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摘要： 为提升航空发动机整机性能仿真预测精度，以双轴混排涡扇发动机为研究对象，在整机性能仿真模型中耦

合压气机级间引气和涡轮冷气修正模型，研究了不同转速下压气机级间引气修正、涡轮冷气修正以及两者耦合

对发动机整机性能的影响，并评估了耦合修正对发动机节流、高度及速度特性的影响。研究结果表明：耦合压气

机级间引气与涡轮冷气修正模型前后，发动机整机性能仿真结果存在明显差别；在高压转子相对转速 Nhr=
100% 状态下，进气流量增加了 3.8%，高压压气机喘振裕度提升了 3.0%，燃烧室出口总温增加了 4.9%，推力增

加了 8.4%，耗油率增加了 3.2%；通过对地面节流特性、高空巡航特性和速度特性影响分析得到，耦合修正不会

改变发动机特性变化趋势，耦合修正后发动机的性能整体上优于耦合修正前，并且变化幅度明显。表明在整机

仿真中，详细考虑压气机级间引气和涡轮冷气修正可使仿真结果更趋真实因而提高整机性能仿真精度。
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Abstract: To enhance the simulation accuracy of engine-level performance for aero-engines， a dual-spool 
mixed-flow turbofan engine is taken as the research object. Compressor inter-stage bleed air and turbine 
cooling air correction models are coupled into the engine-level performance simulation model to investigate 
their individual and combined effects on engine-level performance at different rotational speeds. The influence 
of coupled correction on engine throttling characteristics， altitude performance， and speed characteristics is 
also evaluated. The results indicate that significant differences exist in the simulated engine-level performance 
before and after coupling the compressor inter-stage bleed air and turbine cooling air correction models. At the 
relative rotational speed of high⁃pressure rotor Nhr=100%， the intake mass flow rate is increased by 3.8%， 
the surge margin of the high-pressure compressor is improved by 3.0%， the total outlet temperature of the 
combustion chamber is increased by 4.9%， the thrust is increased by 8.4%， and the specific fuel consumption 
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is increased by 3.2%. Analysis of ground throttling characteristics， high-altitude cruise performance， and 
speed characteristics shows that the coupled correction does not alter the trends of engine-level performance 
variations. However， the performance after coupling is generally superior to that before coupling， with 
noticeable changes in magnitude. Therefore， in engine⁃level simulations， detailed consideration of compressor 
inter-stage bleed air and turbine cooling air corrections can make the simulation results more realistic and 
improve the accuracy of engine-level performance predictions.
Key words: aeroengine； inter-stage bleed air； turbine cooling air correction； component performance map 

correction； engine-level performance simulation

航空发动机整机性能的精确评估与预测在发

动机任务分析、发动机设计、性能计算、剩余寿命预

估和故障诊断方面的重要性日益增加。另外，基于

发动机部件试验特性曲线的整机性能仿真所得参

数和整机环境下实测性能参数经常存在明显偏

差。因此，在整机性能仿真中增加必要的修正模型

使仿真模型逼近整机真实工况有较为迫切的工程

需求。

相较于不考虑压气机级间引气和涡轮冷气修

正的部件通用特性，整机环境下空气系统的存在是

导致上述偏差的重要原因。空气系统从高压压气

机级间引气，绝大部分用于涡轮部件冷却，少量用

于发动机进口防冰、动静结构封严和给某些附件设

备提供高压环境等。级间引气将会改变引气上下

游的流量分配及级间压升匹配，冷气进入涡轮后，

将与主流进行掺混，会明显改变涡轮工作状态。

针对压气机级间引气，Leishman 等［1⁃3］研究了

不同引气位置、引气量和引气槽结构等对轴流压气

机性能的影响；Grimshaw 等［4］通过数值模拟研究

了不同程度下引气非均匀性和引气与下游级之间

的轴向距离对流动分布的影响；Gou 等［5］研究了真

实引气结构对轴流压气机性能的影响；刘宝杰等［6］

通过低速试验研究了级间引气对压气机特性和失

速裕度的影响。综上文献研究结果表明，国内外学

者主要在引气方式、引气模型、引气位置和引气量

等方面开展了大量的研究工作，获得了级间引气对

压气机流场及性能的影响规律，但未形成可定量描

述的公式用于压气机级间引气修正。

针对涡轮冷气影响，国内外学者主要在气膜孔

几何参数、冷气流量、工况条件对冷却效果及掺混

损失影响等方面开展了大量的研究工作［7⁃10］，但在

整机性能仿真的涡轮部件建模时耦合冷气模型较

少。文献［11⁃12］未将涡轮冷气考虑在内；文献

［13］虽考虑了涡轮冷气掺混，但涡轮冷气仅考虑成

一股冷气，并未详细区分导叶和动叶冷气；文献

［14］仅考虑冷气通向高压涡轮导向器。

在航空发动机整机性能仿真建模中，压气机级

间引气通常当成末级引气处理［15⁃16］，涡轮冷气经常

被忽略或设置在涡轮进口，均无法体现发动机整机

真实工况。因此，有必要根据整机环境空气系统真

实情况，开展耦合压气机级间引气和涡轮冷气修正

模型对航空发动机性能影响规律研究，以提高发动

机整机性能预测精度。

针对压气机级间引气和涡轮冷气影响，开展修

正模型建模方法及影响机理分析；并以双轴混排涡

扇发动机为研究对象，仿真压气机级间引气、涡轮

冷气修正、两者耦合条件下对部件特性及整机性能

的影响规律，并评估了耦合修正对发动机节流、高

度和速度特性的影响。

1 修正模型建模

1. 1　压气机级间引气修正模型

国内外有关压气机级间引气对压气机特性影

响的数值计算和试验结果分析表明［17⁃18］，级间引气

对引气位置点上游的压气机性能影响较小，其主要

通过影响下游压气机的方式改变压气机性能。因

此，为研究压气机级间引气对压气机特性影响，将

压气机分为引气点上游未受影响区域Ⅰ和引气点

下游受影响区域Ⅱ，如图 1所示，未受影响区域Ⅰ为子

压气机 A，引气点下游受影响区域Ⅱ为子压气机 B。

压气机级间引气修正模型在逐级叠加法的基

础之上进行改进，对压气机引气前、后的两部分进

行拆分计算。通过级间匹配模型求解引气位置压

力、温度和引气位置上下游的特性，再根据引气后

的上下游重新匹配确定受引气影响的压气机特性

线，从而建立压气机级间引气对压气机特性影响的

通用性预测方法。压气机修正特性建模示意图如

图 1 压气机特性分区示意图

Fig.1 Diagram of compressor characteristics zoning
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图  2 所示，通用预测方法可以只根据未引气压气机

的部件特性图，通过拆分计算、级间匹配，预测在某

一引气流量下特性线的变化，即修正特性模型。在

航空发动机整机性能分析中应用此方法，可以将级

间引气对压气机的影响通过特性图体现，而无需单

独添加引气模块。

子压气机 A、B 的压比 π 表示为

πA = P t12 P t1 （1）
πB = P t2 P t12 （2）

式中：P 表示压力，下标 t表示总参数，1 截面表示压

气机进口截面，2 截面表示压气机出口截面，12 截

面表示引气截面。

压气机 A、B 的等熵效率、压比满足

T t12 = T t1 + T t1

ηA
⋅ (π

k - 1
k

A - 1) （3）

T t2 = T t12 + T t12

ηB
⋅ (π

k - 1
k

B - 1) （4）

式中 k 为绝热指数。压气机流动介质为空气，因

此，本文 k取1.4。
根据查阅大量文献中对压气机级特性的分析，

修正模型提出两点假设：

（1） 假设多级轴流压气机每级的总温增加量

是相同的，也就是压气机内的总温在每级之间为线

性改变。

（2） 假设多级轴流压气机内部每级的多变效

率相同。在压气机某个工况下，已知压气机转速

n、压气机进口总压 P t1、进口总温 T t1 和进口流量

ṁ 1，根据未引气特性图，可插值得到压气机压比 π

和等熵效率 η s，从而计算得到压气机出口总压 P t2

和出口总温 T t2。已知压气机总级数 χ 和引气点截

面 12 前的压气机级数 n，可以计算得到截面 12 的

参数以及压气机 A、B 此时的匹配特性。

在进口总压 P t1 和进口总温 T t1 不变、压气机 A
的特性视作不变的前提下，引气点截面 12 参数也

应该保持不变，此时有

π ′= P t2 P t1 = P ′t2
P t12

⋅ P t12

P t1
= πA ⋅ π ′B （5）

式中：P ′t2 为引气后压气机出口总压；π ′为引气后压

气机压比；π ′B 为引气后压气机 B 压比。

引气后的压气机 B 在流量为 ṁ ′的工况点上工

作，ṁ ′满足

ṁ ′= ṁ - ṁ b （6）
式中 ṁ b 为引气流量。

进一步，通过主流流量和引气流量的加权平均

计算引气后压气机等熵效率 η′s

η′s =
ṁ ′T t1

é
ë
êêêê

ù
û
úúúú( )π ′

k - 1
k - 1 + ṁ bT t1

é
ë
êêêê

ù
û
úúúú( )πA

k - 1
k - 1

ṁ ′( )T ′t2 - T t1 + ṁ b( )T t12 - T t1

（7）
式中 T ′t2 为引气后压气机出口总温，可由 π ′B 和 η′B
计算

T ′t2 = T t12 + T t12

η′B
⋅ é
ë
êêêê( π ′B )

k - 1
k - 1ù

û
úúúú （8）

根据式（5~9）即可计算得到引气修正后的整

个压气机的压比 π ′和等熵效率 η′s。按照控制变量

的思想对压气机添加引气的同时保持进口流量不

变，因此引气修正后的整个压气机流量和原压气机

流量相同，从而得到引气修正后的整个压气机流量

ṁ、压比 π ′和等熵效率 η′s。进一步对压气机特性图

上每条转速上的每个点按照上述方法进行修正，即

可得到压气机级间引气修正特性图。

采用试验方法对压气机级间引气修正模型进

行验证，在某 5.5 级压气机的第 3~4 级和第 4~5 级

位置分别在机匣上开周向的引气斜槽如图 3 所示，

实现引气功能，并在汇集处布置总静压探针，测量

引气流量。

图 2 压气机级间引气修正特性建模示意图

Fig.2 Diagram of corrected characteristics modeling 
for inter-stage bleed air of compressor

图 3 压气机机匣引气试验

Fig.3 Compressor casing bleed air trial
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对压气机在 3 600 r/min 转速下进行试验，分

别在第 3~4 级或第 4~5 级，以流量百分比 2.5%、

3.5% 和 5.0% 进行引气，获得气动特性试验曲线，

与修正值对比如图 4 所示。

验证结果表明，修正结果误差不超过 0.94%，

压气机级间引气修正模型可以较为准确地对压气

机引气后的气动性能进行修正。

1. 2　涡轮部件冷气修正模型

随着燃烧室出口温度的提升，涡轮冷气流量

占比也越来越大，在发动机总体性能仿真中，忽略

涡轮冷气将会造成较大的结果偏差。涡轮通入冷

气后，涡轮入口流量显著下降，出口流量显著上

升，涡轮的出口温度也会明显降低。冷气加入也

会影响涡轮级之间的压比分配，从而影响各级涡

轮的功率分配。涡轮导叶和动叶冷气通入产生的

效果也有所不同，因此冷气进入涡轮的位置和影

响需要被详细地考虑，以提升发动机总体性能仿

真的精度。

针对单级涡轮部件特性，根据冷气进入涡轮

级位置的不同，将冷气分成两部分，分别为导叶冷

气和动叶冷气，见图 5。导叶冷气包括导叶前盘

缘冷气、导叶叶身气膜冷气和导叶尾缘冷气。动

叶冷气包括导叶和动叶间封严气、动叶叶身气膜

冷气、动叶尾缘冷气和动叶后端封严气。根据导

叶冷气和动叶冷气在涡轮级中对涡轮性能的影

响，分别进行处理，处理方式为导叶冷气简化到导

叶前截面，动叶冷气简化到动叶后出口截面。

导叶冷气与主流气进行掺混，掺混后的参数

作为涡轮级进口参数处理。掺混方式包括进口流

量为导叶冷气流量与主流气流量相加，进口总压

根据流量占比加权平均，油气比则根据燃油不变

条件重新计算，进口总温则根据导叶冷气焓值和

主流气焓值之和不变计算得到，表达式为

ì

í

î

ï

ï

ï

ï

ï
ïï
ï
ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï
ïï
ï
ï

ï

ï

ï

m = mmain + m cool

P t = P tmain × mmain + P tcool × m cool

mmain + m cool

f =

fmain

fmain + 1 × mmain

mmain

fmain + 1 + m cool

h =
h ( )T tmain，fmain × mmain + h ( )T tcool，0 × m cool

mmain + m cool

（10）
式中：m 为流量，Pt 为总压，f 为油气比，h 为焓值，

Tt 为总温，下标 main 和 cool 分别代表主流气和

冷气。

动叶冷气则不参与本级涡轮的性能计算，待

本级涡轮性能计算完成后，动叶冷气再与动叶出

口主流参数进行掺混，计算得到本级涡轮的出口

参数。动叶冷气与动叶出口主流掺混计算方法和

导叶冷气与主流气掺混计算方法完全一致。

通过以上对导叶冷气和动叶冷气简化处理

后，带冷气的涡轮部件计算方法与不带冷气的涡

轮部件计算方法保持了一致。在发动机总体的

涡轮部件计算中，采用涡轮部件通用特性进行迭

代计算。

2 整机性能仿真模型建模

2. 1　整机性能仿真模型构建

针对某型涡扇发动机建立整机性能仿真模

图 4 压气机引气修正方法试验验证

Fig.4 Experimental verification of compressor bleed air 
correction method

图 5 涡轮级冷气进入计算示意图

Fig.5 Diagram of turbine stage cooling air inlet calculation
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型。该型发动机为加力式双轴小涵道比混合排

气涡扇发动机，主要结构组成部件包括风扇、高

压压气机、主燃烧室、高压涡轮、低压涡轮、外涵

道、加力燃烧室和收扩尾喷管。按照部件法，建

立包含进气道、风扇、高压压气机、燃烧室、高压

涡轮、低压涡轮、混合器、加力燃烧室和尾喷管部

件模型的整机性能仿真模型，如图 6 所示，并建

立气路连接和机械轴连接。该型发动机通过控

制高压转子轴相对物理转速进行状态控制，不开

加力最大状态控制规律为高压转子轴相对物理

转速 100%。

整机性能仿真模型的各部件基础热力学模型

和商业软件一致。为提高整机性能的预测精度，

该仿真模型在流体网络拓扑法基础上［19］，再耦合

压气机级间引气和涡轮冷气修正模型进行迭代，

其计算流程及接口示意如图 7 所示。压气机级间

引气通过修正流量、压比和效率，涡轮冷气通过修

正流量，实现与整机模型的耦合。

为验证整机性能仿真模型精度，同时为修正

模型对整机性能影响仿真分析提供基准，在未添

加修正模型条件下，开展整机性能仿真模型精度

验证和基准状态性能计算。仿真模型设计点参

数值如表 1 所示，其中，高压涡轮冷却气流量为空

气流量的 13%，低压涡轮冷却气流量为空气流量

的 8%。高/低压涡轮引气位置均设置为高压压

气机出口截面，冷气入射位置均设置为涡轮级进

口截面。

发动机非设计点性能计算依赖于发动机的部

件特性，本文采用某商用软件提供的风扇、压气

机、涡轮通用部件特性，如图 8~11 所示。

图 6 双轴混排涡扇发动机建模示意图

Fig.6 Diagram of dual⁃spool mixed⁃flow turbofan engine 
modeling 图 7 耦合部件修正模型的涡扇发动机整机性能计算流程

Fig.7 Engine⁃level performance calculation process of tur⁃
bofan engine with coupled component correction 
model

表 1 仿真算例设计点参数值

Table 1 Parameter values at design point of simulation case

参数

高度/km
马赫数

空气流量/（kg·s-1）

进气道总压恢复系数

涵道比

外涵总压恢复系数

风扇压比

风扇效率

高压压气机压比

高压压气机效率

燃烧室出口总温/K
燃烧室总压恢复系数

值

0.00
0.00

88.00
1.00

0.317
0.95
3.77
0.88
6.55
0.85
1 682
0.938

参数

燃烧效率

高压涡轮效率

低压涡轮效率

高压涡轮冷却引气比例

高压涡轮引气相对位置

低压涡轮冷却引气比例

低压涡轮引气相对位置

混合室出口马赫数

A9/A8
喷管推力系数

高压轴机械效率

低压轴机械效率

值

0.99
0.89
0.90
0.13

1.0（末级）

0.08
1.0（末级）

0.573
1.187 1

1.00
0.990
0.985
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2. 2　整机性能仿真模型精度验证

商用软件应用已经比较广泛，基本功能级计

算精度已经得到了众多试验数据的验证。以商用

软件仿真结果作为参考，根据设计点参数，采用整

图 8 风扇通用特性

Fig.8 General characteristics of fan

图 9 高压压气机通用特性

Fig.9 General characteristics of high pressure compressor

图 10 高压涡轮通用特性

Fig.10 General characteristics of high pressure turbine

图 11 低压涡轮通用特性

Fig.11 General characteristics of low pressure turbine
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机性能预测软件进行了仿真分析。取地面标况

（H=0，Ma=0），开展了发动机不同节流状态性

能计算（控制高压涡轮轴相对物理转速不变），计算

结果对比如表 2 所示，其中 Nhr 表示高压转子相对

转速。根据仿真结果可知，预测软件仿真得到的发

动机推力、耗油率（SFC）等总体参数与商用软件仿

真结果相比误差不大于 0.6%，表明预测软件仿真

精度较高。

3 整机性能仿真分析

3. 1　压气机级间引气对整机性能的影响

针对高压压气机级间引气影响，开展整机条件

下压气机级间引气修正模型对整机性能影响仿真

研究。在整机性能仿真程序的高压压气机模型中

添加压气机级间引气修正模型，高压涡轮引气位

置为高压压气机出口，低压涡轮引气位置为高压

压气机级间，如表 3 所示。计算工况点选取发动

机典型状态，仿真获得整机性能参数影响如表 4 所

示。冷气入射位置均设置为涡轮级进口截面，与 2.1
节整机性能仿真模型精度验证时设置一致。

从表 4 中可以看出，压气机级间引气修正后，

不同发动机状态下发动机推力都增加，耗油率都减

小，发动机总体性能表现更好。主要原因是压气机

级间修正后，低压涡轮引气由高压压气机出口截面

调整到了高压压气机级间位置，使得高压压气机功

率需求减小，高压涡轮功率也相应减小。高压转子

受控制规律物理转速不变约束，燃烧室出口温度和

高压涡轮压比都减小。高压涡轮压比减小导致低

压涡轮压比有增加的趋势，使得低压转子转速增

加，并导致风扇压比和流量都有明显的增加。风扇

工作状态的变化引起高压压气机压比减小，高压压

气机工作状态远离喘振边界，喘振裕度也得到了增

加。在相对转速 100%、95% 和 90% 这 3 个状态

下，压气机级间修正影响趋势保持一致，在相对转

表 3 压气机引气位置

Table 3 Compressor bleed air location

部件

高压涡轮冷却引气比例

高压涡轮引气相对位置

低压涡轮冷却引气比例

低压涡轮引气相对位置

冷气比例及位置

0.13

1.0（末级）

0.08

0.571 4（4 级/7 级）

表 4 压气机级间引气修正对整机性能参数影响

Table 4 Influence of compressor inter⁃stage bleed air cor⁃
rection on engine⁃level performance parameters

Nhr/
%

100

95

90

参数

推力/kN
耗油率/（kg·kN-1·h-1）

风扇进口流量/（kg·s-1）

风扇压比

高压压气机进口流量/
（kg·s-1）

高压压气机压比

燃烧室进口流量/（kg·s-1）

燃烧室出口总温/K
高压涡轮压比

低压涡轮压比

低压涡轮相对转速

压气机喘振裕度/%
推力/kN

耗油率/（kg·kN-1·h-1）

风扇进口流量/（kg·s-1）

风扇压比

高压压气机进口流量/
（kg·s-1）

高压压气机压比

燃烧室进口流量/（kg·s-1）

燃烧室出口总温/K
高压涡轮压比

低压涡轮压比

低压涡轮相对转速

压气机喘振裕度/%
推力/kN

耗油率/（kg·kN-1·h-1）

风扇进口流量/（kg·s-1）

风扇压比

高压压气机进口流量/
（kg·s-1）

高压压气机压比

燃烧室进口流量/（kg·s-1）

燃烧室出口总温/K
高压涡轮压比

低压涡轮压比

低压涡轮相对转速

压气机喘振裕度/%

修正前

64.87
77.12
83.94
3.769

62.49

6.553
49.37

1 678.1
3.036
2.013
0.922
24.3

48.68
75.12
71.30
3.141

51.76

6.215
40.89

1 536.8
3.039
1.983
0.808
24.9

35.28
74.52
59.98
2.606

42.27

5.828
33.39

1 401.0
3.045
1.948
0.710
26.1

修正后

66.57
74.77
86.72
3.873

62.84

6.411
49.64

16 76.6
2.913
2.138
0.970
24.9

52.86
71.41
76.74
3.367

54.29

6.073
42.89

1 532.5
2.922
2.107
0.847
25.4

38.00
70.63
63.88
2.769

43.97

5.695
34.73

1 395.7
2.927
2.074
0.742
26.6

变化
量/%

2.6
-3.1

3.3
2.7

0.6

-2.2
0.6

-0.1
-4.0

6.2
5.3
0.6
8.6

-4.9
7.6
7.2

4.9

-2.3
4.9

-0.3
-3.9

6.2
4.9
0.5
7.7

-5.2
6.5
6.2

4.0

-2.3
4.0

-0.4
-3.9

6.5
4.6
0.5

表 2 典型状态下整机性能参数

Table 2 Engine⁃level performance parameters under 
typical operating conditions

Nhr/%

100

95

90

参数

推力/kN
耗油率/（kg·kN-1·h-1）

推力/kN
耗油率/（kg·kN-1·h-1）

推力/kN
耗油率/（kg·kN-1·h-1）

商用
软件

65.05
77.20
48.75
75.38
35.46
74.83

仿真
程序

64.87
77.12
48.68
75.12
35.28
74.52

误差/
%

0.27
0.11
0.15
0.35
0.51
0.42
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速 95% 和 90% 状态，影响效果更加明显。在相对

转速 100% 转速状态下，发动机推力增加了 2.6%
和耗油率降低了 3.1%。由此得到，压气机级间修

正对发动机仿真结果产生较大影响。

图 12 给出了发动机 Nhr=100% 状态下级间

引气对高压压气机特性曲线影响。从图中可以看

出，高压压气机级间引气导致高压压气机特性曲线

略右上移。受风扇出口总温上升导致的高压压气

机折合转速减小影响，发动机工作点的高压压气机

折合流量减小、压比减小。

3. 2　涡轮冷气修正对整机性能的影响

针对涡轮冷气修正影响，开展整机条件下涡轮

冷气修正模型对整机性能影响仿真研究。在整机

性能仿真程序涡轮模型添加涡轮冷气修正模型，分

别列出导叶和动叶的冷气比例，见表 5。高/低压涡

轮引气位置均设置为高压压气机出口截面，与 2.1
节整机性能仿真模型精度验证时设置一致。

计算工况点选取发动机典型状态，仿真获得整

机性能参数影响如表 6 所示。添加涡轮冷气修正

模型后，涡轮动叶冷气入射位置由涡轮进口调整到

涡轮出口后，导致涡轮进口主流流量增加。涡轮进

口主流流量增加，导致高压压气机进口流量增加和

压比减小，高压压气机喘振裕度呈现增加趋势。受

控制规律高压转子物理转速不变约束，为了维持涡

图 12 级 间 引 气 对 高 压 压 气 机 特 性 曲 线 影 响（Nhr=
100%）

Fig.12 Influence of inter⁃stage bleed air on the characteris⁃
tics of high pressure compressor （Nhr=100%）

表 5 高低压涡轮导叶和动叶冷气比例

Table 5 Ratio of cooling air on the guide vanes and mov⁃
ing blades for high and low pressure turbines

部件

高压涡轮导叶

高压涡轮动叶

冷气比例

0.08
0.05

部件

低压涡轮导叶

低压涡轮动叶

冷气比例

0.05
0.03

表  6 涡轮冷气修正对整机性能参数影响

Table 6 Influence of turbine cooling correction on 
engine⁃level performance parameters

Nhr/
%

100

95

90

参数

推力/kN
耗油率/（kg·kN-1·h-1）

风扇进口流量/（kg·s-1）

风扇压比

高压压气机进口流量/
（kg·s-1）

高压压气机压比

燃烧室进口流量/（kg·s-1）

燃烧室出口总温/K
高压涡轮压比

低压涡轮压比

低压涡轮相对转速

压气机喘振裕度/%
推力/kN

耗油率/（kg·kN-1·h-1）

风扇进口流量/（kg·s-1）

风扇压比

高压压气机进口流量/
（kg·s-1）

高压压气机压比

燃烧室进口流量/（kg·s-1）

燃烧室出口总温/K
高压涡轮压比

低压涡轮压比

低压涡轮相对转速

压气机喘振裕度/%
推力/kN

耗油率/（kg·kN-1·h-1）

风扇进口流量/（kg·s-1）

风扇压比

高压压气机进口流量/
（kg·s-1）

高压压气机压比

燃烧室进口流量/（kg·s-1）

燃烧室出口总温/K
高压涡轮压比

低压涡轮压比

低压涡轮相对转速

压气机喘振裕度/%

修正前

64.87
77.12
83.94
3.769

62.49

6.553
49.37

1 678.1
3.036
2.013
0.922
24.3

48.68
75.12
71.30
3.141

51.76

6.215
40.89

1 536.8
3.039
1.983
0.808
24.9

35.28
74.52
59.98
2.606

42.27

5.828
33.39

1 401.0
3.045
1.948
0.710
26.1

修正后

68.04
81.86
83.99
3.834

63.22

6.393
49.94

1 754.5
2.957
1.968
0.924
26.9

50.96
80.11
71.02
3.179

52.13

6.074
41.19

1 611.6
2.957
1.939
0.809
27.5

36.83
79.73
59.55
2.623

42.42

5.704
33.51

1 470.1
2.964
1.902
0.710
27.9

变化
量/%

4.9
6.2
0.1
1.7

1.2

-2.4
1.2
4.6

-2.6
-2.2

0.3
2.6
4.7
6.7

-0.4
1.2

0.7

-2.3
0.7
4.9

-2.7
-2.2

0.2
2.6
4.4
7.0

-0.7
0.6

0.4

-2.1
0.4
4.9

-2.6
-2.3

0.1
1.7
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轮功率，燃烧室出口温度明显上升。在相对转速

100% 状态下，高压压气机喘振裕度提升了 2.6%，

燃烧室出口温度上升了 4.6%，燃烧室温度上升，使

得发动机推力和耗油率都明显上升，推力提升了

4.9%，耗油率提升了 6.2%。在相对转速 100%、

95% 和 90% 这 3 个状态下，涡轮冷气修正影响趋

势保持一致。由此得到，涡轮冷气修正对发动机仿

真结果产生较大影响。

3. 3　地面节流特性影响分析

为进一步评估压气机级间引气和涡轮冷气修

正模型对发动机整机性能的共同影响，开展耦合压

气机级间引气与涡轮冷气修正对整机性能影响仿

真分析。整机性能仿真程序同时添加高压压气机

级间引气修正模型和涡轮冷气修正模型，压气机级

间引气参数见表 3，涡轮冷气入射参数见表 5。
计算工况点选取发动机典型状态，仿真获得整

机性能参数影响如表 7 所示。压气机级间修正主

要效果是高压压气机功率减小，低压涡轮做功能力

增加，风扇转速增加，风扇流量增加，风扇压比增

加，整机推力增加和耗油率下降。涡轮冷气修正

后，高压涡轮做功能力减小，燃烧室出口温度增加，

整机推力和耗油率增加。耦合修正效果是两个模

型修正效果的叠加，最终效果是低压轴转速增加，

风扇流量和压比增加，燃烧室出口温度增加，整机

推力和耗油率都增加。在相对转速 100% 状态下，

低压轴转速增加了 6.2%，风扇流量增加了 3.8%，

风扇压比增加了 5.1%，高压压气机喘振裕度提升

了 3.0%，燃烧室出口温度增加了 4.9%，整机推力

增加了 8.4%，耗油率增加了 3.2%。

图 13 给出了 Nhr=100% 状态下耦合级间引

气与冷气修正对高压压气机特性曲线和共同工作

点影响，对比单独级间引气影响结果（图 12）可以

看出，高压压气机级间引气导致高压压气机特性曲

线略右上移。受风扇出口总温上升导致的高压压

气机折合转速减小影响，发动机工作点高压压气机

折合流量和压比都减小，高压压气机喘振裕度有增

加趋势。

在高压压气机物理转速不变和排气面积不变

的控制规律下，分析发动机节流特性。耦合修正前

后，发动机各参数随高压转速的变化趋势基本一

致，见图 14。风扇和高压压气机总的压比随高压

转速的增加而快速增加，耦合修正前后风扇和高压

压气机总的压比差别较小。随着转速的增加，耦合

修正前后燃烧室出口温度都接近线性增加，偏差幅

度 变 化 也 较 小 。 在 高 压 转 子 相 对 转 速 90%~
100% 范围内，随着转速的增加，高压压气机喘振

裕度有缓慢减小趋势，耦合修正后，喘振裕度明显

增加。发动机推力耗油率都随着高压转速的增加

而增加，并且耦合修正后推力和耗油率也都增加。

由此得到，耦合压气机级间引气和涡轮冷气修正，

对发动机工作状态和性能有明显影响。在整机仿

真中，需要详细考虑压气机级间引气和涡轮冷气修

正，仿真模型尽可能模拟发动机真实工作状态，以

提高整机性能仿真精度。

表 7 耦合级间引气与冷气修正对整机性能参数影响

Table 7 Influence of coupled compressor inter⁃stage bleed 
air and turbine cooling air correction on engine⁃ 
level performance parameters

Nhr/
%

100

95

90

参数

推力/kN
耗油率/（kg·kN-1·h-1）

风扇进口流量/（kg·s-1）

风扇压比

高压压气机进口流量/
（kg·s-1）

高压压气机压比

燃烧室进口流量/（kg·s-1）

燃烧室出口总温/K
高压涡轮压比

低压涡轮压比

低压涡轮相对转速

压气机喘振裕度/%
推力/kN

耗油率/（kg·kN-1·h-1）

风扇进口流量/（kg·s-1）

风扇压比

高压压气机进口流量/
（kg·s-1）

高压压气机压比

燃烧室进口流量/（kg·s-1）

燃烧室出口总温/K
高压涡轮压比

低压涡轮压比

低压涡轮相对转速

压气机喘振裕度/%
推力/kN

耗油率/（kg·kN-1·h-1）

风扇进口流量/（kg·s-1）

风扇压比

高压压气机进口流量/
（kg·s-1）

高压压气机压比

燃烧室进口流量/（kg·s-1）

燃烧室出口总温/K
高压涡轮压比

低压涡轮压比

低压涡轮相对转速

压气机喘振裕度/%

修正前

64.87
77.12
83.94
3.769

62.49

6.553
49.37

1 678.1
3.036
2.013
0.922
24.3

48.68
75.12
71.30
3.141

51.76

6.215
40.89

1 536.8
3.039
1.983
0.808
24.9

35.28
74.52
59.98
2.606

42.27

5.828
33.39

1 401.0
3.045
1.948
0.710
26.1

修正后

70.29
79.56
87.11
3.961

63.67

6.244
50.30

1 760.3
2.834
2.088
0.979
27.3

56.16
76.22
77.20
3.446

55.10

5.926
43.52

1 613.8
2.840
2.057
0.854
27.9

40.14
75.65
63.88
2.809

44.35

5.569
35.03

1 470.5
2.845
2.023
0.747
29.1

变化
量/%

8.4
3.2
3.8
5.1

1.9

-4.7
1.9
4.9

-6.6
3.7
6.2
3.0

15.4
1.5
8.3
9.7

6.4

-4.6
6.4
5.0

-6.6
3.7
5.7
3.0

13.8
1.5
6.5
7.8

4.9

-4.4
4.9
5.0

-6.6
3.9
5.2
2.9
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3. 4　高空巡航状态高度速度特性影响分析

高空巡航状态是发动机在飞行过程中保持的

最佳状态，也是整机性能仿真时重点关注的状态。

因此，在 3.3 节基础上，更改飞行条件及进口条件，

耦合高压压气机级间引气和涡轮冷气修正模型进

行巡航状态不同高度、不同速度下的仿真。

（1）高度特性影响分析

在高压压气机物理转速不变和排气面积不变

的控制规律下，分析发动机巡航状态高度特性。巡

航状态发动机高压相对转速 Nhr=94%，飞行马赫

数取 0.8，高度分别选取 0、3、5、7、9 和 11 km，仿真

获得整机部分性能参数如表 8所示。图 15为高度 0

图 13 耦合级间引气与冷气修正对高压压气机特性曲线影响  （Nhr=100%）

Fig.13 Influence of coupled compressor inter⁃stage bleed air and turbine cooling air correction on characteristics of high 
pressure compressor （Nhr=100%）

表 8 高空巡航状态下高度特性影响

Table 8 Influence of altitude characteristics under high⁃altitude cruising state

状态

修正前

修正后

高度/km

0
3
5
7
9

11
0
3
5
7
9

11

推力/kN

36.22
31.18
28.03
25.03
22.00
18.32
41.62
36.02
32.52
28.96
24.33
19.68

耗油率/（kg·kN-1·h-1）

107.02
102.33

99.54
97.19
95.54
94.86

107.180
102.775
100.125

98.020
97.490
97.350

风扇和压气机压比

14.14
16.51
18.54
20.98
23.86
26.19
14.50
17.07
19.31
21.91
24.14
25.93

燃烧室出口总温/K

1 521.2
1 515.6
1 509.7
1 503.3
1 498.2
1 496.1
1 595.5
1 591.3
1 585.5
1 579.0
1 573.2
1 568.0

压气机喘振裕度/%

26.3
25.6
25.3
24.8
24.3
23.6
29.2
28.5
28.1
27.8
27.3
26.7

图 14 节流特性影响趋势

Fig.14 Trend of influence of throttling characteristics
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和 11 km 状态下高压压气机工作点对比，受进气温

度降低影响，高度为 11 km 状态下高压压气机折合

相对转速明显上升，并超过了 100%。发动机参数

部分重要参数随高度变化趋势见图 16，随着高度

的增加，燃烧室出口温度都呈现减小的趋势，耦合

修正后燃烧室出口温度比修正前高了 75 ℃左右，

并且随着高度的变化燃烧室出口温度增加幅度基

本不变。风扇和压气机总的压比随着高度的增加

而快速增加，这与进气总温的下降有直接关系，耦

合修正后风扇和压气机总的压比整体也呈现增加

的趋势，但是增加幅度较小，在整个范围内不超过

5%。在高压相对转速 94% 状态下，随着高度的

增加，喘振裕度缓慢减小，耦合修正的效果是可以

较为明显提升喘振裕度，幅度为 3% 左右。耦合

修正后发动机推力有明显增加，随着高度的增加，

发动机推力的增加量在逐渐减小，这与发动机的

推力随高度的增加而减小相匹配。耦合修正后耗

油率高于修正前，在较低高度下，耗油率差别较

小，当高度超过 7 km 后耗油率的差别逐渐增大，

当高度达到 11 km 时增加幅度为 2.6%。在不同

高度下，耦合修正后的影响趋势基本一致，耦合修

正后对燃烧室出口温度和发动机推力的影响较

大，对风扇和压气机的总压比及耗油率的影响相

对较小。

（2）速度特性影响分析

在高压压气机物理转速不变和排气面积不变

的控制规律下，分析发动机速度特性。巡航状态发

动机高压相对转速 Nhr=94%，高度取 11 km，飞行

马赫数分别选取 0.8、1.0 和 1.5，不考虑飞机层面发

动机推力与飞行马赫数的关系，仿真获得整机部分

性能参数影响如表 9 所示，变化趋势见图 17。随着

飞行马赫数的增加，风扇和高压压气机总的压比快

速减小，由 26 降到了 16 以下，耦合修正前后差别

较小。燃烧出口温度随着飞行马赫数的增加而缓

慢增加，耦合修正后燃烧室出口温度有 75 ℃左右

的增幅。随着飞行马赫数的增加，高压压气机喘振

裕度逐渐增大，耦合修正后高压压气机喘振裕度有

3% 左右的增幅。推力和耗油率都随着飞行马赫

数的增加而增加，但是推力增加幅度在减小，而耗

油率增加幅度在增大。耦合修正后推力和耗油率

都增加，推力增加非常明显，增加幅度在 7%~
14% 范围，而耗油率增幅较小，在 2% 上下。由此

可以看出，耦合修正前后发动机参数变化规律保持

不变，并且耦合修正后发动机的性能整体上优于耦

合修正前。

图 16 高空巡航状态下高度特性影响趋势

Fig.16 Trend of influence of altitude characteristics under 
high⁃altitude cruising state

图 15 0 km⁃0.8Ma 和 11 km⁃0.8Ma 对比图

Fig.15 Comparison chart between 0 km⁃0.8Ma and 11 km⁃ 
0.8Ma

1252



第 6 期 郭桂友，等：基于压气机级间引气和涡轮冷气修正模型的整机性能仿真方法

4 结   论

（1） 针对压气机级间引气影响和涡轮冷气影

响分别建立了修正模型。压气机级间引气修正模

型基于逐级叠加法，将压气机划分为引气前、后两

个子压气机，进行拆分计算，通过级间匹配模型求

解引气位置压力、温度和引气位置上下游的特性，

并根据引气后的上、下游重新匹配确定受引气影响

的压气机特性线。涡轮冷气修正模型基于冷气进

入涡轮级位置的不同，将冷气分成导叶冷气和动叶

冷气分别进行建模。

（2） 基于流体网络拓扑法，建立了基于部件特

性修正模型的发动机整机性能计算模型，并开展了

双轴混排涡扇发动机整机性能建模和算例仿真，仿

真模型计算得到的典型状态整机参数与商用软件

仿真结果误差不大于 0.6%，表明仿真模型具有较

高的计算精度。

（3） 分别开展单独压气机级间引气修正仿真、

单独涡轮冷气修正仿真和耦合两修正模型仿真，结

果显示耦合两模型修正影响趋势为单独模型修正

影响的叠加。耦合压气机级间引气与涡轮冷气修

正模型前后，发动机仿真结果存在明显差别，在

Nhr=100% 状态下，进气流量增加了 3.8%，高压

压气机喘振裕度提升了 3.0%，燃烧室出口总温增

加 了 4.9%，推 力 增 加 了 8.4%，耗 油 率 增 加 了

3.2%。

（4） 通过对地面节流特性、高空巡航特性和速

度特性影响分析得到，耦合修正不会改变发动机特

性规律，耦合修正后发动机的性能整体上优于耦合

修正前，并且变化幅度较大。因此在整机仿真中，

详细考虑压气机级间引气和涡轮冷气修正可使仿

真结果更趋真实，因而提高整机性能仿真精度。
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