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摘要: 在已有的核心机基础上可发展出一系列发动机。部件匹配的约束条件将限制设计循环参数的选择。为

了进行定量分析,建立了一个性能仿真模型。以发展大涵道比涡扇发动机为例,说明了约束条件对设计循环

参数的限制。初步分析给出了循环参数和总体性能间的关系。
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　　由于全新航空发动机的研制往往是一个耗资

大、周期长的过程,因此在成熟核心机的基础上进

行系列发展是一个可节约研制经费、缩短研制周

期的低风险技术思路和技术途径,被具有先进航

空技术的世界各国广泛采用,美国的通用核心机

技术研究和可替代发动机计划都是与该技术思路

相关的研究计划[1 ]。

经过长期艰苦的研究发展,我国航空工业逐

步研制了不同用途的多种航空发动机,具备了一

定的核心机技术储备。因此,如何利用这些技术储

备,根据不同的用户需求,相对快速、经济地发展

出新型发动机成为需要研究的课题。



1　以成熟核心机为基础的热力
　　循环参数选择定性分析

　　对于成熟的核心机而言,其主要部件压气机、

燃烧室、涡轮的几何尺寸已经确定,部件之间的匹

配工作关系也基本确定 (根据总体性能、气动稳定

性、结构强度等的要求可以进行适当调整)。因此,

在确定新方案发动机的热力循环参数时,必须考

虑这些确定的因素:

(1) 核心机部件的匹配工作点确定了核心机

压气机的换算转速 (N 换算)、换算流量 (W kc)、压比

和效率;

( 2) 低压压气机与核心机压气机的流量连

续;

(3) 高压涡轮流通能力对燃烧室出口燃气流

量、温度、压力的制约关系;

( 4) 对于混排涡扇发动机,还需考虑混合器

内外涵总压平衡。

以上因素展开来说有对发动机总体性能有以

下影响:

① 根据因素 (1)、(2)以及W k = W kc×P 2ö

T 2 (T 2, P 2 为高压压气机进口总温、总压)和

N 物理= N 换算× T 的关系, 可知低压压气机 (风

扇)效率和压比会影响高压压气机物理流量 (W k)

和高压物理转速 (N 物理) ,在涵道比一定的前提下

也就影响了发动机物理流量;

② 高压涡轮进口换算流量W gc为:

W gc= (W k - W cool + W f) × T 4 öP 4　　　　　　　　　

= [W k × (110 - R cool + W f) ] × ( T 3 öP 3) × ( R T böΡb)

= [W k × (110 - R cool) × (110 + f ar) ] × ( T 2 öP 2) × ( R T k öP ik) × ( R T böΡb)

= [W kc× (110 - R cool) × (110 + f ar) ] × ( R T k öP ik) × ( R T böΡb)

其中 T 3, P 3 为高压压气机出口的总温、总压, T 4,

P 4 为高压涡轮进口的总温、总压,W f 为燃油流

量, R T b 为燃烧室温比 (T 4öT 3) , Ρb 为燃烧室总压

恢复系数, R cool为从高压压气机提取的冷气比例,

R T k 为压气机升温比 (T 3öT 2) , P ik为高压压气机

压比, f ar为燃烧室油气比。如果核心压气机工作

点一定,在不考虑冷气变化、认为油气比和燃烧室

总压恢复系数变化不大的假定条件下,高压涡轮

进口换算流量可表示为:

W gc = W kc× R T b ×Const =

R T b ×Const

即W gc与燃烧室出口和核心压气机进口温比 (T 4ö

T 2)的 015次幂成正比;

③ 涵道比的大小和低压压气机 (风扇)压比

的高低将影响低压涡轮的功率和膨胀比,即在涡

轮前温度一定的条件下,涵道比越大、低压压气机

(风扇)压比越高,低压涡轮出口压力就越低,因此

因素 (4)将对涵道比、风扇压比和涡轮前温度的选

择产生影响。

这些关系对热力循环参数选择的制约,必将

对具体改进改型发动机能获得的性能产生影响。

2　成熟核心机基础对发动机热力
　　循环参数及总体性能的影响

　　本文将针对某高空低速飞行器对动力装置的

需求 (大涵道比混排涡扇发动机) ,结合定性分析

的约束条件,建立了以某型双轴混排涡扇发动机

(涵道比 119)的核心机为基础的航空发动机性能

分析程序,进行热力循环参数的改进改型设计 (发

动机的结构形式改为单级风扇加增压级、双转子

混排涡扇发动机)。计算分析中采用了以下 3个条

件:

(1) 改型后发动机核心压气机的工作点保持

在原设计点不变;

(2) 高压涡轮设计流通能力保持原设计值不

变;

(3) 混合器内外涵气流总压相平衡条件。

由于设计状态转速给定,加上 (1) , (2) , (3) 3

个条件,再选择发动机涵道比和总增压比两个参

数即可确定发动机状态,这两个参数的计算范围:

涵道比 3～ 6,总增压比 915～ 30。热力计算已知条

件为某飞行器巡航高度和马赫数。

其他热力循环参数 (涡轮前温度、风扇增压

比、增压级压比)和内涵空气流量由发动机热力学
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关系式决定,考虑到实用单级风扇的设计制造能

力,风扇增压比设计值控制在 118以下。除高压压

气机和高压涡轮外,其他部件效率和损失系数等

参考国际先进水平和部件设计预期能达到的水平

选取。

图 1至图 7给出以某型发动机核心机技术为

基础的热力计算结果,结果反映了动力装置的推

力、耗油率及主要循环参数之间的关系。

2. 1　推力

　　在部件效率一定的条件下,决定发动机推力

大小的是涡扇发动机内涵循环参数- 涡轮前温度

和发动机总增压比 (见图 1、图 2) ,涡轮前温度和

总增压比基本一一对应。为满足发动机高空推力

要求,关键是提高设计涡轮前温度和发动机总增

压比。

图 1　不同涵道比、总增压比对推力的影响

F ig. 1　Bypass ratio and overall p ressure

ratio vs. th rust

图 2　不同总增压比对涡轮前温度的影响

F ig. 2　O verall p ressure ratio vs. turbine in let

to tal temperature

如果核心机压气机工作点不变, 要保持W gc

不变,提高涡轮前温度时,必须相应提高 T 2。当改

型发动机的设计点高度和马赫数不变时,改型发

动机的进口总温保持不变。因此,为了提高 T 2,需

要提高低压压气机温升,在部件效率不变的条件

下,即必须提高低压压气机 (风扇内涵+ 增压级)

的增压比,也就提高了发动机总增压比。

在核心机匹配点给定、总增压比 (涡轮前温

度)一定的条件下,为了保持混合器进口内、外涵

总压相等,涵道比增加使风扇压比也需相应减小

(增压级压比提高) (图 3、图 4) ,发动机排气速度

减小, 单位推力减小, 虽然总空气流量增加 (图

5) ,综合的结果是简单增大涵道比并不能增加推

力。

图 3　不同涵道比对风扇增压比的影响

F ig. 3　Bypass R atio vs. Fan’ s P ressure R atio

图 4　不同涵道比对增压级压比的影响

F ig. 4　Bypass ratio vs. booster’ s p ressure ratio

图 5　不同涵道比对发动机总空气流量的影响

F ig. 5　Bypass ratio vs. airflow breathed by engine

由于单级风扇根部增压能力的限制,提高低

压压气机增压比意味着增加增压级的压比,在低

压转子上的增压级由于切线速度低,加功困难,过

高的增压比将导致增压级级数增加,不利于非设

计工况,特别是高空低雷诺数下的工作特性和气
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动稳定性。

高压压气机换算转速一定的条件下, T 2 过高

将导致高压转子物理转速增加过多。如果达到限

制转速,高压压气机将不能维持在原换算转速上

工作。

2. 2　耗油率

　　满足高高空低耗油率的关键,是加大设计涵

道比和提高总增压比 (图 6) ,涵道比小的改型方

图 6　不同涵道比和总增压比对耗油率的影响

F ig. 6　Bypass ratio and overall p ressure

ratio vs. S FC

图 7　不同涵道比对发动机最大径向尺寸的影响

F ig. 7　Bypass ratio vs. fan’ s diam eter

案对应的满足核心机约束条件的总增压比范围更

小。

提高设计涵道比可以显著降低耗油率,但增

加设计涵道比将增加低压涡轮负荷和低压转子扭

矩。增加设计涵道比将使发动机径向尺寸加大 (图

7) ,而径向尺寸将受飞机总体设计的约束。

3　结　论

　　通过以上分析,针对基于已有核心机发展为

风扇加增压级、双转子混排涡扇发动机这种改型

方式,就气动性能方面,可得出以下主要结论:

( 1) 为了保持给定核心机部件匹配点位置,

提高设计涡轮前温度的同时,必须相应增加总增

压比,两者之间一一对应;

(2) 涡轮前温度 (或与之对应的总增压比)与

发动机推力成对应关系,涡轮前温度相同时,涵道

比大小对推力不产生影响,但对耗油率影响较大;

(3) 高的涵道比对应低的风扇设计压比和高

的增压级压比;

( 4) 涵道比的增大会导致发动机尺寸增大,

引起飞行器设计难度加大;

( 5) 必须根据飞行器对推力和耗油率的要

求,协调涵道比、总增压比和涡轮前温度,来保证

飞行器的整体性能;

( 6) 除气动性能外,改型设计参数的确定还

需全面考虑核心机的结构、强度、冷却、材料、系统

的适应性问题。
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