
设计与应用
计算机测量与控制．２０１８．２６（２）　

犆狅犿狆狌狋犲狉 犕犲犪狊狌狉犲犿犲狀狋牔 犆狅狀狋狉狅犾　


　
·２１５　　 ·

收稿日期：２０１７ ０８ １３；　修回日期：２０１７ ０９ ０９。

基金项目：四川省教育厅自然科学项目（１６ＺＢ００３５）；中国民用航空

飞行学院科学研究基金重点项目（ＺＪ２０１６－０１）。

作者简介：赵　军（１９８０ ），男，安徽淮北人，博士，高级工程师，主

要从事航空发动机总体性能分析方向的研究。

付尧明（１９７０ ），男，四川德阳人，硕士，教授，主要从事航空发动机

性能方向的研究。

唐庆如（１９６５ ），男，四川德阳人，硕士，教授，主要从事航空发动机

控制方向的研究。

文章编号：１６７１ ４５９８（２０１８）０２ ０２１５ ０４　　ＤＯＩ：１０．１６５２６／ｊ．ｃｎｋｉ．１１－４７６２／ｔｐ．２０１８．０２．０５３　　中图分类号：Ｖ２３１．３ 文献标识码：Ｂ

民航大涵道比涡扇发动机三大特性分析

赵　军，付尧明，唐庆如
（中国民航飞行学院航空工程学院，四川 广汉　６１８３０７）

摘要：准确的稳态模型是进行航空发动机三大特性研究的基础，采用部件特性建模方法，建立了民航大涵道比涡扇发动机的稳态模

型；研究发现，保持飞行高度，马赫数不变时，增加发动机转速时，推力一直增加，但到了高转速阶段，推力的增加速度变缓；在低转

速到中转速的区间内，燃油消耗率 （ＳＦＣ）随转速增加而降低；在中转速到高转速区间内，ＳＦＣ随转速增加而增加；保持飞行高度，发动

机转速不变时，增加马赫数时，发动机的总推力呈下降趋势，燃油消耗率随飞行速度增加而急剧增加。保持飞行马赫数，发动机转速不

变时，推力随着高度的增加而降低；在０～１１ｋｍ时，随着高度增加ＳＦＣ一直下降，高度超过１１ｋｍ后，ＳＦＣ也保持不变，但这是不考

虑雷诺数修正的情况下得到的；低雷诺数效应会导致１１ｋｍ以后发动机的ＳＦＣ会有所上升。

关键词：航空发动机；部件特性法；三大特性
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０　引言

随着航空发动机和燃气轮机国家重大专项的立项，航空发

动机和燃气轮机被列为国家 “十三五”发展规划百个重点发展

项目的首位，民用大涵道比涡扇发动机的发展也迎来了难得的

发展机遇。发动机特性定义为发动机的主要性能指标随工况变

化而变化的关系曲线；航空发动机的推力和燃油消耗率随着发

动机的转速狀、飞行速度犞、飞行高度犎 的变化规律叫做发动

机三大特性，分别为转速特性、速度特性和高度特性。

在保持飞行高度和飞行速度不变的条件下，发动机的推力

犉和燃油消耗率犛犉犆 随发动机转速狀的变化规律，叫做发动

机得到转速特性，也称为节流特性。

在给定的调节规律下，保持发动机的转速和飞行高度不变

的情况下，发动机的推力犉和燃油消耗率犛犉犆 随飞行速度或

马赫数的变化规律，叫做发动机的速度特性。

在给定的调节规律下，保持发动机的转速和飞行速度不变

的情况下，发动机的推力犉和燃油消耗率犛犉犆 随飞行高度的

变化规律，叫做发动机的高度特性。

为了研究航空发动机的三大特性，必须有良好的发动机数

学模型，以利用数学模型代替真实发动机作为研究对象进行特

性分析，以节约大量的试验经费。因此，建立高精度的发动机

数学模型对发动机控制是至关重要的［１２］。

发动机数学模型按其运行的实际工作范围可分为稳态模型

和动态模型［３］。发动机稳态模型能较准确的模拟发动机各种稳

定工作状态，主要用于发动机的性能计算、性能设计等。

现代航空发动机稳态建模常用的方法为部件法建模［４５］，

由此得到的模型可以用于总体性能研究，也可以用于发动机控

制研究［６７］。部件法建模是根据发动各部件间的气动热力学关

系建立发动机模型。部件法建模将发动机的各个部件作为单独

的子系统，每个部件子系统都有其对应的输入和输出，而各个

子系统之间通过压力平衡、流量平衡及功率平衡这三大基本原

则衔接在一起形成整个发动机系统。虽然部件法建立的准一维
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模型无法得到所有截面的参数，但是部件法模型所得到的关键

位置的发动机参数对于发动机性能分析和评估有着重大意义。

然而在建模过程中，部件法要求大量的部件特性数据，这些在

发动机研制的初期是难以获取的［８９］。

大涵道比涡扇发动机在民用航空领域得到了广泛的应

用［１０］，随着新技术的应用，总体性能指标越来越先进。本文

利用部件特性法对ＣＦＭＩ公司的ＣＦＭ５６－７Ｂ２６发动机进行稳

态建模，并在此基础上进行三大特性的计算分析，需要说明的

是，因为部件特性的缺乏，计算中所用的压气机和涡轮气动特

性采用通用特性。

１　发动机稳态模型

利用部件特性计算发动机稳态性能的方法，是目前广泛应

用的发动机稳态模型建立方法。气流参数由发动机进口沿进气

道进口计算到尾喷管出口的过程为发动机整机的气动热力计算

过程。根据气流在通过各个部件的流量平衡以及高低压转子时

的功率平衡，可建立发动机共同工作方程组，求解该方程组，

便可获得发动机当前的工作状态以及相关性能参数。

本文的研究对象为典型的民航在役双转子大涵道比分开排

气涡扇发动机ＣＦＭ５６－７Ｂ２６，根据获取到的该型发动机的指

标确定了输入参数，如表１所示。

表１　ＣＦＭ５６－７Ｂ２６数值仿真输入

项目 数值 项目 数值

涵道比 ５．１ 外涵总压恢复系数 ０．９８

进气道总压

恢复系数 ０．９８ 风扇效率 ０．８９

风扇压比 １．３３６ 增压级效率 ０．８９

增压级压比 ２．２０８ 高压压气机效率 ０．８５

高压压气机压比 １２ 燃烧室总压恢复系数 ０．９８

涡轮前温度 １６００Ｋ 低压涡轮效率 ０．８６

高压涡轮效率 ０．８８ 飞机引气量 ０

功率提取 ０ 设计转速Ｎ１ ５１７５ｒｐｍ

空气流量 ３５５．１７ｋｇ／ｓ 设计转速Ｎ２ １４４６０ｒｐｍ

首先进行标准大气条件下的地面设计点性能计算，得到推

力与耗油率的计算值与参考数据对比如表２所示，从中可以看

出计算值与参考值吻合较好。

表２　设计点性能输出

项目 参考值 计算值

推力／ｋＮ １１７．３５ １１７．０５

耗油率／（ｋｇ／（ＤａＮ·ｈ）） ０．３８７７ ０．３８７２

在完全膨胀的情况下，涡扇发动机的推力为：犉＝狇ｍｉｎ

（犞犵－犞）（１＋犅），所以影响涡扇发动机推力的因素有：流过

内涵的空气流量，单位推力和涵道比３个。

根据燃油消耗率的定义有：

犛犉犆＝
３６００犳

（犞犵－犞）（１＋犅）

　　所以，影响影响涡扇发动机燃油消耗率的因素有：油气

比，单位推力和涵道比３个。

２　发动机转速特性

ＣＦＭ５６－７Ｂ发动机为双转子发动机，有高压转子转速和低

压转子转速两个值，因其制造商ＧＥ公司以低压转子转速进行

燃油流量的调节，故而特性图中的转速也以犖犔 为横坐标进行

分析。本文研究静止状态，标准天工况下发动机的性能曲线。

图１显示涵道比随着转速的增加而降低；发动机外涵的流

量与风扇出口总压成正比，发动机内涵的流量与压气机出口总

压成正比，而压气机出口总压近似等于风扇出口总压乘以增压

级和高压压气机的压比，所以随着转速的增加，内涵的流量比

外涵增加的幅值要大；故而涵道比一直呈现下降的趋势。图２

给出了核心机排气速度随犖犔 变化趋势，整体上随着转速的增

加犞８ 也增加；在约９２％处曲线有一定的折转，这是因为此时

马赫数已经达到１．０，气流工作于不完全膨胀状态；图３示出

了发动机的推力曲线，随着转速的增加，流经内涵的流量增

加，发动机的单位推力增加，这些都会导致发动机推力增加；

虽然此时涵道比下降对推力增加是负作用；但内涵流量和单位

推力的增加为主导因素，所以推力一直增加；但到了高转速阶

段，约９０％转速以后，涵道比下降的负作用愈发明显，兼有

单位推力的折转，使得推力的增加速度变缓。

　　图１　发动机涵道比随　　　　图２　核心机排气速度随

　　犖犔 变化趋势　　　　　　　　　犖犔 变化趋势

图４给出了燃烧室温升随犖犔 变化趋势，可以看到随着转

速增加，燃烧室温升增加，犳＝
犆狆Δ犜

犎犔

，油气比公式反映在定

压比热容和燃油低热值近似不变的情况下，燃烧室的油气比和

其内部温升成正比例，可见，发动机的油气比随着转速增加而

增加。

　　图３　发动机推力随犖犔　　　　图４　燃烧室温升随犖犔

　　变化趋势　　　　　　　　　　变化趋势

图５给出了发动机犛犉犆随犖犔 变化趋势，在低转速到中

转速的区间内，单位推力的增加幅值较快，占了主导作用，使

得犛犉犆随犖犔 增加而降低；但在中转速到高转速区间内，油

气比的增加和涵道比的降低占了主导作用，使得犛犉犆随犖犔

增加而增加。

３　发动机速度特性

保持飞行高度０ｍ，低压转速９６％不变，改变飞行速度，
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图５　发动机犛犉犆随犖犔 变化趋势

得到各参数随速度的变化曲线。发动机外涵的流量与风扇出口

总压成正比，发动机内涵的流量与压气机出口总压成正比，而

压气机出口总压近似等于风扇出口总压乘以增压级和高压压气

机的压比；随着马赫数的增加，进口总温增加，增压级和高压

压气机的折合转速降低，增压级压比下降，同时高压压气机的

压比下降，如图６所示，所以内涵的流量比外涵增加的幅值要

小，故而涵道比一直呈现增大的趋势，如图７所示。形象的理

解，气流流经内涵遇到的阻力比流经外涵遇到的阻力要大，在

气流加速流动的过程中会 “欺软怕硬”，更大比例的从外涵道

通过，导致涵道比增加。

　图６　高压压气机压比随　　　　　图７　涵道比随速度

　速度变化曲线　　　　　　　　　　变化曲线

图８显示出单位推力随速度增加而下降。这是因为，随着

飞行速度的增加，冲压比增大，高压压气机出口压力增大，尾

喷管喷气速度增加，但是喷气速度增加的量总是小于飞行速度

的增加，所以单位推力随飞行速度增加而下降。

推力的变化是涵道比、单位推力、内涵流量３个因素的综

合效应，随着飞行速度增加单位推力下降，而涵道比和内涵流

量增加，但其中单位推力的下降占主导因素，所以发动机的推

力呈下降趋势，如图９所示。在０．７～０．９的速度区间，单位

推力的下降变缓，故而总推力的下降变缓，甚至有微量的

增加。

图８　单位推力随速度变化曲线　　图９　推力随速度变化曲线

ＳＦＣ的变化是涵道比、单位推力、油气比３个因素的综合

效应，随着飞行速度增加燃烧室内温升变化不大，如图１０所

示，进而油气比近似保持不变；涵道比增加，根据公式犛犉犆

＝３６００ｆ／ （（犞８－犞）· （１＋犅）），它会导致犛犉犆降低；但单

位推力的下降会导致犛犉犆升高，且该影响占主导因素，所以

发动机的燃油消耗率随飞行速度增加而增加，如图１１所示。

图１０　燃烧室温升随速度　　　　　图１１　犛犉犆随速度

　　变化曲线　　　　　　　　　　　变化曲线

４　发动机高度特性

保持飞行马赫数０．８，低压转速９６％不变，改变飞行高

度，得到各参数随高度的变化曲线。随着高度的增加，空气密

度降低，流经发动机的空气流量持续降低。在１１ｋｍ以下时，

随着高度的增加，大气温度下降，压气机的换算转速增加，使

得风扇和高低压压气机的压比增加，如图１２所示，单位推力

增加，具体见图１３，根据发动机转速特性的分析，转速的增

加使得涵道比也下降，图１４的趋势和上述推论吻合；在１１

ｋｍ以上时，大气温度保持不变，高压压气机的压比，单位推

力，涵道比也保持不变。内涵空气流量、涵道比、单位推力这

３个因素的综合效果使得推力随着高度的增加而降低，具体变

化如图１５。

　图１２　高压压气机压比随　　　图１３　单位推力随高度

　高度变化曲线　　　　　　　　变化曲线

图１４　涵道比随高度变化曲线　　图１５　推力随高度变化曲线

图１６显示出整个过程中油气比的变化幅度不大，那么燃

油消耗率主要取决于涵道比和单位推力的综合效果。在０～１１

ｋｍ时，涵道比下降导致ＳＦＣ上升，单位推力上升则引起ＳＦＣ

下降，其中后者起了主导作用；ＳＦＣ一直下降，但过了１１ｋｍ
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后，油气比、涵道比、单位推力均保持不变，所以ＳＦＣ也保

持不变，具体如图１７所示。

　　图１６　油气比随高度变化　图１７　燃油消耗率随高度变化

　　　　　　　曲线　　　　 　曲线 （不考虑低雷诺数修正）

需要说明的是，上述结论是不考虑雷诺数修正的情况下得

到的；实际上由于飞行高度变大，雷诺数降低存在的低雷诺数

效应，各部件的效率会有一定程度的降低，所以１１ｋｍ以后发

动机的犛犉犆会有所上升，如图１８所示。本文中所有的结果如

没有特别说明都考虑了雷诺数修正。

图１８　燃油消耗率随高度变化曲线 （考虑低雷诺数修正）

５　结论

本文采用部件特性法对发动机进行稳态建模，进行了发动

机三大特性的分析，得到以下结论：

１）保持飞行高度，马赫数不变时，增加发动机转速时，

涵道比一直呈现下降的趋势。推力一直增加；但到了高转速阶

段，约９０％转速以后，涵道比下降的负作用愈发明显，推力

的增加速度变缓。在低转速到中转速的区间内，犛犉犆随转速增

加而降低；在中转速到高转速区间内，犛犉犆 随转速增加而

增加；

２）保持飞行高度，发动机转速不变时，增加马赫数时，

涵道比一直呈现增大的趋势；随着飞行速度增加单位推力下

降，且占主导因素，发动机的总推力呈下降趋势，这点和涡喷

发动机的表现不同。发动机的燃油消耗率随飞行速度增加而急

剧增加；

３）保持飞行马赫数，发动机转速不变时，在１１ｋｍ以下

时，随着高度的增加，大气温度下降，压气机的换算转速增

加，涵道比下降，和转速特性相吻合；推力随着高度的增加而

降低。在０～１１ｋｍ时，随着高度增加犛犉犆一直下降，高度超

过１１ｋｍ后，犛犉犆也保持不变，和经典教材一致，但这是不

考虑雷诺数修正的情况下得到的；实际上低雷诺数效应会导致

１１ｋｍ以后发动机的犛犉犆会有所上升。
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好的人机操作界面，与传统频谱仪相比，其使用更加方便，操

作简单。利用它工程技术人员可以轻松地完成对信号的采集、

处理及频谱分析。

在后续工作中，将尝试利用 ＵＤＰ打洞，或 ＷｉＦｉ路由器，

实现远端信息传递或显示测控，对其功能进一步完善。通过在

ＰＣ端增加 ＳＱＬ数据库模块，对接收数据进行存储。增加

ＷＩＦＩ模块端的传感器的种类与数量与位置分布，组网扩展联

接成巨大的信息网络，使ＡＰＰ的功能性更加强大。
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