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变循环发动机部件级建模技术

苟学中，周文祥，黄金泉
（南京航空航天大学 能源与动力学院，南京２１００１６）

摘　　　要：以双外涵变循环发动机为研究对象，建立了其整机部件级稳态及动态数学模型，建模过程中考

虑了导叶角和导向器面积变化对压气机和涡轮部件特性的影响，考虑了模式选择活门面积变化对副外涵进

口空气流量的影响，所建立的模型能够执行变循环发动机２种典型工作模式：稳态及模式切换过渡态仿真．仿

真结果表明：随着模式选择活门逐渐关闭，前段风扇喘振裕度显著减小；双涵工作模式下发动机耗油率低，适

用于亚声速巡航飞行；单涵工作模式下发动机单位推力高，适用于超声速巡航飞行．
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　　当前军事航空领域，传统的几何固定或少数
几何可调的航空发动机已经越来越难以满足多任

务战斗机对动力装置高单位推力、低巡航油耗的
双重性能需求．近年来，一种集涡喷和涡扇发动机
性能特点于一体的变循环发动机（ｖａｒｉａｂｌｅ　ｃｙｃｌｅ

ｅｎｇｉｎｅ，ＶＣＥ）逐渐引起研究人员的关注，国外许
多国家已将变循环发动机列为下一代高推质比发

动机的主要构型进行研究和工程设计，美国在变
循环发动机技术领域更是走在了世界的前列，自

２０世纪９０年代起，Ｇｅｎｅｒａｌ　Ｅｌｅｃｔｒｉｃ（ＧＥ）公司已
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开始着手研制第４代变循环发动机．国外相关研
究和试验充分表明：变循环发动机可以在更宽广
的飞行包线内充分发挥发动机的性能潜力，兼具
低速时燃油经济性好、高速时比推高的优点［１－３］．
国内关于变循环发动机的研究尚处于起步阶

段，主要集中在发动机整机稳态性能模拟［４－６］和总
体结构初步设计方面［７］．在变循环发动机不同工
作模式间相互切换过渡态仿真领域所开展的研究

还比较欠缺，本文采用部件级建模方法，建立包含
模式选择活门、副外涵与核心驱动风扇级（ＣＤＦＳ）
涵道的气流掺混模型，实现ＶＣＥ整机不同工作模
式下的变几何稳态及模式切换过渡态仿真．

１　变循环发动机工作原理

变循环发动机是指通过改变发动机某些部件

的几何形状、尺寸或位置来改变其热力循环的燃

气涡轮发动机［８］．通过变循环调节改变发动机的
循环参数，如涵道比、空气流量或增压比，可使发
动机在各种工作状态下都具有最优的性能．对涡
扇发动机而言，ＶＣＥ研究的重点是改变涵道比，
如在加速、爬升和超声速飞行时，减小涵道比，以
涡喷模式工作，使发动机具有高的单位推力；在起
飞、下降和亚声速飞行时，增大涵道比，以涡扇模
式工作，降低起飞噪声和巡航耗油率．
本文研究对象是１台双外涵变循环发动机，

其结构简图如图１所示［９］，图中数字序号表示发
动机各截面参数定义的下脚标（下同）．主要部件
包括：前段风扇、后段风扇（又称为核心驱动风扇
级（ＣＤＦＳ））、高压压气机、燃烧室、高压涡轮、低
压涡轮、模式选择活门、副外涵、ＣＤＦＳ涵道、主涵
道、后可调面积涵道引射器（ＶＡＢＩ）、混合室、加力
燃烧室、尾喷管．

图１　双外涵变循环发动机结构及工作模式示意图

Ｆｉｇ．１　Ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ　ａｎｄ　ｏｐｅｒａｔｉｏｎ　ｍｏｄｅｓ　ｏｆ　ｄｏｕｂｌｅ　ｂｙｐａｓｓ　ｖａｒｉａｂｌｅ　ｃｙｃｌｅ　ｅｎｇｉｎｅ

　　与常规涡扇发动机相比，风扇部件分为前后

２段，前段风扇由低压涡轮驱动，后段风扇与压气
机连接在一起，由高压涡轮驱动，这种独特的设
计，可以实现各种工作模式下涡轮功的最佳分配．
每个风扇段出口均设有独立的涵道，且进口导流
叶片可调，以便在宽广的范围内更好地调节空气
流量，实现不同工作模式下发动机涵道比的大范
围调节．
如前所述，双外涵变循环发动机有２种典型

的工作模式：单涵模式与双涵模式．
１）单涵模式：在飞机加速、爬升和超声速飞
行时，发动机以此模式工作（见图１下半部分），关
闭模式选择活门，关小后ＶＡＢＩ，仅允许少量空气

通过外涵道以冷却喷管．前段风扇出口的空气流
量几乎全部通过发动机核心机，此时产生高的单
位推力，适用于高速巡航飞行．
２）双涵模式：在起飞、下降和亚声速飞行时，
发动机以此模式工作（见图１上半部分），增加前
段风扇导流叶片角度，打开模式选择活门以及后

ＶＡＢＩ，使前段风扇具有最大空气流量．当核心机
转子转速较低时，高压压气机不能通过所有空气
流量，多余空气通过ＣＤＦＳ涵道流向主涵道；在

ＣＤＦＳ涵道气流的引射作用下，副外涵涵道比增
加．此时，关小ＣＤＦＳ和压气机的可调导流叶片角
度，使更多的空气流向副外涵和ＣＤＦＳ涵道，进一
步增大涵道比，降低耗油率．
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２　变循环发动机建模

２．１　构造ＶＣＥ变几何部件特性

在建立双外涵变循环发动机部件级整机模型

时，考虑以下几何可调因素对发动机性能的影响：
前、后段风扇以及压气机导叶角度变化；模式选择
活门开闭；后 ＶＡＢＩ、尾喷管喉道及出口面积变
化；低压涡轮导向器面积变化．
导叶角度变化或导向器面积变化将影响压气

机或涡轮部件的流量、效率特性，由于缺乏详细的
部件流道几何参数，无法采用经典的 ＨＡＲＩＫＡ
算法［１０］、Ａｉｎｌｅｙ方法以及叶型损失模型［１１］来近
似计算变几何压气机特性、变几何涡轮特性，本文

采用文献［１２－１３］提供的方法来构造压气机、涡轮
部件的变几何流量、效率特性

π＝ （πｍａｐ－１）［１＋α·ｋπ／１００］＋１ （１）

Ｗ ＝Ｗｍａｐ［１＋α·ｋｗ／１００］ （２）

η＝ηｍａｐ（１＋α·ｋ
２
η／１００） （３）

式中α表示的是导叶角度或导向器安装角；ｋπ，

ｋｗ，ｋη 分别是压比影响系数、流量影响系数和效
率影响系数，ｋ＝ｇ（α，ｎｃｏｒ），ｎｃｏｒ为部件进口相对
换算转速．
按式（１）～式（３）本文推导了 ＶＣＥ所有旋转

部件的变几何流量、效率特性．篇幅所限，此处仅
给出ＣＤＦＳ与低压涡轮的流量、效率变几何特性，
如图２、图３所示．

图２　ＣＤＦＳ变几何部件特性

Ｆｉｇ．２　Ｖａｒｉａｂｌｅ　ｇｅｏｍｅｔｒｙ　ｃｏｍｐｏｎｅｎｔ　ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ　ｏｆ　ＣＤＦＳ

图３　低压涡轮变几何部件特性

Ｆｉｇ．３　Ｖａｒｉａｂｌｅ　ｇｅｏｍｅｔｒｙ　ｃｏｍｐｏｎｅｎｔ　ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ　ｏｆ　ｌｏｗ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｔｕｒｂｉｎｅ

２．２　模式选择活门及副外涵建模

与常规混合排气涡扇发动机不同的是，双外

涵变循环发动机在副外涵进口处安装了能主动改

变发动机工作模式的选择活门，模式选择活门的

６０１
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开闭，将显著改变 ＶＣＥ的稳态及动态工作点．为
了准确描述 ＶＣＥ做模式切换时，模式选择活门
位置（或面积）变化对发动机部件及整机流路参数
的影响，本文建立了包含模式选择活门、副外涵及

ＣＤＦＳ涵道的气流掺混模型，力求通过该模型估
算模式切换过程中模式选择活门位置变化对发动

机副外涵进口空气流量的影响．图４列出了包含
模式选择活门、副涵道以及ＣＤＦＳ涵道的变循环
发动机局部结构简图．

图４　变循环发动机局部结构简图

Ｆｉｇ．４　Ｓｉｍｐｌｉｆｉｅｄ　ｌｏｃａｌ　ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ　ｏｆ　ＶＣＥ

为了处理问题的方便，将模式选择活门由图

４中副外涵进口（实线）移至副外涵出口（虚线），

并假定移动前后，对应相同的模式选择活门位置
（或面积），流经副外涵的空气流量不变，则有

１）计算截面１２５处静压ｐｓ１２５
ｐｓ１２５ ＝ｆ１（Ｔｔ１２５，ｐｔ１２５，Ｗ１２５，Ａ１２５） （４）

Ｗ１２５ ＝Ｗ２１－Ｗ２５

ｐｔ１２５ ＝ｐｔ２４σｃｄｆｓ
Ｔｔ１２５ ＝Ｔｔ２４ （５）

式中Ｗ２１＝ｆ２（ｎｃｄｆｓ，ｃｏｒ，πｃｄｆｓ，αｃｄｆｓ）为ＣＤＦＳ进口空
气流量；Ｗ２５ ＝ｆ３（ｎｃ，ｃｏｒ，πｃ，αｃ）为压气机进口空
气流量；αｃｄｆｓ，αｃ分别是ＣＤＦＳ和压气机进口导叶
角度；Ａ１２５ 为ＣＤＦＳ涵道出口面积；ｐｔ１２５，Ｔｔ１２５ 分
别为ＣＤＦＳ涵道出口总压和总温；ｐｔ２４，Ｔｔ２４ 分别
是ＣＤＦＳ出口总压和总温；σｃｄｆｓ 为ＣＤＦＳ涵道总
压恢复系数．
２）副外涵进口空气流量Ｗ１３

Ｗ１３ ＝ｆ４（ｐｔ２２５，Ｔｔ２２５，ｐｓ２２５，Ａ２２５） （６）

ｐｔ２２５ ＝ｐｔ１３σｂｙｐａｓｓ
Ｔｔ１２５ ＝Ｔｔ１３
ｐｓ２２５ ＝ｐｓ１２５ （７）

式中ｐｓ２２５ 为截面２２５出口静压；ｐｔ１３，Ｔｔ１３ 分别为
前段风扇叶尖出口总压和总温；ｐｔ２２５，Ｔｔ２２５分别为
截面２２５的总压和总温；Ａ２２５ 是副外涵出口面积

（即模式选择活门面积），是连续可调的；σｂｙｐａｓｓ 为
副外涵总压恢复系数，其将随着Ａ２２５ 的减小而
减小．

２．３　初猜值及共同工作方程组选取

整机建模时选取以下７个初猜值：低压转子
转速ｎｌ、高压转子转速ｎｈ、前段风扇增压比πｆ、核
心驱动风扇级增压比πｃｄｆｓ、压气机增压比πｃ、高压
涡轮落压比πｈｔ、低压涡轮落压比πｌｔ，对应７个共
同工作方程：

１）低压转子功率平衡方程

Ｎｌｔηｍｌ－Ｎｆ＝０ （８）
式中Ｎｆ为前段风扇消耗功率，Ｎｌｔ为低压涡轮输
出功率，ηｍｌ为低压转子轴机械效率．
２）高压转子功率平衡方程

Ｎｈｔηｍｈ－Ｎｃｄｆｓ－Ｎｃ－Ｎｅｘｔ＝０ （９）
式中Ｎｃｄｆｓ为ＣＤＦＳ消耗功率，Ｎｃ 为压气机消耗
功率，Ｎｅｘｔ为附件提取功率，Ｎｈｔ为高压涡轮输出
功率，ηｍｈ为高压转子轴机械效率．
３）高压涡轮进口截面流量平衡方程

Ｗｇ４１－Ｗａ３１－Ｗｆ－Ｗｈｔ，ｃｏｏｌｎｇｖ＝０ （１０）
式中Ｗｇ４１＝ｆ５（ｎｈｔ，ｃｏｒ，πｈｔ）为高压涡轮进口燃气流
量，Ｗａ３１为压气机出口截面空气流量，Ｗｆ为主燃

油流量，Ｗｈｔ，ｃｏｏｌｎｇｖ为高压涡轮导向器冷气流量．
４）低压涡轮进口截面流量平衡方程

Ｗｇ４５－Ｗｇ４４－Ｗｌｔ，ｃｏｏｌｎｇｖ＝０ （１１）
式中Ｗｇ４５＝ｆ６（ｎｌｔ　ｃｏｒ，πｌｔ，αｌｔ）为低压涡轮进口燃气
流量，αｌｔ为低压涡轮导向器叶片角度，Ｗｇ４４ 为高

压涡轮出口燃气流量，Ｗｌｔ，ｃｏｏｌｎｇｖ 为低压涡轮导向

器冷气流量．
５）尾喷管进出口流量平衡

Ｗｇ７－Ｗｇ９ ＝０ （１２）
式中Ｗｇ９＝ｆ７（ｐｔ７，ｐｓ０，Ａ８，Ｔｔ７，σｎｚ）为按尾喷管喉
道面积Ａ８ 计算出的燃气流量，Ｗｇ７为尾喷管进口

燃气流量．
６）后混合室进口处内、外涵静压平衡

ｐｓ１６３－ｐｓ６３ ＝０ （１３）
式中ｐｓ６３＝ｆ８（Ｔｔ６３，ｐｔ６３，Ｗ６３，Ａ６３）为后混合室内
涵进口静压，本文假定在调节后ＶＡＢＩ时，Ａ６３ 保
持不变；ｐｓ１６３＝ｆ９（Ｔｔ１６３，ｐｔ１６３，Ｗ１６３，Ａ１６３）为后混
合室外涵进口静压，Ａ１６３ 由后ＶＡＢＩ控制．
７）风扇出口流量平衡

Ｗ２－Ｗ２１－Ｗ１３ ＝０ （１４）
式中Ｗ２＝ｆ１０（ｎｆｃｏｒ，πｆ，αｆ）为风扇进口空气流量，

αｆ为风扇进口导流叶片角度，Ｗ１３为按式（４）～式
（７）计算出来的副外涵进口流量．

７０１
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２．４　确定ＶＣＥ设计点参数

以海平面静止大气条件下（Ｈ＝０ｋｍ，Ｍａ＝
０）起飞状态作为设计状态，首先选定双涵模式下
的ＶＣＥ设计点参数，如表１所示．接着参考双涵
模式设计点数据，保持核心机状态基本不变，对部
件几何参数进行微调，得到单涵模式下 ＶＣＥ设
计状态数据，如表１所示．

表１　双外涵变循环发动机设计点参数
（Ｈ＝０ｋｍ，Ｍａ＝０）

Ｔａｂｌｅ　１　Ｄｅｓｉｇｎ　ｐｏｉｎｔ　ｄａｔａ　ｏｆ　ｄｏｕｂｌｅ　ｂｙｐａｓｓ　ｖａｒｉａｂｌｅ

ｃｙｃｌｅ　ｅｎｇｉｎｅ（Ｈ＝０ｋｍ，Ｍａ＝０）

设计点参数 双涵 单涵

低压转速／％ １００　 ９８．５

高压转速／％ １００　 １００

前段风扇增压比 ３．５０　 ３．８１

前段风扇效率 ０．８４　 ０．８５

ＣＤＦＳ增压比 １．３０　 １．３８

ＣＤＦＳ效率 ０．８５　 ０．９０

压气机增压比 ６．０　 ６．０９

压气机效率 ０．８６　 ０．８６

前涵道比 ０．１５　 ０

总涵道比 ０．３０　 ０．０８４

涡轮前温度／Ｋ　 １　７００　 １　８００

空气流量／（ｋｇ／ｓ） ４９．５　 ４７．３

推力／ｋＮ　 ４１．００　 ４５．７

单位推力Ｆｓ／（ｋＮ／（ｋｇ／ｓ）） ０．８３　 ０．９６６

耗油率Ｓｆｃ／（ｋｇ／（ｄａＮ·ｈ）） ０．７７５　 ０．８７２

模式选择活门面积／ｍ２　 ０．０１８３３　 ０

后可调涵道引射器出口面积／ｍ２　 ０．０３０　３９　 ０．０１

尾喷管喉道面积／ｍ２　 ０．０９５　８　 ０．０７８　０

低压涡轮导向器导叶安装角／（°） ０　 １０

风扇进口导流叶片角度／（°） ０ －１０

ＣＤＦＳ进口导流叶片角度／（°） ０　 ４

压气机进口导流叶片角度／（°） ０　 １０

３　仿真结果与分析

３．１　稳态仿真

为了分析双外涵变循环发动机２种典型工作
模式下的性能特点，选取飞行包线内２个典型的
工作点：亚声速巡航Ｈ＝１１ｋｍ，Ｍａ＝０．８；超声速
巡航Ｈ＝１１ｋｍ，Ｍａ＝１．６，基于已建立的ＶＣＥ整
机部件级模型，分别执行双涵及单涵２种工作模
式下的ＶＣＥ稳态性能仿真，结果如表２所示．为
便于性能分析及对比，对应相同的包线内稳态工
作点，亚声速巡航时保持推力基本不变，超声速巡
航时保持低压转速基本不变．
从表２可见，当飞机处于亚声速巡航时，同等

推力条件下，ＶＣＥ双涵模式单位耗油率优于单涵
模式，降幅达１１．７％，这有利于增加飞行的航程
及空中待机时间；此外，在双涵模式下，风扇、

ＣＤＦＳ以及压气机有较大的喘振裕度，且涡轮前
温度略低，这对于发动机稳定工作及延长使用寿
命是有利的．
在超声速巡航工作点，在相同的低压转速条

件下，单涵模式下 ＶＣＥ单位推力较双涵模式高

４８．５％，总推力提高１７．６％，但单位油耗也增加
了１６．４％；单涵模式下高的单位推力得益于较小
的涵道比（０．１７）和高的涡轮前温度（１　８００Ｋ）；与
双涵模式相比，单涵模式下风扇及ＣＤＦＳ的喘振
裕度明显下降．
从仿真结果综合来看，亚声速巡航飞行时，

ＶＣＥ宜采用双涵模式，超声速飞行时，ＶＣＥ宜采
用单涵模式．
为了验证所建立的变循环发动机模式选择活

门及副外涵模型的正确性，在 Ｈ＝１１ｋｍ，Ｍａ＝
０．８，且发动机处于双涵工作模式时，改变模式选
择活门面积，而低压转子转速及其他可调部件几
何参数保持不变，开展多点稳态仿真计算，研究模

表２　发动机２种典型工作模式的性能参数比较

Ｔａｂｌｅ　２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｉｎ　ｔｗｏ　ｔｙｐｉｃａｌ　ｏｐｅｒａｔｉｏｎ　ｍｏｄｅｓ

飞行

工况

工作

模式

发动机主要性能参数

ｎｌ／

（ｒ／ｍｉｎ）
ｎｈ／

（ｒ／ｍｉｎ）
Ｆｎ／

ｋＮ
Ｔｔ４／Ｋ

Ｆｓ／（ｋＮ／

（ｋｇ／ｓ））
Ｓｆｃ／（ｋｇ／

（ｄａＮ·ｈ））
Ｂｐｒ Ｓｍｆ／％ Ｓｍｃｄｆｃ／％ Ｓｍｃ／％

亚声速
单涵

双涵

１２　８３９

１３　５２２

２１　９０２

２２　３２６

１１．４８

１１．４８

１　５１２

１５０１

０．６８０

０．５９７

０．９５０

０．８８３

０．１２

０．３８

１２

３２

９

１５

２７

２９

超声速
双涵

单涵

１１　９９５

１１　９９５

２２　９８５

２３　３８７

１３．５７

１８．６１

１　５４８

１　８００

０．４１２

０．６１２

１．０７６

１．２５３

０．４３

０．１７

２８

１０

３０

１０

６０

２０

８０１
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式选择活门面积改变对前段风扇喘振裕度和前、
后涵道比的影响，仿真结果如图５、图６所示．

图５　模式选择活门面积对前段风扇喘振裕度影响

Ｆｉｇ．５　Ｅｆｆｅｃｔ　ｏｆ　ｍｏｄｅ　ｓｅｌｅｃｔｏｒ　ｖａｌｖｅ　ａｒｅａ　ｏｎ　ｔｈｅ　ｓｕｒｇｅ

ｍａｒｇｉｎ　ｏｆ　ｆｒｏｎｔ　ｆａｎ　ｂｌｏｃｋ

图６　模式选择活门面积变化对涵道比影响

Ｆｉｇ．６　Ｅｆｆｅｃｔ　ｏｆ　ｍｏｄｅ　ｓｅｌｅｃｔｏｒ　ｖａｌｖｅ　ｏｎ

ｂｙｐａｓｓ　ｒａｔｉｏｓ

由图５（ｂ）可知：当模式选择活门由全开过渡
到全闭时，前段风扇喘振裕度从３０％下降到

１３％，仿真结果与文献［１４］所给出试验结果（图５
（ａ））趋势基本一致．分析风扇喘振裕度下降的原
因：当模式选择活门关小时，风扇流量将减小，单
位质量流量的空气加功量增加，从而使风扇特性
线上的工作点向着流量减小、压比增大的方向移
动，风扇喘振裕度显著下降．
由图６可知：模式选择活门面积关小对前涵

道比影响很大，对后涵道比的影响相对较小，这是

因为模式选择活门关小主动改变了副外涵的空气

流通能力，迫使更多气流进入核心机，随着模式选
择活门面积的逐渐关小直至完全关闭，ＶＣＥ前涵
道比由０．１６逐渐下降至０．
综上所述，本文所建立的模式选择活门及副

外涵模型能够正确模拟模式选择活门开闭前后部

件流道及性能参数的渐变过程，这为 ＶＣＥ模式
切换过渡态仿真奠定了基础．

３．２　过渡态仿真

为了验证所建立的双外涵变循环发动机过渡

态模型的正确性，在Ｈ＝１１ｋｍ，Ｍａ＝０．８，执行发
动机从双涵模式切换至单涵模式的动态仿真，为
了防止发动机在切换过程中超转，选取珔ｎｌ，ｃｏｒ＝
９５％作为切换点；切换过程中，开环调节发动机可
调部件几何参数，以利于减小涵道比，同时防止压
缩部件进喘；在整个切换过程中，采用增量型比例
积分（ＰＩ）控制算法调节主燃油流量，维持低压转
子相对换算转速不变．
在制定ＶＣＥ模式切换开环调节方案时，需

合理安排几何部件调节顺序，且模式选择活门与
后可调涵道引射器应同步调节，经过几轮试选，本
文最终选取的ＶＣＥ模式切换开环调节方案如图

７所示，具体为：

１）ｔ＝０ｓ，开始调节αｆ，αｃｄｆｓ，αｃ及αｌｔ，ｔ＝２ｓ调
节结束时，αｆ＝－１０°，αｃｄｆｓ＝４°，αｃ＝１０°，αｌｔ＝１０°．

图７　双涵到单涵模式切换方案
（Ｈ＝１１ｋｍ，Ｍａ＝０．８）

Ｆｉｇ．７　ＶＣＥ　ａｄｊｕｓｔｍｅｎｔ　ｓｃｈｅｍｅ　ｆｒｏｍ　ｄｏｕｂｌｅ　ｂｙｐａｓｓ

ｍｏｄｅ　ｔｏ　ｓｉｎｇｌｅ　ｂｙｐａｓｓ　ｍｏｄｅ
（Ｈ＝１１ｋｍ，Ｍａ＝０．８）

９０１
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２）ｔ＝１ｓ，开始调节Ａ１６３ 和Ａ２２５ ，ｔ＝２ｓ调节
结束；后 可 调 涵 道 引 射 器 出 口 面 积 Ａ１６３ 从

０．０３０　３９ｍ２减小至０．０１ｍ２，模式选择活门面积从

０．０１８　３３ｍ２ 关小至０．
３）ｔ＝２ｓ，开始调节Ａ８，ｔ＝３ｓ调节结束，尾
喷管喉道面积Ａ８从０．０９５　８ｍ２ 减小到０．０７８ｍ２，
出口面积Ａ９ 按设计点的Ａ９／Ａ８ 面积比同步减小．

ＶＣＥ模式切换过渡态仿真结果如图８所示，
从图中可见，ＶＣＥ在该方案下可以从双涵模式平
稳切换到单涵模式，在切换过程中没有出现超转、
超温或进喘现象，转换前后发动机整机推力增加

１２．６％，单位推力增加２０．２％，这有利于飞机从
亚声速状态加速到超声速状态；相应地发动机耗

油率上升了１５．３％，涡轮前温度上升了１００Ｋ；模
式切换结束后，前段风扇、ＣＤＦＳ、压气机喘振裕
度出现了较大的下降，但仍处在安全范围以内．
低压转速、涡轮前温度在ｔ＝２ｓ出现１个拐

点，这是因为过了该点之后，低压转子转速将出现
超调，系统主控制回路增量型ＰＩ控制器的输出为
负，发动机主燃油量减小，从而涡轮前温度减小；
发动机整机推力在ｔ＝２ｓ处出现拐点的原因是此
时风扇导叶角αｆ刚调节到位，风扇进口流量大幅
下降，而由图中可见发动机单位推力几乎不变，故
整机推力显著下降．在整个切换过程中，低压转子
转速最大下垂量不超过１％，高压转速波动量小
于１．２％，满足预期的方案设计要求．

图８　模式转换过程中发动机性能参数变化（Ｈ＝１１ｋｍ，Ｍａ＝０．８）

Ｆｉｇ．８　Ｅｎｇｉｎｅ　ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｃｈａｎｇｅ　ｉｎ　ｍｏｄｅ　ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ（Ｈ＝１１ｋｍ，Ｍａ＝０．８）

０１１
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４　结　论

通过本文的 ＶＣＥ建模及仿真研究，得出结
论如下：

１）基于部件流量、压比、效率影响系数构建
的压气机、涡轮等部件的变几何特性，基本能够满
足变循环发动机部件级建模的需求；仿真结果表
明：基于该组变几何特性所建立的发动机稳态、过
渡态仿真模型能够定性地仿真出地面及空中典型

工作点处变循环发动机单涵及双涵模式的性能

特点．
２）本文所建立的模式选择活门、副外涵简化
模型能够计算出模式选择活门全开、全闭以及模
式切换过渡过程中流经发动机副外涵的空气流

量，基于该模型实现了 ＶＣＥ从双涵模式向单涵
模式的切换过渡态仿真，从仿真结果来看：所制定
的初步的ＶＣＥ模式切换开环调节方案能够保证
模式切换过程中，发动机不超温、不超转、不进喘，
且切换前后发动机低压转速、空气流量基本保持
不变，切换全过程中高、低压转子转速波动量小于

１．２％．
下一步的工作是基于现有的模型进一步研究

在全飞行包线范围内变循环发动机的性能特点，
对包线进行区域划分，并针对不同的区域制定最
佳的变几何部件调节方案，充分发挥变循环发动
机的性能潜力．
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