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摘　 要:考虑发动机容腔的质量和能量储能效应ꎬ建立容腔压力和温度微分方程ꎻ基于容积动

力学法建立变循环发动机动态数学模型ꎮ 采用欧拉法对微分方程进行求解ꎬ不进行迭代获取

容腔的压力和温度参数ꎮ 考虑变循环发动机不同工况下引放气比例ꎬ建立空气系统模型ꎬ其调

节关系由发动机控制计划给出ꎮ 数字仿真结果表明:所建的变循环发动机模型可以实现工作

模式切换ꎬ在低空亚声速巡航时表现出低耗油率的特性ꎬ而在高空超声速巡航时表现出高推力

的特性ꎻ同时单外涵模式地面加力仿真结果较为准确ꎬ这为后续具有工程实用性模型的建立打

下了基础ꎮ
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０　 引言

进入 ２１世纪后ꎬ随着现代战场环境越发复杂ꎬ战斗飞

行任务多样ꎬ普通涡扇或涡喷发动机难以满足现代战斗机

越发苛刻的性能要求ꎮ 变循环发动机作为一种能在亚音

速巡航时保持低油耗、超声速巡航时保持高推力的动力装

置ꎬ兼顾了涡喷发动机和涡扇发动机的性能优势ꎬ是目前

航空发动机领域研究的焦点ꎮ 变循环发动机通过对其可

调整部件进行几何调节ꎬ改变发动机热力学循环ꎬ使其能

在广阔的飞行包线内均保持良好飞行性能ꎮ
美国通用电气公司于 １９８９ 年在 ３.９８ 亿美元资助下

研制出 ７台 ＹＦ１２０ 发动机ꎬ并于次年实现首飞ꎮ 这是世

界上第一台经过飞行验证的双外涵变循环发动机ꎮ
国内相较于国外对于变循环发动机研究稍落后些ꎬ大

多数利用双轴涡扇发动机模型搭载上变循环部件进行性

能仿真ꎮ 文献[１]中对变循环发动机风扇叶根和叶尖特

性进行研究ꎬ建立了区分叶根、叶尖特性的风扇部件模型

并进行了数字仿真分析ꎮ 文献[２] －文献[３]以变循环发

动机中后涵道引射器为研究点ꎬ通过 ＣＦＤ 软件进行了不

同工况下特性分析ꎬ建立了后涵道引射器及附件流道模

型ꎬ验证了其设计前、后涵道引射器的协同工作能力ꎮ
本文考虑发动机容腔效应ꎬ通过容腔辅助方程避免了

方程的反复迭代求解ꎬ在一次模型计算过程中求出所有参

数ꎬ保证了模型的实时性ꎮ 同时考虑变循环发动机不同工

况下引放气比例不同ꎬ建立空气系统模型提高模型精度ꎮ
模型中变几何部件特性由部件专业计算而得ꎬ保证模型具

有足够的精度ꎮ 通过容积动力学法ꎬ建立变循环发动机动

态数学模型ꎬ进行了单、双外涵之间模式切换以及加力模

拟仿真ꎬ以期得到具有工程实用性的变循环发动机模型ꎮ

１　 变循环发动机部件及建模

１.１　 模型总体结构

变循环发动机总体结构示意图如图 １所示ꎬ其相较于

普通涡扇发动机主要有 ３ 个用于调节发动机气动热力学

循环的可变活门ꎬ模式选择活门和前、后涵道引射器ꎮ
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图 １　 变循环发动机总体结构示意图

　 　 由于变循环发动机在不同的工作模式下引放气比例

是不一样的ꎬ因此建立空气系统使模型达到预期的精度是

非常重要的ꎮ
引气选择原则是:保证在飞行包线内所有工作点上空

气系统正常流动ꎬ尽量选择压力和温度较低的引气部位ꎬ
使得引气对发动机总体和部件性能的不利影响降到最低ꎮ

在本文所建的模型中ꎬ主要考虑空气系统对于涡轮叶

片的冷却作用ꎬ空气系统的引气均从压气机级进行引气ꎬ
忽略了核心驱动风扇以及外涵引气ꎬ功能为:向涡轮导叶

和动叶供给冷却气体ꎬ保证涡轮叶片具有合适的压力和温

度ꎻ利用冷却气体带走涡轮盘的热量ꎬ保证其工作时的温

度符合要求ꎮ
从压气机中间级以及末级引气用于对涡轮部件、内涵

进行冷却ꎮ 从压气机中间级引出 ３ 股气流分别对低压涡

轮静叶、低压涡轮动叶和内涵出口进行掺混ꎬ而从压气机

末级出口引出 ３股气流分别对高压涡轮静叶、高压涡轮动

叶进行掺混ꎬ并对轴承进行封严ꎮ 空气系统功能示意图如

图 ２所示ꎬ其中各股气流的比例可根据实际发动机控制计

划进行相应调整ꎮ
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图 ２　 变循环发动机空气系统示意图

同时变循环发动机为了适应不同飞行状态下的气流

分配变化ꎬ其旋转部件的静子导叶可以进行适应性调节ꎮ
主要调节方式为改变其导叶角度或者是涡轮导向器面积ꎬ
这时旋转部件的效率和流量特性也会随之发生改变ꎬ从而

使得整机的工作状态发生变化ꎮ
本文中风扇、核心驱动级风扇、压气机和涡轮的部件

特性根据各专业部件计算特性所得ꎬ其调节关系依据实际

发动机控制计划ꎬ确保了整机数学模型的准确性ꎮ

１.２　 模型容腔设计

流量连续法和容积效应法是进行航空发动机数学模型

建立的两大方法ꎬ其中流量连续法的基本思想是气流流过

发动机中任一控制体时其流入流量与流出流量的质量和能

量相等ꎮ 通过牛顿－拉夫逊法求解非线性方程组ꎬ满足方程

组收敛条件ꎬ需要大量计算反复迭代ꎮ 而容积效应法的基

本思想是考虑发动机容腔的储能效应ꎬ即流过容腔控制体

时流入流量与流出流量的质量和能量不相等ꎬ基于时间推

进策略进行建模ꎬ通过欧拉法设定时间步长而直接求解[４]ꎮ
对于变循环发动机来说ꎬ在发动机进口条件已知ꎬ且

燃烧室燃油流量和喷口面积已知的情况下ꎬ每一个模型参

数均是低压转子转速 ｎＬ、高压转子转速 ｎＨ、风扇增压比

πｆ、核心驱动风扇级增压比 πｃｄｆｓ、高压压气机增压比 πｐ、
高压涡轮落压比 πｈｔ、低压涡轮落压比 πｌｔ的函数关系表

达ꎮ 所以只要建立 ７个约束方程就能够求解出上述转子

部件的转速、压比或落压比ꎬ则可以得到发动机其余状态

参数ꎬ其中各个流道的总压恢复系数根据相应部件的部件

特性获得ꎮ
根据发动机原理ꎬ假如已知风扇出口压力 Ｐ∗２１ꎬ则通过

πｆ ＝Ｐ∗２１σｆａｎ / Ｐ∗２ 可以求得风扇压比 πＦＡＮꎻ已知核心驱动

风扇级的出口压力 Ｐ∗２４ꎬ则通过 πｃｄｆｓ ＝ Ｐ∗２４σｃｄｆｓ / Ｐ∗２３可以

求得 ＣＤＦＳ 压比 πｃｄｆｓꎻ已知燃烧室出口压力 Ｐ∗４ ꎬ则通过

πｐ ＝Ｐ∗４ σｃｏｍｂ / Ｐ∗２７可以求得压气机压比 πｐꎻ知道内涵出

口压力 Ｐ∗６ ꎬ通过 πｔ ＝Ｐ∗４ / (Ｐ∗６ σｚ)可以求得涡轮总落压

比 πｔꎮ
根据容积动力学方程原理可知ꎬ通过选择合理的容

腔ꎬ可以在每一步计算求解出容腔进出口压力ꎬ获得旋转

部件的压比或落压比ꎬ从而避免了模型的反复迭代ꎮ
最终所选的容腔如图 ３ 所示ꎮ 容腔 １ 为风扇叶根与

ＣＤＦＳ之间的容腔ꎬ容腔 ２为燃烧室容腔ꎬ容腔 ３为主外涵

道容腔ꎬ容腔 ４为加力燃烧室容腔ꎮ

图 ３　 变循环发动机容腔示意图

在容腔 １中ꎬ风扇和核心驱动级风扇之间的容腔的容

积动力学方程为

ｄＴ∗２３
ｄｔ
＝
Ｒ２３(α２３)Ｔ∗２３
ＶｎＤ２３Ｐ∗２３

Ｇ２１ ｈ(Ｔ∗２１)－
ｈ(Ｔ∗２３ꎬα２３)

ｋ２３
é

ë
êê

ù

û
úú －Ｇ２３

ｋ２３－１
ｋ２３

ｈ(Ｔ∗２３ꎬα２３){ }
ｄＰ∗２３
ｄｔ
＝
Ｒ２３(α２３)Ｔ∗２３

Ｖｎ
(Ｇ２１－Ｇ２３)＋

Ｐ∗２３
Ｔ∗２３

ｄＴ∗２３
ｄｔ

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

(１)

在容腔 ２中ꎬ燃烧室容腔的容积动力学方程为
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在容腔 ３中ꎬ主外涵道容腔的容积动力学方程为
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在容腔 ４中ꎬ加力燃烧室容腔的容积动力学方程为
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ｄｔ
＝
Ｒ７(α７)Ｔ∗７

Ｖａｂ
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Ｐ∗７
Ｔ∗７

ｄＴ∗７
ｄｔ

ì
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ï
ï

ï
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１.３　 动态数学模型结构

变循环发动机动态数学模型一共有 ７个约束条件ꎬ因
此需要建立 ７个约束方程求解发动机共同工作点ꎮ 在风

扇与核心驱动风扇级之间、燃烧室、加力燃烧室和主外涵

道应用容腔动力学建立微分方程ꎬ高、低压转子应用转子

动力学建立微分方程ꎬ高、低压涡轮之间的流量平衡和混

合室进口静压平衡建立代数方程ꎮ 通过求解 ７ 个方程确

定发动机的 ７个约束条件ꎬ以确定发动机的状态ꎮ 建立的

动态模型示意图如图 ４所示ꎮ
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图 ４　 动态数学模型结构

整个动态数学模型包括 ３部分的方程组:部件级方程

组、流道间方程组以及发动机性能方程组ꎮ
１)部件级方程组

变循环发动机动态数学模型按照发动机实际部件结

构依次建立各个部件的气体动力学方程ꎬ包含发动机进气

道、风扇、副外涵(模式选择活门)、核心驱动风扇级、ＣＤＦＳ
涵道(前涵道可调面积引射器)、前混合室、主外涵道、压
气机、燃烧室、高压涡轮、低压涡轮、混合室、加力燃烧室、
尾喷管[５] ꎮ 具体的部件方程可参考文献[５]ꎬ每个部件模

块通过标准的输入输出接口与其他模块交联ꎬ所有部件里

的气动热力学计算均通过输入接口提供输入参数ꎬ经计算

后由输出接口将结果输出ꎮ 这样的建模形式减少了模型

各部件间的耦合性ꎬ提高了模型程序的内聚性ꎮ
２)流道间方程组

和文献[４]中建模方式不同的是ꎬ本文采用了容积动

力学法建模ꎬ其考虑发动机气体流道中主要容腔的容腔效

应ꎬ通过对 １.１节中所选容腔构建容积动力学微分方程ꎬ
并采用欧拉法ꎬ选择合适的步长进行方程组的无迭代求

解ꎬ实现模型的实时计算ꎮ
风扇叶根与核心驱动风扇级之间流道方程组:

Ｗ２１ ＝Ｗ２－Ｗ１３

ｄＰ∗２３
ｄｔ
＝
Ｒ２３(α２３)Ｔ∗２３

Ｖｎ
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Ｔ∗２３
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ｄｔ
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＝
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Ｇ２１ ｈ(Ｔ∗２１)－
ｈ(Ｔ∗２３ꎬα２３)

ｋ２３
é
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ù

û
úú －{

Ｇ２３
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ｄＴ∗２３
ｄｔ
×ΔＴ

ｐ∗２１ ＝ ｐ∗２３ / δ２３
Ｔ∗２３ ＝Ｔ∗２１

副外涵道流道方程组:
Ｗ１３ ＝Ｗ１１４

ｐ∗１１４ ＝ ｐ∗１３×δ２３
Ｔ∗１１４ ＝Ｔ∗１３

(６)

ＣＤＦＳ涵道流道方程组:
Ｗ２２４ ＝Ｗ２４ ＝Ｗ２３－Ｗ２５

ｐ∗２４ ＝ ｐ∗２２４×δ２２４
Ｔ∗２２４ ＝Ｔ∗２４

(７)

主外涵道流道方程组:
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＝
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ｄｔ
×ΔＴ
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(８)

燃烧室流道方程组:
Ｗ３ ＝Ｗ２５－Ｗｙｑ

ｄＴ∗４
ｄｔ
＝
Ｒ４(α４)Ｔ∗４
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Ｗｆ (ηｃＨｕ＋ｈｃ－
ｈ(Ｔ∗４ ꎬα４)
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ù
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úú －Ｇ４

ｋ４－１
ｋ４

ｈ(Ｔ∗４ ꎬα４)}
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ｄｔ
＝
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ｄＴ∗４
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×ΔＴ

ｐ∗３ ＝ ｐ∗４ / δ４
Ｗ４ ＝Ｗ４１－Ｗｙｑꎬ４１

加力燃烧室流道方程组:
Ｗ６５ ＝Ｗ６

ｄＴ∗７
ｄｔ
＝
Ｒ７(α７)Ｔ∗７
ＶａｂＤ７ Ｐ∗７

Ｇ６５ ｈ(Ｔ∗６５)－
ｈ(Ｔ∗７ ꎬα７)
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é
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Ｗｆａｂ (ηｃＨｕ＋ｈｃ－
ｈ(Ｔ∗７ ꎬα７)

ｋ７
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ë
êê
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ø
÷

ù

û
úú －Ｇ７

ｋ７－１
ｋ７

ｈ(Ｔ∗７ ꎬα７)}
ｄＰ∗７
ｄｔ
＝
Ｒ７(α７)Ｔ∗７

Ｖａｂ
(Ｇ６５＋Ｗｆａｂ－Ｇ７)＋

Ｐ∗７
Ｔ∗７

ｄＴ∗７
ｄｔ

ｐ∗７ ＝ ｐ∗７ ＋
ｄＰ∗７
ｄｔ
×ΔＴ

Ｔ∗７ ＝Ｔ∗７ ＋
ｄＴ∗７
ｄｔ
×ΔＴ

ｐ∗６５ ＝ ｐ∗７ / δ７
Ｗ７ ＝Ｗ８

(１０)

３)发动机性能方程组

发动机性能方程主要是描述发动机模型动态计算时

各个性能参数ꎬ包括推力、耗油率、单位推力、总涵道比等ꎬ
具体方程如下:

Ｆｎ ＝Ｗｏｕｔ(Ｖｏｕｔ－Ｖ０)＋(Ｐｓｏｕｔ－Ｐｓ０)Ａｏｕｔ
Ｆｓ ＝Ｆｎ / Ｗ２
ｓｆｃ ＝Ｗｆ / Ｆｎ
Ｂ＝Ｗ１５ / Ｗ２５

(１１)

２　 模型仿真

２.１　 模式切换

仿真条件: ｈ＝ １１ ｋｍꎬＭａ ＝ ０.８ꎬ通过调节燃油流量使

得发动机高压转子转速保持在切换前状态ꎮ 主动调节模

式选择活门面积ꎬ在 ０ ~ ５ ｓ 时保持模式选择活门面积不

变ꎬ５ ~ ７ ｓ 时线性由最大面积关闭至 ０ 然后保持关闭状

态ꎻ调节前涵道引射器、后涵道引射器和喷口的面积ꎬ在
０~５ ｓ时保持面积不变ꎬ５ ~ ７ ｓ 时线性由双外涵模式切换

到单外涵模式ꎮ 在此仿真输入条件下ꎬ发动机由双外涵亚

音速巡航模式进行切换到单外涵模式ꎬ仿真结果进行归一

化处理后如图 ５所示ꎮ
仿真结果显示:发动机成功由双外涵模式切换到单外

涵模式ꎬ切换后发动机的推力提高了 １７.４％ꎬ单位推力提

高了 １５.２％ꎬ同时耗油率也相应提高了 ５.２％ꎻ在模式转换

过程中ꎬ高压涡轮进口温度在切换到单外涵时出现了一个

阶跃ꎬ阶跃幅度为 ５.５％ꎬ高压涡轮进口总温在短时间升温

过快ꎬ这是在实际发动机控制中应该避免出现的ꎬ其原因

为发动机在短时间内从双外涵到单外涵ꎬ模式选择活门关

闭后ꎬ风扇出口的气流全部涌入核心驱动风扇级ꎬ这使得

核心驱动风扇级的工作点向着高转速点移动ꎬ这就使得高

压涡轮必须做功以提高高压转子转速ꎬ而在短时间内其涡

轮压比变化不大的情况下其进口温度必然会提高ꎮ
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图 ５　 模式切换仿真曲线

２.２　 加力动态仿真

变循环发动机地面条件单外涵中间状态加速到最大

状态状态ꎮ
仿真条件:ｈ＝０ ｋｍꎬＭａ ＝０ꎬ调节加力燃烧室供油量ꎬ主

燃油流量和喷口面积ꎬ使得发动机状态由中间状态加力到

最大状态ꎮ 加力燃烧室燃油量在 ０~５ ｓ内保持不变ꎬ从 ５ ｓ
开始在 ５ ｓ内线性增加到最大状态供油量ꎬ然后保持不变

至仿真结束ꎮ 仿真结果进行归一化处理后ꎬ如图 ６所示ꎮ
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图 ６　 加力动态仿真曲线

　 　 仿真结果表明:在开环调节加力燃油流量情况下ꎬ当
发动机进入加力状态后ꎬ加力燃油增加ꎬ加力温度上升ꎬ加
力燃烧室出口总压 Ｐ∗７ 增加ꎬ使得内涵出口总压 Ｐ∗６ 相应

上升ꎬ导致发动机 ＥＰＲ 上升ꎬ这时增大尾喷管喉道面积

Ａ８ꎮ 同时ꎬ涡轮膨胀比下降ꎬ涡轮功和转速减小ꎬ也需增加

主供油量 Ｗｆꎬ使得高低转子转速维持在稳定状态ꎻ将结果

与设计点值进行对比ꎬ最大状态推力相较设计点少

１.７２％ꎬ最大状态耗油率相较发动机设计点少 ２.９６％ꎬ结果

表明整个模型加力状态仿真较为准确ꎮ

３　 结语

本文根据容积动力学法建立变循环发动机的实时动

态数学模型ꎬ考虑发动机容腔的储能效应ꎬ合理选择了 ４
个容腔并给出容腔气体流道的压力和温度微分方程ꎬ采用

欧拉法进行求解ꎬ获得了给定初值条件下满足发动机热力

学循环的微分方程解ꎮ 通过对模型进行仿真ꎬ其结果表

明:所搭建的变循环发动机模型可以模拟发动机模态切换

的过程ꎬ同时其加力仿真过程也符合变循环发动机性能规

律ꎬ故证明了本文所采用的建模方法的正确性ꎬ为建立具

有工程实用性的模型打下了基础ꎮ
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