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摘 要：为研究革新涡轮加速器（RTA）模态转换特性和控制策略，基于发动机部件特性法建立了

RTA发动机性能仿真模型，对RTA发动机模态转换过程进行了分析，提出了采用不同调节手段实现模

态转换过程的方法，对不同转换方法进行了仿真对比，制定了沿给定飞行轨迹的模态转换控制计划，保

证模态转换过程中，发动机可始终工作在最大允许机械负荷和最大允许热负荷状态。基于本文提出的模

态转换控制计划，RTA发动机可在Ma1.6条件下开始模态转换，实现在Ma0~4.0范围稳定工作，工作过

程中发动机涵道比变化范围接近8倍，为飞行器加速提供高推力性能。
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Research on Mode Transition Characters of
Revolutionary Turbine Accelerator
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Abstract： The engine performance simulation model of Revolutionary Turbine Accelerator（RTA）was
built based on the component characteristic，to research the performance in mode transition process and corre⁃
sponding control method. Different mode transition methods were simulated and compared in detail，and the
mode transition control law along the given flight trajectory was designed. It can be concluded that the RTA can
conduct mode transition at Ma1.6，and operate steadily in Ma0~4.0. The mode transition process can occur in
both maximum mechanical load and maximum thermal load condition，with 8 times variation of bypass ratio，to
realize the high thrust performance during the flight.
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1 引 言

随着高超声速飞行技术的不断发展，自 20世纪

末以来，以美英为代表的航空航天技术强国相继提

出 FASST，LAPCAT-M4［1-2］等基于革新涡轮加速器

（Revolutionary turbine accelerator，RTA发动机）的高

速飞行器以及航天运输系统概念方案。RTA发动机

作为一种面向未来空天飞行和高超声速巡航飞行任

务的高马赫数涡轮发动机，采用变循环工作模式，在

工作过程中可以单涵涡轮模态、双涵涡轮模态、风车

冲压模态工作［3-4］，从而实现在 Ma0~4.0宽范围内的

高推力性能。常规变循环发动机一般采用压气机导
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叶角度、涵道引射器、涡轮喉道面积等变循环手段对

发动机循环方式和循环参数进行调节，以实现对低

速条件下的高经济性与高速条件下的高推力性能的

兼顾，其模态转换策略通常是在低速阶段发动机为

双涵模态以加大涵道比，达到降低起飞噪声和巡航

耗油率的目的，超声速爬升和超声速飞行时减小涵

道比，使发动机具有类似涡喷的高单位推力性能，以

实现不加力超声速巡航［5~8］。国内对常规变循环发动

机研究重点集中在变循环发动机建模方法研究与特

性仿真分析上，完成了双涵变循环发动机、自适应变

循环发动机稳态性能计算模型的开发，验证了变循

环发动机所具有的性能优势［9~15］；对于模态转换控制

方法进行了研究与分析，提出了通过多几何机构匹

配调节实现模态转换过程的控制方法［16~20］。但对于

作为加速器使用的 RTA发动机，其模态转换是由低

马赫数单涵涡轮模态转换进入高马赫数双涵模态，

涵道比不断放大并逐步进入风车冲压的过程，为实

现高加速性，需以实现高推力性能为目标来制定其

模态转换控制计划。国内外对 RTA发动机开展的仿

真研究较少，研究集中在 RTA发动机的特性建模方

法和应用构想上［3-4，21］，尚未深入研究 RTA发动机的

控制计划 。本文基于高速飞行器高推力性能需求，

搭建了 RTA发动机特性仿真计算模型，对 RTA发动

机模态转换方法进行了研究，分析了不同调节方法

对模态转换过程的影响，提出了沿给定飞行轨迹的

模态转换过程控制计划。

2 RTA发动机特性仿真建模方法

2.1 RTA发动机简介

RTA发动机以 YF120变循环发动机为基础，换装

了与低压涡轮匹配的高通流风扇、高压压气机第 1级
更换为 IHPTET计划下发展的核心驱动风扇（Core
drive fan stage，CDFS），同时新研适应涡轮加力/冲压

模态工作的后可变涵道引射器（RVABI）和超级燃烧

室（Hyperburner）［3-4，21］，构建了可满足 Ma0~4.0宽范

围工作的技术验证方案 RTA-1，如图 1所示。

2.2 RTA发动机部件级性能计算模型

与传统涡扇发动机相比，RTA发动机结构上具

有模态转换阀（MSV）、后可变涵道引射器（RVABI）、

具有可调导叶的 CDFS等多种几何调节结构，工作模

态上具有单涵涡轮模态、双涵涡轮模态与风车冲压

模态，其特性计算建模方法与传统涡轮发动机有所

不同，本文基于部件法搭建了 RTA发动机特性计算

模型，模型架构与主要计算站定义见图 2，图中数字

代表发动机主流路各气动截面代号。

RTA发动机特性计算时需要确定的部件状态参

数如表 1所示。对于发动机设计状态，表 1中的相关

参数均为设计给定值，发动机特性计算方法较为简

单，可按照热力学方法按部件顺序完成特性计算。

而在非设计状态下，表征部件工作状态的参数共 14

Fig. 1 Schematic cross section of RTA-1 [21]
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个，其中表征调节机构位置的 4个参数（模态转换阀

开度MSV、CDFS可调导叶角度 αCDFS、可变涵道引射器

开度 A25、喷管喉部面积 A8）一般作为部件控制计划给

定，而风扇相对物理转速 n1、核心机相对物理转速 n2、

主燃烧室出口总温 T4中的 1个参数作为发动机被控

参数给定，其余 2个作为状态变量，其它状态变量包

括表征部件工作点的风扇压比比 ZF，核心驱动风扇

压比比 ZCDFS，压气机压比比 ZC，高压涡轮落压比 πHT
和低压涡轮落压比 πLT，以及表征流量分配关系的风

扇涵道比 BPR1和核心驱动风扇涵道比 BPR2。单涵

模态风扇涵道比 BPR1始终为零，所以单涵模态下需

要确定的状态变量共 8个，在双涵模态下共 9个。

对各部件共同工作方程的求解是发动机特性计

算的关键，部件之间的共同工作关系需通过流量连

续、功率平衡、掺混器静压平衡等方程来确定，如图 2
所示，发动机共同工作方程由五个流量连续平衡关

系、两个静压平衡关系与两个功率平衡关系确定，如

式（1）~式（9）所示。

风扇（内涵）出口流量 Wa21 与 CDFS 进口流量

WaCDFS的平衡方程为

e1 = Wa21 - WaCDFS （1）
CDFS流量WaCDFS与压气机流量WaC的平衡方程为

e2 = WaCDFS - WaC （2）
高压涡轮进口流量 Wg4与高压涡轮可通过流量

WgHT的平衡方程为

e3 = Wg4 - WgHT （3）
低压涡轮进口流量 Wg5与低压涡轮可通过流量

WgLT的平衡方程为

e4 = Wg5 - WgLT （4）
喷管进口流量 Wg7与喷管可通过流量 Wgnoz的平

衡方程为

e5 = Wg7 - Wgnoz （5）
风扇外涵道出口气流静压 pS33与核心驱动风扇外

涵出口气流静压 pS23平衡方程（对于单涵模态无此平

衡方程）为

e6 = pS33 - pS23 （6）
共用外涵道出口气流静压 pS25 与低压涡轮出口

气流静压 pS55平衡方程为

e7 = pS25 - pS55 （7）
高压转子功率平衡方程为

Fig. 2 RTA performance calculation model sketch

Table 1 Parameters to be determined in character

calculation

No.
1

2

3
4
5
6
7
8
9
10
11

Component
Fan

CDFS

Compressor
Comb

High-pressure turbine
Low-pressure turbine

MSV
RVABI
Nozzle

Fan bypass
CDFS bypass

Condition parameters
Speed n1，Pressure ratio ZF

Speed n2，Pressure ratio ZCDFS，IGV angle αCDFS
Pressure ratio ZC

Outlet temperature T4
πHT

πLT

MSV
A25

A8

BPR1

BPR2

518



革新涡轮加速器模态转换特性研究第 41 卷 第 3 期

e8 = ηmHNHT - NC - NCDFS （8）
式中 ηmH 为高压轴机械效率，NHT为高压涡轮功

率，NC为压气机功率，NCDFS为核心驱动风扇功率。

低压转子功率平衡方程为

e9 = ηmLN LT - NF （9）
式中 ηmL 为低压轴机械效率，NLT为低压涡轮功

率，NF为风扇功率。

发动机特性计算的过程就是通过求解共同工作

方程获取发动机部件工作状态的过程，即

E ( )x = [ ]e1，e2，e3，e4，e5，...，e8，e9 T = 0
x = [ ]ZF，ZCDFS，ZC，πHT，π LT，BPR 1，BPR 2，n1，n2

T（10）

采用Newton-Raphson方法等非线性求解方法对发

动机平衡误差方程组E ( )x =[e1，e2，e3，e4，e5，...，e8，e9 ] T =
0进行求解，即可确定发动机相关状态变 量 ，完 成 不

同工作模态下的特性计算。

3 模态转换过程控制计划设计方法

RTA发动机工作模态随着来流马赫数提高可分

为五个阶段：（1）Ma0~1.6区间内，处于高单位推力的

单涵涡扇模态，以等折合转速状态工作。（2）Ma1.6~
2.0区间内，发动机由单涵模态向双涵模态转换，进入

双涵涡轮模态。（3）Ma2.0~3.0区间内，处于涡轮/冲压

共同工作模态，在发动机最大热负荷和最大机械负

荷条件下工作。（4）Ma3.0~3.5区间内，涡轮前温度节

流向冲压模态转换。（5）Ma3.5以上逐渐进入风车冲

压模态。

如何确定 RTA发动机模态转换点、制定合理的

模态转换过程控制计划，保证转换过程中发动机处

于高推力能力，是该发动机实现多模态工作的重点。

本节将从模态转换初始条件、模态转换过程准则、模

态转换过程控制方法等方面进行分析。

为保证飞行器最大加速能力，RTA发动机要求

始终以允许的最大负荷工作，其工作过程中的主要

限制包括最大气动负荷、最大机械负荷以及最大热

负荷。RTA发动机最大状态限制计划如图 3所示，其

中图 3（a）为气动负荷与机械负荷限制计划，低马赫

数区间内风扇转速 n1受最大气动负荷限制，风扇相对

换算转速 n1，cor保持定值；高马赫数区间内 n1受机械强

度限制，存在最大允许转速 n1，max=f（Ma）；图 3（b）为热

负荷限制计划，发动机热负荷受最大允许涡轮前温

度 T4，max≤2050K限制和最大允许压气机后温度 T3，max≤
960K限制。

3.1 模态转换的必要性分析

首先对 RTA发动机由单涵模态向双涵模态转换

的必要性进行分析，RTA发动机在单涵模态设计状

态主要热力循环参数如表 2所示。

对单涵模态沿 50kPa动压头轨迹的工作特性进

行了仿真，如图 4所示，随着马赫数的增大，CDFS工
作点先向喘振边界移动，最终进入堵塞状态，以最

大负荷工作的最高工作马赫数为 2.5。单涵模态下

风扇与 CDFS工作不匹配性体现在两个方面：（1）在

Ma1.6~2.0的区间内，由于风扇转速 n1达到最大机械

负荷，而核心驱动风扇转速 n2随 T4升高而提高，风扇

对 CDFS产生节流作用，导致核心驱动风扇工作点向

喘振边界靠近，核心驱动风扇喘振裕度 SMCDFS不足，

可能出现喘振，如图 4（a）所示。（2）在Ma2.0以上的工

Fig. 3 Operation machinery limit and thermal limit of RTA

Table 2 Single bypass mode design point thermal

parameters（Ma=0, H=0m）

Parameters
Fan pressure ratio πF

CDFS pressure ratio πCDFS
Fan bypass ratio BPR1
CDFS bypass ratio BPR2

Compressor pressure ratio πC
Turbine inlet temperature T4/K

Value
2.50
1.40
0
0.20
5.20
1620
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作区间内，受 T3限制 n2下降速率高于 n1，CDFS流通能

力不足，核心驱动风扇逐渐进入堵塞状态，如图 4（b）
所示。因此单涵模态下若要继续提高工作马赫数，

需要降低 n1，导致发动机进气能力和推力的下降；而

如果发动机由单涵模态转入双涵模态，部分风扇气

流将经由外涵直接进入超级燃烧室，在保持风扇进

气能力的同时使 CDFS远离堵塞状态，因此在高马赫

数条件下使发动机由单涵模态转入双涵模态工作是

必要的。

3.2 模态转换初始条件分析

平稳的模态转换过程需要满足以下三个条件：

（1）风扇外涵气流不倒流（若核心驱动风扇出口气流

经由风扇外涵向上游倒流重新进入核心驱动风扇，

将造成核心驱动风扇超温损坏）。（2）转换过程中涡

轮基工作状态稳定。（3）转换过程中超级燃烧室燃烧

稳定。

不倒流是模态转换的基本要求，定义发动机风

扇回流裕度 RM如式（11）所示。由于要保证转换时

风扇出口总压 p t21大于 CDFS涵道出口静压 pS23，因此

模态转换过程中要求 RM≥100%
RM = p t21

pS23
× 100% （11）

RTA发动机的前涵道引射器为不可调结构，RM

的大小主要由 CDFS压比 πCDFS和 CDFS外涵出口马赫

数 Ma23决定。不同马赫数下发动机 RM如图 5所示，

可见在 Ma2.4以下的低马赫数条件下不满足回流裕

度需求，需通过涡轮前温度 T4节流来降低发动机核

心机状态，以满足回流裕度要求。

图 6对不同马赫数下创造模态转换条件的涡轮

前温度 T4节流需求和发动机最大推力 Fnab损失情况

进行了仿真。由于模态转换点马赫数越低，CDFS压
比 πCDFS越高，创造转换条件所需要的涡轮前温度 T4
节流程度越大，如图 6（a）所示。尽管在Ma1.6来流条

件下创造模态转换条件的过程会造成约 8%的最大

Fig. 4 Operation character in single bypass mode

Fig. 5 Fan reverse margin (RM) vs. Ma

Fig. 6 Create mode transition condition by decreasing T4
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推力损失，如图 6（b）所示，但若不进行转换，图 4（b）
中 CDFS喘振情况可能出现。由于转换时 T4节流可

使 CDFS工作点远离喘振边界，为保证工作过程中发

动机工作稳定性，可选取Ma1.6作为发动机的模态转

换初始点（此时风扇转速 n1达到最大）。

3.3 基于不同转换方法的模态转换过程研究

在保持风扇处于最大允许转速 n1，max的情况下，

通过放大喷管喉部面积 A8、放大后可变涵道引射器面

积 A25或调整 CDFS进口导叶角度 αCDFS等措施均可对

核心机状态进行调整，从而满足由单涵向双涵的模

态转换的条件，实现双涵模态下风扇涵道比 BPR1的

不断提高。本节研究了采用不同调节方式实现模态

转换过程的发动机特性变化。

（1）n1=const，A8调整的转换过程

在不同的来流马赫数条件下，通过放大 A8实现

模态转换的发动机特性变化如图 7所示。随着 A8放

大，低压涡轮落压比 πLT不断提高，为维持风扇转速 n1
不变，需降低涡轮前温度 T4（图 7（e）），发动机处于风

扇机械负荷不变、热负荷降低的过程，核心机转速 n2
降低（图 7（d）），回流裕度 RM与风扇涵道比 BPR1不

断提高（图 7（a），（b））。可见放大 A8实现模态转换的

过程是通过降低核心机工作状态来实现的被动转

换，转换过程中必然伴随着发动机推力的逐步下降

（图 7（c）），难以发挥发动机的最大能力。

Fig.7 Mode transition character with A8 increase
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（2）n1=const，A25调整的转换过程

在不同的来流马赫数条件下，通过放大 A25实现

模态转换的发动机特性变化如图 8所示。在放大 A25
面积的过程中，随着涵道比 BPR1不断提高（图 8（b）），

需要提高低压涡轮进口温度 T5以维持风扇转速，相

应的涡轮前温度 T4不断提高（图 8（e）），核心机转速 n2
相应提高（图 8（d）），发动机处于机械负荷不变、热负

荷提高的过程，推力不断提高（图 8（c））。与放大 A8
的模态转换过程相比，放大 A25可实现推力的持续升

高，是一种可行的提高转换过程热负荷的控制方法，

但在小 A25对应的低 BPR1状态下，热负荷达不到最高

水平（T4较低），难以发挥发动机最大推力性能。

（3）n1=const，αCDFS调节的转换过程

RTA发动机可通过调整 CDFS导叶角度 αCDFS降

低核心驱动风扇涵道出口静压，从而创造模态转换

过程中的回流裕度，实现发动机由单涵模态向双涵

模态转换，本文采取调整系数法模拟 αCDFS调整造成

的 CDFS部件特性变化［11］。在不同的来流马赫数条

件下对调整 αCDFS实现模态转换过程的发动机特性变

化如图 9所示。随着 αCDFS的提高，相同转速下 CDFS
特性图向流量减小、压比降低的趋势变化，造成 RM

不断提高，相应 BPR1逐渐提高（图 9（a），（b）），同时压

比的降低使核心机转子产生变轻的趋势，核心机转

速 n2有所提高（图 9（d）），n2提高与 πCDFS的降低同时

Fig. 8 Mode transition character with A25 increase
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作用下 T3基本不变，T4略有降低（图 9（e）），发动机处

于风扇机械负荷不变、热负荷略有减低的状态，总推

力基本维持不变（图 9（c））。

由于不同马赫数条件下 CDFS导叶角度调整对

发动机推力影响较小，且 αCDFS的放大对保证模态转

换过程中的工作安全是有利的，因此发动机进入双

涵模态后，可直接调整核心驱动风扇角度处于最大

状态。

（4）保持最大机械负荷和最大热负荷的转换

过程

如前所述，在Ma1.6条件下进行模态转换时，由于

风扇压比较高，需通过 T4节流创造模态转换条件，造

成发动机热负荷不足，转换初始时刻推力损失较大。

为保证转换过程中推力损失能够迅速恢复，进入双涵

模态后，通过 A25和 A8的匹配调节，使发动机在转换过

程中处于最大热负荷和最大机械负荷状态，如图 10所
示。在Ma1.6，Ma2.0，Ma2.2的低马赫数条件下，发动

机最大热负荷由 T4确定，BPR1增大的过程中 T4不变，

且 BPR1越高，风扇压比πF越低，发动机推力越低，因此

低马赫数条件下应尽量选取较小的风扇涵道比 BPR1；

而 Ma2.4，Ma2.6下，发动机最大热负荷由 T3 确定，

BPR1增大的过程中 T4升高，使核心机转速 n2与发动机

Fig. 9 Mode transition character with αCDFS increase
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推力 Fnab提高，当 T4达到最高时，发动机推力达到最大

点。因此在不同马赫数下均存在一个最优的 BPR1，使

发动机发挥最大机械负荷和热负荷。同时由图 10（d）
可见，A25在模态转换初始时刻即需要大幅放大以保证

发动机热负荷，且 BPR1增大的过程中 A25不断提高，最

大的调节比达到 7倍以上，这也是 RTA发动机重新设

计大调节比后可变涵道引射器的主要原因。

3.4 RTA发动机模态转换特性仿真分析

考虑 RTA发动机在不同马赫数条件下允许的最

大机械负荷和最大热负荷，按照 3.3节方法优化选取

了不同马赫数对应的 BPR1，最终确定 RTA发动机沿

马赫数轨迹的模态转换控制计划如表 3所示，表中

Ma1.6为转换起始点。

沿 50kPa动压头轨迹对Ma1.6~4.0区间内 RTA发

动机的工作特性进行了仿真计算，如图 11所示。在

给定的模态转换控制计划下，RTA发动机可以单涵

道涡轮模态、双涵道涡轮模态和风车冲压模态稳定

工作，发动机总涵道比变化范围为 0.2~1.57，接近 8
倍；在Ma4.0状态下，发动机 T3与 T4达到一致，发动机

完全进入风车冲压状态；与单涵模态相比，模态转换

过程中双涵模态推力略有损失，但双涵模态风扇和

CDFS更不易出现喘振失稳现象，且最大工作能力由

单涵模态的 Ma2.5提升至 Ma4.0以上，进一步证明了

RTA发动机采用模态转换方式可在保持发动机工作

Fig. 10 Mode transition character with thermal upper limit
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能力的基础上，将发动机最大马赫数大幅提升，并保

证发动机的稳定工作裕度，具有较高的推力与工作

稳定性优势。

4 结 论

通过本文研究，得到以下结论：

（1）RTA发动机选取 Ma1.6作为模态转换点，可

避免单涵模态下可能出现的喘振裕度不足问题和

CDFS堵塞问题，将发动机最大工作马赫数由 Ma2.5
提升至 Ma4.0，创造模态转换初始条件时造成约 8%
的推力损失。

（2）放大喷管喉部面积 A8、后可变涵道引射器面

积 A25、调节 CDFS导叶角度 αCDFS等方式均可实现由单

涵模态向双涵模态的转换，通过 A25和 A8的匹配调节，

可保证 RTA发动机在最大允许机械负荷和最大允许

Fig. 11 RTA engine performance along the trajectory

Table 3 RTA engine mode transition control schedule

Ma
0.0
1.6
1.6
1.8
2.0
2.2
2.4
2.6
2.8
3.0
3.2
3.4
3.6
3.8
4.0

BPR1
0.00
0.00
0.01
0.03
0.05
0.10
0.20
0.35
0.40
0.45
0.47
0.48
0.50
0.52
0.52

n1/%
100.0
108.8
108.8
108.8
108.8
107.0
105.0
102.0
99.0
95.0
82.0
69.0
56.0
50.0
40.0

A8（normalized）
1.00
0.92
1.17
1.17
1.17
1.19
1.32
1.53
1.49
1.43
1.18
0.97
0.79
0.66
0.56

A25（normalized）
1.0
1.0
5.6
6.0
6.0
6.0
6.2
6.9
7.2
7.5
7.5
7.5
7.5
7.5
7.5

Transition
initial

A25，max
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热负荷条件下进行模态转换。

（3）通过特性仿真分析证明，基于本文提出的模

态转换控制计划，发动机可实现在Ma0~4.0宽范围的

稳定工作，工作过程中风扇最大相对转速可达到

108.8%，涵道比变化范围接近 8倍，可在飞行器加速

工作中提供高推力性能。
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