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双外涵组合排气变循环发动机性能
建模与仿真

牟园伟，王奉明，朱大明

（中国航空发动机集团有限公司 中国航空发动机研究院，北京 101304）

摘　　　  要：    通过气动热力学方法建立了一种双外涵组合排气变循环发动机总体性能仿真模型，编制了相

应总体性能仿真程序，模拟生成两种构型模式下节流状态和最大状态最佳变几何方案。研究表明，仅构型可

变的条件下，节流过程中双外涵模式较单外涵模式耗油率降低 0.7%～2.5%，推力降低 3.1%～5.5%。仅部件几

何可变的条件下，主喷管、混合器和高压涡轮导向器的组合变几何方案（方案 4）性能收益相对最高。较主喷

管几何单独可变方案（方案 1） ，变几何方案 4节流状态耗油率降低 2.7%～ 3.2%，高空最大状态推力提高

4.2%～5.2%。采用双外涵变构型和变几何方案 4组合的变循环方案性能收益可进一步提高。以主喷管单独

可调的单外涵发动机性能参数为基准，该变循环方案节流状态耗油率降低 4%，高空最大状态推力提高 5.2%；

以主喷管单独可调的双外涵发动机性能参数为基准，该变循环方案节流状态耗油率降低 3.2%，高空最大状态

推力提高 13.7%。
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Modeling and simulation on performance of dual-bypass combined
exhaust variable cycle engine

MU Yuanwei， WANG Fengming， ZHU Daming

（Aero Engine Academy of China，

Aero Engine Corporation of China，Beijing 101304，China）

Abstract:   A performance simulation model of dual-bypass combined exhaust VCE was established

by means of aerothermodynamics，and the performance simulation program was compiled to simulate the

optimal variable geometry scheme in throttling state and maximum state under two configuration modes.

The results showed that the specific fuel consumption of dual-bypass mode was lower 0.7%−2.5% and the

thrust was lower 3.1%−5.5% than that of single bypass mode when the configuration was only variable.

Performance benefit of the combined variable geometry scheme (scheme 4) with main nozzle，mixer and

high-pressure turbine guide was the highest when the components geometry was only variable. Compared

with  the  variable  geometry  scheme (scheme 1)  of  only  variable  main  nozzle  geometry， the  specific  fuel

consumption under throttling condition of scheme 4 was reduced by 2.7%−3.2%，and the maximum thrust

at  high  altitude  was  increased  by  4.2%−5.2%.  Performance  benefit  of  the  variable  cycle  scheme  with

combination  of  dual-bypass  variable  configuration  and  variable  geometry  scheme  4  can  be  further
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improved. Based on the performance of single bypass engine with individually adjustable main nozzle，the

specific fuel consumption under throttling condition of the variable cycle scheme was reduced by 4%，and

the  maximum  thrust  at  high  altitude  was  increased  by  5.2%.  Based  on  the  performance  of  dual-bypass

engine with individually adjustable main nozzle，the specific fuel consumption under throttling condition

of the variable cycle scheme was reduced by 3.2%，and the maximum thrust at high altitude was increased

by 13.7%.

Keywords:   variable cycle engine；variable geometry；dual-bypass；simulation model；
specific fuel consumption

 

未来战斗机正朝着超声速巡航、高机动性和

远航程等方向发展，要求发动机具备高速大推力

和低速低耗油率性能特征[1]。目前装备的小涵道

比混合排气涡扇发动机已不能满足未来战斗机发

展需求。变循环发动机（VCE）通过变流路和变几

何设计改变热力循环参数，能一定程度克服高单

位推力和低耗油率的矛盾，是目前最具潜力的发

动机[2-3]。如何合理选择和设计变流路、变几何结

构一直是 VCE研究重点。

美国通用（GE）公司对多种 VCE方案开展了

技术验证[4-6]。第一代 VCE（YJ101）主要在常规单

外涵涡扇发动机基础上采用了可调混合器结构。

该结构能在一定程度影响风扇的共同工作线，可

以小幅度提高低功率状态发动机的进气质量流量

（以下简称流量）和涵道比，从而降低耗油率。第

二代 VCE（GE21）采用了双外涵构型和核心机驱

动风扇、外涵道进口模式选择活门、前可调面积

涵道引射器、可调面积低压涡轮导向器、可调混

合器等变几何结构，拓宽了发动机涵道比的变化

范围，进一步降低了发动机耗油率。第三代 VCE
（F120）变循环特征基本与 GE21相同，发动机仍

然采用核心机驱动风扇结构和双外涵混合排气模

式，但可调结构相对简化，取消了低压涡轮导向

器。刘增文等[7-9] 对采用相同构型的 VCE性能进

行了数值模拟，初步得到了 VCE的高度、速度和

节流特性。第四代 VCE提出了可控压比发动机

（COPE）概念，通过可调面积高压涡轮导向器等变

几何结构实现核心机流量和压比可控，降低耗油

率。第五代 VCE在 COPE核心机布局基础上增

加了一个 flade级延伸出的第三外涵。发动机采

用了内涵与第一、第二外涵混合排气，与第三外

涵分开排气的组合排气模式。刘勤等[10] 对三外

涵 VCE性能模拟后认为其总涵道比调节程度更

大，燃油经济性更好。同时该 VCE存在总体结构

复杂、变几何调节变量较多的问题。

文献 [11]研究了一种双外涵组合排气 VCE，
该 VCE既保留了传统混排涡扇发动机结构简单

的特点又具备深度变循环的性能特征。本文通过

气动热力学方法建立了双外涵组合排气 VCE总

体性能仿真模型，结合相应变几何结构调节方案，

对发动机典型工况下的性能收益进行了评估，为

VCE方案的性能评估和设计选择提供参考。

 1    总体性能仿真模型建模

以图 1中的双外涵组合排气 VCE为研究对

象，建立发动机总体性能仿真模型[12-18]（图 1中各

转子部件级数仅为示意，标号表示不同位置的基

准截面）。模型假定：①前、后段风扇都由低压涡

轮驱动，前段风扇后第一外涵道可以打开和关闭；

②后段风扇进口导向叶片和高压压气机进口导向

叶片可调，保证多状态下后段风扇和高压压气机

进口动叶处于最佳攻角；③高压涡轮导向器喉道

面积、主喷管喉道面积和混合器进口外涵面积可
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图 1    双外涵组合排气涡扇发动机基准截面

Fig. 1    Reference section of dual-bypass combined exhaust turbofan engine
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调；④高/低压涡轮导向器、主喷管和外涵喷管喉

道截面气流堵塞；⑤混合器进口内/外涵气流马赫

数不超过 1；⑥主喷管和外涵喷管气体完全膨胀；

⑦在发动机主要工作状态点，转子部件效率与静

止部件总压恢复系数保持设计点值不变[14]；⑧引

气和冷却气的百分比为常数，功率提取也为常数；

⑨各主要部件空气或燃气在总焓计算中采用变比

热模型，即空气或燃气的比定压热容与温度

相关。

已知发动机在某高度、马赫数、进气流量、

涵道比、风扇压比、高压压气机压比、涡轮前燃

气温度、高/低压涡轮膨胀比、混合器进口内/外涵

马赫数、各转子部件效率以及静止部件总压恢复

系数等设计点的性能参数，利用发动机共同工作

条件，即：流路代表性截面流量守恒、风扇/压气

机与涡轮功率平衡、混合器进口内/外涵气流静压

相等等条件，建立发动机非设计点流量、功率及

静压平衡等方程。

当第一外涵模式转换阀处于打开状态，发动

机处于双外涵、内/外涵混合排气与分开排气组合

工作模式。

由前段风扇效率表达式可得

ηf1 =
πf1
γ−1
γ −1
τf1−1

（1）

根据第一外涵出口喉道堵塞条件，由非设计

点和设计点流量方程可得

ṁ18

√
T ∗18

p∗18A18
=

ṁ180

√
T ∗180

p∗180A180
（2）

式（2）除以前段风扇非设计点进口总温、总

压可得

ṁ18
√
τf1

πf1A18
=

ṁ180

√
T ∗180/T

∗
2(

p∗180/p
∗
2

)
·A180

（3）

由式（1）和式（3）联立可得到前段风扇非设计

点总压比和总温比。

由风扇转子功率平衡条件得到

ṁ4.5cp4.5T ∗4.5

1− 1

πtl
γr−1
γr

ηtlηmh = ṁ2cp2T ∗2（τf1−1）+

ṁ2.1cp2.1T ∗2.1

(
πf2
γ−1
γ −1

)
1
ηf2
+Ptl

（4）

由高压转子功率平衡条件得到

ṁ4.1cp4.1T ∗4.1

1− 1

πth

γr−1
γr

ηthηmh =

ṁ2.5cp2.5T ∗2.5

(
πch

γ−1
γ −1

)
1
ηch
+Pth （5）

由高压涡轮流量守恒及高/低压涡轮导向器

堵塞条件得到

πth√
τth
=C ·

(
A4

A4.5

)
（6）

由高压涡轮效率表达式得到

1−τth

1−πth
γr−1
γr

= ηth （7）

由流量守恒条件确定第一外涵涵道比为

α1 =
σ1A18

q（λ2.1）A2.1
（8）

第二外涵涵道比为

α2 =
σ2q（λ16）A16

q（λ2.5）A2.5
（9）

由混合器进口处内/外涵静压相等得到

p*
6

(
1+
γr−1
2Ma2

6

) γr
1−γr
= p*

16

(
1+
γ−1
2Ma2

16

) γ
1−γ

（10）

由第一级低压涡轮导向器临界截面与后混合

器内涵进口流量守恒得到

πtl√
τtl
=C ·

(
A4.5

A6

)
· 1

Ma6
·

[
2
γr+1

(
1+
γr−1
2
·Ma2

6

)] γr+1
2（γr−1）

（11）

由低压涡轮效率表达式得到

1−τtl

1−πtl
γr−1
γr

= ηtl （12）

混合器出口总压、总温由流量方程、能量守

恒方程和欧拉动量方程联立求解得到

ṁ6A = ṁ16+ ṁ6 （13）

ṁ6Acp6AT ∗6A = ṁ16cp16T ∗16+ ṁ6cp6T ∗6 （14）

p6AA6A

(
1+γrMa2

6A

)
= p6A6

(
1+γrMa2

6

)
+

p16A16

(
1+γMa2

16

) （15）

主喷管气流速度由式（16）得到
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V9 =

√√√√√
2cp9T ∗9

1−
(

ph

p∗9

) γr−1
γr

 （16）

外涵喷管气流速度由式（17）得到

V19 =

√√√√√
2cp19T ∗19

1−
(

ph

p∗19

) γ−1
γ

 （17）

当第一外涵模式转换阀处于关闭状态，发动

机处于单外涵、内/外涵混合排气工作模式。第一

外涵涵道比为

α1 = 0 （18）

外涵喷管气流速度为

V19 = 0 （19）

由风扇转子功率平衡条件得到

ṁ4.5cp4.5T ∗4.5

1− 1

πtl
γr−1
γr

ηtlηmh =

ṁ2cp2T ∗2

(
πf
γ−1
γ −1

)
1
ηf
+Ptl （20）

其余参数方程与模式转换阀打开状态相同。

γ γr

α1 α2 A
p∗ T ∗ ph

q（λ） λ

ṁ V

σ1 σ2

cp P
η π τ

h l f1
f2

式（1）～式（20）中， 表示空气比热比， 表示

燃气比热比， 、 表示第一、第二外涵涵道比，

表示相应截面面积， 表示总压， 表示总温，

表示环境压力， 表示无量纲密流， 表示无量

纲速度系数， 表示流量，Ma表示马赫数， 表示

速度， 、 表示第一、第二外涵总压恢复系数，

C表示一个常数， 表示比定压热容， 表示输出

功率， 表示效率， 表示压比， 表示总温比。下

标 表示高压转子， 表示低压转子，f表示风扇，

前段风扇， 表示后段风扇，m表示轴，t表示涡轮，

c表示压气机，下标数字 0表示设计点状态，除 0
外的其他数字下标以及下标 A表示对应图 1中

基准截面的位置。

根据发动机设计点性能参数以及流量、功率、

静压平衡方程，结合发动机高/低压涡轮膨胀比控

制规律，采用 Microsoft Visual C++语言编程仿真

得到给定高度、马赫数和涡轮前燃气温度条件下

发动机非设计点性能参数。发动机单外涵模式性

能仿真程序流程如图 2所示，双外涵模式性能仿

真程序流程如图 3所示。假设某发动机以地面静

止状态、双外涵模式最大状态点为设计点，利用

该仿真模型计算得到了相同涡轮前燃气温度和

高/低涡轮膨胀比条件下，发动机两种模式性能参

数，见表 1。

 

输入值: 低压涡轮
膨胀比、式 (12)

进气流量

风扇进口总温、总压

初始值: 主燃烧室油气比f

高压涡轮流量、单位
流量功、出口总温

低压涡轮流量、单位
流量功、出口总温

高压压气机出口
总温、总压

主燃烧室油气比 fnew

如果 f=fnew

如果α2=α2new

是

f=fnew

否

混合器内/外涵进口马赫
数、第二外涵涵道比a2new

输入值: 设计点
混合器内/外涵
   进口马赫数、
式 (9)、式(10)

是

输入值: 设计点
   高压涡轮膨胀比、

式 (6)、式(7)

是否打开加力燃烧室

否

计算加力燃烧室油气比

是

加力燃烧室出口总温、总压

喷管出口流速

单位推力、总推力、耗油率

否

输入值: 加力
燃烧室总温

输入值: 高度、
马赫数    

式 (5)

式 (20)

式 (16)

高/低压涡轮出口总压

涡轮前总温

否

低压涡轮膨胀比π−1 式 (11)、式(12)

是

更新进气流量

初始值: 第二外涵涵道比α2

风扇出口总温、总压

混合器出口总温、总压 式 (13)~式 (15)

α2=α2new

tl, new

如果π−1
tl tl, newπ−1=

图 2    发动机单外涵模式总体性能计算流程图

Fig. 2    Flow chart of numerical simulation for engine

single bypass mode
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 2    构型可变对节流特性影响

发动机沿着共同工作线从高功率状态向低功

率状态节流过程中，风扇共同工作线因构型模式

的改变而移动（见图 4），因此发动机推力、耗油率

等性能与构型的选择相关。节流过程中，发动机

两种构型模式推力、涵道比、总压比、涡轮前总

温和耗油率的变化见图 5～图 10。

结果表明，相同涡轮前总温条件下，发动机单

外涵模式具有相对较高的推力。发动机推力主要

与进气流量和单位推力相关。单位推力主要由涡

轮前总温和风扇压比决定。双外涵模式下，流经

 

表 1    两种构型模式最大状态性能参数

Table 1    Maximum state parameters of two

configuration modes

参数
数值

双外涵（设计点） 单外涵

高度/km 0 0
马赫数 0 0

涡轮前总温比 1 1

进气流量比 1 0.976

第一外涵涵道比 0.09

第二外涵涵道比 0.15 0.154

前段风扇压比 1.62

后段风扇压比 2.63 4.52

高压压比 6.05 6.02

高涡膨胀比 2.84 2.84

低涡膨胀比 1.89 1.89

混合器进口内涵马赫数 0.500 0.500

混合器进口外涵马赫数 0.316 0.325

混合器出口马赫数 0.496 0.499

推力/N 106 065 111 906

耗油率/（kg/（N·h）） 0.081 0.082

 

输入值: 低压涡轮
膨胀比、式 (12)

进气流量

风扇进口总温、总压

初始值: 第一外涵涵道比α1

初始值: 主燃烧室油气比f

高压涡轮流量、单位
流量功、出口总温

低压涡轮流量、单位
流量功、出口总温

前段风扇出口总温、总压

高压压气机出口
总温、总压

主燃烧室油气比 fnew

如果 f=fnew

是

f=fnew

否

混合器内/外涵进口马赫
数、第二外涵涵道比a2new

输入值: 设计点
混合器内/外涵
   进口马赫数、
式 (9)、式 (10)

如果α2=α2new

α1=α1new

是

输入值: 设计点
   高压涡轮膨胀比、

式 (6)、式 (7)

是否打开加力燃烧室

否

计算加力燃烧室油气比

是

加力燃烧室出口总温、总压

喷管出口流速

否

输入值: 加力
燃烧室总温

输入值: 高度、
马赫数    

式 (1)、式 (3)

式 (4)

式 (5)

高/低压涡轮出口总压

涡轮前总温

否

是

更新进气流量

初始值: 第二外涵涵道比α2

后段风扇出口总温、总压

第一外涵涵道比a1new

如果α1=α1new

是

否

混合器出口总温、总压 式 (13)~式 (15)

α2=α2new

式 (8)

低压涡轮膨胀比π−1
tl, new

式 (11)、式 (12)

如果π−1
tl tl, newπ−1=

式 (16)、式 (17)

单位推力、总推力、耗油率

图 3    发动机双外涵模式总体性能计算流程图

Fig. 3    Flow chart of numerical simulation for

engine dual-bypass mode
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图 4    两种构型模式风扇共同工作线

Fig. 4    Operating line of fan in two configuration modes
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第一外涵的气流只经过前段风扇增压就排出，造

成部分推力损失。同时，节流过程中单外涵模式

较双外涵模式进气流量降低 2.4%～5.6%，风扇压

比提高 2.8%～5.7%，导致推力提高 3.1%～5.5%。

相同推力条件下，双外涵模式具有相对较低

的耗油率。热效率和推进效率是影响发动机耗油

率的关键因素。节流过程中，双外涵模式较单外

涵模式总压比相当，涡轮前总温相差 0.4%～1.1%，

因此两种模式热效率基本相当。双外涵模式较单

外涵模式涵道比提高 38%～52%，推进效率显著

提升，导致耗油率降低 0.7%～2.5%。

 3    几何可变对节流状态耗油率影响

发动机节流状态以追求低耗油率为目标。以

设计点状态各结构流路面积为基准，假设高压涡
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图 5    两种构型模式节流状态进气流量比

Fig. 5    Intake air flow ratio in throttling state of two

configuration modes
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Fig. 6    Thrust ratio in throttling state of two configuration modes
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图 8    两种构型模式节流状态总压比

Fig. 8    Total pressure ratio in throttling state of two

configuration modes
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图 9    两种构型模式节流状态涡轮前总温比

Fig. 9    Total temperature ratio before turbine in throttling state

of two configuration modes
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configuration modes
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轮导向器喉道面积比 A4/A40、混合器进口外涵面

积比 A16/A160 和主喷管喉道面积比 A8/A80 的变化

范围为 0.85～1.15。已知发动机设计点状态性能

参数见表 1，在节流至 60%设计点推力状态下，对

主喷管、混合器和高压涡轮导向器采用 4种不同

的变几何方案。方案 1：主喷管喉道面积 A8 可调；

方案 2：主喷管喉道面积 A8 和混合器进口外涵面

积 A16 可调；方案 3：主喷管喉道面积 A8 和高压涡

轮导向器喉道面积 A4 可调；方案 4：主喷管喉道

面积 A8、混合器进口外涵面积 A16 和高压涡轮导

向器喉道面积 A4 可调。各变几何方案以相同推

力下耗油率最低为目标，以保持低压涡轮膨胀比

不变为约束，对不同可调结构的最佳几何面积进

行寻优。发动机两种构型模式节流状态最佳变几

何参数及发动机性能参数见表 2、表 3，表中 h为

高度，Ma为马赫数。
 
 

表 2    发动机双外涵模式不同变几何方案性能参数（h=0 km、Ma=0，60%设计点推力状态）

Table 2    Engine parameters of different variable geometry schemes for dual-bypass mode

（h=0 km，Ma=0，60% design point thrust state）

流量/
（kg/s）

涡轮前
总温/K

风扇
压比

高压压气机
压比

高压涡轮
膨胀比

低压涡轮
膨胀比

总涵
道比

耗油率/
（kg/（N·h）） A4/A40 A16/A160 A8/A80

变几何
方案

98 1 650 3.20 5.22 2.84 1.89 0.37 0.075 9 1 1 1.08 1
99 1 656 3.14 5.27 2.84 1.89 0.40 0.075 3 1 1.15 1.09 2

98 1 653 3.15 6.40 3.42 1.89 0.35 0.074 5 0.85 1 1.07 3

99 1 659 3.10 6.48 3.42 1.89 0.38 0.073 5 0.85 1.15 1.08 4

 
 

表 3    发动机单外涵模式不同变几何方案性能参数（h=0 km、Ma=0，60%设计点推力状态）

Table 3    Engine parameters of different variable geometry schemes for single bypass mode

（h=0 km，Ma=0，60% design point thrust state）

流量/
（kg/s）

涡轮前
总温/K

风扇
压比

高压压气机
压比

高压涡轮
膨胀比

低压涡轮
膨胀比

总涵
道比

耗油率/
（kg/（N·h）） A4/A40 A16/A160 A8/A80

变几何
方案

91 1 641 3.23 5.18 2.84 1.89 0.264 0.076 5 1 1 1.07 1
93 1 646 3.16 5.25 2.84 1.89 0.29 0.076 0 1 1.15 1.10 2

92 1 644 3.19 6.37 3.42 1.89 0.25 0.075 2 0.85 1 1.07 3

93 1 647 3.12 6.43 3.42 1.89 0.28 0.074 5 0.85 1.15 1.09 4
 
 

结果表明，两种构型模式下变几何方案 4能

实现最佳的耗油率性能。相对变几何方案 1，双

外涵模式下，方案 4的耗油率降低 3.2%；单外涵

模式下，方案 4的耗油率降低 2.7%。

在相同推力条件下，对可变结构最佳变几何

调节应该同时实现较高的总压比和涵道比。在双

外涵模式下，相较只调节主喷管喉道面积 A8 的变

几何方案 1，方案 2通过放大混合器进口外涵面

积 A16，发动机涵道比提高 8.1%，耗油率降低 0.8%；

方案 3通过关小高压涡轮导向器喉道面积 A4，发

动机总压比提高 21%，涵道比降低 5.4%，耗油率

降低 1.9%；方案 4通过混合器、高压涡轮导向器

和主喷管喉道面积的组合调节，使发动机总压比

提高 20.3%，涵道比提高 2.7%，耗油率降低 3.2%。

在单外涵模式下，不同变几何方案对发动机关键

循环参数和耗油率性能的影响规律与双外涵模式

基本相同。

 4    几何可变对最大状态推力影响

发动机高空高速状态以追求高推力为目标。

在 h=11 km、Ma=1.5的巡航最大状态下，对主喷

管、混合器和高压涡轮导向器同样采用以上 4种

变几何方案，各变几何方案以推力最大为目标，

以保持极限涡轮前燃气温度和低压涡轮膨胀比不

变为约束，对不同可调结构的最佳几何面积进行

寻优。发动机两种构型模式最大状态最佳变几何

参数及发动机性能参数见表 4、表 5。

结果表明，两种构型模式下变几何方案 4能

实现最佳的推力性能。相对变几何方案 1，双外

涵模式下，方案 4推力提高 4.2%；单外涵模式下，

方案 4推力提高 5.2%。

在涡轮前总温和进气流量相当的条件下，低

涵道比和高风扇压比决定了较高的单位推力。在

单外涵模式下，相对变几何方案 1，方案 2通过关
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小混合器进口外涵面积 A16，发动机涵道比降低

14.8%，风扇压比提高 4.2%，推力提高 3.3%；方案

3通过关小高压涡轮导向器喉道面积 A4，发动机

涵道比降低 7.4%，推力提高 1.5%；方案 4通过混

合器、高压涡轮导向器和主喷管喉道面积的组合

调节，使发动机涵道比降低 18.5%，风扇压比提高

4.8%，推力提高 5.2%。在双外涵模式下，不同变

几何方案对发动机关键循环参数和推力性能的影

响规律与单外涵模式基本相同。

 5    结　论

本文建立的双外涵组合排气变循环发动机总

体性能仿真模型，可以模拟构型变化和关键结构

几何变化对发动机总体性能的影响。对于本文研

究的变循环发动机方案，在不考虑非设计点部件

效率变化的条件下：

1） 发动机构型改变对耗油率影响较小，对推

力影响较大。节流过程中，双外涵模式较单外涵

模式耗油率降低 0.7%～2.5%，推力降低 3.1%～

5.5%。

2） 主喷管、混合器和高压涡轮导向器的组合

调节对发动机两种构型模式的耗油率和推力都产

生较大增益。三种可变几何结构的组合调节相较

主喷管单独调节，地面节流状态耗油率降低

2.7%～3.2%，高空最大状态推力提高 4.2%～5.2%。

3）  采用变构型和变几何组合调节的设计方

案综合收益最高。以主喷管单独可调的单外涵模

式性能参数为基准，该变循环发动机节流状态耗

油率可降低 4%，高空最大状态推力可提高 5.2%；

以主喷管单独可调的双外涵模式性能参数为基准，

该变循环发动机节流状态耗油率降低 3.2%，高空

最大状态推力提高 13.7%。

4）  节流状态发动机安装耗油率性能增益可

进一步增加。节流状态通过构型改变和变几何结

构组合调节，可使进气流量较主喷管单独可调的

单外涵模式增加 8.8%，降低了进气道溢流阻力，

可进一步降低发动机安装耗油率。
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流量/
（kg/s）

涡轮前
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高压压气机
压比

高压涡轮
膨胀比
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膨胀比

总涵
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表 5    发动机单外涵模式不同变几何方案性能参数（h=11 km、Ma=1.5，最大状态）

Table 5    Engine parameters of different variable geometry schemes for single bypass mode

（h=11 km，Ma=1.5，maximum state）

流量/
（kg/s）

涡轮前
总温/K

风扇
压比

高压压气机
压比

高压涡轮
膨胀比

低压涡轮
膨胀比

总涵
道比

推力/N A4/A40 A16/A160 A8/A80
变几何
方案
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