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摘　 要:基于某无人战斗机用增能小涵道比混排涡扇发动机计算模型ꎬ选取 ３个典型工况ꎬ开展风

扇进口整流叶片角度、压气机进口整流叶片角度和喷管喉道面积等对发动机推力性能影响的研究ꎮ
计算结果表明:调开风扇整流叶片 １°与缩小喷管喉道面积 １％后ꎬ０ ｋｍ、０.２ Ｍ工况点推力分别增加 ０.
５５％和 ０.４８％ꎻ５ ｋｍ、０.９ Ｍ工况点推力增加 ０.２４％和 ０.３２％ꎮ 调开压气机整流叶片角度仅对０.１ ｋｍ、０.
８ Ｍ工况点增推作用明显ꎬ调开压气机整流叶片 １°后ꎬ推力增加１.３８％ꎮ
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０　 引言

军用无人战斗机在现代空战中具有高隐蔽性、低使用

限制和零人员伤亡等特点ꎮ 因我国军用大型无人战斗机

动力装置可供选择的较少ꎬ为尽快满足装备部队执行任务

的需要ꎬ将现有成熟涡扇发动机改装为无人战斗机动力装

置是快速且可靠性较高的技术途径[１－２] ꎮ 例如由美国联

合空战系统计划中发展形成的海军无人战斗机 Ｘ－４７Ｂ的

动力装置是由普惠公司 Ｆ１００－ＰＷ－２２０Ｅ发动机改装而成

Ｆ１００－ＰＷ－２２０Ｕ[３] ꎬ配装 Ｆ－１６ 战斗机时不开加力状态推

力为 ６６.７ ｋＮ[４] ꎮ
无人战斗机相比有人战斗机在执行低空大马赫数空

对地打击任务时需要更高的推力[５] ꎮ 同时由于无人战斗

机存放至战时才使用ꎬ对动力装置只需中等寿命要

求[６－７] ꎮ 考虑上述作战任务与发动机寿命要求ꎬ需对动力

装置在允许寿命期内进行推力提升的增能使用ꎮ 在保持

现有发动机主要结构不变的基础上ꎬ通过调整发动机变几

何部件几何面积控制规律就能够实现增能使用需求ꎮ
目前国内外许多学者致力于发动机变几何部件可调

面积控制规律优化的研究ꎬ主要集中于发动机整机匹配使

用要求和发动机性能优化ꎮ 王涛基于某燃气轮机模型开

展了动力涡轮导叶角度对燃气轮机部件间匹配关系研究ꎬ
指出导叶角度增大会引起燃机进气流量与燃烧室出口温

度的升高[８] ꎮ ＢＡＲＢＯＳＡ Ｊ Ｒ等人基于燃气发生器模型研

究了压气机进口导叶调整对发动机稳定性与加速时间的

影响[９－１０] ꎮ 夏存江基于 ＣＦＭ５６－３发动机模型研究了可调

放气活门和静子叶片角度对发动机推力与稳定性的影

响[１１] ꎮ 李伟等人基于某型混合排气加力涡扇发动机模型

先后研究了高、低压压气机进口导叶角度对发动机加速过

程中稳定性的影响和喷管面积调节精度对发动机加力性

能的影响[１１－１３] ꎮ 唐宇峰等人基于某分别排气涡扇发动机

模型ꎬ研究低压换算转速控制状态下喷管面积对发动机性

能的影响[１４] ꎮ 李志刚等人研究了高空 ９ ｋｍ 飞行工况中

可调导叶与喷管喉道面积对涡扇发动机性能的影响[１５] ꎮ
袁继来等人以某混合排气发动机模型为基础ꎬ研究混合器

进口内外涵面积比对等低压换算转速下发动机性能的影

响[１６] ꎮ 骆广琦等人基于变循环发动机模型研究亚音速巡航

点与超音速巡航点几何变量组合调节对发动机性能的影

响[１７]ꎮ 唐鸿羽等人提出增压级可调放气阀门控制规律设计

方法ꎬ结果表明设计满足增压级与高压压气机匹配性[１８]ꎮ
考虑到变几何部件试验特性的缺乏ꎬ目前国内开展控

制系统与可调几何执行机构联合仿真还需试验数据进一

步支撑ꎬ而且基于模型的变几何控制规律研究一般针对特
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定工况和特定部件ꎬ而发动机不同作战任务工况控制状态

存在差异性ꎮ 为了对现有发动机几何控制规律优化提供

参考方向ꎬ同时为发动机多系统联合仿真提供试验数据支

撑ꎬ本文基于某小涵道比混合排气涡扇发动机模型ꎬ开展

发动机增能后可变几何部件对发动机性能影响的研究ꎮ

１　 计算模型与方法
本文研究的发动机类型为小涵道比涡扇发动机ꎬ发动

机总体性能计算使用零维计算程序ꎬ对于不同任务工况

点ꎬ根据飞行高度 Ｈ 与飞行马赫数 Ｍａ 计算发动机进口总

温 Ｔ１ꎬ根据 Ｔ１和发动机控制规律插值确定发动机控制参

数和各限制参数ꎬ迭代计算发动机稳态性能参数ꎮ
将发动机低压换算转速 ｎ１Ｒ提高 ３.０％ꎬ对比模型计算

与台架试车点发动机的高压换算转速 ｎ２Ｒ与推力相对增加

量 ΔＦ 如表 １所示ꎬ其中 ｎ２Ｒ以模型计算 ｎ１Ｒ ＝ １.０００时结果

为基准进行归一化处理ꎬ可以观察到转速误差<０.５％ꎬ推
力相对增加量误差为 ０.３％ꎬ具备工程使用精度要求ꎮ

表 １　 计算模型与台架试验对比 单位:％　

类型 ｎ１Ｒ ｎ２Ｒ ΔＦ

模型计算
１.０００ １.０００
１.０３０ １.０１７

５.０

台架试验
１.０００ １.００５
１.０３０ １.０１５

４.７

　 　 发动机增能使用即提升发动机控制规律限制值ꎬ考虑转

子强度、燃烧室强度和高温部件耐温能力ꎬ将原始控制规律

中低压换算转速限制值提高 ３.８８％ꎬ低压物理转速限制值提

高 ３.００％ꎬ高压物理转速限制值提高 ０.４９％ꎬ高压涡轮前总温

限制值提升 １.８６％ꎬ燃烧室前总压限制值提升 ２.８０％ꎮ

２　 计算结果与分析
增能发动机计算工况点选取典型工况点ꎬ包括:０ ｋｍ、

０.２ Ｍ点ꎬ该工况按低压物理转速 ｎ１控制ꎻ０.１ ｋｍ、０.８ Ｍ点ꎬ
该工况按高压物理转速 ｎ２控制ꎻ５ ｋｍ、０.９ Ｍ点ꎬ该工况按高

压涡轮前温度 Ｔ４控制ꎮ 发动机变几何机构包含风扇进口

可变弯度整流叶片角度 α１ꎬ压气机进口可变弯度整流叶片

角度 α２和喷管喉道面积 Ａ８ꎬ对发动机稳态性能进行计算ꎮ

２.１　 风扇进口可变弯度整流叶片角度影响

调整风扇进口可变弯度整流叶片角度 α１后计算发动

机性能的变化ꎮ 角度调节后风扇特性由部件试验测量得

到ꎬ关角度后风扇同换算转速下总压比、压缩效率和进口

换算质量流量均降低ꎬ开角度后风扇特性变化趋势相反ꎬ
不同换算转速下特性变化幅度不同ꎬ未测量转速的特性

线ꎬ由已测量的特性曲线插值获得ꎮ 计算发动机性能变化

见表 ２－表 ４ꎮ 其中:Ｗ１Ｒ表示风扇进口换算质量流量ꎬπｆ表示

风扇总压比ꎬＳＭｆ表示风扇稳定裕度ꎬＴ６表示低压涡轮出口总

温ꎬｎ２Ｒ２５表示压气机换算转速ꎬＳｆｃ表示耗油率ꎮ 除推力Ｆ 与耗

油率 Ｓｆｃ是相对变化量外ꎬ其他参数变化量均为绝对变化量ꎬ
表中正负表示与发动机原始状态性能参数差值ꎮ

表 ２　 ０ ｋｍ、０.２ Ｍ ｎ１控制工况点 α１调节性能

状态 Δｎ１Ｒ / ％ ΔＷ１ Ｒ / (ｋｇ / ｓ) πｆ ΔＳＭｆ / ％ ΔＴ４ / Ｋ ΔＴ６ / Ｋ Δｎ２ / ％ Δｎ２Ｒ２５ / ％ ΔＳｆｃ / ％ ΔＦ / ％

关 ２° ０.００ －０.９４ －０.０３１ －０.１６ －８.０ －４.６ －０.２３ －０.０８ －１.６０ －１.１０

关 １° ０.００ －０.４７ －０.０１６ －０.０８ －４.０ －２.３ －０.１１ －０.０４ －０.８１ －０.５５

原始 ０.００ ０.００ ０.０００ ０.００ ０.０ ０.０ ０.００ ０.００ ０.００ ０.００

开 １° ０.００ ０.４７ ０.０１５ ０.０９ ３.９ ２.２ ０.１２ ０.０４ ０.８０ ０.５５

开 ２° －０.４３ ０.５５ ０.０１７ ０.３３ ４.３ ２.４ ０.１４ ０.０５ ０.９１ ０.６３

表 ３　 ０.１ ｋｍ、０.８ Ｍ ｎ２控制工况点 α１调节性能

状态 Δｎ１Ｒ / ％ ΔＷ１ Ｒ / (ｋｇ / ｓ) πｆ ΔＳＭｆ / ％ ΔＴ４ / Ｋ ΔＴ６ / Ｋ Δｎ２ / ％ Δｎ２Ｒ２５ / ％ ΔＳｆｃ / ％ ΔＦ / ％

关 ２° ０.３６ －０.４８ －０.００８ －０.４９ ０.５ ０.５ ０.００ －０.０１ －０.２１ －０.２６

关 １° ０.１８ －０.２４ －０.００４ －０.２５ ０.２ ０.１ ０.００ －０.０１ －０.１２ －０.１４

原始 ０.００ ０.００ ０.０００ ０.００ ０.０ ０.０ ０.００ ０.００ ０.００ ０.００

开 １° －０.１６ ０.３３ ０.００５ ０.２０ ０.０ ０.０ ０.００ ０.００ ０.１９ ０.２０

开 ２° －０.３６ ０.５７ ０.０１０ ０.３５ －０.３ －０.２ ０.００ ０.００ ０.３１ ０.３４

表 ４　 ５ ｋｍ、０.９ Ｍ Ｔ４控制工况点 α１调节性能

状态 Δｎ１Ｒ / ％ ΔＷ１Ｒ / (ｋｇ / ｓ) πｆ ΔＳＭｆ / ％ ΔＴ４ / Ｋ ΔＴ６ / Ｋ Δｎ２ / ％ Δｎ２Ｒ２５ / ％ ΔＳｆｃ / ％ ΔＦ / ％

关 ２° ０.３０ －０.７０ －０.０２２ －０.２６ ０.２ ０.２ ０.００ ０.００ －０.６１ －０.４２

关 １° ０.１５ －０.３５ －０.０１１ －０.１３ ０.２ ０.２ ０.００ ０.００ －０.２８ －０.２０

原始 ０.００ ０.００ ０.０００ ０.００ ０.０ ０.０ ０.００ ０.００ ０.００ ０.００

开 １° －０.１４ ０.３５ ０.０１１ ０.１４ ０.３ ０.２ ０.０１ ０.００ ０.３８ ０.２４

开 ２° －０.２８ ０.７１ ０.０２２ ０.２７ ０.３ ０.１ ０.０２ ０.０１ ０.７０ ０.４５

　 　 由表 ２可得在 ０ ｋｍ、０.２ Ｍ 点关 α１角度后ꎬ发动机仍

处于 ｎ１控制状态ꎮ α１关 ２°和 １°后在相同 ｎ１Ｒ时ꎬ风扇进口

通流面积减小ꎬＷ１ Ｒ分别减小 ０.９４ ｋｇ / ｓ 和 ０.４７ ｋｇ / ｓꎬ风扇

耗功降低ꎬπｆ分别降低 ０.０３１ 和 ０.０１６ꎬＳＭｆ减小 ０.１６％和
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０.０８％ꎮＴ４分别降低 ８.０ Ｋ 与 ４.０ ＫꎬＴ６分别降低 ４. ６ Ｋ 与

２.３ Ｋꎬｎ２分别降低 ０.２３％和 ０.１１％ꎮ 由于 πｆ降低导致压

气机进口总温 Ｔ２５降低ꎬｎ２Ｒ２５降低幅度减小ꎮ 发动机耗油

率降低ꎬ转差减小ꎬ推力分别减小 １.１０％与 ０.５５％ꎮ 开角

度后 Ｗ１Ｒ增加ꎬ风扇耗功增加ꎬ低压涡轮功增加ꎬ变化趋势

与关角度相反ꎮ α１开 ２°后发动机进入 Ｔ４控制状态ꎬｎ１Ｒ无
法维持原状态而降低 ０.４３％ꎬ发动机推力增加 ０.６３％ꎮ

由表 ３和表 ４可得ꎬ发动机在 ｎ２与 Ｔ４控制工况点ꎬ开
关 α１角度对高压级无影响ꎬ发动机仍保持原控制状态ꎮ
对于 ０.１ ｋｍ、０.８ Ｍ 的 ｎ２控制状态点ꎬα１关 ２°和 １°ꎬｎ１Ｒ分
别提 高 ０. ３６％ 与 ０. １８％ꎬ Ｗ１Ｒ 分 别 降 低 ０. ４８ ｋｇ / ｓ 和

０.２４ ｋｇ / ｓꎬＦ 分别降低 ０.２６％与 ０.１４％ꎮ 对于 ５ ｋｍ、０.９ Ｍ
的 Ｔ４控制状态ꎬα１ 关 ２°和 １°推力分别降低 ０. ４２％与

０.２０％ꎮ开角度影响程度与关角度相当ꎮ

２.２　 压气机进口可变弯度整流叶片角度影响

调整压气机进口可变弯度整流叶片角度 α２后计算发

动机性能的变化ꎬ角度调节后压气机特性由部件试验测量

得到ꎮ 调开 α２角度ꎬ相同换算转速下压气机耗功增加ꎬ总
压比升高ꎬ进口换算质量流量增加ꎬ关角度特性变化相反ꎮ
计算发动机性能变化见表 ５－表 ７ꎬ其中:ＳＭｃ表示压气机稳

定裕度ꎬＷ２５Ｒ表示压气机进口换算质量流量ꎮ

表 ５　 ０ ｋｍ、０.２ Ｍ ｎ１控制工况点 α２调节性能

状态 Δｎ１Ｒ / ％ πｆ ΔＷ１Ｒ / (ｋｇ / ｓ) ΔＳＭｆ / ％ Δｎ２ / ％ Δｎ２Ｒ２５ / ％ ΔＳＭｃ / ％ ΔＴ４ / Ｋ ΔＴ６ / Ｋ ΔＦ / ％ ΔＳｆｃ / ％

关 ２° －１.２１ －０.０３３ －０.８４ ０.３０ ０.３２ ０.６７ ０.３６ －１４.４ －８.１ －１.３４ －２.４１

关 １° －０.４９ －０.０１３ －０.４５ ０.１３ ０.３２ ０.３９ ０.１６ －１.８ －１.０ －０.４８ －０.６５

原始 ０.００ ０.０００ ０.００ ０.００ ０.００ ０.００ ０.００ ０.０ ０.０ ０.００ ０.００

开 １° ０.００ －０.００２ ０.００ ０.０５ －０.４４ －０.４３ －０.１４ －１.９ －１.２ －０.０４ －０.１２

开 ２° ０.００ －０.００４ ０.００ ０.１４ －０.８６ －０.８４ －０.３２ －４.６ －３.０ －０.１１ －０.３１

表 ６　 ０.１ ｋｍ、０.８ Ｍ ｎ２控制工况点 α２调节性能

状态 Δｎ１Ｒ / ％ πｆ ΔＷ１Ｒ / (ｋｇ / ｓ) ΔＳＭｆ / ％ Δｎ２ / ％ Δｎ２Ｒ２５ / ％ ΔＳＭｃ / ％ ΔＴ４ / Ｋ ΔＴ６ / Ｋ ΔＦ / ％ ΔＳｆｃ / ％

关 ２° －１.４９ －０.０８９ －４.０７ ０.８２ ０.００ ０.５２ ０.６３ －２６.１ －１４.６ －３.８７ －５.５３

关 １° －０.７５ －０.０４４ －２.００ ０.４２ ０.００ ０.２６ ０.３２ －１２.８ －７.１ －１.９１ －２.７４

原始 ０.００ ０.０００ ０.００ ０.００ ０.００ ０.００ ０.００ ０.０ ０.０ ０.００ ０.００

开 １° ０.５２ ０.０３１ １.４４ －０.４２ －０.１２ －０.３０ －０.３７ ８.０ ４.５ １.３８ １.９８

开 ２° ０.６１ ０.０３６ １.６９ －０.４５ －０.５０ －０.７０ －０.７０ ８.１ ４.３ １.５７ ２.２０

表 ７　 ５ ｋｍ、０.９ Ｍ Ｔ４控制工况点 α２调节性能

状态 Δｎ１Ｒ / ％ πｆ ΔＷ１Ｒ / (ｋｇ / ｓ) ΔＳＭｆ / ％ Δｎ２ / ％ Δｎ２Ｒ２５ / ％ ΔＷ２５Ｒ / (ｋｇ / ｓ) ΔＳＭｃ / ％ ΔＴ４ / Ｋ ΔＴ６ / Ｋ ΔＦ / ％ ΔＳｆｃ / ％

关 ２° －０.７３ －０.０２２ －０.３２ ０.１７ ０.２１ ０.６２ －０.６４ ０.４０ －１８.１ －１０.２ －０.８６ －２.４４

关 １° －０.２６ －０.００７ －０.１１ ０.０４ ０.２１ ０.３４ －０.２３ ０.１９ －５.４ －３.０ －０.２８ －０.７９

原始 ０.００ ０.０００ ０.００ ０.００ ０.００ ０.００ ０.００ ０.００ ０.０ ０.０ ０.００ ０.００

开 １° ０.０８ ０.００１ ０.０３ ０.０２ －０.３８ －０.４１ ０.０８ －０.１７ －０.１ －０.２ ０.０５ ０.１１

开 ２° ０.１５ ０.００１ ０.０６ ０.０８ －０.７３ －０.７８ ０.１９ －０.３８ ０.０ －０.３ ０.１１ ０.２７

　 　 由表 ５可得ꎬ在 ０ ｋｍ、０.２ Ｍ工况点ꎬα２关 ２°和 １°后压

气机耗功降低ꎬｎ２上升相同幅度至限制值ꎬ进入 ｎ２控制状

态ꎬＴ４分别降低 １４.４ Ｋ 和 １.８ ＫꎬＴ６降低 ８.１ Ｋ 和 １.０ Ｋꎻ高
压涡轮功降低ꎬ低压涡轮功也降低ꎬｎ１Ｒ分别下降 １.２１％和

０.４９％ꎬＷ１Ｒ分别降低 ０.８４ ｋｇ / ｓ 和 ０.４５ ｋｇ / ｓꎮ 发动机转差

增大ꎬ耗油率降低ꎬ推力分别降低 １.３４％和 ０.４８％ꎮ 调开

α２角度后发动机仍处于 ｎ１控制状态ꎬ风扇性能不变ꎬπｆ、
Ｗ１Ｒ与 ＳＭｆ维持原数值ꎮ α２开 １°和 ２°后ꎬｎ２分别降低 ０.４４％
和 ０.８６％ꎮ 因风扇状态不变ꎬＴ２５维持不变ꎬｎ２Ｒ２５降低幅度

相同ꎬＳＭｃ分别降低 ０.１４％和 ０.３２％ꎮ Ｔ４降低 １. ９ Ｋ 和 ４.
６ ＫꎬＴ６降低 １.２ Ｋ 和 ３.０ Ｋꎮ 发动机转差减小ꎬ耗油率降

低ꎬ推力小幅降低 ０.０４％与 ０.１１％ꎮ
由表 ６可得ꎬ在 ０.１ ｋｍ、０.８ Ｍ工况点ꎬ调关 α２角度后

发动机仍处于 ｎ２控制ꎬＴ４降低明显ꎬ在关 ２°和 １°后分别降

低了 ２６.１ Ｋ和 １２.８ ＫꎬＴ６分别降低 １４.６ Ｋ 和 ７.１ Ｋꎻ高、低

压涡轮功降低ꎬｎ１Ｒ降低 １.４９％和 ０.７５％ꎻπｆ降低 ０.０８９ 与

０.０４４ꎬｎ２Ｒ２５升高 ０.５２％与 ０.２６％ꎮ 发动机转差增大ꎬ耗油

率降低ꎬ推力降低 ３.８７％与 １.９１％ꎮ 开 α２角度 １°和 ２°后ꎬＴ４与
Ｔ６上升幅度相同ꎬ发动机进入 Ｔ４控制ꎬｎ２无法维持原值分别

降低 ０.１２％与 ０.５０％ꎬｎ１Ｒ升高 ０.５２％与 ０.６１％ꎮ 发动机转差减

小ꎬ耗油率升高ꎬ推力分别增加 １.３８％与１.５７％ꎮ
由表 ７得ꎬ在 ５ ｋｍ、０.９ Ｍ 工况点ꎬ关 α２角度 ２°和 １°

后ꎬｎ２均提升 ０.２１％进入 ｎ２控制状态ꎬＴ４分别降低 １８.１ Ｋ
和 ５.４ Ｋꎻ高、低压涡轮功降低ꎬｎ１Ｒ降低 ０.７３％和 ０.２６％ꎮ
发动机转差增大ꎬ耗油率降低ꎬ推力降低 ０.８６％和 ０.２８％ꎮ
开 α２角度后发动机仍处于 Ｔ４控制ꎬ开 １°和 ２°后 ｎ２分别降

低 ０.３８％与 ０.７３％ꎻＷ２５ Ｒ小幅增加ꎬ高、低压涡轮功小幅增

加ꎬ导致 ｎ１Ｒ小幅增加了 ０.０８％和 ０.１５％ꎮ 发动机转差减

小ꎬ推力略微增加 ０.０５％与 ０.１１％ꎮ
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２.３　 喷管喉道面积影响

调整喷管喉道面积 Ａ８后计算发动机性能的变化ꎬ缩

小 Ａ８后低压涡轮落压比减小ꎬ温降减小ꎬ涡轮功降低ꎬ扩
大 Ａ８后低压涡轮性能变化趋势相反ꎮ 计算发动机性能变

化见表 ８－表 １０ꎮ

表 ８　 ０ ｋｍ、０.２ Ｍ ｎ１控制工况点 Ａ８调节性能

状态 Δｎ１Ｒ / ％ πｆ ΔＳＭｆ / ％ ΔＷ１Ｒ / (ｋｇ / ｓ) Δｎ２ / ％ Δｎ２Ｒ２５ / ％ πｃ ΔＷ２５Ｒ / (ｋｇ / ｓ) ΔＴ４ / Ｋ ΔＴ６ / Ｋ ΔＦ / ％ ΔＳｆｃ / ％

缩 ２％ －０.５３ ０.０４０ －１.７２ －０.４９ ０.０８ －０.０４ －０.０１４ ０.６６ ２.９ ３.８ ０.７６ １.１４

缩 １％ －０.２０ ０.０２２ －０.８８ －０.１９ ０.０７ －０.０１ －０.００３ ０.３７ ２.９ ２.９ ０.４８ ０.７６

原始 ０.００ ０.０００ ０.００ ０.００ ０.００ ０.００ ０.０００ ０.００ ０.０ ０.０ ０.００ ０.００

扩 １％ ０.００ －０.０２７ ０.９４ ０.００ －０.１８ －０.０５ －０.０１５ －０.５４ －６.２ －４.７ －０.７６ －１.２５

扩 ２％ ０.００ －０.０５８ ２.０２ ０.００ －０.３８ －０.０７ －０.０２５ －１.０９ －１３.６ －１０.０ －１.５５ －２.５９

表 ９　 ０.１ ｋｍ、０.８ Ｍ ｎ２控制工况点 Ａ８调节性能

状态 Δｎ１Ｒ / ％ πｆ ΔＳＭｆ / ％ ΔＷ１Ｒ / (ｋｇ / ｓ) Δｎ２ / ％ Δｎ２Ｒ２５ / ％ πｃ ΔＷ２５Ｒ / (ｋｇ / ｓ) ΔＴ４ / Ｋ ΔＴ６ / Ｋ ΔＦ / ％ ΔＳｆｃ / ％

缩 ２％ －０.４５ ０.０１７ －１.５５ －１.２４ ０.００ －０.０４ －０.０１３ ０.３４ ０.５ ２.６ ０.３７ ０.４５

缩 １％ －０.２１ ０.０１０ －０.７９ －０.５７ ０.００ －０.０３ －０.００９ ０.１８ ０.２ １.２ ０.２１ ０.２４

原始 ０.００ ０.０００ ０.００ ０.００ ０.００ ０.００ ０.０００ ０.００ ０.０ ０.０ ０.００ ０.００

扩 １％ ０.２１ －０.００７ ０.６８ ０.６１ ０.００ ０.０１ ０.００４ －０.１７ ０.２ －１.０ －０.１５ －０.１７

扩 ２％ ０.３７ －０.０１９ １.４６ １.０８ ０.００ ０.０３ ０.０１１ －０.４１ －０.７ －２.８ －０.４５ －０.５４

表 １０　 ５ ｋｍ、０.９ Ｍ Ｔ４控制工况点 Ａ８调节性能

状态 Δｎ１Ｒ / ％ πｆ ΔＳＭｆ / ％ ΔＷ１Ｒ / (ｋｇ / ｓ) Δｎ２ / ％ Δｎ２Ｒ２５ / ％ πｃ ΔＷ２５Ｒ / (ｋｇ / ｓ) ΔＴ４ / Ｋ ΔＴ６ / Ｋ ΔＦ / ％ ΔＳｆｃ / ％

缩 ２％ －０.１６ ０.０４６ －１.７４ －０.０８ －０.０２ －０.０７ －０.０２３ ０.６７ ０.０ ２.３ ０.６５ １.１２

缩 １％ －０.０９ ０.０２２ －０.８５ －０.０４ ０.００ －０.０３ －０.０１０ ０.３３ ０.１ １.２ ０.３２ ０.５６

原始 ０.００ ０.０００ ０.００ ０.００ ０.００ ０.００ ０.０００ ０.００ ０.０ ０.０ ０.００ ０.００

扩 １％ ０.１１ －０.０２３ ０.８９ ０.０５ ０.０２ ０.０３ ０.０１２ －０.３２ ０.０ －１.２ －０.３１ －０.５３

扩 ２％ ０.２２ －０.０４６ １.８１ ０.１０ ０.０２ ０.０７ ０.０２５ －０.６５ ０.１ －２.２ －０.６２ －１.０６

　 　 由表 ８得ꎬ在 ０ ｋｍ、０.２ Ｍ 工况ꎬ喉道面积缩小ꎬ低压

涡轮功降低ꎬＴ４上升以维持原有 ｎ１ꎬ发动机转入 Ｔ４控制状

态ꎮ 由于喷口面积缩小 ２％后ꎬ低压涡轮温降更低ꎬ在 Ｔ４
同样提升 ２.５ Ｋ至限制值时ꎬ更小喉道面积状态发动机的

Ｔ６提升了 ３.８ Ｋꎮ Ａ８缩小 ２％和 １％后ꎬｎ２分别上升 ０.０８％
与 ０.０７％ꎬｎ１Ｒ下降 ０.５３％与 ０.２０％ꎬ喉道面积缩小后风扇

外涵出口静压升高ꎬＳＭｆ分别降低 １.７２％和 ０.８８％ꎮ 发动机

转差增大ꎬ耗油率升高ꎬ推力增加 ０.７６％与 ０.４８％ꎮ 扩大

喷口面积后低压涡轮功增加ꎬ发动机维持原 ｎ１控制状态

不变ꎬ喉道面积扩大 １％与 ２％后ꎬＳＭｆ增加 ０.９４％与 ２.０２％ꎬ
Ｔ４分别降低 ６.２ Ｋ与 １３.６ ＫꎬＴ６分别降低 ４.７ Ｋ与 １０.０ Ｋꎬｎ２
降低 ０.１８％与 ０.３８％ꎬ发动机转差减小ꎬ耗油率降低ꎬ推力

降低 ０.７６％与 １.５５％ꎮ
由表 ９可得ꎬ在 ０.１ ｋｍ、０.８ Ｍ 工况点ꎬ喷管喉道面积

缩小与扩大后发动机仍处于 ｎ２控制状态ꎬ核心机状态不

变ꎬ在 Ａ８缩小 ２％和 １％后ꎬＴ６分别增加 ２.６ Ｋ和 １.２ Ｋꎮ ｎ１Ｒ
降低 ０.４５％与 ０.２１％ꎬＳＭｆ降低 １.５５％与 ０.７９％ꎮ 发动机转

差增大ꎬ耗油率升高ꎬ推力增大 ０.３７％与 ０.２１％ꎮ Ａ８扩大

后发动机性能变化趋势相反ꎬ量级相当ꎮ
由表 １０ 得ꎬ在 ５ ｋｍ、０.９ Ｍ 工况点ꎬ喷管喉道面积缩

小与扩大后发动机仍处于 Ｔ４控制ꎬＴ４维持不变ꎮ 由于 Ａ８

缩小后低压涡轮温降降低ꎬＡ８缩小 ２％与 １％后ꎬＴ６分别升

高 ２.３ Ｋ和 １.２ Ｋꎬｎ２无变化ꎬｎ１Ｒ降低 ０.１６％和 ０.０９％ꎬＳＭｆ降
低 １.７４％和 ０.８５％ꎬｎ２Ｒ２５小幅降低 ０.０７％与 ０.０３％ꎮ 发动机推

力增大 ０.６５％与 ０.３２％ꎮ Ａ８扩大后性能变化趋势相反ꎮ

３　 结语

本文基于某无人战斗机用增能小涵道比混排涡扇发

动机模型ꎬ研究了 ３个典型工作状态下ꎬ风扇、压气机进口

可变弯度整流叶片角度和喷管喉道面积调节对发动机性

能的影响ꎬ得出以下主要结论:
１)０ ｋｍ、０.２ Ｍ点在低压物理转速控制状态ꎬ调开风扇

整流叶片角度ꎬ缩小喷管喉道面积后发动机推力增加ꎬ调
开 １° 后 推 力 增 加 ０. ５５％ꎬ风 扇 进 口 换 算 流 量 增 加

０.４７ ｋｇ / ｓꎬ喷管喉道面积缩小 １％后推力增加 ０.４８％ꎬ风扇

稳定裕度降低 ０.８８％ꎮ 上述两种调节方式有可能使发动

机进入高压涡轮前温度控制状态ꎻ
２)０.１ ｋｍ、０. ８ Ｍ 点在高压物理转速限制状态ꎬ调开

风扇、压气机整流叶片角度ꎬ缩小喷管喉道面积发动机推

(下转第 ２２８页)
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􀅰电气与自动化􀅰 邹鑫ꎬ等􀅰基于 ＰＬＣ的重型 Ｈ型钢连铸坯火焰切割系统设计

４　 结语
使用 Ｓ７－１５００ＰＬＣ作为重型 Ｈ 型异形连铸坯火焰切

割系统的控制核心ꎬ红外定尺系统对铸坯移动长度进行测

量ꎬ人机交互界面对设备的工作状态进行实时的监控ꎬ共
同完成该生产线的控制系统ꎮ 系统配有机旁操作箱ꎬ当系

统出现故障时ꎬ可以进行手动干预处理ꎮ 该系统投入到生

产应用中ꎬ能够按照设计的切割流程工作ꎬ可以灵活切换

各种操作模式ꎬ提高了系统的自动化程度ꎬ大大提高了切

割铸坯的精度和效率ꎬ避免了人工切割产生的误差和质量

问题ꎬ降低了成本ꎬ经济效益明显ꎮ
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力增加ꎮ 其中调压气机整流叶片效果明显ꎬ但发动机有可

能进入高压涡轮前温度控制状态ꎮ 调开压气机整流叶片

１°ꎬ推力增加 １.３８％ꎬ燃烧室出口温度升高 ８ Ｋꎻ
３)５ ｋｍ、０.９ Ｍ点在高压涡轮前温度限制状态ꎬ调开风

扇整流叶片角度ꎬ缩小喷管喉道面积发动机推力增加ꎮ 调

开 １° 后 推 力 增 加 ０. ２４％ꎬ风 扇 进 口 换 算 流 量 增 加

０.３５ ｋｇ / ｓꎬ喷管喉道面积缩小 １％后推力增加 ０.３２％ꎬ风扇

稳定裕度降低 ０.８５％ꎻ
４)在低压物理转速与高压涡轮前温度控制状态下调

节压气机整流叶片角度对发动机推力影响很小ꎮ 调节喷

管喉道面积对 ３种控制状态发动机推力影响的量级相当ꎮ
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