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面向飞机总体设计的开式转子发动机分析模型
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摘　　　要：应用高速桨扇试验数据与涡轴核心机估算模型相结合的方法，建立了一种快速的、能用于飞机

总体方案论证阶段的开式转子发动机分析模型．它使用少量的总体参数即可估算出开式转子发动机推力与

耗油率特性、质量和外形尺寸，计算速度快．通过对比模型的估算结果与文献的试验数据，证明其精度能够满

足飞机总体初步方案论证的要求，可用于评估采用开式转子发动机带来的收益．
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ａｉｒｌｉｎｅｒ

　　开式转子发动机（ｏｐｅｎ　ｒｏｔｏｒ　ｅｎｇｉｎｅ）又称为
无涵道风扇发动机（ｕｎｄｕｃｔｅｄ　ｆａｎ　ｅｎｇｉｎｅ），它来
源于２０世纪７０年代倍受航空界关注的桨扇发动
机（ｐｒｏｐｆａｎ　ｅｎｇｉｎｅ）．这类发动机可以兼具涡桨发
动机耗油率低与涡扇发动机适于高速飞行的特

点，在当时石油危机的背景下具有显著经济效益，
多家发动机公司与研究机构竞相开展研究．其中
美国通用电气公司（ＧＥ）和法国国家航空发动机

设计制造公司（Ｓｎｅｃｍａ）共同投资近１０亿美元研
制ＧＥ３６发动机；普惠公司（Ｐｒａｔｔ　＆ Ｗｈｉｔｎｅｙ）和
艾利逊公司（Ａｌｌｉｓｏｎ）共同研制了５７８ＤＸ发动机．
以上两种发动机均采用了推进式对转桨扇的设计

方案，最终都因石油危机渡过，油价回落以及对转
桨扇的噪声过大等一系列原因而搁浅．乌克兰研
制的Ｄ－２７发动机采用拉进式对转桨扇，配装在
俄罗斯的Ａｎ－７０军用运输机上使用，这也是目前
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为止唯一投入使用的桨扇发动机项目．
进入新世纪，民用客机对经济性与环保性的

要求进一步提高．国际航空运输协会（ＩＡＴＡ）、国
际民航组织（ＩＣＡＯ）以及欧洲航空研究咨询委员
会（ＡＣＡＲＥ）等组织纷纷提出降低排放污染的计
划目标．其中ＡＣＡＲＥ更是明确提出：到２０２０年
航空运输业的氮氧化物（ＮＯＸ）与二氧化碳（ＣＯ２）
排放量分别降低８０％与５０％．面对严苛的排放限
制要求，低耗油率、低排放的开式转子发动机再次
引起航空界的重视．各大发动机制造商均提出了
新一代发动机耗油率降低２５％～３０％的目标，并
且关注开式转子发动机的技术研究．飞机制造商
对发动机的耗油率也提高了要求，空客和波音公
司已提出希望下一代客机燃油效率提高２０％的
目标，并且明确表示在开发下一代中短程客机时
考虑采用开式转子发动机的技术方案［１］．开式转
子发动机的主要优点是耗油率低，因而同等情况
下的污染物排放量也大大降低；缺点是噪声较大，
结构复杂、可维护性差，质量有所增加．有研究表
明，采用对转桨扇时若后级桨扇的叶片数减少、叶
片直径减小可以取得很好的减噪效果．若采用复
合材料桨叶，开式转子发动机的噪声和质量均有
显著减小．
以上迹象均表明开式转子发动机很有可能成

为下一代客机的主要动力装置之一，因而在进行
新一代客机预研时应考虑采用开式转子发动机的

方案．美国国家航空航天局（ＮＡＳＡ）曾联合了多
家发动机与飞机生产商对民用飞机采用桨扇发动

机的综合效益进行了评估，评估方法以飞机与发
动机的试验测试数据为基础［２］．但试验数据仅在
一定范围内有效．为配合下一代客机总体方案论
证，需要研究开式转子发动机分析模型．该模型应
该能提供发动机的推力与耗油率特性，以及发动
机的外形、质量等数据，供飞机总体初步设计、飞
行性能计算等使用．实现这一功能的开式转子发
动机分析模型主要有三类：第一类基于螺旋桨理
论，将其作为涡桨发动机分析计算；第二类基于大
涵道比涡扇理论，将其作为超大涵道比的涡扇发
动机计算；第三类将螺旋桨理论与涡轴发动机分
析模型相结合，综合分析开式转子发动机的核心
机与外转子（高速桨扇）的配合性能．针对多种不
同的高速桨扇，ＮＡＳＡ在大量试验数据的基础上
建立了桨扇发动机的评估模型［３］，可以在一定范
围内计算桨扇的推力、噪声、质量等特性，是一种
典型的基于螺旋桨理论的分析方法．英国Ｃｒａｎ－

ｆｉｅｌｄ大学的Ｊａｃｋｓｏｎ在其博士学位论文中给出了
一种基于大涵道比涡扇理论的分析方法，通过调
整风扇的等熵压缩效率来逼近开式转子的性能参

数［４］；Ｂｅｌｌｏｃｑ等人使用高速桨扇的试验数据与涡
轴发动机仿真模型相结合的方法给出一种综合分

析模型［５］，可以计算开式转子发动机的性能．美国
加州州立理工大学的研究人员在原有的涡轴分析

模型基础上结合高速螺旋桨试验数据建立了一种

开式转子的分析模型，用于新一代客机的总体方
案评估［６］．研究表明螺旋桨理论与涡轴发动机相
结合的分析方法最接近开式转子发动机的真实工

况，分析得到的发动机性能数据误差较小．
文献［５－６］中使用的涡轴发动机模型均是基

于循环参数分析的仿真分析模型，分析精度较高、
计算时间较长且需要较详细的涡轴核心机设计参

数．在飞机总体初步设计阶段，通常难以获得详细
的核心机设计参数．有关研究表明开式转子发动
机的推力与耗油率特性主要取决于核心机的功率

输出特性以及所配桨扇的特性，与核心机循环参
数的选取关系不大．因此可以采用涡轴发动机功
率输出特性的估算方法建立开式转子发动机涡轴

核心机的分析模型．
本文提出一种以高速桨扇试验数据模型与涡

轴发动机功率特性估算相结合的方法来建立开式

转子发动机的分析模型，具有计算速度快、输入参
数少、适用推力范围大等特点，分析精度完全可以
满足总体设计的要求．

１　开式转子发动机构造特点

开式转子发动机通常是采用涡轴核心机加自

由涡轮驱动变距桨扇的方式构成动力系统；自由
涡轮驱动桨扇的方式可以是直接驱动，也可以是
通过行星齿轮减速器驱动．直驱式的自由涡轮效
率较低，排气尾流带走的能量较多；带动齿轮减速
器的自由涡轮转速较高、效率较高，吸收核心机燃
气的能量多，排气尾流的能量很低．
在不考虑其他损失的情况下，一般可以认为

桨扇吸收的功率（Ｐｐ）等于自由涡轮输出的轴功
率（Ｐｓ）与喷流推进力的等效功率（Ｐｅ）之差．其中
自由涡轮输出的轴功率可以近似认为等于核心机

功率（Ｐｃ）与自由涡轮效率（ηｔ）、减速器效率（ηｇ）
的乘积．各部分功率之间的关系如下式所示：

Ｐｐ＝Ｐｓ－Ｐｅ＝Ｐｃηｔηｇ－Ｐｅ （１）

　　对于直驱式桨扇，因为没有减速器，在使用上
式计算其吸收功率时应去掉ηｇ 项．直驱式桨扇由
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于排气尾流带走能量而产生的排气推力约占总推

力的３％～８％；对于使用减速器驱动的桨扇，排
气尾流带走的能量完全可以忽略［５］．因而，在近似
分析模型中可以忽略排气尾流的推力影响，即上
式中的Ｐｅ项可以近似认为等于０．
此外，按桨扇的不同安装位置，开式转子发动

机还被分为推进式与拉进式２种类型．设计参数
相同时，两者的推力特性略有不同，主要由短舱对
气流的干扰引起；在短舱影响不大的情况下可以
忽略其对气流的干扰作用，即认为推进式与拉进
式桨扇的推力特性相同．

２　高速桨扇数据模型

ＮＡＳＡ在２０世纪７０年代开展桨扇发动机研
究的时候做了大量试验，其中也包括高速桨扇特
性的风洞试验，并提供了部分试验数据［７－８］．其中，
文献［７］以表格的形式给出了８叶和１０叶桨扇在
不同马赫数和进距比（Ｊ）下对应的拉力系数
（ＣＴ）、功率系数（ＣＰ），以及进距比大于０情况下
的推进效率（ηｐ）；高速桨扇均是变距桨，因此数据
表中与不同马赫数和进距比对应的每一组数据均

按多个不同的桨位（即桨距角）给出．

２．１　对转桨扇分析

根据文献［７］中提供的试验数据，可以分别构
建８叶、１０叶桨扇的数组矩阵，作为高速桨扇的
数据模型．需要指出的是在导入桨扇特性数据时，
只需要导入功率系数与拉力系数，根据经典螺旋
桨理论，桨扇的效率可以由功率系数、拉力系数与
进距比的取值计算得出，如下式所示：

ηｐ＝ＣＴＪ／ＣＰ （２）

Ｊ＝ｖ／（ｎＤ） （３）
式中ｖ是当前的飞行速度，即桨扇轴向气流的来
流速度；ｎ和Ｄ 分别代表桨扇的转速和直径．对
于对转式桨扇，前桨对气流有一定加速作用，改变
了后桨的来流速度以及气流对桨叶的攻角，从而
改变后桨的进距比．气流对桨叶攻角的改变影响
了桨扇的实际转速，但作用较小，可以忽略不计；
来流速度对进距比的影响非常明显，需要计算受
前桨作用后的实际来流速度．后桨实际来流速度
与前桨的桨盘面积及其产生的拉力有关，如下式
所示［５］：

ｖｒ＝ ｖ２ｆ＋２Ｔｆ
ρＡ槡 ｆ

（４）

式中ｖｆ和ｖｒ 分别为前桨与后桨的来流速度，其
中前桨的来流速度可以认为是飞机的飞行速度；

Ｔｆ为前桨产生的拉力；Ａｆ为前桨的桨盘面积（即

Ａｆ＝πＤｆ２／４，Ｄｆ为前桨直径）；ρ为当前飞行高度
的空气密度．

２．２　桨扇效率的计算

与普通螺旋桨一样，桨扇的进距比随飞行速
度的提高不断增大．定距桨的拉力系数与功率系
数均随进距比的增大而减小，并且只能在较小的
进距比范围内保持较高的推进效率．变距桨的桨
叶角可以随飞行速度提高而增大，从而使其推进
效率在整个进距比范围内都能保持较高水平．先
进开式转子发动机的控制系统可以根据飞行速度

自动调节桨扇的桨叶角，使桨扇在一定的转速范
围内可以充分吸收发动机的输出功率，从而维持
较高的推进效率．在桨扇允许使用的进距比范围
内，其效率可以由式（２）计算．
当飞行速度为０时，桨扇的推进效率为０，此

时发动机使用较小的桨叶角，发动机转速可以迅
速提高，推进效率也迅速提高；随着飞行速度的提
高，桨叶角逐渐增大，桨扇转速下降并维持在一定
的转速范围内；当飞行速度保持稳定时，桨叶角也
稳定在一个合适的位置．按以上规律，可以认为桨
扇总是工作在效率最高的桨叶角位置．因此在使
用桨扇的试验数据时，首先按飞行马赫数和进距
比选取对应的特性数组；再在特性数组中选取最
高效率所对应的拉力系数与功率系数．
进距比为０时对应的桨扇推进效率为０，因

此无法根据效率最高的准则判定静推力时桨扇使

用的桨叶角位置．这里提出一个“功率－拉力转换
率”的判定准则，按此准则可以找出吸收相同功率
的情况下产生最高拉力的桨叶角位置，并认为当
桨扇前进速度（即来流速度）为０时使用此桨叶角
位置可以保证将发动机功率充分转换为拉力．根
据经典螺旋桨理论，拉力与功率分别表示为下式：

Ｔ＝ＣＴρｎ
２　Ｄ４ （５）

Ｐ＝ＣＰρｎ
３　Ｄ５ （６）

　　从式（６）可以看出：由于同一个螺旋桨在飞行
高度不变时，ρ和Ｄ 均为定值，因而吸收功率相同
的情况下，转速ｎ随ＣＰ 的不同取值而改变．假定

ρ，Ｄ与Ｐ 均为单位“１”，则ｎ可以表示为ＣＰ 的函

数，即ｎ＝１／
３
Ｃ槡 Ｐ；由此可以推出，吸收单位功率

产生的单位拉力为

珡Ｔ＝ＣＴ／（ＣＰ）
２
３ （７）

上式中的单位拉力 珡Ｔ 即代表了螺旋桨静止状态
下的“功率－拉力转换率”．

３０８１



航　空　动　力　学　报 第２７卷

２．３　海平面静态需用功率计算

在飞机总体设计阶段，可以确定的推进系统
参数主要是飞机所需的海平面静推力Ｔ０（ｓｅａ－
ｌｅｖｅｌ　ｓｔａｔｉｃ　ｔｈｒｕｓｔ，简称ＳＬＳＴ）．对于开式转子发
动机，还要根据使用条件确定桨扇的直径．要分析
开式转子发动机的性能首先要根据Ｔ０确定对应
的桨位和转速，从而确定出核心机的海平面静态
需用功率（Ｐ０）．对转式桨扇前桨的静态来流速度
为０，因此其桨位选取为“功率－拉力转换率”最高
情况下对应的桨位，并据此确定前桨的功率系数
（ＣｆＰ）．后桨的来流速度及进距比受到前桨产生拉
力的影响，其桨位选取为最大效率对应的桨位．此
外前后桨产生的推力之和为Ｔ０，在计算转速时先
要假定前桨的推力比例，然后经过多次计算迭代
使前后桨产生的推力之和与Ｔ０ 的差值小于一定
误差，就可以计算出转速、前后桨推力比例，以及
后桨设定桨位对应的功率系数（ＣｒＰ）．计算流程如
图１所示．

图１　确定海平面静态功率的计算流程

Ｆｉｇ．１　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔ　ｆｏｒ　ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｓｅａ－ｌｅｖｅｌ

ｓｔａｔｉｃ　ｐｏｗｅｒ

确定了转速、前后桨的桨位及其对应的功率
系数，就可以计算出驱动桨扇所需要的海平面静

态功率（Ｐｐ０），其计算公式如下：

Ｐｐ０ ＝ρｎ
３　Ｄ５（ＣｆＰ ＋ＣｒＰ） （８）

　　根据公式（１）及其简化条件，由Ｐｐ０可以确定

Ｐ０，即Ｐ０＝
Ｐｐ０
ηｔ·ηｇ

．

３　涡轴核心机特性估算

开式转子发动机中与桨扇相匹配的涡轴核心

机实质上是一台涡轮轴发动机，通常采用单轴式
或双轴式构造．核心机的输出功率随飞机飞行高
度与速度的变化而变化，因此还需要在海平面静
态功率的基础上估算其功率输出的高度特性与速

度特性．核心机的耗油率由其功率决定，同时也受
到飞行高度与速度的影响．

３．１　功率特性估算

涡轮轴发动机的可用功率随飞行速度的增大

而略有增大，随飞行高度的增大而减小．实际飞行
状态对应的输出功率可以表示成海平面静态功率

（Ｐ０）、飞行马赫数（Ｍａ）以及当前飞行高度所对

应的空气相对密度（σ）的函数，如下式所示［９］：

Ｐ＝Ｐ０（σ＋ｋσｂ　Ｍａ） （９）

式中ｋ和ｂ为功率特性调整参数，改变其取值可
以调整可用功率随飞行高度、马赫数变化的规律，

从而模拟出涡轴发动机不同参数设置（循环参数、

控制参数等）情况下对应的功率输出特性．
在飞行高度增加时，涡轴发动机的总压比增

加，输出的单位功率增大；但是随着飞行高度增加
流过发动机涵道的空气流量不断减小，其功率因
而减小．由于发动机流量减小是决定性的，因而涡
轴发动机的总输出功率随着飞行高度的增加不断

减小［１０］．在飞行速度提高、马赫数增大时，涡轴发

动机的总压比和空气流量均不断增大，因此其功
率随飞行速度的提高而增大［１０］．

３．２　耗油率特性估算

涡轴发动机的输出功率增大时其耗油量也随

之增大，若假定功率不变，其耗油量随飞行高度的
增加而减小，随马赫数增大也略有减小．在确定了
涡轴发动机的输出功率（Ｐ）及其使用状态的高度
与马赫数的情况下，其单位功率耗油率可以表示
成下式［９］（单位为 （Ｎ／ｋＷ）／ｈ）：

４０８１
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ｃＰｆ ＝ｃ０（１－ｃ１Ｐ×１０－３）（１－ｃ２Ｍａ）

（１０）
式中ｃ０ 为与飞行高度有关的系数，可表示成空气
相对密度（σ）和对应高度声速（ａ）的函数，如下式
所示：

ｃ０ ＝１　０００σ
０．１１７

ａ
（１１）

在巡航高度，ｃ０的值可直接取２．８８；ｃ１和ｃ２取值
可由经验数据确定，分别取０．０２５与０．２［９］．
如前所述，涡轴发动机的功率随飞行高度的

增大而减小，随飞行速度的提高而增大．功率是决
定其耗油率的最关键因素，因此耗油率特性与功
率特性随高度、速度的变化趋势一致．
开式转子发动机中，若涡轴核心机的输出功

率为Ｐ（单位：ｋＷ）时桨扇产生的推进力为Ｔ（单
位：Ｎ），则其耗油率可以根据单位功率耗油率转
换为无量纲的标准形式（实际量纲为１／ｈ），转换
算式如下式所示：

ｃＴｆ ＝ｃ
Ｐ
ｆＰ
Ｔ

（１２）

　　当桨扇的推进效率为ηｐ时，其吸收功率与拉
力、速度的关系为Ｐｐ＝Ｔｖ／ηｐ；吸收功率与核心机
输出功率的关系表示为Ｐｐ＝ Ｐｃηｔηｇ；由此可得

Ｐｃ＝Ｔｖ／（ηｐηｔηｇ）．设η＝ηｐηｔηｇ，则公式（１０）可以
表示成无量纲的标准形式，如下式所示［９］：

ｃＴｆ ＝ｃ′０（１－ｃ１Ｐ×１０－３）（１－ｃ２Ｍａ）

（１３）
式中ｃ′０ ＝Ｍａ·σ０．１１７／η．

４　整机综合分析模型

自由涡轮吸收核心机的输出功率驱动桨扇产

生推进力．核心机的输出功率因飞行高度和速度
的不同而改变；桨扇的推进力与空气密度和进距
比有关，因而也受到飞行高度和速度的直接影响．
要获取开式转子发动机的高度特性与速度特性，
首先需要选择几个典型的高度、速度状态点；然后
在选定的状态点上计算涡轴核心机的输出功率；
再根据输出功率确定桨扇可以吸收的功率；最后
根据桨扇的特性数据和吸收功率计算出桨扇在当

前状态点上产生的推力及耗油率．分析流程如图

２所示．
在不同高度与马赫数状态下分别进行分析计

算，就可以得到发动机的高度与速度特性．

图２　整机综合分析流程

Ｆｉｇ．２　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔ　ｆｏｒ　ｔｈｅ　ｏｖｅｒａｌｌ　ｅｎｇｉｎｅ　ａｎａｌｙｓｉｓ

５　短舱外形与整机质量估算

发动机因在飞机上安装而需要设计短舱的外

形．涡扇发动机短舱需要包裹住风扇与核心机，并
在短舱内壁与核心机之间形成外涵道．开式转子
发动机的桨扇裸露在机体之外，因此其短舱只需
要包容核心机及其附件机匣．文献［１１］中提供了
一类针对涡扇发动机短舱的外形估算方法，可以
根据发动机的空气质量流量（ｑｍ）、风扇直径（Ｄｆ）
及最大使用马赫数（Ｍａｍａｘ）等参数估算短舱的进
气唇口直径（Ｄｉ）、最大直径（Ｄｍ）以及长度（Ｌｎ）等
特征尺寸．以该方法为基础，结合开式转子发动机
的特点对公式加以修改，可以建立其对应的短舱
外形估算模型．开式转子推进系统的质量可以按
核心机、桨扇、减速齿轮等部分分别计算．

５．１　短舱外形估算

根据空气质量流量可以计算短舱的进气唇口

直径［１１］，如下式所示：

Ｄｉ＝０．００２　０７ｑｍ＋０．８１７　８８ （１４）

式中已经将量纲转换为公制，质量流量对应于海

５０８１
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平面额定静推力状态（单位为ｋｇ／ｓ）；进气口直径
（单位为ｍ）．在开式转子发动机中，流过核心机的
空气中除小部分用于机件冷却以外其中的大部分

会流过燃烧室参与燃烧过程．因此，可以根据燃油
流量与油气比估算核心机的空气质量流量，如下
式所示：

ｑｍ ＝
ｃＰｆＰ

３　６００×９．８
（ｆ１ｆ２） （１５）

式中ｆ１ 为油气比，取值范围通常为０．０２５～
０．０３５，涡轴发动机在海平面最大工作状态一般可
以取０．０３２；ｆ２ 为参与燃烧的空气质量比例，单
轴式涡轴发动机一般可以取０．９５．式中的耗油率
及功率对应于海平面最大功率状态．由式（１５）计
算得到的空气质量流量（单位为ｋｇ／ｓ），其值代入
到式（１４）中可以计算出进气口直径．
涡扇发动机的短舱最大直径可以由风扇直径

估算，通常取值为风扇直径的１．２１倍；短舱长度
是由风扇直径及其最大使用马赫数决定［１１］．对开
式转子发动机来说，短舱内径的最大尺寸由核心
机压气机的第一级决定．压气机第一级转子的直
径可以近似认为等于进气口直径．综合考虑附件
机匣安装、燃油供给以及动力涡轮等条件［１２］，这
里将短舱的最大直径取为进气口直径的２倍；主
机短舱长度表示为进气口直径与最大使用马赫数

的函数，如下式所示：

Ｌｎ＝１．６０［２．３６Ｄｉ－０．３９（ＤｉＭａｍａｘ）２］
（１６）

式中已经将量纲转换为公制，即进气口直径与短
舱长度的单位为ｍ ．主机短舱之后为桨扇安装段
和尾部收缩段．安装段的长度与自由涡轮级数、齿
轮减速器尺寸等有关，在没有详细参数的情况下，
安装段长度可以取为０．５Ｌｎ（涡轮直驱式）或
０．５５Ｌｎ（齿 轮 传 动 式）；收 缩 段 长 度 可 以 取
为０．５Ｌｎ．

５．２　整机质量估算

涡桨发动机的功质比例约为０．３４～０．４２
ｋＷ／Ｎ（含齿轮减速器）；涡轴发动机的功质比例
约为０．５０～０．８０ｋＷ／Ｎ［９］．其中，功率指的是海
平面静态功率．开式转子发动机所选配的涡轴发
动机可以取功质比为０．８０ｋＷ／Ｎ，则其裸机质量
可以表示为ｍｅ＝（Ｐ０／０．８０）／９．８（单位：ｋｇ），考虑
到短舱、自由涡轮以及其他附件的安装，实际的涡
轴核心机质量应为［９］１．６０ｍｅ．
桨扇的质量可以根据其直径估算，文献［３］中

提供了标准８叶和１０叶桨扇的直径与质量关系

曲线．标准桨的使用特性为桨尖线速度（最大转速）
为２４３．８４ｍ／ｓ、桨载荷（最大功率）为５６１．８７ｋＷ／

ｍ２；其中桨载荷定义为使用功率与桨扇直径平方
的比值．８叶桨扇直径与质量的关系曲线可以拟
合成如下式所示的形式（公制量纲：直径单位为

ｍ，质量单位为ｋｇ）：

ｍ′ｐ＝５５．５３Ｄ２－１１８．３３Ｄ＋１０６．４７

（１７）

　　桨扇的实际使用特性与标准桨不同时，还需
要根据实际的最大转速（ｎｍ）、最大功率（Ｐｍ）对质
量进行修正［３］，如式（１８）所示（公制量纲：转速单
位为ｒ／ｍｉｎ，功率单位为ｋＷ ）．

ｍｐ＝ｍ′ｐ
ｎｍπＤ（ ）１４　６３４

Ｐｍ／Ｄ２（ ）［ ］５６０

０．３

（１８）

　　从曲线数据中还可以得出桨叶数量的影响，

直径相同的情况下，１０叶桨的质量约为８叶桨质
量的１．２２倍．对于采用１０×８对转桨扇的开式转
子发动机，其推进系统的总质量可表示为

ｍ＝ （１．６０ｍｅ＋２．２２ｍｐ）·（１＋ｆｇ）
（１９）

式中ｆｇ为减速齿轮引起的质量增加比例．对于齿
轮传动式发动机，因安装减速齿轮质量约增加

１５％ ，即通常情况下ｆｇ的取值为０．１５；对于涡轮
直驱式，ｆｇ的取值为０．

６　分析模型验证

使用ＧＥ３６发动机的技术报告数据［１２］对分
析模型的有效性进行验证．ＧＥ３６的主要设计参
数为：风扇直径为１１．６７ｆｔ（约３．５６ｍ），海平面静
推力（额定状态）为２５　０００ｌｂ（约１１１．２ｋＮ）．这两
个设计参数值作为分析模型的输入数据，可以计
算出海平面静功率、转速、整机质量等．表１对比
了计算结果和报告提供的数据．

表１　主要技术参数的分析结果

Ｔａｂｌｅ　１　Ｒｅｓｕｌｔｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｐｒｉｍａｒｙ　ｅｎｇｉｎｅ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

对比项目 报告数据 分析输出 相对误差／％

海平面静功率／ｋＷ　 １１　４２５　 １１　４４５　 ０．２

桨扇转速／

（ｒ／ｍｉｎ）
　起飞

　巡航
１　３９０

１　２７７

１　４７０

１　３３２

５．８

４．３

整机质量／ｋｇ　　 ３　６２８．７　 ３　５５１．０　 ２．１
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假定油气比为０．０３２，可以计算出通过核心
机的空气质量流量，并进一步计算出短舱外形的
特征尺寸．计算结果为进气口直径为０．８６ｍ，短
舱最大直径为１．７２ｍ，主机短舱长度为２．９５ｍ，
整机总长度为５．９０ｍ．由短舱特征尺寸绘制的外
形轮廓如图３所示．

图３　分析输出的整机外形

Ｆｉｇ．３　Ｅｎｇｉｎｅ　ｐｒｏｆｉｌｅ　ｏｂｔａｉｎｅｄ　ｆｒｏｍ　ａｎａｌｙｓｉｓ　ｍｏｄｅｌ

　　计算得到的外形特征尺寸及轮廓与文献［１２］
中所提供的ＧＥ３６外形非常接近，主要外形数据
对比如表２所示．

表２　主要外形参数的分析结果

Ｔａｂｌｅ　２　Ｒｅｓｕｌｔｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｅｎｇｉｎｅ　ｐｒｏｆｉｌｅ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

对比项目 报告外形 分析输出 相对误差／％

进气口直径／ｍ　 ０．８２　 ０．８６　 ４．９

短舱最大直径／ｍ　 １．７１　 １．７２　 ０．６

整机总长度／ｍ　 ５．７９　 ５．９０　 １．９

在不同高度和马赫数下进行计算，可以得到
发动机推力与耗油率的高度和速度特性．其中推
力特性以当前状态推力与海平面静推力的比例

（Ｔ／Ｔ０）表示；耗油率的指标为单位推力耗油率
（ｓｐｅｃｉｆｉｃ　ｆｕｅｌ　ｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎ，简称ＳＦＣ）．分析模型
给出的典型状态点计算结果与 ＧＥ３６的特性数
据［６，１２］对比见表３．

表３　典型状态点的推力与耗油率特性

Ｔａｂｌｅ　３　Ｔｈｒｕｓｔ　＆ＳＦＣ（ｓｐｅｃｉｆｉｃ　ｆｕｅｌ　ｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎ）ｏｆ　ｔｙｐｉｃａｌ　ｐｏｉｎｔｓ

对比状态点 报告数据 分析输出 相对误差

高度／ｍ　 Ｍａ　 Ｔ／Ｔ０ ＳＦＣ　 Ｔ／Ｔ０ ＳＦＣ （Ｔ／Ｔ０）／％ ＳＦＣ／％

１２　１９２　 ０．８０　 ０．１９　 ０．４１　 ０．１８　 ０．３９　 ５　 ５

１０　６６８　 ０．７２　 ０．２５　 ０．３８　 ０．２３　 ０．３９　 ８　 ３

６　０９６　 ０．６０　 ０．３８　 ０．３７　 ０．３５　 ０．３７　 ８ ＜１

３　０４８　 ０．５０　 ０．４９　 ０．３４　 ０．４７　 ０．３４　 ４ ＜１

０　 ０．１０　 ０．９０　 ０．２３　 ０．９３　 ０．２２　 ３　 ４

０　 ０　 １．００　 ０．２０　 １．００　 ０．２１　 ５

　　从以上分析结果可以看出：分析模型得出的
数据与ＧＥ３６技术报告中给出的测试数据接近，
相对误差均控制在１０％以内，完全可以满足飞机
总体分析中对推进系统模型精度的要求．

７　结　论

从开式转子发动机的构造特点出发，将高速
桨扇的试验数据与涡轴发动机特性的估算方法相

结合，构建了一种工程分析模型．该模型可以计算
输出开式转子发动机的推力与耗油率特性，得出
外形的主要特征尺寸以及整机质量．模型所需的
输入参数少，计算速度快．以ＧＥ３６发动机为算例
对分析模型的精度进行了验证，各个不同工作状

态的计算结果均具有较高精度．综上所述，以该方
法建立的开式转子发动机分析模型适合于方案的

总体分析与总体论证阶段使用．
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