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0 引 言
变循环发动机（VCE）是一种具有

优秀综合性能的推进系统，它把涡喷发

常规布局涡扇发动机实现变循环功能
的技术途径初探

摘　要：结合常规布局涡扇发动机特点，通过热力循环参数分析，对现有涡扇发动机实现变循环功能的技术

途径进行了初步分析，为利用现有发动机开展变循环技术研究、实现变循环功能及提高发动机的任务适应性

提供参考。
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动机超声速性能和涡扇发动机的亚声

速性能综合到一台发动机上，通过多个

部件/机构的几何调节实现不同工作模

Analysis of the Technical Approach of Actualizing VCE Based on the
Conventional Turbofan Engine

式的转换，扩大涵道比变化范围。国外

已开展大量变循环发动机研究及验证

工作，借鉴国外经验，本文以常规布局

图6　±100°防火构型下机身附近静温流线

分布图

优选，最终对优选出的方案进行试验验

证，从而节约试验花费。综上所述，采用

CFD流场热分析的方法可以对尾吊布

局民用飞机的短舱防火区域初步设计

起到一定的辅助作用。                    
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身热影响均不会对机身造成危害。在短

舱防火区域初步设计和优选中，根据重

量等相关约束，可以用CFD方法对多种

防火区域设计方案进行计算分析、多轮
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资助单位 空军 海军 NASA NASA

时间 1975～1976年 1976～1977年 1977～1979年 1978～1981年

结构形式

1×2分离风扇结

构，增加一个外涵

道和后分离活门

2×1分离风扇结构，增

加后VABI
2×1分离风扇结构，

增加前VABI系统

去掉YJ101的第三

级风扇，在YJ101的
7级压气机前加核心

风扇。

变循环特征
分离风扇、后分离

活门

分离风扇、后VABI、可
变导向器面积低压涡轮

分离风扇、前VABI 核心机驱动风扇级

表1　以YJ101发动机为基础进行的VCE概念验证

涡扇发动机为基础，分析其实现变循环

功能的技术途径。

1 国外变循环概念验证背景
自20世纪70年代以来，国外各大

航空发动机公司一直在进行变循环发

动机概念研究和方案设计，并开展大量

相关技术的验证工作，推动了变循环发

动机概念和技术的发展。1975～1981

年间，通用电气（GE）公司在美国空军、

海军和美国国家航空航天局(NASA)的

资助下，利用最初为YF17生产的几台

YJ101发动机进行了VCE概念验证（见

表1），验证的变循环特征部件/机构包

括1×2/2×1分离风扇(表示将YJ101发

动机的3级风扇分成前后两部分,级数

分别为1级和2级)、核心机驱动风扇级

（CDFS）以及后可变面积涵道引射器

（VABI）、前VABI等。

经过在YJ101发动机上进行的一系

列验证后，变循环发动机结构形式逐渐演

变为能进行流量匹配的带核心机驱动风

扇级的单/双外涵变循环结构。推重比10

一级的F120发动机采用了这种变循环概

念，也是迄今为止唯一经过飞行试验的变

循环发动机。目前，美、英等国仍依托先进

航空发动机技术预研计划，开展更为深入

的变循环发动机技术研究工作。

2 常规布局发动机实现变循环

功能的技术途径
本文针对目前广泛应用的双转子

涡扇发动机（下称原准机）开展实现变

循环功能的分析研究。原准机采用常

规布局，由风扇、压气机、主燃烧室、高

压涡轮、低压涡轮、收扩喷管等部件组

成，由高压涡轮和低压涡轮分别驱动

压气机和风扇，空气流经风扇后分为

内、外涵两个流路，内涵气流流入压气

机继续增压，而外涵空气则绕过压气

机、燃烧室和涡轮，与内涵气流在涡轮

后混合。

依据变循环发动机的发展趋势及

原准机自身特点，增加变循环功能的发

动机选取双外涵变循环结构，主要部件

和机构包括风扇、CDFS、压气机、主燃

烧室、高压涡轮、可变导向器面积低压

涡轮、收扩喷管以及前VABI、后VABI

等。与原准机相比，增加变循环功能后

的发动机增加了一个压缩部件、增加了

一个涵道、增加了调节变量、增加了工

作模式，需针对这四个“增加”对原准机

进行以下改装。

1）对于“增加的压缩部件”可以通

过对原准机压缩部件拆分来实现，包括

风扇末级修改作为核心机驱动风扇级、

压气机第一级修改作为核心机驱动风

扇级，或全新设计核心机驱动风扇级；

2）在“增加的压缩部件”后形成一

个新的外涵道，这样就在原准机基础上

新增了一个涵道；

3）对于“增加调节变量”则通过增

加可调部件/机构实现，包括可变导向

器面积低压涡轮、可调导叶CDFS/压气
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 注：以原准机设计点高压涡轮膨胀比为基准

图1　CDFS压比对高压涡轮膨胀比的影响

图 2　核心涵道比BPR2随CDFS压比变化

机、前涵道引射器、后涵道引射器等；

4）调节变循环发动机一些部件的

几何形状、尺寸或位置，使其热力循环

参数改变，如增压比、涡轮前温度、空气

流量和涵道比等，尤其是使涵道比有较

大范围的变化，由此实现工作模式的转

换，即“增加工作模式”。

除了以上所作的改装外，原准机其

他部件/系统要根据增加变循环功能后

发动机的具体情况进行适应性改进，排

气方式有分排和混排两种形式。

3 变循环发动机的特性分析
核心机是航空发动机中工作条

件最恶劣、技术最复杂、对发动机性

能和可靠性影响最大的部件，其研制

周期几乎占整个发动机研制周期的

一半以上。因此，在原准机基础上增

加变循环功能后，应保持原准机核心

机基本不变，尽可能多地继承原准机

部件、系统等，必要时进行修改设计，
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图 4　CDFS、A8调节对BPR15的影响

对于变循环发动机特有的机构则需

要重新设计。

3.1 变循环发动机主要性能参数分析

结合原准机自身特点，通过热力

循环参数分析，确定由原准机压气机

第一级修改设计作为变循环发动机的

CDFS，原准机风扇和压气机后面级分

别作为变循环发动机的风扇和压气机。

压气机出口换算流量与原准机相同，间

接保证涡轮进口换算流量与原准机相

当（通过改变涡轮导向器安装角可适当

改变涡轮进口换算流量），根据相似理

论，变循环发动机核心机能否与原准机

保持基本不变的关键取决于高压涡轮

膨胀比的选取。

通过循环分析得出，高压涡轮膨

胀比一定的情况下，前涵道比BPR1（风

扇后外涵道流量与CDFS进口流量的比

值）与CDFS压比一一对应，且CDFS压

比随着BPR1的增大而提高，见图1。核

心涵道比BPR2（CDFS后外涵道流量与

压气机进口流量的比值）随CDFS压比

变化情况见图2。从图中可以看出，相同

CDFS压比下，BPR1越小，BPR2越大，

流入CDFS后外涵道的流量越多；相同

BPR1下，BPR2随CDFS压比增加而降

低。另外，CDFS后外涵道过小将不利

于气流流动、过大则从CDFS后引出流

量过多，影响CDFS后流场的均匀度；因

此，CDFS压比、前涵道比BPR1的选取

要综合考虑以上因素。

3.2 变循环发动机总涵道比调节范围分析

变循环发动机包括两个工作模式，

分别为工作模式I（大涵道比状态）和工

作模式II（小涵道比状态），变循环发动

机主要部件的几何尺寸由工作模式I

确定，通过可调参数调节实现由工作

模式I向工作模式II的转换，总涵道比

BPR15（外涵道流量之和与压气机进口

流量的比值）降低。
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  注：δ表示各可调参数的变化量，以工作模 

  式I为基准。

图3　低压涡轮、后VABI调节对BPR15的影响
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与原准机相比，变循环发动机增

加了可调机构和部件，可调参数相应增

加，包括CDFS进口导叶角度、低压涡

轮流通能力、后VABI面积等。增加低压

涡轮流通能力WLPT、开大CDFS导叶角

度αCDFS、关小后VABI外涵面积A163以及

关小喷管喉道面积A8均可使总涵道比

BPR15降低（见图3、图4），扩大变循环

发动机总涵道比调节范围，几个可调参

数综合调节效果将更明显。

变循环发动机可调参数增加、调

节范围扩大，要求发动机各部件的工

作范围相应扩大；但是，对于继承自原

准机的部件和机构来说这是十分苛刻

的条件，需要考虑继承自原准机部件

性能、结构方面的限制因素，如风扇的

喘振裕度、热端部件的耐高温能力、风

扇/压气机及高压涡轮的特性等。因此，

要通过可调参数的合理组合、综合调

节，在变循环发动机可达的范围内实

现尽可能大的总涵道比调节范围，同

时保证其可实现性。

4 结论
本文分析研究了常规布局双转子

涡扇发动机实现变循环功能的技术途

径。通过对原准机进行适应性改进，在

不超过继承自原准机部件和系统使用

限制的情况下，通过增设的CDFS、后

VABI以及低压涡轮导向器面积、喷管

喉道面积等的调节，可使发动机的总涵

道比按要求进行自主控制，具备变循环

功能。以此为基础可以继续开展变循环

技术的深入研究，提高发动机的任务适

应性。　　
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