
第9卷 第3期

2018年8月
航空工程进展

ADVANCESINAERONAUTICALSCIENCEANDENGINEERING
Vol灡9 No灡3
Aug.2018

收稿日期:2018灢03灢21;暋修回日期:2018灢06灢21
基金项目:工信部民机预研项目(MJ灢2014灢D灢20)

通信作者:薛冰晶,xuebj@acae.com.cn

文章编号:1674灢8190(2018)03灢356灢07

民用涡扇发动机不同构型总体参数和性能分析研究

薛冰晶,李华雷,谭智勇
(中国航发商用航空发动机有限责任公司 总体部,上海暋200241)

摘暋要:提高民用大涵道比涡扇发动机的经济性以及发动机市场竞争性是当前的研究热点。对双轴直驱

(ATF)、齿轮传动(GTF)和间冷回热(IAR)三个构型进行循环参数对比分析,确定不同构型发动机的技术优

势。结果表明:GTF构型方案与 ATF方案相比的巡航非安装耗油率降低2.5%;IRA 构型方案巡航非安装耗

油率与 ATF构型相比降低了11.97%,与 GTF构型相比降低了9.7%;相比于 ATF和 GTF构型,IRA构型的

高压压气机和高压涡轮级数均有所减少,有效缩短了核心机长度,也降低了高压压气机的设计难度。
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Abstract:Inordertoimprovethecompetitiveness,optimizingthefueleconomyandcompetitivenessofciviltur灢
bofanenginesisbecomingtheresearchhighlightsrecently.Thecomparisonanalysisofcycleparametersiscar灢
riedoutfordifferentconfigurationssuchasadvancedturbofan(ATF),gearedturbofan(GTF)andintercooled

recuperatedaero灢engine(IRA).Thetechnicaladvantageofdifferentconfigurationsisdetermined.Theresearch

resultsshowthatthespecificfuelconsumptionatthecruiseuninstallconditionofGTFconfigurationisdecreased

by2.5%comparedtothatofATFconfiguration.Thespecificfuelconsumptionatthecruiseuninstallcondition

ofIRAconfigurationisdecreasedby11.97%comparedtothatofATFconfiguration,andwhichisdecreasedby
9.7%comparedtothatofGTFconfiguration.ComparingtoATFandGTFconfigurations,thestagenumberof

highpressurecompressorandhighpressureturbineinIRAconfigurationcanbereducedtoshortenthecoreen灢
ginelength,andthisalsodiminishthedesigndifficultiesofhighpressurecompressor.
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0暋引暋言

大涵道比涡扇发动机降低耗油率可以采用提

高循环热效率和推进效率的方法。提高循环热效

率主要通过提高热力循环总压比、循环温比(即涡

轮前温度 T4)、各部件效率,或者采用更为复杂的

先进循环,例如间冷回热循环(IRA)等方式来实

现。提高推进效率主要通过提高涵道比,降低外涵

的排气速度,降低单位推力来实现。
双轴直驱构型(ATF)的大涵道比涡扇发动机

是目前技术成熟度最高、应用最广的传统构型方

式。由于风扇的气动设计限制,驱动风扇的低压涡

轮转子转速较低,给低压涡轮的设计带来困难和限



制。提高循环总压比,会对高压压气机的压比水平

要求提高,高压压气机的设计难度增大。郭福水

等[1]引入总体与部件协同设计的思想,基于Isight
软件建立优化平台,可有效地得到系统最优解和相

应的总体参数。沈锡钢[2]从总体上阐述了大涵道

比涡扇发动机总体性能循环参数的相互影响关系,
以及要考虑的设计、材料和工艺水平限制等因素,
以及提高发动机总体性能的新途径和新技术。K.
Philipp等[3]研究了如何确定合适的发动机概念设

计方案的高效优化方法,可以同时考虑发动机性能

参数和基本的结构尺寸,结果表明该优化方法能够

将多目标问题简化为单一目标问题来求解,在很大

程度上提升了概念设计方案确定过程的计算效率。
齿轮传动构型(GTF),通过在风扇和增压级

间增加齿轮减速器,解耦了风扇和低压压气机之间

的转速匹配关系,风扇转速可以进一步降低,低压

涡轮转子可以在较高的转速下运行,实现提高涵道

比,降低耗油率的效果。但是对于齿轮传动构型,
存在风扇驱动减速齿轮箱设计加工难度大、传热润

滑结构设计相对复杂等问题[4灢5]。张德志等[6]和李

杰[7]分析了GTF发动机相对于传统涡扇发动机在

总体结构、低压部件和滑油系统设计等方面的新特

点和优势。J.Kurzke[8]将 GTF构型与传统发动

机构型的不同点进行了对比,并针对 GTF构型方

案的设计点选择、涵道比和总压比的选取进行了理

论分析,并明确了 GTF构型应用的设计难点。
间冷回热构型(RIA),采用了更为复杂的先进

热力循环。间冷器和回热器的引入实现了整个热

力循环的优化。其循环特点为:间冷器可以有效降

低高压压气机的进口温度,减小高压压气机的耗

功;回热器可以使进入燃烧室的工质与涡轮排气进

行热交换,提高燃烧室进口温度,实现余热能量的

回收利用,从而达到提高循环热效率和降低耗油率

的目的。该构型需要增加高温换热器,导致总体结

构 布 局 复 杂 以 及 换 热 器 设 计 困 难 等 一 系 列 问

题[9灢12]。龚昊等[13灢14]通过引入间冷器、回热器和间

冷涵道模型,初步分析了IRA 构型在减小耗油率

方面 的 优 势 以 及 引 入 新 技 术 的 挑 战。K.Rud
等[15]对IRA构型发动机开展了研究,以低油耗为

目标计算了发动机的热力学参数,并对换热器进行

了设计,结果表明IRA 构型的发动机在降低耗油

率和排放上优势很大。

本文基于目前可以实现的部件技术水平,开展

上述三种构型的总体参数研究和性能对比分析,比
较三种构型的技术特点,以期为我国民用涡扇发动

机的总体方案选型提供有力支撑。

1暋耗油率的发展趋势

在国际市场上,大型飞机发动机的研制主要依

赖 GE、普惠和罗罗三家公司。上述公司已经实现

了发动机系列化发展,其推力范围覆盖100~500
kN。目前全世界民航市场面临严峻挑战,航空公

司需要在运营成本方面力求最低化,这对民用航空

发动机设计研发的经济性指标提出了更高要求,民
用涡扇发动机的耗油率发展趋势如图1所示。

图1暋民用涡扇发动机耗油率的发展趋势示意图

Fig.1暋SchematicdiagramofSFCdeveloping
trendofcivilturbofanengine

从图1可以看出:到2030年民用涡扇发动机

的耗油 率 需 要 比 CFM灢56 的 耗 油 率 降 低 超 过

20%。为此美国和欧盟制定了一系列的技术发展

计划,旨在提高发动机性能和部件效率,降低污染

排放、噪 声 以 及 维 护 成 本。其 中 包 括 美 国 的

VAATE 计划、UEET 计划,欧洲的 ANTLE 计

划、CLEAN计划、NEWAC计划等,也都取得了阶

段性的研究成果。
涡扇发动机耗油率的优化主要通过改善推进

效率和热效率两个方面实现,不同发动机公司通过

不同的技术途径来实现这一目标。GE 公司的

GE9X发动机为11级高压压气机,高压压气机压

比27,发动机总压比高达60,是目前航空发动机领

域中最高压比的发动机。罗罗公司技术路线图表

明,其 UltraFan超级风扇发动机将采用风扇驱动

变速齿轮箱技术,即 GTF构型,实现较大的涵道

比以及较高的推进效率。欧盟第6框架下启动的

NEWAC计划由德国 MTU 牵头,40多个合作伙
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伴共同参与,旨在开发间冷回热循环的构型方案,
提高发动机热效率,降低耗油率。

2暋总体参数研究

本文针对上述三个构型的发动机,开展总体参

数研究。分析计算过程中,选取同等水平的部件效

率,以经济巡航非安装状态作为总体参数的设计点

进行计算和分析。

2.1暋ATF构型计算分析

ATF构型发动机由风扇、增压级、高压压气

机、燃烧室、高低压涡轮和内外涵喷管等组成,其发

动机构型(如图2所示)在稳定工作时需要实现流

量连续、功率平衡和转速平衡。

图2暋ATF构型示意图

Fig.2暋SchematicdiagramofATFconfiguration

流量平衡:

W2=W23+W13=(1+B)W23 (1)
式中:W2 为风扇出口流量;W23为增压级进口流

量;W13为外涵道进口流量;B 为涵道比。
高低压轴功率平衡方程:

LHT 暳毲H =LHC (2)

LLT 暳毲L =LLB+LFan (3)
式中:LHT为高压涡轮功率;LLT为低压涡轮功率;

LHC为高压压气机消耗功;LLB为增压级消耗功;

LFan为风扇消耗功;毲H 为高压轴机械效率;毲L 为低

压轴机械效率。
高低压轴转速平衡方程:

nHT =nHC (4)

nLT =nLB=nFan (5)
式中:nHT为高压涡轮转速;nLT为低压涡轮转速;

nHC为高压压气机转速;nLB为增压级转速;nFan为风

扇转速。
在进行 ATF构型总体参数研究时,设计点选

择为巡航非安装状态,且考虑以下限制条件:温度

限制(例如高温起飞状态下压气机出口、高压涡轮

以及低压涡轮进口温度);气动参数限制(例如总压

比、高压涡轮膨胀比、低压涡轮膨胀比等)。本文以

最大爬升状态下总压比50、高温起飞状态下燃烧

室出口温度1960K为限制条件,通过热力循环分

析计算,优化风扇压比和涵道比,得到 ATF构型

的典型状态点各截面主要气动热力参数。为了表

征 ATF构型的技术特点,本文分析耗油率与涵道

比的关系、低压涡轮膨胀比与涵道比的关系。变化

规律曲线如图3~图4所示。

图3暋ATF构型的耗油率变化规律

Fig.3暋ThechanginglawofSFCforATFconfiguration

图4暋ATF构型的低压涡轮膨胀比变化规律

Fig.4暋ThechanginglawofLPTexpansion
ratioforATFconfiguration

从图3可以看出:随着涵道比的增加,耗油率

逐渐降低。这是由于随着涵道比的增加,外涵道流

量相对增加,在保证推力一定的前提下,推进效率

增大,总效率提升,耗油率降低。所以增大涵道比

是提高发动机燃油经济性的有效手段。
从图4可以看出:随着涵道比的增加,低压涡

轮膨胀比逐渐增加。涵道比增加,意味着内涵的流

量减少,为了保证核心机做功能力,需要提高涡轮

前温度,从而导致高低压涡轮膨胀比重新匹配,低
压涡轮的膨胀比随着涵道比的增大而增加。低压

涡轮膨胀比的增加会导致低压涡轮所需级数的增

加,这同时也会增加发动机整机长度和重量。
对于ATF 构型,涵道比的增大受限于涡轮前温

度和低压涡轮膨胀比。例如低压涡轮的膨胀比超过

7,低于六级的低压涡轮设计非常困难,且重量增加
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很多。所以ATF 构型的涵道比很难超过12。

2.2暋GTF构型计算分析

GTF构型与 ATF构型相比,低压涡轮的转速

和风扇的转速不同,而是通过减速器的减速比相关

联,其构型如图5所示。

图5暋GTF构型示意图

Fig.5暋SchematicdiagramofGTFconfiguration

低压轴转速与风扇转速的平衡方程如下:

nLT =nLB=毰nFan (6)
式中:毰为风扇驱动齿轮箱的传动比。

为了便于比较,GTF构型的限制条件与 ATF
构型的限制条件相同。热力学分析计算给出其主

要参数。分析 GTF构型涵道比与耗油率、涵道比

与低压涡轮膨胀比的关系,如图6~图7所示。

图6暋GTF构型的耗油率变化规律

Fig.6暋ThechanginglawofSFCforGTFconfiguration

图7暋GTF构型的低压涡轮膨胀比变化规律

Fig.7暋ThechanginglawofLPTexpansion
ratioforGTFconfiguration

从图6~图7可以看出:GTF构型与 ATF构

型的变化规律相同,随着涵道比的增加,耗油率逐

渐降低,低压涡轮膨胀比随着涵道比的增大而增

加。原因是 GTF和 ATF两个构型的热力学循环

过程是完全相同的,所以这些表征其构型特点的热

力学参数的变化规律相似。

GTF构型中风扇驱动减速齿轮箱改变了风扇

转速和低压转子转速的对应关系,使风扇在较低的

转速下工作,低压涡轮在相对高的转速下工作。低

压涡轮载荷系数提高,级数降低,发动机重量相应

降低。例如PW 公司的PW1000G发动机,低压涡

轮的膨胀比约为7,但是低压涡轮的级数只有3
级。因此对于 GTF构型的发动机涵道比可以超

过12,从而得到更低的耗油率。

2.3暋IRA构型计算分析

IRA构型在低压压气机(或者增压级)与高压

压气机间增加了换热器,在涡轮和燃烧室间增加了

回热器,所以需要考虑高低压压气机压比分配的问

题,其构型如图8所示。还需要考虑换热器的换热

效率、总压恢复系数以及外涵间冷气量比例等参数

对发动机性能的影响。间冷器和回热器参数可以

根据当前国内的设计和制造水平来初步确定,而压

比分配和冷却气量比例需要进行参数研究。

图8暋IRA构型示意图

Fig.8暋SchematicdiagramofATFconfiguration

高低压压气机压比分配定义为

x=毿cmp/毿booster (7)
式中:x为压比分配;毿cmp为高压压气机压比;毿booster

为风扇内涵/增压级压比。
换热器效率的定义为

毲ex=
Tin-Tout

Tin-Tcoolant
(8)

式中:毲ex为换热器效率,对于间冷器和回热器均适

用;Tin为换热器进口温度;Tout为换热器出口温度;

Tcoolant为冷却介质温度。换热器效率采用目前换热

器较高水平的换热效率值:80%。
冷却气量分配比例定义为:间冷器的用气量与

外涵道流量的比值。
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间冷器换热效率、冷热端总压恢复系数以及冷

却气量的比例会影响到压气机进口的总压和总温,
进而影响压气机耗功,因此在进行压气机压比和风

扇内涵压比参数研究时,需要对冷却气量比例进行

综合考虑,相应计算得到不同冷却气量比例下高低

压压比分配与耗油率、高压涡轮膨胀比和低压涡轮

膨胀比的对应关系,如图9~图11所示。

图9暋不同冷却气量比例下压比分配与耗油率的对应关系

Fig.9暋Correspondingrelationshipbetweenpressure
ratiosplitandSFC

图10暋压比分配与低压涡轮膨胀比的对应关系

Fig.10暋Correspondingrelationshipbetweenpressure
ratiosplitandLPTexpansionratio

图11暋压比分配与高压涡轮膨胀比的对应关系

Fig.11暋Correspondingrelationshipbetweenpressure
ratiosplitandHPTexpansionratio

从图9可以看出:基于相同的总压比、涡轮前

温度和涵道比水平,当冷却气量比例为6%时设计

点的耗油率取得最低值,当冷却气量比例从7%增

加到10%时,耗油率会有所增加,但高低压涡轮膨

胀比基本保持不变(从图11可以看出),根据计算

结果选取设计点工况的冷却气量比例为6%。

在确定冷却气量比例的基础上,分析不同压比

分配对高低压涡轮膨胀比的影响规律。从图10~
图11可以看出:随着压气机压比分配的减小,低压

涡轮膨胀比逐渐增加,高压涡轮膨胀比逐渐减小。

压比分配过小会导致低压涡轮膨胀比过高,而高压

涡轮膨胀比较小。压比分配过大,风扇/内涵增压

级出口温度较低,间冷器冷却作用不明显。从图9
~图11可以得出:基于相同的总压比、涡轮前温度

和涵道比水平,考虑到高低压涡轮膨胀比的合理

性,同时兼顾考虑耗油率,当冷却气量比例为6%
时,高低压压比分配为1.43时为最佳压比分配。

在确定压比分配和风扇外涵冷却气量之后,进
行IRA 构型的总体参数研究,其结果如图12所

示。为了保证回热器充分发挥换热作用,因此

IRA构型的总压比水平相对较低,因此一般不会

达到高压压气机出口总温限制。最终得到IRA构

型方案在设计点的总压比为23,涵道比为16.2,燃
烧室出口温度为1678K,该总体参数在设计点的

油耗率为0.456kg/(kgf·h)。

图12暋IRA构型的总体参数选取结果

Fig.12暋OverallparametersSelectionfor

IRAconfiguration
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3暋不同构型性能对比分析

基于上述不同构型总体参数研究方法,得到设

计点工况的总体参数,如表1~表2所示。

表1暋不同构型设计点(巡航)总体参数对比

Table1暋Comparisonofoverallparametersfordifferent

configurationsatdesignpoint(Cruise)

性能参数
数暋暋值

ATF GTF IRA

总压比 43.1 43.2 23

涵道比 12 16 16.2

涡轮前温度/K 1660 1685 1678

耗油率/[kg·(kgf·h)-1] 0.518 0.505 0.456

风扇内涵/增压级压比 2.05 2.5 4.12

高压压气机压比 21.4 17.6 5.9

表2暋不同构型的性能参数对比

Table2暋Comparisonofperformanceparametersfor

differentconfigurations

性能参数
数暋暋值

ATF GTF IRA

总压比(最大爬升) 50.49 50.2 26.9

耗油率/[kg·(kgf·h)-1]
(巡航非安装) 0.518 0.505 0.456

高压压气机出口总温/K
(巡航非安装) 798.8 800.6 520.0

涡轮前最高温度/K
(高温起飞) 1956 1956 1984.5

高压压气机压比
(最大爬升) 22.8 18.8 5.9

暋暋从表1~表2可以看出:
(1)在一定的限定条件下和推力要求下,受到

低压涡轮膨胀比的限制,ATF构型的涵道比很难

突破12以上,其涵道比最小;GTF 构型涵道比

ATF构型大,可以达到15左右;IRA 构型由于采

用了复杂循环,涵道比可以更大,耗油率水平最优。
(2)在各典型工况点推力水平一致的前提下,

保持设计点各部件效率水平相当,GTF构型方案

的巡航非安装耗油率比 ATF 构型方案降低了

2.5%;IRA构型方案的巡航非安装耗油率与 ATF
构型相比降低了11.97%,与 GTF构型相比降低

了9.7%。

(3)GTF构型方案在最大爬升状态下的高压

压气机压比相比于 ATF构型减小了4,核心机进

口换算流量减小了12.6kg/s。IAR 构型方案可

以在较低的总压比下获得更大的涵道比。
在发动机结构设计方面,GTF构型由于减速

齿轮箱的引入,低压轴转速进一步提升,使得风扇

内涵/增压级级数与 ATF构型相比从4减小到3,
高压压气机级数从10减小到9。涡轮构型方面,
高压涡轮级数与 ATF构型相同,低压涡轮级数可

以从7减小到4,从而进一步缩短整机长度。RA
构型发动机使用间冷回热技术,采用了更为复杂的

热力循环,更加有效的使用热量;同时如果结合提

高涡轮前温度,可以获得更大的涵道比,所以该构

型耗油率较 ATF和GTF构型更低。所以RIA构

型低油耗特性是通过使用间冷回热技术,结合涵道

比和涡轮前温度的增加来实现。因此在相同的推

力要求下,IRA 构型的涵道比将必然会超过现役

所有涡扇发动机,三个构型的各部件构型参数如表

3所示。

表3暋ATF、GTF和IRA的部件级数对比

Table3暋Comparisonofcomponentstagefor

differentconfigurations

性能参数
数暋暋值

ATF GTF IRA

风扇级数 1 1 1

风扇内涵/增压级级数 4 3 4

高压压气机级数 10 9 6

高压涡轮级数 2 2 1

低压涡轮级数 7 4 5

暋暋IRA构型通过间冷器和回热器的有效一体化

布局,其尺寸相对于相同推力级的涡扇发动机,增
大程度有望控制在可接受范围内。由于总压比需

求相对较低,可以考虑4级低压压气机(增压级)和

6级高压压气机的方案。相应的涡轮负荷降低,涡
轮方案可以考虑1级高压涡轮和4~5级低压涡轮

的方案。从而缩短了核心机和整机的长度,将结构

设计难度转移到未来轻质、紧凑、高效换热的间冷

器和回热器设计方面。

4暋结暋论

(1)与 ATF方案相比,GTF构型方案的巡航

163第3期暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋薛冰晶等:民用涡扇发动机不同构型总体参数和性能分析研究



非安装耗油率降低了2.5%;GTF构型方案在最

大爬升状态下的核心机进口换算流量相比于 ATF
构型减小了12.6kg/s。

(2)IRA 构型方案的巡航非安装耗油率与

ATF构型相比降低了11.97%,与 GTF构型相比

降低了9.7%。该收益主要来源于涵道比的增加、
间冷器和回热器的应用。

(3)相比于ATF构型,GTF构型和IRA构型

的高压压气机和高压涡轮级数均有所减少,有效缩

短了核心机长度,也降低了高压压气机的设计难

度。但是对于 GTF构型,增大了齿轮箱的设计难

度和整机结构及整机强度的设计难度。对于IRA
构型,增加了高温换热器的设计难度和整机布局的

困难。
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