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涡轮发动机热力循环与流路几何参数
耦合设计方法
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摘　　　  要：    针对未来先进发动机匹配机制复杂，热力循环参数及部件性能与流路几何参数高度耦合，且概

念设计阶段输入参数较为欠缺的特点，建立具有通用性的耦合仿真架构和流程；基于经验关系式及部件耦合

图，形成热力循环参数与流路几何参数耦合设计方法，可在不同的热力循环参数下预测部件效率水平，并得

到关键叶轮部件的进出口尺寸参数。利用上述方法，对混排涡扇发动机、自适应变循环发动机、“双变”循环

发动机模型开展仿真验证。结果表明：本文方法得到的旋转部件流路几何参数估算值与实际设计值或文献

设计值的误差可控制在 10%以内，达到美国 NASA发动机流路尺寸预测精度，可有效缩短方案迭代周期，减

小后期颠覆设计风险，为发动机详细设计提供参考。
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Coupling design method for thermodynamic cycle and flow path
geometric parameters of turbine engine

Wang Jiajun1，2， Liu Chuankai1， Ding Shuiting1， Wei Zhiyuan1， Zhang Fan1，
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（1.  Research Institute of Aero-Engine，Beihang University，Beijing 102206，China；

2.  Aviation Industry Development Research Center of China，Beijing 102206，China）

Abstract:   Future  advanced  engines  face  challenges  such  as  complex  matching  mechanisms，and a
high degree of coupling between thermodynamic cycle parameters，component performance，and flow path
geometry.  Additionally， the  conceptual  design  phase  offer  suffers  from  a  lack  of  input  parameters.  To
address  these  issues， a  general-purpose  coupled  simulation  architecture  and  process  were  established.
Based  on  empirical  correlations  and  component  coupling  diagrams， a  coupled  design  method  for
thermodynamic cycle parameters and flow path geometric parameters was developed. This method enabled
the prediction of component efficiency levels under different thermodynamic cycle parameters and yielded
the  inlet  and  outlet  dimensions  of  key  impeller  components.  Using  the  proposed  method， simulation
validations were carried out on three engine models: a mixed-flow turbofan engine，an adaptive variable-
cycle  engine， and  a  “ dual  variable”   cycle  engine.  The  results  showed  that  the  estimated  flow  path
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geometric  parameters  of  rotating  components  obtained  by  this  method  had  errors  within  10% compared
with actual design values or values reported in the literature，achieving a level of prediction accuracy for
engine  flow  path  dimensions  comparable  with  that  of  NASA.  This  approach  effectively  shortens  the
iteration cycle in the scheme design phase，reduces the risk of major design changes in subsequent stages，
and provides valuable reference for detailed engine design.

Keywords:   turbine engine；overall performance；geometric parameters；cycle parameters；
coupling design

在航空发动机正向设计阶段，总体性能设计

与结构流路设计决定了发动机的“基因”与“骨骼”，
两者的设计参数相互影响，本质上具有强耦合、

强整体特征[1]。而未来发动机构型变化丰富、设

计参数众多，性能与流路的耦合性也愈发增强[2]。

若在气动设计初期不考虑部件流路尺寸，易在后

期造成颠覆性设计。因此，在未来先进发动机设

计初期的概念设计阶段，就需要考虑性能参数与

流路几何之间的关联关系，采用性能-流路一体化

的综合设计方式，综合评估气动热力参数优化的

收益与结构参数的合理性，以大幅减少详细设计

阶段迭代的时间成本；减小后期颠覆性变化的风

险；提升发动机的综合性能表现和可实现性。此

外，在针对于未来先进发动机概念方案的评估与

设计中，依据总体性能参数及结构参数的耦合规

律合理预测部件设计水平，对发动机综合设计优

化具有良好的指导作用。

多年来，针对传统构型发动机的热力循环与

流路几何的耦合设计，专家学者开展了持续研究。

在 20世纪 70年代，美国 Pera 等基于 29款不同型

号的航空发动机统计数据提出了适用于航空发动

机设计阶段的质量估算方法[3]，形成了 WATE
（weight analysis of turbine engine）程序，并持续改

进发展[4-6]。樊巍等 [7] 建立了一种涡轴发动机循

环参数、部件效率和冷气量联合设计的方法，并

以 T700发动机为基准发动机，对不同热力循环参

数设计方案进行了相应改型设计。此外，樊巍等[8]

还建立了一种考虑部件约束的涡扇发动机循环参

数分析方法，可以获取更为准确的循环参数求解

域，减少总体论证阶段的迭代。张少锋等 [9-10] 提

出一种综合考虑涡轴发动机总体性能、总体结构、

部件的气动/结构 /强度 /材料等的耦合评估方法，

并与 T700与 GE3000的文献数据进行了可靠性

验证；同时该团队还提出一种基于难度系数平衡

的，兼顾涡轴发动机总体性能与尺寸质量的总体

设计方法，取得了缩短设计时间，提高设计效率

的收益。李瑞军等[11] 针对小涵道比涡扇发动机

建立了一种热力循环参数与流路参数之间的迭代

模型，研究了气动热力参数变化对流路尺寸参数

带来的影响。郑恒斌等[12] 基于 iSIGHT平台，针

对大涵道比涡扇发动机，以关键参数的设计准则

为约束，实现了热力循环参数和几何流路的优化。

北京航空航天大学的唐海龙团队在总体设计软件

中结合压气机一维设计方法实现了压气机流道的

初步计算，为后续详细设计阶段提供参考[13]。

上述的热力循环与流路几何的耦合设计方法，

还是以先确定气动参数，通过气动参数引入限制

条件来计算结构参数为主，适用于气动参数已知

或容易获取和更为详细、精度要求较高的情况。

然而，在未来先进发动机初步设计阶段，现有方

法在耦合性和通用性方面存在难以直接运用的问

题：如前文提到的 WATE程序中要想计算流道尺

寸参数时需给定叶轮部件的结构形式（等某径设

计），文献 [9]中即便针对结构较为简单的混排涡

扇发动机，估算模型也需要输入 11个轴流压气机

设计参数和 10个涡轮设计参数。这对于未来先

进发动机在总体方案论证和设计初期是难以直接

获取或有明确输入的。且未来先进发动机型式多

样，方法需要具备一定通用性，能够适用于多转

子、多外涵等各种变循环构型的快速预测计算。

因此，本文探索一种气动-几何参数一体化设

计方法，充分利用经验式和关联关系，强化参数

间的耦合性，减少输入需求，并在一定精度范围

内显著提升模型的通用性和便捷性，极大提高了

新方案的设计效率，从而在发动机自主正向设计

过程中显著缩短迭代周期，防止后期颠覆，为未

来先进发动机的快速预研提供有力支持。本文主

要内容安排如下：文中第 1章对主要叶轮部件提

出一种基于经验关系式和部件耦合图的热力循环

与流路几何参数耦合设计方法。文中第 2章对 3
种不同发动机验证其预测精度，从而证明所提方

法的有效性与工程适用性
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 1    热力循环与流路几何参数耦合设计
方法

 1.1   总体思路及流程

在涡轮发动机总体性能参数的设计中，首先

需要确定有多少个需要设计的参数，以及多少个

约束方程，从而明确哪些参数是需要通过设计独

立给出，哪些参数是可以通过其余参数和约束方

程自动平衡求解。

通常情况下，在给定空气流量、高度和马赫

数的条件下，要想确定一台发动机的设计点性能，

有 i个压缩部件，就需要确定每一个压缩部件的

压比和效率；有 j个燃烧室，就需要确定每一个燃

烧室的出口总温、效率和总压恢复系数；有 k个
外涵道就需要确定每一个涵道的分流比和总压恢

复系数；有 m个涡轮就需要确定每一个涡轮的效

率（膨胀比无需单独确定，由功平衡可自动求出）。

但是，这些参数中，有一部分参数由本身设计

水平决定，受发动机其余气动参数影响较小，对

整体方案的影响也较小，因此可在确定设计点参

数时视为一个已知的定值（初始定值参数），这些

参数包括各燃烧室的效率及总压恢复系数、外涵

道的总压恢复系数、各转子功率传输效率等。

考虑到叶轮部件的效率对方案影响较大，其

数值的选择与气动参数耦合性较强，不宜视为定

值，可考虑通过采用部件耦合图的方式依据设计

参数联动确定，因此可以视为非定值的已知量。

通过上述分析，对于一台涡轮发动机而言，设计

点未知的便是各压缩部件增压比、各涵道分流比、

各燃烧室出口总温。但是这些参数往往也并非需

要一一确定，由于发动机在工作中存在平衡匹配

机制，各参数之间并非完全独立，因此可以通过

发动机工作时需要遵守的约束方程，以此来减少

需要确定的独立未知数个数。

通常情况下，对于混排涵道而言，每一个外涵

道的气流最终都需要与其他流道气流掺混，因此，

有一个涵道就会带来一个混合室的总压平衡方

程。理论上，为减小两股气流因存在总压差在掺

混时带来的损失，两股气流总压应保持近似相等

的关系[14]。

对于分排涵道，虽然其不与其他涵道掺混，没

有总压关系的约束方程，但是其存在内、外涵之

间循环功的最佳分配问题，也可以构建诸如内、

外涵排气速度等其他约束方程[14]，使得各压缩部

件压比、涵道比等参数存在关联关系。因此在发

动机参数确定中，存在一个外涵道，就会存在一

个约束方程，也就会减少一个需要独立给出的设

计参数个数。通过上述思想形成的总体流程如

图 1所示。后文将详细介绍各叶轮部件气动热力

参数匹配及流路几何参数耦合的具体计算方法。
 
 

开始

确定设计点需要给定的未知数个数

确定约束方程个数

选择需要独立给出的未知数

气动热力参数匹配及流路
几何参数耦合设计

初始定值
参数

输出气动及尺寸参数

结束

部件耦合图

图 1    总体流程图

Fig. 1    Overall flow chart
 

 1.2   压缩部件进出口半径及效率估算模型

 1.2.1    （前）风扇进出口半径估算方法

vf,ta,max Mamax

Φf

风扇设计中尺寸方面受叶片材料强度，即能

承受的最大切线速度限制，气动方面受流量系数

约束。因此在确定风扇尺寸时首先确定最大切线

速度 以及对应的马赫数 、进口流量系

数 。

vf,ta,d设计点进口叶尖切线速度 由下式求得：

vf,ta,d = vf,ta,max

√
T ∗d

T ∗f,max

（1）

T ∗d
T ∗fmax

其中 为设计点进口总温，最大切线速度达到时

发动机通常工作于平流层，对应的总温 根据

下式求得，式中 k为比热比：

T ∗fmax = 216.5×
(
1+

k−1
2

Mamax

)2

（2）

vf,ax ,d设计点进口轴向速度 可根据流量系数按

下式得出：

vf,ax,d = vf,ta,d×Φf （3）

q（λf）

得到进口轴向速度后，进一步可得到进口密

流函数 ，根据流量公式可计算出进口面积。
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wf pf其中 为进口流量， 为进口总压，K为与气体种

类和比热比有关的常数。

Afin =
wf

√
T ∗d

pfKq（λf）
（4）

进口轮毂比 hfin 按文献 [15]给出的与涵道比

B建立的统计学关系式估算：

hf,in = 0.35B−0.106 （5）

hf,in在得到进口轮毂比 后，可按下式求得进口

叶尖半径：

rf,in,tip =

√
Af,in

π（1−h2
f,in）

（6）

根据轮毂比，继而求得进口叶根半径：

rf,in,root = rf,in,tiphf,in （7）

根据设计点进口切线速度和进口叶尖半径，

可求得转速：

nl =
vf,ta,d

2πrf,in,tip
（8）

Af,out

在风扇中，进、出口轴向速度可视为近似相

等[16]，以减少叶片表面边界层分离风险，提升压缩

部件效率。风扇出口总温、总压根据压比和效率

即可求出，进一步可得到出口密流函数，根据流

量公式可计算出出口面积 。

风扇出口叶尖半径与增压比有关，考虑到增

πf

压比越大，风扇流道收缩越严重，出口叶尖半径

往往会更低，可根据统计学规律建立如下关系式，

其中 为风扇增压比：

rf,out,tip = rf,in,tip

(
1− 0.05πf

1.7

)
（9）

rf,out,root hf,out

依据出口叶尖半径和出口面积可计算得到出

口叶根半径 及出口轮毂比 。

本节为各类风扇的尺寸初步估算提供了一个

通用的流程方法，对于涡轮发动机而言，可能存

在多个风扇。如对于变循环发动机而言，低压转

子上的风扇通常分为独立的前、后两级，分别称

为前风扇、后风扇。若高压压气机前端安装有额

外一级叶片，且与高压压气机之间形成一个独立

的涵道，则称其为核心机驱动风扇（简称核心风

扇）。为明晰其位置，图 2给出了两种典型的不同

变循环发动机各风扇的标识[17]。当涡轮发动机包

含前风扇、后风扇、核心风扇等多个风扇部件时，

前风扇等同于上述方法中的风扇；后风扇、核心

风扇的估算思路仍可按照本节风扇的流程。但在

初步设计阶段，能直接确定的输入参数较少，期

望进口流量系数、进口轮毂比等参数不需要单独

给出，而是建立与前置部件已知参数的关联关系，

实现仅依靠最前端压缩部件的参数完成整个压缩

系统的顺次计算。

 1.2.2    后风扇进出口半径估算方法

后风扇进口轮毂比通常比前风扇出口轮毂比
 

(a) 带后可变风扇的三外涵变循环发动机结构示意图

(b) 带三股流风扇的双外涵变循环发动机结构示意图

第二外涵 第一外涵
第三外涵前风扇 高压

压气机
核心机

驱动风扇 高压涡轮 低压涡轮
后风扇

第二外涵第三外涵前风扇
高压

压气机 高压涡轮 低压涡轮后风扇

图 2    不同变循环发动机各风扇位置标识[17]

Fig. 2    Fan station designations in different variable cycle engine configurations [17]
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略大，考虑到流道的收缩，叶尖半径通常也会略

低，根据统计学数据，后风扇轮毂比和叶尖半径

可由前风扇相关值初步估算：

hrf,in = 1.07hff,out （10）

rrf,in,tip = 0.95rff,in,tip （11）

前、后风扇流量系数之比可以表示为：

Φff

Φrf
=

vff,ax,d/vff,ta,d

vrf,ax,d/vrf,ta,d
=

vff,ax,d/ωffrff,in,tip

vrf,ax,d/ωrfrrf,in,tip
（12）

ωff

ωrf

vff,ax,d vrf,ax,d

前、后风扇通常处于同一转子，角速度 和

相等。根据发动机设计前、后风扇设计需要遵

循一定的气动连续和匹配条件防止突变，初步估

算时可近似认为前、后风扇保持相同的轴向速度，

因此 和 也视为相等。上式简化为：

Φff

Φrf
=

rff,in,tip

rrf,in,tip
（13）

由于轮毂比代表流道几何约束，流量系数代

表气动约束，两者存在天然耦合关系，因此将上

式中的叶尖半径转化为轮毂比会更为合理。考虑

到风扇级间流道应平顺过渡，且叶中半径处的气

动负荷水平相当会更有利于匹配设计（叶中处往

往可以代表叶高方向的气动平均状态），因此初步

估算时前、后风扇进口的叶中半径视为相等，即：

rff,in,tip（1+hff,in）

2
=

rrf,in,tip（1+hrf,in）

2
（14）

将式（14）代入式（13）可得：

Φrf =Φff
1+hrf,in

1+hff,in
（15）

依据前风扇参数估算后风扇的上述参数后，

按文中第 1.2.1节流程便可完成后风扇其余进出

口尺寸的计算。

 1.2.3    核心风扇进出口半径估算方法

核心风扇尺寸参数由统计学规律结合部件工

程设计经验修正的方法获得。首先进口轮毂比根

据后风扇进口叶中半径、后风扇出口面积按下式

求得：

hcfin = 0.8
4πr2

rf,in,mid−Arf,out

4πr2
rf,in,mid+Arf,out

（16）

4πr2
rf,in,mid式中 可看作以后风扇叶中半径为基准的

参考圆面积，一定程度表征上游部件的特征尺度。

上式也符合后风扇出口面积增大，核心风扇进口

需相应扩张，轮毂比减小，符合级间流动能力匹

配，避免流动堵塞的设计原则。

核心风扇进口流量系数根据后风扇进口流量

系数、后风扇进口轮毂比和核心风扇进口轮毂比

估算，形式与文中第 1.2.2节一致：

Φcf =Φrf
1+hrf,in

1+hcf,in
（17）

vcf,ta,d核心风扇设计点进口叶尖切线速度 根据

后风扇设计点进口叶尖切线速度、后风扇进口轮

毂比、核心风扇进口轮毂比估算：

vcf,ta,d = vrf,ta,d

(
1+hrf,in

1+hcf,in

)0.5

（18）

在获取上述参数后，核心风扇进出口半径的

计算同前文。

 1.2.4    高压压气机进出口半径估算方法

高压压气机进出口半径估算方法分两种情

况。当构型中不包含后风扇、核心风扇等部件，

如双转子混排涡扇发动机，此类构型下，高压压

气机相关参数根据风扇参数估算。当构型中含有

后风扇、核心风扇等部件，如三外涵自适应变循

环发动机，此类构型下，高压压气机相关参数根

据核心风扇参数估算。由于不同布局下均要保证

整个压缩系统子午流道的平滑连续和前后匹配，

因此两种情况下高压压气机进口轮毂比及最大切

线速度估算的统计学拟合方程有所区别。

当高压压气机前置压缩部件为风扇时，进口

轮毂比根据风扇参数按如下统计学经验式估算：

hhc,in =
4πr2

f,in,mid−Af,out

4πr2
f,in,mid+Af,out

（19）

vhc,ta,d高压压气机进口叶尖切线速度 可根据

风扇参数按如下统计学经验式估算：

vhc,ta,d = vf,ta,d

(
1+hf,in

1+hhc,in

)0.5

（20）

高压压气机进口流量系数可按如下经验式估算：

Φhc =Φf
1+hhc,in

1+hf,in
（21）

当高压压气机前置压缩部件为核心风扇时，

进口叶尖切线速度和进口流量系数均可按式（19）
和式（20）的形式，将风扇参数更换为核心风扇参

数即可。但进口轮毂比需根据核心风扇参数按如

下统计学经验式估算：

hhc,in = 1.15hcf,out （22）
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获取上述参数后，参照前文风扇的流程即可

得到高压压气机其余进口尺寸参数。

以上两种情况的出口尺寸计算方法相同，高

压压气机出口面积根据文献 [18]的关系式计算：

Ahc,out =
Ahc,in

0.6×π5/6
hc

（23）

高压压气机出口轮毂比可按如下统计学经验

式估算：

hhc,out =
4πr2

hc,in,mid−Ahc,out

4πr2
hc,in,mid+Ahc,out

（24）

得到压气机出口面积和轮毂比后便可求得出

口叶尖、叶根半径。

 1.2.5    压缩部件效率耦合模型

μc

耦合图是连接不同参数之间的纽带[19]。通过

耦合图可以在发动机不同参数之间建立起关联关

系，通过已知或可求解参数得到未知及不可求解

参数。压缩部件的耦合图来自文献 [20]，如图 3
所示，该图将能够反映压缩部件设计水平的多变

效率 ηp 与压缩部件出口标况换算流量Wcor 建立起

关联关系，并且分别给出了当下设计水平和可预

期的未来设计水平。用压缩部件先进指数 代表

压缩部件设计水平，在设计过程中可给定不同压

缩部件先进指数按如下插值函数进行插值计算。

在本文中该值置为 0代表图 3中的当前水平曲线，

置为 1代表图 3中的未来水平曲线，置为负数代

表低于当前设计水平。

ηp = f（Wcor,μc） （25）

 
 

0 2 4 6 8 10
0.81
0.83
0.85
0.87
0.89
0.91
0.93

多
变

效
率

出口标况换算流量/(kg/s)

当前水平
未来水平

图 3    不同技术水平下压缩部件多变效率曲线

Fig. 3    Polytropic efficiency characteristics of compression

components at different technology levels
 

但是在气动热力计算时，往往采用等熵效率，

因此在图中读出多变效率后按照下式转化为等熵

效率[21]。其中 ηa 为等熵效率，ηp 为多变效率，π为

增压比，k为比热比。

ηa = π
k−1

k −1/π
k−1
ηpk −1 （26）

ηf η′f

由于在插值时采用的压缩部件出口标况换算

流量是压缩部件出口总温的函数，而出口总温的

计算需要已知等熵效率，因此首先试给等熵效率，

并计算由耦合图插值并转化得到的等熵效率，通

过迭代求解直至残差方程收敛，得到最终的压缩

部件效率。在这个过程中，压缩部件效率会不断

迭代，进而影响匹配出的压比参数，从而影响部

件流路尺寸。综上所述，压缩部件效率及进出口

半径的计算流程如图 4所示。 和 分别代表连

续两次循环得到的压缩部件效率值。

 
 

开始

试给等熵效率

插值读取多变效率耦合设计图

由多变效率计算等熵效率

计算出口换算流量

否

是

压比

计算出口气动参数

获取最大切线速度、
流量系数、进口轮毂比

Mamax

计算转速、进出口尺寸

结束

ηf−ηf′
ηf

≤ε

图 4    压缩部件迭代流程

Fig. 4    Compression components iteration process
 

 1.3   涡轮部件进出口半径及效率耦合计算模型

涡轮部件的耦合图选用文献 [22]中 Smith通

总结的涡轮效率经验关联式，也称史密斯图，如

图 5所示。该图通过试验建立了涡轮部件速度系

数、负荷系数、等熵效率之间的关联系，并指出随

着载荷系数或者流量系数的提高，涡轮的效率会

降低。其中流量系数代表了涡轮级的流通能力，

负荷系数代表了涡轮做功的能力。

由于 Smith图中负荷系数和流量系数并非单

值对应关系，因此既无法通过负荷系数插值流量

系数，也无法通过流量系数插值负荷系数，鉴于

此，本文引入插值辅助变量 β，用 β值表示数据在

等效率线上的位置，具体插值方法参见文献 [23]。
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μt

ηsmith

μt

同时对于涡轮部件也引入反映涡轮设计水平的涡

轮先进指数 对涡轮效率按下式进行一定修正。

其中， 是直接从史密斯图中插值得到的效率。

在本文中 为 0时代表史密斯图的水平，置于正

数代表超过史密斯图的水平，置于负数代表低于

史密斯图的水平。

ηta = ηsmith+μt/100 （27）

史密斯图的效率是理想设计状态下得到的效

率，在通过史密斯图获取的效率基础之上，依据

文献 [22]给出的方法进一步考虑叶尖间隙和低

雷诺数效应对涡轮实际效率的影响。

ζ

rin,root rout,root rin,tip rout,tip

ζ

间隙效率修正系数 可以看作涡轮特征尺寸

的函数，此处特征尺寸的定义如式（28）所示。其

中 、 、 、 分别为涡轮进口叶根

半径、出口叶根半径、进口叶尖半径、出口叶尖

半径。图 6给出了 与特征尺寸的函数关系[22]。

δ =
rin,root+ rout,root
rin,tip+ rout,tip

（28）

  

0.58 0.66 0.74 0.82 0.90
−0.052

−0.046

−0.040

−0.034

间
隙

效
率

修
正

系
数

特征尺寸

图 6    考虑间隙影响的涡轮效率修正

Fig. 6    Turbine efficiency correction considering tip

clearance effects
 

ξ低雷诺数效率修正系数 可以看作进口雷诺

数的函数，其函数关系如图 7所示[22]。

最终得到经过上述修正后的涡轮效率为：

ηt =（ηta+ ζ）ξ （29）

θ

在上述获取涡轮效率的过程中，无论是计算

流量系数、负荷系数还是进行间隙修正，都会用

到涡轮进出口高低半径，但初始设计阶段涡轮具

体尺寸参数尚未确定，因此涡轮进出口半径及效

率就需要耦合迭代求解。涡轮效率与尺寸的迭代

流程如图 8所示。该流程中不需要已知涡轮任何

参数，只需要给出气流角 和等熵效率的迭代初

始值，其中气流角初值可根据文献 [24]中给出的

涡轮设计原则在 18°～25°之间选取，虽然初值的
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图 5    涡轮史密斯图[22]

Fig. 5    Turbine Smith chart[22]
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进口雷诺数/104

图 7    考虑低雷诺数影响的涡轮效率修正

Fig. 7    Turbine efficiency correction considering low Reynolds

number effects

 

开始

计算负荷系数

计算流量系数

插值读取涡轮效率

效率修正

根据流量
系数更新
进口轴向

速度

计算导向器出口临界声速

更新涡轮
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气流角
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计算导向器出口轴向速度
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设计图

ηt−ηt′
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≤ε

图 8    涡轮效率及尺寸耦合计算流程

Fig. 8    Turbine efficiency and dimension coupled

calculation process
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选取不影响最终的迭代结果，但若初值接近实际

值，可有效避免求解发散。具体迭代流程如下。

T ∗td

由于涡轮导向器出口通常为临界状态，其绝

对速度可视为临界声速，可按下式求出，其中 R
为气体常数， 为涡轮导向器出口气流总温：

vcr =

√
2kRT ∗td
k+1

（30）

若忽略壁面摩擦、激波等微小损失，涡轮动

叶进口气流绝对速度可看作与导向器出口绝对速

度相等。根据速度三角形，如图 9所示，可根据气

流角初值计算涡轮进口轴向速度。

vin,ax = vcr sin θ （31）

  

θ

进口轴向速度vin,ax
进口绝对速度v cr

图 9    涡轮进口速度三角形

Fig. 9    Turbine inlet velocity triangle
 

Ain

进而根据涡轮进口气动参数由密流函数可计

算涡轮进口面积 。涡轮进口叶根半径可根据

涡轮进口面积按下式估算：

rin,root =

√
Ain

0.6π
（32）

Ψmax

涡轮进口叶根半径的最小值可根据叶根最大

负荷系数 按式（33）估算校核。若按上式计算

的涡轮叶根半径低于最小值，则以计算的最小值

替代。其中 l为比功，n为物理转速（r/min）。进

而根据进口面积和进口叶根半径计算进口叶尖

半径。

rin,root,min =

√
l
Ψmax

/
nπ
30

（33）

rin,mid

Ψ

接下来根据涡轮进口叶尖、叶根半径计算进

口叶中半径 。并按下式计算涡轮负荷系数

：

Ψ =
30l

πrin,midn
（34）

Φ

得到负荷系数后，根据文献 [25]给出的最佳

效率曲线关系确定流量系数 。

Φ = 0.321 5Ψ +0.278 8 （35）

此时得到流量系数和负荷系数后可以根据史

密斯图得到新的涡轮效率，但是效率修正中需要

涡轮出口尺寸参数，因此还需先计算涡轮出口尺

寸参数。

vout,ax

vin,ax

Aout

根据试给的效率及涡轮功 l计算出口气动参

数，涡轮出口轴向速度 同样视为与进口轴向

速度 近似相等。进一步得出涡轮出口密流函

数及面积 。

当涡轮的设计形式未知时可初步按等中径折

衷设计，依据出口中径和面积可求得出口叶尖、

叶根半径。若涡轮的设计形式已知，则按照确定

的等外径或等内径的方式计算叶尖、叶根半径。

在得到涡轮出口几何参数后便可通过史密斯图插

值得到涡轮效率并进行修正，进而得到效率的更

新值。比较得到的效率更新值和试给的效率之差

是否达到收敛精度。若未达到收敛精度，则保留

当前得到的效率开始进入迭代计算。

在得到涡轮出口几何参数后便可通过史密斯

图插值得到涡轮效率并进行修正，并得到效率的

更新值。比较得到的效率更新值和试给的效率之

差是否达到收敛精度。若未达到收敛精度，则保

留当前得到的效率开始进入迭代计算。

迭代时首先根据此时的流量系数更新进口轴

向速度

vin,ax =
nπ（rin,tip+ rin,root）

60
Φ （36）

再根据更新的进口轴向速度更新气流角参数

θ = arcsin
vin,ax

vcr
（37）

当有了新的气流角后重复式（31）～式（37）的
步骤，直至相邻两次计算得到的效率之差满足收

敛残差。

ηt−η′t
ηt
⩽ ε （38）

ηt η′t式中 和 分别代表连续两次计算分别得到的涡

轮效率值。

 2    方法对比及验证

 2.1   变效率和定效率的对比

本节利用部件耦合图为发动机设计中旋转部

件的效率取值给出了设计依据，既能避免效率指

标取值偏低难以发挥性能潜力，又能避免效率指

标取值偏高使得方案可行性降低，使得叶轮部件

效率能与循环参数合理匹配。图 10对比了采用

固定效率方法与本文提出的变效率方法，在相同
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总体参数（总增压比、涵道比、涡轮前温度）下，依

据混合室压力平衡关系进行匹配所得到的设计参

数差异。其中定效率方法中旋转部件的等熵效率

采用文献 [26]中给出的目前典型成熟发动机设

计水平下的部件效率参考值（风扇为 0.86，高压压

气机为 0.88，涡轮为 0.87）。
可以看出，当总增压比在 25左右时（约为目

前典型小涵道比混排涡扇发动机压比值附近），

两者设计数值较为接近，证明了本方案的正确性，

但从适中压比向两端变化时，由于不同压比但相

同等熵效率的压气机并不能代表相同设计水平，

因此在不同应用场景下当压比存在较大范围变化

可能时，旋转部件效率的合理取值范围也随之变

化，定等熵效率的误差会愈发增大，本方法将更

为合理有依据。

 2.2   验证算例 1：中涵道比涡扇发动机模型验证

为验证本文方法对已有发动机的兼容性和适

用性，选取 20世纪 70年代初定型的某具备超声

速巡航能力的典型中涵道比混排涡扇发动机作为

验证对象。

由文中第 1.1节可知，对于混排涡扇发动机

而言，在不开加力的条件下，其需要给出的设计

参数包括风扇压比、高压压气机压比、主燃烧室

出口总温、涵道比共计 4个参数，存在一个混合

室的约束方程，因此上述 4个参数中只要确定 3
个参数便可进行计算，本文采用给定总增压比的

方式进行模型匹配。其总体参数如表 1所示。
  

表 1    中涵道比涡扇发动机总体循环参数

Table 1    Overall cycle parameters of a medium-bypass-ratio

turbofan engine

空气流量/（kg/s） 总增压比 涵道比 涡轮前温度/K

101.1 25.0 0.7 1 672
 

风扇最大切线速度依据文献 [27]中给出的当

时年代的设计水平选取 485 m/s，切线速度达到最

大值的马赫数均选取最大超巡马赫数 1.5。依据

第 1章的算法流程编写程序，输入总体参数后可

以一键计算气动热力及流路几何参数并同时生成

发动机基本流路简图，如图 11所示。
  

风扇 高压压气机 高压涡轮

低压涡轮主燃外涵道

混合室

图 11    生成的涡扇发动机流路简图

Fig. 11    Generated turbofan engine flow path schematic
 

考虑到该发动机的研制与涡轮 Smith图的诞

生基本处于同一时期，而当时压缩部件的设计水

平低于本文压缩部件耦合图中的当前水平线，因

此涡轮效率先进指数取 0而压缩部件先进指数取-
1来表征当时部件效率水平。

为了对比不同的部件设计水平对流路尺寸的

影响，用以体现前文中运用部件耦合图的效果和

作用，设计按当下部件效率水平进行匹配的对照。

其中涡轮先进指数取 1，压缩部件先进指数取 0
来表征当下部件效率水平。在两种不同部件设计

水平下对该发动机流路尺寸进行耦合设计。同时，

为体现涡轮在史密斯图基础上进行效率修正的作

用，设计直接采用史密斯图而不做修正的对照。

以各截面叶尖半径为例，计算尺寸及与实际值的

误差如图 12和图 13所示。

需要说明的是，预测的误差来源一方面源自
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4.4

4.6
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变效率

风
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压
比

总压比

(a) 匹配的风扇压比差异

11 15 19 23 27 31 35

11 15 19 23 27 31 35
10.3

10.4

10.5

10.6

10.7

10.8
定效率
变效率

推
力

/k
N

总压比
(b) 计算的推力差异

图 10    变效率和定效率的对比

Fig. 10    Comparison between variable efficiency and

fixed efficiency
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经验关系式的通用程度，另一方面也源于部分输

入参数并非为实际发动机的真实值，如风扇最大

切线速度、部件先进指数等。这些参数的选取虽

然遵照了一定依据，但与真实值可能并不完全一

致，也会对预测结果带来部分影响。即便如此，

仍可以看出，采用本文的计算方法所得的流路尺

寸与实际发动机尺寸的误差最大为 8.5%，优于美

国国家航空航天局（NASA）刘易斯研究中心通过

统计学建立的轴流部件尺寸估算方法 10%的精

度[28]。同时可以看出，采用当时部件效率水平的

设计结果与实际结果更接近，除高压压气机进口

外，其余截面叶尖半径与实际值的误差最大为

3.6%。相较于采用当下部件效率的设计结果，估

算精度最大可提升近 7%。体现出本文采用耦合

图的方式预测和统一部件效率水平的作用。此外，

采用了涡轮效率修正的预测值也更接近于实际值，

最高可将精度提升 4%，体现了效率修正的效果。

 2.3   验证算例 2：小涵道比涡扇发动机模型验证

以上选取了某小涵道比涡扇发动机进行了方

法验证，进一步，以某小涵道比混排发动机进行

验证，其总体参数如表 2所示。考虑到该发动机

研制时间晚于文中第 2.2节提到的中涵道比涡扇

发动机，设计水平较之前验证的中涵道比涡扇发

动机有所提升，因此，涡轮效率先进度由 0提升

至 0.5而压气机先进度由−1提升至−0.5。对尺寸

的预测结果与实际值的对比如图 14所示。误差

范围也均处于 10%以内。
 
 

表 2    小涵道比涡扇发动机总体循环参数

Table 2    Overall cycle parameters of a low-bypass-ratio

turbofan engine

空气流量/（kg/s） 总增压比 涵道比 涡轮前温度/K

110 25.0 0.3 1 860
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图 14    小涵道比涡扇发动机叶尖半径误差对比

Fig. 14    Comparison of blade tip radius errors for a

low-bypass-ratio turbofan engine
 

以上两个实际涡扇发动机算例的验证结果表

明，本文所建立的融合统计数据拟合、工程经验

修正、部件耦合关系图与设计准则的流道尺寸预

测方法具有良好的工程可行性。文中第 2.4节将

针对先进的变循环发动机进行适用范围的进一步

验证。
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图 12    叶尖半径数值对比

Fig. 12    Tip radius value comparison
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图 13    叶尖半径误差对比

Fig. 13    Tip radius error comparison
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 2.4   验证算例 3：自适应变循环发动机模型验证

变循环发动机是一种极具发展潜力的未来发

动机构型。从 20世纪 80年代起，基本与第四代

混排涡扇发动机的研制同步，美国率先正式启动

了高经济性变循环发动机的研发工作。其主要技

术途径包括：通过核心机驱动风扇增强核心机通

流能力与气动稳定性，从而提升超声速加力推力，

实现高速大推力；借助涵道引射器、可调涡轮导

向器等调节机构扩大涵道比可变范围，以降低高

亚声速巡航油耗，提升低速经济性，并且从双外

涵逐步发展出三外涵的自适应变循环发动机，其

原理构型如图 15所示。
 
 

前风扇 后风扇 核心风扇 高压压气机

第一外涵第二外涵第三外涵

混合室

主燃

图 15    生成的自适应变循环流路简图

Fig. 15    Generated adaptive variable cycle flow path schematic
 

对于该构型而言，在不开加力的条件下，设计

点未知数包括 4个压缩部件的增压比、3个涵道

的涵道比，以及 1个燃烧室的出口总温共计 8个

参数。本文建立了 1个混合室总压平衡方程，并

选择减少后风扇增压比这一未知数。

文献 [29]提出一种基于中线模型的多组件协

同优化设计方法，并对自适应变循环发动机流路

参数开展了详细设计，其中每一个压缩部件和涡

轮部件需要输入负荷系数、轮毂比等 15个参数。

依据该文献中给定的发动机循环参数（见表 3），
采用本文的快速估算方法对自适应循环发动机开

展初步几何流路估算，部件效率采用当下水平。

仍以旋转部件进、出口截面叶尖半径为例与

文献数据进行对比，结果如图 16所示，其中 2/3
的数据与文献值的差距小于 5%，仅高压涡轮进口

误差超过 10%，误差为 12.4%，此处误差稍大的原

因在于文献中高压涡轮的设计选择了气动负荷最

大的状态 11 km，Ma=1.2，而并非设计点 11 km，

Ma=1.5，因此气动参数会有所偏差。而误差仅次

于高压涡轮的核心风扇，其参数设计同样选在了

11 km，Ma=1.2的最大气动负荷状态，设计状态的

选取不同是造成这两个部件尺寸误差超过 5%的

主要原因。
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图 16    自适应循环发动机叶尖半径误差对比

Fig. 16    Adaptive cycle engine tip radius error comparison
 

 2.5   验证算例 4： “双变”循环发动机模型验证

除了美国自适应变循环构型，我国于 2021年，

依托工信部两机基础科学中心，正式启动了国内

首个未来航空发动机及燃气轮机创新计划 FA-
TIP（future aeroengine & turbine innovation project）。
该项目提出一种“双变”循环发动机原理构型 [30]

并作为牵引方案开展了详细设计，大幅提升了涵

道比、增压比变化范围及速域范围，其原理构型

如图 17所示。

 
 

前风扇 后风扇 核心风扇 高压压气机

第一外涵第二外涵

第三外涵

“双变”燃烧室主燃

图 17    “双变”循环发动机原理构型

Fig. 17    Principle-based configuration of dual-variable

cycle engine

 

表 3    自适应循环发动机总体循环参数

Table 3    Overall cycle parameters of adaptive

variable cycle engine

参数 数值 参数 数值

高度/km 11 马赫数 1.5

前风扇压比 1.8 核心风扇压比 1.37

高压压气机压比 4.65 第一涵道比 0.2

第二涵道比 0.25 第三涵道比 0.15

涡轮前温度/K 1 833
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对于该构型发动机，需要确定的未知数包括 4
个压缩部件的增压比、3个涵道的涵道比，以及 2
个燃烧室的出口总温共 9个参数。建立核心机流

路与第一外涵、第二外涵与主流道掺混的总压平

衡方程，因此，选择将前风扇、高压压气机增压比

不作为独立变量单独给出。设计参数如表 4所示。
  

表 4    “双变”循环发动机总体循环参数

Table 4    Overall cycle parameters of dual-variable

cycle engine

参数 数值 参数 数值

高度/km 0 马赫数 0

流量/（kg/s） 125 后风扇压比 1.28

高压压气机压比 4.33 第一涵道比 1.44

第二涵道比 0.22 第三涵道比 0.06

主燃温度/K 1 600 双变温度/K 1 473
 

采用本文的方法对该发动机流道尺寸进行预

估，考虑到“双变”循环发动机是一款面向未来探

索、牵引部件技术发展的先进航空动力装置，因

此部件效率高于当下水平，叶轮部件先进指数均

取 1。其中部件效率采用未来先进水平。将所得

气动参数及尺寸预估参数交由相关部件设计团队

开始详细设计。叶轮部件进、出口截面叶尖半径

的初始估算值与部件详细设计后给出的设计值[31]

对比如图 18所示。可见部件设计后的尺寸参数

与初始估算值误差不超过 8%，5/7的数据误差小

于 5%。有效避免了大幅度迭代，加速了方案设计

收敛，进一步验证了本文方法在设计未来先进构

型发动机中的可行性和优势。
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图 18    “双变”循环发动机叶尖半径误差对比

Fig. 18    Dual-variable cycle engine tip radius error comparison

 3    结　论

本文通过部件耦合图和经验关系式建立了一

种具有通用性的热力循环-流路尺寸耦合设计方

法，快速对不同构型的发动机进行了参数设计和

估算，并验证了方法的精度，得到结论如下：

1）  建立了基于压缩部件效率曲线图和涡轮

Smith图的部件效率耦合计算插值方法和流程。

实现了发动机设计中叶轮部件效率与部件设计水

平的匹配，可以减小涡轮发动机性能参数设计时

部件效率预估偏离带来的影响。

2） 基于部件耦合图及经验关联式，建立了具

有通用性和快速性的叶轮部件流路尺寸参数与循

环参数耦合的估算流程和方法，适用于未来先进

发动机概念设计初期，已知参数较少的阶段。

3）  基于上述流程和方法开发了仿真程序。

经中涵道比混排涡扇、小涵道比混排涡扇、自适

应变循环和“双变”循环发动机四种发动机流路尺

寸的算例验证，与实际值或文献值的误差优于

10%，达到 NASA的预测精度。体现出较强的通

用性，可以有效缩短部件迭代周期，降低后期颠

覆风险，有利于提升涡轮发动机方案确定的设计

效率。

4）  由于流道尺寸会制约发动机通流能力等

性能指标，因此，两者的耦合设计可对未来航空

发动机气动热力原理构型发展方向和总体设计提

供技术参考。依据更多的发动机性能和尺寸参数

的数据库，可在此基础之上进一步修订完善部件

算法，拓展仿真程序的灵活性，使得初步设计结

果与最终设计方案更为接近。

5）  本方法适用于空中优势战斗机推进系统

概念设计阶段、输入参数少、需要快速迭代的场

景，为详细设计提供更为合理的基础和参考。本

文聚焦常规的轴流涡扇构型，针对离心压气机、

爆震发动机等非常规的轴流涡扇构型发动机耦合

设计方法可在之后的工作中进一步研究。
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