
第一章  喷气发动机概述 

第二次世界大战以后，喷气发动机广泛被用作飞机的动力装置。自 20 世纪 50 年代以来，

喷气发动机技术有了很大的发展，人们根据不同的需要，研制出了多种类型的喷气发动机，应用

在不同用途的飞机上。本章将概略介绍喷气发动机的特点、分类，典型燃气涡轮动力装置的组成

及工作，喷气发动机推力等基本概念。 

第一节  喷气发动机的特点和分类 

一、喷气发动机的特点 

喷气发动机是一种将燃料的化学能转换为气体的动能，使气体高速喷出，从而产生推力的动

力装置。这种发动机，能够直接利用气体反作用力产生推力，不同于航空活塞发动机必需依赖螺旋

桨才能产生拉力。所以，喷气发动机本身既是热机，又是推进器，是热机和推进器合为一体的航空

动力装置，它与航空活塞动力装置比较，主要有以下特点： 

1．推力（功率）大，质量小 

喷气发动机工作时，气体在发动机内连续燃烧，高速流动，进气量大，单位时间完成的推进

功也很大，所以发动机能在较小的外廓尺寸和较小的质量下产生巨大的推力，这是喷气发动机的

主要优点之一。如 GE90 发动机在地面起飞工作状态，流经发动机的最大空气流量高达1000kgs，

推力近 40000daN。而航空活塞发动机，一方面由于受气缸容积和数目限制，进气量较小，一次

进入发动机的空气量只有几千克，另一方面气体在发动机内的能量转换是间断的，发动机完成一

次热力循环只有膨胀过程才能输出有效功，同时由于航空活塞发动机曲拐运动系较为复杂，机件



的强度限制了曲轴的转速，所以，单位时间内完成的推进功较小。 

例如，加拿大普拉特·惠特尼公司生产的PT6A-61涡桨发动机功率质量比为 4.55hp/kg；美国

特克斯朗·来康明公司生产的 IO540-C4D5D 航空活塞发动机功率质量比为 1.35hp/kg。 

2．速度性能好 

飞机飞行速度增加时，作用在飞机上的阻力会迅速增大，所以发动机推进力需相应增加。对

于热机与推进器合为一体的喷气发动机［见图1-1（a）］，在相当大的速度范围内发动机推力随飞

行速度的增大而不断增大（将在发动机特性中介绍），这正好与高速飞行时飞机的飞行阻力不断

增加情况相适应。对于航空活塞动力装置，由于必须依赖螺旋桨产生拉力［见图 1-1（b）］，而螺

旋桨拉力随飞行速度增加而迅速减小。同时，就一般螺旋桨而言，当飞行速度超过 700kmh 时，

螺旋桨叶尖处的气流相对速度将接近当地音速而产生激波，使螺旋桨效率急剧降低，从而进一步

加剧螺旋桨拉力的减小。所以，在高亚音速及以上速度范围，采用螺旋桨作为推进器是非常不利

的。 

 

（a） 

（b）  

图 1-1  螺旋桨和喷气推进 

3．应用广泛 

喷气发动机随着结构的改变，可分为很多类型。各种类型的喷气发动机其性能差异很大，可

满足各种航天器和飞机的性能需要，在航天、航空领域应用极其广泛。同时，某些燃气涡轮发动机



稍加改变还可用于地面火力发电设备、船舶、坦克、石油输送等领域。 

虽然喷气发动机有以上诸多的优点，但正如世界上任何事物都有一分为二的两个方面一样，

与航空活塞发动机比较，从总体上讲，喷气发动机有以下不足：燃油消耗率偏大、外界条件对发

动机工作影响较大、使用成本较高等。所以，在轻型飞机和初教机上仍广泛采用航空活塞发动机。 

二、喷气发动机的分类 

喷气发动机，根据燃料燃烧时所需要的氧化剂的来源，可分为两大类：一类是火箭发动机，

燃料燃烧时所需要的氧化剂是自身携带的；另一类是空气喷气发动机，自身只携带燃料而利用空

气中的氧气作为氧化剂。 

（一）火箭发动机 

火箭发动机本身带有氧化剂，推进剂（燃料和氧化剂）被点燃后在燃烧室中燃烧，化学能转

换成热能，生成高温高压的燃气。燃气流经喷管，在管中膨胀加速，热能转换成动能，以极高速

度从喷管喷出而产生推进力。由于不需要外界空气来助燃，这种发动机可以在大气层内、外工作。 

根据所采用的推进剂不同，火箭发动机又可分为固体火箭发动机和液体火箭发动机两种。 

1．固体火箭发动机 

这种发动机采用固体推进剂。例如，黑色火药、聚氨酯、聚丁二烯及复合推进剂等。发动机

本体由燃烧室和喷管组成，如图 1-2 所示。 

 

图 1-2  固体燃料火箭发动机 

固体火箭发动机结构简单，比冲小（单位重量流量推进剂产生的推力），工作持续时间短，

并且推力不易控制，可作为航天器和飞机的助推器，帮助起飞和加速；也可作为战术导弹的主推



器，如美国的“麻雀”导弹、“不死鸟”导弹和“响尾蛇”系列导弹等。 

2．液体火箭发动机 

这种发动机采用液体推进剂。例如，液氢和液氧，煤油和液氧，偏二甲胼和液氧，偏二甲胼和

四氧化二氮等。发动机由燃烧室、喷管、推进剂供应系统等组成，如图1-3 所示。 

 

图 1-3  液体燃料火箭发动机 

液体火箭发动机的比冲长，工作时间较长，可反复启动，推力易控制。可作为航天器、战略

导弹的主推器。如美国的“阿波罗”飞船，“民兵”系列导弹，俄罗斯的 SS-18 导弹等。 

（二）空气喷气发动机 

空气喷气发动机燃料燃烧时所需要的氧气从空气中获得，因而只能在大气层中飞行。空气喷

气发动机可分为无压气机式和有压气机式两种。 

1．无压气机式空气喷气发动机 

这类发动机，空气的压力提高是通过降低气流自身速度（即冲压作用）来完成的，没有专门

的压气机。根据燃料燃烧的特性，它又可分为冲压式和脉动式两种。 

1）冲压喷气发动机 

它由进气道、燃烧室和喷管组成，没有任何主要的旋转部件，如图 1-4 所示。飞行时，迎面

气流在进气道内速度降低，压力、温度升高，然后在燃烧室与燃料混合并燃烧，高温、高压燃气

在喷管内膨胀加速，最后向外喷出，产生推力。 

飞行速度越高，冲压作用越强，推力也就越大，因而它适合作超音速和高超音速飞行。在

低速飞行时，冲压作用弱，产生的推力小，经济性很差。飞行速度为零时（如起飞），根本不能

产生推力，所以不能单独使用，必须和其他类型的喷气发动机组合起来使用。 



 

图 1-4  冲压式喷气发动机（罗兰专利） 

2）脉动喷气发动机 

它由进气道、进气活门、燃烧室和喷管组成，如图 1-5 所示。工作时，进气活门受自身弹簧

力和空气冲压作用而处于打开位置，空气经进气活门而进入燃烧室，燃烧后，气体压力升高又将

活门关闭。高温、高压的燃气从喷管高速喷出产生推力。燃气向外喷出过程中，燃烧室内的压力

降低，活门重新打开，又重复以上过程。 

脉动喷气发动机的工作是断续进行的，振动很厉害，进气活门极易损坏，寿命短，因此很少

采用。只是在第二次世界大战时，德国法西斯曾在 V-1 导弹上使用过。 

 

图 1-5  脉动喷气发动机 

2．有压气机式空气喷气发动机 

这类发动机的压力的提高，除了通过冲压作用外，主要依靠专门的增压部件——压气机来完

成，因都拥有其核心部件——燃气发生器（压气机、燃烧室、涡轮），故统称为燃气涡轮发动机。

它又可分为涡轮喷气发动机、涡轮风扇发动机、涡轮螺旋桨发动机和涡轮轴发动机。 

1）涡轮喷气发动机（简称涡喷） 

涡轮喷气发动机，如图1-6所示，由进气道、压气机、燃烧室、涡轮和喷管组成。发动机工

作时，空气经压气机做功，压力提高，随即进入燃烧室与燃料混合并燃烧，燃烧后形成的燃气流

入涡轮，涡轮便在高温、高压燃气推动下旋转起来，从而带动压气机工作，燃气最后在喷管中膨



胀加速，向外高速喷出而产生推力。 

涡喷发动机迎风面积小，具有较好的速度性能，但亚音速经济性差，适宜作超音速战斗机的

动力装置。 

 

图 1-6  涡轮喷气发动机 

2）涡轮风扇发动机（简称涡扇） 

涡轮风扇发动机，如图1-7所示。这种发动机的空气通路分为内、外两路，所以又叫做双路

涡轮喷气发动机，或内外涵涡轮喷气发动机，其中外涵与内涵空气质量流量比为涵道比，用B表

示。发动机的内涵与涡轮喷气发动机完全相同；外涵中有风扇，由涡轮驱动，它使外涵空气受压

缩后加速向后喷出，而产生部分推力。 

 

图 1-7  涡轮风扇发动机 

涡扇发动机的性能随涵道比的不同差异很大，总的说来，在亚音速段较之涡喷发动机具有更

好的经济性，综合性能好。其中，高涵道比涡扇（B＝4～10）适宜作高亚音速大、中型民航机、

运输机的动力装置；低涵道比涡扇（B＝0.2～0.6）适宜作超音速战斗机的动力装置。 

为了进一步降低高亚音速民航机的运行成本，进一步提高涡扇发动机涵道比，提高发动机经



济性，世界上各大发动机制造商竞相研制、开发超高涵道比的涡扇发动机，即螺桨风扇发动机（简

称 桨 扇 ）， 如 图 1 - 8 所 示 。 这 种 发 动 机 采 用 后 置 超 临 界 后 掠 桨 扇 ， 其 

涵道比可高达 20～60，燃油消耗率可进一步降低 30%～40%，起飞和爬升性能进一步改善。但

桨扇发动机目前存在单发推进功率不高，噪声较大，安全保护方面有缺陷等问题，还没有投入实

际使用，但是今后高亚音速民航机动力装置发展方向之一。 

 

图 1-8  桨扇发动机 

3）涡轮螺旋桨发动机（简称涡桨） 

涡桨发动机，如图1-9所示。这种发动机与涡喷发动机的差异在于涡轮轴除带动压气机外，

还需通过减速器带动螺旋桨，发动机工作时，主要由螺旋桨产生拉力；此外，还由喷气的反作用

而产生很小的推力。 

 

图 1-9  涡轮螺旋桨发动机 

涡桨发动机起飞拉力大，在中、低速飞行时具有较好的经济性，适宜作中、低速支线民航机、

运输机和轰炸机的动力装置。 

4）涡轮轴发动机（简称涡轴） 

涡轴发动机，如图 1-10 所示。这种发动机与涡桨发动机几乎没有多大区别，涡轮分为压气

机涡轮和自由涡轮；压气机涡轮带动压气机，自由涡轮通过减速器带动外界负载（如直升机旋翼



和尾桨、发电机转子等），发动机工作时，由自由涡轮输出功率。此外，排气装置产生的喷气反

作用力几乎可以忽略不计。 

涡轴发动机基本上已经演变成一个热机，具有质量小、功率大、经济性好的特点，适宜作直

升机动力装置。 

燃气涡轮发动机的分类还可根据发动机转子结构分为单转子、双转子和三转子发动机；根据

是否加力又可分为不加力和加力式发动机。加力式发动机常采用复燃加力方式和喷水加力方式，

目的是进一步增加发动机推力，提高飞机起飞、爬升性能。复燃加力燃烧是在发动机涡轮和喷口

之间喷油和燃烧，如图1-11所示。这样可进一步释放燃料化学能，从而进一步提高燃气温度和

燃 气 膨 胀 能 力 ， 最 终 使 喷 气 速 度 提 高 ， 发 动 机 推 力 增 

 

图 1-10  涡轮轴发动机 

 

（a） 

 

（b） 

图 1-11  加力燃烧 

加。超音速飞机上的涡喷和低涵道比涡扇发动机常采用这种加力方式；喷水加力燃烧是通过在压

气机或燃烧室进口喷水（通常为水和酒精的混合液），从而提高燃气流量和压气机增压比来提高



发动机推力。早期燃气涡轮发动机常用这种加力方式。 

从以上喷气发动机的特点可以看出，任一类型的发动机，都有其工作的局限性。对于超高音

速飞机（Ma＝4～6），由于其飞行速度范围很广，单一类型发动机根本无法满足其性能要求，需

采用两种发动机组合的组合发动机。如涡喷冲压发动机，涡扇冲压发动机，火箭冲压发动机等。

组合发动机可充分发挥各自发动机的优点，满足飞机不同飞行速度段下的推进要求。如涡喷冲压

发动机，如图1-12所示，低马赫数时（Ma＜3），涡喷发动机工作，冲压发动机不工作；高马赫

数时（Ma＞3），涡喷发动机退出工作，冲压发动机工作。 

 

（a）低马赫数 

 

（b）高马赫数 

图 1-12  涡喷-冲压组合发动机 

第二节  典型燃气涡轮动力装置的一般介绍 

在介绍燃气涡轮发动机的工作原理之前，应对动力装置有一个概括了解。本节将介绍典型燃

气涡轮动力装置的基本组成及工作、特征截面及能量转换、理想循环等。 

一、燃气涡轮动力装置的基本组成及工作 

燃气涡轮发动机是一种产生推力的动力装置。组成动力装置的各部件，以及保证它工作的各



系统，都是直接或间接地为了产生推力而设置的。下面以单转子涡喷发动机为例，介绍其主要部

件、工作系统及一般工作情形，使我们对发动机有一个整体概念，为以后学习其部件的工作及性

能打下必要的基础。 

发动机的主要部件有：进气道、压气机、燃烧室、涡轮和喷管，如图 1-13 所示。 

 

图 1-13  单轴轴流式涡轮喷气发动机 

进气道用来引导足够量的空气顺利进入发动机，在飞行中还可通过冲压作用提高气体压力。 

压气机用来提高气体的压力，它通过高速旋转的叶轮，对进入压气机的气体做功，达到增压

目的。 

燃烧室用来组织燃油与空气的混合、燃烧，释放化学能，不断给气体加热，以提高气体温度。 

涡轮用来带动压气机转动。涡轮位于燃烧室出口，在高温、高压燃气作用下旋转。涡轮与压

气机同轴连接，涡轮旋转时，即带动压气机转动。同时涡轮还为工作系统提供机械能。 

喷管用来使高温、高压燃气膨胀，将部分热能转换成气体的动能，最后高速喷出。 

发动机的工作系统是确保发动机正常工作的有机组成部分，主要有：燃油系统、滑油系统、

防冰系统、防火系统和起动系统等。 

发动机燃油系统的作用是根据发动机油门和飞行条件的变化，计量适当的燃油量，确保发动

机工作安全、稳定、可靠。 

发动机滑油系统的作用是不断将适当温度的压力滑油送到发动机各摩擦面，起到润滑和散

热等作用。 

发动机防冰系统的作用是预计当存在发动机积冰的条件时，接通发动机防冰装置，防止发动



机积冰，确保发动机正常工作。 

发动机防火系统的作用是当发动机出现严重过热或火警时，接通发动机灭火装置进行灭火，

防止发动机严重损坏，危及飞行安全。 

发动机起动系统的作用是将发动机从静止状态顺利加速到慢车状态，确保启动过程迅速、可

靠。 

发动机工作时，空气首先由进气道进入压气机，经压气机压缩后，气体压力大大提高。随即

进入燃烧室，与喷嘴喷出的燃油混合，并进行连续不断地燃烧，释放出热能，使气体温度大大提

高。燃烧后形成的燃气流入涡轮并膨胀，涡轮便在高温、高压气体推动下旋转，从而带动压气机

旋转，并为工作系统提供机械能。燃气经涡轮最后进入喷管，继续膨胀，并将部分热能转换成动

能，从喷口高速喷出。通过气体对发动机的反作用产生推力。 

发动机工作中，气体的压力、温度和轴向速度的变化情形如图 1-14 所示。 

 

图 1-14  气体流过涡轮喷气发动机时各参数的变化情况 

在图 1-14 中，采用下列符号表示发动机的各特征截面： 

0-0 为发动机前方未受扰动截面； 

1-1 为进气道出口（压气机进口）截面； 

2-2 为压气机出口（燃烧室进口）截面； 

3-3 为燃烧室出口（涡轮进口）截面； 



4-4 为涡轮出口（喷管进口）截面； 

5-5 为喷管出口截面。 

此外，对双转子发动机，可用 2.5-2.5 表示低压压气机出口（高压压气机进口）截面；可用

3.5-3.5 表示高压涡轮出口（低压涡轮进口）截面；对于涡轮风扇发动机的外涵，可在对应截面后

标注 II 表示。每一截面上的气流参数采用与该截面符号对应的阿拉伯数字作为其下标。如涡轮

前燃气在总温用 *
3T 表示，涡扇发动机外涵喷气速度用 5c 表示，低压涡轮进口燃气总温用 *

3.5T 表示，

外界大气压力和温度用 0p 和 0T 表示等。 

发动机工作时，气体压力、温度和轴向速度的变化是：在压气机中，气体由于受到叶轮压缩，

使其压力、温度得到提高，速度略减小。在燃烧室内，由于与燃油混合燃烧，使燃气温度升高，

同时因流动损失等原因，燃气压力略有降低，速度略增加。在涡轮中，燃气膨胀做功，压力、温

度降低，速度升高。在喷管中，燃气继续膨胀，将热能转换成动能，燃气速度增加，并在喷口处

达到最大。根据气体的膨胀程度不同，喷口处气体静压力等于或大于外界大气压力。 

发动机在飞机上的安装位置随飞机类型的不同差异很大。战斗机考虑到飞机的隐身性能，发

动机常装在飞机两侧翼根处、机腹下或机身内。而民航机则更多考虑到发动机的维护性和飞机总

体的平衡和受力要求，发动机采用翼下吊装或装在飞机尾段，如图 1-15、图 1-16 所示。目前，

大型民航机较流行采用便于维护的翼下吊装发动机结构，对于这种飞机，需要特别强调的是：由

于发动机距地面很近（如 B737-300 在地面停放时，整流罩下边缘距地面只有 0.2m），而且，高

涵道比涡扇发动机工作时进气量很大（尤其在大功率状态时）。这样，一方面，地面外来物容易

被吸进发动机，损坏发动机风扇叶片；另一方面，发动机尤其是其前方区域，容易对地面人员造

成伤害。所以，对这种飞机，应保持其发动机前方区域清洁，尤其是当发动机地面启动时，应严

格遵守发动机地面危险区域限制，确保地面安全。 

 



图 1-15  翼下吊装发动机 

 

图 1-16  机尾和翼下安装发动机 

二、布来顿循环 

涡喷发动机的理想循环采用布来顿循环，由美国物理学家布来顿在1872年首先提出，也称

为等压加热循环，如图 1-17 所示，由 4 个热力过程组成： 

0→2  绝热压缩过程：完成此过程的部件是进气道和压气机。外界空气在进气道（0→1）和

压气机（1→2）中，由于速度冲压和叶轮做功，使其压力提高。 

2→3  等压加热过程：完成此过程的部件是燃烧室。理想的情况是将燃油在燃烧室内燃烧视

为等压条件下向工质气体加热，使气体温度升高。 

 

图 1-17  布来顿循环 

3→5  绝热膨胀过程：完成此过程的部件是涡轮和喷管。高温、高压燃气在涡轮（3→4）和

喷管（4→5）膨胀，将燃气的可用热能转换成涡轮机械功和气体动能，从喷口喷出。 

5→0  等压放热过程：此过程在发动机外部大气中完成。 

由此构成了一个理想的封闭循环，最终将燃料的热能释放并尽可能转换成气体动能，产生大

的推力。 



布来顿循环热效率 定义为：在理想情况下，加给 1kg 工质气体的热量与气体动能增量的

热当量的比值。公式为 

1

Ke

q



热                                                （1.1） 

经推导可得到下列形式 

1
*

1
1

k

k






 热                                             （1.2） 

式中  * ——发动机总压比， * *
2 0/p p  ； 

k ——空气绝热系数。 

由此公式可以看出，布来顿循环热效率的大小取决于发动机的总压比。就是说，只决定于在

压缩过程中，压力提高的程度。总压比越大，气体被压缩得越厉害，加热后气体具有的膨胀能力

越强，可将更多的热能转换成机械功，随喷出的气体散失到大气中去的不可利用的热能越少，热

的利用程度越高，故热效率也越高。 

如发动机总压比＝10，循环热效率＝48.2%； 

如发动机总压比＝20，循环热效率＝51.5%； 

如发动机总压比＝30，循环热效率＝62.2%； 

如发动机总压比＝40，循环热效率＝65.1%。 

发动机总压比与循环热效率的关系如图 1-18 所示。 

 



图 1-18  热效率与总压比的关系 

发动机的实际工作过程较为复杂，如压缩、膨胀过程并非严格的绝热过程，存在流动损失、

散热损失；燃烧过程也并非严格的等压加热，实际加热过程是通过组织燃油与空气燃烧，释放出

燃油中的热能而实现的，存在流动损失和热阻损失等。所有这些损失最终都会使气体膨胀能力降

低，气体在发动机中的动能增量减小。所以，实际发动机的热效率更低。为了提高其热效率，除

主要提高发动机的总压比外，还须尽可能降低发动机各工作过程的损失。 

布来顿循环是燃气涡轮发动机工作的基础，燃烧过程在等压条件下完成，这样，可确保发动

机工作过程的连续性，避免了在封闭气缸中燃烧产生的巨大的峰值压力，从而使燃气涡轮发动机

可采用轻结构的燃烧室和低辛烷值的燃油（如航空煤油）。同时，燃气涡轮发动机组织稳定的燃

烧较活塞发动机困难。 

第三节  喷气发动机的推力 

喷气发动机不同于航空活塞发动机，它既是热机，又是推进器。作为热机，它把燃油释放

的热能转换成机械能，以进出口气体动能差表示；作为推进器，是因为进出口速度的变化，有

动量差，因而产生了推力，以提供给飞机克服飞机前进的阻力或使飞机加速。 

一、推力的产生 

下面我们以冲压喷气发动机为例（见图 1-19），说明推力的产生。 

发动机在空中工作时，外界空气以飞行速度 v飞进入发动机，在流过进气道时速度降低，压

力升高；随即进入燃烧室，与喷嘴喷出的燃油混合、燃烧，释放出热能，气体温度升高；进而在

喷管中膨胀加速；最后以比进口气流速度大得多的速度 5c 从喷口喷出。 



 

图 1-19  冲压喷气发动机示意图 

从发动机的工作情形可以看出，气体流过发动机，由流进时的飞行速度 v飞增加为喷气速度

5c ，说明气体流过发动机时产生了向后的加速度。根据牛顿第二定律，任何物体产生了加速度，

必然有力作用在这个物体上。所以，既然气体在发动机内产生了向后的加速度，可以断言，发动

机一定对气体施加了向后的作用力。根据牛顿第三定律，某物体对另一物体施加作用力，另一物

体则同时对某物体给予大小相等、方向相反的反作用力。所以，气体对发动机必然施加向前的反

作用力即推力。 

事实上，气体流过发动机时，气体受压、受热后，总是试图向四周自由膨胀，而且由于发动

机的内壁及部件作用迫使气流沿给定通道流动，最终从喷管喷出。所以，发动机对气体的作用力

是通过与气体接触的所有发动机表面对气体的作用实现的，如图 1-20 所示；反过来，气体对发

动机的反作用力是通过作用在发动机所有工作面上的压力而实现的。这些气体压力的轴向合力

就是发动机的推力。 

 

图 1-20  冲压喷气发动机内、外壁所受的力 

总的来说，燃气涡轮发动机产生连续推力的原因可归纳为以下 3 点： 

（1）因发动机推力是气体对发动机的反作用力，所以从力的角度上讲，发动机推力的产生是

发动机与工质（气体）作用与反作用的结果。 

（2）因气体在发动机内获得的加速度是由燃油与空气燃烧释放出的热能转换而来，所以从能

量角度上讲，发动机推力是能量转换的表现形式，稳定的燃烧是产生推力的能量基础。 



（3）因布来顿循环确立了燃气涡轮发动机工作的连续性，所以从热力过程角度上讲，等压循

环是产生连续推力的基础。 

二、推力公式 

由动量方程，可得到下列推力公式 

5( )R m c v 
空 飞                                           （1.3） 

将此推力公式展开 

5R m c m v  
空 空 飞                                          （1.4） 

可以看出，第一项为每秒钟流出发动机的气体动量，第二项为每秒钟流进发动机的气体动

量，发动机推力等于每秒钟流出发动机的气体动量与流进发动机的气体动量之差。气体流经发动

机时，在燃烧室内与加入的燃油混合、燃烧；同时，发动机引气（如用于防冰，空调、增压等）

来自于压气机。所以严格地讲，流出发动机时的燃气质量流量等于流入发动机的空气流量加上

进入燃烧室的燃油流量，再减去引气系统引出的空气流量，如果忽略引气流量，则简化为 

m m m   
燃气 空 燃油                                          （1.5） 

显然，每秒钟流出发动机时的气体动量则为 5m c
燃气 。此时推力公式修正为 

5R m c m v  
燃气 空 飞                                         （1.6） 

因为发动机的耗油量仅为空气流量的1%～2%，所以在计算推力时，可以忽略燃油的重量。

但是，当发动机引气量较大时，应考虑其对推力的影响（见第三章）。 

当气体在发动机中膨胀不完全，喷口处静压力大于大气压力，此时应加上因进、出口压差产

生的附加推力（此时因气体不完全膨胀，喷气速度 5c 较小，发动机推力将减小）。所以，完整的

推力公式为 

5 5 0 5( ) ( )R m c v p p A   
空 飞                                （1.7） 

式中  R ——发动机推力； 



m空 ——发动机空气质量流量； 

5c ——喷气速度（轴向）； 

v飞——飞行速度； 

5p ——喷口处静压； 

0p ——大气压力； 

5A ——喷口截面面积。 

由于目前民航机的燃气涡轮发动机中，在发动机绝大多数工作状态下，气体在发动机中是完

全膨胀的，喷口处静压力等于大气压力，而且比较起来，此项太小，可以忽略不计。所以，在以

后的推力分析中，我们只计第一项。 

事实上，由于发动机总是以一定的位置安装在飞机上的，流过发动机的外部气流因流动损失

会带来阻力，简称外阻，当飞机作超音速飞行时，还会产生激波阻力。因而有效提供给飞机的推

力应扣除这些阻力。由于民航机绝大多数为亚音速飞机，且整流罩设计为流线型，其外阻很小，

可忽略不计。所以，准确地说，发动机推力是作用在发动机工作面上的所有气体压力的轴向合力。 

由推力公式可以看出，影响发动机推力的参数有：空气质量流量和速度增量。 

当气体流过发动机而速度增量不变的情形下，空气质量流量越大，推力就越大，空气质量流

量越小，推力也越小。这是因为当气体速度增量一定时，空气质量流量增加，单位时间内有更多

的气体获得了相同的速度增量。即有更多的气体获得了加速度，发动机必定给予气体以更大的作

用力，气体也必然给发动机以更大的反作用力，因而发动机产生的推力增加；相反，气体质量流

量减小，作用力较小，反作用力也较小，因而发动机产生的推力减小。这是目前民航机最常用的

高涵道比涡扇发动机提高推力的主要途径之一，同时空气质量流量增加会使发动机外廓尺寸相

应增加，发动机迎风阻力也增加。 

当气体流过发动机的空气质量流量不变的情形下，气体速度增量越大，推力越大，气体速度

增量越小，推力也越小。这是因为当空气质量流量一定时，气体速度增量增大，说明气体流经发



动机获得了更大的加速度，发动机必定给予气体以更大的作用力，气体也必然给发动机以更大的

反作用力，因而发动机产生的推力增加；相反，气体速度增量减小，说明发动机给予气体的作用

力较小，反作用力也较小，因而发动机产生的推力减小。这是目前超音速战斗机最常用的加力涡

喷、涡扇发动机提高推力的主要途径之一，同时气体速度增量增加会使发动机油耗增加，发动机

经济性变差。 

三、推力的分布 

以上我们通过动量方程得出了推力公式，因燃气涡轮发动机的推力是作用在发动机工作面

上的气体压力的轴向合力，所以我们也可通过计算作用在发动机各工作面上的气体压力的轴向

合力得出推力，只是这种方法更为复杂，但能揭示推力在发动机各部件的分布及各部件对推力的

影响。由于气体在发动机不同部件压力大小分布及作用方向不同，所以推力在发动机不同部件的

分布也不同。下面以某轴流压气机式涡喷发动机在最大连续工作状态下为例（见图 1-21），具体

说明推力在发动机各部件上的分布： 

 

图 1-21  轴流压气机式涡轮喷气发动机推力的分布 

1．向前轴向力（称为正推力） 

作用在发动机进气道上的气体轴向力，由于进气道整流罩形状呈扩散型，且进气道的增压作

用，所以，作用在进气道整流罩上的气体压力的轴向力是向前的轴向力，占总推力的 8%。 

作用在压气机上的气体轴向力，由于压气机叶轮对气体做功，气体在压气机中压力不断升



高，所以每一压气机叶片都承受一向前的气体压力。所有叶片承受的轴向力的合力，就是作用在

压气机上的向前的轴向力，占总推力的 200%。 

作用在燃烧室上的气体轴向力，由于燃烧室头部是扩散型，燃烧室后段略微收敛，但燃烧室

进口面积小于出口面积，所以作用在燃烧室上的气体压力总的轴向力是向前的轴向力，占总推力

的 20%。 

2．向后轴向力（称为负推力） 

作用在涡轮上的气体轴向力，由于气体在涡轮中膨胀，压力不断减低，所以每一涡轮叶片都

承受一向后的气体压力。所有叶片承受的轴向力的合力，就是作用在涡轮上的向后的轴向力，占

总推力的 110%。 

作用在喷管上的轴向力，燃气流进喷管时，由于喷管是收敛型，压力降低，但仍高于大气压

力，故作用在喷管上的气体压力轴向合力是向后的轴向力，占总推力的 18%。 

发动机各部件上气体轴向力的代数和即发动机推力。 

从推力的分布可以看出，对涡喷发动机而言，产生最大正推力的部件是压气机；产生最大负

推力的部件是涡轮。需要特别强调的是，对涡轮风扇发动机，由于风扇实际上起着与压气机相同

的作用，可以看成是低压压气机的一部分，所以风扇也是产生正推力的主要部件之一。 

【本章小结】 

航空喷气发动机是一种将燃料化学能转换成热能，再把热能转换成气体动能并产生推力的

动力装置。它既是热力机，又是推进器，具有质量轻、推力大，速度性能好、应用广泛的优点。 

目前，涡喷发动机和低涵道比涡扇（带加力）发动机常用在超音速飞机上；高涵道比涡扇发

动机常用在高亚音速大型民航机上；涡桨发动机常用在中低速支线民航机上；涡轴发动机常用在

直升机和地面装置上。 

压气机、燃烧室和涡轮组成燃气发生器，是燃气涡轮发动机的核心。 



发动机工作系统有燃油系统、滑油系统、防冰系统、防火系统和起动系统等，是发动机的有

机组成部分。 

航空喷气发动机的工作循环采用布来顿循环，也叫等压加热循环，由绝热压缩、等压加热、

绝热膨胀和等压放热4个热力过程组成。影响循环热效率的因素是发动机的总压比。总压比越高，

热能的利用率越高，热效率越高，但发动机所承受的负荷也越大。 

发动机推力是作用在发动机工作面上所有气体压力的轴向合力。流过发动机的空气质量流

量越大，速度增量越大，发动机推力也越大。 

在涡扇发动机主要机件中，风扇和压气机是产生正推力最大的部件，涡轮是产生负推力最大

的部件。 

复习思考题 

1. 航空喷气发动机的工作特点有哪些？ 

2. 喷气发动机有哪些类型？各有何用途？ 

3. 布来顿循环由哪些过程组成？循环热效率的影响因素是什么？ 

4. 航空喷气发动机产生连续推力的原因有哪些？涡扇发动机主要机件中的推力分布有何特

点？ 

 

 


