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低压涡轮导向器开度对变循环发动机的影响

何雨婷， 王英锋
（南京航空航天大学能源与动力学院，南京  210016）

摘要： 建立了变循环发动机整机模型并对可变几何低压涡轮特性进行修正，研究了低压涡轮导叶开度从-6°~6°
时对各部件以及发动机整体性能的影响。结果表明：随低压涡轮导向器角度变大，低压涡轮进口折合流量增大，

不论低压涡轮导向器开大或关小，高、低涡轮效率均下降；随导叶开度增大，高压涡轮膨胀比增大，高压轴功率增

大，高压压气机（High pressure compressor，HPC）与核心机驱动风扇级（Core driven fan stage，CDFS）压比增大；

双外涵模式下涡轮导叶角度为 0°时单位推力最大，单外涵模式下涡轮角度为-1°时单位推力最大。
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Influence of Low Pressure Turbine Guide Opening on Variable 
Cycle Engine

HE Yuting， WANG Yingfeng
（College of Energy and Power Engineering， Nanjing University of Aeronautics & Astronautics， Nanjing 210016， China）

Abstract: The variable cycle engine model is established and the variable geometry low pressure turbine 
characteristics are modified. The results show that the reduced flow rate at the inlet of the low pressure turbine 
increases with the increase of the angle of the low pressure turbine deflector. With the increase of guide vane 
opening， the expansion ratio of high pressure （HP） turbine， the power of HP shaft， and the pressure ratio of 
high pressure compressor（HPC） to core driven fan stage（CDFS） increase. The specific thrust reaches its 
maximum when the turbine guide vane angle is 0° in double bypass mode and the turbine angle is -1° in 
single bypass mode，respectively.
Key words: variable cycle engine； variable geometry low pressure turbine； guide vane opening； turbine 

efficiency； specific thrust； specific fuel consumption

随着现代航空技术的不断发展，飞机性能的提

高使得对发动机的性能有着更高的要求。针对现

代飞机多任务多环境下的设计要求，在不同的飞机

用途与结构中，对于发动机的要求也趋于多样化。

对下一代战斗机来说，大空域、宽速域、高隐身、高

机动是发展趋势，对宽速域高机动条件下的进发匹

配和在不同飞行条件下的经济性也有了进一步的

要求。20 世纪 60 年代，美、英、法和前苏联开始研

制超声速客机。在此背景下，美国 GE 公司提出变

循环发动机（Variable cycle engine，VCE）的概念。

与常规发动机相比，变循环发动机具有多个几何可

变部件，通过调整几何可变部件的外形尺寸来改变

发动机的热力循环参数，使发动机在不同飞行条件

下采用不同的工作模式，从而最大限度地兼顾超声

速飞行的高推力性能和亚声速巡航低耗油率的要

求，能够适应于各种情况下的任务需求。在变循环

发动机中，可变几何涡轮是其中重要的可调部件，

通过调节涡轮导向器角度调节自身流通能力，从而
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调节发动机的气动热力状态［1］。

20世纪开始，美国、英国、日本等发达国家对变

几何涡轮在变循环发动机上的应用开展了深入的

研究［2‑3］，VCTEF731‑2、GE21、HYPER90 和 COPE
等变循环验证机上都使用了变几何涡轮。20 世纪

60年代，NASA 刘易斯研究中心开始对变几何涡轮

进行研究［4］。罗罗公司通过试验证明改变涡轮导向

器安装角可以有效地调节涡轮流量［5］。GE 公司将

TFE731‑2 涡扇发动机改为变循环发动机，进行了

高空模拟试验，验证了变几何涡轮技术的优势。

Meyer等［6］研究表明可变几何涡轮可以在较宽的工

作范围内改善发动机比推力及降低耗油率。较国

外研究进程来说国内对于变几何涡轮的研究虽然

开始较晚，但近年来也得到广泛关注。贾小权等［7］

通过 RANS方法并结合 SST 湍流模型，研究了不同

可调导叶角度下低压涡轮级气动性能变化，结果表

明可调导叶旋转角度会明显改变导叶叶顶及动叶

通道内的流动情况，角度变大会增加涡轮级流量，

较小动叶进口相对气流角，使动叶压力面出现明显

分离。高杰等［8］针对大子午扩张变几何涡轮在可调

静叶转动时旋转轴端严重恶化端区流场的问题，提

出了在可调静叶的机匣端部应用小翼结构并减少

叶端间隙的流动。

综上所述，变几何涡轮在新一代战斗机以及超

声速运输机上有着广泛的应用前景。目前国内对

于变几何涡轮的研究主要集中在可调导叶的气动

设计［9‑11］，导叶调节角度对流场的影响以及涡轮导

叶变化对涡轮性能影响的数值仿真［2，12］等方面，对

于变几何涡轮对变循环发动机在不同模式下的性

能影响研究较少。本文通过改变变几何低压涡轮

的导叶开度从而控制涡轮流通面积，研究了变几何

低压涡轮对变循环发动机在单、双外涵地面工作状

态下经济性及动力性的影响。

1 数学模型

1. 1　变循环发动机整机模型

本文研究的变循环发动机结构如图 1 所示，该

模型包括风扇、核心机驱动风扇级（Core drive fan 
stage,CDFS）、高压压气机（High pressure compres‑
sor,HPC）、高低压涡轮、尾喷管，以及模式选择活

门（Mode selection valve，MSV）、前可变涵道引射

器（Front variable area bypass injector，FVABI）、后

可变涵道引射器（Rear variable area bypass injec‑
tor，RVABI）等可变几何部件。该变循环发动机具

有两种工作模式，当 MSV 打开时，以双外涵模式

工作，气流流经风扇后进入外涵道和内涵道，此时

变循环发动机处于低功率、高经济性状态，适合于

在亚声速巡航状态使用；当 MSV 关闭时，以单外

涵模式工作，气流全部流经内涵道，此时发动机的

推力变大，适用于在超声速巡航时使用。在建立模

型时，将变几何部件用分流器和混合器的形式进行

简化，MSV 和 FVABI简化模型如图 2 所示。

本文对发动机进行通用模块化建模，将发动机

热力计算过程封装在模块中，将上游部件的输出作

为输入，通过内部计算程序计算后输出参数，模块

参数计算原理如图 3 所示，系统采用牛顿‑拉夫森

迭代法进行计算。本文所建立的变循环发动机需

要给出进口流量、β_Fan、β_CDFS、β_HPC、副外涵

与内涵涵道比、CDFS 涵道比、高压涡轮膨胀比

（PR_HPT）、低压涡轮膨胀比（PR_LPT）、高压轴

转速、低压轴转速共 10 个参数，即可以对发动机进

行热力计算，计算其性能参数和各部件参数。所给

的参数是否匹配发动机工作点参数还需要通过发

动机的共同工作方程来检验，检验方程如下：

（1） 风扇进口流量平衡

W c2in - W cCalc2in

W c2in

= 0 （1）

（2） CDFS 进口流量平衡

W c21in - W cCalc21in

W c21in

= 0 （2）

（3） 高压压气机进口流量平衡

图 1 变循环发动机结构示意图

Fig.1 Variable cycle engine structure diagram

图 3 部件模块示意图

Fig.3 Component module diagram

图 2 MSV 和 FVABI结构简图

Fig.2 MSV and FVABI structures
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W c25in - W cCalc25in

W c25in

= 0 （3）

（4） 高压涡轮进口流量平衡

W l41in - W lCalc41in

W l41in

= 0 （4）

（5） 低压涡轮进口流量平衡

W l45in - W lCalc45in

W l45in

= 0 （5）

（6） 混合室进口流量平衡

p s1 - p s2

p s1
= 0 （6）

（7） 转子扭矩平衡

∑T rq = 0 （7）
（8） 喷管进出口流量平衡

W nozin - W nozcalcout

W nozin

= 0 （8）

式中：W c 为风扇、CDFS、高压压气机部件特性图

上查得的进口折合流量；W cCalc 为计算所得各压气

机部件进口折合流量；W l 为涡轮部件特性图查得

进口折合流量；W lCalc 为计算所得涡轮进口折合流

量；ps1与 ps2分别为混合室前外涵与内涵出口静压；

∑T rq 为高低压转子扭矩之和；W nozin 为喷管进口质

量流量；W nozcalcout 为喷管出口计算质量流量。

对于本文所建立的变循环发动机结构，共需要

10 个检验方程，分别为风扇进口流量平衡、CDFS
进口流量平衡、高压压气机进口流量平衡、副外涵

与 CDFS 涵道后混合室进口静压平衡、副外涵与内

涵出口混合室静压平衡、高压涡轮进口流量平衡、

低压涡轮进口流量平衡、高压转子扭矩平衡、低压

转子扭矩平衡和喷管进出口流量平衡。

1. 2　可变几何低压涡轮特性图

在复杂的飞行条件下，发动机的工作状态也会

有较大的改变，涡轮作为发动机中输出功的部件，

它的调节能力对于变循环发动机整体性能来说十

分重要［13］。旋转涡轮导向器叶片是调节涡轮的有

效方法之一，在变循环发动机设计方案中也得到了

广泛的应用。

本文通过调节低压涡轮第一级导向器叶片，可

以使流量相似参数在很大范围内变化，从而调节在

不同飞行条件下发动机涡轮和压气机的工作匹配

性。在转动导向器叶片时，导向器出口气流角和反

力度发生变化，在整个叶高上基元级速度三角形产

生变形，因此级效率降低，在导向器角度关小时，气

流对涡轮转子的迎角增大，同时反力度减小，因而

效率下降更为明显［14］。

可变几何涡轮与定几何涡轮在建模时的不同

之处在于导向器开度变化时模型对涡轮特性图选

择的变化。本文参考文献［15］对变几何低压涡轮

进行特性修正，低压涡轮导向器开度与折合流量和

效率的关系如图 4所示。假设涡轮导向器开度变化

只影响其喉道面积和效率，令设计点状态下低压涡

轮导叶开度为 0°，当开度为负值时，导向器流通面积

减小，开度为正值时，导向器流通面积增大，而无论

导向器开大或者关小，效率都小于设计点效率。

以变几何低压涡轮设计点为基准，对导向器开

度不同的涡轮特性图进行插值，在建模过程中通过

导向器角度来查找不同的特性图进行计算。图 5

图 4 导向器开度对效率、流量的影响

Fig.4 Effect of turbine guide vane opening on efficiency/
flow

图 5 涡轮特比图

Fig.5 Turbine characteristic diagram
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为涡轮导向器面积分别为 130%、100%、70% 时的

涡轮特性图［16］，在计算时通过对面积进行插值得

到其他面积条件下的特性图，以满足在不同开度下

的计算，插值函数如式（9，10）所示。结合图 5 可

知，导向器面积为 130% 时对应开度约为 4.5°，面积

为 70% 时对应开度约为-9.2°。
W a = f ( α，N Lcor，π ) （9）
η = f ( α，N Lcor，π ) （10）

式中：W a 为折合流量，η 为效率，α 为导向器角度，

N L cor
为低压转子折合转速，π 为低压涡轮膨胀比。

2 计算结果及分析

2. 1　低压涡轮导向器开度对双外涵模式的影响

本文选取地面工作点作为该变循环发动机双

外涵设计点工作条件，设计点主要参数如表 1 所

示，其中 SFC 表示单位耗油率。在调节过程中，通

过改变燃油流量保持高压折合转速不高于 100%，

涡 轮 前 总 温 不 超 过 1 800 K，导 叶 调 节 范 围 为

-6°~6°。

表 1 双外涵模式设计点主要参数

Table 1 Main design point parameters of double bypass mode

W/（kg⋅s-1）
100

BFAN

0.385 2
BCDFS

0.405 2
πFAN

3.4
πCDFS

1.25
πHPC

6
πHPT

2.72
πLPT

2.26
ηH

0.91
ηL

0.9
Fn/N

70148.45
SFC/（kg⋅s-1⋅N-1）

0.067

低压涡轮导向器开度增大时，高压涡轮功率增

大，从而使得高压轴折合转速 nH，cor（图 6，其中 nL，cor

为低压轴折合转速）增大，nH，cor 不断增大，CDFS 与

高压压气机压比增大，由于设置高压轴转速限制

值，在达到 100% 时通过减少核心机通过流量维持

轴转速，涵道比的变化如图 7 所示，其中 BPRFAN 和

BPRCDFS 分别为风扇涵道比和 CDFS 涵道比。流

量变化如图 8 所示，随着核心机流量增加，涵道比

降低。由于高压轴功率的增大，核心机的压比升

高，图 9 给出了压缩部件的压比变化，由于高压轴

折合转速的限制，在开度大于 0°后 CDFS 和 HPC
压比增大的趋势减弱，趋于平稳。部件效率如图

10 所示，由于涡轮效率降低，涡轮做功能力降低，

为了保持压气机部件与涡轮部件的功率平衡条件，

一方面压气机部件的效率有所降低，另一方面适当

增加燃烧室供油量，从而使涡轮前温度上升。

风扇进口折合流量如图 11 所示，在-6°~0°变
化范围内，风扇进口折合流量增大，0°~6°变化范围

内，风扇进口流量有所降低。当导向器开度小于 0°

图 6 折合转速变化

Fig.6 Corrected speed changes

图 7 涵道比变化

Fig.7 Bypass ratio changes

图 8 核心机流量变化

Fig.8 Core engine flow changes

图 9 压缩部件增压比

Fig.9 Pressure ratio
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时，推力随面积增大而增大，当导向器开度继续增

大时，由于受到转速限制，CDFS 和 HPC 的进口流

量降低（图 12），低压轴效率进一步下降，导致推力

降低。由图 13 可知，当导向器开度为 0°时，推力最

大而单位燃油消耗率最低。由于低压轴效率不断

下降，做功能力降低，低压轴驱动部件即风扇的压

比也逐渐减小，为保持总增压比变化波动较小，需

要增大核心机压比，由于 CDFS 的压比增加范围较

小，所以主要影响部件为高压压气机。随导向器开

度增大，高压涡轮出口压力降低，增大了高压涡轮

膨胀比，提高了高压涡轮功率，同样，此时低压涡轮

膨胀比降低，低压涡轮功率减小，风扇进口流量减

小，由于调节过程中尾喷管喉道面积不变，推力也

会减小，耗油率上升。

2. 2　低压涡轮导向器开度对单外涵模式的影响

该变循环发动机单外涵地面设计点主要参数

如表 2 所示。变几何涡轮导叶角度的改变直接影

响涡轮的流通能力，从而导致涡轮内及发动机整机

的气动性能发生改变。从图 14 中可以看出，随着

导向器开度的增大，涡轮喉部通过的流量基本呈线

性增长，由于单外涵模式下风扇后流量全部流入核

心机，低压涡轮进口流量较大。

由于导向器调节时流量的增加远大于效率的

下降，由涡轮特性计算公式可知，此时涡轮功增大，

从而使发动机获得更大的推力。图 15 给出角度变

化时核心机流量及 CDFS 涵道比变化趋势，当导向

器调节角度为负值时，随着导向器开度的减小，高

压涡轮功率减小，nH 下降，CDFS 和 HPC 压比减

小，从而核心机进口流量减小，涵道比增大。图 16

给出了随导向器角度变化压缩部件增压比的变

化。当导向器开度增大时，低压涡轮进口流量变

大，πHPT 增大，为了保持 nH 不超过 100%，通过减少

燃油供给量降低涡轮前温度，此时涡轮轴输出功率

下降，HPC 与 CDFS 增压比随转速控制基本保持

不变，nL 持续下降导致风扇增压比降低。图 17 为

单位推力及单位耗油率变化曲线，由于在-1°时供

图 12 部件物理流量

Fig.12 Component flow

图 13 单位推力及单位耗油率变化

Fig.13 Changes of specific thrust and specific fuel consump‑
tion rate 

表 2 单外涵设计点主要参数

Table 2 Main design point parameters of single bypass mode

W/（kg⋅s-1）
100

BCDFS

0.646 3
πFAN

3.78
πCDFS

1.18
πHPC

6
πHPT

2.685
πLPT

2.013
ηH

0.91
ηL

0.9
Fn/N

79 925.65
SFC/（kg·N-1·s-1）

0.075 8

图 10 部件效率变化

Fig.10 Efficiency changes

图 11 风扇进口折合流量

Fig.11 Fan inlet corrected flow
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油量最大，从而单位推力最大，单位耗油率最高，随

着供油量的减小以及导叶开度的变化，单位推力与

单位耗油率均下降。

3 结   论

本文建立了变循环发动机整机模型及低压涡

轮导向器变几何模型，并分析了低压涡轮导叶调节

对变循环发动机单、双外涵工作模式的影响，得出

以下结论。

（1） 低压涡轮导向器开度增大时，低压涡轮进

口流量变大，高压涡轮膨胀比增大，低压涡轮膨胀

比减小，导致高压轴功率增大，低压轴功率减小，

CDFS 和 HPC 压比增大，风扇压比减小，调节方向

相反时核心机压比趋势相反，而由于导叶开度减小

时，虽然低压涡轮膨胀比增大，但涡轮效率也有所

降低，导致风扇增压比降低。

（2） 低压涡轮导向器开度增大时，低压涡轮进

口流量增大，高压涡轮膨胀比增大，高压涡轮分配

功率增大，从而使得高压转子折合转速提高，但在

开度大于 0°后，由于受到高压轴折合转速的限制，

需要降低燃油流量来保持转速，因而高压涡轮功率

受限；在开度小于 0°时轴效率下降，可通过增加燃

油流量提高功率，此时受到涡轮前温度的限制，因

为在低压涡轮设计点附近发动机推力最大。

（3） 低压涡轮导向器开度增大时，核心机进口

流量增大，风扇涵道比与 CDFS 涵道比相应减小，

当导向器开度大于 0°时，变化趋势逐渐平缓。在后

续的研究中，可通过与其他变几何部件耦合调节，

得到发动机的最优工作点。
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