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混排涡扇发动机加力特性仿真计算
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摘要：为明确开启加力前后混排涡扇发动机性能的差异，通过Visual C++（VC）平台，采用部件级建模法依次建立了开加力与

未开加力状态混排涡扇发动机的变比热仿真计算模型，引入了可调面积比拉瓦尔尾喷管计算模块，并通过仿真对比分析，开展了

加力燃烧混排发动机不同工作循环参数匹配规律与 3大特性的研究。结果表明：提高主燃烧室出口总温的同时，选取所适配的最

佳风扇增压比，可使得混排涡扇发动机在全开加力状态下的净推力增大 11.13%，耗油率（SFC）降低 10.11%。在节流特性方面，降

低加力温度的过程中，应同时收小拉瓦尔尾喷管喉道面积；在高度特性方面，混排涡扇发动机在加力关闭状态下耗油率的降低幅

度高于全开加力状态下的；在速度特性方面，采用可调面积比拉瓦尔尾喷管的混排涡扇发动机的净推力增幅更大，耗油率更低。
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Simulation of Afterburning Characteristics of a Mixed-Flow Turbofan Engine
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Abstract： To clarify the performance differences of a mixed-flow turbofan engine before and after afterburning,performance models of 
a mixed-flow turbofan engine were established based on the Visual C++(VC)platform using component-level modeling method. A calcula⁃
tion module for variable area ratio Laval nozzles was introduced,and the matching of different working cycle parameters and three major 
characteristics of the engine were investigated. The results show that by increasing the outlet total temperature of the main burner while 
selecting the optimal fan pressure ratio,the mixed-flow turbofan engine can achieve 11.13%  net thrust increase and 10.11% specific fuel 
consumption(SFC) decrease on fully afterburning state. On throttling condition, the throat area of the Laval nozzle should be reduced 
simultaneously while reducing afterburning temperature. As altitude increasing,the SFC decreases faster when afterburner is off  than that 
when it is fully on. As flight mach number increasing,the engine equipped with a variable area ratio Laval nozzle exhibits greater increase 
in net thrust and lower SFC than that with a fixed area ratio Laval nozzle.

Key words： mixed-flow turbofan engine; overall performance; afterburner; component-level modeling method; specific fuel 
consumption; Laval nozzle

0　引言

目前，主燃烧室受限于技术原理以及材料性能，

已逐渐逼近设计极限，非常规燃烧技术尚未成熟，因

而加力燃烧技术在可预见的未来不但不会消亡，还可

能进一步发展[1-2]。加力燃烧技术能够短时迅速增大

发动机推力，但与此同时也带来了极高的燃油消耗。

在开启加力前后混排涡扇发动机性能优化方面，

国内外学者开展了广泛研究。Andrei 等[3]与 Nae 等[4]

研究得出了在转子转速变化过程中，调节燃烧室出口

总温对推力影响最大的结论；樊巍等[5]研究了考虑部

件约束的混排涡扇发动机设计性能分析方法，表明考

虑部件约束的计算方法计算误差较低，可以满足工程

应用要求；Williams 等[6]展开了加力式混排涡扇发动

机设计性能研究，表明提高加力燃烧室进口压力和温

度可以提高加力式混排涡扇发动机效率；Kurzke[7]对

带有拉瓦尔尾喷管的加力式混排涡扇发动机总体性
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能进行了研究，表明超声速飞行状态应采用可调面积

比的拉瓦尔尾喷管；Safdar 等[8]对加力式混排涡扇发

动机进行了全工况模拟，表明随着飞行马赫数和飞行

高度的增加，拉瓦尔尾喷管工作状态逐渐偏离设计

值；Huang[9]等和Osman等[10]对拉瓦尔尾喷管的工作性

能进行了研究，得出了喷管内速度和压力的变化取决

于喷管横截面积变化的结论；赵伟辰等[11]研究了变几

何尾喷管对混排涡扇发动机性能的影响，表明收小尾

喷管喉道面积，可使得工况点净推力增大 0.48%；牟

园伟等[12]对单外涵变循环混排涡扇发动机变几何特

性进行了仿真，表明采用变几何尾喷管可极大提高变

循环混排涡扇发动机性能。

综合以上，优化加力式混排涡扇发动机性能需从

研究部件循环参数匹配条件和考虑变几何尾喷管对

发动机性能的影响两方面入手。目前，自适应可调面

积尾喷管是研究热点，系统性研究可调面积比拉瓦尔

尾喷管混排涡扇发动机加力性能的相关研究较少。

本文在不考虑发动机总体性能受冷却引气和雷诺数

影响的条件下，进行混排涡扇发动机开启加力前后设

计点以及非设计点性能研究，以及采用可调面积比拉

瓦尔尾喷管前后，对加力式混排涡扇发动机速度性能

的影响研究，为后续针对混排涡扇发动机加力特性的

研究提供理论依据。

1　混排涡扇发动机部件法建模

本文采用部件法建模，参考前苏联 AL-31F加力

式混排涡扇发动机，建立加力式混排涡扇发动机数学

模型，加力式混排涡扇发动机即带有加力燃烧室的混

排涡扇发动机。该款发动机由 4级轴流式风扇、9级

轴流式高压压气机、环形燃烧室、单级涡轮（高低压涡

轮均为单级）、混合器、加力燃烧室与全状态可调节式

收敛-扩张型尾喷管组成[13]。模型站位标号见表 1，加
力式混排涡扇发动机模型站位如图1所示。

对加力式混排涡扇发动机进行性能仿真时，部分

模型计算输入参数见表2。

本文拉瓦尔尾喷管面积比通过热力计算[14-15]求

得。首先，由所求得的尾喷管可用落压比，通过二分

法迭代收敛求得尾喷管出口气流马赫数为Ma9

πuse = é
ë
êêêê1 + (k` - 1)

2 Ma9 2ù
û
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- k`
k` - 1

（1）
式中：πuse为拉瓦尔尾喷管可用落压比。

其次，为求得拉瓦尔尾喷管最佳面积比，将尾喷

管出口气流马赫数Ma9代入
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式中：Ma9为尾喷管出口气流马赫数。

本文有效效率、推进效率以及总效率所采用公式

均来源于文献[16]，相关公式为

总油气比 ftol为

f tol = f
1 + B + fab(1 + f

1 + B ) （3）
式中：f为主燃室油气比；fab为加力燃烧室油气比；B为

混排涡扇发动机涵道比。

有效效率ηe为

ηe = [ ]( )1 + f tol V9 2 - V0 2

2f tolH f
（4）

式中：ftol为发动机总油气比。

推进效率ηp为

表1　模型站位标号

项目

进气道进口截面

内涵风扇进口截面

外涵风扇进口截面

高压压气机进口截面

主燃烧室出口截面

高压涡轮出口截面

低压涡轮出口截面

站位

1
21
12
25
4

45
5

项目

内涵出口截面

外涵出口截面

混合器出口截面

加力燃烧室出口截面

拉瓦尔尾喷管喉道截面

拉瓦尔尾喷管出口截面

站位

6
16
6B
7
8
9

图1　加力式混排涡扇发动机模型站位

表2　部分模型计算输入参数

参数

发动机进口换算流量/
（kg/s）

风扇增压比

高压压气机增压比

主燃烧室出口总温/K
高压涡轮等熵效率

数值

113.131
3.60
6.62

1665
0.90

参数

低压涡轮等熵效率

风扇等熵效率

高压压气机等熵效率

涵道比

加力燃烧室出口总温/K

数值

0.92
0.85
0.86
0.60
2000

85
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ηp = 2FsV0
[ ]( )1 + f tol V9 2 - V0 2 （5）

式中：Fs为发动机单位推力，m/s。
总效率ηo为

ηo = ηeηp （6）
加力燃烧室由于热阻损失较高，其总压恢复系数

计算方法不同于主燃烧室[17-18]。由于缺乏相关试验

数据，本文通过商业软件计算结果进行拟合，求得拟

合函数，代入加力燃烧室出口与入口的总温比值，计

算出加力燃烧室总压恢复系数。

在非设计点计算部分，加力式混排发动机一共有

7 个初猜值，分别为高压转子转速 N2、风扇增压比

πfan、高压压气机增压比πhc、高压涡轮落压比πht、低压

涡轮落压比πlt、主燃烧室燃油质量流量Wf与拉瓦尔

尾喷管喉道面积 A8，采用牛顿-拉夫森法求解非线性

方程组，7个初猜值则需要 7个共同工作方程进行求

解，这7个共同工作方程如下。

低压转子功率平衡方程

N ltη lm - N fan = 0 （7）
式中：η lm为低压转子机械效率。

高压转子功率平衡方程

Nhtηhm - Nhc = 0 （8）
式中：ηhm为高压转子机械效率。

主燃烧室出口燃气质量流量与高压涡轮进口燃

气质量流量平衡方程

W4 - W41 = 0 （9）
高压涡轮出口燃气质量流量与低压涡轮出口燃

气质量流量平衡方程

W45 - W5 = 0 （10）
混合器外涵进口静压与混合器内涵进口静压平

衡方程

Ps 6 - Ps 16 = 0 （11）
开启加力燃烧后混合器出口总压与开启加力燃

烧前混合器出口总压平衡方程

P6Bon - P6Boff = 0 （12）
加力燃烧室出口燃气质量流量与拉瓦尔尾喷管

出口燃气质量流量平衡方程

W7 - W9 = 0 （13）
在非设计点计算时，由于缺乏部件特性，因而非

设计点的性能计算均采用通用特性曲线。

2　仿真程序计算结果验证

将加力式混排涡扇发动机VC程序计算结果与商

业软件进行对比，设计点与非设计点仿真程序单点计

算结果验证见表 3。从表中可见，VC程序计算误差均

不超过0.5%。

将加力式混排涡扇发动机非设计点程序计算结

果与商业软件进行对比，高度特性计算误差如图 2所

示。从图中可见，VC 程序计算误差均不超过 1.1%。

图中，SFC为Specific Fuel Consumption。

节流特性计算结果误差如图 3 所示。从图中可

见，VC程序计算误差均不超过 0.5%。速度特性计算

结果误差如图 4 所示。从图中可见，VC 程序计算误

差均不超过4%。

综合以上，对比VC程序与商业软件的计算结果，

VC 程序在设计点与非设计点的计算误差均不超过

4%，满足仿真程序的计算精度要求，计算结果可信，
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图3　节流特性计算结果误差

表3　加力式混排涡扇发动机仿真程序单点计算结果验证

参数

净推力/daN
耗油率/（kg/（daN∙h））

Gasturb
13469

1.59351

VC程序

13506
1.59375

相对误差/%
0.2747
0.0015
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图2　高度特性计算结果误差
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可进行下一步研究。

3　设计点计算结果及分析

影响加力式混排涡扇发动机设计性能的主要循

环参数为涵道比、风扇增压比、内涵压气机增压比、主

燃烧室与加力燃烧室出口总温，其中风扇增压比不能

单独选取，其同时受涵道比以及主燃烧室出口总温的

影响，因此，通过研究加力式混排涡扇发动机风扇增

压比工作循环参数匹配问题，以进一步优化加力式混

排涡扇发动机设计性能。

3.1　设计点性能对比

混排涡扇发动机开启加力燃烧前后设计点性能对

比见表4。从表中可见，全开加力状态，发动机净推力

为13505.60 daN，相较于未开启加力状态，净推力提升

了 50.72%；发动机耗油率为 1.593754 kg/（daN∙h），相

较于未开启加力状态，耗油率增加了 110.33%，可以

看出开启加力后，发动机油耗的增幅是净推力增幅的

2 倍多。也明确了加力燃烧是以牺牲燃油经济性为

代价，迅速增大发动机推重比的特点[19]。

3.2　风扇增压比与涵道比循环参数分析

分别选取涵道比为 0.4、0.7与 1.0时，保持除风扇

增压比外其余工作循环参数不变，调节风扇增压比由

2.9 增加至 5.3，研究选取不同设计涵道比，加力式混

排涡扇发动机设计性能随风扇增压比的变化如图 5
所示。从图中可见，保持风扇增压比不变，增加涵道

比，则发动机净推力降低，保持涵道比不变，增加风扇

增压比，则发动机净推力先增加后减少（图 5（a））。保

持风扇增压比不变，增加涵道比，则发动机耗降低，保

持涵道比不变，增加风扇增压比，则发动机耗油率先

减少后增加（图 5（b））。混排涡扇发动机可在同一风

扇增压比下取得最大净推力与最低耗油率，并且随着

涵道比增加，最佳风扇增压比减小（图 5（a）、（b）），其

与文献[20]中的结论一致。

为量化涵道比与风扇增压比 2 种工作循环参数

同时调节，对加力式混排涡扇发动机设计性能的影

响。依次选取涵道比为 0.4、0.7以及 1.0，风扇增压比

πfan调节至涵道比所对应的最佳风扇增压比，并将调

节前后的发动机设计性能进行了对比，对比结果

见表5。

从表中可见，当涵道比选取为 0.4，并调节风扇增

压比至 4.7，可使得加力式混排涡扇发动机净推力增

加 5.56%，耗油率降低 5.18%，相较于设计点，发动机

设计性能得到了提升，而选取涵道比为 1，并同时调

节风扇增压比为 3.7，加力式混排涡扇发动机净推力

降低 3.81%，耗油率增加 4.01%，因此，在设计加力式

混排涡扇发动机时，应采用小涵道比设计（涵道比低

表5　同时调节涵道比与风扇增压比发动机性能提升幅度

状态

涵道比0.4、
πfan=4.7

涵道比0.7、
πfan=4.1

涵道比1、
πfan=3.7

参数

净推力/
daN

耗油率/
（kg/（daN∙h））

净推力/
daN

耗油率/
（kg/（daN∙h））

净推力/
daN

耗油率/
（kg/（daN∙h））

数值

14242.93

1.511119

13588.39

1.584498

12991.22

1.657731

变化率/%
5.46

-5.18

0.61

-0.58

-3.81%

4.01%
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图4　速度特性计算结果误差

表4　混排涡扇发动机开启加力燃烧前后设计点性能对比

参数

净推力/daN
耗油率/（kg/（daN∙h））

未开启加力

8960.84
0.757741

开启加力

13505.60
1.593754

变化率/%
50.72

110.33

Net
 Th

rus
t/da

N

14500
14000
13500
13000
12500

Fan Pressure Ratio3.0 3.5 4.0 4.5 5.0

Bypass Ratio 0.4Bypass Ratio 0.7Bypass Ratio 1.0

（a） 净推力的变化

SFC
/(kg

/(da
N·

h))

Fan Pressure Ratio3.0 3.5 4.0 4.5 5.0

1.70
1.65
1.60
1.55
1.50

Bypass Ratio 0.4Bypass Ratio 0.7Bypass Ratio 1.0

（b） 耗油率的变化

图5　不同涵道比状态加力式混排涡扇发动机设计性能

随风扇增压比的变化
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于0.7），以在增加发动机净推力的同时降低油耗。

3.3　风扇增压比与燃烧室出口总温循环参数分析

分别选取主燃烧出口总温为1700、1800和1980 K，

加力燃烧室出口总温设定为 2000 K 时为研究对象，

调节风扇增压比由 3.5增加至 5.5，研究不同燃烧室出

口总温状态，通过调节风扇增压比，加力式混排涡扇

发动机设计性能的变化如图 6所示。从图中可见，随

着主燃烧室出口总温增加，混排涡扇发动机的最佳风

扇增压比随之增加，也就是说较高的主燃烧室出口总

温，其所适配的风扇增压比也就越高。

由设计点循环参数匹配条件，增加主燃烧室出口

总温至 1980 K，并同时调节风扇增压比至 5.7，计算结

果见表6。从表中可见，将T4*升高至1980 K，并同时调

节风扇增压比至最佳风扇增压比 5.7，相较于未调节

前，加力式混排涡扇发动机净推力增加 11.13%，耗油

率降低 10.11%；在增加主燃烧室出口总温的同时，选

取该主燃烧室出口总温所适配的最佳风扇增压比，可

进一步优化加力式混排涡扇发动机设计性能。

4　非设计点计算结果及分析

4.1　控制规律的选取

加力式混排涡扇发动机多引入了加力燃烧室，也

就多增加了一个控制因素，而对于加力式混排发动机

来说，要求在开启加力燃烧前后不影响加力燃烧室前

的部件工作状态。开启加力时，拉瓦尔尾喷管喉道面

积处于临超状态，调大A8面积，由混合器出口截面 6B
至拉瓦尔尾喷管最小截面A8的流量平衡式为

q (λ6B ) = C σafA8
T6B *

Taf * （14）
式中：σaf为加力燃烧室总压恢复系数；q（λ6B）为混合

器出口截面密流函数；Taf*为加力燃烧室出口总温，K。

由式（14）可见，混合器出口总温不变，加力燃烧

室出口总温增加，若忽略加力燃烧室总压恢复系数变

化的影响，则需增加 A8面积瓦尔尾喷管，以增加混合

器出口截面流通能力。

综上所述，加力式混排涡扇发动机控制规律选取

为控制拉瓦尔尾喷管喉道面积A8，调节混合器出口截

面流通能力，以保证开启加力燃烧前后不影响加力燃

烧室前各部件工作状态，通过控制加力燃烧室燃油质

量流量，以保持加力燃烧室出口总温恒定，通过控制

主燃烧室燃油流量，以保持低压转子转速恒定。

4.2　加力式混排涡扇发动机节流特性

研究加力燃烧节流特性时，飞行高度为10 km，飞

行 Ma=1.5，大 气 压 力 为 26.436 kPa，大 气 温 度 为

223.15 K，加力燃烧室出口总温变化范围为 1800～
2000 K。加力式混排涡扇发动机节流特性如图 7 所

示，从图中可见，随着加力燃烧室出口总温降低，加力

式混排涡扇发动机净推力与耗油率均随之降低，涵道

比不变，拉瓦尔尾喷管喉道面积随之减小，加力燃烧

室出口总温由 2000 K 降低至 1800 K，加力式混排涡

扇发动机净推力降低 8.35%，耗油率降低 6.92%，拉瓦

尔尾喷管最小截面积A8由0.34853 m2减小至0.32371 m2，

涵道比保持0.63不变。

在进行加力节流时，为使加力燃烧室出口总温降

低，则需收油门，加力燃烧室油气比降低，加力燃烧室
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图7　加力式混排涡扇发动机节流特性

表6　同时调节T4
*与风扇增压比发动机设计性能提升幅度

状态

加力燃烧

设计点

T4*=1980 K
πfan=5.7

参数

净推力/daN
耗油率/

（kg/（daN∙h））
净推力/daN
耗油率/

（kg/（daN∙h））

数值

13505.60
1.593754
15008.97
1.432636

变化率/%

11.13
-10.11

Net
 Th

rus
t/kN

148
146
144
142
140
138
136

T4*=1700 K
T4*=1800 K
T4*=1980 K

Fan Pressure Ratio
3.5 4.0 4.5 5.0 5.5

（a） 净推力的变化

T4*=1700 K
T4*=1800 K
T4*=1980 K

SFC
/(kg

/(da
N·

h)) 1.55

1.50

1.45

Fan Pressure Ratio
3.5 4.0 4.5 5.0 5.5

（b） 耗油率的变化

图6　不同主燃烧室出口总温状态加力式混排涡扇发动机

设计性能随风扇增压比的变化
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总压损失降低，加力燃烧室出口总压增加，此时由于

外界飞行环境不变，发动机进口空气质量流量不变，

但加力燃烧室油气比减少，所以加力燃烧室出口燃气

质量流量降低，加力燃烧室相关参数随加力温度的变

化如图8所示。

由于加力节流不能影响加力燃烧室前的气流参

数，由式（14）可知，随着加力燃烧室出口总温降低，混

合器出口总温不变，为维持混合器出口截面流通能

力，则需收小拉瓦尔尾喷管喉道面积。

由于采用可调面积比的拉瓦尔尾喷管，尾喷管出

口截面气流处于完全膨胀，所以单位推力表达式可简

化为

Fs = (1 + f tol )V9 - V0 （15）
由于拉瓦尔尾喷管进口截面总温降低，使得尾喷

管出口排气速度降低，与此同时，加力燃烧室油气比

降低，发动机总油气比降低，并且外界飞行环境不变，

飞行速度不变，由式（15）可知，混排涡扇发动机单位

推力降低，单位推力随加力温度的变化如图 9 所示。

此时发动机进口空气质量流量不变，因此，混排涡扇

发动机净推力也随之降低。

随着加力燃烧室出口总温降低，加力燃烧室油气

比减少，加力式混排涡扇发动机有效效率增加，因此

耗油率降低，此时由于余速损失减少，加力式混排涡

扇发动机推进效率提高，因此，加力式混排涡扇发动

机总效率提高，发动机总效率随加力温度的变化如图

10所示。

4.3　加力式混排涡扇发动机高度特性

对加力式混排涡扇发动机的高度特性进行研究

时，飞行高度变化为 2～15 km，飞行Ma=1.5，加力燃

烧室出口总温保持 2000 K，大气压变化为 79.495～
12.045 kPa，大气温度的变化为 275.15～216.65 K；采

用所选取的控制规律，随着飞行高度不断增加，加力

式混排涡扇发动机净推力持续降低，当飞行高度低于

11 km时，随着飞行高度增加，耗油率降低，当飞行高

度超过 11 km 后，随着飞行高度的增加，加力式混排

发动机耗油率保持不变。飞行高度从2 km增加至15 km
时，加力式混排涡扇发动机净推力降低 78.35%，耗油

率降低 4.65%，发动机涵道比由 0.68降低至 0.62，拉瓦

尔尾喷管喉道面积A8由0.32181 m2增加至0.35259 m2，

加力式混排涡扇发动机高度特性如图11所示。
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为对比开启加力燃烧前后，随飞行高度增加，加

力式混排涡扇发动机性能的变化情况，选取飞行高度

为 2 km，飞行Ma=1.5时的飞行状态为基准点，对开启

加力燃烧前后混排涡扇发动机性能随飞行高度的计

算结果进行归一化处理，处理结果如图 12 所示。从

图中可见，开启加力燃烧前后混排涡扇发动机净推力

随飞行高度的变化幅度基本一致，而对于耗油率来

说，飞行高度由 2 km 增加至 15 km 时，开启加力时混

排涡扇发动机耗油率降低 4.65%，未开启加力时混排

涡扇发动机耗油率降低 13.94%，随着飞行高度增加，

混排涡扇发动机未开启加力燃烧状态耗油率的降低

幅度高于开启加力燃烧状态。

由于开启加力后，拉瓦尔尾喷管进口总温恒定，

尾喷管出口排气速度仅受外界大气压变化的影响。

此时受外界大气压变化的影响，拉瓦尔尾喷管可用落

压比增加，开启加力后，混排涡扇发动机拉瓦尔尾喷

管排气速度增加，发动机单位推力增加，随着飞行高

度增加，当飞行高度在 2～11km 时，风扇单位耗功减

少，为保持低压转子转速不变，需收油门，主燃烧室油

气比降低。开启加力后，加力燃烧室进口总温持续降

低，从而加力燃烧室加热量增加，加力燃烧室油气比

增加，2股相反作用影响使开启加力后的混排涡扇发

动机总油气比几乎不变（涵道比降低会有所影响），开

启加力后发动机总油气比随飞行高度变化如图 13
所示。

SFC = 3600 ( )1 + f tol
Fs

（16）
式（16）为混排涡扇发动机耗油率计算公式，由式

（16）可知，开启加力后混排涡扇发动机耗油率仅受单

位推力的影响，相较于未开启加力状态，耗油率受主

燃烧室油气比降低与单位推力增加的双重影响，开启

加力后混排涡扇发动机耗油率的降低幅度低于未开

启加力状态。

随着飞行高度增加，未开启加力状态混排涡扇发

动机有效效率与推进效率均高于开启加力状态，开启

加力前后混排涡扇发动机总效率随飞行高度变化对

比如图 14 所示。由于未开启加力状态，混排涡扇发

动机油耗降幅较大，未开启加力状态混排涡扇发动机

总效率受有效效率增加的影响较大，因此随飞行高度

增加，未开启加力状态混排涡扇发动机总效率有略微

增加，反观开启加力状态，混排涡扇发动机总效率受

推进效率降低的影响较大，因此随飞行高度增加，开

加力状态混排涡扇发动机总效率有所降低。

4.4　加力式混排涡扇发动机速度特性

对开启加力后的混排涡扇发动机速度特性进行

研究，当飞行高度为 10 km 时，保持加力燃烧室出口

总温为 2000 K 不变，飞行马赫数从 0.7增加至 3.0，大
气压为 101.325 kPa，大气温度为 219.90 K；采用所选

取的控制规律对发动机进行调节，当飞行高度为10 km
时，随着飞行马赫数由 0.7 增加至 3.0，混排涡扇发动
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机涵道比由 0.56增加至 0.86，拉瓦尔尾喷管喉道面积

A8由 0.38390 m2降低至 0.27433 m2，采用全状态可调

面积比拉瓦尔尾喷管的加力式混排涡扇发动机净推

力增幅更大，耗油率持续降低，加力式混排涡扇发动

机速度特性如图15所示。

选取飞行高度为 10 km，飞行Ma=1.5 的飞行状

态，对比采用固定式拉瓦尔尾喷管与可调面积比拉瓦

尔尾喷管的加力式混排涡扇发动机性能影响见表 7。
从表中可见，采用全状态可调节面积比拉瓦尔喷管

后，相较于固定面积比拉瓦尔尾喷管，加力式混排涡

扇发动机净推力增加 8.74%，耗油率降低 8.04%，在相

同飞行状态下，加力式混排涡扇发动机采用可调面积

比拉瓦尔尾喷管后，发动机性能得到提升。

可调面积比拉瓦尔尾喷管相较于固定面积比拉

瓦尔尾喷管，其不同之处在于，采用全状态可调面积

比拉瓦尔尾喷管，可使得拉瓦尔尾喷管在飞行状态变

化过程中均处于设计状态，此时拉瓦尔尾喷管出口气

流完全膨胀，无激波损失与膨胀波损失。采用可调面

积比拉瓦尔尾喷管的加力式混排涡扇发动机排气速

度更快，单位推力更高，固定面积比与可调面积比拉

瓦尔尾喷管加力式混排涡扇发动机单位推力随飞行

马赫数变化对比如图 16 所示。因此，采用可调面积

比拉瓦尔尾喷管的加力式混排涡扇发动机净推力增

幅更大。

随着飞行马赫数提高，较高的尾喷管排气速度，

意味着较小的单位推力衰减幅度。随着飞行马赫数

增加，风扇单位耗功增加，为保持低压转子转速不变

则需给油，因此主燃烧室油气比增加，与此同时，受冲

压作用的影响，加力燃烧室进口总温增加，因此加力

燃烧室加热量减少，加力燃烧室油气比降低，此时受

加力燃烧室油气比减少的影响，使得发动机总油气比

降低，飞行马赫数越高，发动机总油气比的降低幅度

越大，可调面积比拉瓦尔尾喷管加力式混排涡扇发动

机总油气比随飞行马赫数的变化如图 17所示。从图

中可见，随着飞行马赫速增加，发动机总油气比降低

的影响始终占主导，因此，带有可调面积比拉瓦尔尾

喷管的加力式混排涡扇发动机，随飞行马赫数增加，

耗油率反而有所降低。

选取采用可调面积比拉瓦尔尾喷管的加力式混

排涡扇发动机为研究对象，对比开启加力燃烧前后，

随飞行马赫数提高，加力式混排涡扇发动机性能的变

化情况，选取飞行高度为 10 km，飞行Ma=0.7 时的飞

表7　采用可调面积比拉瓦尔尾喷管对加力式混排涡扇发动机

性能的影响

状态

固定面积比
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图16　固定面积比与可调面积比拉瓦尔尾喷管加力式混排

涡扇发动机单位推力随飞行马赫数变化对比

Tot
al F

uel
-A

ir R
atio

0.056
0.054
0.052
0.050
0.048
0.046
0.044
0.042

Ma
1.0 1.5 2.0 2.5 3.0

Ma
in B

urn
er F

uel
-A

ir R
atio

Aft
erb

urn
er F

uel
-A

ir R
atio

0.045

0.040

0.035

0.030

0.025

Total Fuel-Air RatioMain Burner Fuel-Air RatioAfterburner Fuel-Air Ratio 0.040

0.035

0.030

0.025

0.020

图17　可调面积比拉瓦尔尾喷管加力式混排涡扇发动机

总油气比随飞行马赫数的变化
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行状态为基准点，对开启加力燃烧前后混排涡扇发动

机高度特性计算结果进行归一化处理，开启加力前后

发动机性能随飞行马赫数变化归一化数据对比如图

18所示。从图中可见，随着飞行马赫数增加，未开启

加力状态混排涡扇净推力的增幅逐渐大于开启加力

状态，由于加力式混排涡扇发动机尾喷管排气速度仅

受尾喷管进口总压的影响，因此开启加力状态混排涡

扇发动机净推力的增幅较小，而对于耗油率来说，随

着飞行马赫数增加，受冲压作用的影响，加力燃烧室

加热量减少，使得加力燃烧室油气比降低，因此开加

力状态混排涡扇发动机耗油率降低。

由于加力燃烧室进口总压较低，并且开启加力后

尾喷管排气速度更快，余速损失更大，因此混排涡扇

发动机开启加力燃烧后有效效率与推进效率均低于

未开启加力状态，因此未开启加力状态混排涡扇发动

机总效率高于开启加力状态，开启加力前后混排涡扇

发动机总效率随飞行马赫数变化对比如图19所示。

5　结论

（1）随着涵道比增大，风扇最佳增压比减小，加力

式混排涡扇发动机设计涵道比应尽量小于 0.7，当涵

道比为 0.4，并调节风扇增压比至最佳风扇增压比

4.7，可使得加力式混排涡扇发动机净推力增大

5.56%，耗油率降低5.18%。

（2）随着主燃烧室出口总温的升高，混排涡扇发

动机的最佳风扇增压比随之增大，调节 T4*至 1980 K，

并同时调节风扇增压比至最佳增压比 5.7，相较于未

调节前，加力式混排涡扇发动机净推力增大 11.13%，

耗油率降低10.11%。

（3）在节流特性方面，随着加力温度降低，发动机

总效率随之提高，为不影响加力燃烧室前各部件工作

状态，需在收油门的同时收小拉瓦尔尾喷管喉道

面积。

（4）在高度特性方面，随着飞行高度增加，开启加

力前后净推力的变化幅度相差不大，而未开启加力状

态时的混排涡扇发动机耗油率的降低幅度高于开启

加力状态时的。

（5）在速度特性方面，采用可调面积比拉瓦尔尾

喷管混排涡扇发动机拥有更高的尾喷管排气速度，随

着飞行马赫数提高，采用可调面积比拉瓦尔尾喷管混

排涡扇发动机净推力增幅更大，耗油率更低。
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