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中小型核心机派生发动机设计研究

张少锋,陈玉春,李夏鑫,陈敏泽
(西北工业大学 动力与能源学院,西安暋710129)

摘暋要:中小型核心机派生的发动机作为通用飞机、无人机、公务机的动力,应用越来越广泛,因此研究中小型

核心机派生发动机的总体方案设计非常有必要。以核心机各部件共同工作约束和高低压的匹配机理为基础,

研究核心机几何面积不可调和几何面积可调设计点的选取对核心机特征参数的影响,建立核心机派生发动机

总体性能和尺寸质量计算模型,应用该模型对某一先进的中小型核心机派生大涵道比涡扇发动机进行总体方

案设计研究。结果表明:在核心机几何面积不可调时不能同时发挥核心机的机械负荷和热负荷,只有核心机几

何面积可调时才能够同时发挥核心机的机械负荷和热负荷,在低压压缩系统增压比为1.8时,核心机几何面积

可调比核心机几何面积不可调发动机的进口物理流量增加16.4%,推力增加14.1%,耗油率降低1.4%。
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Abstract:Asthepowerofgeneralaircraft,unmannedaerialvehicleandbusinessaircraft,themedium灢small

core灢derivedenginesaremoreandmorewidelyused,therefore,itisnecessarytostudytheoverallschemede灢
signofmedium灢smallcore灢derivedengines.Basedontheco灢workingconstraintsofthecoreengine暞scompo灢
nentsandthematchingmechanismofhighandlowpressuresystem,theinfluenceofthecoreenginedesign

pointsonthecharacteristicparametersofcoreenginewithnon灢variablegeometricareaandvariablegeometricar灢
eaisstudied,theoverallperformanceandsize灢weightcalculationmodelofthecore灢derivedengineisestablished,

andthemodelisusedtodesigntheoverallschemedesignofabigbypassratioturbofanenginederivedfroman

advancedmedium灢smallcoreengine.Theresultsshowthatthemechanicalloadandthermalloadofthecoreen灢
ginecannotbesimultaneouslyexertedwhenthegeometricalareaofthecoreengineisnotvariable.Onlywhen

thegeometricalareaofthecoreengineisvariable,themechanicalloadandthermalloadofthecoreenginecanbe

simultaneouslyexerted.Whenthepressureratioofthelow灢pressuresystemis1.8,comparedtothecoreengine

withnon灢variablegeometricarea,thecoreenginewithvariablegeometricareaincreases16.4%inmassflow,

14.1%inthrustanddecreases1.4%inspecificfuelconsumption.
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0暋引暋言

核心机是发动机上的高压系统,是各类航空发

动机中最关键也是最难解决的技术之一,其技术水

平的高低基本决定了整台发动机性能和可靠性的

优劣[1]。

20世纪60~70年代,国外就非常重视核心机

技术的发展和应用,并获得巨大的成功。在中小型

核心机(换算流量不大于15kg/s)方面,美国 GE
公司以 T64核心机派生发展了 T64灢GE灢100涡轴

发动机、CT64灢820灢4涡桨发动机和CF34涡扇发动

机系列;艾利逊公司以 T406的核心机成功派生发

展了 T406系列的涡轴发动机、AE3007H 涡扇发

动机以及 AE2100J涡桨发动机[2灢3]。江和甫等[4]、
黄顺洲等[5]对核心机派生发动机的方法以及系列

化发展型谱规划进行了研究;尹泽勇等[1]介绍了核

心机技术的必要性、优点以及技术特点;唐海龙

等[6灢7]对已有核心机进行派生发动机的发展进行了

初步研究;李刚团等[8]对5kg/s流量的核心机进

行了10kN 推力中等涵道比的涡扇发动机派生研

究。但是,上述研究未涉及中小型核心机的派生发

展。目前中小型核心机派生的涡扇发动机可以作

为无人机、通用飞机、民用支线客机等的动力,用途

越来越广泛,非常有必要进行中小型核心机派生发

动机设计研究。
本文以核心机各部件的共同工作约束和部件

的高低压匹配机理为基础,研究核心机几何面积不

可调与核心机几何可调的发动机设计点的选取对

核心机特征参数的影响,开发基于核心机派生的发

动机总体性能计算模型和尺寸质量计算模型,以某

一先进的涡轴发动机的中小流量核心机派生大涵

道比涡扇发动机进行设计研究,研究不同的低压系

统和涵道比对派生发动机总体性能的影响,为中小

核心机派生发动机的设计研究提供有益的技术

支撑。

1暋计算模型和计算方法

1.1暋核心机各部件共同工作约束

对于一个先进成熟的核心机,搭配不同的低压

系统进行派生发动机设计时,需要对核心机的工作

点进行匹配定位[8灢9]。核心机工作点主要指的是核

心机压气机特性图上换算转速、换算流量、增压比

和等熵效率的具体值,核心机工作点的匹配定位对

整个发动机的性能计算非常重要,可以在不同的工

作线以及不同的换算转速下进行选择。
根据核心机涡轮导向器超临界工作流通能力

不变以及涡轮与压气机流量平衡的约束[8灢9],得到:

毿ch=C1
Tt4

Tt23
Wacor23 (1)

式中:毿ch为核心机压气机增压比;Tt4为核心机涡轮

进口温度;Tt23为核心机压气机进口温度;Wacor23为

核心机的换算流量;C1 是由核心机几何决定的常

数。暋
根据核心机压气机与涡轮匹配工作功率平衡

的约束[8灢10],得到:
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式中:毲ch为核心机压气机等熵效率;毿th为核心机涡

轮的膨胀比;毲th为核心机涡轮等熵效率;k为气体

的绝热指数;kg 为燃气的绝热指数。
派生发动机的核心机部件的共同工作方程必

须同时满足核心机压气机与涡轮的流量平衡和功

率平衡的约束,将两式合并并消去Tt4/Tt23,得到:

Wacor23

毿ch

毿(k-1)/k
ch -1

毲ch
=C2 (3)

核心机几何不可调(核心机涡轮进出口面积固

定)以及核心机涡轮进出口处于临界或超临界状态

下的核心机共同工作方程如式(3)所示,C2 是由核

心机几何决定的常数。

1.2暋核心机派生发动机的高低压部件匹配

在1.1节中,从核心机各部件共同约束阐述了

核心机的工作线和工作点以及核心机特性参数受

核心机几何面积的影响。在此基础上,研究核心机

派生发动机高低压部件匹配关系。
在核心机派生发展匹配低压系统的时候,核心

机的入口气流的总温和总压是由低压压缩系统出

口参数确定的,低压系统内涵的物理流量应当与核

心机的匹配工作点的物理流量连续,这是核心机派

生发动机时低压压气机和核心机的基本约束关系。
此外,在1.1节中核心机部件共同工作约束的研究

中,还表明核心机的特性参数增温比Tt4/Tt23、增
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压比、和流通能力这些核心机匹配工作点参数相互

之间存在约束。基于这种核心机特性参数之间的

内在制约关系以及低压压气机与核心机的高低压

匹配约束关系,核心机的工作参数(核心机物理转

速、物理流量、涡轮前温度等)都受到核心匹配工作

点以及低压压气机设计参数的共同影响,下面具体

对此进行阐述。

1.2.1暋核心机物理转速受匹配点及低压压缩系统

的影响

核心机的物理转速是与派生发动机结构强度

和可靠性关系最紧密的参数之一,因此首先讨论该

参数受核心机匹配点以及低压系统设计参数共同

的影响。在核心机发动机匹配设计时考虑核心机

气动负荷、强度负荷等因素,如果核心机压气机匹

配换算转速和工作点确定,那么核心机的物理转速

就与低压系统的增压比、等熵效率等参数直接相

关。这是由式(4)和式(5)决定的:

nccor= nc

Tt23

(4)

Tt23=Tt2 1+
毿(k-1)/k

c1 -1
毲

æ

è
ç

ö

ø
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c1
(5)

式中:nc 为核心机物理转速;nccor为核心机换算转

速;Tt2为低压压缩部件的进口温度;毿cl和毲cl分别

为低压压缩部件的增压比和等熵效率。
联立式(4)和式(5),可得:

nc=nccor Tt2 1+
毿(k-1)/k

c1 -1
毲

æ

è
ç

ö

ø
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c1
(6)

由式(6)可知,在特性图上确定了核心机的换

算转速和工作点,那么核心机匹配设计点的物理转

速随低压系统增压比(等熵效率设为定值)的增加

而呈递增趋势;同样,如果选择了核心机的物理转

速保持不变,那么核心机的换算转速随低压系统增

压比的增加而呈递减趋势。

1.2.2暋核心机物理流量受匹配点及低压系统设计

参数的影响

在流量连续的约束下,派生发动机内涵流量与

核心机匹配点的物理流量是相等的。此外,如果确

定了派生涡扇发动机的涵道比,那么在高低压匹配

约束下所确定的内涵物理流量最终将决定发动机

的整机物理流量,进而影响派生发动机整机匹配、
整机性能、尺寸与质量。

核心机物理流量是匹配工作点换算流量与核

心机进口总温、总压的函数,其函数关系如下:

Wacor23=Wa23
Tt23

Pt23
(7)

式中:Wa23为核心机进口物理流量;Pt23为核心机进

口总压。
核心机进口总温的计算公式如式(5)所示,核

心机进口总压的计算公式为

Pt23=Pt2毿c1 (8)
联立式(5)、式(7)和式(8),可以得到匹配点的

核心机物理流量表达式为

Wa23=Wacor23Pt23

Tt23
= Wacor23Pt2毿c1

Tt2 1+
毿(k-1)/k

c1 -1
毲

æ

è
ç

ö

ø
÷

c1

(9)
由式(9)可以看出,如果确定了核心机压气机

匹配工作点(Wacor23固定),那么核心机的物理流量

就是低压压气机的增压比和等熵效率的函数,在低

压压气机等熵效率不变的情况下,核心机物理流量

仅与低压压气机增压比相关。

1.2.3暋核心机涡轮前温度受匹配点及低压系统设

计参数共同的影响

核心机涡轮前温度的高低与派生发动机的热

端部件(涡轮叶片)寿命和可靠性紧密相关,因此,
研究核心机涡轮前温度受匹配点及低压系统设计

参数共同的影响具有十分重要的意义。
由核心机共同工作下的流量平衡约束关系式

和核心机进口温度关系式(5)联立,可得:

Tt4=Tt2 1+
毿(k-1)/k

c1 -1
毲

æ

è
ç

ö

ø
÷

c1

毿ch

C1·W
æ

è
ç

ö

ø
÷

acor23

2

(10)
由式(10)可以看出,在核心机涡轮导向器喉道

面积固定的条件下,如果选择了核心机匹配工作点

的位置(毿ch、Wacor23固定),那么核心机的涡轮前温

度就是低压压气机增压比压比和等熵效率的函数。

1.3暋核心机工作点的选取

在1.1节和1.2节中主要阐述了核心机的共

同工作方程以及核心机的特性参数受低压压缩部

件的影响和制约,并没有对核心机的匹配工作点的

选择进行讨论。在具体的核心机派生发动机设计

中,核心机的工作点会随着发动机的性能需求的改

变而变化,所以有必要对发动机的匹配工作点选取
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进行分析。核心机匹配工作点的选取主要包括两

个方面:一是核心机几何面积不可调下的工作点选

取;二是核心机几何面积可调下的工作点选取。

1.3.1暋几何面积不可调的工作点选取

核心机的几何面积不可调,是指核心机的涡轮

导向器喉道面积和核心机出口喉道面积(这里指低

压涡轮导向器)不可调。
由式(1)的核心机部件流量平衡关系式可以看

出,核心机几何面积不可调,那么核心机的工作点

只能沿着固定的共同工作线移动,因此只有一个自

由度。一般来说,核心机换算转速已知,那么核心

机的换算流量、增压比和等熵效率就确定了。在单

个变量的变化下,核心机匹配工作点沿一条固定的

工作线移动。如果核心机压气机设计的比较好(这
里指压气机特性),虽然发动机在这条固定的工作

线上工作,但是可以保证工作点的等熵效率处在较

高的水平,并且可以保持一定的喘振裕度。
在低压压气机的设计参数一定的情况下,核心

机匹配工作点的选择只跟核心机的物理转速有关,
下面讨论核心机物理转速对发动机核心机其他参

数的影响。
(1)核心机换算转速、增压比和换算流量受核

心机物理转速的影响

由式(6)得到核心机换算转速和物理转速的关

系为

nccor= nc

Tt2 1+
毿(k-1)/k

c1 -1
毲

æ

è
ç

ö

ø
÷

c1

(11)

在低压压气机设计参数不变的情况下,核心机

物理转速提高,核心机换算转速提高;相反,核心机

物理转速降低,核心机换算转速降低。在发动机核

心机几何面积不可调时,核心机沿着固定的共同工

作线工作。提高核心机物理转速,核心机的换算转

速、增压比和换算流量也会提高,在核心机等熵效

率变化不大的情况下,核心机做功能力加强,但是

物理转速增加会使核心机的气动负荷和强度负荷

升高。
(2)核心机物理流量受核心机物理转速的

影响

由式(9)可知,在低压压气机设计参数确定的

情况下,核心机的物理流量只与换算流量有关,通
过上面叙述可以看出,发动机核心机的换算流量受

物理转速的影响,也就是说换算流量是物理转速的

函数,即Wacor23=f(nc),故有:

Wa23=f(nc)Pt23

Tt23
= f(nc)Pt2毿c1

Tt2 1+
毿(k-1)/k

c1 -1
毲

æ

è
ç

ö

ø
÷

c1

(12)
(3)核心机涡轮前温度受核心机物理转速的

影响

由式(10)可以看出,在低压压气机设计参数确

定的情况下,核心机涡轮前温度与核心机增压比和

换算流量有关,而在核心机几何面积不可调时,核
心机增压比和换算流量都是核心机物理转速的函

数,即g(毿ch,Wacor23)=g(nc),故有:

Tt4=Tt2 1+
毿(k-1)/k

c1 -1
毲

æ

è
ç

ö

ø
÷

c1
g(nc) (13)

由式(13)可以看出,在发动机进口参数和低压

压气机设计参数确定的时候,核心机涡轮前温度也

是核心机物理转速的函数。
核心机压气机的换算转速、换算流量以及核心

机涡轮前温度等特性参数对发动机整机性能影响

很大,这几个特性参数与核心机物理转速有关,而
核心机的物理转速与核心机的结构强度、可靠性以

及寿命关系密切。所以在发动机总体设计的时候,
既要兼顾核心机派生发动机整机性能,又要考虑发

动机的结构强度和可靠性。

1.3.2暋几何面积可调的工作点选取

核心机几何面积可调,指的是高压涡轮导向器

喉道面积可调和高压涡轮出口喉道面积可调。在

一般情况下,高压涡轮出口喉道面积比较容易调

节,因为在匹配不同的低压系统时,需要对低压系

统重新进行设计,来满足低压系统的功率平衡和高

压涡轮出口相应的流量平衡,所以本文研究的核心

机几何面积可调指的就是核心机高压涡轮出口喉

道面积可调。例如,以一个成熟的中小型涡扇发动

的核心机进行派生涡轴发动机设计时,核心机几何

面积不可调的情况下,核心机涡轮前温度较低,不
能发挥它的温度负荷,所以通过改变一个成熟的核

心机的几何面积来发挥它的温度负荷,获得更大的

功率输出。
为了发挥核心机的温度负荷,由式(10)可以看

出,在C1 变化不大的情况下就希望增加毿ch/Wacor23

来提高涡轮前温度。在核心机物理转速允许的情
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况下通过提高物理转速来提高换算转速,使发动机

沿工作线上移来提高涡轮前温度。当物理转速受

结构强度和可靠性限制时,在核心机换算转速保持

不变时,增加毿ch/Wacor23的有效途径就是将核心机

的工作线和工作点往喘振边界移动,采取这种方法

可以提高核心机的增压比毿ch,并降低核心机的换

算流量Wacor23,使涡轮前温度提高。虽然核心机的

物理流量会因工作线的上移有减小的趋势,对核心

机的做功带来不好的影响,但是派生发动机的核心

机设计点一般都放在高换算转速区域,发动机工作

线和工作点上移,一般核心机换算流量不会变化

太大。
通过核心机几何面积不可调和核心机几何面

积可调分析可知,在几何面积不可调时,核心机的

工作线和工作点的选择自由度只有一个,只要核心

机的物理转速和核心机进口总温确定,即核心机的

换算转速确定,则核心机的增压比、换算流量以及

增温比都确定了,这样的派生发动机设计有可能不

能充分发挥核心机的温度负荷和强度负荷,不能产

生更多的推力或功率。当核心机出口喉道面积可

以改变时,可以为派生发动机的工作线和工作点的

选择增加一个自由度,可以使工作点不在固定的工

作线上,核心机的增压比和换算流量可以自由

选择。

1.4暋核心机派生发动机的具体计算流程

基于成熟的核心机派生发动机总体方案设计,

具体的计算步骤如下:
(1)建立核心机特性计算模型,完成核心机特

性参数的获取

在核心机派生发动机总体方案设计中,开发核

心机特性计算模型,利用该模型求解出核心机的特

性参数。核心机的特性参数有核心机压气机的换

算转速、增压比、换算流量、等熵效率以及涡轮前温

度。在核心机几何面积不可调时,五个特性参数只

要已知一个参数,其余四个参数就可以确定,一般

是核心机换算转速已知。在核心机几何面积可调

时,五个参数只要已知两个参数,其余三个参数才

可以确定,一般是核心机换算转速和涡轮前温度已

知,然后利用涡轮的流通能力,计算出换算流量,然
后在计算出增压比和等熵效率。

(2)根据派生发动机的类型选择低压系统,确
定核心机共同工作点

在核心机派生发动机匹配低压系统时,首先要

确定低压压缩系统的增压比和等熵效率,进而求得

核心机进口的总温和总压,然后按照步骤(1)中的

核心机特性计算模型,确定出核心机共同工作点,
求出核心机的换算转速、换算流量、增压比、等熵效

率以及涡轮前温度。
(3)派生发动机高低压系统和整机的匹配以

及整机的性能计算

在核心机工作点确定之后,由核心机的特性参

数以及核心机的进口参数,求解核心机压气机的出

口参数。基于成熟核心机的派生发展,一般涡轮前

温度不变,这样就能发挥最大的热负荷,可以获取

更大的推力或输出功率。根据核心机压气机与涡

轮的功率平衡,求解核心机涡轮出口的气动参数。
在派生涡扇发动机时,对于不带增压级的分排涡扇

发动机,只要选择了涵道比,然后根据风扇和低压

涡轮的功率平衡,就可以确定整机循环参数。所有

的循环参数确定之后,完成对派生发动机整机匹配

以及整机性能[10灢11]的计算。
(4)发动机尺寸与质量计算

根据已计算出的派生发动机性能方案,对派生

发动机的逐个部件进行尺寸与质量计算[12灢14]。发

动机尺寸与质量参数的计算方法为:根据派生发动

机其设计状态下各截面的气动热力学参数,输入发

动机各部件的气动、结构、强度以及材料等参数,对
发动机进行尺寸与质量计算,最终得出派生发动机

各部件气动、结构、强度以及尺寸与质量参数。

2暋算例与分析

本文基于先进的涡轴发动机的核心机匹配一

级风扇派生大涵道比分排涡扇发动机进行设计研

究。涡轴发动机是由3级轴流压气机加1级离心

压气机的组合压气机、回流燃烧室、2级燃气涡轮、

2级自由涡轮以及尾喷管组成。涡轴发动机的总

体性能参数如表1所示,其中总体参数包括单位功

率Ps、耗油率SFC、功重比P/W、功率P;循环参

数包括压气机增压比毿C、涡轮前温度T4、冷气量

百分比Pcblc;部件参数包括压气机效率毲C、燃气涡

轮效率毲GT、自由涡轮效率毲FT。
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表1暋涡轴发动机总体性能参数

Table1暋Overallperformanceparametersof

turboshaftengine

参数类型 符暋号 数暋值

总体参数

循环参数

部件参数

Ps/[kW·(kg·s-1)] 335.7

SFC/[kg·(kW·h)-1] 0.259

P/W/[kW·(kg)-1] 7.4

P/kW 2350

毿C 13.0

T4/K 1590

Pcblc/% 12.0

毲C 0.80

毲GT 0.895

毲FT 0.90

暋暋应用开发的核心机派生发动机计算程序,基于

轴离组合压气机的核心机匹配一级风扇派生大涵

道比分排涡扇发动机进行研究分析,其示意图如图

1所示。

图1暋大涵道比分排涡扇发动机的示意图

Fig.1暋Diagramoflargebypassturbofanengine

2.1暋核心机几何面积不可调的派生发动机

分析

在核心机几何面积不可调的情况下,核心机物

理转速不变,增加风扇增压比,假定风扇的等熵效

率变化不大,设计点在地面(H=1m,Ma=0),几

何面积不可调核心机参数随风扇增压比的变化如

图2所示。核心机的换算转速、增压比以及换算流

量会随风扇增压比的增加而减小如图2中的(a)、

(b)、(c)所示;核心机的进口物理流量和涡轮前温

度会随风扇增压比的增加而升高,如图2中的(d)

和(e)所示,以上这几个参数与涵道比的选取无关。

在核心机几何面积不可调的情况下,核心机物

理转速保持不变,当风扇增压比增加时,派生发动

机的整机推力随风扇增压比的增加而增加,且推力

的变化趋势和涵道RBP比有关,涵道比越大,派生

发动机整机推力上升的越快,如图3所示。

(a)换算转速变化

(b)增压比变化

(c)换算流量变化

(d)物理流量变化
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(e)涡轮前温度变化

图2暋几何面积不可调核心机参数随风扇增压比的变化

Fig.2暋Variationbetweencoreengineparametersand

fan暞spressureratioinnon灢variablegeometricarea

图3暋推力随风扇增压比的变化

Fig.3暋Variationbetweenthrustandfan暞s

pressureratio

在核心机几何面积不可调的情况下,由于整机

推力不仅与风扇增压比有关,而且与涵道比有关,

所以耗油率的变化趋势 也 与 两 者 有 关,如 图 4
所示。

图4暋耗油率随风扇增压比的变化

Fig.4暋VariationbetweenSFCandfan暞spressureratio

在相同的风扇增压比下,耗油率一般会随涵道

比的增加而减小。在风扇增压比较小时,所派生的

涡扇发动机总增压比较小,外涵排气速度和推力较

低,派生的涡扇发动机耗油率较高,不能发挥低耗

油率的优势。在风扇增压比较高时,随着涵道比的

增加,发动机耗油率逐渐减小,且随着风扇增压比

的增加,发动机的耗油率减小的速率也要小一些。

由图4也可以看出,在涵道比等于6.0时,随着风

扇增压比的增加,发动机的耗油率先减小后增加,

这是因为大于最经济涵道比后,发动机整机耗油率

增加。

上面的算例是在核心机几何面积不可调的情

况下,核心机物理转速不变即核心机的机械负荷不

变,核心机发挥了最大的机械负荷,但是此时核心

机涡轮前温度就会超过核心机的最高温度(这里指

材料和引气量不变),如图2中的(e)所示。这也说

明了核心机几何面积不可调时,核心机的机械负荷

和热负荷不能同时被利用到最大。只能通过降低

机械负荷,也就是降低核心机的物理转速,才能发

挥最大的热负荷。发挥核心机最大机械负荷和发

挥最大热负荷时核心机的换算转速、增压比以及换

算流量的对比如图5所示。

(a)换算转速对比

(b)增压比对比
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(c)换算流量对比

图5暋发挥最大机械负荷和发挥最大热负荷特征参数的对比

Fig.5暋Comparisonofparametersbetweenmaximum

mechanicalloadandmaximumthermalload

2.2暋核心机几何面积可调的派生发动机

分析

由2.1节中可知,在核心机几何面积不可调的

情况下,核心机的机械负荷和热负荷不能同时发

挥,发挥最大的机械负荷,热负荷就会超限,发挥最

大的热负荷,机械负荷就有些浪费,不能充分发挥

核心机的做功能力,那么只有通过核心机几何面积

可调,才能同时发挥核心机的机械负荷和热负荷。
风扇的特征参数一定时,核心机物理转速不

变,核心机的换算转速也一定。核心机几何面积不

可调时,要发挥核心机的热负荷,就要降低核心机

的物理转速,核心机的换算转速就要进一步的降

低,核心机的增压比和换算流量也要沿核心机的共

同工作线下降而减小,进而核心机进口的物理流量

降低。
核心机几何面积不可调与几何面积可调核心

机的增压比、换算流量以及物理流量的对比如图6
所示。

(a)增压比对比

(b)换算流量对比

(c)物理流量对比

图6暋核心机几何面积不可调和核心机几何面积

可调特征参数的对比

Fig.6暋Comparisionofparametersofthenon灢variable

geometricareaofcoreengineandthevariable

geometricareaofcoreengine

核心机几何面积不可调时,核心机出口喉道面

积不变,但是核心机几何面积可调时,核心机出口

喉道面积是改变的。核心机几何面积可调时,核心

机出口(高压压气机出口)喉道面积改变百分比与

风扇增压比的关系如图7所示。

图7暋出口喉道面积改变与风扇增压比的关系图

Fig.7暋Relationshipbetweenareachangeofthe

outletthroatandfan暞sSFC
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从图7可以看出:风扇增压比越大,出口喉道

面积改变的越大,风扇增压比为1.8时,高压压气机

出口喉道面积增加了11.8%。

由 于 本 文 考 虑 风 扇 叶 尖 切 线 速 度

(500.0m/s),风扇增压比取1.8,设计点在地面

(H=0m,Ma=0)来进行大涵道比分派涡扇发动

机的总体方案设计,核心机几何面积不可调与核心

机几何面积可调在压气机特性图上工作点位置的

对比图如图8所示。

图8暋工作点位置的对比图

Fig.8暋Comparisonofworkingpointpositions

从图8可以看出:核心机几何面积可调,压气

机增压比和换算流量均比核心机几何面积不可调

的大。发动机核心机几何面积不可调和几何面积

可调总体参数的对比如表2所示。

表2暋总体性能参数的对比

Table2暋Comparisonofoverallperformanceparameters

发动机部件 参暋暋数

核心机几

何面积

不可调

核心机几

何面积

可调

风扇

高压压气机

燃烧室

高压涡轮

低压涡轮

设计点性能

进口物理流量Wa/(kg·s-1) 59.5 69.23

增压比毿F 1.8 1.8

等熵效率毲F 0.87 0.87

涵道比RBP 5.5 5.5

增压比毿C 9.32 10.65

等熵效率毲C 0.80 0.795

涡轮前总温T4/K 1590 1590

等熵效率毲HT 0.895 0.895

等熵效率毲LT 0.90 0.90

推力F/daN 1821 2077

推重比(F/W) 5.2 5.4

耗油率SFC/[kg·(kg·h)-1] 0.4128 0.4072

暋暋从表2可以看出:核心机几何面积可调比核心

机几何面积不可调的发动机的进口物理流量增加

了16.4%,推力增加了 14.1%,耗油率降低了

1.4%。

3暋结暋论

(1)在核心机几何面积不可调的情况下,核心

机的机械负荷和热负荷不能同时发挥,发挥最大的

机械负荷,热负荷就会超限,发挥最大的热负荷,机

械负荷就有些浪费,不能充分发挥核心机的做功能

力,那么只有核心机几何面积可调,才能同时发挥

核心机的机械负荷和热负荷。

(2)以先进涡轴发动机的核心机匹配一级风

扇派生大涵道比涡扇发动机,选取风扇增压比为

1.8进行总体方案设计,方案结果表明在进口物理

流量、推力、耗油率方面,核心机几何面积可调发动

机优于核心机几何面积不可调发动机。
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