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摘 要： 评估涡扇、涡桨、桨扇发动机的推进效率对中高飞行马赫数下桨扇发动机具有重要意义。本文基于分

开排气涡扇发动机模式，采用能量—动量方法推导建立推进效率分析的数学模型，形成涡桨、涡扇及桨扇发动

机统一的推进效率分析方法；选取不同外涵风扇压比、等效涵道比及不同飞行马赫数开展计算。结果表明：在

中低飞行马赫数下，涡桨发动机推进效率较高，在中高飞行马赫数下桨扇发动机推进效率较高，在高亚声速飞

行马赫数下涡扇发动机推进效率较高，印证了现有的涡桨、桨扇及涡扇发动机优势推进效率的飞行马赫数区间

分布规律，为涡扇、涡桨、桨扇发动机推进效率研究分析提供了方法。
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Research on analysis method of propulsive efficiency of prop-fan engine
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Abstract： It is of great importance for prop-fan engine under medium to high Mach number to evaluate the propul⁃
sive efficiency of turbofan， turboprop and prop-fan engines. The mathematical model for propulsive efficiency anal⁃
ysis is established by using energy-momentum method based on the model of separate exhaust turbofan engines， 
and a unified propulsive efficiency analysis method is formed for turbofan， prop-fan and propeller fan engines. Dif⁃
ferent external fan pressure ratios， equivalent bypass ratios and different flight Mach number are selected for calcula⁃
tion. The results show that the propulsion efficiency of turboprop engine is higher at medium to low flight Mach 
number， the propulsion efficiency of prop-fan engine is higher at medium to high flight Mach number， and the pro⁃
pulsion efficiency of turbofan engine is higher at high subsonic flight Mach number. The existing flight Mach num ⁃
ber interval distribution law of the superior propulsion efficiency of turboprop， prop-fan and turbofan engines is con⁃
formed. The study can provide a method for the research and analysis of the propulsion efficiency of turbofan， turbo⁃
prop and prop-fan engines.
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0　引  言

桨扇发动机（Propfan Engine），又称开式转子

发动机、无涵道风扇发动机，是一种兼具涡扇发动

机高亚声速飞行、涡桨发动机推进效率高、耗油率

低的航空发动机［1］。桨扇发动机既可以看成安装

有高性能螺旋桨的涡桨发动机，又可以看成没有

外涵道罩的超大涵道比涡扇发动机，主要由燃气

发生器、动力涡轮、传动装置、对转桨扇组成［2］。桨

扇发动机可根据桨扇部件位置不同分为拉进式与

推进式两种类型，又可以根据驱动方式分为齿轮

传动与直接驱动两种类型［3-4］。

在 20 世纪 70 年代初石油危机的大背景下，美

英法等各国纷纷开展低能耗先进航空发动机研

制 ，桨 扇 发 动 机 的 研 究 得 到 充 分 重 视 。 作 为

NASA“高能效飞行器计划［5］”（ACEE）的一部分，

“先进涡轮螺旋桨（Advance Turboprop Project，简
称 ATP）”计划对桨扇发动机的研究起到极大的促

进作用；在 20 世纪 80 年代，桨扇发动机的研究达

到高潮，通用电气（GE）公司研制出的 GE36 及普

惠（P&W）公司与艾利逊（Allison）公司联合研制的

578DX 开式转子发动机均完成地面和飞行验证试

验［6-8］，结果基本达到了预期目标：开式转子发动机

能比常规涡扇发动机节油 20%~30%，在节能方

面显示出巨大潜力；在 20 世纪 80 年代中后期，乌

克兰的伊夫琴科设计局为安-70 宽体运输机设计

了桨扇发动机 D-27，其对转桨扇部件采用前排 8
桨叶和后排 6 桨叶的布局，马刀形设计的桨叶大幅

降低了叶尖速度，具有高起飞推力、高巡航速度、

高飞行效率的特点［9］；21 世纪初，世界经济逐步进

入复苏阶段，油价重新突破 100 美元大关，让桨扇

发动机再次成为航空业关注的热点之一。罗罗公

司实施“Option15-50”桨扇发动机项目，并称桨扇

发动机的燃油效率可以改进至 25%~30%，是“真

正的游戏规则改变者”［10］；赛峰集团齿轮传动开式

转子发动机验证机及地面试车［11］；在总体分析方

面，2011 年瑞典 L. Larsson 等［12-13］开展了同等水平

下齿轮传动涡扇发动机和齿轮传动开式转子发动

机耗油率对比工作；2013 年佐治亚理工学院 C. A.
Perullo 等［14］开展了开式转子发动机与 CFM56-7B
发动机和 Leap-X ATF 发动机在推进效率、耗油率

等方面的对比研究；从 2014 年起法国 P. Bellocq
等［15-19］开展桨扇发动机与其他类型发动机对比研

究；2016 年西北工业大学屠秋野等［20］开展了开式

转子发动机计算模型及调节研究；2019 年康瑞元

等［21］开展了桨扇发动机总体建模及调节参数对比

研究。在推进效率研究方面，温占永等［22］给出了

在活塞发动机、涡桨发动机、涡喷发动机及涡扇发

动机中，涡扇发动机在亚跨声速下具有最高推进

效率的结论；严成忠等［3］、Bellocq 等［19］给出了涡

桨、桨扇及涡扇发动机推进效率随飞行马赫数的

变化关系，但未给出相关的理论支持。

由于涡桨、桨扇可以看成具有较小压比、较大

等效涵道比且不带外罩的分开排气涡扇发动机，

本文以分开排气涡扇发动机为研究对象，采用能

量—动量形式分别对内外涵的能量关系及动量关

系进行推导，建立涡桨、涡扇及桨扇发动机推进效

率分析的统一数学模型，形成涡桨、涡扇及桨扇发

动机推进效率统一的分析方法；计算分析不同外

涵风扇压比及涵道比下的推进效率及不同飞行马

赫数小涡桨、涡扇及桨扇发动机推进效率，以期为

中高飞行马赫数下桨扇发动机所具有的高推进效

率优势提供理论支撑。

1　推进效率计算模型

本文将桨扇、涡桨与涡扇发动机均按照分排

式涡扇形式来分析其推进效率（不考虑安装损

失），其分析对象如图 1 所示。

Wbypass,V0Wbypass,V0
Wbypass,V19Wbypass,V19

12 13 17 18 19Qin|PWfan|分裂流线

Wcore,V9Wcore,V9

5 7 8,94324222
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Wcore,V0Wcore,V0

 
图 1 分排涡扇发动机示意图

Fig. 1　Schematic diagram of divided row turbofan engine
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1. 1　发动机内涵功率计算模型

对于内涵气流，其能量平衡表达式为

- || PWf + Q̇ in +Wcore ( hs0 + V 2
0 /2 )- 

W 9 ( hs9 + V 2
9 /2 )= 0 （1）

式中：PWf为风扇外涵的功；Q̇ in燃烧室加入热能；

Wcore为内涵进口空气流量；hs0 为进口空气静焓；V 0

为飞行速度；W 9 为内涵出口流量；hs9 为内涵出口

空气静焓；V 9 为内涵出口速度。

忽略燃油加入引起的总流量的变化、忽略进

气道、尾喷管损失，涡扇发动机内涵的静功率为

PW net，core= -Wbypass ||wFAN + 
    Wcore (V 2

0 /2 - V 2
9 /2 ) （2）

式中：Wbypass 为外涵空气流量；wFAN 为风扇单位

功率。

涡扇发动机内涵单位净功率为

w net，core= -Wbypass

Wcore
||wFAN + V 2

0 - V 2
9

2 = 

-λ |wFAN |+
V 2

0 - V 2
9

2 （3）

式中：λ为涵道比。

热力循环焓—熵图如图 2 所示，涡扇发动机内

涵单位净功率可以表示为

w net，core= h3 - hs0 + hs9 - h4 （4）

按照部件法分析，在忽略燃油加入导致流量

变化的条件下，涡扇发动机内涵单位功率为压缩

过 程 单 位 功 率 w comp，core 和 膨 胀 过 程 单 位 功 率

w exp，core的加和，即：

w net，core= w comp，core+ w exp，core （5）
压缩过程单位功率w comp，core可以表示为

w comp，core= w comp，core，is/η comp，core，is=

1
η comp，core，is

k- 1
k

RTs0

é

ë

ê

ê
êêê
ê

ê

ê ù
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ú
úú
ú

ú( )p3

ps0

k- 1
k

- 1 （6）

式中：
p3

ps0
为压气机内涵总压比。

膨胀过程单位功率w exp，core可以表示为

w exp，core= w exp，core，is η exp，core，is= 

η exp，core，is
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k ′
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假设尾喷管膨胀到大气压（ps9 = ps0），不考虑

燃 烧 室 总 压 损 失 （p4 = p3） ， 并 令

Ycore = ( p3 /ps0 )
k- 1
k ，内 涵 温 比 υcore = T 4 /Ts0，Z=
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k ′
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，则：

w net，core=
k

k - 1 RTs0
Ycore - 1
η comp，core，is

⋅ 

( )1 - Zcore η comp，core，is η exp，core，is υcore
Ycore

（8）

式 中 ：η comp，core，is 为 内 涵 压 缩 系 统 的 等 熵 效 率 ；

η exp，core，is内涵膨胀系统等熵效率。

1. 2　发动机外涵功率计算模型

对于涡扇发动机外涵气流，其能量平衡表达

式为

|| PWf +Wbypass ( hs0 + V 2
0 /2 )- 

W 19 ( hs19 + V 2
19 /2 )= 0 （9）

式中：W 19 为外涵出口流量；hs19 为外涵出口空气静

焓；V 19 为外涵出口速度。

涡扇发动机外涵单位净功率为

PW net，bypass=Wbypass ||wFAN + 
Wbypass (V 2

0 /2 - V 2
19 /2 ) （10）

涡扇发动机外涵单位净功率为

w net，bypass= |wFAN |+
V 2

0 - V 2
19

2 （11）

按照部件法分析，参考涡扇发动机内涵推导

方式，按照焓熵图上的压缩与膨胀过程，获得涡扇

发动机外涵的单位净功率为
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图 2 热力循环焓—熵图

Fig. 2　Enthalpy entropy diagram of thermodynamic cycle
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w net，bypass= w comp，bypass+ w exp，bypass （12）
压缩过程单位功率w comp，bypass可以表示为

w comp，bypass= w comp，bypass，is/η comp，bypass，is= 

1
η comp，bypass，is

k- 1
k

RTs0

é

ë

ê

ê
êêê
ê

ê

ê ù

û

ú

ú
úú
ú

ú( )p13

ps0

k- 1
k

- 1 （13）

式中：
p13

ps0
为风扇外涵压比。

膨胀过程单位功率w exp，bypass可以表示为

w exp，bypass= w exp，bypass，is η exp，bypass，is= 

η exp，bypass，is

k ′- 1
k ′

R′T 17

é

ë

ê

ê
êêê
ê

ê

ê ù

û
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úú
ú

ú( )ps19

p17

k ′- 1
k ′

- 1 （14）

假设尾喷管膨胀到大气压（ps19 = ps0），不考虑

外 涵 流 动 损 失 （p17 = p13） ， 并 令

Ybypass = ( p13 /ps0 )
k- 1
k ， υbypass = T 13 /Ts0， Z=

k ′- 1
k ′

R′
é
ë
êêêê

ù
û
úúúú( ps19 /p17 )

k ′- 1
k ′ - 1

k- 1
k

R é
ë
êêêê

ù
û
úúúú( ps19 /p17 )

k- 1
k - 1

，则：

w net，bypss=
k

k - 1 RTs0
Ybypass - 1
η comp，bypass，is

⋅ 

( )1 - Zbypass η comp，bypass，is η exp，bypass，is υbypass
Ycore

（15）

1. 3　发动机总功率计算模型

则涡扇发动机中相对核心机流量的净功率为

w net= λw net，bypass+ w net，core （16）

令 x= λ|wfan |
w net，core

，则外涵净功率也可以表示为

w net，bypass= ( ηbypass + 1 )( xw net，core/λ+ V 2
0

2 )    （17）

式 中 ：ηbypass = w exp，bypass/wcomp，bypass，其 中 wcomp，bypass =

|wfan | +
V 2

0

2  。

则涡扇发动机中相对核心机流量的净功率为

w net= ( x ( ηbypass + 1 )+ 1 )w net，core+ 

λ ( ηbypass + 1 ) V
2
0

2 （18）

1. 4　发动机热效率计算模型

在涡扇发动机中，给内涵单位质量空气流量

的燃料完全燃烧产生的热量为

q0 = k
k- 1 R (T 4 - T 3 ) （19）

按照压缩过程可以转换为

q0 = k
k- 1 RTs0 ( υcore - 1 - Ycore - 1

ηcomp，core，is
) （20）

涡扇发动机热效率为

ηth = w net/q0 （21）

1. 5　发动机推进效率计算模型

根据方程（3）与 x的定义可知内涵排气速度为

V 9 = -2w net，core ( 1 + x )+ V 2
0 （22）

则内涵单位推力为：

Fscore = -2w net，core ( 1 + x )+ V 2
0 - V 0  （23）

由方程（11）、x与 ηbypass的定义可知外涵排气速

度为

V 19 = 2ηbypass( )V 2
0

2 + x
λ
w net，core （24）

则外涵单位推力为

Fsbypass = 2ηbypass( )V 2
0

2 + x
λ
w net，core - V 0     （25）

则涡扇发动机相对内涵的单位推力为

Fs= Fscore + λFsbypass （26）
涡扇发动机推进效率为

ηp = -FsV 0 /w net （27）

2　算例与分析

选取飞行马赫数Ma=0. 8，飞行高度 9 km，选

取内涵压缩等熵效率 η comp，core，is 与膨胀等熵效率

η exp，core，is 均取值 0. 90，发动机温比 6. 95，压气机总

压 比 30，计 算 不 同 涵 道 比 、不 同 风 扇 外 涵 压 比

PR= p13

ps0
下的推进效率，计算结果如图 3 所示，可

以看出：风扇外涵压比 PR一定时，随着涵道比的

增加，推进效率表现为先增加后减小的趋势，这是

因为涵道比的增加使得外涵流量增加，同时使得

外涵出口气流速度减小从而导致单位推力减小，

这两者存在一种权衡；在相同外涵压比条件下，当

涵道比增加时，首先是流量增加占优，后随着涵道

比的进一步增加，外涵出口气流速度减小占优，从

而使得推进效率先增加后减小；当外涵的压比越

小，其外涵风扇越向螺旋桨方式转变，使得外涵的

4
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气流流量越大，从而所获得的最大涵道比及最高

效率所对应的涵道比越大。

针对涡桨发动机，按照涡扇模式选取螺旋桨

压比 1. 05，涵道比（等效）110；针对于桨扇发动机，

选取第一级压比 1. 13，涵道比（等效）40；对于涡扇

发动机，第一级压比为 1. 70，涵道比 9. 5，计算获得

推进效率随马赫数的关系如图 4 所示。

从图 4 可以看出：涡桨、涡扇及桨扇发动机的

推进效率与飞行马赫数之间均呈抛物型，其中涡

桨发动机推进效率最高点所对应的马赫数约在

0. 50 左右，桨扇发动机推进效率最高点所对应的

马赫数约在 0. 75 左右，桨扇发动机推进效率最高

点所对应的马赫数约在 0. 90 左右，这是因为静止

状态大涵道涡扇发动机的推力主要由外涵推力决

定，且涵道比越大，外涵推力所占的总推力的比例

越大；外涵推力为涵道比与单位推力的乘积，且涵

道比越大，单位推力越小，即外涵进出口的速度差

越小，当飞行速度增加时，涵道比越大发动机的外

涵进出口速度差更快接近零，即随着飞行速度增

加，涵道比越大，其主要的推力组成成分——外涵

推力越快接近零，即随马赫数的增加，越大涵道比

的发动机的推进效率衰减的越快。该结论也印证

目前教科书［3］上对涡桨、涡扇及桨扇发动机推进效

率之间的对比关系，说明了所建立的涡桨、涡扇及

桨扇发动机的推进效率统一分析方法的合理性。

目前高亚声速声速飞行器的飞行马赫数一般

在 0. 8 Ma左右，其处于桨扇发动机推进效率的优

势马赫数区间，采用桨扇发动机在动力层面具有

较大优势，同时其桨扇部件产生的滑流可增加局

部动压带来额外的升力收益，但由于其无外涵道

的遮蔽会使得其噪声较大，因此需同步开展噪声、

推进效率及飞发内外流一体化设计。

3　结  论

1） 本文针对涡桨、涡扇及桨扇发动机，采用分

开排气涡扇发动机模式及能量—动量原理建立了

适应于涡桨、涡扇及桨扇发动机推进效率计算评

估的统一模型，为涡桨、涡扇及桨扇发动机推进效

率对比提供了计算方法。

2） 采用本文所建立的推进效率计算模型，开

展涡桨、桨扇及涡扇发动机推进效率随马赫数变

化关系计算及分析，计算结果印证现有涡桨、桨扇

及涡扇发动机优势推进效率的飞行马赫数区间分

布规律，说明所建立模型的合理性，并为桨扇发动

机在中高飞行马赫数下所具有高推进效率优势的

提供了理论支撑。

3） 本文所建立的推进效率模型及计算结果可

为飞行器的发动机选型提供建议，针对目前高亚

声速客运/货用飞行器，桨扇发动机可作为其优选
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（a） 外涵压比 1. 0~1. 3 条件下
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（b） 外涵压比 1. 5~2. 1 条件下

图 3 不同风扇压比下推进效率随涵道比变化关系

Fig. 3　Relationship between propulsion efficiency and 
culvert ratio under different fan pressure ratios
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图 4 推进效率随马赫数变化关系

Fig.  4　Relationship between propulsion 
efficiency and Mach number

5



第  XX 卷航空工程进展

动力。
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