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摘要: 核心机及其派生发动机发展的方法研究表明, 可以通过增大空气流量和增大核心机的循环功来实现发

动机推力增大,但需要在发动机设计中事先考虑工作转速、流通能力和叶轮机功率等储备。在核心机基础上

进行发动机系列化发展, 原则上可以采用保持高压压气机设计换算转速不变, 或者保持最高燃气温度不变的

技术措施, 实际应用中上述两种方法都采用。因此,在核心机及基本发动机研制中,既要有燃气温度和转速的

储备, 又要有高压压气机性能的储备。但是, 在核心机基础上研制大涵道比涡扇发动机和小涵道比加力涡扇

发动机的技术途径是不同的。

关　键　词: 航空、航天推进系统; 核心机; 发动机; 派生发展

中图分类号: V23　　　　　文献标识码: A

Investigation of Core Engine
and Derivative Aero-Engine Development
HUANG Shun-zhou1, 2, HU Jun1, JIANG He-fu2

( 1. College of Energy and Power Engineering,

Nanjing University of Aeronaut ics and Astronautics, Nanjing 210016, China;

2. China Gas Turbine Establishment , Chengdu 610500, China)

Abstract : T he invest igat ion of core engine and derivat ive aero-engine development was

presented. T he increase in engine thrust can be realized by increasing air flow or cycle power of

the core engine. But the margin of rotor speed, flow capacity and power needed of the

turbomachinery should be considered early in the design stage. Serial development based on the

core engine can be done by keeping the corrected speed of the high-pressure compressor constant ,

or keeping the maximum gas temperature constant . In practice, both of the foregoing approaches

were adopted. T herefore, the margin of the maximum gas temperature, rotor speed and capability

of HP compressor are required during the development of core engine and baseline aero-engine.

However, the approaches in developing high bypass rat io engine and low bypass rat io engine are

different .
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　　我国在进行航空发动机研制的同时,也积极

开展了核心机及其派生发动机的研究,并取得了

一定成就。在“八五”期间,我国自行研制的中等推

力发动机的核心机完成了地面和高空性能试验,

并达到了设计指标;“九五”期间完成了中等推力

发动机验证机的设计;“十五”期间对中等推力发



动机的风扇和低压涡轮进行了改进设计,为在核

心机基础上进行发动机的派生发展提供了技术储

备。与此同时,还开展了性能更高的发动机核心机

预先研究,已完成部件关键技术的试验验证。通过

核心部件(压气机、燃烧室、涡轮)、核心机和发动

机关键技术研究,我国已经基本掌握了航空发动

机关键部件、核心机及核心机派生发展的关键技

术。在此基础上,提出了满足我国武器装备多样化

需求的航空发动机 5个核心机及派生发展不同用

途的发动机发展思路[ 1]。

多用途核心机作为动力装置的基本部分, 通

过配置不同用途的低压系统,形成适用于各类航

空器的系列动力装置, 可以达到减少发动机发展

和翻修成本, 缩短研制周期,加快技术向产品转化

的目的。核心机系列发展的道路一直以来同样受

到了航空发达国家的高度重视,并成为发动机系

列发展的主要技术途径。

20 世纪 80 年代末, 美国等航空强国就实施

了一系列有关核心机技术的重大研究计划, 取得

了丰硕成果。ATEGG计划形成了在同一核心机

基础上发展不同推力等级的涡轮发动机的技术途

径;在 IHPTET 技术发展计划的第二和第三阶

段,安排了 XTC66核心机和 XTC67变循环核心

机研制,其目的是验证 F119推力增大型技术方

案;在 VATTE 计划中将一种通用核心机技术研

究列为重点。GE 公司在同一核心机基础上发展

出了军用的 F101、F110和民用的 CFM56系列发

动机。法国在M88核心机研制基础上,经过不断

改进,发展了推重比 10一级的M88- Ⅲ发动机。

核心机是涡扇发动机极其重要的组成部分,

包括了发动机系统中温度最高、压力最大、转速最

高的组件和系统(压气机、燃烧室、高压涡轮、传动

等)。所以,核心机性能的掌握程度是发动机改型

或者新发动机研制能否成功的关键。同时, 核心机

还包含了发动机压缩系统的主要部分,在核心机

压气机中实现了发动机的大部分总增压比,因此,

核心机的重量可占到发动机重量的 40%～50%。

据统计,在发动机研制过程中发生的 80%以上的

技术问题都与核心机密切相关。因此,利用核心机

技术, 进行发动机派生发展不仅能够大幅度减少

发动机的研制风险,而且能够大大缩短研制周期。

在核心机及基本发动机基础上进行不同推力

不同用途的系列发动机发展,在国外已经得到了

普遍推广。在发动机全寿命期内其发展的技术途

径具有巨大的优越性。因此,进行核心机及其发动

机派生发展的方法研究是十分必要的。本文着重

介绍核心机性能的表述方法、核心机试验研究的

重要性和发动机派生发展的主要方法以及派生发

展中应注意的有关问题。

1　核心机性能的基本参数

　　描述核心机综合性能的基本参数主要有:

Pcore = P t. HT . out / P t. HC.in

Hcor e = T t. HT. out / T t. HC. in

Lcore = R× k
k - 1

× T t. HC. in× Hcore ×

( 1 + f a - X) × ( 1 - P- ( k- 1) / k
core )

SLC =
Wf

Lcore ×Wa. in

式中:

Pcor e——核心机压比, 核心机出口燃气总压

P t. HT. out与进口空气总压 P t. HC. in之比;

Hcore——核心机温比, 核心机出口燃气总温

T t .HT. out与进口空气总温 T t. HC. in之比;

Lcore——单位循环功,核心机出口单位燃气

等熵膨胀到进口总压时可发出的功(率) ;

SLC——单位循环功耗油率;

Wf——燃油消耗量;

Wa. in——核心机进口质量流量;

f a——核心机油气比;

X——核心机空气泄漏量。

因此,核心机的特征参数主要包括循环功、单

位循环功耗油率以及核心机温比和压比。因此, 核

心机性能研究的主要任务之一就是要确定核心机

特征参数与核心机工作状态的关系。

2　核心机综合特性

　　由于核心机技术是发动机研制中最为关键的

技术, 因此应将发动机的核心机作为单独的系统

进行研究,以便解决发动机研制中的主要技术问

题。目前,研究核心机的基本方法同样包含数值分

析和试验研究两种方法。通过建立核心机中的压

气机、燃烧室和高压涡轮的数学模型,同时考虑冷

却和传热的影响,可以较准确的模拟核心机的工

作性能。但是由于在核心机中存在着许多不确定

因素,如:在涡轮部件中主流燃气和冷却空气之间

复杂的能量与质量交换, 气流温度变化对构件间

隙的影响等, 难以建立完全符合实际工作情况的

数学模型,因此,必须在接近于真实工作条件下对
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核心机进行试验研究, 以便修改和完善核心机的

数学模型,完全得到核心机的综合性能,评价核心

机的工作有效性。

核心机换算参数之间的相互关系可以用综合

特性来表示,主要包括核心机压比、温比、循环功

和循环功耗油率与转子换算转速和进口换算空气

流量的关系。与压气机特性图的作用一样, 核心机

综合特性图是在核心机基础上进行发动机派生发

展研究中,提供设计者使用的最完整的核心机性

能形式, 它包含了损失影响、部件匹配性、工作能

力和稳定裕度储备等信息。在使用中通常利用核

心机控制规律来保证核心机工作特性与派生发动

机总体参数及其它部件之间的匹配性。

图 1　核心机综合特性示意图

F ig. 1　T he characteristics of the core engine

根据计算得到的某核心机综合特性与试验特

性的比较如图 1( a)和( b)所示。在核心机综合特

性图上,给出了等核心机换算转速(类似于压气机

特性图上的等换算转速)条件下的核心机压比和

温比与进口换算流量的关系。可以看出,同一换算

转速下,当喷口面积(在发动机中为低压涡轮导向

器面积)增大时,将引起涡轮落压比增大和压气机

增压比减小, 其结果是核心机压比急剧降低。

核心机可能的工作范围是由核心机自转状态

和部件工作能力储备决定的。其工作范围的上边

界仍然是核心机中压气机的稳定边界,下边界由

最大喷口面积(在发动机中为低压涡轮导向器面

积)确定的。在核心机增压比等于或小于 1的区

域,核心机并没有有效工作, 即单位循环功小于

零。这一区域的工作状态只有在核心机风车状态

下,或在核心机的高空性能试验中才出现。

3　核心机的试验研究

　　随着现代飞机性能的不断提高, 对发动机性

能的要求也越来越高。由于发动机工作压力和温

度的不断提高,以及核心机流道尺寸的不断减小,

影响发动机部件工作的因素明显增大,这些影响

主要集中在转速最高和热力负荷最大的核心机

中。为了发现和解决这些问题,以及核心机派生发

展等需要,都必须进行核心机的试验研究,这是核

心机研制中的一项重要研究内容。

在地面台或加温加压(或高空台)试验器上对

核心机进行试验研究, 可以检查核心机部件和系

统在接近发动机真实条件下的工作情况;同时, 通

过改变喷管面积来确定核心机的工作性能和参数

的变化范围, 以便确定其部件在外部环境条件下

的最佳工作条件。核心机在地面台或加温加压(或

高空台)试验器的试验为核心机研究提供了以下

可能:

( 1) 在核心机的压力、温度、强度范围内, 研

究核心机流道的气动和热力特性;

( 2) 校准核心机的数学模型,在较大范围内

研究压气机、燃烧室和涡轮的工作特性;

( 3) 确定压气机的稳定性储备;

( 4) 通过改变进口压力与排气压力的比值,

来研究不同压比情况下的核心机性能;

( 5) 分别改变进口压力和温度,简单进行雷

诺数对部件特性的影响研究;

( 6) 详细研究各系统在外涵工作条件下的有

效性;

( 7) 研究压气机叶片的动力学特性;

( 8) 研究传热对核心机过渡过程的影响, 确

定压气机和涡轮的径向间隙随转子转速和进口条

件的变化规律;

( 9) 确定核心机在不同飞行条件下的自转特

性,特别是在小转速时详细研究飞/发附件加载对

自转转速的影响;

( 10) 获得燃烧室的点火特性, 优化供油规

律;

( 11) 优化过渡过程的核心机控制规律;

( 12) 确定起动过程中的压气机稳定裕度, 优

化扩大稳定裕度的调节计划;
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( 13) 验证所需的起动机功率、优化起动供油

规律。

同时,对起动系统、空气系统、传动润滑系统、

控制系统和机械系统等的设计可行性进行综合试

验验证,对核心机的结构完整性、可靠性等进行初

步验证。

在高空台上试验获得的某核心机的节流特性

与计算特性的比较如图 2所示。图中右支为核心

机正常工作条件下的节流特性, 随着转速的提高,

核心机的单位循环功增大, 而循环功耗油率降低。

图中左支为核心机压比小于 1条件下的节流特

性,核心机单位循环功小于零。

图 2　试验得到的核心机特性示意图

F ig. 2　T he characteristics of the core engine

acquired through test

核心机在高空台上试验时, 可以根据飞行高

度和速度的变化来调节核心机进口的温度和压

力,从而可以模拟更宽广的进口参数和状态变化

范围。通过分析所获得的试验数据,可以验证和修

改实际使用的核心机的数学模型, 提高发动机整

机性能预测的正确性, 同时为在核心机基础上进

行发动机的派生发展提供了技术基础和支持。

4　发动机派生发展的主要方法

　　世界各国的发动机研制经验表明,现代最有

效的发动机研制方法是以典型部件方案、核心机

和基本发动机为基础, 开发不同推力不同用途的

发动机。据统计,一个系列的发动机研制总的持续

时间可达 25～30年, 因此, 往往在基本发动机方

案设计中就考虑后续的发动机系列发展,这种继

承性保证了在发动机派生发展中降低各主要组件

的全寿命费用的可能性, 提高了派生发动机的使

用性和经济性。

据统计, 当代民用或军用飞机在投入使用后

的服役期不少于 20～30年, 而且还有延长的趋

势。在此期间,飞机功能的扩展、载重量的增加和

完成更加复杂任务的要求都是以飞机起飞重量的

相应增加为前提,因此对发动机提出了增大推力

等要求。美国F15和 F16战斗机的起飞重量在大

约使用 15年后增加了 15%～40% ,为了保持和

增大在起飞和飞行状态下的飞机推重比,必须相

应增大发动机推力,这是保证飞机使用性、机动性

的最主要条件。

4. 1　发动机增大推力的主要方法

　　在成熟的发动机基础上增大推力可以采用以

下技术途径:

( 1) 增加发动机空气流量;

( 2) 增大发动机单位推力。

为了增加发动机空气流量, 可以直接增加风

扇流量或者提高风扇增压比,即采用更大功率的

风扇来实现;所以,为了在基本发动机基础上增大

推力, 在发动机设计中应事先考虑相应的能力储

备。其中最重要的是工作转速、流通能力和叶轮机

功率的储备。因此,在基本发动机的核心机中也要

有相应的储备。这种能力储备会导致基本发动机

结构尺寸偏大, 即其重量和尺寸与最佳技术方案

相比都有增加,但是,由于降低了研制开发的总费

用而从系列发展中得到了补偿。

为了提高涡扇发动机设计状态的增压比, 可

以提高低压压气机和/或高压压气机的增压比。为

此,在大涵道比涡扇发动机中,增压压气机获得了

广泛应用。因此,在核心机结构设计中也必须事先

考虑具有传输大功率和大扭矩的低压轴穿过。

增大发动机单位推力的最有效途径是增大核

心机的循环功。可以通过增加内涵空气流量,并同

时提高压气机增压比和涡轮前燃气温度,以及提

高有效工作效率(提高部件效率、减少漏气等)的

办法来实现。

压气机前增加零级压气机级来提高发动机增

压比, 最大的问题在于基本核心机的设计参数会

受到干扰。高压压气机压缩功的增加必然导致涡

轮前最高燃气温度和/或高压涡轮膨胀比的增加。

因此, 事先考虑到核心机压气机物理及换算转速

的储备可以减低对增压压气机增压比的要求, 并

缓和与此有关的其他矛盾。

由于使用要求不同,大涵道比涡扇发动机(亚

声速飞机用)与小涵道比加力涡扇发动机(超声速

机动飞机用)的发展途径是不同的。在保持核心机

结构不变时, 大涵道比涡扇发动机增大推力的技

术途径实际上受到增大增压比和涵道比的限制。

不仅单位推力不增加, 而且,在超过最佳参数后增
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压比和涵道比的增大会导致发动机经济性下降。

所以,在增大增压比和涵道比的同时,由于不能大

幅度提高涡轮前燃气温度, 因此,大涵道比涡扇发

动机的推力增大是非常有限的。而小涵道比加力

涡扇发动机增大推力, 在保持核心机结构不变时,

增加空气流量的同时还可以改变循环参数, 即提

高涡轮前燃气温度。

4. 2　核心机基础上发动机派生发展的主要途径

　　在核心机基础上派生发展系列发动机, 原则

上有两条主要的技术途径, 一是保持压气机设计

换算转速不变,二是保持最高燃气温度不变。

图 3　核心机基础上派生发展的发动机相对起飞

推力与其它循环参数的关系示意图

Fig. 3　The relative take-off thrust and other cycle

par amet er s of enignes derived

from the core engine

4. 2. 1　保持压气机设计换算转速不变

　　在保持压气机设计换算转速不变的情况下,

通过改变低压压气机增压比来增大(减小)发动机

增压比,必然导致涡轮前燃气温度随核心机进口

温度的增加(减小)而增加(减小)。因此,在巡航推

力与起飞推力比值不变的条件下, 当风扇增压比

一定时,随着涡轮前燃气温度的增加,最佳涵道比

增大;在增压比和涵道比同时增加的情况下,总空

气流量增大, 推力也随之增大。此时,耗油率因有

效效率的提高而有所降低。例如,当风扇增压比为

1. 6、总增压比从 37增大到 43 时, 涵道比增加大

约为 1. 8,最高燃气温度提高近 120 K,此时起飞

推力增加约为 35%, 耗油率降低约为 5% (见图 3

( a)和( b) )。因此,为了保证发动机系列发展的需

求,不仅要求核心机有相应的燃气温度储备,还需

要有相应的核心机转速储备,以及具有传输大功

率和大扭矩的低压轴穿过的几何储备。当减小总

增压比时,情况与上述的分析结果相反,亦即当推

力减小时,与基本发动机的情况相比,核心机的强

度将出现过剩现象。

在一定范围内, 具有最大起飞推力的涡扇发

动机基本上有最高的工作参数,并相应地有较好

的经济性和较高的推重比。与此相比,最小起飞推

力的发动机的巡航经济性可以恶化 15%～20% ,

而其推重比可恶化 1. 4～1. 8倍。

4. 2. 2　保持最高燃气温度不变

　　在这种情况下,高压压气机特性图上的工作

点位置取决于最大状态下的转速和功率消耗, 也

即随着风扇增压比的增加(减少) , 工作点将沿着

核心机工作线向下(上)移动。与基本发动机相比,

风扇增压比的增加将导致循环功的减小, 从而, 发

动机推力减小,这是由于在一定的风扇增压比下,

最佳涵道比减小了。

因此, 需要预先考虑核心机派生发展中比基

本发动机推力更大的发展情况,即需要考虑压气

机特性的换算流量储备。从而带来基本发动机中

压气机的空气流量过剩。从实际核心机的派生发

展分析表明,应用中既采用第一种方法,又采用第

二种方法,也就是说,在核心机及基本发动机研制

中,既要有燃气温度和转速的储备,又要有高压压

气机性能的储备。

实践表明,在核心机基础上派生发展的大涵

道比涡扇发动机,其发动机起飞推力可以在 2倍

增长的范围内保持良好的经济性。在此范围内, 近

2/ 3是通过改变最大起飞状态下涡轮风扇组合的

尺寸和功率来保证的,而近 1/ 3是对应于节流改

型。因此,以一个多用途核心机为基础,实现涡扇

发动机推力的 2倍变化从技术经济观点看是正确

的,尽管其中的一部分发动机(较小推力)的经济

性、外廓尺寸和重量特性较差。需要指出的是, 由

于在系列核心机中,较大推力的发动机具有相对

较高的热力参数, 因此,这种技术措施丝毫没有降

低涡扇发动机研制的技术难度。

4. 3　派生发展中可能存在的问题

　　在发动机的派生发展过程中, 主要遇到的有
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以下技术问题:

4. 3. 1　压力平衡问题

　　对涵道比不大的加力涡扇发动机来说, 在核

心机或者基本发动机基础上进行系列化发展的有

效方法,是在与基本发动机外廓尺寸限制和互换

性要求相同的条件下增大发动机推力的改型研

制。其主要目标是在总空气流量增大时保持发动

机流道的横向尺寸不变,这时,在带有气流掺混装

置的涡扇发动机中将遇到由核心机参数、风扇增

压比和涵道比之间的相互影响而引起的压力平衡

问题。因此, 在发动机总空气流量增大时, 往往要

利用核心机的储备能力来解决压力平衡问题。但

是,由于核心机的储备能力有限,在不对核心机进

行适应性修改的前提下, 发动机推力的增长是有

限的。

4. 3. 2　气动稳定性问题

　　在核心机基础上, 增大涡扇发动机推力的主

要手段是增大空气流量, 这借助于增大发动机增

压比并保持或者减小涵道比可以实现。为此,必须

在低压轴上使用工作于内涵通道中的增压压气

机,这样, 在机动飞机用的加力涡扇发动机中, 将

会带来在加速过程和在低转速工作时的气动稳定

性问题。为了解决低压压气机在降低转速情况下,

在稳态和过渡态中发生的有关气动稳定性问题,

通常在其后面装有可调放气门。

4. 3. 3　尺寸非最佳问题

　　仅仅依靠提高风扇增压比来增大发动机增压

比,通常必须提高涡轮前燃气温度以保证两个涵

道气流混合后的压力平衡。所以,必须利用高压压

气机中压缩功的能力储备, 或者更换第一级或增

加零级压气机级。事先预留的高压压气机物理和

换算转速储备可以解决改型发展中的气动性能和

强度问题。为此,由于在核心机和基本发动机中事

先考虑了各种能力储备, 使得基本发动机的尺寸

与最佳设计方案相比, 核心机出现了尺寸非最佳

现象。

因此, 实现加力涡扇发动机推力增大改进的

条件是同时增加空气流量和改变循环参数(见图

4)。在这种情况下,与基本发动机的互换性由相对

增压比更高的风扇来保证。为保证核心机最小的

改动工作量, 其核心部件必须具有相应的循环温

度和最大转速储备。

4. 3. 4　压缩功分配问题

　　为了减少研制费用和缩短研制周期,往往在

军用发动机基础上发展民用发动机。在核心机基

础上进行发动机派生发展中,遇到了必须保证大

涵道比涡扇发动机有足够高的增压比的问题。由

于在小涵道比涡扇发动机中,随着最高燃气温度

的增加,高压压气机功在总压缩功中的分配比例

随着下降,高压压气机的设计增压比将相应降低。

因此, 这一问题在现代高性能发动机发展过程中

随着最高燃气温度的增加而变得更加尖锐。

图 4　涡扇发动机推力增长(相对)示意图

Fig. 4　The increase of the thrust ( relative value)

of the turbofan engine

4. 3. 5　压气机加级问题

　　在具有先进性能参数的、级数较少的小涵道

比涡扇发动机的核心机基础上,发展大涵道比涡

扇发动机中常常伴随着核心机的较大变更。主要

是因为核心机的压气机增压比较小, 将压气机增

压比提高到 12～16, 这样才能保证发动机增压比

在 28～40的水平。可以在高压压气机后面加级或

更换前面级组;同时,为了降低涡轮前最高燃气温

度,需要有相应的寿命期衰减、高压涡轮设计膨胀

比增大、直径增大等方面的基础储备。在使用带减

速器的超高涵道比的涡扇发动机或原始增压比不

高的涡桨发动机的核心机基础上进行发动机派生

发展时,可以采用由低压涡轮直接驱动的高转速

低级数的低压压气机。

因此,为了避免、解决或缓解上述派生发展中

的问题和矛盾, 应在涵道比不大的加力涡扇发动

机及其核心机基础上, 针对派生发展新一代超声

速和亚声速飞机用发动机的需要, 确定对核心机

性能和结构设计的主要要求。加力涡扇发动机最

重要的特点是在飞行循环中状态的多变和大状态

所占份额大, 这是按低周寿命保证结构强度的决

定性因素。因此,核心机部件的持久强度决定了在

客机和运输机上使用的长寿命和高经济性的发动

机的使用条件, 以及用于发电、输气、坦克和舰船
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等的航改燃机的使用条件。

5　结　论

　　本文通过核心机及其发动机派生发展的方法

研究,以及派生发展中应注意的有关问题讨论。可

以得到如下结论:

( 1) 在成熟发动机基础上提高推力, 可以采

用增大空气流量或者增加核心机循环功等措施。

但需要在基本发动机设计中事先考虑相应的性能

储备,其中最重要的是工作转速、流通能力和叶轮

机的功率储备。

( 2) 在核心机基础上进行发动机派生发展

时,原则上可以采用保持压气机设计换算转速不

变,或者保持起飞状态最高燃气温度不变的技术

措施。实际应用中两种方法都采用。但是, 研制大

涵道比涡扇发动机和小涵道比加力涡扇发动机的

技术途径是不同的。

( 3) 在保持设计换算转速不变的条件下, 为

了保证系列发动机发展的需求,不仅要求核心机

有相应的燃气温度储备, 还要求有相应的核心机

转速储备,以及具有传输大功率和大扭矩的低压

轴穿过的几何储备。

( 4) 在保持最高燃气温度不变的条件下, 需

要预先考虑压气机的换算流量储备。

( 5) 以一个多用途核心机为基础, 实现涡扇

发动机推力的 2倍变化, 从技术经济性角度分析

是正确的。

( 6) 在发动机的派生发展过程中, 主要会遇

到压力平衡、气动稳定性、尺寸非最佳、压缩功分

配、压气机加级等技术问题。

( 7) 应在涵道比不大的加力涡扇发动机及其

核心机基础上, 针对派生发展新一代超声速和亚

声速飞机用发动机的需要, 确定对核心机性能和

结构设计的主要要求。
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