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基于循环参数分析的涡轮基组合动力系统用
高速涡轮发动机构型方案

杨天宇，韩 佳，刘旭阳，徐 雪，刘太秋
（中国航发沈阳发动机研究所，沈阳 110015）

摘要：在涡轮基组合动力系统的使用场景中，高速涡轮发动机为了实现起飞、跨声速、模态转换等状态下的性能指标，需要扩

展使用速域范围，兼顾多状态推力性能，对于发动机构型和循环参数选取提出了特殊的要求。开展基于循环参数分析的高速涡轮

发动机构型方案设计，通过分析高速涡轮发动机在不同速域下的使用需求，明确发动机的技术特征，并从性能、结构、技术发展趋

势等多角度对高速涡轮发动机构型进行分析，针对双转子涡扇构型的高速涡轮发动机开展循环参数分析，明确压比、涵道比和涡

轮前温度对发动机不同工况性能的影响。结果表明：变循环是高速涡轮发动机的理想构型方案。现阶段应基于双转子涡扇构型

逐步集成变循环特征部件，并通过合理的循环参数匹配，实现高低速性能的兼顾。
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High-speed Turbine Engine Configuration Scheme for Turbine-Based Combine Cycle Power System 
Based on Cycle Parameter Analysis

YANG Tian-yu， HAN Jia， LIU Xu-yang， XU Xue， LIU Tai-qiu
（ACEE Shenyang Engine Research Institute，Shenyang 110015，China）

Abstract： In the application scenarios of turbine-based combined cycle power system, high-speed turbine engines need to expand 
the use speed range and consider multi-state thrust performance to achieve performance measures under conditions such as takeoff, 
transonic, and mode transition. Special requirements are put forward for engine configuration and cycle parameter selection. The configura⁃
tion scheme design for high-speed turbine engines was conducted based on cycle parameter analysis. By analyzing the usage requirements 
of high-speed turbine engines in different speed domains, the technical characteristics of the engine were defined, and the configuration of 
the high-speed turbine engine was analyzed from multiple perspectives such as performance, structure, and technology development 
trends. The cycle parameter analysis of the high-speed turbine engine with a twin-spool turbofan configuration was conducted to clarify the 
influences of pressure ratio, bypass ratio, and turbine entry temperature on engine performance under different operating conditions. The 
results show that the variable cycle configuration is the ideal scheme for high-speed turbine engines. At present, it is necessary to gradually 
integrate variable cycle characteristic components based on the twin-spool turbofan configuration, and achieve a balance between high- 
and low-speed performance through reasonable cycle parameter matching.
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0　引言

高超声速动力装置是实现高超声速飞行的核心，

也是目前技术发展的瓶颈[1-2]。从可预见的技术发展

趋势看，任何单一吸气式动力装置都难以实现从亚声

速、跨声速、超声速和高超声速工作，水平起降、高超

声速装备需要组合动力已基本达成共识[3-4]。基于涡

轮发动机、冲压发动机和火箭发动机 3种基础动力装

置，根据不同飞行 Ma需求和任务特点可形成涡轮基

组 合 循 环 发 动 机（Turbine-Based Combine Cycle，
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TBCC）、火 箭 基 组 合 循 环 发 动 机（Rocket-Based 
Combined Cycle，RBCC）和空气涡轮火箭发动机（Air-
Turbo-Rocket，ATR）等多种组合方式[5-6]。基于多种

构型的高超声速组合动力装置发展情况，从性能、可

靠性、经济性等多维度进行比较，TBCC构型具有长时

间可重复使用、吸气式高比冲、结构简单、可靠性好和

可维护性好等技术优势。

美国早在 20 世纪 50 年代就已经开始进行 TBCC
动力技术探索，经过大量的研究论证确认 TBCC是最

佳的吸气式推进方案，将 TBCC技术列为空天技术发

展的第 1位。从 80年代开始，经过国家空天飞机计划

（National Airspace System Plan，NASP）、“猎鹰”组合循

环 发 动 机 技 术（Falcon Combined Cycle Engine 
Technology，FaCET）计划、模态转换验证计划（Modal 
Transition，MoTr）等诸多积累[7-8]，以及大量高速涡轮

发动机（J58、RTA、MIPCC、HiSTED 等）和双模态超燃

冲压发动机（X-43A、X-51A、MSCC等）技术研究计划

的积累，美国的 TBCC动力研究已经步入工程化发展

阶段，典型代表为 SR-72飞行器动力方案研究和先进

全 状 态 发 动 机 计 划（Advance Full-Speed Range 
Engine，AFRE）。其中，SR-72 飞行器目标为装备研

制，计划于 2030 年服役，动力方案为 Ma=6 级的并联

TBCC，由高速涡轮机和双模态超燃冲压发动机组合

而成；AFRE 计划目标为 Ma=5+级全尺寸并联 TBCC
整机自由射流验证，是 TBCC工程化研制的重要步骤

和标志[9-10]。TBCC 主要由涡轮发动机和冲压发动机

组合。飞机由涡轮发动机推动起飞、爬升，基于冲压

发动机起动、稳定工作的速度条件，需要涡轮机在Ma

=3甚至更高的速域范围内满足推力性能和可靠性要

求[11-12]。早期，Ma=3级的涡轮发动机继承第 1、2代成

熟的涡轮发动机，采用如单转子涡喷构型、低压比压

气机、连续放气循环和射流预冷等该时期典型的高

Ma特征技术，实现了从 Ma从 2提高至 3的跨越。但

是，受温度负荷水平的限制，存在单位推力不大、高

Ma状态推力不足、耗油率较高等问题，不能适应目前

组合动力涡轮基的需求。近年来，国内外针对低速段

动力的包线拓展技术开展了广泛研究。基于现有Ma

=2的涡轮机，结合火箭辅助和进气预冷等技术，可在

短期内实现低速通道速域范围的扩展，但也带来了系

统尺寸、质量和系统复杂程度的提升。因此，开展Ma

=3～4 的涡轮发动机的设计研究对组合动力发展和

临近空间飞机具有极重大的意义[13]。

本文基于 TBCC 组合动力系统对高速涡轮机的

需求，开展高速涡轮机构型和循环参数分析，明确提

出高速涡轮机构型的发展方向和参数匹配特征。

1　TBCC组合动力系统对高速涡轮机的需求

高超声速飞机需要较大的起飞质量，以满足远航

程和有效载荷等战术、战略指标要求[14-15]。此外，面

对更宽的速域范围，对飞机机体提出了更高的耐温需

求，导致机体结构更重，尺寸更大，对起飞推力、起飞

推重比、跨声速推力提出了更高的要求。在 TBCC组

合动力系统中，涡轮发动机是起飞、跨声速阶段的工

作动力单元，因此，以大推力级、高单位推力的涡轮发

动机为基础发展组合动力是高超声速飞机动力装备

的必然选择[16-17]。同时为了满足亚燃冲压、甚至超燃

冲压发动机的起动速度需求，涡轮发动机需要扩展使

用速域，具备在 Ma=3～4的稳定运转能力，并满足推

力性能需求。

1.1　使用速域扩展需求

为满足 TBCC 组合动力系统模态转换的速域需

求，涡轮发动机工作包线需要扩展至 Ma=3.5～4 级。

发动机工作包线扩展、进口温度提升如图 1所示。从

图中可见，发动机进口温

度 由 当 前 Ma=2 级 的

120 ℃提升至 Ma=3.5 级的

460 ℃。进口温度大幅提

升将对发动机进气压缩部

件的气动和结构设计产生

较大影响。考虑到现阶段

风扇钛合金材料的耐温能力和强度储备，只能通过降

低转速、提高轮毂比等手段予以缓解。同时，经过风

扇、压气机压缩后，温度进一步升高，很快达到压缩部

件末级材料的耐温极限。因此，在最高物理转速以及

截面温度的限制下，高 Ma工况下发动机处于较低的

换算转速，方案设计应重点提升高 Ma工况下的换算

转速以及较低的换算转速流量。

1.2　起飞和跨声速性能需求

为满足较高飞行速度，Ma=5～7的飞机需要采用

“局部乘波体”机身和大后掠角机翼的布局形式，造成

飞机低速时升阻比较低，控制面效率低。同时，组合

动力系统径向尺寸大幅增加，进一步增加了飞行器阻

高
度
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40 ℃
117 ℃

213 ℃
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图1　发动机工作包线扩展、

进口温度提升
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力，要求涡轮发动机具有较高的单位推力性能，飞/发
成附件也要统筹考虑以降低迎风面积，从而降低飞机

起降和跨声速的难度。涡

轮发动机跨声速推力与起

飞推力的比值如图2所示。

从图中可见，组合动力系

统对高速涡轮发动机跨声

速性能的需求高于现有第

3 代（F110）和 第 4 代

（F119）涡轮发动机的。

1.3　高Ma性能需求

对于常规 Ma=2 级的涡轮发动机，在 Ma=2～2.5
时，发动机已达到稳定运转的极限。而高速涡轮发动

机需要提升进气、压缩等冷端部件的耐温能力，使用

耐受更高温度的燃、滑油，并解决燃、滑油系统及承附

件的冷却和隔热问题，使发动机能够在更高的温度下

工作。

2　高速涡轮发动机构型分析

随着 Ma=2级的军用涡轮发动机构型的发展，高

速涡轮发动机在不同的历史时期也出现了单转子涡

喷、双转子涡扇、双转子变循环等多种构型方案，其高

速涡轮发动机使用特点见表1。

单转子涡喷构型采用多级压气机方案，在高 Ma

状态，压气机末级的堵塞现象明显。此外，单转子涡

喷构型的突出问题是如何解决长时间工作的加力燃

烧室冷却问题。J58 发动机采用了旁路放气循环设

计，利用压气机中间级放气，解决高Ma状态的流通和

加力冷却问题；双转子方案将压缩部件拆分成风扇和

高压压气机，并构建外涵道，在高Ma状态利用风扇的

高流通特性保持较高的进气流量，利用高低压转速调

节和外涵道，使大量空气绕过核心机，由外涵进入加

力燃烧室，实现流量保持的同时也解决了加力燃烧室

冷却问题；变循环构型是在常规双转子涡扇构型的基

础上增加几何可调部件，进一步扩展发动机压比和涵

道比的大范围调节，能够更好地实现飞机在不同工况

下的性能需求。上述多种构型之间的核心差异是单

转子涡喷和双转子涡扇构型对气动性能和结构设计

的影响。

2.1　气动性能对比

针对总压比为 15、涡轮前温度为 1800 K 的单转

子涡喷和双转子涡扇 2 种构型方案开展性能对比。

涡扇发动机涵道比为 0.2～0.3，涡喷发动机旁路引气

冷量相对进气流量占比为 0～10%。在地面起飞状态

下，单转子涡喷方案的起飞单位流量推力性能更好，

但压气机旁路引气冷却加力的方案将导致性能降低。

高速涡轮机地面起飞单位流量推力对比如图 3所示。

从图中可见，单转子涡喷

方案的地面起飞状态引气

量超过压气机进口进气量

的 5%，单位流量推力性能

低于小涵道比涡扇方案

的。同时，引气方案也对

加力燃烧室宽范围掺混设

计提出了很高的挑战。

在跨声速状态下，小涵道比双转子涡扇构型方案

与单转子涡喷构型的相当，但随着Ma的提高，涡扇构

型方案的涵道比增大，单位推力性能有降低的趋势。

在高 Ma状态下，发动机性能取决于流通能力。双转

子方案具有更大的涵道比，能够实现更好的流通能

力。高 Ma 状态下推力性

能对比如图 4 所示。从图

中可见，在 Ma≥3 时，在相

同的限制条件下，双转子

涡扇构型的高速涡轮机具

有 10% 以上的推力性能

优势。

2.2　结构设计对比

从发动机外廓尺寸方面考虑，单转子方案受气动

设计的限制，流路的外廓尺寸高于双转子方案的。在

附件系统布局方面，双转子方案可以充分利用中介机

匣处流路收缩区域，缩小发动机的最大外廓尺寸空

间，相比于单转子方案，双转子方案的最大外廓尺寸

表1　多种构型的高速涡轮发动机使用特点

构型

带有级间引气功能的

单转子涡喷发动机

双转子涡扇构型

双转子变循环构型

使用特点

 在涡喷和小涵道比涡扇模态之间

转换

 在高Ma工况下，核心机限流，能够利

用转差调节和外涵保持进气流量

 在低Ma工况下，减小涵道比、增加总

压比，提高单位推力性能

 在高Ma工况下，增大涵道比，提升发

动机的流通能力

单
位

流
量

推
力

/（k
N/（

kg/
s））

1.2
1.1
1.0
0.9

引气
10% 8% 5% 0

单转子涡喷
双转子涡扇

图3　高速涡轮发动机地面

起飞单位流量推力对比

推
力

/kN

80
60
40

10%
15%

Ma
3.0 3.5

单转子涡喷引气20%
双转子涡扇

图4　高Ma状态推力

性能对比

跨
声

速
推

力
/地

面
起

飞
推

力
F/F

0

1.00.90.80.70.60.50.40.30.20.10

组合动力跨声速推力需求
第4代机跨声速推力性能
第3代机跨声速推力性能

Ma
0.8 1.2 1.6

图2　涡轮发动机跨声速推力

与起飞推力的比值
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明显缩小。因此，双转子方案的进口尺寸、最大长度、

最大高度以及整机质量均明显好于单转子方案的。

对于高 Ma涡轮机设计来说，总体结构需要解决

的最主要问题是发动机内部滑油系统的热防护。对

单转子方案来说，由于转子的跨距较大，通常在高压

压气机后布置轴承，需要在主燃烧承力框架上同时解

决高温轴承腔的封严、热防护、主承力框架热变形协

调和供回油功能布置等设计问题，使得总体设计极具

挑战性；对双转子方案来说，由于气动流路较短，核心

机转子采用了 1-0-1布局，避免在高温高压区域布置

轴承腔，降低了轴承腔热防护的设计难度，同时将隔

热、供回油和传力等功能解耦到高低压 2 个转子系

统，降低了总体的设计难度。

2.3　构型对比小结

从性能角度对比，变循环构型发动机能够更好地

兼顾低速状态的高单位推力和高速状态的高流通和

大推力，是高速涡轮发动机的理想构型方案。但考虑

到变循环构型调节结构复杂，且需要在高温环境下执

行几何调节，变循环技术成熟度和可靠性有待进一步

提高，现阶段可作为牵引性方案。对比单转子与双转

子构型，综合评估气动性能、单位迎风面积、整机尺

寸、质量、总体结构设计难度等方面，双转子涡扇构型

均有显著优势。因此，基于现有技术基础发展高速涡

轮发动机，应采用常规循环的双转子构型，逐步集成

变循环特征部件的技术路线。

3　高速涡轮机循环参数分析

3.1　约束分析

在高 Ma状态下，进入涡轮发动机的空气已处于

高温状态，进一步压缩将受到发动机截面温度和结构

强度的限制。高速涡轮发动机关键截面主要包括发

动机进口、压缩部件出口和主燃烧室出口，通过分析

关键截面的特征参数限制，可以梳理制约高速涡轮发

动机设计的能力边界。

进口温度提升是影响推力性能的源头。Ma=3的

进口总温为 328 ℃，Ma=3.5的进口总温为 460 ℃。在

高温进气环境下，受耐温能力和转子强度的限制，发

动机换算转速和流量大幅降低，导致高 Ma状态下的

发动机推力减小。同时，随着进气温度进一步提升，

压缩部件出口材料的耐温能力逐渐代替传统热端部

件成为发动机的耐热边界，直接影响发动机总压比的

选取。在发动机进口截面温度大幅升高的情况下，经

过压缩后温度进一步升高，达到压缩部件末级材料的

耐温极限。同时，该截面是发动机内部压力最高位

置，无法实现引气冷却，只能依靠材料的耐温能力。

考虑到现阶段压气机出口耐温能力只能通过降低设

计状态的总压比来保证发动机高速性能，而低总压比

设计将导致主燃烧室和涡轮等部件体积密度偏低，带

来低压环境下的燃烧组织以及大尺寸涡轮叶片设计

加工等难题，会对于整机径向尺寸控制产生不利

影响。

针对约束条件下的设计挑战，主要的技术措施是

采用适应高 Ma性能需求的部件设计方案：采用较低

的总压比，尽量避免过早的进入压缩部件出口温度限

制；提升转子强度储备，使压缩部件能够在更宽的转

速范围内稳定工作；提升低转速性能，在换算转速较

低的情况下，使发动机仍具有较好的流通；采用先进

材料和结构设计，提升关键截面的耐温能力。

3.2　主要热力循环参数分析

涡轮/冲压组合动力系统的高速涡轮发动机在跨

声速状态和涡轮冲压模态转换状态均有较高的推力

需求。对于起飞、跨声速等低速性能，要求发动机具

有高压比、高涡轮前温度。对于扩展速域范围、提升

高Ma推力性能，则需要较低的总压比，避免过早的因

限温而导致转速下降。因此，对于宽速域使用的高速

涡轮发动机，主要循环参数选取过程中存在明显的

“跷跷板”现象，只能在保证低速性能指标的前提下，

尽量提升高 Ma 的性能[18-19]。因此，高速涡轮机的循

环参数分析首先以起飞和跨声速性能目标为边界，初

步划定循环参数可行域，然后结合在高 Ma状态下推

力性能需求和发动机限制条件进行在高Ma状态下的

性能评估，通过迭代逐步形成高低速性能均衡的

循环。

根据牵引性指标要求，针对常规循环的双转子涡

扇发动机构型，明确循环参数分析域，见表 2。在循

环参数分析域内，内/外涵出口压力平衡P16/P6在合理

范围内[20]，并满足地面起飞推力需求，循环参数分析

域内的方案分布如图5所示。

循环参数对地面起飞状态性能的影响趋势如图

6所示。在满足起飞推力的合理方案中，随着风扇压

比和总压比的提高均会使发动机推力增大、耗油率降

低，在相同的步长下，风扇压比的参数敏感性更强。
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在风扇压比一定的情况下，随着涡轮前温度提升，发

动机推力增大，耗油率提高，更高的风扇压比会使涡

轮前温度对推力的敏感性增加，对耗油率的敏感性降

低。随着涵道比的增大，发动机推力减小，耗油率降

低，而涵道比的敏感性随涡轮前温度及总压比的提高

而降低。综合上述分析，对于发动机起飞状态性能，

风扇压比的敏感性最高，为了满足高速涡轮发动机起

飞及跨声速状态的推力性能，发动机保证较高的风扇

压比，同时根据高Ma状态性能牵引的低总压比、大节

流比等需求，匹配其他循环参数。

在循环参数分析域内，能够根据地面起飞推力的

需求，明确风扇压比和涡轮前温度的选取方向，进一

步缩小参数选取范围。风扇压比和涡轮前温度对地

面起飞推力的影响如图 7所示。从图中可见，在地面

起飞状态，为保证发动机内/外涵出口压力平衡，风扇

压比越高则需要匹配更高的涡轮前温度。在本方案

的动力指标牵引下，风扇压比需要在 3.5以上，涡轮前

温度需要在1480 ℃以上。

参考当前较为成熟的材料和冷却技术，可以明确

最高涡轮前温度。因此，设计点涡轮前温度的选取也

决定了发动机的空/地节流比。空/地节流比主要影响

Ma=2~2.5 范围内的发动机性能，在该范围内发动机

接近或处于最高涡轮前温度状态，低空/地节流比越

大，发动机推力性能越好。随着Ma的进一步提升，发

动机逐步进入高压转速限制和压气机出口温度限制，

涡轮前温度降，低空/地节流比对发动机性能的影响

逐渐减小。

总压比的选取主要影响发动机的耗油率指标。

同时，压缩部件出口截面最高温度是限制发动机高速

性能的关键限制参数。因此，总压比的选取也间接影

响高 Ma 的状态性能。在

Ma=3 时发动机的许用压

比如图 8所示，η为压缩部

件在 Ma=3 时的总效率。

在Ma≥3时，不同压气机出

口温度限制和压缩部件整

体效率水平决定了该状态

的许用压比。

设计点压比越高，降至许用压比所需的节流程度

越高，对应的发动机转速及流量越低。设计点压比与

Ma=3时节流程度影响如图9所示，T3为压气机出口温

度。从图中可见，设计点压比为 20 的方案节流至压

比 2.5，相对换算流量（节流流量/设计流量）为 0.2；设
计点压比15的方案节流至

压比 2.5，相对换算流量为

0.27；设计点压比 10 的方

案节流至压比 2.5，相对换

算流量为 0.4。在高 Ma 状

态下，发动机流量决定了

推力性能。因此，为追求

高流通能力，尽量选取较

低的设计点总压比。

4　结论

（1）在起飞、跨声速和低速域加速过程中，涡轮发

风
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压
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起飞推力/kN150 170 190

起飞推力需求

（a） 起飞推力与风扇压比的关系
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图7　风扇压比和涡轮前温度对地面起飞推力的影响
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许用压比

起
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耗
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图5　循环参数分析域内的

方案分布

中
间

耗
油

率
/（k
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kN

/s）） 0.025
0.020
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起飞推力/kN140 160 180 200
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图6　循环参数对地面起飞

状态性能的影响趋势

表2　循环参数分析域

循环参数

涵道比

风扇压比

高压压气机

压比

燃烧室出口

温度/℃

分析域

0.2～1.0
3～50

3～6

1330~1730

边界条件

 高单位流量推力需求，采用小

涵道比

 起飞、跨声速推力需求

 巡航耗油率需求；同时考虑扩

速域和高 Ma 性能需求，控制总

压比

 考虑 P16/P6与风扇压比、涵道

比相匹配

步长

0.2
0.5

0.5

50

49



第 50 卷 航 空 发 动 机

动机作为吸气式动力装置，比冲性能远超火箭类动力

装置的。此外，涡轮发动机具有结构相对简单、可维

护保障性好、快速反应能力强等优势。因此，基于涡

轮发动机的组合动力系统是临近空间高超声速飞机

动力系统的理想动力方案。

（2）早期的高速涡轮发动机采用了旁路放气、压

气机前后多级静子调节等技术。随着涡扇及变循环

技术的发展，利用双转子构型结合高流通风扇和多外

涵技术，可实现流量调节的技术提升和简化，变循环

将是高速涡轮发动机的理想构型方案。

（3）在组合动力系统中，涡轮发动机的使用速域

需求扩展至 Ma=4级。同时，兼顾组合动力系统跨声

速和模态转换 2 种状态的推力性能需求，高 Ma 气动

热及其引起的高低速性能平衡设计是高速涡轮机设

计的核心技术挑战。

（4）经过综合分析发现，高速涡轮发动机需采用

较低的总压比保证高Ma性能，同时，需要匹配较高的

风扇压比和涡轮前温度保证起飞和跨声速推力性能，

但会造成核心机负载较轻。因此，空气系统设计是后

续方案设计的主要挑战。
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