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1 引言

随着世界能源的日益紧张，

高效率、低油耗的热力循环模式

成为研究的重点；同时，具有高推

重比和宽广工作范围的发动机热

力循环模式也是航空动力热力循

环长期以来的研究焦点。然而，为

了提高单位推力(Specific Thrust,

爵)、降低耗油率(Thrust Specific

Fuel Consumption，‰)和拓宽发
动机稳定工作范围，常会造成燃

摘要：基于双轴混合排气涡扇发动机热力学模型，采用气动热力循环参数分析

方法，计算分析了带有涡轮通道内燃烧室(TIB)涡扇发动机设计点的热力性能，研究比

较了TIB对发动机高度特性、速度特性以及转速特性的影响。计算结果表明，采用TIB

方法，虽然耗油率(‰)有一定增大。但发动机单位推力(研)明显增大，发动机性能得到

改善。
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烧滞留时间短于完全燃烧所需要

的时间，从而使燃烧延续至涡轮

内，通常这是设计所不期望的。

为了提高燃气涡轮热力循环

性能。在涡轮后增加加力燃烧室

(After-Burner，AB)是目前常规的

设计应用方案。经过半个多世纪

的发展，其技术已比较成熟，但其

缺点也比较突出，如低压气流中

燃烧所带来的热效率低、‰高等
问题，使得其不能长时间使用，并

且增加了尺寸与质量。因此研究1

种既提高研又降低‰的热力循
环模式是长期以来航空动力推进
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系统的研究难点。由于涡轮内具

有较高压力，燃烧效率也就高，利

用增加涡轮通道内的燃气温度在

热力学循环理论上可以改善发动

机热力循环性能旧；且近些年发展

起来的超紧凑燃烧室(Ultra-compact

Combustor，UCC)技术[31为解决新型燃

烧室的结构问题提供了可靠途径。

本文提出了基于超紧凑燃烧

UCC技术的涡扇发动机涡轮通道

内燃烧(Turbine Inter-blade Burner，

'lib)补燃增推热力学循环方案。

2 涡轮通道内燃烧的热力

学原理

对于传统的航空发动机，为

了提高其性能，要求不断地提高

涡轮进口温度。但是由于涡轮叶

片(包括导向叶片和工作叶片)长

期处于高温燃气冲击和侵蚀之

下，尤其工作叶片本身还承受很

大的离心力，从而限制了燃气温

度的提高。然而，随着气流通过高

压涡轮作功，高温燃气温度降低，

这时相对于低压涡轮材料来说，

气流温度还有提高的裕度，如果

能在高低压涡轮间的气流通道内

再次供油燃烧，提高低压涡轮进

口温度，则使得发动机的热力循

环功加大；同时涡轮通道内具有

较高的压力，燃烧效率也就高，因

而TIB不仅能够提高推力而且能

使‰保持较低水平。
本文将TIB应用于常规的航

空双轴、混合排气涡扇发动机，其

热力学循环如图l所示；同时给

出了带TIB的涡扇发动机模块化

结构(如图2所示)。以此为研究

对象，分析该发动机的热力性能。

图1 带TIB双轴、混合排气涡扇发动

机热力循环

叠仕 l

图2带TIB双轴、混合排气涡扇

发动机模块化结构

3 发动机计算模型

以传统的航空涡扇发动机气

动热力计算模型为基础，以美国

GE公司生产的F101一GE一102双

轴、混合排气加力式涡扇发动机

为研究对象，采用气动热力循环

参数分析法，对TIB过程进行建

模仿真；应用MathCAD软件编写

发动机热力性能计算程序，对带

TIB的双轴、混合排气涡扇发动机

进行热力性能数值计算与比较分

析。由于对'FIB缺乏补燃过程特

性认识，考虑到补燃过程与主燃

烧室和加力燃烧室过程类似，所

以涡"FIB过程借鉴了加力燃烧室

模型和特性数据。其中，给定了

'lib的出口温度即低压涡轮前温

度为1800 K。

为了使计算结果能够更为精

确的预测发动机热力性能，在传

统的单一化理想气体稳态分析模

型的基础上，程序设计采用了更

为合理的理想气体混合物化学平

衡稳态分析模型湖。假定发动机

进口处的空气主要有4种蝴盛
[Yco,YI{20 YN：YN：卜

【10叫2 10。2濡去](1)
式中：Y。为组分i的质量百分比。

假设燃烧室里混气燃烧为单步化

学反应，下式为一般烃类燃料Cx Hy

燃烧的化学计量反应方程式

c，H，+”})。(02+3．76·N2)飞‘

co：+手。H：o+∽})。3·76·N：
(2)

4 发动机性能参数计算

衡量发动机的性能参数有很

多，本文主要选择发动机单位推

力研和耗油率‰2个参数来分
析发动机的性能变化情况。依据

传统航空涡扇发动机气动热力计

算模型[61，首先给出了发动机死的

计算公式

瓦2m9。V9一mo。V。+(P9一Po)。A 9

(3)

式中：m9、K、只、A。分别为发动机

出口截面9处的燃气流量、燃气流

速、燃气压力和截面面积；mo、V”

Pn分别为发动机进口截面0处的

气流流量、气流流速、气流压力。从

而得出单位推力sT计算公式

蹄鲁=鲁。V9-V0半mo，‰，‰

(4)

同样，给出发动机耗油量五的计

算公式

五。去(mh。fb+m拈‰帆以n)
(5)
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式中：mo、mh、m4b、m6分别为发

动机0截面、3a截面、4b截面、6

截面处的气流流量；五、‰、以。分

别为发动机主燃烧室、T]B、加力

燃烧室的油气比。从而得出耗油

率‰计算公式为

zSFC--一 (6)

5发动机非设计点性能计算

在设计1台发动机时，依据

设计要求，给定一些初始参数(即

发动机设计点参数)，如发动机进

口流量、压比、涵道比、涡轮进口

温度以及各部件运转时的一些效

率等参数，能够推导设计出发动

机各截面参数，从而确定发动机

具体设计方案。

混合排气涡轮风扇发动机主

要特征参数见表l。表1左侧5个

参数在设计点计算发动机性能时

是已知的，而在非设计点时变成

了未知参数，在相应位置上，5个

截面面积在设计点中可以计算

出，而在非设计点中则会变成已

知参数。

表1 混合排气涡轮风扇发动机主要

特征参数

1 进口流量，mo “一””A“4“”’

2 涵道比，BPR 低压学竽进口，
，1州

3 风扇压比，研 低压弩嚣出口’
4压气机总压比，仃c涵道出I=l，A譬

5嘎磊爨笋帮 喷管喉道，A。马赫数，啦 呗目啾坦’1 8一

表l右列中的参数值在设计

点处是未知的，但可以通过计算

得出，并同时作为已知参数输入

到非设计点的计算中，而此时左

列中的参数又变成未知，但可以

通过右列的值计算得出，这样在

设计点和非设计点的计算中所有

未知值均能得出。

6 计算结果和分析

在传统航空发动机热力学循

环基础上，以双轴混合排气涡扇

发动机为研究对象，采用TIB方

法，先进行了发动机设计点性能

计算，而后计算了发动机在给定

状态下的高度特性、速度特性和

节流特性，并与常规涡扇发动机

热力性能进行了比较分析，得出

TIB新型技术在提高发动机性能

方面具有优势。

6．1 发动机设计点性能

当进行发动机设计时，首先

应结合实际的总体性能方案需要

确定其类型，并进行发动机设计

点热力循环参数的优化计算，从

而给出发动机热力循环参数的最

优方案。

在深入调研带有TIB涡扇发

动机总体性能方案的基础上，分

析了在飞行高度H=18 km、飞行

马赫数Ma=2．0的状态下，涵道比

B陬．1的常规涡扇发动机与TIB

涡扇发动机设计点性能随风扇压

比的变化关系，如图3所示。

同时，依据飞行经济性原则，

从上图中最小耗油率角度出发，

可以得出发动机的最优设计风扇

压比(见表2)，并给出了在最优设

己口／己1

计风扇压比下，涡扇发动机与TIB

涡扇发动机设计点性能参数，分

析比较后，可以清晰的得出带有

TIB的涡扇发动机在设计点性能

方面有明显优势。

(a)单位推力

(b)耗油率

(H=18 km,Ma=2．O,Bw=1．0，T4=1710 I('

吃=1800 K)

图3发动机性能随风扇压比变化关系

6．2高度特性

在Ma=2．0、折合转速n=1．0

的状态下，涡扇发动机与TIB涡

扇发动机的高度特性比较如图4

所示。从图中曲线可以看出，2者

的爵和‰变化趋势基本相同。
当日≤11 km时，随着飞行高度

的增加，ST增大，‰减小；当日>
11 km时，研和‰都不变。这主
要是由于在11 km以下，随着高

表2发动机设计点性能参数分析比较
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口压力降低，压气机增压比减小，

发动机转差增大；收油门杆，高、

低压压气机出口压力升高，增压

比增大，发动机转差减小，转差

的变化与压比变化明显相反。由

此，随着油门杆的增加，失速深

度增大，导致压比减小，转差变

大，而当油门杆的减少使热燃气

对涡轮的堵塞变小，高压压气机

后的压力升高，增压比增大，失

速微团减少，转差变小。最终由

于发动机死上升过高，收油门杆

停车。

在飞行台试飞改装过程中，

需要将测试采集到的高度日。信

号送人发动机的控制器，控制器

根据高度(6 km为门槛)对空中起

动的供油进行调整，也就是说在

高度6 km以上，在发动机空中起

动过程中，控制器给出信号执行

减油，待发动机起动成功后，再恢

复到正常的供油规律。因此，由于

高度信号输入的不正确或控制器

没有接收到正确的高度信号，

8 km惯性起动试验中并没有按照

设计进行切油，仍然按6 km以下

起动供油，造成在起动过程中供

油过多，导致发动机处于不正常

的工作状态。
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4 故障排除

为了验证此次发动机空中起

动故障引起的原因，在接下来的

发动机空中起动试验中，在出现

故障的试验点，采用了接通“空中

起动”开关来实现发动机空中手

动起动的方式(在进行此方式空

中起动时，由飞机系统的EMMC

接通起动自动调节器电磁阀，以

实现对高度6 km以上空中起动

过程修正向主燃烧室的供油)。

在高度为8 km、速度400 km／h

时，进行空中手动起动，发动机工

作状态正常。

前2次试验数据如图3所

示。图中曲线1表示按手动起动

的方式进行空中起动的副油路压

力，曲线2表示起动失败时副油

路压力，从图3可见，在手动起动

中，副油路出现明显的切油现象。

图3 2次空中起动过程供油对比

super-cruise engine with isothermal

combustion inside the turbine【M1．

Virginia polytechnic institute＆state

university，2004．

【3]Zelina J，Hankcoek R D，et a1．

Ultra-compact combustors for advanced

gas turbine engines 【R】． ASME

2004-G7I’．53 155．2004．

3口／3 1

试验结果和试验数据比较表

明，该型发动机空中起动不成功

的原因在于在起动过程中供油没

进行高空修正，导致燃油量过高，

涡轮出口压力出现突升，压力波

向前传，使高压压气机失速，发动

机排气温度过高，其转速出现“热

悬挂”现象。

5 结论

在某型发动机飞行台8 km空

中起动试验过程中，发动机工作不

正常主要的原因在于起动过程中

供油没进行高空修正，造成燃油量

过高，导致发动机排气温度过高，

进而转速出现“热悬挂”现象。
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