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涡轴-涡扇变循环发动机方案设计的
多设计点融合算法
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摘　　　  要：    针对有涡轴和涡扇两种工作模态的涡轴-涡扇变循环发动机，提出了其方案设计的多设计点融

合算法。以涡喷发动机为例，对发动机多设计点设计的融合算法模型的建立方法进行了介绍；  建立了涡轴 -

涡扇变循环发动机的多设计点融合算法模型；确定涡轴 -涡扇变循环发动机的典型工况点包括高空巡航涡扇

模态工况点、地面涡轴模态工况点及转模态工况点，完成发动机方案设计；最后以各典型工况点处飞行器对

发动机的性能需求为多设计点融合算法的输入条件，与常规方法得到的参数进行对比验证，结果差异在 1%

以内。所提出的多设计点融合算法可为变循环发动机总体方案设计提供借鉴。
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Fusion algorithm of multi design points for turboshaft-turbofan variable
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Abstract:   A  fusion  algorithm  of  multi  design  points  (FAMDP)  was  proposed  for  the  design  of
turboshaft-turbofan  variable  cycle  engine  (TSFVCE)  with  two  operating  modes,  including:  turboshaft
mode and turbofan mode. A turbojet engine was taken as an example to introduce the establishment of a
FAMDP model. The FAMDP model for the TSFVCE was established. The typical operating points of the
TSFVCE,  including  high-altitude  cruise  turbofan  mode  operating  points,  ground  turboshaft  mode  oper-
ating points, and modal conversion operating points, were determined, and the design of the engine scheme
was  completed.  The  performance  requirements  of  the  aircraft  for  the  TSFVCE at  each  typical  operating
point  were  used  as  input  for  the  FAMDP.  Compared  with  the  parameters  obtained  by  conventional
methods,  the  results  showed  a  difference  of  less  than  1%.  The  fusion  algorithm  of  multi  design  points
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proposed can provide a reference for the overall design of variable cycle engines.

Keywords:   turboshaft-turbofan variable cycle engine；multi design points；fusion algorithm；

vertical take-off and landing and high speed cruise aircraft；engine scheme design

垂直起降高速巡航飞行器由于同时具备直升

机垂直起降能力与固定翼飞机高速巡航能力，其

在民用和军用领域都将具有重要用途[1-2]。涡轴-
涡扇变循环发动机概念是针对此类飞行器动力系

统的一种极具优势的动力方案，多年来研究人员

针对此类动力形式开展了深入的探索与研究。

20世纪 80年代，美国 NASA刘易斯研究中

心和美国国防高级研究计划局联合资助了一个关

于可转换的涡轴-涡扇变循环发动机的项目，在

TF34-GE-400发动机的基础上，通过可变进口导

流叶片调节风扇流量与功率，实现发动机在涡轴

模式与涡扇模式之间的转换，并完成了样机研制

与相关试验测试[3]。通用公司以 X-wing飞行器

为对象，对比分析了带可变进口导流叶片发动机

与变距风扇发动机的性能与特性[4-5]。佛罗里达

涡轮技术研究院提出了涡轴-涡扇变循环发动机

概念的两种设计思路：①将涡轮风扇发动机改装

为涡轮轴发动机；②将涡轮风扇发动机改装成涡

轴交流发电机推进系统，并对每种方案开展了性

能仿真[6]。

国内也针对垂直起降高速巡航飞行器提出了

一种全新的带 Flade风扇涡轴-涡扇变循环发动机

方案[7]，通过 Flade风扇导叶的角度调节，实现发

动机涡轴模式与涡扇模式的工作与转换。

针对带 Flade风扇的涡轴-涡扇变循环发动机，

文献 [8]解决了变几何压缩部件特性的插值问题。

文献 [9]给出了其稳态控制规律设计的逆算法模

型建立方法。涡轴-涡扇变循环发动机有其结构

和功能上的特殊性，其在高空巡航点处以涡扇模

态输出的推力、在地面起飞点处以涡轴模态输出

的功率以及在空中转模态点处同时输出的推力和

功率需要满足飞行器在各工况点对动力的需求。

采用传统涡轮发动机的总体方案设计方法需要不

断迭代方案，工作量大、耗时长且精度有限，因此

本文对带 Flade风扇的涡轴-涡扇变循环发动机总

体方案设计提出一种多设计点设计的融合算法

（fusion  algorithm  of  multi  design  points,  FAMDP） ，

该方法将多个发动机性能约束点都作为发动机的

设计点，多个设计点平行计算，一次得到多个设

计点的循环参数，同时也可得出发动机稳态控制

规律的设计依据。

国内外学者针对涡轮发动机总体方案设计的

多设计点方法均有一定研究。Sielemann等 [10] 以

涡喷发动机和齿轮风扇涡扇发动机为例介绍多设

计点设计方法，并与传统单设计点方法进行了对

比。Schutte等 [11] 将多设计点方法和环境设计空

间结合，使设计方案能同时满足性能、部件负荷

限制及污染排放、噪声等要求。郑华雷等分别对

大涵道比涡扇发动机、涡轴发动机和涡桨发动机

开展多设计点方法研究，将多设计点方法与单设

计点方法进行对比，结果表明多设计点方法可以

自动调整循环参数，使设计域总是满足技术限制

和性能需求[12-14]。但尚未有研究对变循环发动机

展开多设计点设计方法的研究。

本文首先以单轴涡喷发动机为例介绍发动机

多设计点融合算法模型，再介绍涡轴-涡扇变循环

发动机多设计点融合算法模型建立过程，将多设

计点融合算法模型计算得到涡轴-涡扇变循环发

动机各关键工况点的发动机参数与传统设计方法

得出的发动机参数进行对比，验证多设计点融合

算法模型的有效性和准确性。 

1    多设计点融合算法
 

1.1   涡轴-涡扇变循环发动机方案

涡轴-涡扇变循环发动机结构简图及工作原

理如图 1所示（图中 CDFS为核心机驱动风扇系

统），其有两种工作模态，对应飞行器的两种飞行

方式，而飞行器在各飞行方式下对发动机有着不

同的需求。当飞行器以固定翼模式工作时，发动

机工作在涡扇模态，要求发动机产生足够喷气推

力；当飞行器以旋翼模式工作时，发动机工作在

涡轴模态，要求发动机产生足够的功率输出以驱

动旋翼产生足够的升力。另外，飞行器在两种模

式转换的过程中，需要发动机输出功率使旋翼向

飞行器提供足够升力的同时，产生向后的喷气推

力使飞行器水平加速，也就是说，发动机在模态

转换过程中需要同时满足推力和功率的需求。

在考虑对发动机在不同工况点下的性能要求

进行匹配时，传统的涡轮发动机总体性能匹配流

程如图 2所示。第一步需要以某一关键工况点为
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设计点，从设计点的性能要求出发对发动机进行

循环分析确定其设计点处的循环参数；第二步则

通过对发动机控制规律的设计，完成发动机在其

他各关键工况点（图 2中的描述仅以空中巡航点

一个点为例）处的性能计算；若其他关键工况点

的性能计算结果不能符合飞行器对发动机提出的

需求时，需要返回第一步对发动机设计点循环参

数进行修改或返回第二步对发动机控制规律进行

相应改动。通过这样的不断迭代，可最终确定涡

轴-涡扇变循环发动机的设计点参数和控制规律。

但是此方法需要进行多次迭代工作，迭代周期长、

迭代改动较多、迭代结果精度有限。

针对上述问题，本文提出一种涡轴-涡扇变循

环发动机总体性能方案设计方法——多设计点融

合算法。此方法将多个发动机性能约束点都作为

发动机的设计点，多个设计点并行计算，取其中

一个点的部件参数对特性图进行耦合（一般选进

口温度最低的点，此点的换算转速最大，因此此

点取在高空），平衡方程由多个点上的性能要求、

部件的匹配关系和负荷限制（热负荷、机械负荷

和气动负荷）组成。采用多元牛顿法进行迭代，

一次得到多个设计点的循环参数。 

1.2   多设计点融合算法模型的建立

以单轴涡喷发动机为例，介绍多设计点融合

算法的思路。假设发动机的指标要求包括发动

机地面推力 Fn,req、耗油率 ζreq 和空中巡航耗油率

ζreq,cru（角标 req代表指标值，下同）。

多设计点融合算法的核心是用算法代替人工

的迭代，通过迭代计算可迅速准确地找到符合多

个设计点约束条件的解。对于单轴涡喷发动机，

当部件效率及压力损失系数一定时，压气机压比

πc,des（des表示为设计点处参数，下同）和燃烧室出

口温度 T4,des 就决定了其设计点处的单位推力

Fs,des 及耗油率 ζdes，可用循环分析图表示，当发动

机流量通过尺寸约束事先确定时，可知发动机推

力 Fn,des。因此在已知发动机流量的情况下，可视

 

Flade风扇 第二涵道 (外涵道) 尾喷管

CDFS CDFS放气阀

第一涵道尾喷管

涡扇模态

离合器

减速器
+

涡轴模态

机翼固定

功率
输出轴

离合器断开

机翼旋转

离合器连接

Flade风扇导叶关闭 第一涵道关闭

图 1    涡轴-涡扇变循环发动机结构简图

Fig. 1    Structure diagram of turboshaft-turbofan variable cycle engine

 

循环分析

根据性能指标要求及经验确定
压气机压比πc和燃烧室出口温度T4

设计控制规律

计算空中巡航点发动机性能

空中巡航点性能
达到指标要求?

否

调整设计参数
(πc、T4) 或

调整控制规律

是

开始

结束

图 2    传统涡轮发动机总体性能匹配流程

Fig. 2    Traditional turbine engine overall performance

matching process
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为 πc,des 和 T4,des 与推力和耗油率具有二元函数关

系，可用式（1）表示：

y1 = f1（x1） （1）

y1

x1

其中 是推力 Fn 与指标推力、耗油率 ζ与指标耗

油率构成的残差， 是迭代变量 πc,des、T4,des。利用

多元牛顿法求解方程组，可求解符合指标推力、

耗油率的 πc,des、T4,des 值如如式（2）所示：Fn,des−Fn,req = f1（πc,des, T4,des）

ζdes− ζreq = f2（πc,des, T4,des）
（2）

在设计点参数一定的情况下，发动机在非设

计点处的性能取决于控制规律。假设发动机为单

变量控制规律，那么在高空巡航点处，发动机控

制不同的物理转速 n（或 T4）值，会对应不同的发

动机推力和耗油率。因此可视为在高空巡航点处

参数 n（或 T4）与发动机耗油率 ζ具有一元的函数

关系（如式（3））。

y2 = f2（x2） （3）

式（3）的具体表达为

ζcru− ζreq,cru = f1（n） （4）

其中角标 cru代表巡航点参数，Wg4,cor 为涡轮换算

流量。

而基于部件法的发动机非设计点计算模型本

身构成一个三元非线性方程组（如式（5））。

y3 = f3（x3） （5）

式（5）的具体表达式为
Lt−Lc = f2（n, Zc, T4,Wg4,cor）

Wg4−W ′
g4 = f3（n, Zc, T4,Wg4,cor）

Wg8−W ′
g8 = f4（n, Zc, T4,Wg4,cor）

（6）

其中 Lt 为涡轮功，Lc 为压气机功，Zc 为压气机压

比比，Wg4 为涡轮进口流量，Wg8 为尾喷管出口流

量。由于单轴涡喷发动机为非线性系统，因此可

在发动机非设计点处将式（3）与式（5）联立求解。

即将式（4）耗油率与转速的一元函数关系与式（6）
发动机非设计点的三元方程组进行融合，构成四

元非线性方程组，采用牛顿迭代法求解，如式（7）
所示： 

ζcru− ζreq,cru = f1（n, Zc, T4,Wg4,cor）

Lt−Lc = f2（n, Zc, T4,Wg4,cor）

Wg4−W ′
g4 = f3（n, Zc, T4,Wg4,cor）

Wg8−W ′
g8 = f4（n, Zc, T4,Wg4,cor）

（7）

考虑到单轴涡喷发动机的非线性系统性，同

样的简化思路可应用到设计点与非设计点的联立

计算中。因为设计点参数的变化会影响有指标要

求的高空巡航点处控制规律的制定，因此非设计

点处的关系受设计点处函数关系计算结果的影响，

可以将两者联立成新的方程组进行求解（如式（8））：
y1 = f1（x1）

y2 = f2（x2）

y3 = f3（x3）

（8）

式（8）所构建的方程组为六元非线性方程组，

式（9）给出其具体表示形式：

Fn,des−Fn,req = f1（πc,des, T4,des, n, Zc, T4,Wg4,cor）

ζdes− ζreq = f2（πc,des, T4,des, n, Zc, T4,Wg4,cor）

ζcru− ζreq,cru = f3（πc,des, T4,des, n, Zc, T4,Wg4,cor）

Lt−Lc = f4（πc,des, T4,des, n, Zc, T4,Wg4,cor）

Wg4−W ′
g4 = f5（πc,des, T4,des, n, Zc, T4,Wg4,cor）

Wg8−W ′
g8 = f6（πc,des, T4,des, n, Zc, T4,Wg4,cor）

（9）

以此类推，若发动机在第二、第三或更多非

设计点处有性能指标要求，都可建立对应点处的

四元牛顿迭代并将其合并入发动机的总迭代方程

中构成 4a−2元非线性方程组（参数 a为设计点个

数），通过多元牛顿迭代法一次完成发动机部件

共同工作平衡与指标要求平衡的计算，直接得到

符合多个工况点性能要求的发动机参数。且在发

动机非设计点（如高空巡航点）处求得的 n（或 T4）
是发动机控制规律设计时的控制参数，其数值使

发动机性能达到指标要求，因此多设计点融合算

法的计算结果对发动机控制规律设计有着指导性

作用。由于多设计点融合算法求解结果对标发动

机的关键工况点指标要求，故其他工况点处的控

制规律可以直接以多设计点融合算法得到的被控

参数值进行确定，进而完成全部的发动机非设计

点控制规律的设计工作。

至此，单轴涡喷发动机的多设计点融合算法

计算模型构建完成，由于将设计点与其他非设计

点的参数和指标要求都放入了迭代方程组，因此

可将所有具有性能指标要求的特殊工况点都作为

发动机的设计点，这些设计点通过融合算法联立

为非线性方程组，使用牛顿迭代法直接求出符合

指标要求的发动机关键参数，包括发动机设计点

循环参数以及发动机的被控参数。 

1.3   涡轴-涡扇变循环发动机融合算法模型

本文所研究的涡轴-涡扇变循环发动机是以
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成熟型号发动机核心机为基础进行派生[15-17]，增

加带 Flade风扇的低压转子和 CDFS，因此确定高

压转子物理百分比转速 nc 或 T4 其一即可确定核

心机工作状态，其流量、压比等参数随之确定。

本算例中给定高压转子物理百分比转速 nc 为
100%；对于 Flade风扇，设计点处转子物理百分比

转速定为 100%，Flade风扇导叶完全打开，Flade
风扇的压比 πFlade 则决定着最终发动机的总推力

和耗油率。参考当前风扇设计加工的技术水平[18-19]，

单级 Flade内涵风扇压比定为 1.44，单级 CDFS压

比定为 1.53。给定 CDFS放气阀放气比例为 10%，

发动机内涵流量则由核心机流量决定，外涵流量

由第二涵道比 γ2 决定。因此在涡轴-涡扇变循环

发动机主设计点，可构建 Flade风扇压比 πFlade、发

动机第二涵道比 γ2 与发动机主设计点性能指标

要求的二元函数，如式（10）所示：Fn,des−Fn,req = f1（γ2, πFlade,des）

ζdes− ζreq = f2（γ2, πFlade,des）
（10）

在涡轴-涡扇变循环发动机的地面涡轴工作

点，涡轴模态的发动机是单变量控制规律，因此

对于地面涡轴工况点的功率和耗油率要求，只能

通过调节 nc 或 T4 来控制发动机功率和耗油率，因

此只能组成一元的残差方程。在本文算例模型中

以 nc,sft（下标 sft表示涡轴状态）为变量，发动机功

率为残差，如式（11）所示：

Pw,sft−Pw,req = f1（nc,sft） （11）

式中 Pw 为发动机输出轴功率。

在涡轴-涡扇变循环发动机的转模态工况点，

发动机处于中间工作状态，发动机在发出轴功率

满足旋翼需求的同时，利用排气推动飞行器产生

向前的加速度。因此转模态工况点对发动机的功

率输出和推力输出均有要求。涡轴-涡扇变循环

发动机在转模态过程中，低压转子由于与旋翼通

过减速器连接，低压转子的物理转速需保持不变，

因此发动机推力大小主要取决于 Flade风扇导叶

角度，通过 Flade风扇导叶角度的调节来控制发

动机涵道比，也即发动机外涵空气流量，从而改

变发动机喷气推力；而涡轴-涡扇变循环发动机功

率输出则取决于核心机工作状态的大小。故对于

飞行器对涡轴-涡扇变循环发动机在转模态工况

点处（用下标 trans表示）的功率及推力要求，发动

机的变量选取为 Flade风扇导叶角度 αFlade 及高压

转子物理百分比转速 nc，如式（12）所示：

Fn,trans−Fn,trans,req = f1（nc,αFlade）

Pw,trans−Pw,rans,req = f2（nc,αFlade）
（12）

由文献 [20]中给出的涡轴-涡扇变循环发动

机整机匹配模型及发动机在各飞行模态下的残差

方程（具体方程表达式不再列出），可以得到在地

面涡轴工作点（CDFS放气阀关闭）处发动机的残

差方程表示为式（13）：

y4 = f4（x4） （13）

发动机在转模态工作点（双外涵）处的残差方

程表示为式（14）：

y5 = f5（x5） （14）

其中式（13）为 7元非线性方程组；式（14）为 9元

非线性方程组。

由文中第 1.2节的建模思路，将式（10）～式（14）
联立，获得一个 21元的非线性方程组。利用变步

长牛顿迭代法[21]，可将发动机设计点参数及发动

机控制规律在关键工况点处的控制参数同时求解。 

2    算例与分析

为了验证建立的涡轴-涡扇变循环发动机多

设计点融合算法计算模型的准确性，本节采用传

统涡轮发动机稳态控制规律设计方法对涡轴-涡
扇变循环发动机进行控制规律设计，并计算涡轴-
涡扇变循环发动机高空巡航涡扇模态工况点、地

面涡轴模态工况点及转模态点性能参数。然后采

用多设计点融合算法确定此三个关键工况点处的

涡轴-涡扇变循环发动机性能参数，并与传统方法

得到的参数进行对比验证。 

2.1   涡轴-涡扇变循环发动机方案

涡轴-涡扇变循环发动机总体方案采用文献 [15]
中的设计参数，其设计点（定于高度 H=9 km、马

赫数 Ma =0.8）参数如表 1所示。

在此设计点参数下，发动机总体性能参数如

表 2所示。

在进行涡轴-涡扇变循环发动机稳态性能计

算时，发动机变几何压缩部件采用文献 [8]给出

的部件特性数据、特性的扩展及插值等处理方法。

涡轴-涡扇变循环发动机控制规律采用双变

量的控制方案，各限制参数的最大限制值如表 3
所示。

由以上限制值，可制定出涡轴-涡扇变循环发

动机的多变量最大状态控制规律，如图 3所示。

涡轴-涡扇变循环发动机最大状态控制规律为
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1） 风扇前来流总温 T2<259.0 K时，控制风扇

相对换算转速和压气机相对换算转速为最大值；

2） 259.0 K≤T2≤280.0 K时，控制风扇物理百

分比转速和压气机相对换算转速为最大值；

3）  T2>280.0 K时，控制风扇物理百分比转速

和燃烧室出口温度 T4 为最大值；

4）  发动机在涡轴模态下始终保持风扇物理

百分比转速不变，采用单变量控制规律。

最大状态控制规律下 Flade内涵风扇喘振裕

度和 CDFS喘振裕度的控制是通过调节其对应的

可调静子导叶来实现的；Flade风扇外涵风扇的喘

振裕度是通过第二涵道尾喷管面积 A8d2 的调节来

实现的。在不同飞行条件下，通过调节各可调机

构，保证 Flade内涵风扇、Flade外涵风扇及 CDFS

具有足够的喘振裕度，逆算法模型的计算中具体

是通过控制压比比的值实现的。本算例中保持

Flade内涵风扇压比比 Zf 为 0.7、Flade外涵风扇

压比比 ZFlade 为 0.53、CDFS压比比 ZCDFS 为 0.53不

变。各可调机构的调节规律和对应参数的变化情

况如图 4所示，图中 αf 表示风扇导叶角度，A8 表

 

表 1    涡轴-涡扇变循环发动机设计点参数

Table 1    Design point parameters of turboshaft-turbofan

variable cycle engine

部件 参数 数值

进气道 空气流量Wa /（kg/s） 118.02
Flade内涵风扇 增压比 πf 1.48

Flade外涵风扇
增压比 πFlade 1.98

导叶角度 αFlade/（°） 0.0

CDFS
增压比 πCDFS 1.53

导叶角度 αCDFS/（°） −5.0
高压压气机 增压比 πc 6.9

燃烧室 出口总温 T4/K 1 469.16

外涵道
第一涵道比 γ1 0.11
第二涵道比 γ2 3.0

注：Flade外涵风扇导叶角度为 0°时表示导叶处于完全打开状

      态，−90.0°时表示导叶处于完全关闭状态，外涵流道不再有

      空气流入。

 

表 2    涡轴-涡扇变循环发动机设计点总体性能

Table 2    Overall performance of turboshaft-turbofan

variable cycle engine

性能参数 数值

发动机地面推力 Fn/daN 2 574.9
单位推力 Fs/（daN/（kg/s）） 21.82
耗油率 ζ/（kg/（daN·h）） 0.800 5

 

表 3    各限制参数设计点处取值和最大限制值

Table 3    Value and the maximum limit value of each limiting

parameter at the design point

限制参数 设计点取值 限制值

低压转子物理百分比转速 nf 100.0 100.0
低压转子相对换算转速 nf,cor 1.0 1.0
高压转子物理百分比转速 nc 85.42 100.0
低压转子相对换算转速 nc,cor 1.00 1.00

燃烧室出口温度 T4/K 1 469.2 1 600.0
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图 3    涡轴-涡扇变循环发动机最大状态控制规律

Fig. 3    Maximum state control law of the turboshaft-turbofan

variable cycle engine
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示内涵道尾喷管出口面积。

在垂直起降高速巡航飞行器从直升机模态向

固定翼模态转换转模态过程中（如图 5），飞行器

对发动机的需求限制主要在于转模态初始时刻，

需要发动机向旋翼提供足够的功率使旋翼产生足

够的升力维持飞行器的飞行高度，在此基础上发

动机还需要提供尽可能高的喷气推力以推动飞行

器水平加速。

文献 [9]中已给出涡轴-涡扇变循环发动机转

模态过程的性能计算方法，并完成了转模态点处

的转模态过程发动机各部件参数及总体性能参数

的计算。本算例将涡轴-涡扇变循环发动机转模

态初始点取在 H=0.5 km，Ma=0处，飞行器功率需

求拟定为 12 MW。

由涡轴-涡扇变循环发动机设计点参数、控制

规律、转模态过程计算方法，可以得到涡轴-涡扇

变循环发动机在高空巡航涡扇模态工况点（H=
9 km，Ma=0.8）、地面涡轴模态工况点 （H=0 km，

Ma=0）及转模态点（H=0.5 km，Ma=0）处相关部件

参数及总体性能参数如表 4所示。
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图 4    各可调机构的调节规律和相关参数的变化情况

Fig. 4    Adjustment rules of each adjustable mechanism and

changes of relevant parameters

 

图 5    垂直起降高速巡航飞行器的转模态过程

Fig. 5    Modal transition process of vertical take-off and

landing aircraft

 

表 4    涡轴-涡扇变循环发动机各设计点处相关参数

Table 4    Relevant parameters at each design point of the turboshaft-turbofan variable cycle engine

部件 参数 H=9 km，Ma=0.8 H=0 km，Ma=0 H=0.5 km，Ma=0

进气道 空气换算流量/（kg/s） 118.03 61.26 155.3

Flade内涵风扇
物理百分比转速 100.0 100.0 100.0

增压比 1.48 1.499 1.499

Flade外涵风扇
增压比 1.98   1.34

导叶角度/（°） 0.0 −90.0 −52.0

CDFS
增压比 1.53 1.53 1.53

导叶角度/（°） −5.0 −4.9 −4.9

高压压气机
物理百分比转速 85.42 90.0 89.51

增压比 6.9 6.76 6.77

燃烧室 出口总温/K 1 469.16 1 560.7 1 546.87

涵道比
第一涵道比 0.11 0.11 0.11
第二涵道比 3.0   1.676

性能参数

推力/daN 2 574.9   3 334.0
单位推力/（daN/（kg/s）） 21.82   21.46

涡扇模态耗油率/（kg/（daN·h）） 0.800 5   1.278

功率/kW   16 500.0 12 000.0

单位功率/（kW/（kg/s））   269.35 77.26

涡轴模态耗油率/（kg/（kW·h））   0.275 4 0.355
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2.2   多设计点融合算法设计方案

传统方法对涡轴-涡扇变循环发动机的总体

方案设计得到了发动机在各个关键工况点处的部

件和总体性能参数，现以得到的总体性能参数作

为涡轴-涡扇变循环发动机的多设计点融合算法

的输入条件，利用融合算法得到发动机各工况点

处的部件参数并与常规方法结果进行验证。因此

在算例中假设飞行器对涡轴-涡扇变循环发动机

性能要求如表 5所示。

根据表 5给出的发动机三个关键工况点处

的性能要求，以这三个关键工况点均作为涡轴 -

涡扇变循环发动机的设计点，以高空涡扇模态

点的 Flade风扇压比 πFlade 和发动机第二涵道比

γ2、地面涡轴模态点的压气机物理百分比转速

nc,sft、转模态点的 Flade风扇导叶角度 αFlade 及高

压转子物理百分比转速 nc 为方案设计参数进行

涡轴-涡扇变循环发动机方案设计。利用本文

建立的涡轴-涡扇变循环发动机的多设计点融

合算法模型，可以求出满足各设计点性能要求

的方案设计参数。

所得到的涡轴-涡扇变循环发动机方案在各

设计点处部件参数如表 6所示。
 
 

表 5    涡轴-涡扇变循环发动机性能设计要求

Table 5    Performance design requirements of the turboshaft-turbofan variable cycle engine

参数 H=9 km，Ma=0.8 H=0 km，Ma=0 H=0.5 km，Ma=0

推力/daN 2 574.9   3 334.0

涡扇模态耗油率/（kg/（daN·h）） 0.800 5   1.278

功率/kW   16 500.0 12 000.0

涡轴模态耗油率/（kg/（kW·h））   0.275 4 0.355
 
 
 

表 6    涡轴-涡扇变循环发动机部件参数

Table 6    Engine component parameters of turboshaft-turbofan variable cycle engine

部件 参数 H=9 km，Ma=0.8 H=0 km，Ma=0 H=0.5 km，Ma=0

进气道 空气流量/（kg/s） 118.74 61.48 156.5

Flade内涵风扇
物理百分比转速 100.0 100.0 100.0

增压比 1.48 1.499 1.499

Flade外涵风扇
增压比 1.98   1.34

导叶角度/（°） 0 −90.0 −52.2

CDFS
增压比 1.53 1.53 1.53

导叶角度/（°） −5.0 −4.9 −4.9

高压压气机
物理百分比转速 85.7 90.1 89.53

增压比 6.92 6.77 6.77

燃烧室 出口总温/K 1 470.0 1 561.4 1 547.2

涵道比
第一涵道比 0.11 0.11 0.11

第二涵道比 3.0   1.677
 

对比表 4与表 6可知，多设计点融合算法求

解出的发动机各设计点处的部件参数与常规方法

的结果符合较好，结果差异在 1%以内，其差异主

要由算法的迭代精度引起。 

2.3   传统方法与多设计点融合算法对比

为验证多设计点融合算法的准确性，在文中

第 2.1节的计算中，传统涡轮发动机设计方法只

经过了一次“循环分析—确定方案—控制规律设

计—发动机性能”的设计过程以得到一个方案，完

成多设计点融合算法的验证。但在通常情况下，

传统方法会有技术指标作为发动机方案设计的顶

层输入，此时传统方法需要进行多次设计的迭代

工作才能完成最终方案的设计，这点在文中第 1
节中已经进行了论述。因此，针对涡轴-涡扇变循

环发动机，传统方法与多设计点融合算法的设计

过程对比如图 6所示。

由图 6可明显看出，相较于传统方法，多设计

点融合算法模型在保证计算准确性的情况下，能

够减少繁复的人工迭代过程，通过一次计算机的

牛顿迭代即可完成涡轴-涡扇变循环发动机方案
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设计。 

3    结　论

本文的主要研究结论如下：

1）  多设计点融合算法模型可通过一次牛顿

迭代求解得到多个典型工况点性能要求下的发动

机方案，以程序迭代代替了传统设计方法的人工

迭代，减少了迭代工作量。

2） 将发动机多个点上的性能需求、平衡约束

等耦合在一起，构建多维非线性方程组，得到多

设计点融合算法模型，通过求解方程组可得到同

时满足多个设计点约束的发动机总体性能方案。

对于涡轴-涡扇变循环发动机，其典型工况点包括

高空巡航涡扇模态工况点、地面涡轴模态工况点

及转模态工况点。

3） 利用多设计点融合算法模型对涡轴-涡扇

变循环发动机进行总体性能参数模拟，并与常规

方法得到的参数进行对比验证，多设计点融合算

法求解出的发动机各设计点处的部件参数与常规

方法的结果符合较好，结果差异在 1%以内，其差

异主要由算法的迭代精度引起。
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