果对比

　　这两个调节规律的加力燃油调节不同:调节规律 1按等总余气系数调节加力燃油流量;调

节规律 3按等加力出口温度 T 7 调节加力燃油流量。

在高马赫数飞行条件下加力燃油控制规律采用等总余气系数时会得到更大的加力推力,

但耗油率也较高;低马赫数时,两种控制规律的推力和耗油率相差不大。

分析原因: 由于两种控制规律中采用相同的主燃油调节规律和A 8 调节规律,所以燃气发

生器工作点相同,加力燃油调节规律所导致的不同的加力温度将是引起发动机性能差异的根
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图 4　两种调节规律下全加力状态时非安装的速度

高度特性对比

本原因。在低马赫数飞行时,调节

规律 1 下发动机加力温度 T 7 较

低,排气速度较低和加力燃油流

量低, 因此推力、耗油率略低; 在

高马赫数飞行时, 调节规律 1 下

的加力温度较高, 排气速度较高

导致推力大,加力燃油流量较大

导致加力耗油率偏高。

除此之外, 计算还给出采用

调节规律 3时的总余气系数随飞

行条件的变化 (见图 4)。由图 4

中结果可知总余气系数随飞行速

度变化很大,这将不利于燃烧的

稳定性和充分发挥加力燃烧室的

潜力。

3　结　论

　　关于 3种不同调节规律下涡

扇发动机非加力状态和加力状态

飞行性能的计算与分析,所得的结果表明: (1)采用调节规律 1 的突出优点在于: 通过调节A 8

保证给定的发动机压比,不仅可确保发动机的推力,而且可使维持同样风扇转速所需的涡轮前

温度较低,这使得发动机在高速飞行时具有明显的性能优势,推力大且不加力耗油率低。较低

的涡轮前温度除了给发动机性能带来优势外,还可在改善发动机的热部件工作环境,提高可靠

性,延长发动机寿命,增加风扇及高压压气机的喘振裕度等方面取得明显收益。另外采用调节

规律 1高速时加力温度上升明显,因而可获得更高的加力推力。 (2)加力状态采用等总余气系

数加力燃油调节规律,可提高加力燃烧室的工作稳定性和充分发挥性能潜力,使发动机在高速

飞行时获得更大的加力推力。
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NUM ER ICAL SIM ULAT ION OF THREE D IM ENSIONAL

SHOCK W AVE- BOUNDARY LAY ER- SEPERATED

FLOW INTERACT IONS
Han Zhenxue, Fang Ren , L iu Zh ij ian

(4th D ep t. B eij ing U n ivers ity of A eronau tics and A s tronau tics, B eij ing　100083)

ABSTRACT　　　　T h ree dim en sional tu rbu len t f low s w ith st rong shock w ave -

boundary layer - sepera ted flow in teract ion s are num erica lly sim u la ted. T im e - dependen t

comp ressib le N avier - Stokes equat ion s in con junct ion w ith Baldw in - L om ax tu rbu lence

model are d iscrete w ith fin ite vo lum e m ethod and LU SGS tim e m arch ing schem e to get the

steady flow fields. Inviscid flux and viscou s flux on the con tro l vo lum e su rfaces are calcu la ted

w ith V an L eer f lux vecto r sp lit t ing schem e and cen tra l d ifference schem e separa telly. T he nu2
m erica l m ethods are valid fo r 3D tran son ic flow th rough a diffu ser. T he compu ta t ional resu lts

are in a good agreem en t w ell w ith the experim en ta l data of M ach num ber befo re the shock

w ave, separa t ion and reat tachm en t po sit ion s.

Key W ords　Shock w ave　Boundary layer　Separa ted flow in teract ion

N um erica l sim u la t ion

CALCULAT ION OF FLOW F IELD S

W ITH M UL T I- UNSTRUCTURED GR ID S
Han Zhenxue, Fang Ren , L iu Zh ij ian

(4th D ep t. B eij ing U n ivers ity of A eronau tics and A s tronau tics, B eij ing　100083)

ABSTRACT　　　　Tw o dim en sional t ran son ic flow s are sim u la ted by so lving Eu ler e2
quat ion sw ith fin ite vo lum e m ethod num erica lly. M u lt i- U n structu red grid techn ique is u sed

to accelera te the th ree- stages t im e m arch ing convergence. M u lt i- U n structu red grid genera2
t ion techn ique and in terpo la t ion m ethod are invest iga ted. A s an examp le, 2D tran son ic flow s

around NA CA 0012 airfo il are calcu la ted w ith the p resen t m ethod.

Key W ords　Compu ta t ion flu id m echan ics　Grids in terpo la t ion m ethods

ANALY SIS OF CONTROL SCHED UL ES

FOR H IGH THRUST- W E IGHT RAT IO TURBOFAN ENGINE
Zhu Zh il i and L iD ong

(4th D ep t. B eij ing U n ivers ity of A eronau tics and A s tronau tics, B eij ing　100083)

ABSTRACT　　　　 It is impo rtan t to design a su itab le con tro l schedu le fo r a ircraf t en2
gine in o rder to exp lo it it s fu ll perfo rm ance po ten t ia lity and to enhance its reliab ility. Com 2
parison and analysis of un in sta lled perfo rm ance of engine w ith differen t con tro l schedu les are

carried ou t in th is paper. T he resu lt ind ica tes that the con tro l schedu les fo r the modern h igh

th ru st- w eigh t ra t io tu rbofan are superio r sign if ican t ly to the trad it ional con tro l schedu les of
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engine in enhancem en t perfo rm ance at h igh speed and imp rovem en t of the w o rk ing condit ion s

of the ho t sect ion componen ts.

Key W ords　T u rbofan engines　Con tro l　A nalysis　Perfo rm ance

NUM ER ICAL FLOW SIM ULAT ION

OF INL ET VAL VE BOX OF TURB INE
L i Siq i, Zhang D i, D u Zhanbo, Sun B i

( Ins titu tion of Therm a l Turbom ach ines. X i’an J iaotong U n ivers ity , X i’an　710072)

ABSTRACT　　　　A compu ta t ional f lu id dyanm ics code is u sed to sim u la te the flow in

a test in let valve box of tu rb ine. T he w o rk sets tw o m ajo r goals: to acqu ire a comp rehen sive

understanding of the comp lex th ree- d im en sional f low fields in the valve box at rep resen ta2
t ive opera t ing condit ion s and to find ou t an effect ive too l to op t im ize perfo rm ance at the given

opera t ing condit ion s. In o rder to imp rove the convergence and p recision of the calcu la t ion, the

num erica l a lgo rithm emp loys Body- fit ted Coo rdinate (BDC) grids, the S IM PL EST m ethod,

the standard k- Ε tu rbu lence model, w all funct ion m ethod and the po ro sity m ethod. In the re2
su lts, the calcu la ted flow pat tern in the valve box and the lo ss coeff icien ts of the valves ap2
peared are in an imp roved agreem en t w ith the m easu red data. T he tested values of the to ta l

p ressu re diverge from the num erica l resu lts, bu t their t rends are abou t the sam e.

Key W ords　T u rb ines　 In let boxes　N um erica l sim u la t ion

AN ASSESSM ENT M ETHOD

FOR BLAD E V IBRAT ION REL IAB IL ITY
Ou Yangde, Kong Ruil ian , Song Zhaohong

(4th D ep t. B eij ing U n ivers ity of A eronau tics and A s tronau tics, B eij ing　100083)

ABSTRACT　　　　A m ethod is p resen ted to assess the vib ra t ion reliab ility fo r b lade

design. T he m ethod based on Campbell d iagram and the concep t of PFTA (P robab ility Fau lt

T ree A nalysis) is u sed to imp rove conven t ional assessm en t m ethods, and aim s at develop ing

an effect ive m ethod fo r resonance iden t if ica t ion and assessm en t of the characterist ics of b lade

resonance system , w h ich con sists of m u lt ip le resonan t in tercep t ion on the Campbell d iagram

at o r near the opera t ing speed. M uch info rm at ion w ill be ob ta ined from th is PFTA analysis,

and it is u sefu l fo r designer to imp rove the vib ra t ion characterist ics of a given b lade in design

and in elim inat ion of fa ilu re b lade yielded from vib ra t ion fa t igue.

Key W ords　V ib rat ion　A ircraft engines　B lades　R eliab ility est im at ion
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