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推重比 15一级发动机有关总体性能
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摘要: 本文从发动机总体性能方面分析了推重比 15一级发动机设计研制的关键技术及难点。文章首先根据

典型飞行任务, 对推重比 15一级加力涡扇发动机的最有利循环参数进行了一体化分析。矢量喷管是先进战

斗机的特征, 本文讨论了实现推力矢量存在的技术难点。降低发动机研制成本和缩短研制周期是发展先进发

动机的重要要求。发动机数值仿真技术是解决这些要求的重要途径之一, 应给予足够重视。发动机状态监视

和故障诊断技术可提高发动机工作可靠性并降低直接使用费, 本文对故障诊断技术的发展和关键技术作了

分析。最后对新型发动机的发展, 提出几点结论意见。

关　键　词: 航空发动机; 性能; 技术; 发展

中图分类号: V 23　　　　　文献标识码: A

1　引　言

　　未来飞机要求更长的航程、更好的任务灵活

性、更高的巡航速度、更低的寿命期成本、和更

大的承载能力。战斗机还特别突出机动性和敏捷

性。为满足飞机性能的发展需求, 发动机发展的

主要目标是: 更高的推重比、更低的耗油率、更

低的寿命期成本和更高的可靠性。对不同飞行任

务的飞机, 需按飞行任务, 通过飞机—发动机一

体化分析选择最有利的循环参数。经过分析看出,

加力混排涡扇发动机仍是能适应战斗机发展需求

的动力。为更好地适应飞机飞行任务灵活性要求,

变循环发动机具有很好的发展前景。

为提高飞机的机动性、敏捷性和生存能力,新

一代战斗机的发动机都将具有推力矢量能力。矢

量喷管的应用对发动机稳定性提出了更高要求,

同时使发动机控制和推进ö飞行综合控制增加了
许多特点和难点。

发展能综合气动热力学、结构力学、传热学、

燃烧学、控制理论、材料工艺等学科的发动机数

值仿真, 可以在发动机设计和研制调试阶段实现

足够细致地模拟发动机在各种状态下的工作, 从

而分析可能出现的严重问题, 寻找解决途径, 因

此, 它可减少大量大尺寸实验工作, 有效地降低

研制费用, 缩短研制周期。

发动机状态监视和故障诊断技术已在军机和

民机上广泛应用。为了更有效地发挥这套系统在

降低维修费用、提高发动机工作可靠性方面的作

用, 今后的发展将是实现实时诊断和故障诊断系

统与发动机控制系统的综合。

2　循环参数选择

　　为满足未来先进技术飞机对推进系统的要

求, 美国于 1986年制定了 IH PT ET 计划[1 ]。该计

划预计经过 20～ 25 年时间可使航空燃气涡轮发

动机的性能成倍提高, 推重比达到 20。实现该计

划性能指标的关键之一是采用先进材料和冷却技

术, 达到更高的涡轮前温度, 以获得更高的核心

机能量, 使发动机推重比明显提高。 IH PT ET 计

分 3个阶段进行。图 1表示各阶段涡轮前温度和

推重比的提高。一般涡轮前温度是依据材料和冷

却技术水平确定的, 其他参数 (风扇增压比、涵

道比、总增压比等) 将取决于飞行任务分析。美
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混编队飞机进行了深入研究[2 ]。飞机类型包括: 舰

载战斗机ö攻击机、陆基多任务战斗机和短距起飞
ö垂直着陆攻击机。飞行任务分析分两个技术水
平, 即 902TAD 和 952TAD (1990和 1995年技术

水平) , 对应的涡轮前温度为 1640℃和 1880℃。任

务分析用的推进系统参数见表 1。

图 1　 IH PT ET 计划目标

美国 P&W 公司针对空军和海军飞机评价了

IH PT ET 计划第Ê阶段先进发动机技术[3 ]。对于

空军用飞机的优化目为满足作战半径条件下起飞

总重最小, 海军飞机的优化目标则为给定起飞总

重条件下扩大截击范围或增加在目标上空停留时

间。海军飞机为了增加留空时间, 涵道比选为

0194, 而空军飞机考虑超声速巡航, 其发动机涵

道比选为 012。为了协调跨声速机动和超声速巡

航的推力要求, 提出了推力比概念。推力比定义

为 12200 m , M a= 116时的不加力超声巡航推力

与 9144 m , M a = 019 时的最大加力推力之比。

图 2给出推力比随风扇增压比的关系。对应

IH PT ET 计划第Ê阶段先进发动机, 该比值应

图 2　风扇压比和技术水平对推力比的影响

达到 0176。分析结果列于表 2。

从以上研究结果可以看出:

● 要达到推重比 15, 涡轮前温度必须达到

1995年技术水平, 即 1880℃ (表 1)。
● 飞机类型和飞行任务不同以及优化目标不

同, 发动机循环参数有明显区别 (表 2)。

●飞机任务不同, 发动机节流比设置也不同,

节流比是飞行中某工作状态的涡轮前温度与地面

起飞状态的涡轮前温度之比。节流比设置在不加

力超声巡航状态时, 起飞状态的涡轮前温度将较

低, 起飞状态的推重比则偏小, 因此, 起飞状态

推重比不能作为发动机技术水平的准确评价指

标。

针对下一代多用途军用飞机的任务灵活性要

求, 希望发动机既要有涡喷发动机高单位推力的

特征, 又要有涡扇发动机低耗油率的特征。20世

纪 70年代后特别重视推进系统一体化设计, 研究

表 1　任务分析用的推进系统参数

飞机类型 总增压比 风扇增压比 涵道比 推重比 节流比设置

902TAD
多任务

STOVL

28

28

416

512

0144

0125

12195

13110
航母复飞

952TAD

多任务

多任务

STOVL

STOVL

32

32

32

32

416

416

416

511

0166

0194

0195

0145

16166

17113

11165

16197

不加力超声巡航

航母复飞

航母复飞

不加力超声巡航

表 2　任务分析发动机循环参数结果

发动机 涡轮前温度 总增压比 风扇增压比 涵道比 推力比

空军

海军

1871℃

1704℃

32

35

517

3165

012

0194

0176

——
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表明变循环方案能明显降低进气道溢流和后体阻

力[4 ]。变循环发动机无疑将是理想的动力装置。

GE 公司发展的 F120 发动机可以根据飞行

需求变换工作模式: 起飞、加速及超声速飞行需

要高单位推力时,发动机以涡喷或接近模式工作;

亚声速巡航、待机时, 发动机以小涵道比混排涡

扇模式工作[5 ]。F120发动机作为一个开端, 为未

来军用飞机和超声速客机动力装置的设计指引了

新的方向。在 F120基础上改进, 新发动机的性能

和结构将满足 IH PT ET 计划第Ê阶段全部目标。

3　推力矢量的应用及其对
　发动机的影响

　　飞机过失速飞行时,舵面气动效率严重下降,

这时需要利用推力矢量技术, 提供飞机操纵所需

力矩。国外大量研究结果证明: 推力矢量技术是

战斗机获得生存和赢得近距和超视距作战胜利的

关键。它是第四代高敏捷性、超机动性和隐身性

飞机的主要特征。

实现推力矢量,除需解决喷管本身的设计外,

还需解决以下与推进系统有关的技术问题:

3. 1　大迎角飞行时的发动机稳定性控制

　　推力矢量技术的应用可使飞机在大迎角和大

侧滑角条件下飞行, 攻角可达 70°～ 90°。大迎角飞

行时进气道出口流场品质急剧恶化, 造成压缩部

件喘振裕度减少, 甚至出现不稳定工作。发动机

稳定性控制就是要使发动机能在大迎角飞行时,

进气畸变严重的条件下能稳定工作[6 ]。有些矢量

喷管在其偏转时喷管喉道面积改变, 影响发动机

工作点, 从而影响发动机稳定性裕度。

由美国NA SA 刘易斯研究中心主持的高稳

定性发动机控制 (H IST EC) 计划[7～ 9 ], 其目的就

是研究能够容忍强烈进气畸变的推进系统控制方

案 (图 3)。该控制系统通过测量发动机进口少量

压力参数估算畸变值,利用机载稳定性评定方法,

生成时变的需要喘振裕度指令, 通过发动机控制

系统, 控制发动机。

文献 [ 10 ] 介绍了一种发动机稳定性控制的

仿真研究。由于畸变气流经过风扇被明显衰减所

以该控制方案主要是控制风扇稳定性裕度。实现

办法是用燃油流量控制风扇转速, 喷口面积控制

风扇压比。喷口面积的控制量由攻角Α、侧滑角Β、
飞行M a 数、进气总温和风扇转速确定。文献

[ 11 ]还指出大迎角飞行条件下开大进气道辅助进

气门、改变唇口角度和进气道内增加扰流器都可

减少进气畸变。

3. 2　飞行ö推进综合控制
　　美国 70 年代末开始研究飞行ö推进综合控
制。最初是为了解决进气道与发动机的相容性和

垂直起落的控制, 后来研究推力矢量参与飞行控

制。美国NA SA 关于这方面的研究计划有: 高度

综合的数字电子控制 (H ID EC) 计划和后来分出

的性能寻优控制 (PSC) [12 ]及高稳定性发动机控制

计划等。高度综合的数字电子控制中开始使用自

适应喘振裕度控制, 它根据飞行姿态估算进气畸

变量, 按预先设定的算法确定喘振裕度损失和发

动机最小需要喘振裕度。通过对发动机的控制,改

变发动机工作点, 保证必需的喘振裕度。这种控

制未考虑发动机性能衰退和发动机间的性能差

别, 控制不是最优的。后来在此基础上, 发展了

性能寻优控制。

飞行ö推进综合控制的主要难点在于定量关
联飞行姿态和进气流场畸变及喘振裕度的关系。

3. 3　矢量喷流ö飞机绕流干扰和机体ö推进
　　　　　一体化设计

　　采用矢量喷管后, 喷管偏转使飞机后体形状

图 3　H IST EC 畸变容限控制方案
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改变,矢量喷流ö飞机绕流干扰的强烈影响和常规
飞机有本质区别[13 ] , 其干扰范围可扩大到机翼翼

面。所以推力矢量飞机气动布局必须采用机体ö推
进一体化设计方法, 目前这种方法还正在研究发

展中。

4　发动机数值仿真和虚拟技术

　　发展先进动力装置, 除高性能要求外还必须

降低寿命期成本。发动机研制成本过高的一个重

要原因是必须进行大量的、大尺寸零部件试验。为

了减少试验工作量, 美国NA SA 路易斯研究中心

提出推进系统数值仿真 (N PSS) 项目计划[14 ] , 其

目的是发展能快速、细致地对整个推进系统进行

模拟, 以解决发动机设计研制中多学科交叉影响

和部件间相互干扰带来的问题。这些问题, 过去

只是在大型试验中才能观测和解决。开发这个系

统大致上有以下 5 大关键: (1) 数据通信接口;

(2) 使用灵活的、模块化的、面向对象的程序结

构; (3) 按需要的精度对推进系统某特定的物理

过程进行分析; (4) 多学科综合技术; (5) 高速

度并行、分布式计算技术。N PSS的最终目标是综

合气动热力学、结构力学、传热学、燃烧学、声

学、控制和材料工艺等学科, 对推进系统进行数

值仿真。N PSS 的第一步是国家循环计划

(N CP) [15 ]。N CP 将是一个标准的发动机性能模拟

程序, 采用面向对象程序结构的“数字式试车

台”。它包括 4项基本内容:

● 稳态气动热力性能仿真: 性能仿真考虑湿

度和雷诺数影响;

●模型数据校准: 利用试验数据校准模型, 提

高仿真精度;

● 开环过渡态性能仿真: 模拟发动机本身的

过渡态性能, 包括起动ö停车和加减速。今后还将
包括高频事件仿真, 如喘振、进气畸变、燃烧室

熄火和再点燃等。数值仿真不仅考虑转子转动惯

量, 还考虑非定常的质量蓄积和热量蓄积;

● 闭环过渡态性能仿真: 通过接口与控制系

统综合在一起进行过渡态数值仿真。

图 4是N PSS 的框架结构示意图。N PSS 采

用面向对象的程序结构, 从图中可以看出它可以

方便地提供纵向接口, 使不同复杂程度的各个部

件计算程序综合到总仿真系统中来; 它也可以横

向和其他学科的计算程序联接。

这种较真实的仿真可用于发动机从概念设计

直到试飞的研制全过程。通过仿真分析, 在保证

性能要求条件下, 对工作稳定性、寿命、可靠性

和成本等作出全面权衡, 避免研制期间发生严重

故障, 或在发生故障时很快找出故障原因和解决

途径[16 ]。用数值仿真还可计算发动机推力和涡轮

前温度等一些飞行中无法直接测量但对飞机性能

计算和发动机寿命预估十分重要的参数。

图 4　N PSS框架结构示意图
利用推进系统数值仿真便可在虚拟真实情况

下对发动机各种可能遇到的工作条件进行数值模

拟, 替代或大量减少大型的、昂贵的试验, 从而

缩短研制周期, 降低研制成本。据估计, 实现

N PSS计划, 发动机研制周期和成本可减少 30%

到 40%。

5　发动机状态监视和故障诊断技术
　　当代先进的飞机发动机都有不同复杂程度的

状态监视和故障诊断系统。该系统的应用可提高

发动机工作可靠性、降低运行费用。目前使用的

系统不足之处在于:

● 飞行中记录的数据飞行后在地面处理, 实

时性很差;

● 诊断方法不够自动化, 主要靠有经验的技

术人员完成, 误诊率高;

● 发动机和控制系统的诊断综合不够。

针对以上问题, 今后主要是向机械的和性能

的故障诊断以及寿命管理综合在一起并与控制系

统综合的机载实时诊断系统发展[17 ]。

发展机载实时的综合诊断系统需解决以下关

键技术:

(1) 测量数据的有效性: 监视参数的测量与

记录是在强噪声干扰下进行的。测量不确定度长

期干扰监视人员对发动机技术状态作出准确判
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断。近年来大量研究工作显示, 利用人工神经网

络和模糊逻辑可迅速判断测量参数是否有

效[18, 19 ]。如判断为无效, 则用神经网络诊断故障

原因。也有许多研究显示, 自联想神经网络可用

来滤除随机误差和诊断仪表故障[20, 21 ]。

(2) 监视与诊断的实时性: 模糊逻辑可迅速

判断发动机工作是否异常,神经网络运算快捷、鲁

棒性强、便于获取知识等特性, 使其在故障诊断

中获得广泛应用。神经网络还可根据发动机各参

数的相关关系, 估算未测参数的参数值, 如涡轮

前温度等。Kohonen 网鲁棒性强, BP 网分类能力

强, 它们联合应用可提高诊断成功率。

(3) 综合性: 一方面是性能监视和机械监视

(振动、滑油和寿命) 的综合, 另一方面是发动机

监视系统与发动机控制系统的综合。出现故障时,

诊断系统提供故障信息, 控制系统针对故障情况

采取措施, 这样可提高飞行安全性, 防止发动机

零部件损伤程度和二次损伤。

(4) 寿命监视: 按发动机的实际使用情况和

工作条件 (如涡轮前温度) 计算寿命消耗。

(5) 滑油实时监视: 现行的滑油监视方法实

时性很差, 往往不能及时发现故障而造成发动机

损坏。目前国外已研究出可安装在滑油系统中的

小型传感器, 它能实时检测滑油系统中磨损产生

的颗粒和滑油性能的衰退,对滑油系统实时监视。

6　结　论

　　 (1) 发展先进发动机, 不应只考虑推重比, 而

应与性能、可靠性、成本等综合考虑;

(2) 发展推重比 15一级发动机必须有组织、

有目的的安排一系列预先研究计划;

(3) 发动机数值仿真必须加以重视, 它可有

效地缩短研制周期、降低研制费用;

(4) 矢量喷管的研究应特别注意发动机稳定

性控制和飞行ö推进综合控制。
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SPEC IAL COL UM N
D evelopm en t of Ch ina′s Aeroeng ines in 21st Cen tury

【Abstract】　T he Sympo sium on“D evelopm en t of Ch ina′s A eroengines in 21st Cen tu ry”spon so red by
CSAA w as held in Sep tem ber 2000 year in Beijing. A lo t of sign if ican t papers w ere p resen ted to su rvey
and fo recast the developm en t in the to ta l aeroengine indu stry, aeroengine perfo rm ance and design,
st ructu re and strength, tu rbom ach inery, com bu st ion and heat t ran sfer, aeroengine con tro l, m ateria ls
and m anufacto ring, test ing techn iques, pow er tran sm ission etc. W e start th is specia l co lum n to pub lish
the in terest ing ones of them from now on. Fo r a start, w e p resen t the keyno te lectu re“D elibera t ion
U pon A dvance of A eroengine D evelopm en t in Ch ina”au tho red by A cadem ician L IU D a2X iang and a
su rvey paper“Perfo rm ance2R elated Key T echno logies and D iff icu lt ies of Engine w ith T h ru st to

W eigh t R at io up to the L evel of 15”w rit ten by P residen t of A ero space Pow er Sub society of CSAA ,
p rofesso r CH EN D a2guang.

D el ibera tion Upon Advance of Aeroeng ine D evelopm en t in Ch ina
L IU D a2x iang

Comm it tee of Science and T echno logy, F irst A via t ion Inductry Co rpo ra t ion of Ch ina,
Beijing 100012, Ch ina

Abstract: A eroengines seem to be the hearts of a ircraf ts. Bu t the aeroengines in Ch ina lag beh ind
the advanced w o rld level and becom e the bo t t le neck in the developm en t of ou r m ilita ry and civil
a ircraf ts. A lo t of th ings accoun t fo r th is occu rrence, tha t is w o rthy th ink ing ou t and summ ing up ou r
experience and lesson s. T hank s to ou r effo rts in the la t ter half of the 20th cen tu ry, part icu larly due to
rap id developm en t du ring the past tw o decades, w e po ssess the capab ility and backbone of up 2to2date
aeroengine developm en t. In fron t of new cen tu ry there ex ist challenges and oppo rtu rit ies, as w ell as
d iff icu lt ies and chances of success. A cco rd ing to the delibera t ion m en t ioned in the paper, som e
p ropo sals and m easu res are pu t fo rw ard to grasp the chances, to m eet the challenges and advance the
aeroengine developm en t by leap s and bounds.

Key words: a ircraf t engines; developm en t; m easu res

(T he Ch inese tex t of the fo llow ing ab st ract is p rin ted in PP8- 12)

Performance Rela ted Key Technolog ies and D iff icult ies
of Eng ines w ith Thrust to W e ight Ratio up to L evel of 15

CH EN D a2guang, ZHAN G J in, ZHU Zh i2li
(4th D ep t. , Beijing U n iversity of A eronau t ics and A stronau t ics, Beijing 100083, Ch ina)

Abstract: Perfo rm ance2rela ted crit ica l techno logies and diff icu lt ies in the developm en t of engines

w ith a th ru st to w eigh t ra t io up to the level of 15 are con sidered. Fo r typ ica l f ligh t ro les, the select ion

of op t im um cycle param eters of augm en ted tu rbofan engines based on in tegra ted analysis is d iscu ssed.

A s th ru st vecto ring nozzle is the fea tu re of advanced figh ters, the diff icu lt ies in imp lem en t ing th ru st

vecto ring are summ arized. T he reduct ion of developm en t co st and t im e con sum ed fo r developm en t is

very impo ran t. N um erica l p ropu lsion system sim u la t ion is one of the effect ive w ays fo r engine design
and developm en t, as w ell as co st and t im e saving and m u st be the cen ter of ou r a t ten t ion. Engine

condit ion mon ito ring and fau lt d iagno sis m ay enhance engine opera t ing safety and reduce direct

opera t ing co st, so that the developm en t t rend and key techn iques of fau lt d iagno sis are a lso su rveyed.

In conclu sion som e impo rtan t task s are p resen ted.

Key words: a ircraf t engine; perfo rm ance; techno logy; developm en t
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