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0 引 言
自桨扇发动机的概念出现以来，它

就以高燃油效率吸引着航空界的目光。

上世纪70年代，由于石油危机出现，国

外各大航空机构开始研究桨扇发动机，

80年代中期达到高潮。美国GE公司和艾

利逊公司的桨扇发动机完成了全尺寸

的飞行试验。但是由于噪声、安装和安

全性等诸多问题，目前世界上只有乌克

兰的D-27桨扇发动机投入了使用。近

年来, 随着对经济性要求的提高以及更

严格的排放法规的出台，桨扇发动机以

较高的推进效率，较低的油耗和CO2排

放，再一次成为经济环境友好型发动机

的典型代表，具有很强的竞争优势。本

文仅从性能上，对桨扇发动机进行初步

计算与分析。

1 桨扇发动机设计点选取
桨扇发动机主要用于运输机，所以

起飞和巡航是主要工作状态。根据使用

和适航要求，起飞主要确保推力达标和

噪声达标。桨扇发动机的主要优势是耗

油率低，所以应该把设计点放在飞行时

间最长的航段中，以使整个航程的轮挡

桨扇发动机性能仿真建模与初步分析

摘　要：为了获得更高的推进效率和更低的耗油率及CO2排放，本文采用变定压比热的方法建立了桨扇发动机的

性能仿真模型，计算和分析了设计点飞行高度、飞行马赫数、动力涡轮膨胀比和桨扇效率变化对发动机设计性能

的影响。
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燃油消耗最少。对于不同涵道比的分开

排气涡扇发动机，随着飞行马赫数增加，

推力下降。涵道比越大，推力下降越快。

桨扇发动机相当于超高涵道比分开排气

涡扇发动机，其当量涵道比一般在35以

上，推力随飞行马赫数增加下降很快。所

以设计点应该选择巡航的工作状态，可

兼顾地面起飞推力达标。

桨扇飞机飞行时，桨扇发动机循环

有效功率绝大部分传递给桨扇叶片，只

有很小部分用于增加通过核心机气流

的动能。喷气推力与桨扇拉力相比也较

小。所以在推进效率计算时，喷气动能

有效功率和喷气推力通常可以忽略，桨

扇发动机推进效率近似等于桨扇的效

率，桨扇设计点与发动机设计点一致，

使桨扇效率在主要飞行范围内尽量保

持较高水平。

2 桨扇发动机性能模型初步研究
2.1 气体热力性质求解模型

从空气进入核心机到燃气喷出，流

经核心机的气体工质其成分和温度都发

生变化，为准确计算发动机性能，下面给

出主要气体热力性质函数（定压比热cp、

焓H、熵s、气体常数R、气体绝热指数k）

的算法。
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上述各个公式中的a、b、c、d、e和g均

为不同的多项式系数，A、B、C为不同的

常数； f 为油气比，T是温度，psl是标准大

气压。

2.2变定压比热方法计算各个部件出口

气流参数

在性能模型中，需要沿发动机流路

依次计算各个部件出口气流参数。桨扇

发动机各个气动热力计算截面及主要

参数计算过程可以参考图1和表1。
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单位推力和桨扇产生的单位推力，具体

计算方法如下。耗油率计算方法与常规

涡喷涡扇发动机相同[1]。

                                                            (6)

3 设计点性能计算分析
3.1 动力涡轮膨胀比的影响

动力涡轮膨胀比是桨扇发动机比
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图1　桨扇发动机气动热力计算各个截面及符号

表1中，σ i为自由流截面到压气机

进口截面的总压变化系数，H为焓，π

为压比，η为效率，L为功，Hfuel为燃油

热值，σNoz为喷管总压损失，v为速度；

下脚标ad为等熵过程，hpc为压气机，

Burn为燃烧室，HPT为涡轮，PWT为动

力涡轮，Noz为喷管，S为静参数，PF为

桨扇。

由以上计算公式和过程，可得桨

扇发动机单位推力Fs和耗油率sfc。桨扇

发动机单位推力包括喷管喷气反作用

表1 桨扇发动机主要参数热力计算简要过程
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较重要的设计参数之一，动力涡轮用于

驱动桨扇，动力涡轮膨胀比变化代表发

动机输给桨扇功的变化，即为发动机有

效循环功在桨扇和通过发动机气流之间

分配的变化。图2和图3为不同设计高度

和不同设计马赫数条件下，动力涡轮膨

胀比变化对单位推力和耗油率的影响。

由图2和图3可见，存在最佳动力涡

轮设计膨胀比πPWT_OPT，对应最大的单

位推力和最小的耗油率。在动力涡轮设

计膨胀比和设计飞行马赫数相同的情

图3　动力涡轮膨胀比对单位推力和耗油率的影响（不同设计马赫数）

桨扇

压气机 燃烧室 涡轮
动力涡轮 喷管

0                          2                 3     4             5               6         9

图2　动力涡轮膨胀比对单位推力和耗油率的影响（不同设计高度）
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况下，设计飞行高度低则发动机在设计

点单位推力小，耗油率大。在动力涡轮

设计膨胀比和设计飞行高度相同的情

况下，设计飞行马赫数小则发动机在设

计点单位推力大，耗油率低。

桨扇发动机主要用于常规速度的

中途运输飞行。安装桨扇发动机的运输

机，载重量要求较高，主要优点是常规飞

行速度下，较大的载重量却对应较小的

燃油消耗量。所以在没有特殊要求的情

况下，在11km以下的范围内，应尽量选

择高的设计飞行高度和小的设计飞行马

赫数，有利于发挥其优势。在技术条件许

可、综合考虑整机推重比和可靠性的情

况下，应尽量选择最佳的动力涡轮设计

膨胀比，以获得更好的经济效益。

3.2 桨扇效率的影响

桨扇效率对发动机整体性能影响

很大，如式(7)：
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式中，FPF为桨扇推力，v0为飞行速

度，ηPF为桨扇功率，CF为推力系数，CN

为功率系数，J为前进比，ns为桨扇转速

（r/s），D为桨扇直径。

桨扇的推力系数和功率系数都是

桨叶角β的单变量函数，即一个β对应

一个CF和CN。故桨扇效率为桨叶角和

前进比的函数，即ηPF = f ( β,J )。图4为

某型桨扇的一般特性[3]，其中当J>1时，

其曲线与J=1.0的曲线具有相似性。不

同J对应的最大ηPFmax可以参考图5[3]。

由图4可知，在等前进比的情况下，

随着桨叶安装角度增大，桨扇效率减

小。前进比越大，相同的桨叶安装角增

大量Δβ对应的桨扇效率减少量ΔηPF

越小。即随着前进比增加，桨扇效率受

桨叶安装角影响变小，图4所示的效率

特性曲线会在桨扇效率较高处变得比

较密集。故桨扇设计点效率应选择在前

进比较大的状态，即使当桨扇在非设计

状态工作时，桨扇效率也会较多地维持

在一个较好的水平。

若设计点前进比固定，桨叶安装角

度增大则桨扇效率减小，桨扇发动机推

力减小。为了达到设计推力，则需要增加

动力涡轮膨胀比，增加了动力涡轮设计

负荷。

若设计点桨叶安装角度固定，设计

前进比减小也会引起桨扇效率减小，而

且相同的百分比变化量，ΔJ%比Δβ%引

起的桨扇效率减少量ΔηPF更大，同样增

加了动力涡轮的设计负荷。

动力涡轮设计负荷增加，会引起动

力涡轮级数、强度和气动热设计的变化，

对桨扇发动机整机重量、推重比、安全

性、可靠性和维修性产生不利影响。

4 结束语
2006年以来，一些世界著名航空发

动机研发机构先后宣布将研究新型桨扇

发动机作为下一代窄体客机的动力装置

的候选方案[4]。桨扇发动机以较好的推

进性和经济性，再一次成为航空发动机

的研究热点。

本文以一个用单轴涡喷发动机为

核心机、动力涡轮带动前置桨扇叶片

的桨扇发动机为研究对象，对总体性

能进行了初步计算与分析。在确定设

计点飞行条件、建立性能模型之后，对

设计点飞行高度、飞行马赫数、动力涡

喷膨胀比和桨扇效率变化对发动机设

计性能的影响进行了计算与分析。简

要结论为：

1) 设计点应选在巡航状态。

2) 存在最佳动力涡喷膨胀比

πPWT_OPT对应最大Fs和最小sfc。

3) 高设计飞行高度H和低飞行马

赫数Ma有利于增加Fs和减小sfc。

4) 较大的设计前进比J对应较高

的桨扇效率 ηPF。

5) 存在最佳桨扇安装角β对应最

大桨扇效率 ηPF。                                  
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