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参数小偏差对某高推重比航空发动机
性能的影响分析
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摘要: 依据小偏差法原理,针对涡扇发动机的工作特点,计算并分析了发动机过程参数及评定发动机各主要

部件损失的系数等14个参数的小偏差对某高推重比航空发动机性能的影响,为某高推重比航空发动机设计过

程中,如何调整某些参数补偿某另一参数的偏差对发动机性能的影响提供依据,同时为航空发动机的技术发

展提供定量的指导作用。
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Abstract: Based on m ethod theory, considering the turbofan engine work ing characteristics,

effects of the param eter sm all deviations on perfo rm ance of a h igh th rust - w eigh t ratio aero2
engine w ere calculated and analyzed. T h is analysis included 14 engine work ing p rocess param eters
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　　在实际计算和设计发动机过程中,除了计算

分析过程参数对发动机性能的影响外,分析确定

个别参数与其最初计算值发生不大的偏差所引起

的性能变化也是极其重要的。某在研的高推重比

涡扇发动机过程参数及评定发动机主要部件损失

的系数已初步确定,但某些参数是否能够实现还

不确定,所以有必要确定其变化是如何影响发动

机性能数据的。本文根据小偏差法原理,采用变比

热的热力计算方法,计算分析了参数变化对高推

重比发动机性能的影响。



1　小偏差法

　　小偏差法的实质是: 取函数与原始数值的小

偏差值近似地等于它的微分。例如有函数 y =

f (x ) ,当 x = x 0时函数值有 y = y 0,那么自变量 x 0

有小偏差 ∃x时,相应的函数增量 ∃y 可用微分 dy

= f ′(x 0) dx 值代替。这等于在展开函数 y = f (x )

时忽略泰勒级数的二次项以后各项。对于多变函

数 y = f (x 1, x 2,⋯, x n) ,类似地取:

∃y≈ dy = c1∃x 1 + c2∃x 2 + ⋯ + cn∃x n

系数 c1= 5 y ö5 x 1, c2= 5 y ö5 x 2,⋯ , cn= 5 y ö5 x n

是函数 y = f (x 1, x 2, ⋯, x n)在 x 1 = x 10, x 2 = x 20,

⋯, x n= x n0时的偏导数。

对自变量增量的相对变化 ∃x öx≈ dx öx = ∆x

列小偏差方程,这样在改变被分析因素时不用确

定性能参数的绝对值,而用对于原始的已知值的

偏差来解决。为此,原始函数先取对数,然后微分,

因 d ( ln x ) = dx öx ,所以可立刻得到相对偏差。这

时所得方程形式中 ∆y = k1∆x 1+ k2∆x 2+ ⋯+ kn∆x n

中, 系数 k i= ∆y ö∆x i= 5( ln y ) ö5( ln x i) ,称为 x i 对

y 的影响系数[1 ]。

对于涡喷发动机可以通过忽略一些极小的影

响因素,直接推导出发动机工作参数对推力和耗

油率的影响系数[1 ] ,进行定性分析。由于涡扇发动

机工作存在关键限制条件:混合器进口内、外涵总

压之比必须接近于1, 所以很难象涡喷发动机那

样,直接得到完全的发动机工作参数对推力和耗

油率的影响系数,所以本文用计算微小量代替微

分量, 确定参数微小变化对发动机性能的影响,

即: k i= (∃y öy ) ö(∃x iöx i) , 其中 ∃x i 远远小于 x i。

这样做也可以较全面地反映各种因素对发动机性

能的影响。计算过程中,通过调整 ΠF ,使混合器进

口条件满足要求。

2　参数小偏差对发动机性能
　　　　　的影响分析

　　图1和图2给出了某高推重比航空发动机加力

状态和军用状态下的推力、耗油率与发动机不同

参数改变1◊ 的变化关系,这些关系曲线是在马赫

数M a= 0,高度 H = 0设计状态下计算拟合得到

的。

这些关系曲线是对于新设计的发动机而言

的,至于在已制成的发动机中,因为某种原因,某

个参数的改变也引起别的参数变化,则这点在确

定发动机性能时应另外考虑。

混合器进口后任何一个地方产生的压力下降

对推力和耗油率的影响是相同的,它们对尾喷管

的膨胀比和喷射速度的影响一样,而对于加力燃

烧室的加热量没有影响,本文选择混合器的总压

损失进行这部分损失对发动机性能的影响分析。

图1　参数变化对发动机加力状态性能的影响随

总压比的变化

F ig. 1　V ariation of influence to aeroengine afterburner

perfo rm ance of param eters deflection

w ith to tal p ressure ratio

由图1和图2的计算结果表明: 涡轮前燃气温

度 T 4,机械效率 Γm 和加力温度 T af的小偏差对发

动机性能的影响最大,高压涡轮效率 ΓTH ,主燃烧

室总压恢复系数 Ρb 和混合器总压恢复系数 Ρm 的

影响较大,压气机增压比 ΠC ,涵道比B ,低压涡轮

效率 ΓTL和涡轮冷却系数 Χ的影响较小;燃烧效率

的小偏差对推力的影响较小,对耗油率的影响较

大; 风扇效率 ΓF 和高压压气机效率 ΓCH的小偏差

对发动机加力性能和军用推力的影响较大,对军

用耗油率影响较小。

由图1 (a)可看出:

(1) ΓF , ΓCH和 ΓTH , ΓTL对加力推力有着不同的

影响, ΓF 和 ΓCH的影响分别大于 ΓTL , ΓTH的影响。这

可用高、低压转子功率平衡来解释, ΓF 降低1% ,

使燃烧室油气比减小,低压涡轮进口温度降低,当
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然需要低压涡轮落压比增加的补偿量要高于 ΓTL

降低1%的结果,也就需要风扇压比的调整量要高

于 ΓTL降低1%的结果, 所以 ΓF 的影响大于 ΓTL的

影响。同样, ΓCH降低1% ,使燃烧室油气比减小,

图2　参数变化对发动机军用状态性能的影响随

总压比的变化

F ig. 2　V ariation of influence to aeroengine m ilitary

perfo rm ance of param eters deflection

w ith to tal p ressure ratio

需要高压涡轮落压比增加的补偿量要略高于 ΓTH

降低1%的结果。自然,在给定的 T 4下, ΠC 越大,压

气机和涡轮中的损失在循环总损失中占的分量越

大,则 ΓF , ΓCH和 ΓTH , ΓTL对发动机性能数据的影响

越大。ΓF 的影响系数比 ΓTL的影响系数的变化幅

度越来越大,是因为随 ΠC 的增加,风扇损失在外

涵损失中的分量增大的缘故。Γm 降低1%对单位

加力推力的影响相当于同时降低 ΓTH和 ΓTL 1%的

影响, 其影响系数的耦合放大, Γm 的影响系数略

大于 ΓTH和 ΓTL影响系数的和。Χ对加力推力的影
响也可用高、低压转子功率平衡来解释, Χ增加
1% ,高、低压涡轮进口燃气流量与内涵空气流量

的比值的降低量比1%小的多,约为013% , Χ增加
1%对单位加力推力的影响相当于同时降低ΓTH和

ΓTL 013%的影响。

(2) Ρb 对加力推力的影响稍小于 Ρm 的影响,

这是因为 Ρb 增加,涡轮出口压力增加, 需要调整

ΠF 使之增加, 又使需要的低压涡轮功增加, 结果

涡轮出口压力稍有下降。

(3) 随 ΠC 的增加, ΠC 对加力推力的影响先减

小后增加,当 ΠC≈ 28时值 ∆F afö∆ΠC = 0,这意味着

在这个条件下发动机加力状态最佳增压比 ΠCop t, af

≈ 28。同样,由图1 (b) ΠC 对耗油率的影响趋势,可

确定发动机加力状态经济增压比ΠCeco, af≈ 28。

( 4) T af, B , Γb 和加力燃烧室效率 Γbaf对加力

推力的影响不随 ΠC 的改变而改变, T af的影响系

数值约为0161, B , Γb 和 Γbaf的影响系数值约为-

0105, 影响非常小; T 4对单位加力推力的影响随

ΠC 的增加而加大,这说明提高 T 41◊ 使加力循环

有效功的增加量随 ΠC 的增加而增加。

比较图1 (a)和 (b)可看出:

(1) ΓF , ΓCH , ΓTH , ΓTL , B , Ρb, Ρm 和 ΠC 对发动机

加力耗油率的影响反比于对加力推力的影响,因

为它们不影响加入到发动机中的总热量和燃烧总

效率。

(2) 随 ΠC 的增加, T af, T 4和 Χ的小偏差对发
动机加力耗油量的影响不变, T af对发动机加力耗

油量的影响非常大, 其影响系数值约为1156, T 4

的影响系数值约为011, Χ对发动机加力耗油量稍
有影响。

( 3) 随 ΠC 的增加, Γm 和 Γbaf对发动机加力耗

油量的影响加大 (负值的增加) ,而 Γb 的影响减小

(负值的减小) , Γbaf的影响系数值明显高于 Γb 的影

响值,首先,发动机加力耗油量为:

W fz = W f + W faf

式中,W fz为发动机总耗油量,W f 为主燃烧室耗油

量,W faf为加力燃烧室耗油量。取对数并微分得:

∆W fz =
W f

W fz
∆W f +

W faf

W fz
∆W faf

　　主燃烧室油气比表达式为:

f b =
i34 - i33

ΓbH f - I 4 + i33

式中: f b 为主燃烧室油气比, i
3 为单位热焓, I 为

等温燃烧焓差, H f 为燃油低热值。

Γb 对 i
3
3 的影响非常小,忽略不计,可得:

∆W f = -
ΓbH f

ΓbH f - I 4 + i33
∆Γb (1)

　　加力燃烧室油气比表达式为:

f baf =
i3af - i36B +

(1 - Χ) f b

1 + B
( I af - I 6B )

ΓbafH f - I af + i33
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　　Γb 不仅影响 f b,它还影响加力燃烧室进口温

度 T 6B ,而且其影响趋势相同,忽略 Γb 对 f baf的影

响,可得:

∆W faf = -
ΓbafH f

ΓbafH f - I af + i33
∆Γbaf

所以:

∆W fz = -
W f

W fz

ΓbH f

ΓbH f - I 4 + i33
õ ∆Γb -

W faf

W fz

ΓbaH f

ΓbafH f - I af + i33
õ ∆Γbaf

　　因为W faf较W f 大的多, T af较 T 4大的多,所以

Γbaf对发动机耗油量的影响系数绝对值要比 Γb 的

影响系数绝对值大的多。随着 ΠC 的增加,主燃烧

室进口温度增加,W f 减小,虽然风扇出口温度稍

有增加,但需要的高、低压涡轮功增加,涡轮出口

温度降低占主导作用,使加力燃烧室进口温度下

降,W faf增加, 所以, 随着 ΠC 的增加, Γbaf对发动机

耗油量的影响加大,而 Γb 的影响减小。

比较图2 (a)和1 (a)可看出:

(1) 随 ΠC 的改变,发动机工作参数小偏差对

军用推力的影响和对加力推力的影响趋势相同,

其中 T 4, ΓF , ΓCH和 Γm 的小偏差影响的变化幅度加

大,其他参数的小偏差影响的变化幅度基本相同,

因为 T 4, ΓF , ΓCH和 Γm 的小偏差对 T 7的影响随着

ΠC 的增加而加大,而其它参数的小偏差对 T 7的影

响不随 ΠC 的变化而变化。

(2) ΓTH , ΓTL , Ρb 和 Ρm 对军用推力的影响小于

对加力推力的影响,这是由于燃气的比热比的减

小造成的,而且 ΓTH , ΓTL和 Ρb 对涡轮出口温度和风

扇出口温度的影响符号相反,对涡轮出口温度的

影响小于对风扇出口温度的影响,对 T 7的影响非

常小。

(3) B , Γb 和 Χ对军用推力的影响大于对加力
推力的影响 (负值的增加) ,因为这些参数的小偏

差对 T 7的影响是负值。由图2 (a)和 (b)还可看出,

军用状态发动机最佳增压比约为 ΠCeco≈ 16,远小

于发动机经济增压比。

比较图2 (a)和 (b)可看出:

(1) Ρb , Ρm , Γm , ΓTH和 ΓTL对发动机军用耗油率

的影响反比于对单位军用推力的影响,因为它们

不影响主燃烧室进口温度。

( 2) B 和 Χ对发动机军用耗油量的影响较
小, Γb 对发动机军用耗油量的影响很大,它们的影

响不随ΠC 的改变而改变,因为B 和Χ的小偏差改

变了参与燃烧的空气量,其改变量与 ΠC 无关,而

ΠC 的小范围增加, 几乎不影响油气比的值; 由式

( 1) , Γb 对耗油量的影响系数中 i
3
3 与 ΠC 有关, 随

ΠC 增加稍有增加, 但其量值非常小, 使其几乎不

改变影响系数的值。

(3) T 4对发动机军用耗油量的影响非常大

ΓF , ΓCH和 ΠC 对发动机军用耗油量的影响较小,它

们的影响随 ΠC 的增加而加大。

3　结　论

　　 (1) ΓF , ΓCH和 ΓTH , ΓTL的小偏差对发动机性能

有着不同的影响, ΓF , ΓCH的影响分别大于 ΓTL , ΓTH

的影响; ΓTH , ΓTL , Ρb 和 Ρm 的小偏差不影响发动机

加力状态和军用状态耗油量; Γbaf对发动机加力耗

油量的影响比 Γb 的影响大的多。

( 2) B 的小偏差对发动机性能的影响非常

小,但对发动机的尺寸和重量的影响很大,所以不

能轻视涵道比的偏差。

(3) 通过 ΠC 的小偏差对发动机性能的影响,

可得到发动机的最佳增压比和经济增压比。

( 4) 由于种种原因,发动机某一参数实现不

了,其偏差对发动机性能的影响,可依据图1和图

2,根据实际情况,稍稍改变另一个或几个参数的

值得到补偿。

另外,本文的研究为航空发动机的技术发展

提供了定量的指导作用,由于目前 Γm 值已经接近

于1, T af值已经接近于煤油燃烧的极限温度,若要

在提高,要额外付出增重和增加成本的代价[2 ] ,所

以提高 T 4是提高发动机性能的主要途径; 提高旋

转部件效率、降低 Χ,可提高发动机推力, 同时能

降低发动机的耗油率;提高燃烧室效率,使发动机

推力性能稍有下降,可大幅度改善发动机耗油率

性能。
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