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ＳＴＯＶＬ 型战斗机变循环发动机性能数值模拟
张海明，　骆广琦，　孟　龙，　胡　磊，　于锦禄

（空军工程大学工程学院，陕西　西安　７１００３８）

摘要　针对短距起飞垂直降落型（ＳＴＯＶＬ）战斗机的发动机特性进行分析。 在常规双轴涡扇发
动机性能模拟程序的基础上， 添加了升力风扇与滚转控制喷管部件模块， 并加入了尾喷管喉道
面积、模式选择阀门面积和低压涡轮导向器面积等调节变量， 编写了带升力风扇的变循环发动
机整机性能数值模拟程序， 选取超音速巡航状态设计点， 确定设计点各参数， 计算分析了带升
力风扇的 ＳＴＯＶＬ型变循环发动机在超音速巡航状态、海平面静止状态及 ＳＴＯＶＬ状态的性能参
数。 研究结果表明：这种创新的变循环推进系统， 通过改变发动机有效涵道比， 提供了较大的
推力增加， 同时降低了耗油率。
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近几十年来，由于军事上对飞机短距起降的需求，一种能结合固定翼性能与旋翼灵活性的飞行器得到发
展研究，如英国“海鹞”式战斗机和美国 Ｆ－３５Ｂ战斗机，短距起飞垂直降落（Ｓｈｏｒｔ Ｔａｋｅｏｆｆ ａｎｄ Ｖｅｒｔｉｃａｌ Ｌａｎｄ-
ｉｎｇ， ＳＴＯＶＬ）的概念由此产生［１］ 。 战斗机是否能够实现 ＳＴＯＶＬ性能，取决于能否设计一种合适的动力装置，
可以在起降时产生超过飞机重量的推力，在巡航飞行时能与机身空气动力学有效地综合，并且必须能够提供
在 ２种不同飞行模态之间的控制转换。 这样的一种推进系统在设计时可能不得不接受某些折中，导致高的
起飞总重及相应的较低有效载荷与距离特性。 发动机变循环设计（Ｖａｒｉａｂｌｅ Ｃｙｃｌｅ Ｅｎｇｉｎｅ，ＶＣＥ）就提供了一
种可能的解决这些问题的途径。 本文在常规双轴涡扇发动机性能模拟程序［２ －３］

的基础上，编写了带升力风
扇的 ＳＴＯＶＬ型变循环发动机整机性能数值模拟程序， 计算研究该发动机的整机性能。

１　ＳＴＯＶＬ型变循环发动机设计方案
本文采用美国 Ｆ３５Ｂ的带升力风扇变循环设计方

案［４］ ，其结构见图 １。 该变循环推进系统的创新之处
在于：通过在座舱后面增设升力风扇，以增加发动机在
ＳＴＯＶＬ 状态的有效涵道比；用滚转控制喷管来控制
ＳＴＯＶＬ状态时飞机的滚转平衡；通过变几何调节，如
调整尾喷管喉道、模式选择阀门（ｍｏｄｅ ｓｅｌｅｃｔｏｒ ｖａｌｖｅ）
和低压涡轮导向器面积（AｎｂＬ），改变发动机热力循环
过程，使发动机在海平面静止状态（Ｓｅａ Ｌｅｖｅｌ Ｓｔａｔｉｃ，
ＳＬＳ）与 ＳＴＯＶＬ状态之间的转换，以实现发动机的变循
环。

图 １　带升力风扇的变循环推进系统
Ｆｉｇ．１　Ａ ｖａｒｉａｂｌｅ ｃｙｃｌｅ ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ ｗｉｔｈ ｔｈｅ ｌｉｆｔ ｆａｎ
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　　对于 ＳＴＯＶＬ状态，升力风扇通过安装在发动机前面的联轴器与发动机低压轴连接起来，使低压轴驱动
升力风扇工作，发动机把部分喷气推力转换成轴功率输出给升力风扇，滚转控制喷管开始从发动机外涵道引
气以控制飞机的滚转平衡，尾喷管推力转向下［５］ 。 超音速巡航飞行的时候，升力风扇断开，滚转控制喷管停
止工作，发动机工作点改变为只产生喷气推力状态，此时，发动机如常规混排涡扇发动机。

２　设计点参数的选取

根据已公开的数据，美国 Ｆ１３５发动机 ＳＴＯＶＬ状态时，高度 ０ ｋｍ，马赫数 ０，推进系统总推力为 １７５ ｋＮ，
其中，升力风扇提供约８１ ｋＮ；不加力超音速巡航时，高度９畅７ ｋｍ，马赫数 １畅２，发动机推力６５ ｋＮ ［６］ 。 本文研
究时，发动机的超音速巡航（Ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ Ｃｒｕｉｓｅ， ＳＳＣ）ＳＴＯＶＬ状态的升力风扇与滚转控制喷管设计参数取值
见文献［４］。
涡轮前总温取 ２ ０５０ Ｋ［７］ ，这样的温度在我国现有的航空发动机上还达不到，但对于下一代航空发动机

来说，２ ０００ Ｋ的涡轮前总温可能是基本的要求。 参照文献［４］涡轮前总温 ２ ２００ Ｋ的涡轮冷却引气系数取
２５％，本文高压压气机后的涡轮冷却引气系数取 １８％。 高、低压涡轮机械效率根据经验取值，分别为 ０畅９８５
和 ０畅９９，滚转控制喷管是从发动机外涵道引气，ＳＴＯＶＬ状态时，其设计引气量占外涵进口空气流量的 ６３％。

３　整机性能数值模拟

由于没有国外带升力风扇的 ＳＴＯＶＬ 型发动机部
件特性，所以，在现有涡扇发动机部件特性的基础上，
采用文献［２］部件特性耦合的办法获得本文研究所需
的发动机部件特性，以进行数值研究。 本文的带升力
风扇变循环发动机性能数值模拟程序计算流程见图

２。
　　程序计算时所选的发动机控制规律为：当 T倡

４ ＜
２ ０５０ Ｋ时，n２ ＝０畅９９；当 T倡

４ ≥２ ０５０ Ｋ时，限温 T倡
４ ＝

２ ０５０ Ｋ。发动机尾喷管取为缩扩型喷管，其几何调节
位置包括喉部 A８ 和出口 A９ ２个截面。 A９ 的调节对发

动机的热力循环和匹配不产生影响，只控制排出气流
的膨胀过程。 在本文设计点取值方案下，发动机推力
的高度速度特性计算结果见图 ３，耗油率的高度速度
特性计算结果见图 ４。

图 ２　发动机性能计算流程图
Ｆｉｇ．２　Ｃａｌｃｕｌａｔｉｎｇ ｆｌｏｗ ｃｈａｒｔ ｏｆ ｔｈｅ ｅｎｇｉｎｅ

图 ３　高度和速度对发动机推力的影响
Ｆｉｇ．３　Ａｆｆｅｃｔ ｏｆ ｔｈｒｕｓｔ ｂｙ ａｌｔｉｔｕｄｅ ａｎｄ ｍａｃｈ ｎｕｍｂｅｒ

图 ４　高度和速度对发动机耗油率的影响
Ｆｉｇ．４　Ａｆｆｅｃｔ ｏｆ ＳＦＣ ｂｙ ａｌｔｉｔｕｄｅ ａｎｄ ｍａｃｈ ｎｕｍｂｅｒ
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　　在 ＳＴＯＶＬ状态时，为了满足升力风扇功率提取的
需求，相比于常规起降工作（Ｃｏｎｖｅｎｔｉｏｎａｌ Ｔａｋｅ Ｏｆｆ ａｎｄ
Ｌａｎｄｉｎｇ，ＣＴＯＬ）状态，低压涡轮的输出功率须有较大
幅度的增加，其低压涡轮特性见图 ５。
根据航空发动机原理，涡轮的等熵绝热功率可用

下式表示：
LT ＝WgC′p T倡

４ ［１ －（P倡
５ ／P倡

４ ）
（γ′－１） ／γ′］

式中：Wg 为涡轮进口燃气流量；C′p为定压比热容；T倡
４

为涡轮进口总温；P倡
４ 为涡轮进口总压；P倡

５ 为涡轮出口

总压；γ′为绝热指数。 C′p和γ′的值与 T倡
４ 有关，可近似

看成常数。

图 ５　低压涡轮特性图
Ｆｉｇ．５　Ｌｏｗ ｐｒｅｓｓｕｒｅ Ｔｕｒｂｉｎｅ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｍａｐ

　　增加燃油流量，可以提高 T倡
４ ，进而使涡轮功率增大，转子转速上升，发动机产生更大的推力，直到压气机

的功率与涡轮输出功率平衡，发动机重新处于稳定工作状态。 如果在增加燃油流量的同时，通过安装在发动
机前面的联轴器使升力风扇与发动机低压轴连接起来，则低压涡轮因 T倡

４ 提高而增加的功率可以用来驱动升

力风扇，若低压涡轮增加的功率与驱动升力风扇所需的功率平衡，发动机低压转子转速将保持稳定。 一般来
说，ＳＴＯＶＬ变循环发动机在 ＳＳＣ、ＳＬＳ及 ＳＴＯＶＬ状态下的 T倡

４ 已是最大设计温度，无法再提高，故本文在程序
中进行限温 T倡

４ ≤２ ０５０ Ｋ。
由于高压转子的转速限制，从高压压气机特性可知，单独通过 AｎｂＬ变几何调节以增加最大状态的发动机

内涵流量从而增大低压涡轮输出功率的效果将很有

限
［８］ ，因此，本文采取组合变几何调节方案，通过扩大

尾喷管喉道面积，调小低压涡轮导向器面积和选择阀
门面积，大幅提高低压涡轮落压比，较大地增加低压涡
轮的输出功率，满足升力风扇的功率提取需求，实现发
动机从 ＳＬＳ工作状态到 ＳＴＯＶＬ工作状态的转换。
　　该发动机的变循环特征主要表现在 ＳＬＳ 与
ＳＴＯＶＬ的状态转换过程。 升力风扇工作的功率，在发
动机性能匹配计算中，须满足低压轴的功率平衡，即：
升力风扇功率＋低压压气机功率＝低压涡轮功率。 本
文发动机从 ＳＬＳ到 ＳＴＯＶＬ状态转换计算流程见图 ６。
根据所选取的设计参数，进行发动机热力循环计算，得
到发动机 ３个典型工作点参数计算结果见表 １。

图 ６　发动机状态转换计算流程图
Ｆｉｇ．６　Ｔｈｅ ｃａｌｃｕｌａｔｉｎｇ ｆｌｏｗ ｃｈａｒｔ ｏｆ ｅｎｇｉｎｅ ｓｔａｔｅ ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ

　　ＳＳＣ状态的总推力 ６５畅２７６ ７ ｋＮ＞６５ ｋＮ，ＳＴＯＶＬ状态的总推力 １７６畅６０２ ｋＮ＞１７５ ｋＮ，说明本文选取的设
计参数可以满足该发动机的设计推力要求。 从超音速巡航状态到 ＳＬＳ状态，总推力的增加主要是由发动机
进气量增加引起的，而 ＳＴＯＶＬ状态的总推力达到 １７６畅６０２ ｋＮ，是 ＳＬＳ状态的 １畅３６ 倍，主要是由于升力风扇
和滚转控制喷管参与工作后也产生推力，虽然对低压轴的功率提取和外涵道的引气使尾喷管产生的推力下
降，但总推力上升。 由于升力风扇参加工作，设计空气流量高达 ２０４ ｋｇ／ｓ，有效增加了发动机的总涵道比，使
耗油率大幅下降，而对低压轴的功率提取使低压转子的转速略有下降，发动机内涵的空气流量减少，因此，燃
油流量也有所下降。 与 ＳＬＳ状态相比，低压压气机的 ＳＴＯＶＬ状态工作点向左下方移动，其增压比减小，进气
流量减少，喘振裕度增加，见图 ７。
在 ＳＴＯＶＬ状态时，推进系统必须提供足够大的稳定推力，而此状态下的尾喷口气流吹向地面，产生回

流，可能导致发动机吸入高温尾气，推力下降，这将对飞行安全产生重大影响。 随着进气温度的升高，低压转
子换算转速下降，低压压气机工作点向左下方移动，发动机进口空气流量减小，内涵流量有所下降，主燃烧室
的进口总温上升，在 T倡

４ 保持限温的情况下，主燃烧的功率下降较多，导致尾喷管推力下降较快；滚转控制喷
管在其引气系数保持不变的情况下，由于其气流的总温上升，虽然流量略有下降，但其推力基本不变；升力风
扇换算转速下降，其工作点也向左下方移动，增压比和流量减小，功率下降，产生的推力有所下降。 进气温度
对发动机 ＳＴＯＶＬ状态推力的影响，见图 ８。
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表 １　３个工作点的参数比较
Ｔａｂ．１　Ｃｏｍｐａｒｉｎｇ ｏｆ ｔｈｒｅｅ ｗｏｒｋ ｐｏｉｎｔｓ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

参数 ＳＳＣ ＳＬＳ ＳＴＯＶＬ
高度／ｋｍ ９ 噜．７ ０ ０ 侣
马赫数 １ 噜．２ ０ ０ 侣
涵道比 ０ 缮．５５ ０ Q．５４６ ６５ ３ +．０６９ ３０
低压压气机压比 ５ 缮．２２ ５ Q．２４７ ２３ ４ +．３４０ １８
总增压比 ２９ ＃．９６２ ８ ３０ ~．１９８ ９ ２６ X．７９０ ９
涡轮前总温 T倡

４ ／Ｋ ２ ０５０ ２ ０４７  ．３ ２ ０５０  
升力风扇流量／（ｋｇ· ｓ －１） － － ２０４ 镲
升力风扇增压比 － － ２ 晻．４
升力风扇功率／ＭＷ － － １８ X．９６８ ７
升力风扇推力／ｋＮ － － ８１ X．１７４ ９
滚转控制喷管引气系数（％） － － ６３ 儋
滚转控制喷管推力／ｋＮ － － ２４ X．０９８ ２
总空气流量／（ｋｇ· ｓ －１） ９５ 鲻．２ １４５ 汉．９１３ ３４１ 晻．５４１
总推力／ｋＮ ６５ ＃．２７６ ７ １２９ 汉．５２２ １７６ 晻．６０２
燃油流量／（ｋｇ· ｓ －１） １ 崓．９４０ ３ ２ Q．９７６ ８５ ２ +．７１３ ０４
耗油率／（ｋｇ· （ｄａＮ· ｈ） －１） １ v．０７０ ０７ ０ :．８２７ ４０２ ０  ．５５３ ０４８
单位推力／（Ｎ· ｓ· ｋｇ －１） ６８５ 鲻．６８ ８８７ 汉．６６２ ５１７ 晻．０７３
尾喷管喉道面积 １ 噜．０ １ 汉．０ １ ~．４６
低压涡轮落压比 ２ v．３４８ １７ ２ Q．３５１ ２７ ４ +．３３８ ８１
低压涡轮出口总温／Ｋ １ ３３２  ．４８ １ ３３０ 鼢．０６ １ １８０ 蜒．１０
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图 ７　低压压气机特性图
Ｆｉｇ．７　Ｔｈｅ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｍａｐ ｏｆ ｌｏｗ ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒｓ

图 ８　进口温度对 ＳＴＯＶＬ状态推力的影响
Ｆｉｇ．８　Ａｆｆｅｃｔ ｏｆ ＳＴＯＶＬ ｔｈｒｕｓｔ ｂｙ ｉｎｌｅｔ ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

４　结束语

本文采用部件特性耦合的办法获得研究所需的发动机部件特性，用求解非线性方程组的 n ＋１点残量法
确立的发动机数学模型和整机性能计算程序，有效模拟了带升力风扇的 ＳＴＯＶＬ型变循环发动机的性能。 在
该发动机由 ＳＬＳ到 ＳＴＯＶＬ状态转换过程中，采取措施以大幅增加低压涡轮的功率输出，是实现状态转换的
关键。 通过调整尾喷管喉道面积、低压涡轮导向器面积和选择阀门面积，组合调节 ３ 种几何变量，可以实现
发动机从 ＳＬＳ工作状态到 ＳＴＯＶＬ工作状态的转换。
比较 ３个典型工作点的各个参数值，分析不同工作模态下其性能的差异，说明这种变循环推进系统，通

过改变发动机有效涵道比，在限制涡轮前总温和不增加发动机尺寸的情况下，大幅增加了起降状态的总推
力，降低了耗油率，同时还减少了燃油流量。
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