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High-Quality and Multi-Modal Turbojet Propulsion System Scheme

从
提升装备作战效能和作战

质量角度出发，未来战斗

机一方面需要具备远航久

航的能力，才能飞得更远，实现将

拒止区外延 ；另一方面需要具有超

声速巡航能力，才能飞得更快，在

遇敌情时能快速抵达及敏捷机动作

战 ；与此同时还需要具备大功率提

取能力，以支撑机载高能武器的能

量需求。战斗机上述能力的实现，

需要推进系统朝提高高速飞行推力、

降低低速巡航耗油率、同时具备宽

飞行包线稳定工作能力的技术方向

发展。而对于固定几何形状的发动

机而言，高推力与低油耗通常是一

对设计矛盾，无法同时兼顾，正是

在这样的技术发展趋势推动下，变

循环发动机的概念应运而生，对航

空发动机的发展具有非常重要的意

义，对发动机智能化发展起到了推

进作用。

项目研究
变循环发动机可在一台发动机上，

通过改变发动机一些部件的几何形

状、尺寸或位置，实现不同的热力

循环，使得发动机在整个飞行过程
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中兼顾不同类型发动机的特点，发

挥发动机最大潜能。目前变循环主

流技术方案大多采用多涵道调节方

式实现发动机工作循环的改变，但

与此同时，由于引入众多调节机构，

导致发动机结构过于复杂，工程实

现难度大且可靠性难以保证，并且

附加的系统质量使性能收益大打折

扣， 这 也 正 是 美 国 F-22 战 斗 机 在

动力选型中选择了固定循环的 F119

发动机，而放弃变循环的 F120 发动

机的一个重要考量因素。

创新团队面向未来航空发动机

研制需求，立足简化变循环结构形

式，开展了面向质量的航空发动机

创新研究，提出了一种兼顾高推力

与低油耗的高质量、变循环多模态

推进系统。

方案提出
针对传统构型的航空发动机安装推

力部分区域损失较大 ( 局部区域高达

20% ～ 30%)，而三涵道自适应发动

机结构又过于复杂且工程可实现性

差的问题，创新团队提出如下思路：

一是将视角从单纯发动机扩展到整

个推进系统，力求实现较低的全速

域安装损失 ；二是使发动机工作模

态更加丰富化，高速飞行时以大推

力模态工作，低速飞行以低油耗模

态工作，力求降低全域飞行耗油率；

三是在满足性能、功能的同时使结

构尽量简化，力求收益付出比最大。

由发动机工作原理可知，压比

变化是实现发动机变循环功能的重

要基础。本方案打破传统发动机都

是静子可调的调节方式，提出采用

转子叶片可调的设计思路，如图 1 所

图1   转子叶片调节机构示意[1]

* 基金项目 ：先进航空动力创新工作站（HKCX2019-01-001）
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（b）采用可调转子叶片的变循环发动机

图2   高效工作区间拓展示意

示意，实现了风扇压比调节范围可

达（1.0 ～ 1.4）∶ 1。

通过转子叶片角度的调节，可

实现发动机压比改变。但与此同时，

由于压比变化改变了发动机的抽吸

能力，导致流量最佳匹配关系被破

坏，带来溢流损失。为此，通过设置

溢流减阻通道，采用进气锥、前后

流量调节阀、可调几何部件等联合

调节，实现进气道与主机流量智能

匹配控制，解决了溢流问题，降低

了全包线安装推力损失，实现了宽

速域高效推进。根据飞行状态不同，

通过转子叶片角度调节可实现推进

系统总压比在（1.0 ～ 1.4）∶1、涵

道比在地面（0.2 ～ 0.9）∶1、在空

中（0.6 ～ 1.3）∶1范围内可调，兼

顾了高速大推力与低速低油耗两种

工作模态。

创新效能
创新团队以转子叶片可调为核心创

新点，通过智能感知作战任务需求

的控制算法与匹配规律，将发动机

巡航省油工作模态与机动作战大推

力工作模态耦合，同时采用进气道

与发动机流量智能匹配与调节技术

控制安装推力损失，可实现发动机

高效提供匹配作战任务的最佳推力

和油耗，将高效工作区间进行大幅

度拓展，如图 2 所示。

本项目提出的大推力与低油耗

工作模态“合体”的新构型，可支

持未来飞机“短时加速冲刺、长时

闲庭信步”作战效能的实现，项目

创新点主要有两个 ：一是采用转子

叶片可调实现了压比可变，进而实

现发动机多工作模态智能耦合，兼

顾机动作战大推力、待战巡航低油

耗 ；二是提出了最佳有效推力智能

寻优策略，采用进气道流量与主机

流量联合调节，避免溢流，实现了

宽域飞行低安装推力损失。

对比美国的三涵道自适应发动

机，团队提出的新构型多模态推进

系统在功能上与其相当，涵道比实

现了大范围可变，全域耗油率降低

了 12%，有效地提升了发动机工作

品质。此外，在构型上也具有明显

优势，结构大为简化，发动机固有

可靠性得到提高，本方案的具体构

型优势体现为 ：一是省去第三涵道，

径向尺寸更为紧凑 ；二是采用进气

道与发动机联合调节，简化了控制

逻辑与作动机构 ；三是几何调节变

量较美国三涵道方案由 11 个减少为

7 个，变量数降低 36% ；四是省去核

心机驱动风扇，核心机结构相对简

单 ；五是省去涵道风扇，避免了封

严等问题。

目前，创新团队先后开展了概

念探索、总体匹配及部分关键技术

研究，积累了一定研究基础，但总

体而言技术成熟度偏低。为助推创

新概念落地，进一步促进技术成熟

度提升，后续拟选取成熟的涡扇发

动机为验证平台，开展原理技术验

证方案研究及对关键零部件进行功

能演示验证，为后续开展验证机设

计提供技术支撑。

结束语
高推重比、多用途、经济适用性是

航空发动机发展的必然趋势，大力

发展变循环 / 自适应发动机技术是应

对未来航空动力发展需求的必由之

路。创新团队提出的新型高效多模

态推进系统，在兼顾提升飞机远航

久航、机动作战能力的同时，可降

低全域安装推力损失及耗油率，属

“原创类”概念，相关创新研究促进

了航空动力自主创新发展，为未来

航空发动机发展贡献出中国智慧提

供了一种中国方案。               

（卢娟，中国航发研究院，高级

工程师，主要从事航空发动机综合

技术论证、总体性能分析及涡轮气

动设计等相关研究）
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