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航空并联混合动力专用涡扇发动机快速
设计方法

刘光璧，王步宇，王向阳，帅石金

（清华大学 航空发动机研究院，北京 100084）

摘　　　  要：    为解决航空并联混合动力系统直接使用传统涡扇发动机时存在的发动机效率下降与低压压气

机喘振问题，提出了一种通过质量流量预测确定涵道比的并联混合动力专用涡扇发动机快速设计方法，使

用 PROOSIS搭建了并联混合动力涡扇发动机模型，对发动机设计结果进行了性能评估与能量利用分析。研

究表明，在与基准发动机相同的涡轮前总温限制下，设计结果能够满足推力需求。与在并联混合动力系统中

使用基准发动机相比，使用设计的专用发动机时的油耗、能耗、低压压气机防喘振性能更优。混合度越高，

使用专用发动机产生的性能提升越大。由于能量利用历程不同，发动机外涵道电能利用率远高于内涵道电

能利用率和燃油利用率，这是并联混合动力涡扇发动机节能的根本原因。
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Rapid design of dedicated turbofan engine for parallel hybrid
propulsion system
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Abstract:   In order to avoid the surge of low pressure compressor and decrease of efficiency when
using directly conventional turbofan engine in the parallel hybrid propulsion system，a rapid design method
of  dedicated  turbofan  engine  for  parallel  hybrid  propulsion  system was  proposed  based  on  the  designed
bypass  ratio  from prediction of  flow rate.  A parallel  hybrid  turbofan engine  model  was  developed using
PROOSIS to study the performance and energy utilization of the designed dedicated engines. It was found
that under the constraint on turbine inlet temperature the same as the baseline engine，the dedicated engine
can provide the needed thrust. Compared with the baseline engine in the parallel hybrid propulsion system，

the  anti-surge  performance  of  low  pressure  compressor， fuel  and  energy  consumption  of  the  dedicated
engine  were  better.  As  degree  of  hybridization  increased， the  benefits  from  using  dedicated  engine
increased. Because of the difference in the energy utilization process， the energy utilization efficiency of
electric power supplied to bypass was much higher than that of electric power supplied to core and fuel，
serving as a fundamental reason of saving energy when using parallel hybrid turbofan engine.
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航空并联混合动力构型，是使用航空燃气涡

轮发动机（涡扇发动机、涡轴发动机等）的油电混

合动力推进系统的主要构型之一[1]：由电池为连

接在涡扇发动机低压轴上的电动机供能，并联工

作时电动机和燃油为涡扇发动机的工作提供能量，

全部推力由涡扇发动机提供。在不同构型的航空

油电混合动力推进系统中，并联混合动力系统具

有同传统推进系统相比改动幅度最小、推进器布

局方式不变、电力部件功率要求低的特点，将是

短期内最有可能在大型客机中得到应用的油电混

合动力推进系统[2]。

并联混合动力涡扇发动机，是指应用于并联

混合动力系统中的涡扇发动机，与传统推进系统

中的涡扇发动机相比，其在低压轴上连接了由电

池供能的电动机。根据电动机工作状态的不同，

发动机主要有两种工作模式：并联工作模式和传

统工作模式。在并联工作模式下，电动机的输出

功率大于零，电动机和燃油同时为涡扇发动机的

工作提供能量；在传统工作模式下，电动机输出

功率为零，仅由燃油为发动机提供能量[3]。

目前，在航空领域实现碳中和已成为全球共

识，中国[4]、美国 [5-6]、欧盟 [7-8]、英国 [9]、国际航空

运输协会[10] 均提出了具有挑战性的航空领域节

能减排规划和目标。在此背景下，航空并联混合

动力系统凭借其节能减排潜力和短期内最有可能

在大型客机中得到应用的优势，受到了航空业制

造商和研究机构的重视。

针对大型客机中使用的并联混合动力系统，

波音公司和通用电气公司[11-12]、普惠公司[11,13]、罗

罗公司[11,14] 等航空业制造商均已经以 150座级客

机为背景，开展了系统概念设计与性能评估研究，

验证了使用并联混合动力系统的节油与节能潜力。

国内外的一些研究者也进行了并联混合动力系统

的性能与收益评估研究，研究内容包括油耗、能

耗、污染物排放、运营成本等[15-18]。

当直接将传统涡扇发动机应用于并联混合动

力系统时，存在低压压气机的喘振问题[19]。虽然

将低压压气机出口气体放气至外涵道能有效控制

喘振裕度[12]，但在较高的电功率输入下，又存在低

压压气机出口放气量过大、发动机部件效率与燃

油能量利用效率明显下降等问题[2]。因此，有必

要设计并联混合动力系统专用的涡扇发动机，即

并联混合动力专用涡扇发动机。

针对并联混合动力专用涡扇发动机的热力循

环参数设计，Sielemann等人 [20] 使用了多设计点

设计方法，给出了同时满足最大起飞推力、最大

爬升推力和最大巡航推力要求的设计结果。Sa-
hoo等人[21] 在基准发动机基础上降低了核心机质

量流量（下文简称流量），增大了涵道比。与在并

联混合动力系统中直接使用基准发动机相比，使

用专用发动机时的油耗与能耗更低，低压压气机

喘振裕度更高。当并联混合动力涡扇发动机提供

某一特定推力时，提高输入的电功率可降低涡轮

前总温，这一特性也在专用发动机的设计中得到

利用。Ang等人 [22] 使用相似准则在基准发动机

基础上进行了缩比设计，并利用上述特性，在与

基准发动机相同的涡轮前总温限制下，使缩比设

计结果满足推力要求。Lents等人 [23-24] 以改善发

动机巡航状态下的性能为目的，较基准发动机提

高了巡航推力下的涡轮前总温。并利用上述特性，

在满足推力要求的同时，使设计结果在起飞、爬

升推力下的涡轮前总温与基准发动机相同。

现有的并联混合动力专用涡扇发动机的热力

循环参数设计方法，往往是针对特定的电功率输

入策略提出的，缺乏具有一定通用性的设计方法。

此外，当研究主要在并联混合动力系统的系统层

级开展，需要针对不同的电功率输入大小，设计

多个并联混合动力专用涡扇发动机时，已有的设

计方法较为烦琐，给此类研究带来了一定的困难。

缺少能够在满足各个工作点推力要求的前提下，

快速给出设计结果的设计方法。

针对上述问题，本文以基准发动机的热力循

环参数为基础，通过预测有电功率输入时的内涵

道、外涵道流量，确定专用发动机的涵道比设计

结果，提出了一种设计快速、流程化、通用性较强

的并联混合动力专用涡扇发动机的热力循环参数

设计方法，并对设计得到的专用发动机进行了性

能评估与能量利用分析。

 1    发动机模型介绍

 1.1   发动机模型的搭建

本文使用航空发动机性能模拟软件 PROOS-
IS搭建了分开排气大涵道比涡扇发动机的变比

热零维模型，用于模拟传统涡扇发动机的稳态性能。

在上述传统涡扇发动机模型的基础上，通过

向发动机低压轴进行功率输入，对向低压轴输入

电功率进行模拟，得到并联混合动力涡扇发动机

模型，可模拟不同电功率输入下的发动机稳态性
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能。图 1给出了并联混合动力涡扇发动机模型的

结构示意图，并同时标明了本文所使用的发动机

Wf Pe站位编号， 和 分别代表燃烧室燃油流量和向

发动机低压轴输入的电功率大小。
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图 1    并联混合动力涡扇发动机的结构示意图

Fig. 1    Diagram of parallel hybrid turbofan engine
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本文使用能量混合度  描述并联混合动力

涡扇发动机的电力混合程度，式（1）给出了能量混

合度 的定义式，它代表电功率输入的电能占发

动机消耗的总能量的比例，式中 Q为燃油低热值，

取 Q = 43.124 MJ/kg。

He =
Pe

WfQ + Pe
（1）

对上述传统涡扇发动机模型和并联混合动力

涡扇发动机模型，部件特性图由大涵道比涡扇发

动机部件通用特性图经过缩放获得。通过对部件

特性图、尾喷管出口面积等模型参数进行调整，

可实现对不同的发动机设计结果进行性能模拟。

Wf

Wf

He

进行发动机稳态性能模拟时，使用牛顿-拉夫

逊法进行求解，并设置低压压气机的喘振裕度下

限为 15%，当喘振裕度高于下限时，不进行低压压

气机出口放气；反之则调节出口放气量，维持喘

振裕度达到所设的下限 15%。对传统涡扇发动机

模型，性能模拟时的控制量为燃油流量 和低压

压气机出口放气量；对并联混合动力涡扇发动机

模型，性能模拟时的控制量为燃油流量 、能量

混合度 和低压压气机出口放气量。

 1.2   基准发动机介绍

本文以爬升段末端作为设计点[25]，设计得到

某一分开排气大涵道比涡扇发动机，以此作为本

文的基准发动机。国际标准大气下，基准发动机

在最大爬升推力、最大起飞推力、最大巡航推力

工作点的主要性能参数如表 1所示（每台发动机

的客舱引气量为 0.562 5 kg/s[26]，功率提取为 80
kW[27]）。在最大起飞推力工作点下，表 2将基准

发动机的性能参数与 CFM56-7B26发动机的公开

资料数据[28-30] 进行了对比，两者性能参数的偏差

很小，这表明基准发动机的性能水平与真实发动

机相近，具有合理性。
 
 

表 1    基准发动机主要工作点的参数

Table 1    Baseline engine parameters of main

operating points

参数

数值

爬升
（设计点）

起飞 巡航

高度 H/m 10 668 0 10 668

马赫数Ma 0.8 0 0.8

进气量/（kg/s） 182.46 405.67 169.38

涵道比 4.9 5.17 5.22

总压比 34.6 27.25 29.23

涡轮前总温/K 1 560 1 625 1 446.25

推力/kN 30.15 116.93 23.26

燃油流量/（kg/s） 0.539 1.191 0.421
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表 2    基准发动机与 CFM56-7B26发动机的参数对比

（H = 0, Ma = 0）

Table 2    Comparison of parameters between baseline engine

and CFM56-7B26 engine （H = 0, Ma = 0）

参数

数值

相对偏差/%基准
发动机 CFM56-7B26

涵道比 5.17 5.1   1.37
总压比 27.25 27.7 −1.62

推力/kN 116.93 116.99 −0.05

燃油流量/（kg/s） 1.191 1.213 −1.81
 
 

对分开排气涡扇发动机，存在发动机有效功

在内涵道和外涵道之间的最佳分配：在给定发动

机总压比、涡轮前总温、涵道比、各部件效率的

情况下，随着外涵道风扇压比的增加，从内涵道

传递至外涵道的有效功增加，外涵道气流排气速

度增加，外涵道推力增大；而内涵道气流排气速

度下降，内涵道推力减小。因此存在对应有效功

在内外涵道之间最佳分配的外涵道风扇压比，使

发动机的单位推力最大且耗油率最低[31]。

πfan-bypass Fs

图 2（a）和图 2（b）给出了将发动机总压比、涡

轮前总温、涵道比、各部件效率的取值固定为基

准发动机的设计点参数的情况下，改变外涵道风

扇压比 时，发动机单位推力 与耗油率 Sfc
的变化情况。由图 2可知，基准发动机设计点的

外涵道风扇压比选取，对应了单位推力最大且耗

油率最低的有效功最佳分配情况。

vid9
vid19 ηfan-bypass ηlpt

杨锟等人[32] 在分开排气涡扇发动机的热力

循环研究中，给出了有效功在内外涵道间最佳分

配的判据，如式（2）所示，其中 为内涵道理想排

气速度， 为外涵道理想排气速度， 和

分别为外涵道风扇和低压涡轮的等熵效率。

vid19

vid9
≈ ηfan-bypassηlpt （2）

图 2（c）给出了改变外涵道风扇压比时，外涵

道和内涵道理想排气速度之比的变化情况，并和

外涵道风扇与低压涡轮等熵效率的乘积进行了比

较。由图 2可知，当有效功在内外涵道间最佳分

配时，式（2）给出的判据近似成立，外涵道理想排

气速度和内涵道理想排气速度之比略低于外涵道

风扇与低压涡轮等熵效率的乘积。这是因为文

献 [32]在对有效功从内涵道传递至外涵道的过

程进行分析时，未考虑气体流出外涵道风扇后，

外涵道流道总压损失产生的影响。
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图 2    外涵道风扇压比对发动机性能参数的影响

Fig. 2    Influence of bypass fan pressure ratio on

engine performance
 

 2    专用发动机的快速设计

 2.1   快速设计方法介绍

 2.1.1    快速设计方法设计思路

传统涡扇发动机是在无电功率输入的情况下

设计得到的，当将其直接应用于并联混合动力系

统时，因存在电功率输入，需求的涡轮功率下降，

涡轮流量降低，出现涡轮和低压压气机流量的不

匹配，进而导致低压压气机工作点向喘振线移动，

产生喘振问题[19]。同时，电功率的输入也将使部

件的工作点偏离其设计状态，造成发动机部件效

率、燃油能量利用效率下降等问题[2]。针对上述

问题，最根本的解决方案就是在有电功率输入的

情况下进行涡扇发动机的设计，即设计并联混合

动力系统专用的涡扇发动机。

本文提出的并联混合动力专用涡扇发动机快

速设计方法，以基准发动机的热力循环参数为基

础进行设计。选取基准发动机的设计点（爬升段

末端）作为专用发动机的设计点；在设计点下，专

用发动机的涡轮前总温、总压比、各部件效率、

各部件压比（风扇与低压、高压压气机）取值与基
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准发动机相同。要求专用发动机的设计点推力与

基准发动机一致，并提供数值相同的客舱引气和

功率提取量。

按上述方式进行设计时，由于专用发动机增

加了电功率输入，需要的涡轮输出功率下降，因

此需要在基准发动机基础上减小内涵道流量。同

时，在与基准发动机相同的总压比和涡轮前总温

下，内涵道流量的下降将造成内涵道推力的减小，

为保证设计点推力与基准发动机一致，需要同时

增大外涵道流量。

 2.1.2    设计点涵道比确定

Bdes

Bdes

在上述设计思路下，设计的第一步为确定专

用发动机的涵道比。记 为快速设计方法设计

得到的涵道比，下文将介绍 的确定方法。

Wbase
core Wbase

bypass

Wpre
core Wpre

bypass

score sbypass

在设计点下，设基准发动机内涵道和外涵道

的流量分别为 和 ，设专用发动机内涵道

与外涵道流量的预测值分别为 和 。与

基准发动机相比，设专用发动机内、外涵道的流

量缩放系数预测值分别为 和 ，则有

Wpre
core = scoreWbase

core （3）

Wpre
bypass = sbypassWbase

bypass （4）

Bdes

在进行专用发动机的快速设计时，专用发动

机的设计点与基准发动机相同，在设计点下，专

用发动机的涡轮前总温、总压比、各部件效率、

各部件压比（风扇与低压、高压压气机）取值均与

基准发动机一致。在上述前提下，在确定涵道比

设计结果 的过程中，提出“单位参数一致假设”，
即假设在设计点下，专用发动机的以下参数均与

基准发动机一致：

1） 内涵道、外涵道单位流量气体各自产生的

推力。

2） 内涵道单位流量气体消耗的燃油。

3）  内涵道单位流量气体消耗的内涵道风扇

压缩功、低压压气机压缩功。

4）  外涵道单位流量气体消耗的外涵道风扇

压缩功。

5）  内涵道单位流量气体产生的低压涡轮输

出功。

Fbase
core Fbase

bypass

在设计点下，设基准发动机内涵道和外涵道

的推力分别为 和 ，在要求专用发动机产

生和基准发动机相同的推力时，根据单位参数一

致假设，可得关系式

Fbase
bypass

Wbase
bypass

Wpre
bypass+

Fbase
core

Wbase
core

Wpre
core = Fbase

bypass+Fbase
core （5）

Wbase
f Wpre

f

在设计点下，设基准发动机的燃油流量为

，专用发动机燃油流量的预测值为 ，根据

单位参数一致假设，有

Wpre
f =

Wbase
f

Wbase
core

Wpre
core （6）

He

He

Ppre
e Wpre

f

根据式（1）给出的能量混合度  的定义式，

在专用发动机设计点的能量混合度为  时，输入

电功率预测值 和燃油流量预测值 满足以下

关系

He =
Ppre
e

Ppre
e +Wpre

f Q
（7）

Pbase
fan-core Pbase

fan-bypass Pbase
lpc

Pbase
lpt

η1

设 、 和 分别为基准发动机

设计点的内涵道风扇、外涵道风扇和低压压气机

的压缩功率大小， 为基准发动机设计点的低

压涡轮输出功率大小，低压轴的机械效率为 ，则

基准发动机设计点的低压轴功率平衡方程为

Pbase
fan-core+Pbase

fan-bypass+Pbase
lpc = η1Pbase

lpt （8）

根据单位参数一致假设，在设计点下，专用发

动机的低压轴功率平衡方程为

Pbase
fan-bypass

Wbase
bypass

Wpre
bypass+

(
Pbase
fan-core+Pbase

lpc

)
Wbase

core
Wpre

core =

η1

Ç
Ppre
e +

Pbase
lpt

Wbase
core

Wpre
core

å （9）

score
sbypass Ppre

e

联立式（3）～式（9），可解得内涵道流量缩放

系数预测值 、外涵道流量缩放系数预测值

和输入电功率预测值 分别为

score =
Pbase
fan-bypass

Ç
1+

Fbase
core

Fbase
bypass

å
η1

Å
HeWbase

f Q
1−He

ã
+Pbase

fan-bypass

Ç
1+

Fbase
core

Fbase
bypass

å
（10）

sbypass = 1+
Fbase
core

Fbase
bypass
（1− score） （11）

Ppre
e =

HeWbase
f Q

1−He
score （12）

Wpre
bypass

Wpre
core Bdes

以外涵道流量预测值 和内涵道流量预

测值 之比作为涵道比设计结果 ，则有

Bdes =
Wpre

bypass

Wpre
core

（13）
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Bbase设基准发动机设计点的涵道比为 ，则有

Bbase =
Wbase

bypass

Wbase
core

（14）

Bdes

联立式（3）～式（4）、式（10）～式（11）、式（13）～
式（14），可得涵道比设计结果 为

Bdes = Bbase

Ç
1+

He

1−He
· η1W

base
f Q

Pbase
fan-bypass

å
（15）

He对设计点的能量混合度为  的专用发动机，

式（15）即为快速设计方法给出的涵道比设计结果。

使用此式，可根据基准发动机的设计点参数快速

得到涵道比设计结果。

 2.1.3    设计点流量确定

He对设计点的能量混合度为 ，总压比、涡轮

前总温、部件压比、部件效率等参数均与基准发

动机相同的专用发动机，在要求其在设计点提供

与基准发动机相同百分比（指客舱引气量占内涵

道流量的百分比、功率提供量占高压涡轮输出功

率的百分比）的客舱引气和功率提供量时，若

将内涵道流量、外涵道流量、输入电功率取为

式（10）～式（12）给出的预测结果，分析易知，专用

发动机的流量连续和功率平衡方程组将自动成立，

发动机设计点性能模拟结果也证实了这一点。

因此，对以下两种情况，式（10）～式（12）给出

的内外涵道流量与输入电功率预测结果满足流量

连续和功率平衡方程组，可直接作为专用发动机

的设计结果：①在设计点下，专用发动机与设计

时参照的基准发动机的功率提取和客舱引气量均

为零；②在设计点下，要求专用发动机提供与基

准发动机百分比相同的功率提取和客舱引气量。

但本文要求专用发动机提供与基准发动机数

值相同而非百分比相同的客舱引气和功率提供量，

分析可知，若将内涵道流量、外涵道流量、输入电

功率取为式（10）～式（12）给出的预测结果，专用

发动机的流量连续与功率平衡方程组将无法成立，

会存在较小的不平衡。

He

Bdes

因此，设计的第二步为确定能量混合度为 、

涵道比为 的专用发动机在设计点下的实际

流量。

Bdes

He

本文使用 PROOSIS软件完成该步设计。设

计点下，涵道比为 ，总压比、涡轮前总温、部件

压比、部件效率等均与基准发动机相同，电功率

输入满足能量混合度为 ，且要求专用发动机的

推力、客舱引气和功率提供量均与基准发动机一

致，分别为 30.15 kN、0.562 5 kg/s和 80 kW。基于

性能模拟结果，可确定专用发动机设计点下实际

的内涵道和外涵道流量，并同时确定涡轮膨胀比、

尾喷管出口面积等设计点参数。

He图 3给出了设计点下，当能量混合度  不同

时，专用发动机的流量预测值、实际的流量设计

值以及基准发动机流量的对比情况。由图 3可知，

与流量预测值相比，流量设计值存在较小的增加，

这是因为在进行专用发动机设计时，需要在减小

内涵道流量的同时，保持固定数值的客舱引气和

功率提取。此外，随着设计点能量混合度的增加，

专用发动机的流量也随之上升。这是因为内涵道

的单位推力高于外涵道，在内涵道流量减小后，

为保持推力不变，需要的外涵道流量增加量要大

于内涵道流量减小量。
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图 3    发动机流量的对比

Fig. 3    Comparison of engine mass flow rate
 

按照上文内容，使用提出的快速设计方法依

次确定专用发动机设计点的涵道比和流量后，便

完成了专用发动机设计点的参数设计，下文中，

将这一设计结果称为“快速设计结果”。

Hdes
e

Hwork
e

对并联混合动力系统使用的涡扇发动机，与

发动机设计点的能量混合度相比，运行时采用的

能量混合度可以不同。下文中，将发动机设计点

的能量混合度称为设计能量混合度 ，简称为

设计混合度；将发动机运行时采用的能量混合度

称为运行能量混合度 ，简称为运行混合度。

对基准发动机，其设计混合度视为零。

 2.1.4    快速设计方法的特点与应用方式

本文提出的并联混合动力专用涡扇发动机快

速设计方法，通过预测有电功率输入时的内外涵

道流量，给出涵道比的设计公式，可用于设计不

同混合度的专用发动机，具有设计快速、流程化、

通用性较强的特点。

该快速设计方法最基本的应用方式为：设计

得到专用发动机以在并联混合动力系统中使用。

除此之外，此方法还有以下 2种应用方式：

1914 航    空    动    力    学    报 第 38 卷



1） 以快速设计方法的设计结果为基础，通过

调整外涵道风扇压比进行非必须的可选修正，将

有效功分配由接近最佳分配修正为满足最佳分配，

获得极小的性能提升。

2） 以快速设计方法的设计结果为基础，通过

减小涵道比，设计得到流量与基准发动机相同的

专用发动机。采用该方式进行设计，能够大幅缩

短设计耗时。

快速设计方法的上述 2种应用方式将分别于

文中第 2.2节和第 2.3节中进行介绍。

 2.2   快速设计结果的修正

如文中第 1.2节所述，在设计点下，基准发动

机的有效功在内外涵道间最佳分配。但研究后发

现，文中第 2.1节给出的专用发动机快速设计结

果，其有效功的分配与最佳分配存在较小的偏差。

在此情况下，可以对快速设计结果进行修正，以

实现有效功在内外涵道间最佳分配。

由下文可知，这一修正具有性能收益，但收益

极小。因此该修正属于非必须的可选修正。

Bdes

Hdes
e

修正方法如下：①设计点的涵道比取为与快

速设计结果相同的 ；总压比、涡轮前总温、除

外涵道风扇压比外的部件压比、部件效率等参数

均与基准发动机相同；要求提供与基准发动机相

同的推力、客舱引气与功率提供量。②在设计混

合度 下，调整外涵道风扇压比为对应有效功

最佳分配的取值，并确定相应的内涵道与外涵道

流量、涡轮膨胀比、尾喷管出口面积等设计点参

数，以此作为修正后的设计结果。

经过上述修正后，有效功在内外涵道间的分

配由接近最佳分配修正为满足最佳分配。下文中

将这一设计结果称为“快速设计修正结果”。
Hdes

e

Fs ∆Fs S fc

∆S fc

Hdes
e

图 4给出了不同的设计混合度 下，以快速

设计结果的设计点性能为基准，快速设计修正结

果的单位推力 的相对变化 与耗油率 的相

对变化 。由图 4可知，对快速设计结果进行

修正可以提高单位推力并降低耗油率，具有性能

收益，且该收益随设计混合度的上升而增加。但

产 生 的 性 能 收 益 极 小 ， 当 设 计 混 合 度 为

20%时，单位推力与耗油率的相对变化均小于

0.05%。这表明，快速设计结果的有效功分配虽然

不是最佳分配，但与最佳分配非常接近，性能差

异很小。

vid19/v
id
9

图 5给出了不同发动机在设计点下的外涵道

与内涵道理想排气速度之比 的对比情况。

vid19/v
id
9

由图 5可知，不同的设计混合度下，专用发动机快

速设计修正结果的理想排气速度之比 几乎

相同，并且和基准发动机基本一致。由于快速设

计修正结果和基准发动机的有效功分配均为最佳

分配，这表明：对总压比、涡轮前总温、各部件效

率与基准发动机相同的并联混合动力涡扇发动机，

有效功最佳分配时的外涵道与内涵道理想排气速

度之比，与基准发动机相比几乎不变。

vid19/v
id
9

上述结果同时表明：对于有电功率输入的并

联混合动力涡扇发动机，外涵道与内涵道理想排

气速度之比 仍然可作为有效功在内外涵道

间最佳分配的判据。

vid19/v
id
9

此外，由图 5可知，快速设计结果的理想排气

速度之比 与有效功最佳分配情况下的比例

很接近，这也是快速设计结果的有效功分配非常

接近最佳分配的原因。

 2.3   基于快速设计结果的专用发动机设计

由图 3可知，与基准发动机相比，专用发动机
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图 4    修正快速设计结果的性能收益

Fig. 4    Benefits from correction of the rapid

design result
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图 5    外涵道与内涵道理想排气速度之比的比较

Fig. 5    Comparison of the ratio of bypass and core ideal

exhaust velocity
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快速设计结果的发动机流量有一定程度的增加

（例如：设计混合度分别为 8%与 20%时，流量分

别增加 2.8%与 6.4%）。因此，如果需要得到流量

更低的专用发动机设计结果，可在此基础上进行

进一步设计：以快速设计结果为基础，降低专用

发动机的涵道比，进而降低流量。

按照上述思路，本节将给出设计点流量与基

准发动机相同的专用发动机设计结果，称为“同流

量设计结果”。此外，由本节内容可知，基于快速

设计结果进行设计，能够大幅缩短同流量设计结

果的设计耗时。

Bdes

Hdes
e

同流量设计结果的设计方法如下：①设计点

下，发动机流量、总压比、涡轮前总温、除外涵道

风扇压比外的部件压比、部件效率等参数的取值

均与基准发动机相同。涵道比遍历方式为：以快

速设计结果的涵道比 为起点向下进行遍历。

②在设计混合度 下，遍历调整涵道比和外涵

道风扇压比，并确定各个涵道比下对应有效功最

佳分配的外涵道风扇压比。③在不同涵道比的有

效功最佳分配结果中，推力与基准发动机相同的

即为同流量设计结果。

B

图 6对比了设计点下的基准发动机、专用发

动机的快速设计结果和同流量设计结果的涵道比

。图 7则对比了外涵道风扇压比。

由图 6可知，当设计混合度增加时，同流量设

计结果的涵道比随之增加，这是需求的低压涡轮

输出功率随设计混合度的增加而减少造成的。与

快速设计结果相比，由于同流量设计结果的流量

与基准发动机相同，因此其涵道比要小于快速设

计结果。随着设计混合度的增加，同流量设计结

果与快速设计结果的涵道比差值增大。由于同流

量设计结果的涵道比更小，所以可推测其耗油率

也会比快速设计结果高一些。

此外，由图 6可知，快速设计结果的涵道比与

同流量设计结果的差值，要明显小于基准发动机

的涵道比与同流量设计结果的差值。当设计混合

度为 4%时，前者相对后者的减小百分比为 78%；

当设计混合度为 20%时，减小百分比为 77%。这

表明以快速设计结果涵道比作为起点向下进行涵

道比遍历，与以基准发动机涵道比作为起点向上

遍历相比，能大幅减小需要遍历的涵道比范围，

大幅缩短同流量设计结果的设计耗时。

vid19/v
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由图 7可知，快速设计修正结果的外涵道风

扇压比要低于快速设计结果，当设计混合度增加

时，这一差值变大。这是因为快速设计结果的外

涵道内涵道理想排气速度之比 大于对应最

佳分配的比例，需要在快速设计结果基础上降低

外涵道风扇压比，以增大内涵道分配的有效功，

才能实现有效功最佳分配。

对分开排气涡扇发动机，当其余参数相同时，

涵道比越小，对应有效功最佳分配的外涵道风扇

压比越大[31]。因此，与同样满足有效功最佳分配

的快速设计修正结果相比，同流量设计结果的外

涵道风扇压比明显更高。

 3    设计结果的设计点性能

 3.1   发动机性能对比

本节中，将对在并联混合动力系统中使用基

准发动机、专用发动机的快速设计结果、专用发

动机的同流量设计结果这 3种情况下的发动机性

能进行对比。

S fc,cor

Pe S fc,cor S fc

并联混合动力涡扇发动机除消耗燃油外，还

消耗了输入到发动机低压轴的电功率，因此在评

估能耗时需要考虑电能消耗。已有研究[2] 定义了

发动机的换算推力比油耗 ，如式（16）所示，

用以衡量包含电能消耗的发动机能耗，本文也以

此参数描述发动机能耗。传统涡扇发动机的输入

电功率 为零，换算推力比油耗 等于耗油率 。

S fc,cor =

Å
Wf+

Pe

Q

ã¿
F （16）
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Fig. 6    Comparison of bypass ratio
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Hwork
e

S fc S fc,cor Fs

Wbld-lpc

在国际标准大气（international standard atmo-
sphere,  ISA） 的 爬 升 推 力 （H=10 668  m, Ma=0.8,
F=30.15 kN）下，对不同的运行混合度 ，图 8
对比了当分别在并联混合动力系统中使用基准发

动机、设计混合度等于运行混合度的专用发动机

快速设计结果、设计混合度等于运行混合度的专

用发动机同流量设计结果时的性能参数，包括耗

油率 、换算推力比油耗 、单位推力 和低

压压气机出口放气量 。

由图 8（a）和图 8（b）可知，与无电功率输入的

基准发动机相比，使用并联混合动力发动机能明

显降低油耗与能耗，当运行混合度增加时，节油

与节能效果提高。由于专用发动机是在有电功率

输入的情况下设计得到，所以快速设计结果和同

流量设计结果的油耗与能耗均明显低于并联混合

动力系统中的基准发动机。混合度越高，与在并

联混合动力系统中使用基准发动机相比，使用专

用发动机产生的油耗与能耗收益越大。此外，快

速设计结果的油耗和能耗要比同流量设计结果

更低。

由图 8（c）可知，快速设计结果的单位推力小

于同流量设计结果，而直接在并联混合动力系统

中使用基准发动机时，单位推力介于两者之间。

由图 8（d）可知，当直接在并联混合动力系

统中使用基准发动机时，由于存在低压压气机

的喘振问题，随着运行混合度的提高，为控制低

压压气机的喘振裕度，需要的出口放气量急剧

上升。而对设计混合度等于运行混合度的快速

设计结果和同流量设计结果，由于其针对有电

功率输入的情况进行设计，无需放气便可以满

足喘振裕度要求，低压压气机的喘振问题得到

根本性解决。
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图 8    发动机性能参数的比较 （H=10 668 m, Ma=0.8, F=30.15 kN, ISA）

Fig. 8    Comparison of engine performance （H=10 668 m, Ma=0.8, F=30.15 kN, ISA）
 

由上述分析可知，在设计点下，专用发动机的

油耗、能耗、低压压气机防喘振性能均优于并联

混合动力系统中的基准发动机。并且混合度越高，

使用专用发动机产生的性能提升越大。

 3.2   发动机能量利用分析

本节将对并联混合动力涡扇发动机的能量

利用过程进行分析，在已有研究 [2] 的基础上，给

出并联混合动力涡扇发动机的电功率能量利用

效率明显高于燃油能量利用效率的原因，对并

联混合动力涡扇发动机的节能原因做出进一步

阐释。

Lc

Lf
c Le

c ηf

ηe

关于并联混合动力涡扇发动机热力循环的已

有研究对发动机有效循环功 的来源进行了划分，

确定了分别来源于燃油燃烧和电功率输入的有效

循环功 和 ，并由此定义了燃油利用率 和电

能利用率 ，如式（17）和式（18）所示，用于分别描

述燃油和输入电功率的能量利用效率。根据其研

究结果，发动机的电能利用率要明显高于燃油利

用率，这也是并联混合动力涡扇发动机实现节能

的主要原因[2]。

ηf =
Lf
c

WfQ
（17）
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ηe =
Le
c

Pe
（18）

上述研究结果虽然对并联混合动力涡扇发动

机实现节能的原因进行了阐释，但并没有对电能

利用率明显高于燃油利用率这一现象进行解释。

本文将在这一研究的基础上，进一步分析并联混

合动力涡扇发动机的能量利用过程，给出电能利

用率明显高于燃油利用率的原因。

Pfan-bypass Pfan-core Plpc

α

设外涵道风扇、内涵道风扇、低压压气机的

压缩功率大小分别为 、 和 ，则低

压轴上风扇与压气机的总消耗功率中，外涵道风

扇消耗功率的占比 为

α =
Pfan-bypass

Pfan-bypass+Pfan-core+Plpc
（19）

Plpt Pe Plpt Pe

αPe

αPlpt

（1−α）Pe （1−α）Plpt

Pe-bypass Pe-core

低压轴上风扇与压气机消耗的功率来自低压

涡轮输出功率 和输入的电功率 ，当 和 在

外涵道风扇、内涵道风扇、低压压气机中进行分

配时，应当是按照各部件消耗功率的占比进行分

配，即直接输入外涵道风扇的电功率为 ，输入

外涵道风扇的低压涡轮输出功率为 ，而输入

内涵道的电功率和低压涡轮输出功率分别为

和 。设直接输入外涵道风扇

的电功率为 ，输入内涵道的电功率为 ，

则有

Pe-bypass = αPe （20）

Pe-core =（1−α）Pe （21）

Pe

Plpt k1

Pe

Pe-bypass

k1Plpt

Pe-core

已有的研究指出，由于内涵道气体总焓增加

量的一部分来源于输入发动机的电功率 ，因此

低压涡轮输出功率 中，有占比 的部分来自电

功率 [2]。实际上，由于直接输入外涵道风扇的

电功率 仅参与外涵道的热力循环，因此低

压涡轮输出功率中电功率的贡献量 完全来

自输入内涵道的电功率 。

Pe-core

k1Plpt

α

对输入内涵道的电功率 贡献的低压涡

轮输出功率 ，同样按照各部件消耗功率的占

比进行分配，即占比 的部分输入外涵道风扇，其

余部分输入内涵道。

Le
c

Pe-bypass Pe-core

Le-bypass
c Le-core

c

下面，将对来源于电功率输入的有效循环功

进一步进行来源划分，确定分别来源于直接输

入外涵道风扇的 和输入内涵道的 的有

效循环功 和 。

Lc已有研究[2] 将发动机有效循环功 划分为了

从内涵道尾喷管喷出的气体产生的有效循环功

Lc-core

Lc-bypass Pe-bypass

Pe-bypass

Le-bypass
c Lc-bypass

和从外涵道尾喷管喷出的气体产生的有效

循环功 。直接输入外涵道风扇的 仅

参与了外涵道的热力循环，因此来自 的有

效循环功 完全存在于 内。

Pe-bypass

r1

设外涵道风扇消耗的功率中， 所占比

例为 ，则有

r1 =
Pe-bypass

Pe-bypass+αPlpt
=

Pe

Pe+Plpt
（22）

Lc-bypass

r1 Lc-bypass

Le-bypass
c

当低压压气机出口放气量为零时， 完

全来自流经外涵道风扇的气体，则 即为 中

所占的比例，有

Le-bypass
c = r1Lc-bypass （23）

Le-bypass
c

Lc-bypass

当低压压气机出口放气量大于零时，由外涵

道尾喷管喷出的气体包括两部分：流经外涵道风

扇的气体和通过放气进入外涵道的气体。在计算

前，需要确定流经外涵道风扇的气体产生

的有效循环功占 的比例。

Eid
k,x

La-b La-b

已有的研究定义了“等熵完全膨胀动能”概念，

反映了气体具有的能够产生推力的能量大小。同

时给出了站位 x处的单位质量气体具有的等熵完

全膨胀动能 的计算式。并在这一概念基础上，

给出了站位 a至站位 b这一段热力循环过程的有

效循环功 的计算方式[2]， 实际上反映了气体

等熵完全膨胀动能的变化量。

La-b =WbEid
k,b−WaEid

k,a （24）

v0

W15

Wbld-lpc

L0−15

设发动机进气速度为 ，对流经外涵道风扇

的气体 ，在从进入发动机到与低压压气机出口

的放气量 进行掺混前的过程中（站位 0～站

位 15），产生的有效循环功 为

L0−15 =W15

Å
Eid
k,15−

1
2

v2
0

ã
（25）

Wbld-lpc

L0−25（bld-lpc）

对通过放气进入外涵道的气体 ，在从进

入发动机到流入外涵道流道前的过程中（站位

0～站位 25，之后通过放气进入外涵道），产生的

有效循环功 为

L0−25（bld-lpc） =Wbld-lpc

Å
Eid
k,25−

1
2

v2
0

ã
（26）

W15 Wbld-lpc

L0−15+L0−25（bld-lpc）

L0−15 r2

由式（25）和式（26），可计算 和 这两

部分气体进行掺混前，产生的有效循环功之和

中，流经外涵道风扇的气体产生

的有效循环功 所占的比例 为
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r2 =
L0−15

L0−15 + L0−25（bld-lpc）
=

W15

Å
Eid
k,15−

1
2

v2
0

ã
W15

Å
Eid
k,15−

1
2

v2
0

ã
+Wbld-lpc

Å
Eid
k,25−

1
2

v2
0

ã （27）

W15 Wbld-lpc

W15

Lc-bypass r2

由于 和 这两部分气体需要进行掺混

并且外涵道流道存在总压损失，所以气体的等熵

完全膨胀动能会减小。考虑到能量耗散不具有来

源选择性，因此认为流出外涵道尾喷管时，流经

外涵道风扇的气体  产生的有效循环功在

中所占的比例仍然为 。

W15

r1

Pe-bypass Pe-bypass

Le-bypass
c Lc-bypass r1r2

在流经外涵道风扇的气体  产生的有效循

环功中，有占比 的部分来源于直接输入外涵道

风扇的电功率 ，因此来源于 的有效循

环功 在 中的占比为 ，可得

Le-bypass
c = r1r2Lc-bypass （28）

Pe-bypass Le-bypass
c

Pe-core Le-core
c

为计算来源于直接输入外涵道风扇的电功率

的有效循环功 ，对低压压气机出口放

气量等于零与大于零这两种情况，式（23）和式（28）
分别给出了相应的计算式，由此可计算来源于输

入内涵道的电功率 的有效循环功

Le-core
c = Le

c −Le-bypass
c （29）

Le-bypass
c Le-core

c

ηe-bypass ηe-core

Pe-bypass

Pe-core

在确定 和 后，由此定义外涵道电

能利用率 和内涵道电能利用率 ，以描述

直接输入外涵道风扇的电功率 和输入内涵

道的电功率 各自的能量利用效率。

ηe-bypass =
Le-bypass
c

Pe-bypass
（30）

ηe-core =
Le-core
c

Pe-core
（31）

ηe

ηe-bypass ηe-core

此外，联立式（18）、式（20）～式（21）、式（29）～
式（31），可得到电能利用率 、外涵道电能利用率

和内涵道电能利用率 满足以下关系

ηe = αηe-bypass+（1−α）ηe-core （32）

ηe ηe-bypass

ηe-core α 1−α
由式（32）可知，电能利用率 可视为 和

以功率占比作为权重（ 与 ）加权计算得

到的结果。

在 巡 航 推 力 下（H=10 668  m,  Ma=0.8,  F=
23.26 kN, ISA），图 9以在并联混合动力系统中使

用基准发动机为例，在不同运行混合度下对比了

并联混合动力涡扇发动机的外涵道电能利用率

ηe-bypass ηe-core ηe

ηf

、内涵道电能利用率 、电能利用率 以

及燃油利用率 。

ηe-bypass ηe-core ηf

ηe-bypass

ηe-core

ηf ηe ηe-bypass

ηe-core ηe

ηf

由图 9可知，在 、 和 这 3项能量

利用效率中，外涵道电能利用率 远高于其

余两者，内涵道电能利用率 也比燃油利用率

更高。而由于电能利用率 可视为由 和

加权计算得到，因此 介于这两者之间，且远

高于燃油利用率 。

并联混合动力涡扇发动机的能量利用效率表

现出上述的大小关系的原因如下：输入发动机中

的能量需要通过热力循环过程被利用，产生有效

循环功。能量利用的历程越长，熵增过程、总压

损失、机械损失等因素造成的能量品质的降低程

度就越大，最终产生的有效循环功（代表了气体具

有的可用于产生推力的能量的增加量）就越小，

能量利用效率就越低。

Pe-bypass

ηe-bypass ηe-core ηf

对直接输入外涵道风扇的电功率 ，只

需要通过发动机外涵道的热力循环过程便可以得

到利用，能量利用的历程最短，因此外涵道电能

利用率 最高，且远高于 和 。

ηf

而对发动机消耗的燃油，需要通过发动机全

部的热力循环过程来实现能量利用，能量利用的

历程最长，因此燃油利用率 最低。

Pe-core

Pe-core

ηe-core

ηf

对输入内涵道的电功率 ，与燃油相比，

的能量利用历程更短（与核心机中的热力循

环过程无关[2]），因此内涵道电能利用率 要比

燃油利用率 更高。

上述分析同时揭示了已有研究中指出的并联

混合动力涡扇发动机的电能利用率要明显高于燃

油利用率现象[2] 的原因：直接输入外涵道风扇的

电功率的能量利用历程明显更短，因此其能量利

用效率远高于燃油和输入内涵道的电功率。而输
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图 9    能量利用效率的比较

Fig. 9    Comparison of energy utilization efficiency
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入内涵道的电功率的能量利用历程也比燃油更短，

因此能量利用效率更高。这也是并联混合动力涡

扇发动机实现节能的根本原因。

 3.3   发动机效率对比

ηc

ηp

本节中，将对比在并联混合动力系统中使用

基准发动机和专用发动机时的各项效率，包括各

部分能量的利用效率、描述发动机热力循环过程

整体能量利用效率的循环效率 [2]、发动机的推

进效率 ，从而对使用专用发动机时的油耗和能

耗均明显更低的现象作出解释。

ηc =
Lc

WfQ+Pe
（33）

ηp =
Fv0

Lc
（34）

Hwork
e

Pe

在爬升推力条件（H=10 668  m, Ma=0.8, F=
30.15 kN, ISA）下，对不同的运行混合度 ，当

分别在并联混合动力系统中使用基准发动机、设

计混合度等于运行混合度的专用发动机快速设计

结果、设计混合度等于运行混合度的专用发动机

同流量设计结果时，图 10对比了发动机的各项效

率，图 11则对比了输入的电功率 中，直接输入

Pe-bypass外涵道风扇的电功率 的占比。

ηe-core

Pe-bypass ηe-bypass α

ηe

由图 10（a）～图 10（c）以及图 11可知，虽然

专用发动机快速设计结果的内涵道电能利用率

要低于并联混合动力系统中的基准发动机，

但快速设计结果直接输入外涵道风扇的电功率

的能量利用效率 和占比 都要明显更

高，所以快速设计结果的电能利用率 要明显高

于并联混合动力系统中的基准发动机。而对同流

量设计结果，其电能利用率、内涵道电能利用率

以及外涵道电能利用率均最高。

ηe-bypass

Pe-bypass

当混合度变化时，快速设计结果的外涵道电

能利用率 保持不变。这是因为图 10的结果

对应了发动机的设计点，对不同的设计混合度，

设计点的外涵道风扇压比、外涵道风扇效率以及

外涵道流道总压恢复系数均相同。在此情况下，

中单位电功率产生的有效循环功相同。

ηe

Pe-core

Pe-bypass Pe α

Pe ηe

此外，对快速设计结果，在其外涵道电能利用

率保持不变，内涵道电能利用率基本不变的情况

下，电能利用率 随混合度的提高而明显上升的

原因为：当混合度提高时，与 相比能量利用

效率明显更高的 在电功率 中的占比 快

速增加，因此 的能量利用效率 明显上升。
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图 10    发动机效率的比较 （H=10 668 m, Ma=0.8, F=30.15 kN, ISA）

Fig. 10    Comparison of engine efficiency （H=10 668 m, Ma=0.8, F=30.15 kN, ISA）
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ηf

由图 10（d）可知，当直接在并联混合动力系

统中使用基准发动机时，随着运行混合度的增加，

燃油利用率 明显下降。这是因为混合度增加时，

涡轮前总温与总压比的下降对发动机中的热力循

环过程产生了负面影响，并且部件工作点偏离了

高效区，工作效率下降[2]。而对快速设计结果和

同流量设计结果，其燃油利用率明显更高，直接

在并联混合动力系统中使用基准发动机时存在的

燃油利用率明显下降问题得到解决。

由图 10（e）可知，当直接在并联混合动力系

统中使用基准发动机时，由于电能利用率和燃油

利用率都更低，因此循环效率要明显低于使用快

速设计结果或同流量设计结果的情况。这也是在

并联混合动力系统中直接使用传统涡扇发动机的

主要劣势之一：发动机的能量利用效率要远低于

针对并联工作模式设计得到的专用发动机。

由图 10（f）可知，与同流量设计结果相比，快

速设计结果凭借更大的涵道比，推进效率更高。

循环效率与推进效率相乘，即为发动机的总

效率，总效率越高，发动机的能耗就越低。与同

流量设计结果相比，快速设计结果虽然循环效率

略低，但推进效率明显更高，因此总效率更高，发

动机的能耗也更低。而直接在并联混合动力系统

中使用基准发动机时，循环效率与使用专用发动

机时差距明显，导致总效率更低，发动机的能耗

也更高。

S fc

S fc,cor S fc = S fc,cor（1−Hwork
e ）

上述分析揭示了分别在并联混合动力系统中

使用基准发动机和专用发动机时，使用专用发动

机时的能耗更低的原因。由于耗油率 与换算

推力比油耗 满足 关系，

因此在相同的运行混合度下，能耗与油耗的比例

保持恒定，所以使用专用发动机时的油耗也明显

更低。

 4    设计结果的非设计点性能

 4.1   专用发动机非设计点性能评估

在设计点下完成了专用发动机的设计后，需

要对发动机的非设计点性能进行评估，即评估能

否满足非设计点下的飞机推力需求。

涡扇发动机非设计点下的最大推力，由该工

作点的运行约束条件确定。本节进行专用发动机

的非设计点性能分析时，考虑的约束条件包括涡

轮前总温、低压轴转速和高压轴转速，具体内容

为：①涡轮前总温不超过基准发动机相应工作点

的涡轮前总温上限；②低压轴相对物理转速不超

过红线转速 104%[28]；③高压轴相对物理转速不超

过红线转速 105%[28]。

在以爬升段末端（H=10 668 m, Ma=0.8, ISA）

作为设计点时，需要进行性能评估的非设计点主

要包括起飞状态和巡航状态。进行评估时，以基

准发动机相应工作点的最大推力作为飞机的需求

推力，即起飞需求推力为 116.93 kN（H=0, Ma=0,
ISA），巡航需求推力为 23.26 kN（H=10 668 m, Ma=
0.8, ISA）。

Hwork
e Hdes

e

Tt4

图 12给出了在起飞需求推力和巡航需求推

力下，当运行混合度 等于设计混合度 时，

专用发动机的快速设计结果、同流量设计结果的

涡轮前总温 与基准发动机的对比情况。

由图 12可知，快速设计结果和同流量设计结

果的涡轮前总温均低于基准发动机。这表明当将
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Hwork
e Hdes

e运行混合度 取为设计混合度 时，设计得

到的专用发动机能在满足涡轮前总温约束的前提

下，提供飞机需求的起飞推力和巡航推力。

由于巡航状态与爬升末端设计点的高度与马

赫数一致且推力更小，因此在巡航状态下，对运

行混合度等于设计混合度的专用发动机，其低压

轴高压轴转速不会超过红线转速。而根据数值模

拟结果，在起飞需求推力下，运行混合度等于设

计混合度的专用发动机能够满足低、高压轴的转

速约束。

综上所述，当采取运行混合度等于设计混合

度的电功率输入策略时，本文得到的专用发动机

设计结果的非设计点性能可以满足飞机需求。

对并联混合动力涡扇发动机，在运行混合度

相同时，需求的输入电功率随飞行高度的增加而

下降。当采取运行混合度始终等于设计混合度的

电功率输入策略时，起飞阶段的输入电功率最大。

而对其他的电功率输入策略，也通常将最大的输

入电功率应用于起飞阶段。因此，起飞阶段的电

功率需求往往决定了并联混合动力系统需要的电

动机最大输出功率。

由图 12（a）可知，在起飞需求推力下，当运行

混合度等于设计混合度时，专用发动机的涡轮前

总温要比起飞状态的上限低一些。这一特性将允

许专用发动机在起飞阶段以运行混合度低于设计

混合度的状态运行（降低运行混合度，涡轮前总温

将上升[2]）。同以设计混合度运行相比，该方式可

以降低起飞阶段的电功率需求，有助于降低系统

需要的电动机最大输出功率。

Hwork
e,min

T takeoff
t4,max

Hwork
e,min

Hdes
e Hdes

e

Hwork
e,min

∆Pe

在起飞需求推力下，设 为专用发动机快

速设计结果的涡轮前总温恰好等于起飞状态的上

限 =1 625 K时的运行混合度。对设计混合

度不同的专用发动机快速设计结果，图 13给出了

起飞需求推力下的运行混合度下限 与设计

混合度 的对比。图 14则给出了与以 运行

时的输入电功率相比，以 运行时的输入电功

率减少量 。

由图 13和图 14可知，专用发动机的快速设

计结果能够允许在起飞阶段使用低于设计混合度

一定程度的运行混合度，可以明显降低起飞阶段

的电功率需求。

在技术水平限制下，MW级电动机最大输出

功率存在上限，专用发动机设计结果的上述特性，

将允许在起飞阶段灵活地选择电功率输入策略：

①当起飞阶段采用低于设计混合度的运行混合度

时，能降低起飞阶段的电功率需求，有助于降低

并联混合动力系统对电动机最大输出功率的要求。

②当运行混合度等于设计混合度或更高时，可具

有更大的节油与节能潜力。

T takeoff
t4,max

Fmax

对并联混合动力涡扇发动机，当提供相同推

力时，增加输入电功率可降低涡轮前总温[2]。因

此，对特定的涡轮前总温上限，通过提高运行混

合度可增加发动机的最大推力。对设计混合度

为 4%的专用发动机快速设计结果，图 15展示了

在起飞状态涡轮前总温上限 下，发动机最大

推力 随运行混合度的变化情况。由图可知，

通过提高运行混合度，发动机最大推力明显增加。

但输入电功率增加时，低压轴转速会上升，可能

会超过红线转速。与基准发动机的最大起飞推力

（116.93 kN）相比，当起飞状态的运行混合度提升

至 12.93%时，专用发动机可提供的起飞推力达

到 145.47 kN，但低压轴转速也达到红线转速。若

进一步提高运行混合度，低压轴将超转。
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Fig. 15    Variation of maximum thrust in take-off
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由于并联混合动力涡扇发动机的上述推力～

运行混合度特性，与传统涡扇发动机相比，涡轮

前总温上限这一约束条件对并联混合动力涡扇发

动机的约束程度明显更弱：对传统涡扇发动机，

如果涡轮前总温上限决定的最大推力无法满足飞

机需求，则发动机非设计点性能不达标。但对并

联混合动力涡扇发动机，如果以设计混合度运行

时的最大推力小于飞机需求，可以通过提高运行

混合度的方式来增加最大推力（需要同时保证低

压轴不超转）。在评估推力能否达标时，与传统

涡扇发动机相比，并联混合动力涡扇发动机更容

易满足非设计点的推力需求。

 4.2   相同运行混合度下的发动机性能比较

由于专用发动机的运行混合度可以不等于设

计混合度，所以在相同的电功率输入策略下，并

联混合动力系统可以选用不同的专用发动机（设

计混合度不同）。因此，有必要对比相同运行混

合度下，不同设计混合度的专用发动机的性能，

从而为发动机的选择提供参考。

对并联混合动力涡扇发动机，一般在起飞、

爬升、巡航阶段中以并联工作模式运行，而在其

余阶段以传统工作模式运行[3,15,21]。本节也将分

别在这两种情况下进行发动机性能比较。

经过研究，在起飞、爬升、巡航阶段，当固定

运行混合度时，发动机性能参数随设计混合度的

变化规律较为一致，因此以起飞阶段为例进行结

果展示。

在并联混合动力系统分别使用基准发动机

（设计混合度视为零）与不同设计混合度的专用发

动机快速设计结果时，图 16对比了起飞需求推力

下，当运行混合度为 12%时，不同发动机的耗油

率、涡轮前总温、循环效率以及低压压气机出口

放气量。

S fc

S fc,cor S fc = S fc,cor（1−Hwork
e ）

由图 16（a）可知，随着设计混合度的提高，发

动机的耗油率下降。由于耗油率 与换算推力

比油耗 满足 关系，在运

行混合度不变时，能耗与油耗的比例保持恒定，

因此油耗的变化同时代表了能耗的变化。

虽然设计混合度提高时，发动机的油耗和能

耗降低，但由图 16（b）可知，涡轮前总温也会上升，

当设计混合度高于运行混合度时，可能会超过涡

轮前总温的许用上限。此外，发动机的总压比也

会随设计混合度的提高而增加。

图 16（c）给出了油耗、能耗随设计混合度的

提高而降低的原因：当设计混合度提高时，发动

机的涡轮前总温和总压比增加，有利于提高热力

循环的能量利用效率，因此发动机的循环效率上

升，更高效的能量利用导致了油耗与能耗下降。

由图 16（d）可知，当设计混合度低于运行混

合度时，可能需要采用放气来控制低压压气机的

喘振裕度，需要的放气量随设计混合度的降低而

增加。

由上述分析可知，在起飞、爬升、巡航阶段，

发动机性能随设计混合度的变化规律如下：①当

设计混合度等于运行混合度时，能够保证涡轮前

总温不超过上限，并有较低的油耗和能耗。②当
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设计混合度低于运行混合度时，涡轮前总温不会

超过上限，但可能需要采用放气控制低压压气机

的喘振裕度，设计混合度越低，油耗与能耗越高。

③当设计混合度高于运行混合度时，涡轮前总温

可能会超过上限。

根据上述规律，由于专用发动机的设计混合

度高于基准发动机，因此在非设计点下，与直接

在并联混合动力系统中使用基准发动机相比，使

用专用发动机的油耗、能耗、低压压气机的防喘

振性能仍然更优。

在其余飞行阶段，发动机以无电功率输入的

传统工作模式运行，以进场慢车推力（H=457.2 m,
Ma=0.388, F=18.46 kN, ISA）为例进行发动机性能

对比。图 17对比了进场慢车推力下，基准发动机

和不同设计混合度的专用发动机快速设计结果的

耗油率和涡轮前总温。
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图 17    慢车时的发动机性能比较

Fig. 17    Comparison of engine performance in idle
 

由图 17可知，随着设计混合度的增加，发动

机的涡轮前总温上升。这是由于设计混合度越高

时，发动机的核心机越小；当需要在传统工作模

式下提供同一推力时，更小的核心机需要在更高

的负荷下工作，因此涡轮前总温和总压比就越高。

这也有利于提高热力循环过程的能量利用效率，

因此设计混合度越高时，耗油率也越低。

在起飞、爬升、巡航以外的飞行阶段，发动机

工作在慢车状态或推力明显小于最大推力的状态。

当在这些飞行阶段以传统工作模式运行时，即使

发动机的设计混合度较高，涡轮前总温一般也不

会超过上限。

由上述分析可知，在起飞、爬升、巡航以外的

飞行阶段，发动机性能随设计混合度的变化规律

如下：发动机的设计混合度越高，油耗越低，涡轮

前总温一般不会超过上限。

 5    结　论

本文以基准发动机的热力循环参数为基础，

提出了一种并联混合动力专用涡扇发动机的快速

设计方法，并对设计结果进行了性能评估与能量

利用分析，得到了以下结论：

1）  提出的快速设计方法通过预测有电功率

输入时的内外涵道流量，给出涵道比的设计公式，

可用于设计不同混合度的专用发动机，具有设计

快速、流程化、通用性较强的特点。

2）  在与基准发动机相同的涡轮前总温限制

下，设计得到的专用发动机能够满足飞机的推力

需求。与直接在并联混合动力系统中使用基准发

动机相比，使用专用发动机时的油耗、能耗、低压

压气机防喘振性能更优。混合度越高，使用专用

发动机产生的性能提升越大。

3）  在起飞、爬升、巡航阶段，当在同一运行

混合度下分别使用不同设计混合度的专用发动机

时，使用设计混合度等于运行混合度的发动机，

能够保证涡轮前总温不超过上限，并且有较低的

油耗和能耗。对其余飞行阶段，发动机的设计混

合度越高，油耗越低。

4） 对并联混合动力涡扇发动机，由于能量利

用历程不同，外涵道电能利用率远高于燃油利用

率和内涵道电能利用率，内涵道电能利用率也比

燃油利用率更高，这是并联混合动力涡扇发动机

实现节能的根本原因。
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