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涡扇发动机可变几何参数调节
对性能影响的分析

北京航空航天大学　　朱之丽3 3 　张　津

【摘要】　对于混合排气加力涡扇发动机可变几何参数调节对其性能的影响进行了分析研究,结果

表明在超声速飞行条件下调节几何参数对于改善性能有显著效果。
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1　引　言

　　下一代多用途战斗机在执行任务时,不同航段对发动机性能的要求不同,其中要求最为苛

刻的航段有:超声突防航段 (H = 9km ,M a= 115～ 116)、亚声战斗盘旋 (H = 9km ,M a= 019)以

及超声战斗盘旋 (H = 9km ,M a= 116)航段。为适应和满足这类飞机各种要求,确保发动机在

宽广的工作范围内安全可靠,除在发动机总体设计、部件设计各方面采用先进技术外,还必须

依靠全数字电调系统实现对发动机的多参数控制和广泛采用可变几何调节方案。发动机几何

参数调节除了可以改善部件特性外,还可以根据飞行航段的不同需要更加积极主动和灵活地

调整发动机的性能。而且可调节的几何参数越多,灵活性越强,这正是变几何发动机具有强大

生命力和广阔前景的原因所在[1, 2, 4 ]。对于混合排气涡轮风扇发动机,可以调节的几何参数一

般包括有:尾喷管喉道截面积A 8 和出口截面积A 9、混合器进口截面面积比A R、高压及低压涡

轮导向器喉道截面面积、高压压气机和风扇进口导流叶片角度以及进气道捕获面积A C 等[3 ]。

本文选择了其中的A 8、A 9、A R 和A C 这 4个几何参数,研究了当对这些参数调节时给发动机性

能带来的影响。将主要针对超声突防、亚声战斗盘旋和超声战斗盘旋以及最大飞行M a 数等飞

行状态进行分析研究,超音突防段中发动机采用军用工作状态,调节规律T
3
3 = 常数;另外 3个

航段发动机采用全加力状态,调节规律为 T
3
3 = 常数和 T

3
af = 常数。

2　调节A 8 对性能的影响

　　表 1和图 1、2给出了当A 8 不同的相对变化时,各重要航段发动机性能参数变化及共同工

作点的移动情况。现分析计算结果如下。

(1)图 1中各“O”点表示几何参数保持设计值时各飞行段风扇工作点。将A 8 调大 10◊ 时,

风扇工作点从“O”点移到“A ”点,反之移到“B ”点。原因是,当调大A 8 时,使低压涡轮出口和风

扇外涵出口反压降低,结果造成一方面使风扇增压比降低,同时外涵流通能力增加使涵道比
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表 1　调节A 8 和A 55对典型飞行航段发动机参数的影响

飞行状态 面积变化 (◊ ) 参　数　变　化　 (◊ )

M a & H A 8 A 55 B PR W A F W A C PR F PR C F S FC SM 1 SM 2

M a= 019

H = 9km

10

- 10

0

0

23126

- 40152

0103

- 0105

- 5183

6160

- 7113

8146

1115

- 0189

- 2109

2155

1103

- 4148

41101

- 42100

- 1176

0141

M a= 116

H = 9km

10

- 10

0

0

10

0

0

10

- 10

10

20100

- 18173

- 3198

4193

8164

5141

- 6115

3125

- 2112

8154

- 1114

0106

4163

- 3172

5152

- 2159

1162

9174

- 4139

7164

1126

- 1160

- 2113

0171

- 1107

4165

- 5153

3181

- 2144

8133

1116

- 1112

- 0163

0149

0140

52170

- 56131

- 13138

10136

5154

0129

0148

4104

- 3127

5151

M a= 210

H = 11km

10

- 10

0

0

10

0

0

10

- 10

10

16167

- 12130

- 1188

5161

6176

3152

- 6113

2109

- 4196

7150

- 2145

0191

2187

- 6184

4182

- 3120

0119

5105

- 9145

6155

0163

- 1167

- 2106

2175

- 1167

2164

- 5189

2140

- 5163

7116

1123

- 0154

- 0135

0189

0142

59113

- 33126

- 3141

34104

25140

0137

- 1119

3123

- 2148

5140

M a= 115

H = 9km

10

- 10

0

0

10

0

0

10

- 10

10

20106

- 28109

- 6180

0124

12105

3162

- 8163

0108

- 2158

5104

- 2157

0129

2133

- 2159

1119

- 3178

5196

4144

- 3173

2137

1120

- 4198

- 2112

1125

- 1168

- 2171

- 1179

1146

- 2178

0130

0110

1170

0132

0168

0110

47133

- 76179

- 19188

1160

25160

- 0119

1197

3137

- 2158

5131

加大; 另一方面低压涡轮功率加大使低压转子转速增加。两方面原因使风扇工作点移至右下

方,喘振裕度加大。 (2)因为所计算的飞行状态下低压涡轮均处于堵塞状态,调节A 8 对高压转

子共同工作线不产生影响,因而工作点移动量很小 (图 2)。 (3)从表 1的计算结果得知,飞机

图 1　调节A 8和A 55对风扇共同工作点的影响 图 2　调节A 8和A 55对压气机共同工作点的影响
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在作超声速飞行时,调大A 8 可使加力推力明显增加,加力耗油率也增大; 而在亚声盘旋飞行

条件下,调大A 8 未能给发动机性能改善带来益处。分析以上计算结果,导致如此变化的原因

在于,在超声速飞行条件下,风扇换算转速较低,调大A 8 可使进入发动机的总空气流量明显

增大,因此加力推力增大。加力耗油率增大则因为:①涵道比加大使混合器出口气流总温下降,

加力燃油流量增加;②风扇增压比和效率下降。在亚声速盘旋飞行时,风扇将在相对换算转速

大于 110范围内工作,风扇处于堵塞状态 (见图 1) ,这样调大A 8 将不能使发动机总空气流量

增加、推力增大,反而因风扇增压比和效率降低以及涵道比增大导致推力下降,耗油率增加。

(4)表 1还给出了A 8 调节对超声突防飞行航段发动机性能的影响。从表列结果可以得知,欲改

善超声巡航段发动机性能,单靠调节A 8 是不起作用的。

3　调节AR、同时调节A 8 和AR的影响

　　在混合器进口内、外涵总面积之和不变的条件下调节内涵进口截面面积A 55,使内、外涵

面积比A R 变化,可以有效改变发动机的涵道比,从而达到调整性能的目的。为分析A R 变化时

发动机性能的影响,选择了超声巡航、超声战斗盘旋和高速飞行 3 个典型飞行状态进行了计

算,结果见表 1和图 1、2。

(1)调大A 55使A R 增大,外涵流量减小,涵道比减小; 低压涡轮膨胀比加大,使风扇转子转

速增加,结果使风扇工作点从“O”点移到“C”点,喘振裕度减小; 反之移至“D”点,见图 1所示。

(2)调节面积比A R 与调节A 8 相类似,对高压压气机工作点影响不大,如图 2表示。 (3)由表 1

结果得知,调大A 55 (即调大A R )可使发动机加力和不加力推力增大,加力耗油率下降而不加力

耗油率变化不大。因为A 55调大可引起:①进入内涵的空气流量增加,发动机总空气流量加大;

②风扇增压比增加、涵道比减小,有利于单位推力增大。综合作用结果导致上述性能参数变化。

但风扇喘振裕度因A 55增大而减小。

由以上分析结果知,单独调节A 8 或A R 时,均不能达到令人满意的结果。如果在调节A 8

的同时,配合面积比A R 的调节,将可以使风扇增压比和总空气流量同时增大,并且可以保持

较高的风扇效率和足够的喘振裕度。正如图 1所示,当将A 8 和A 55同时调大 10◊ ,风扇工作点

从“O”点移向“E”点。如此调节所引起的各参数的变化见表 1,调节可使发动机加力推力显著

加大,而加力耗油率增加不多。例如在超声盘旋段推力增加 8133◊ ,耗油率变化 0140◊ 。

4　调节A 9 的影响、AC 的调节

　　军用涡扇发动机工作范围很宽,尾喷管可用

图 3　调节A 9对全加力性能的影响

膨胀比可高达 20以上。为减小气流在尾喷管内因

不完全膨胀或过度膨胀引起的推力损失,要求A 9

必须可调。发动机在全加力状态和军用状态工作

时,可按气流在尾喷管内达到完全膨胀且推力系

数保持最大的条件制定A 9 的调节规律。图 3给出

了两种不同调节规律调A 9 时发动机最大状态性

能的对比。图 3中虚线表示按完全膨胀调节A 9 时

的特性,实线表示将 (A 9öA 8)的最大值限制在 116

条件下调节A 9 而获得的特性。对比说明,在高速

553第　4　期 涡扇发动机可变几何参数调节对性能影响的分析



飞行条件下,后一种调节方案将会导致较显著的性能损失。但是如果完全按照完全膨胀来调节

A 9,虽可减小因不完全膨胀造成的损失,过分大的面积比值A 9öA 8 将导致扩张角太大而引起

喷管角向流动损失和分离损失增大。因此在确定A 9 调节规律时,需按尾喷管内、外流损失达

最小权衡考虑。

在设计进气道时常选取某一飞行状态作为设计点,并按此状态下进气道与发动机流量匹

配条件确定出捕获面积A C。如若采用固定A C 的进气道,在非设计点工作时出现的进气道供气

量与发动机需气量不相匹配的现象,引起性能损失增大,损失程度列举于表 2。

表 2　调节捕获面积A C 对性能的影响

最　大　状　态 超　声　巡　航

H (m ) öM a
A C 固定 A C 调节

△F (◊ ) △F (◊ ) A C (m 2)
节流比

A C 固定 A C 调节

△F (◊ ) S FCA △F (◊ ) S FCA A C (m 2)

5000ö116 12179 7100 013024 110 16127 11355 13148 11311 013470

5000ö210 10123 3144 013071 1105 12193 11341 12141 11333 013689

注:△F (◊ )为推力损失; S FCA 为安装耗油率。

图 4　所需A creq随飞行条件的变化

为了在各种飞行条件下进ö发达到流量相互匹配,

最好按图 4给出的所需捕获面积A C req
的变化规律调节

A C ,调节结果可使损失显著减少 (见表 2)。随飞行M a

数变化A C req
变化很大 (图 4) ,实际上难以按这种规律

调节A C ,往往需配合有放气门、辅助进气门的调节达

到减小损失的目的。此外,A C 的调节还应考虑其对进

气道外罩阻力的影响。

结论　 (1)在超音速飞行范围内,调大尾喷管喉道

面积是加大发动机最大状态推力的行之有效的方法,

而且飞行马赫数越高,效果越明显。 (2)调大A 8 可有

效加大风扇的喘振裕度。(3)调节混合器进口内外涵面积比可控制涵道比的大小。调大内涵面

积将有利于改善发动机性能,但会使风扇喘振裕度降低。 (4)尾喷管喉道面积和混合器进口内

外涵面积比相互配合调节,可使风扇增压比和空气流量增大,同时保持较高的风扇效率和足够

的喘振裕度。 (5)A C 和A 9 的调节对推进系统性能产生不容忽视的影响,为使推进系统整体性

能最优,在设计初期应将这两个参数的调节规律作为自变量加入到飞机ö发动机一体化设计中
通盘考虑。
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A M UL T I- OPERAT ING PO INTS GPA M ETHOD
FOR ENGINE FAUL T D IAGNOSIS

Chen Daguang, Han Fengxue, Tang Gengl in
(4th D ep t. , B eij ing U n ivers ity of A eronautics and A s tronautics, B eij ing　100083)

ABSTRACT　　　　T he feasib ility of the m ult i- operat ing po in ts gas path analysis (GPA )

fo r engine fau lt diagno sis has been analyzed. T he averaged erro r of est im at ion J is an effect ive crite2
rion fo r determ ining the diagno sis accuracy. T he recomm ended value of J has been given acco rding
to the num erical tests. It has been analyzed how the num ber of the operat ing po in ts and the selec2
t ion of the monito ring param eters affect the effect iveness of diagno sis. It is show n that the num ber
of the necessary operat ing po in ts can be significan t ly reduced and the diagno sis accuracy can be en2
hanced as the mo in to ring param eters are increased p roperly and selected co rrect ly. Supp lem ental
m easurem ent of the p ressure beh ind h igh p ressure comp resso r and the p ressure betw een h igh and
low p ressure turb ines is a p ract icab le m easure fo r imp roving the diagno sis accuracy.

Key words　Gas turb ines　A ircraft engines　Fault diagno sis　Gas path analysis

IM PACT OF VAR IABL E GEOM ETRY AD JUSTM ENT
ON TURBOFAN ENGINE PERFORM ANCE

Zhu Zhil i and Zhang J ing
(4th D ep t. , B eij ing U n ivers ity of A eronautics and A s tronautics, B eij ing　100083)

ABSTRACT　　　　T he impact of variab le geom etry adjustm ent on perfo rm ance of m ilitary
turbofan engine w ith afterburner is analyzed and discussed. T he resu lts show as fo llow s: D uring
supersonic fligh t, increasing the nozzle th roat area is an effect ive w ay to increase th rust of engine,
and the h igher the fligh t M ach num ber, the mo re rem arkable the effect iveness; the nozzle th roat
area enlargem ent resu lts in raising the surge m argin of the fan effect ively; the bypass rat io can be
contro lled by adjust ing the rat io of inner and outer areas at m ixer in let, and enlarging inner area im 2
p roves the perfo rm ance of the engine w ith afterburner, bu t narrow s the surge m argin of the fan.
T he operat ing po in t of the fan w ill be op t im ized w hen the nozzle th roat area and the area rat io of
m ixer in let are regulated jo in t ly and coo rdinately. It w ill be of benefit to the engine perfo rm ance
imp rovem ent that the p ressure rat io of the fan and the m ass flow increase sim ultaneously, w h ile
the efficiency and the surge m argin of fan are kep t up at a h igh level.

Key words　Gas turb ines　A ircraft engines　Perfo rm ance analysis
V ariab le geom etry adjustm ent

A REAL - T IM E SIM ULAT ION MOD EL
OF A TW IN- SPOOL TURBOJET ENGINE

L iu Yan , L iu W e i, Chen Fuqun
(7th D ep t. , N or thwes tern P oly techn ica l U n ivers ity , X i′an　710072)

Sun Bin (Shenyang A eroeng ine Resea rch Ins titu te)

ABSTRACT　　　　A m athem atical model fo r real2t im e sim ulat ion of tw in2spoo l turbo jet en2
gine has been estab lished, w h ich comp rises a linearized comp resso r characterist ics model, simp lified

turb ine characterist ics and the dim ension2reducing m ethod of non2linear equat ion set. U nder the i2
dent ical regim e and in let flow condit ions, the perfo rm ance of the tw in2spoo l turbo jet engine w as

sim ulated respect ively by real2t im e model and non2real2t im e model. T he resu lts of the sim ulat ions

w ere compared w ith test data. Favo rable resu lts of the comparison give the validat ion of the funda2
m ental hypo thesis of th is study. T h is model m akes a very good comp rom ise betw een computat ion
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