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21 世纪，民用飞机将迎来新一

轮的发展高潮。首先，由于使用寿命

限制，老一代民用飞机将逐步退出历

史舞台，必须由新飞机补充相应市

场；其次，由于世界经济持续、健康、

高速发展，航空运输需求显著增加，

需要投入更多、更新的大飞机以满足
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为了更好地满足巨大的民用飞机市场需求，世界几

大民机发动机供应商也投入极大精力研制高性能民用发

动机，以迎接新的市场。高效、环保、节能、具有较大发展

潜力的大涵道比涡扇发动机是未来民用发动机发展的必

然趋势。

经济发展需要。

为了更好地满足巨大的民用飞

机市场需求，世界几大民机发动机供

应商无不投入极大精力研制高性能

的民用发动机，以迎接新的市场竞

争。高效、环保、节能、具有较大发展

潜力的大涵道比涡扇发动机是未来

民用发动机发展的必然趋势。

大涵道比涡扇发动机
技术特点

民用飞机的低运营成本和严格

的环保要求，促使大涵道比涡扇发动

机继续朝着高经济性 ( 包括低耗油

NOx- 降低 80%

（rel ICAO96）
耗油率降低

15%-20%

噪声降低 5-10dB

( 每个噪声点 )

提高了可靠性
空中停车率→ -50%
延误和取消→ 10-4

在机翼上的时间→ +50%；15000 小时
维修成本减少

25%-30%

制造成本减少

25%-30%
开发成本减少

25%-30%

重量减轻 10%-15%

图 1 未来大涵道比涡扇发动机设计目标
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率、低加工和低维护费用 )、低排放和

低噪声的方向发展（见图 1）。大涵

道比涡扇发动机的主要技术特点表

现为［1-4］：

（1) 高性能。高性能的发动机是

高性能飞机的“心脏”，也只有高性

能发动机才会是市场永远不变的“宠

儿”。

（2) 良好经济性。良好经济性是

降低民用飞机使用成本的一个重要

环节。

（3) 高可靠性和高可预测性。为

了使航空运输达到更高的效率，发动

机必须具有很高的可靠性和可预测

性。

（4) 低污染和低噪声。航空运输

的不断普及将对环境带来不利的影

响，发动机必须在噪声和污染方面获

得较大改进，以满足民机对污染和噪

声日益严格的规定。

（5) 低成本。进一步降低发动机

的采购费用和使用、维护费用 , 以降

低发动机的成本，同时发动机性能必

须进一步提高，因此，发动机设计制

造中必须不断引入新技术。

因此，为了满足未来大飞机的设

计目标，其发动机必须具有高效率

部件，尽量高的发动机循环参数水平

（如高涵道比、高总增压比和高燃烧

室出口总温）及先进材料和加工技

术，原因如下：

·提高增压比和燃烧室出口总温

以提高发动机热效率；

· 增加涵道比以提高发动机的

推进效率、降低发动机噪声和燃烧室

NOx 的排放；

·采用新材料和涂层以延长发动

机设计寿命；

·采用新结构以进一步简化发动

机结构，减少零件数量，降低制造、维

护成本；

·逐步采用发展成熟的多电发动

机技术、间冷回热发动机技术、齿轮

传动涡扇发动机技术等以进一步提

高发动机综合性能。

大涵道比涡扇发动机总体性
能设计分析

1 设计点的选择

军用飞机强调的是机动性、加速

性，要求动力装置在起飞、爬升、作战

时的单位推力大，一般选择起飞状态

（飞行高度H/马赫数Ma=0km/0）

作为发动机设计点。而民用飞机强

调的是经济性，在保证起飞推力和发

动机可靠性前提下，需尽量低的巡航

耗油率。而分别把起飞状态或者空

中巡航状态作为设计点时，大涵道比

涡扇发动机的性能差异较大［5］。例

如，起飞推力 200kN 的大涵道比涡

扇发动机，设计点分别选择在起飞状

态（H/Ma ＝ 0km/0）和空中巡航

状态 (H/Ma ＝ 10.7km/0.8) 时，发

动机性能的计算结果见表 1。

分析表 1 可见，与以起飞状态

为设计点相比，若以空中巡航状态

为设计点，当保持发动机流量与推

力大致相同时，发动机在H/M a ＝

10.7km/0.8 工作时耗油率更低，并

且涡轮进口总温和压气机总增压比

也低，即发动机热负荷和气动负荷

低，其优点是发动机可靠性更高。因

此，大涵道比涡扇发动机设计点选在

空中巡航状态比较合适。

2 循环参数的选择

大涵道比涡扇发动机循环参数

的高低不但影响发动机整机性能，而

且影响发动机的研制周期和研制经

费。所以循环参数选择时应重点考

虑部件效率、通道损失、涵道比、涡轮

进口总温以及总增压比等的可实现

性和发动机总体性能的优越性。

除此之外，发动机总体设计时还

应考虑风扇和压气机的叶尖切线速

度、进口轮毂比、进口轴向马赫数、级

压比（见表 2）以及涡轮最后一级转

子出口直径和叶片轮毂比等关键参

数对发动机综合性能的影响［6］。分

析表 2 可见，压气机叶尖切线速度越

表 1 设计点不同时的发动机性能对比

以起飞状态为设计点 以空中巡航状态为设计点

设计点 非设计点 设计点 非设计点

飞行高度 /km 0 10.7 10.7 0

飞行马赫数 0 0.8 0.8 0

发动机进口流量 /（kg·s-1） 700 272 276 700

涡轮进口总温 /K 1650 1690 1560 1650

涵道比 6 6 6 6

总增压比 28 33 30 25

推力 /kN 199.93 43.1 43.04 200.85

耗油率 /（kg·daN-1·h-1） 0.33 0.66 0.61 0.33

表 2 大涵道比涡扇发动机压气机性能

型号 级数 增压比 级压比 叶尖切线速度 /（m·s-1）

CF6-80C2 14 13 1.20 343.2

CFM56 9 12 1.318 400

V2500 10 16 1.349 406.36

PW4098 11 10 1.234

GE90 10 23 1.368 455

PW6000 6 10.43 1.478 442

PW8000 5 12 1.644
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大，越有利于叶片机的加功，获得高

的增压比，但在部件直径不变的条件

下，必须增加转子转速 , 从而导致

涡轮强度负荷 AN2 值增加；压气机

进口轮毂比提高可以降低叶片相对

高度，降低转子转速和涡轮强度负荷

AN2 值，但增加了其进口直径，使其

重量和阻力增加；压气机进口轴向

马赫数增加，提高了流通能力，减小

了进口直径，但将导致涡轮强度负荷

AN2 值增加。因此，循环参数的选择

还需考虑这些关键参数的相互约束

性。　

3 循环参数的优化

不同的发动机循环参数对发动

机性能的影响程度是有差异的。对

整机性能影响较小的循环参数基本

上不进行优化，而影响较大的循环参

数，则需进行仔细地优化，以确保发

动机性能最优。

进气道总压恢复系数、中介机匣

总压恢复系数、外涵管道总压恢复系

数、主燃烧室总压恢复系数、涡轮间

流道总压恢复系数、涡轮出口段总压

恢复系数、喷管推力系数、主燃烧室

效率、机械效率等参数的数值主要取

决于部件设计水平。在当代先进的

航空发动机设计中它们都已经达到

了较高的水平 , 因而这些循环参数

的优化空间较小。

风扇 / 压气机效率、高压 / 低

压涡轮效率、涡轮冷却空气量等参数

的数值主要取决于部件的设计技术

和部件设计手段；而风扇压比、压气

机增压比级压比、涵道比、涡轮进口

总温等参数除部件设计因素之外还

得考虑发动机整机设计技术水平和

部件匹配水平。这些参数对发动机

的推力和耗油率影响比较明显 , 其

值的选择需要进行综合优化。需强

调的是，在进行优化时还应考虑发动

机气动负荷、热力负荷、应力水平、部

件技术难度等因素 , 以便最终选择

各方均可接受的数值［5］。

下面以涵道比和涡轮进口总温

对推力和耗油率的影响为例进行循

环参数优化分析，见图 2。分析图 2

可见，在发动机总增压比和核心机进

口空气换算流量不变的条件下，涡轮

进口总温增加，发动机推力增加，但

是耗油率并不总会随之增加；而涵

道比增加 , 则发动机推力增加 , 耗

油率降低，但发动机进口空气流量增

大，要求发动机尺寸增大 , 从而使飞

机阻力增加。由此进一步拓展分析

可知，所有循环参数对发动机性能的

影响都是相互约束的，循环参数优化

时需找到一个最佳值。

4 发展潜力分析

大涵道比民用涡扇发动机虽然

具有巨大的经济附加值，但也是高投

入的产品，发动机在总体设计时不仅

需考虑原型机的性能，更需考虑发动

机的发展潜力。只有具有较大发展

潜力的发动机，才能在

残酷的民机动力竞争

中较长时期内立于不

败之地。

发动机发展潜力

主要反映在推力的覆

盖范围，同时也体现在

发动机使用寿命上，而

涡轮进口总温的大小

则是决定发动机发展

潜力的一个关键因素。

发动机设计初期，涡轮

进口总温需保留足够

的使用裕度，确保发动机今后有较大

的发展空间。如 GE90 设计状态（巡

航状态）涡轮进口总温为 1380K，起

飞状态为 1592K。GE90 高压涡轮设

计留有较大的温度裕度，GE90-B3

为 127℃，GE90-B1 为 89℃。

核心机发展潜力是制约发动机

发展潜力的另一个关键因素［7］。在

核心机基础上发展系列发动机，是有

效解决发动机自身系列化发展的最

好的一条技术途径。如 GE 公司的

GE90 发动机设计阶段就充分考虑了

核心机发展潜力，核心机气动和结构

设计时考虑了将来发动机推力增长

需要，其最新投入使用的 -115B 推

力达到了511kN，推力较早期型号增

加了 53％。

国内大飞机发动机发展建议

面对未来 20年利润巨大的航空

发动机市场，我国的大飞机项目发

展为我国进入民机发动机市场提供

了一次宝贵机会。结合大飞机发动

机发展规律和我国国情，我国大涵

道比涡扇发动机发展应遵循以下建

议：

（1）市场需求是目的。民机市

场全球接轨，研制出的发动机要参与

到全球竞争中，因此有较大发展潜力

的大涵道比涡扇发动机，才具有较大

的市场前景。

（2）技术先进是核心。为了使

发动机更具竞争力，必须集中全行业

的精英研究并突破民机发动机研制

的核心技术。

（3）系列发展是保障。为了能

够迅速满足民机市场发展的需求，发

动机必须具有系列化发展的能力，使

发动机能够较快地派生研制出满足

用户需求的动力系统。

注：本文有参考文献 7 篇，因篇

幅所限未一一列出，如有需要，请向

本刊编辑部索取。
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推力 /kN

图 2 涡轮进口总温和涵道比对推力和耗油率的影响
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