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摘要：针对未来高推重比涡扇发动机的高、低压涡轮功分配问题，进行了总体性能

设计研究，并与常规布局涡扇发动机进行对比分析，归纳出其设计难点；提出了 2种解

决途径，即改变压缩系统的结构形式和采用涡轮间燃烧技术。
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Abstract: Aiming at power distribution of future high thrust-weight ratio engine high

and low pressure turbine, the general performance design was conducted and compared with
that of the conventional turbofan engine, the design difficulties were summarized. Two

solutions about changing compression system structure and adopting interstage turbine combustion technology were proposed.
Key words: turbofan engine; general performance; fuel consumption; single-bypass; double-bypass; interstage turbine combustion

第 38卷第 1期

2012年 2月

Vol.38 No. 1

Feb. 2012

航空发动机
Aeroengine

张跃学（1981），男，工程师，主要从事

航空发动机总体性能设计工作。

收稿日期：2011-07-05

0 引言

未来飞机要求具备更长的航程、更好的任务灵

活性、更高的巡航速度、更低的寿命期成本和更大的

承载能力等特点，对于战斗机还特别突出机动性和

敏捷性。为满足飞机性能的发展需求，航空发动机发

展的主要目标是：更高的推重比、更低的耗油率、更

低的寿命期成本和更高的可靠性。美、英、法、德、意

等航空推进技术发达国家制定“综合高性能涡轮发

动机技术（IHPTET）”计划、“多用途且经济可承受的

先进涡轮发动机（VAATE）”计划、“先进核心军用发

动机(ACME)”计划和“先进军用发动机技术(AMET)”

计划等，围绕发动机的推重比和经济性，开展高推重

比涡扇发动机技术研究。根据航空发动机主要参数

趋势分析，预计下一代发动机的推重比达到 12 以

上，单位推力为 130 daN/kg/s左右，涡轮进口温度为

2000 K左右，总增压比为 25～30。

本文通过对高推重比涡扇发动机的主要循环参

数进行分析，在保持涵道比不过小的情况下，确定单

位推力为 130 daN/kg/s，风扇压比至少大于 5，此时

与之匹配的低压涡轮落压比为 2.0以上，高压压气

机压比为 6左右，高压涡轮落压比为 2.5～3.5。初步

的结构布局为 3 级风扇、5 级高压压气机和单级高

压涡轮。为解决采用单级低压涡轮其落压比难以达

到 2.0以上，且高、低压涡轮的负荷分配不协调的问

题，提出了调整压缩部件的布局形式和采用涡轮级

间燃烧的技术途径。根据上述循环分析结果，选取 1

个基准方案，并在此基础上对上述 2个技术途径进

行分析。

1 调整压缩部件的布局形式分析

通过调整压缩部件的布局形式，来改变高、低压

涡轮功的分配。第 1种布局形式为单外涵方案：将基

准方案风扇的第 3级后移放在高压压气机前，由高

压轴驱动，称为核心机驱动风扇级（CDFS），与高压

压气机之间形成 1个涵道。第 2种布局形式为双外

涵方案：以第 1种布局形式为基础，在风扇前 2级和

第 3级之间新增 1个涵道。2种布局形式分别如图
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1、2所示（箭头表示气流流向）。

在保证与基准方案中发动机空气流量相差不

大，高压涡轮进口温度、总增压比以及各部件效率和

流道损失相当的情况下，进行单、双外涵方案的热力

循环分析。

1.1 单外涵方案循环分析

在风扇和高压压气机的压比变化时，对发动机

性能及部件参数的影响分别如图 3～5所示。风扇和

高压压气机的压比对在最大状态下的单位推力、耗

油率和中间状态耗油率影响是矛盾的，需统筹考虑。

1.2 双外涵方案循环分析

从图 2中可见，由 CDFS出口进入外涵的气流

通道称为第 1外涵道，由风扇出口进入外涵的气流

通道称为第 2外涵道。

前涵道比和总涵道比分别定义为：前涵道比 =

第 2外涵道空气流量 /进入 CDFS空气流量；

总涵道比 =2 个外涵道总气流流量与高压压气

机空气流量之比。

前涵道比、CDFS压比和风扇压比对发动机性能

的影响分别如图 6～9所示。前涵道比减小，CDFS压

比增大，风扇压比增大，燃烧室出口温度 T4上升，最

大状态单位推力增大，耗油率减小。

图 1 单外涵方案压缩部件 图 2 双外涵方案压缩部件

图 3 对最大状态单位推力和涵道比的影响
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图 4 对最大状态耗油率和高压涡轮落压比的影响

3.6

3.4

3.2

3.0

2.8

2.6

2.4

2.2
0.1760.1740.1720.1700.1680.1660.1640.1620.160

最大状态单位耗油率 /（kg/N/h）

风扇压比 =3~5
高压压气机压比 =4~6

5.8
5.6
5.4
5.2
5.0
4.8
4.6

4.4
4.2

4

1%

图 5 对中间状态推力和耗油率的影响
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图 6 前涵道比对最大状态单位推力和 T4的影响

2160

2120

2080

2040

2000

1960

1920

1880

1840

1800
134

最大状态单位推力 /（daN/（kg/s））

132130128

前涵道比 =0.05~0.20
总涵道比 =0.2~0.4

0.40
0.38
0.36

0.34
0.32

0.30
0.28

0.26
0.24

0.22

图 7 CDFS压比对最大状态耗油率和 T4的影响
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高压压气机压比和总涵道比变化时，对发动机

性能的影响分别如图 10、11所示。高压压气机压比

增大，最大状态单位推力减小，耗油率变化不大。

1.3 总体性能方案分析

经过热力循环参数分析，并综合考虑部件设计

的难度，保证与基准方案的最大状态单位推力和耗

油率相当，形成初步

方案。设计点涡轮参

数见表 1，表中给出

的数值为相对基准

方案的相对值。

从表 1中可见，单、双外涵 2个典型结构方案的

高压、低压涡轮负荷分配更为合理，高压涡轮的落压

比增大，可以更好地利用其作功能力强的特点；低压

涡轮的进口总温明显降低，可以减少低压涡轮的冷

气量，并提高低压涡轮的可靠性，解决基准方案论证

时遇到的问题。但是，单、双外涵方案仍有一些技术

问题和难点需要解决。

1.3.1 单外涵方案

（1）发动机匹配难度增加。调节手段与常规涡扇

发动机的相同，相对于变循环发动机，缺少前、后涵

道引射器和变几何低压涡轮调节手段，而相对于常

规发动机又增加了 1个部件（CDFS），从而增大了匹

配的难度；

（2）风扇（低压压气机）设计难度大大增加。在低

转速下，工作线偏高，假定风扇稳定性边界相当，喘

振裕度比常规风扇裕度低 10 个百分点左右（如图

12所示），严重影响了发动机的稳定性，造成在其起

动或过渡态时，问题更加严重。

1.3.2 双外涵方案

（1）前涵道比小，第 2外涵道设计难度大。为保

证一定的单位推力，涵道比不能太大（0.3 左右），从

而前涵道比更小（0.1～0.2），基本上相当于放气，使

图 8 风扇压比对最大状态单位推力和 T4的影响
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图 9 风扇压比对最大状态耗油率和 T4的影响
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图 10 高压压气机压比对最大状态单位推力的影响
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图 11 高压压气机压比对最大状态耗油率的影响
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图 12 海平面状态风扇工作线比较

方案

单外涵

双外涵

高压涡轮

落压比

1.25

1.23

低压涡轮

进口总温

0.93

0.95

落压比

0.92

0.98

表 1 设计点涡轮参数对比
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结构设计难度增加，很难保证气流通畅，从而影响发

动机的性能和稳定性；

（2）发动机稳定性差。在发动机起动或过渡态

时，CDFS 出口的静压可能大于风扇出口的总压，使

气体由外涵道回流至内涵道，从而影响发动机正常

工作。

2 涡轮间燃烧技术分析

采用涡轮间燃烧技术，通过提高高压、低压涡轮

进口燃气总温，来提升低压涡轮的作功能力，称为涡

轮间燃烧方案（如图 13所示）。以基准方案为基础，

在高压、低压涡轮间设置

燃烧室，使得高温燃气在

流经高压涡轮膨胀后，在

流入低压涡轮前再次加

热，从而使低压涡轮进口

总温升高，低压涡轮的落

压比减小。

2.1 涡轮间燃烧方案总体性能分析

不同涡轮间燃烧室出口温度对设计点性能的影

响如图 14所示。横坐标为涡轮间燃烧室出口温度相

对于高压涡轮进口温度的百分数，纵坐标为各参数

相对于基准方案的相对值。

从图 14中可见，随着涡轮间燃烧室出口温度的

升高，发动机设计点的单位推力逐步增大，耗油率逐

步降低，低压涡轮落压比逐步减小。当涡轮间燃烧室

的出口温度达到高压涡轮进口温度的 90%时，最大

状态单位推力比原方案的增大 3％，最大状态耗油

率降低 4％，中间状态单位推力增大 15%，但中间状

态耗油率升高 20%，低压涡轮落压比减小 14％。

基于上述分析结果，对涡轮间燃烧方案进一步

研究。由于低压涡轮进口温度升高，其冷却空气量增

加。下面对低压涡轮冷却空气量对发动机总体性能

的影响进行分析，涡轮间燃烧室出口温度取为高压

涡轮进口温度，横坐标为低压涡轮冷气量相对于基

准方案的百分数，纵坐标为各参数相对于基准方案

的相对值，分析结果如图 15所示。

从图 15中可见，低压涡轮的冷却空气量对最大

状态单位推力、耗油率和中间状态单位推力、耗油

率，以及低压涡轮落压比影响不大。当低压涡轮冷却

空气量增加 50%时，最大状态单位推力仍比基准方

案的增大 2％、最大状态耗油率降低 4％，低压涡轮

落压比则减小 18%。

通过上述分析可知，采用涡轮间燃烧方案减小

了低压涡轮的气动负荷，解决了高压、低压涡轮负荷

分配问题，最大状态单位推力比基准方案和调整压

缩部件的布局形式途径均有所增大，但采用调整压

缩部件的布局形式途径也同时增大了中间状态耗油

率。所以采用涡轮间燃烧方案时应根据在中间和亚

声速巡航状态下的耗油率、单位推力和低压涡轮落

压比折衷考虑，来选择涡轮间燃烧室出口温度。但

是，涡轮间燃烧方案仍有下述技术问题和难点需要

解决。

（1）带涡轮间燃烧室发动机的调节规律优化问

题。由于带涡轮间燃烧室发动机比常规发动机的增

加了涡轮间燃烧室供油控制，能够实现发动机变循

环控制，是短时间内比较易行的 1 种变循环方案。

但如何在整个飞行包线范围内对发动机控制规律

进行优化，实现发动机安全性、可靠性、推力性能和

油耗性能的最佳控制，是带级间燃烧室发动机的关

键技术；

（2）涡轮间燃烧室的构型设计与研究。涡轮间燃

图 14 涡轮间燃烧室出口温度对发动机性能的影响

图 15 低压涡轮冷气量对发动机性能的影响
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图 13 涡轮间燃烧方案
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烧室特殊的工作条件决定了要保证高效燃烧、长寿

命，需要在材料、冷却和燃烧等方面进行大量细致地

研究。

3 结束语

本文所述 2种方法虽然能解决未来高推重比发

动机设计时遇到的高压、低压涡轮负荷分配的问题，

但是对于工程应用仍需解决一些技术关键，需开展

深入研究，以确定合适的技术途径。
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