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高空长航时飞翼无人机用涡扇发动机关键技术

温占永,段娅
(中国航天空气动力技术研究院 航天彩虹无人机股份有限公司,北京暋100074)

摘暋要:自无人机诞生并应用于实战以来,无人机技术得到了迅猛发展。随着各领域高科技技术的进步,战场

环境日趋复杂,作战任务向高危对抗战场拓展,高空长航时飞翼无人机成为各国研究的热点。本文论述了高空

长航时飞翼无人机对涡扇发动机的要求,结合航空发动机基本原理分析了关键设计参数对涡扇发动机性能的

影响,总结了高空长航时飞翼无人机用涡扇发动机面临的关键问题及研究进展。本文的研究对于高空长航时

飞翼无人机用涡扇发动机的选型及适应性改进设计具有一定的参考价值。
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Abstract:Highaltitudelongendurance(HALE)UAVhasmadegreatdevelopmentsinceitsbirthandparticipa灢
tioninwar.Withtheexpansionofcombatmissiontohigh灢riskconfrontationbattlefield,HALEfly灢wingUAV

hasbecomeahot灢spotintheworldtoday.Inthispaper,therequirementsofHALEfly灢wingUAVforturbofan

enginearedescribed,effectofkeydesignparametersontheperformanceofturbanengineisanalyzedbasedon

thebasicprincipleofaeroengine,thekeyproblemsandresearchprogressofHALEfly灢wingUAVaresumma灢
rized.ThispaperisofimportantreferencevalueintheselectionofturbofanengineforHALEfly灢wingUAV

andtheimprovementofitsadaptabilitydesign.
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0暋引暋言

21世纪以来,高空长航时无人机得到了迅猛

的发展及广泛的应用。高空长航时无人机在军事

领域主要用于执行侦察监视、对地打击、战场毁伤

评估、电子战等任务,在民用领域可用于自然灾害

状况观测、气象研究、高空大气科学研究等[1灢2]。到

目前为止,成功研制出高空长航时无人机并投入实

战的国家主要有美国、以色列、中国等,具有代表性

的高空长航时无人机有“全球鹰暠“死神暠“苍鹭暠“彩
虹暠“翼龙暠等。为了达到长航时的目标,这些无人

机大多采用大展弦比、高升阻比的平直机翼,其缺

点是隐身性能较差,战场生存能力不足。因此,在



军事领域主要用于非对称作战任务中。
高空长航时飞翼无人机在高威胁环境下的生

存能力强,可对重要目标实施渗透或抵近侦察,执
行隐身突防、防空压制等对称作战任务。近年来,
飞翼布局隐身高空长航时无人机成为各国武器装

备研究的热点之一。发动机作为无人机的动力装

置,其性能指标影响到全系统的性能指标。在活塞

式发动机、涡喷发动机、涡桨发动机、涡扇发动机等

航空发动机中,涡扇发动机在亚跨声速飞行中推进

效率最高[3],最适用于高空长航时飞翼无人机。我

国高空长航时飞翼无人机尚未达到广泛应用阶段,
对可应用于高空长航时飞翼无人机的涡扇发动机

的适应性改进研究较为缺乏。国外对涡扇发动机

部件,如压气机、涡轮、燃烧室等的高空适应性改进

研究较早且较为广泛[4灢5],但对应用于高空长航时

飞翼无人机的涡扇发动机适应性改进尚缺乏系统

性的论述。
本文分析关键设计参数对高空长航时飞翼无

人机用涡扇发动机性能的影响,总结高空长航时飞

翼无人机用涡扇发动机面临的关键问题及研究进

展,以期为高空长航时飞翼无人机用涡扇发动机的

选型及适应性改进设计提供参考。

1暋高空长航时飞翼无人机作战任务

及其对涡扇发动机的要求

高空长航时飞翼无人机利用其隐身、长滞空时

间等优势,可在对抗环境下执行抵近侦察、持续监

视、警戒探测、通讯中继、电子干扰等作战支援任

务,可执行隐身突防、防空压制等作战任务,也可通

过引导巡航导弹打击或直接发动攻击的方式对地

面高价值目标实施打击。对高空长航时飞翼无人

机作战任务的分析可知其对发动机的特定要求为:
(1)低的巡航燃油消耗率,以满足长航时飞行

的需求;
(2)稳定的高空工作性能,在宽广的飞行高度

-速度包线内稳定工作,避免发生喘振甚至空中

停车;
(3)高的功率提取能力,以满足光电吊舱、雷

达、电子战吊舱等众多机载设备的功率需求;
(4)低的红外特征指标,以满足隐身需求。
此外,用于高空长航时飞翼无人机的涡扇发动

机还应满足高推重比、低寿命周期成本、良好的可

靠性和维护性等通用要求。

2暋关键设计参数

2.1暋经济性评价指标

作为高空长航时无人机的动力输出装置,表征

涡扇发动机经济性的指标之一是单位燃油消耗率,
简称耗油率,用符号sfc表示,其通用定义如式(1)
所示。

sfc=3600Wf

F
(1)

式中:Wf 为发动机的燃油质量流量,kg/s;F 为发

动机推力,N;sfc为单位燃油消耗率,kg/(N·h)。
表征涡扇发动机经济性的另一个指标是推进

总效率,其定义为发动机所产生的推进功与燃油完

全燃烧产生的热能之比,也等于热效率和推进效率

的乘积,如式(2)所示。

毲0=
FV0

WfHf
= Lnet

WfHf
·FV0

Lnet
=毲th毲p (2)

式中:V0 为飞行速度,m/s;Hf 为每千克燃油热

值,J;毲th为热效率,即循环有效功与燃油完全燃烧

产生的热能之比;毲p 为推进效率,即推进功与循环

有效功之比。
由式(1)~式(2)可得:

sfc=3600V0

Hf毲0
=3600V0

Hf毲th毲p
(3)

由式(3)可知,当飞行速度相同时,在表征发动

机经济性方面,耗油率和推进总效率这两个指标是

等效的。

2.2暋涵道比

在其他设计参数一定时涡扇发动机的热效率

和有效功是一定的,其涵道比B 越大,发动机内

涵、外涵的排气平均速度越小,因而排气携带的散

失于大气中的能量越小,推进效率越高[6]。当飞行

速度一定时,发动机耗油率越低,涡扇发动机耗油

率sfc与涵道比B 的关系如图1所示[6]。对于高

空长航时飞翼无人机,为了达到更低耗油率的目的,
应尽可能选用大涵道比涡扇发动机。例如,高空长

航时无人机“全球鹰暠选用AE3007H发动机,其涵道

比为5,起飞状态耗油率可低至0.0388kg/(N·h),
未来的高空长航时无人机用涡扇发动机涵道比可
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达到12~15。

图1暋涡扇发动机耗油率sfc与涵道比B 的关系

Fig.1暋RelationshipbetweensfcandB

2.3暋总增压比

根据航空燃气涡轮发动机工作原理,总增压比

毿是影响发动机热效率的重要参数,对发动机耗油

率有明显的影响。涡扇发动机理想循环效率仅受

增压比的影响,且随增压比单调增加,如式(4)
所示。

毲th,i=1- 1
毿

毭-1
毭

(4)

式中:毿为发动机压缩系统总增压比;毭为空气绝

热指数,毭=1.4。
在目前技术所能达到的增压比范围内,提高增

压比是降低发动机耗油率的重要技术途径,如图2
所示[6]。高空长航时无人机用涡扇发动机追求更

低的燃油消耗率,因此进一步提高压气机总增压比

仍是重要的发展方向。

图2暋涡扇发动机耗油率sfc与增压比毿c 的关系

Fig.2暋Relationshipbetweensfcand毿c

2.4暋风扇压比

对于涡扇发动机而言,发动机循环有效功分为

两个部分,一部分使内涵道油气混合气体速度增

加,另一部分使外涵道气体速度增加。在其他设计

参数一定时,发动机的热效率和有效功是一定的,
这两部分有效功的分配存在最佳分配的问题。研

究表明,涡扇发动机设计涵道比对最佳风扇增压比

产生影响,发动机涵道比越大,则最佳风扇压比应

越小,如图3所示[6]。因此,对于高空长航时无人

机用大涵道比涡扇发动机来说,应发展尺寸较大、
增压比较低的单级风扇。但为了提高总增压比,对
高压压气机压比提出了更高的要求。

图3暋耗油率sfc与设计涵道比B、风扇增压比毿F 的关系

Fig.3暋RelationshipbetweensfcandB,毿F

2.5暋涡轮前温度

实际循环热力过程存在摩擦损失、排气损失

等,其热效率及燃油消耗率受涡轮前温度(T4)影
响,如图4所示[6]。

图4暋涡扇发动机耗油率sfc与涡轮前温度T4 的关系

Fig.4暋RelationshipbetweensfcandT4

从图4可以看出:随着涡轮前温度的提高耗油

率先减小后增大,存在一个对应发动机耗油率最低

的温度值。因此,对于追求低油耗的高空长航时涡

扇发动机来说,涡轮前温度应设定在使耗油率最低
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的值。

3暋高空长航时飞翼无人机用涡扇发

动机关键问题

3.1暋高空低马赫数飞行条件下的低雷诺数

效应

雷诺数(Re)是表征流体流动情况的无量纲

数,是流体惯性力与粘性力比值的量度,雷诺数越

小意味着粘性力影响越显著,如式(5)所示。

Re=氀vd
毺

=氀v2

d
毺v
d2 (5)

式中:氀为流体密度;v为流体速度;d为特征长度;

毺为粘性系数。
随着飞行高度的增加空气密度明显降低,当飞

行速度及特征长度不变时,雷诺数下降趋势明显。
在空气速度及特征长度保持不变时,20km 处的雷

诺数仅为海平面标准大气条件下的9.05%,如图5
所示,d=0.05m,v=25m/s。

图5暋雷诺数、空气密度、粘性系数随高度的关系

Fig.5暋RelationshipbetweenRe,airdensity,

coefficientofviscositywithheight

在高空低马赫数飞行条件下,低雷诺数意味着

粘性力对流动的影响变大,导致风扇/压气机、燃烧

室、涡轮等部件效率降低,发动机性能下降。在高

空低速飞行条件下,雷诺数低于风扇/压气机自模

化工作区的临界值[7],气流在叶片背面容易产生分

离,使风扇、压气机增压比、换算流量、效率大幅降

低,风扇/压气机喘振边界向下移动,压气机的工作

线向喘振线移动,稳定裕度降低[7灢8],典型的压气机

受低雷诺数影响的特性变化如图6所示[8]。

图6暋低雷诺数对压气机特性的影响

Fig.6暋EffectoflowRenumberoncompressor

characteristics

涡轮效率也受低雷诺数影响明显。在高空低

速飞行条件下,涡轮中燃气雷诺数较小,燃气在涡

轮叶片背面容易产生分离,使涡轮效率降低,流通

能力下降。受低雷诺数的影响,流量和效率特性线

均向下方移动,在相同的换算功下,涡轮流量和效

率都下降,如图7所示[9]。

(a)低雷诺数对涡轮流量的影响

(b)低雷诺数对涡轮效率的影响

图7暋低雷诺数对涡轮特性的影响

Fig.7暋EffectoflowRenumberonturbinecharacteristics

李文等[10]采用气热耦合 CFD计算方法,对某

航空发动机低压涡轮高空低雷诺数下的流动特性

进行了深入研究,结果表明,随着雷诺数从2暳105
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降低,低压涡轮效率迅速减小,且雷诺数越低时低

压涡轮效率随雷诺数的降低减小得更快,如图8
所示[10]。

图8暋涡轮效率随雷诺数变化规律

Fig.8暋Relationshipbetweenturbine

efficiencyandRenumber

此外,在高空低马赫数飞行条件下,燃烧室进

口的空气流量、压力、温度均显著降低,导致燃油雾

化、油气掺混变差、燃烧室压力降低,加上高空低雷

诺数效应等因素,火焰传播速度和化学反应速率降

低,燃烧的稳定性和燃烧率降低[11]。

3.2暋功率提取

随着飞行高度的升高,空气密度降低,发动机

进气量及进油量相应降低,发动机动力性能下降,
因而分出功率的能力也下降。当发动机在高空工

作时,由于空气密度降低,发动机工作线向压气机

的喘振线方向移动,压气机的喘振裕度降低,此时

高的功率提取进一步降低了喘振裕度[12]。此外,
发动机分出功率还会导致发动机耗油率上升的问

题,如图9所示[12]。在高空条件下,发动机分出功

率很难满足光电吊舱、雷达、电子战吊舱、液压泵等

众多机载设备的功率需求。

图9暋功率提取对耗油率的影响

Fig.9暋Effectofpowerextractiononfuelconsumptionrate

3.3暋红外隐身

对于高空长航时飞翼无人机,为了最大限度地

提升战场生存能力、达到红外隐身的目的,其红外

信号特征应尽可能小。高空长航时飞翼无人机最

大飞行马赫数一般在0.75左右,飞行时机体与空

气摩擦所产生的表面热量较小,红外特征主要集中

在发动机舱壁面和发动机尾流热信号。发动机热

辐射导致在发动机舱段壁面形成红外信号强点。
发动机尾喷口高温气流在中红外波段(3~5毺m)
上的红外辐射特征最为明显,在发动机正后向探测

时该特征尤为明显,约占整个机体的90%[13]。

4暋高空长航时飞翼无人机用涡扇发

动机关键技术

4.1暋低雷诺数条件下高稳定裕度压气机

技术

压气机叶型设计是适应低雷诺数流动条件、降
低气流损失、提高压气机效率的关键[14]。王英锋

等[15]通过理论计算指出,适当增加高压压气机叶

片弦长可有效地提高压气机在低雷诺数下的增压

比和效率,拓宽喘振边界。刘太秋等[16]采用数值

模拟方法研究了在高空低雷诺数条件下气流在叶

栅中的流动机理,指出应合理分配和控制叶型整体

的弯度和厚度,弯度在前段应适当降低,叶型的最

大厚度位置在35%~45%弦长处,可达到控制叶

片表面附面层和减少叶型损失的目的。
主动流动控制技术,特别是叶片抽吸技术是控

制附面层气流流动的有效手段[17]。采用吸附式压

气机叶型及附面层抽吸技术可以控制附面层气流

分离,从而改善低雷诺数效应对风扇/压气机的性

能影响,提高风扇/压气机的稳定工作范围。李俊

等[18]利用人工蜂群算法对吸附式压气机叶型和抽

吸方案进行耦合优化设计,在高空低雷诺数条件下

适当地增加吸附式叶型前段的负荷,继而通过抽吸

来控制层流的设计最为理想,优化后总压损失降低

了32%,静压提升了0.01,并且优化设计后在地面

条件下的性能也略有提高。

4.2暋高效率高/低压涡轮技术

对于高空长航时无人机用涡扇发动机来说,高
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压压气机增压比较高,导致高压涡轮膨胀比较大。
为了提高高压涡轮效率,应在低涡轮重量与多级涡

轮高效率之间折衷考虑,例如 AE3007发动机就采

用了两级高压涡轮[19]。大的涵道比导致风扇、低
压涡轮转速较低,使得低压涡轮处于不利的做功条

件,因此高空长航时无人机用涡扇发动机的低压涡

轮应采用较多的涡轮级数以抑制流动分离[19]。此

外,抗分离能力强的涡轮叶片叶型设计对于提高涡

轮效率也十分关键。

4.3暋适用于高空低速飞行条件下的高效燃

烧设计

在高空低飞行速度条件下,由于燃烧室进口的

空气流量、压力、温度均显著降低,燃油雾化气动力

较小。为了解决燃油雾化不充分、油气掺混效果较

差的问题,提高燃烧效率,需要更好的雾化方式。
传统的航空发动机喷嘴大都通过油膜与高速气流

的相互作用,在空气动力作用下使油膜破碎雾化,
在高空低雷诺数下,雾化效果较差。魏德明[11]提

出应发展不借助气动力进行雾化的喷嘴,比如离心

式喷嘴、超声波喷嘴等,可在高空低雷诺数下仍然

保持良好的雾化效果。此外,在保证火焰筒壁温不

超过材料承温能力的情况下,减少冷却进气量,使
更多的空气参加燃烧和掺混,也是提高燃烧效率和

保证燃烧稳定性的有效手段,但对发动机冷却设计

提出了更高的要求。

4.4暋高功率提取技术

为了满足无人机机载设备功率需求,梁振欣

等[20]研究了中小推力双轴混排式涡扇发动机在高

空条件下低压转子分出功率对发动机和核心机状

态的影响,结果表明:与高压转子分出功率相比,低
压转子分出功率能在保证发动机稳定工作的前提

下,有效提高涡扇发动机的高空分出功率能力,但
受到最大涡轮前总温和最大高压转子转速的限制。

4.5暋红外特征抑制技术

根据斯蒂芬-玻尔兹曼定律,红外辐射能量与

其温度的四次方和表面发射率成正比,因此抑制红

外特征应从降低发动机舱表面温度和红外发射率

两方面入手。为了降低发动机表面对发动机舱的

散热量,应对发动机内部较热部件采取气膜冷却技

术或冲击冷却技术,以降低发动机表面温度。为了

降低红外发射率,可在尾喷管腔体内的高温部件表

面涂敷或镀制专用低发射率涂料[21]。
对于发动机尾喷口气流的红外抑制,主要措施

有强化掺混、异形喷管等技术。采用矩形喷管或S
弯矩形喷管可以起到有效地强化掺混作用,降低发

动机尾喷口气流的温度[22灢24]。为了削弱涡扇发动

机尾喷口气流的红外特征,廖华琳等[13]对比分析

了轴对称喷管、圆转矩形喷管及S弯喷管在不同探

测面上的红外辐射强度,结果表明:S弯喷管二次

流掺混作用最强,尾喷口气流温度最低,此外其特

殊的弯道结构对喷管前高温部件形成有效遮挡,在
尾喷管正后方的整体红外特征相对于轴对称喷管

降低了89.7%;矩形喷管二次流掺混作用低于S
弯喷管,尾喷口气流温度较低,其红外辐射特征相

对于轴对称喷管降低了23.1%;但由于S弯喷管

的尾喷气流斜向上,其红外辐射强度最大值出现在

高度角为20曘时,因此在巡航状态下来自上方的红

外探测威胁最大;此外,S弯喷管流动阻力最大,应
通过优化设计使流动阻力控制在允许范围内。

5暋结束语

本文分析了高空长航时飞翼无人机的作战任

务及其对涡扇发动机的要求,结合航空发动机基本

原理分析了关键设计参数对涡扇发动机性能的影

响,总结了高空长航时飞翼无人机用涡扇发动机面

临的关键问题及研究进展,可知:
(1)为了满足高空长航时飞翼无人机的作战

要求,涡扇发动机研制或选型改进时应采用高涵道

比、高总增压比、低风扇压比、涡轮前温度适中、多
级涡轮的设计方案。

(2)采用压气机叶型设计、附面层抽吸等技术

措施可提高压气机在高空低雷诺数飞行条件下的

抗气流分离能力,拓宽喘振边界。
(3)发展不借助气动力进行雾化的喷嘴、采用

对燃烧室进气-冷却综合设计的措施,可以提高在

低雷诺数飞行条件下燃油的雾化性能和燃烧效率。
(4)发动机功率提取会带来发动机压气机喘

振裕度降低、耗油率升高等问题。高空中低压转子

分出功率能力较高,但受到最大涡轮前总温和最大

高压转子转速的限制,高空中发动机功率提取问题

有待进一步研究。
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(5)为了降低红外辐射特征,应采用对发动机

内部较热部件冷却散热及低发射率涂层技术,以降

低发动机表面温度。采用强化掺混、异形喷管(如
矩形喷管或S形喷管)等措施,可降低发动机尾喷

口气流的红外辐射特征,但应通过优化设计将流动

阻力控制在允许范围内。
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