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变循环发动机后涵道引射器的研究现状与关键技术

于海涛，施 磊，付 垚，葛笑楠，朱 健

（中国航发沈阳发动机研究所，沈阳 110015）

摘要：变循环发动机是航空发动机的发展方向。相较于传统的航空发动机，变循环航空发动机在加力燃烧室中设置了后涵道

引射器这一典型可调几何机构，以满足整机对气动匹配、推力和燃油经济性的需求。讨论了变循环发动机后涵道引射器的发展历

程、布置位置、结构形式等，分析了后涵道引射器的结构特征和功能特点，点明了对加力燃烧室气动热力性能、结构尺寸的影响和

对发动机推力、耗油率的影响。同时，结合后涵道引射器的发展历程和技术特征，指出了其在性能、结构和控制等方面需要深入研

究的快速响应、精准控制和高可靠性等关键技术。通过对后涵道引射器的讨论和分析，以期为变循环发动机乃至未来涡轮基组合

循环发动机的后涵道引射器性能和结构设计提供参考。
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Investigation Status and Key Technologies of Rear Variable Area Bypass Injector of Variable Cycle Engine
YU Hai-tao， SHI Lei， FU Yao， GE Xiao-nan， ZHU Jian

（AECC Shenyang Engine Research Institute，Shenyang 110015，China）

Abstract： Variable cycle engine (VCE) is the development direction of the aeroengine. Compared with traditional aeroengines, the 
afterburner of VCE is equipped with a typical variable-geometry mechanism, the rear variable area bypass injector (RVABI), to meet the 
whole engine requirements of the aerodynamic matching, thrust, and fuel consumption. The development history, arrangements, and 
structural forms of RVABI in VCE are discussed, the structural and functional characteristics are analyzed, and the influence on the 
aerothermal performance and the size of the afterburner, engine thrust, and specific fuel consumption are elucidated. According to the 
development history and technical characteristics of RVABI, key technologies such as quick response, precise control, and high reliability 
that need further study in terms of performance, structure, and control are pointed out. The discussions and analyses aim to provide refer⁃
ences for RVABI performance and structure design of variable cycle engines and the future turbine-based combined cycle engines.
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0　引言

随着社会经济的不断发展和军事技术需求的不

断提高，航空发动机必须提供更好的燃油经济性指标

和更高的推力指标[1]。为此，科研人员提出了变循环

发动机（Variable Cycle Engine，VCE）的概念[2]，通过巧

妙设计可变几何机构实现整机循环参数的变化，使发

动机既具备涡喷/小涵道比涡扇发动机大推力、可超

声速推进的工作能力，又具备涡扇发动机高燃油经济

性、远航程、低噪声的技术特征。

欧美国家自 1960 年代起，便开展了变循环发动

机的研究工作[3]。Johnson在GE公司变循环发动机的

技术发展报告[4]中介绍了美国在 1976 年公开披露的

其第一代变循环发动机YJ101，该变循环发动机设计

有后涵道引射器（Rear Variable Area Bypass Injector，
RVABI）用于保证发动机涵道比大范围变化，实现循

环模式变化的工作需求。此后，美国 GE 公司、英国

RR 公司，在所提出的各代变循环发动机典型方案中

均设置有后涵道引射器，而且在最新一代变循环发动

机——自适应循环发动机（Adaptive Cycle Engine，
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ACE）[5-6]中也依然采用了后涵道引射器,以满足整机

循环参数变化的需求。可见，后涵道引射器是变循环

发动机典型且重要的可变几何机构，对发动机实现工

作模式转换至关重要。中国的研究机构自 20世纪 90
年代开始关注变循环发动机技术，至 21 世纪初的研

究重点主要集中于概念明晰和技术梳理，对于性能、

控制等方面的研究较少，对后涵道引射器的技术研究

更少。近十余年，在各类专项的支持下，北京航空航

天大学、西北工业大学等高校在变循环发动机总体性

能、控制方法等领域研究发展迅速，中国科研院所完

成了如后涵道引射器等变循环典型机构的关键技术

的攻关和验证工作。变循环发动机是现阶段国内外

的研究重点，后涵道引射器作为典型可调机构应当得

到更多的关注和重视，持续提升技术成熟度，满足整

机更苛刻的气动性能匹配和结构可靠性要求。

本文分别针对后涵道引射器的发展历程、布置位

置、结构形式等开展讨论，分析后涵道引射器开启方

式、轴向位置、结构特点等对加力燃烧室性能和结构

的影响，以及对整机循环参数的影响。同时，梳理后

涵道引射器在性能、结构和控制等领域尚未完全解决

或仍需进一步提升的关键技术，以期为总体专业工程

师和加力专业设计师在设计和优化变循环发动机后

涵道引射器时提供参考。

1　后涵道引射器的发展历程

1.1　国外研究历程

在过去的几十年中，国内外科研人员在变循环发

动机的后涵道引射器气动参数匹配和结构设计等方

面开展了一系列的研究工作。后涵道引射器通常布

置在变循环发动机加力燃烧室中[7-9]，用于改变外涵道

气动面积[10-12]，解决常规循环发动机因库塔条件约束

导致的内外涵气体流量匹配受限的问题，实现发动机

涵道比的调整[13-15]。后涵道引射器通常与前涵道引

射器、模式选择阀、可调低压涡轮导向器等配合工作，

满足变循环发动机循环参数灵活变化的需求。虽然

后涵道引射器在 20世纪 60年代随变循环发动机概念

一起被提出，但直至 1976 年才有其较为具体的应用

报道。除前文所述的美国空军在小涵道比 YJ101 涡

扇发动机中开展了后涵道引射器对发动机气动性能

影响的验证研究外，美国海军也开展了双外涵发动机

方案后涵道引射器的验证[16-18]。第一代变循环发动

机后涵道引射器的布置如图 1 所示[19]。图中，LPT 为

低压涡轮。

此后，美国 GE 公司开展了第 2 代变循环发动机

GE21 的设计[20]。GE21 变循环发动机结构如图 2 所

示。从图中可见，该发动机设计有后涵道引射器、前

涵道引射器、可调低压涡轮导向器和核心驱动风扇等

典型变循环特征构件。通过调整布置于加力燃烧室

的后涵道引射器开启位置改变外涵气动面积，抵消因

循环参数变化导致的外内涵流量变化对混合器截面

静压平衡造成的影响，从而实现在宽广的飞行包线内

发动机涵道比的变化和循环参数的匹配。其工作逻

辑是，当发动机需要提高推力时，后涵道引射器关闭

至最小，发动机进入涡喷工作模式；当发动机需要更

低的耗油率时，后涵道引射器开启至最大，发动机进

入涡扇工作模式。20 世纪 90 年代，日本也开展了类

似于 GE21 发动机的 HYPR-T 方案的设计与验证[21]。

日本HYPR90-C发动机如图 3所示。图中，MSV为模

式选择阀；HPC为高压压气机；VSV为可调静子叶片；

LPT 低压涡轮；NGV 为喷嘴导向器。从图中可见，冲

压燃烧室前设计有调整气体流量的后可调放气门（后

涵道引射器）。

美国军方[22-23]自 2007 年先后实施了自适应多用

途发动机技术（Adaptive Versatile Engine Technology，
ADVENT）、自适应发动机技术发展（Adaptive Engine 

Split fan Front VABI Variable LPT Rear VABI YJ101
nozzle

YJ101 fan stages YJ101 core
图1　后涵道引射器布置［19］

前段风扇 后段风扇 后VABI
同心环喷管

模态选择活门
前VABI 可调面积低压涡轮

图2　带有后涵道引射器的变循环发动机GE21［20］

MSV Forward VABI Rear VABI Turbo modeExhaust nozzle

Ram modeLPT NGVHPC VSV
图3　HYPR90-C发动机［21］
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Technology Development，AETD）和自适应发动机过渡

（Adaptive Engine Transition Program，AETP）等 计

划[24-26]，支持自适应变循环阶段的发动机研制[27-28]。

目前，美国 GE 公司和 PW 公司结合自身技术特点开

展了不同构型的ACE方案研究。但无论哪种技术方

案，均采用了后涵道引射器满足涵道气体流量变化需

求，实现发动机在大推力的涡喷模式与低油耗的涡扇

模式之间自由切换。一种典型的自适应循环发动机

结构如图 4 所示。图中，FVABI 为前涵道引射器；

CFDS为核心机驱动风扇级；HPT为高压涡轮。

1.2　中国研究进展

中国在变循环发动机后涵道引射器设计领域虽

然起步较晚，但近年来也取得了很多成果，突破了诸

多关键技术。北京航空航天大学的唐海龙[29]、空军工

程大学的骆广琦等[30]和张海明等[31]的研究表明，后涵

道引射器配合可调几何部件在不同状态点形成不同

的组合方案，提高了整机推力，降低了耗油率；南京航

空航天大学的窦健等[32-33]利用 3 维计算流体动力学

（Computational Fluid Dynamics，CFD）仿真软件开展了

后涵道引射器与前涵道引射器的配合以及对出口总

压损失影响的研究，获得了后涵道引射器匹配前涵道

引射器工作条件的涵道压力特性；南京航空航天大学

的张睿[34]、张元等[35]和苟学中等[36]利用仿真程序完成

了变循环整机和部件建模工作，建立了后涵道引射器

引射流量的预测模型；上海交通大学的郭令[3]开展了

后涵道引射器调节机构的模块化设计以及性能分析

工作。

此外，中国科研院所近年来开展了后涵道引射器

设计。利用仿真软件完成了后涵道引射器调节对流

动与燃烧影响和作动机构结构强度优化等关键技术

研究，分析了后涵道引射器开度对发动机推力等关键

指标的影响，解决了气动参数匹配、燃烧组织等气动

热力性能问题。在不同状态点，后涵道引射器开度对

发动机推力的影响如图5所示。

2　后涵道引射器的结

构形式

后涵道引射器除满足

发动机流量调节需求，还

具有类似常规循环发动机

加力燃烧室混合器的作

用。相应的，后涵道引射

器结构设计涉及 2方面问题，一方面是引射器的开启

与调节方式，另一方面是引射器在加力燃烧室内的布

置位置。这 2方面的问题，在性能上不仅会影响加力

燃烧室的油气混合与燃烧组织，还会影响整机的气体

流通能力和总压损失；在结构上会影响整机的外廓尺

寸、零组件数量以及整机质量。因此，需保证后涵道

引射器设计的合理性。

2.1　后涵道引射器的开启方式

后涵道引射器的开启方式可分为 3类：后涵道引

射器流量调节阀沿加力燃烧室轴线前后移动开启；流

量调节阀绕加力燃烧室轴线旋转开启；流量调节阀由

可旋转摆动的叶片构成，通过调整叶片摆动倾角实现

调节。

一种带有前后移动式流量调节阀的后涵道引射

器如图 6所示[37]。从图中可见，该方案后涵道引射器

的流量调节阀沿着加力燃烧室轴线前后移动完成开

启和关闭，实现外涵气动面积变化，满足变循环发动

机涵道比调节需求。当后涵道引射器流量调节阀关

闭至最小，外涵气流出口

将被完全封闭，外涵气流

不能进入内涵与内涵高温

燃气进行掺混。当后涵道

引射器流量调节阀逐渐开

启，外涵气通过外涵气流

出口进入内涵，完成气体

混合并进入加力燃烧室

燃烧。

设置有轴向旋转式流量调节阀的后涵道引射器

如图 7所示[38]。从图中可见，该后涵道引射器通过曲

柄连杆机构运动实现流量调节阀绕加力燃烧室轴向

旋转并伴随前后移动，实现引射器开闭和外涵气体流

通面积调节，完成内外涵气体掺混、涵道比变化和总

体参数的匹配。

Flade MSV FVABI 外涵喷管 RVABI 主喷管

加力燃烧室LPTHPTHPCCDFS主风扇 燃烧室

图4　典型的自适应循环发动机结构［28］

状态点1状态点2

发
动

机
推

力
变

化
/%

后涵道引射器开度变化/%
图5　后涵道引射器开度对

发动机推力的影响

图6　前后移动式的后涵道

引射器［37］
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依靠叶片摆动完成调节的后涵道引射器如图 8
所示[19]。从图中可见，该方案的流量调节阀由若干可

摆动的叶片构成，通过改变可摆动的叶片倾角实现外

涵流通面积的调整，支撑变循环发动机状态变化导致

的气动参数匹配变化。值得注意的是，这种流量调节

阀明显更具备加力燃烧室可变混合器的技术特征，保

证加力燃烧室内油气混合和燃烧组织需求。

从构型上看，沿加力燃烧室轴向前后移动式开启

的后涵道引射器流量调节阀可以提供更大的开度，满

足更大的涵道比变化需求，其形成的环缝式气体通道

可在相同条件下提供更高的外涵气体流量。绕加力

燃烧室轴线旋转的后涵道引射器流量调节阀受开启

方式的影响，其轴向可调范围和开启速度均小于前一

种。如果完成相同的气动调节需求，第 2种引射器会

占用更大的几何空间和消耗更长的响应时间。叶片

倾角可变的流量调节阀通过恰当的结构设计可以实

现向内涵道的摆动和向外涵道的摆动，增大发动机涵

道比的调节范围。然而，这种流量调节阀受开启方式

限制，会对不同涵道造成较大的流动损失。各研究机

构在实际的型号应用中，更多的是以流量调节阀前后

移动开启的后涵道引射器为基础开展结构方案设计。

2 种典型的流量调节阀前后移动后涵道引射器结构

如图9所示[39]。

2.2　后涵道引射器轴向位置

后涵道引射器通常布置在加力燃烧室内，在调节

进入内涵的外涵气体时必然会对加力燃烧室内的燃

烧组织造成影响。因此，有必要对后涵道引射器的布

置位置进行讨论。

加力燃烧室一般采用先喷油，再利用火焰稳定器

稳焰和燃烧的模式开展燃烧。根据后涵道引射器组

织内外涵气体掺混相对于火焰稳定器的位置，可将后

涵道引射器分为前置引射器和后置引射器 2种。2种

后涵道引射器布置位置如图 10所示。前置后涵道引

射器先于喷油将外涵低温气体引入内涵与高温燃气

进行掺混，这可有效降低加力燃烧室内涵来流温度，

降低加力燃烧室内如锥体、稳定器、隔热屏等热端部

件在加力燃烧时的热防护压力。同时，更低的来流温

度也降低了加力燃油自燃和结焦的风险，为更充分的

燃油扩散和油气混合提供了一定便利。然而，更低的

来流温度也意味着需要设计更合理的油气混合和燃

烧方案保证更高的加力出口总温指标实现。此外，前

置后涵道引射器在组织内外涵气体掺混时也会导致

加力进口气流湍流度高、掺混损失大，造成较高的总

压损失和较大的径向温度梯度，影响加力燃烧室的燃

烧稳定性和气动指标。后置后涵道引射器在火焰稳

定器后方引入外涵冷气。这种方式虽然也会不可避

免的造成气体掺混损失，但是加力燃烧室内气体此时

已完成扩压减速，且火焰稳定器后方的加力燃烧室流

道高度较高，可一定程度抵消外涵冷气掺混带来流动

损失。同时，加力供油和燃烧前的气流未受到外涵冷

气的影响，有利于简化油气混合和燃烧组织策略，提

供更高的燃烧温度，从而提高发动机推力。通过合理

设计后置后涵道引射器流量调节阀形面，可实现内外

涵气体快速掺混，充分利用外涵高氧气含量空气改善

15°

75°

（a） 主视

120°
90°

90°
120°

（b） 侧视

图7　绕轴线旋转式的后涵道引射器［38］

Turbine frame
Actuation ring

VABI Actuators 
VABL Frame Strut 

Nozzle shroud
Outer noszle
plug crown

Translating plug

Actuator
Centerbody
support structure

Rear VABI
drop chute

图8　叶片倾角可摆动式的后涵道引射器［19］

（a） 第1种典型的后涵道

引射器结构

（b） 第2种典型的后涵道

引射器结构

图9　2种典型的前后移动式后涵道引射器结构［39］

外涵气流

核心流

引射器
窗口

（a） 前置后涵道引射器 （b） 后置后涵道引射器

图10　2种后涵道引射器轴向位置
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加力燃烧效率，提高加力燃烧温度，保证发动机推力。

后置后涵道引射器在有利于加力气动和燃烧组织的

同时，也需要合理分配外涵冷气，保证加力热端构件

的冷却需求。

前置后涵道引射器和后置后涵道引射器在结构

方面也存在着较明显的差异。前置后涵道引射器受

加力燃烧室扩散器轴向尺寸限制，难于提供更大的气

动面积调整范围，不能支撑更大的涵道比调节需求。

同时，受加力燃烧室减速扩压以及气流整流需求约

束，前置后涵道引射器会不可避免地增加加力燃烧室

扩压器轴向长度，增加整机质量并降低整流、降速效

果。后置后涵道引射器因其下游为喷管，可以获得更

大的轴向布置空间，实现更大的引射流量调节范围，

但这可能会导致加力燃烧室或喷管的轴向尺寸变长，

外廓尺寸增大。

2.3　后涵道引射器流量调节阀形状

变循环发动机后涵道引射器在功能上与常规循

环发动机加力燃烧室的混合器有相似之处，将外涵气

体与内涵气体掺混。因此，后涵道引射器按照外涵气

体与内涵气体掺混的形式可分为预混式和射流式 2
种[40]。预混式后涵道引射器可将流量调节阀的形面

设计为波瓣形、沟槽形或隔栅形，使外涵气流与内涵

气流周期性交错接触，增大两股流接触面积，加快两

股流的混合，尽量降低加力燃烧室内气体的温度梯

度。隔栅型、摆动型、波瓣型、周期开槽型等预混式后

涵道引射器结构如图 11 所示[41-42]。射流式后涵道引

射器的流量调节阀将外涵气体以更快的速度和更高

的动量射入内涵气体完成混合，其调节阀形面结构简

单，可支持更高的流量调整需求。锥型和槽型等射流

式后涵道引射器结构如图 12所示[40]。由此可见，变循

环发动机加力燃烧室预混式后涵道引射器的结构和

作用更近似于常规循环发动机加力燃烧室的波瓣混

合器，射流式后涵道引射器的结构和作用则更接近于

常规循环发动机加力燃烧室的平行进气混合器。

3　后涵道引射器工作特性

变循环发动机在指定的风扇外涵进口总压和低

压涡轮出口总压或总压比的条件下，通过调整后涵道

引射器的开度实现发动机涵道比的变化，完成整机在

涡喷模式和涡扇模式之间的转换。通过控制后涵道

引射器工作状态改变喷管外内涵出口面积比 A18/A8、

加力燃烧室进口外内涵压比Pt16/Pt6，使外涵总压与内

涵总压比 π、涵道比 B和总压恢复系数 σ符合总体指

标要求。

以带有模式选择阀的双外涵变循环发动机为例，

当发动机工作在双外涵模式下时，适当增大后涵道引

射器开度，保证前涵道引射器小开度条件下的低涵道

压力需求；当模式选择阀完全打开，后涵道引射器开

度适当增大从而减小背压对风扇的影响。此外，如变

循环发动机加力燃烧室投入工作，则后涵道引射器在

调节时应当保证加力内涵气流速度满足加力点火和

稳焰的正常需求。

4　后涵道引射器设计关键技术

在过去的几十年中，科研人员解决了后涵道引射

器许多技术问题，保证了整机循环参数匹配、加力燃

烧室燃烧组织等气动热力性能需求，满足了调节响应

速度、结构可靠性等需求。然而，随着飞机作战功能

日趋多样化、飞行包线的不断扩大和航程的逐渐增

大，发动机必须提供更紧凑的尺寸、更轻的质量和更

低的耗油率。后涵道引射器虽然满足了变循环发动

机循环参数变换并保证了加力燃烧室的燃烧组织，但

必须做出新的变化满足以 ACE为代表的新一代 VCE
结构和功能需求。因此，梳理了后涵道引射器在气动

和结构设计领域需要解决的关键技术。

（a） 隔栅型

（c） 波瓣型

（b） 摆动型

（d） 周期开槽型

图11　预混式后涵道引射器结构［41］

（a） 锥型 （b） 槽型

图12　射流式后涵道引射器结构［40］
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4.1　气体快速掺混与低损失流动

自适应循环发动机加力燃烧室的内涵进口气流

速度快、余旋强度高，内外涵气体温度、速度的差异

大，但对内外涵道气体流动损失控制严格。在设计后

涵道引射器轴向位置和流量调节阀形面时，应尽量破

坏外涵射流进内涵后形成的边界层，保证气体快速均

匀掺混，降低掺混后的气体温度梯度和氧气浓度梯

度，改善气流场和燃烧温度场品质。在设计流量调节

阀及其作动机构时，需考虑对外涵道内气体流动损失

的影响，在满足开闭速度和控制精度的前提前，采用

小迎风面和简单导轨的结构保证外涵道内的气体低

损失流动。

4.2　调节阀大行程快速响应与精准调节

变循环发动机的涵道比调节范围在不断增大，后

涵道引射器的开启行程也相应延长。在工程实践中，

后涵道引射器通常结合加力燃烧室的尺寸设置其流

量调节阀的尺寸和作动机构数量。在开启行程大、外

廓尺寸大和内外温差高的条件下，设计人员势必要在

控制系统和传动机构设计方面开展关键技术攻关，实

现各作动机构的快速响应和同步动作，保证流量调节

阀能克服气动阻力和摩擦阻力，准确到达指定开度，

并保持稳定，避免出现振动或开度偏差影响气动匹配

和稳定燃烧。

4.3　传动机构热变形控制和拖动力限制

后涵道引射器一侧处于温度较低的发动机外涵

道中，另一侧处于温度很高的加力燃烧室内涵道中，

这使其受到很大的热应力。无论是采用增材制造或

钣金焊接方法加工的流量调节阀都面临着极高的热

变形风险。如果后涵道引射器作动机构和流量调节

阀热变形过大，易造成作动机构滑轨磨损、变形，流量

调节阀运动不协调，导致气动面积匹配偏离。在极端

情况下，可能导致拖动力超限和流量调节阀卡滞，控

制系统失灵等严重安全问题。

因此，需利用内、外涵多流道气体与热端构件耦

合分析的方法，合理分配冷却气体流量，结合运动学

和动力学分析，优化调节机构运动和传力路径，保证

热端构件获得高效冷却，避免由于热态尺寸不协调、

运动机构不同步等导致拖动力超限或卡滞等问题。

4.4　高可靠性单作动机构调节

轻量化有助于改善发动机燃油经济性，缩减外廓

尺寸，提高发动机装配和保障的便利性。现阶段的后

涵道引射器通常根据加力燃烧室外廓尺寸设置 2 组

或 4组同步作动机构，满足调节需求。这种设计虽然

保证了引射器结构可靠和调节精准，但不可避免的增

加了发动机的质量和外廓尺寸，且较多的零组件数量

也增加了后勤保障的压力。因此，如能利用单作动机

构实现后涵道引射器快速、精准、可靠调节，可显著降

低整机质量，缩小发动机外廓尺寸，有助于飞发灵活

匹配和提高发动机燃油经济性。

5　总结与展望

变循环发动机的技术发展历程清晰的表明，后涵

道引射器是其扩大飞行包线、提高整机气动热力指标

的关键可调几何构件。

（1）从开启方式上看，后涵道引射器根据流量调

节阀的移动方向分为沿发动机轴线前后移动、轴向旋

转和叶片摆动 3种方式，其主要的区别在于开启方式

和可实现的发动机涵道比变化范围不同，对外涵通道

流动损失的影响不同。

（2）从轴向位置看，后涵道引射器根据与火焰稳

定器的前后位置，分为前置引射器和后置引射器 2
种。二者最大的区别在于对加力燃烧稳定性的影响

不同，并最终影响加力出口总温和发动机推力水平。

后置后涵道引射器虽然可能增大发动机外廓尺寸和

质量，但是有利于获得更高的加力燃烧指标。

（3）从内外涵气体掺混形式看，后涵道引射器可

分为预混式和射流式 2种，其内外涵气体掺混形式的

不同导致加力内涵总压损失不同，并影响加力燃烧室

内油气混合以及燃烧过程。

（4）后涵道引射器未来必然向着质量轻、体积小、

单作动机构的方向发展，实现涵道比快速、大范围、精

准调节，不仅要保证加力燃烧室获得更高的燃烧效率

和燃烧温度，还要满足自适应循环发动机大推力、快

速突防和低油耗、超远航程的技术要求。如后涵道引

射器能快速突破“卡脖子”的关键技术，其不仅能够提

高变循环发动机的性能水平，还将为以涡轮基组合循

环 发 动 机（Turbine-Based Combined Cycle Engine，
TBCC engine）为代表的空天动力系统快速发展提供

强支撑。
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