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空气系统对核心机性能敏感性的影响
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摘要：为了确定空气系统不同位置引气量对核心机性能的影响，给总体性能和空气系统设计提供依据，以某型核心机设计过

程为例，将空气系统设计迭代到总体性能设计中，研究了空气系统对核心机性能和部件特性的影响，并开展了空气系统对核心机

性能的敏感性分析。结果表明：每个引气位置引气量的增加均会导致燃烧室出口温度的升高，其中用于涡轮转子冷却的引气对燃

烧室出口温度的影响最大，其次为第 5级压气机引气，再次为用于涡轮导向器冷却的引气，影响最小的为用于涡轮后机匣冷却的

引气。将空气系统设计结果迭代到核心机性能模型中，迭代后的压气机和涡轮工作特性发生了变化，压气机共同工作线受引气量

增加的影响稍微下移，涡轮落压比由于燃烧室出口温度的升高而减小。
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Influencing Sensitivity of Secondary Air System on Core Engine Performance
WANG He，BIAN Jia-liang，HAN Wen-jun，WANG Chen

（AECC Shenyang Engine Research Institute，Shenyang 110015，China）

Abstract：In order to determine the influences of the amount of bleed air taken from different locations of the secondary air system on
core engine performance, and support the design of engine overall performance and secondary air system, the secondary air system design
was integrated into the overall performance design of the core engine design process, the influences of the secondary air system on core en⁃
gine performance and component characteristics were studied, and sensitivity analysis of the secondary air system on core engine perfor⁃
mance were conducted. The results show that the increase in the amount of bleed air from each location will lead to the increase of combus⁃
tion chamber outlet temperature, with the bleed air for turbine blade cooling having the greatest impact, followed by the bleed air from the
5th stage compressor, and then the bleed air for turbine guide vane cooling, in which the bleed air for turbine rear casing cooling having the
least impact. The analysis result of the secondary air system is integrated into the core engine performance model, the compressor and tur⁃
bine characteristics are changed after the design iteration, the compressor working line shifts downward slightly due to the increase of the
amount of bleed air, turbine expansion ratio decreases due to the increase of combustion chamber outlet temperature.
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0 引言

空气系统对航空发动机性能有较大影响，当代燃

气涡轮发动机从各级压气机中提取并用于二次流空

气系统的核心机进口流量多达 25%[1-2]。除座舱环境

控制引气和飞机防冰引气之外，提取出的绝大多数气

体重新进入主流道和外涵道区域。然而，由于这些气

体没有经过主燃烧室，导致发动机耗油率增大和涡轮

前温度升高，对发动机性能产生较大影响[3]。

国内外学者针对空气系统开展了相关研究。国

外Mattingly等[4-5]在发动机模型中增加了空气系统模

型，研究了空气系统对发动机性能的影响；Walsh等[6]

在RR公司进行核心机/发动机设计点设计时，按照来

自飞机设计方的总体指标要求搭建总体性能模型，其

中空气系统流路按照设计经验给出，完成搭建后将计

算出的总体性能参数提供给各专业工程师。压气机、

燃烧室、涡轮和滑油专业工程师根据总体提供的进、

出口参数完成部件设计，并计算出部件各级沿程的静
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压和总温，作为边界条件提供给空气系统专业工程师

进行空气系统设计。其后，总体性能工程师将设计好

的空气系统模型与总体性能模型进行迭代，重新计算

出总体性能参数并提供给各专业工程师，压气机、燃

烧室、涡轮和滑油专业工程师重新计算出部件各级沿

程的静压和总温，提供给空气系统专业进行空气系统

设计，完成后再与总体性能模型进行迭代。当迭代的

误差满足要求时，完成核心机/发动机设计点设计。

在中国，胡秋晨等[7]研究了改进压气机引气模型

和涡轮模型对发动机性能的影响；黄莺等[8]建立了新

的涡轮冷却计算模型并将其加入到总体性能模型中，

研究了冷却气对总体性能的影响；孙滨[9-10]研究了空

气系统引气量对发动机气流参数和输出功率的影响。

但是中国在进行发动机设计时，总体性能工程师按照

来自飞机设计方的总体指标要求搭建总体性能模型，

然后对空气系统提出设计要求，由空气系统专业工程

师完成空气系统设计。总体性能专业与空气系统专

业缺少了迭代环节，搭建的发动机模型与实际状态存

在偏差。

本文以核心机设计为例，将完成设计的空气系统

模型迭代到发动机性能模型中，研究空气系统变化对

核心机界面参数以及部件特性的影响，完善设计过

程；同时，进一步分析了空气系统对核心机性能敏感

性的影响[11-13]。

1 空气系统设计要求与设计结果对比

核心机空气系统引气量设计结果相对于设计要

求全面增加，第 5级压气机引气量增加了 1.3%，第 9
级压气机引气量增加了 1.96%，其中大部分用于涡轮

导向器冷却，核心机空气系统设计要求与设计结果对

比见表1并如图1所示。

2 空气系统迭代计算

2.1 迭代计算方法

（1）保持设计点参数不变。

（2）在非设计点将空气系统设计结果输入到总体

性能模型中。

（3）非设计点核心机进口条件与设计点一致。

（4）非设计点核心机转速与设计点一致。

（5）非设计点核心机喷口面积与设计点一致。

2.2 迭代计算结果

空气系统迭代后的计算结果与原设计点计算结

果相比，流道沿程总温普遍升高，其中燃烧室出口温

度 T4升高 50 ℃，涡轮转子进口虚拟温度 T41升高

25 ℃，排气温度 T5升高 16.4 ℃；流道沿程总压有增大

和减小，其中涡轮进口以前的截面总压均减小，涡轮

出口以后的截面总压均增大。迭代结果对比见表 2
并如图2所示。

引气及冷却位置气量

第5级压气机引气量

第9级压气机引气量

涡轮导向器冷却气量

涡轮转子冷却气量

涡轮后机匣冷却气量

差值/%
+1.30
+1.96
+2.24
+0.36
+0.84

引气量相对位置

相对于压气机进口

相对于压气机出口

相对于压气机出口

相对于压气机出口

相对于压气机进口

表1 核心机空气系统设计结果相对于设计要求的增加量

图1 核心机空气系统设计结果相对于设计要求的增加量

参数

进气流量W25/（kg/s）
压气机出口压力P3/kPa
压气机出口温度T3/K
燃烧室出口压力P4/kPa
燃烧室出口温度T4/K
涡轮转子进口虚拟压力P41/kPa
涡轮转子进口虚拟温度T41/K
涡轮转子出口压力P42/kPa
涡轮转子出口温度T42/K
排气压力P5/kPa
排气温度T5/K

迭代结果-原结果

0.08
-18.1
1.5
-4
50
-4
25
8.5
20.9
8.3
16.4

差值/%
0.1
-0.5
0.2
-0.1
2.9
-0.1
1.5
1.1
1.7
1.1
1.3

表2 迭代计算结果对比

图2 迭代计算结果对比

A—压气机；B—燃烧室；C—高压涡轮导向器；D—高压涡轮转子
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通过分析可见，总体参数的变化使压气机和涡轮

等部件的边界发生了比较大的变化，空气系统的边界

条件也随之发生了比较大的变化。总体专业需要将

迭代计算后的结果提供给各部件专业和相关系统专

业重新进行空气系统设计，最终经过反复迭代直至各

截面误差在满足要求的很小的范围内才可以完成方

案设计。

同时，改变空气系统对沿程温度影响较大，尤其

对燃烧室出口温度影响最大，燃烧室出口温度的升高

对涡轮部件的冷却和寿命有较大影响，后面章节将就

空气系统对核心机性能的敏感性进行分析。

2.3 对压气机工作线的影响

空气系统迭代后压气机工作线相对于原工作线

稍微下移。这是因为不同位置的引气对压气机工作

线都会有微小影响，但是影响方向不同；涡轮后机匣

冷却气量的增加会使压气

机工作线稍微上移，其余

位置引气量的增加会使压

气机工作线稍微下移，在

综合影响下压气机工作线

略微下移，压气机工作线

变化情况如图3所示。

2.4 对涡轮的影响

因为涡轮导向器和喷口始终处于临界状态，因此

涡轮处于相似工作状态，涡轮进口换算流量保持不

变，涡轮落压比仅由燃气比热比来决定。这可以由涡

轮导向器喉道截面（以下标 nb表示）和尾喷管喉道截

面（以下标 cr表示）流量相等来证明。

Anb·P4·σnb
T4
·q ( λnb) = Acr·P5·σcr

T5
·q ( λcr) （1）

T5
T4
= ( )P5
P4

k - 1
k

（2）

πt=P4P5 =
é

ë
êê

ù

û
úú

Acrσcrq ( λcr)
Anb σnbq ( λnb)

( 2 - 2
k + 1 )

（3）
由式（1）流量相等和式（2）可以推导出涡轮落压

比的关系式（3）。在涡轮导向器和喷口始终处于临界

状态，式（3）中 2个喉道截面的面积Acr、Anb和总压恢复

系数σcr、σnb以及质量流量（q（λcr）、q（λnb））均为常数，

因此涡轮落压比πt只与燃气比热比 k相关。而燃气

比热比是与静温和油气比相关的，静温越高、油气比

越大，比热比越小，比热

比与静温和油气比的关

系如图4所示。

由于空气系统的变

化使涡轮的静温和燃气

的油气比均发生变化，

因此燃气的比热比随之

变化，涡轮落压比也就

随之变化。核心机的燃

气温度升高，油气比变

大，因此燃气比热比变小，涡轮落压比随之减小，涡轮

效率也随之略微变大，涡轮落压比的变化见表3。

3 空气系统对核心机性能敏感性分析

3.1 说明

因为空气系统变化对燃烧室出口温度的影响最

大，因此采用敏感性分析的方法，单独变化某截面的

引气量来分析其对燃烧室出口温度的影响。

3.2 第5级压气机引气量

第 5级压气机引气从压气机中间级引出（图 1中
截面 27位置），大部分经过封严、冷却后直接排出核

心机外，小部分重新流入核心机主流道内。

只将第 5级压气机引气量逐渐加大，引出的气体

全都排出核心机外，核心机燃烧室出口温度T4也随之

呈线性上升。这是由于第 5级引气量越大，留给涡轮

作功的气体越少，压气机所需功也减少，但压气机所

需功减少量小于这部分气

体对涡轮的作功量（差压

气机前 5级对这部分气体

作的功），因此需要提高涡

轮前温度来提高涡轮的作

功能力，第 5级压气机引气

对燃烧室出口温度的影响

如图5所示。

涡轮相对转速

1.000
0.970
0.949

落压比差值/%
-1.22
-1.10
-1.12

效率差值/%
0.03
0.03
0.04

表3 涡轮落压比的变化

图4 比热比与静温和油气

比的关系[14-15]
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tio

（Pure air）00.010.020.030.040.05
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Static temperature/K

图3 压气机工作线变化情况

图5 第5级压气机引气对

燃烧室出口温度的影响
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压气机5级引气量/%
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3.3 涡轮后机匣冷却气量

涡轮后机匣冷却气量从压气机中间级引出，从涡

轮后机匣进入主流道（图1中截面92位置），不对涡轮

转子作功。

在保持第 5级压气机引气量不变的条件下，将流

入主流道的涡轮后机匣冷却气量逐渐加大，核心机燃

烧室出口温度 T4也随之呈

线性升高。这是由于流入

主流道的涡轮后机匣冷却气

量越大，涡轮出口排气压力

越高，相当于收小喷口，燃烧

室出口温度升高，涡轮后机

匣冷却气量对燃烧室出口

温度的影响如图6所示。

3.4 涡轮导向器冷却气量

涡轮导向器冷却气量从第 9级压气机出口引出，

进入涡轮导向器，然后进入主流道，对涡轮转子作功

（图1中截面81位置）。

增加第 9级压气机出口到涡轮导向器的冷却气

量，核心机燃烧室出口温

度T4也随之升高。这是由

于增加涡轮导向器冷却气

量，使得这部分气体没有

经过燃烧室，因此会使燃烧

室出口温度升高，涡轮导向

器冷却气量对燃烧室出口

温度的影响如图7所示。

3.5 涡轮转子冷却气量

涡轮转子的冷却空气从第 9级压气机出口引出，

一部分进入涡轮转子，一部分对涡轮盘进行冷却，然

后进入主流道，两部分冷却空气均不对涡轮转子作功，

因此合并为涡轮转子冷却气量（图1中截面83位置）。

增加第 9级压气机出口到涡轮转子的冷却气量，

核心机燃烧室出口温度 T4也随之升高。这是由于增

加涡轮转子冷却气量，减少了对涡轮作功的气体，而

压气机所需功未改变，因此需要增加涡轮前温度来增

加涡轮的作功，涡轮转子冷却气量对燃烧室出口温度

的影响如图8所示。

3.6 敏感性分析

从获得的不同位置引气量单独变化对核心机性

能的影响量级来看，涡轮转子引气对燃烧室出口温度

影响最大，其次为第 5级
压气机引气，再次为涡轮

导向器引气，影响最小的

为涡轮后机匣引气。因

此，根据空气系统对核心

机性能敏感性影响的分析

结果，在核心机或发动机

方案设计阶段，对涡轮导

向器和涡轮转子部分进行冷却设计时，在满足各项功

能及冷却需求的前提下，尽量加大涡轮导向器冷却气

量的同时减小涡轮转子的冷却气量；在对涡轮后机匣

部分进行冷却设计时，尽量选择压气机出口引气的同

时减少压气机级间引气；尽量降低空气系统对核心机

或发动机涡轮前温度的影响。

4 结论

（1）将空气系统设计结果迭代到核心机总体性能

模型中，会对核心机沿程温度产生较大影响，其中燃

烧室出口温度T4升高了50 K，排气温度T5升高了16 K。
（2）进行空气系统对核心机性能敏感性分析，每

个引气位置引气量的增大均会导致燃烧室出口温度

的升高，其中涡轮转子冷却气对燃烧室出口温度影响

最大，其次为第 5级压气机引气，再次为涡轮导向器

冷却气，影响最小的为涡轮后机匣冷却气；同时为后

续核心机或发动机空气系统设计提供优化方向。

（3）分析了空气系统迭代时压气机和涡轮工作特

性的变化，压气机工作线稍微下移，涡轮落压比由于

燃气温度的升高而减小。
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