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双转子涡喷发动机气动性能优化控制研究

赵　军，付尧明，唐庆如，陈淑仙
（中国民航飞行学院 航空工程学院，四川 广汉　６１８３０７）

摘要：航空发动机的控制规律作用巨大，它决定了发动机能否获得设定的稳态工作下性能指标，同时保证工作过程中的压气机和涡

轮的气动稳定性；双转子涡喷发动机气动性能优化控制的目的就是有效地挖掘发动机的使用潜力；研究方法采用部件特性法对发动机进

行稳态建模，并针对某双转子涡喷发动机的稳态模型进行三种不同稳态控制规律下的仿真，得到发动机性能参数的不同变化趋势，并对

其进行了详细的分析；结果表明：保持低压转子转速不变的情况下，随着压气机进口总温的增加，高压转子转速上升，涡轮前温度升高，

发动机推力增加；保持涡轮前温度不变的情况下，随着压气机进口总温的升高，低压压气机气动负荷变重，低压转子转速降低；高压转

子转速也下降，但是下降幅度很小；燃油流量增加；保持高压转子转速不变的情况下，随着压气机进口总温的升高，燃油流量有一定的

增加，低压转子转速有所降低；推力受多重因素的影响，推力值变化趋势较为复杂。

关键词：航空发动机；双转子；发动机控制；控制规律
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０　引言

随着航空发动机和燃气轮机国家重大专项的立项，航空发

动机和燃气轮机被列为国家 “十三五”发展规划百个重点发展

项目的首位。而控制系统作为控制发动机顺利工作的 “大脑”，

对发动机安全高效运行有决定性作用［１］。强大的发动机控制系

统，能够发挥航空发动机系统的最大性能潜力，延长发动机的

服役时间，保障其整机安全［２５］。

航空发动机的控制很重要的一部分就是稳态控制。稳态控

制是指当各种形式的干扰作用于发动机时，发动机控制系统维

持整机工作稳定且各项总体性能参数受外界干扰作用的影响

最小［６］。

发动机稳态条件下的控制规律应遵循以下原则：在满足发

动机热负荷、物理负荷、稳定可靠燃烧需要的混合油气比限制

和压气机、涡轮气动稳定性限制条件下，耗油率应尽可能

低［７］。分析扰动及飞行高度、飞行马赫数、各部件性能退化等

因素对发动机推力及耗油率的影响，为可靠而经济地运行发动

机优化出最好的稳态控制规律。公开文献中对发动机稳态控制

规律的对比研究较少，本文将以双转子涡喷发动机的三种稳态

控制规律为对象进行系统的研究。

为了研究航空发动机的稳态情况下的控制规律，必须有准

确的发动机仿真数学模型，以利用数学模型 （或称数字发动

机）代替真实发动机作为研究对象进行控制理论的研究，这样

不仅可以节约庞大的试验经费，还可以避免用真实的发动机进

行控制系统研究时可能会产生的各种意外，导致研制成本增

加［８１０］。因此，建立精度高的发动机仿真数学模型对发动机控

制的优化设计是非常重要的［１１］。

现代航空发动机建模最常用的方法分为部件法建模和辨识

法建模两大类。其中部件法建模是根据航空发动机各部件之间

的气动热力学关系建立发动机模型。部件法建模具体处理思路

为：将发动机的各个部件作为单独的子系统，每个子系统都有
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对应的输入参数和输出参数，同时各个子系统之间通过压力平

衡、流量平衡及功率平衡三大基本原则连接在一起构成发动机

整机系统［１２１３］。需要说明的是，采用部件法建立的准一维模

型是无法得到所有气动截面的参数的，但是部件法模型能够得

到关键气动截面的发动机参数，这对于发动机性能分析和动态

仿真均有着非常重大的意义。而辨识法建模则是将发动机作为

整个系统，不把关注力放在其内部细节上，而是关注输入和输

出的对应关系，从而得到表征函数关系。

辨识法建模仅仅关注发动机的输入和输出参数，无法刻画

出模型内部结构，但是其建模得到的发动机模型简单且实时性

好。具体建模实践中，部件法建模要求大量的部件数据及各种

工况下的特性曲线，辨识法建模则不需要各个部件的细节结

构，但是它需要大量的详尽的试车数据，而这些特性曲线和实

验数据在航空发动机研制的初期都是难以获取的。

１　发动机建模

部件级模型正常运行，必须要有一定数量的初猜变量即初

猜向量，然后求解相同数量的共同工作方程。对于双转子涡喷

发动机有６个初猜参数，分别为：低压压气机压比π犔犆、高压压

气机压比π犎犆、高压涡轮落压比π犎犜、低压涡轮落压比π犔犜、低压

转子转速狀犔 和高压转子转速狀犎。

要求解这６个初猜变量，需要６个共同工作方程。这６个

共同工作方程是：

１）低压压气机出口截面与高压压气机进口截面流量平衡

方程；

２）燃烧室出口截面与高压涡轮进口截面流量平衡方程；

３）高压涡轮出口截面与低压涡轮进口截面流量平衡方程；

４）低压涡轮出口截面与内涵喷管出口截面流量平衡方程；

５）低压涡轮输出功率与外涵风扇和低压压气机功率消耗

的功率平衡方程；

６）高压涡轮输出功率与高压压气机功率消耗的功率平衡

方程。

在发动机仿真建模中按照各个部件的性能参数输入模型中

作为输入参数，具体如下表１所示，同时压气机、燃烧室、涡

轮三大部件的性能特性曲线采用各个部件通用特性。具体实施

中采用商用发动机性能分析Ｇａｓｔｕｒｂ软件，保证了数据的精度

和结果的可信度。

表１　发动机建模输入参数

项目 数值 项目 数值

空气流量 １００ｋｇ／ｓ 低压压气机效率 ０．８５

低压压气机压比 ４ 高压压气机效率 ０．８６

高压压气机压比 ７ 低压涡轮效率 ０．９１

Ｎ１设计转速 １００００ｒｐｍ 高压涡轮效率 ０．９０

Ｎ２设计转速 １３２００ｒｐｍ
高低压压气机间

总压恢复系数
０．９８

涡轮前温度 １６００Ｋ 燃烧室总压恢复系数 ０．９７

功率提取 ５０ｋＷ 高低压涡轮间总压恢复系数 ０．９８

高压涡轮导向器

冷却气流百分比
５％ 涡轮出口总压恢复系数 ０．９８

高压涡轮转子叶片

冷却气流百分比
５％ 低压涡轮冷却气流百分比 ３％

２　发动机设计点性能分析

采用设计点热力计算程序对发动机设计点进行计算，结果

如表２所示，从中可以看出，该发动机尾喷管出口压力偏大，

在尾喷管内部膨胀不足，造成推力损失，进而导致耗油率

偏大。

表２　发动机设计点性能参数

项目 数值

推力 ８７ｋＮ

耗油率 ０．８２７ｋｇ／（ＤＮｈ）

燃油流量 ２ｋｇ／ｓ

油气比 ０．０２

高压涡轮落压比 ３．１９１

低压涡轮落压比 １．７６３

压气机总增压比 ２８

涡轮总落压比 ５．６３

Ｐ８／Ｐａｍｂ ４．５

３　发动机控制规律选取及结果分析

由于双转子涡喷发动机的高低压转子之间没有机械联系，

仅有气动联系，所以可能的控制规律较多；发动机的最大推力

受下述三个条件的制约：１）高压转子容许的最大转速；２）低

压转子容许的最大转速；３）高压涡轮进口燃气温度的最大容

许值。为了充分发挥发动机的潜在性能，可以选择犖犔，犖犎，

犜４ 作为被控参数，而如果发动机上没有其余可调几何部件，

那么控制量就只有燃油流量犙犿犳一个控制量，只能选择一个被

控参数随飞行条件按给定规律变化。控制规律就是如下３种：

１）保持低压转子转速随进口总温不变；

２）保持涡轮前温度随进口总温不变；

３）保持高压转子转速随进口总温不变；

在发动机稳态共同工作点计算中，分别选择三种控制规

律，进行发动机的速度高度特性计算，高度范围从０～１１ｋｍ，

速度犕犪范围从０～１．５，对结果进行分析。横坐标选取进口

总温，纵坐标选取：低压转子转速、涡轮前温度、高压转子转

速、发动机推力、耗油率、燃油流量。

３１　保持低压转子转速不变

图１给出了不同高度，不同速度下的低压转子转速变化，

其中横坐标是压气机进口总温犜２，在同一高度层犜２增加意

味着飞行速度的增加；参变量是飞行高度，从０～１１ｋｍ共分

为１０个高度层。图１可以看出，施加的控制规律是发挥作用

的，虽然进口总温在变化，低压转子转速保持不变。

随着犜２的增加，低压压气机负荷加重，低压转子有转速

下降的趋势，这时发动机电子控制器会增加向燃烧室的供油，

燃烧室出口温度增加，高压涡轮功、低压涡轮功均加大，增大

后的低压涡轮功和低压压气机需求功达到新的平衡点，保持低

压转子转速不变，此时因高压涡轮功的增大，高压转子转速增

加，具体见图２，图３，图４。在该过程中，空气流量增加，发

动机的推力增大，但增加速度低于燃油流量增加速度，所以燃

油消耗率呈现增加趋势，具体见图５，图６。

３２　保持涡轮前温度不变

图７给出了低压转子转速随犜２的变化曲线，从中可以看

出，随着犜２的增加，低压压气机负荷加重，低压转子转速下
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图１　低压转子转速随犜２的变化

图２　高压转子转速随犜２的变化

图３　燃烧室出口温度随犜２的变化

降；同时随着飞行速度的增加 （本文研究中和犜２增加是相互

图４　燃油流量随犜２的变化

图５　净推力随犜２的变化

图６　燃油消耗率随犜２的变化
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的），空气流量增加，为保持燃烧室出口温度不变，燃油流量

增加，图８的曲线与理论分析相吻合。受涡轮前温度不变的影

响，单位流量下的高压涡轮输出功大体保持不变，而高压压气

机的需求功因进口总温增加而增加，所以高压转子的转速下

降，但是下降幅度非常小，如图９所示。需要说明的是，图９

中后面上升阶段的几个点对应着低空超音速飞行状态点，一般

在飞行包线外。随着飞行速度增加，空气流量增加，发动机的

推力增大，但增加速度低于燃油流量增加速度，所以燃油消耗

率呈现增加趋势，具体见图１０、图１１。

图７　低压转子转速随犜２的变化

图８　燃油流量随犜２的变化

３３　保持高压转子转速不变

图１２给出了高压转子转速随犜２的变化曲线，从中可以

看出，控制规律发挥作用，高压转子的物理转速保持恒定不

变。因犜２增加，低压压气机负荷加重，低压转子转速有下降

的趋势，同时高压转子也有下降趋势，这时控制器增加供油，

具体见图１３，保持高压涡轮的输出功和高压压气机的输出功

相一致，维持高压转子转速不变；但是此时低压涡轮的输出功

和低压压气机的输出功不一致，低压涡轮的功偏小，导致低压

图９　高压转子转速随犜２的变化

图１０　净推力随犜２的变化

图１１　燃油消耗率随犜２的变化

转子转速下降，如图１４所示；控制器增加供油的结果导致燃
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烧室出口温度增加，如图１５中所示。如前所述，我们观察图

１５的主流变化趋势，飞行包线外的几个低空超音速点不再讨

论。此时推力的变化较为复杂，呈现出先增加后降低的趋势，

如图１６所示，这是因为推力受几个因素的影响，而这些因素

自身变化复杂，且影响系数复杂，导致最终的推力值也是非线

性相互作用的结果。

图１２　高压转子转速随犜２的变化

图１３　燃油流量随犜２的变化

４　结论

本文采用部件特性法对发动机进行稳态建模，并针对某双

转子涡喷发动机的稳态模型进行三种不同稳态控制规律下的仿

真，得到发动机性能参数的不同变化趋势，并对其进行了详细

的分析。结果表明：

１）保持低压转子转速不变的情况下，随着犜２的增加，

高压转子转速上升，涡轮前温度升高，发动机推力增加；

２）保持涡轮前温度不变的情况下，随着犜２的增加，低

压压气机负荷加重，低压转子转速下降；高压转子转速也下

降，但是下降幅度很小；燃油流量增加；

图１４　低压转子转速随犜２的变化

图１５　燃烧室出口温度随犜２的变化

图１６　净推力随犜２的变化

３）保持高压转子转速不变的情况下，随着犜２的增加， （下转第１１９页）
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　　根据上表数据拟合多项式：

犚＝犪６×犇
６
＋犪５×犇

５
＋犪４×犇

４
＋犪３×犇

３
＋

犪２×犇
２
＋犪１×犇＋犪０ （１０）

表４　拟合公式系数表

ａ６ ａ５ ａ４ ａ３ ａ２ ａ１ ａ０

３．８９３３

ｅ－０１４

－３．１７４９

ｅ－０１０

１．０７４０

ｅ－００６

－１．９２８３

ｅ－００３

１．９３９３

ｅ＋０００

－１．０３２１

ｅ＋００３

２．２８９４

ｅ＋００５

由式 （９）和式 （１０）即可通过码值计算出温度值。

试验验证：

使用电阻箱作为标准源设置一些温度对应的阻值，试验结

果如下：

表５验证数据表

摄氏温度

（℃）

电阻箱电

阻值（Ω）
ＡＤ码值

计算阻值

（Ω）

计算摄氏

温度（℃）

温度误差

（℃）

１５ ５７９２．６ ５ｄ８ ５７９３．０ １４．９８８ ０．０１２

１７ ５３３３．４ ５８ｂ ５３３６．９ １６．９７４ ０．０２６

１９ ５１１９．５ ５３ｆ ４９１１．７ １９．００９ －０．００９

２１ ４５３４．８ ４ｆ８ ４５３６．２ ２０．９８２ ０．０１８

２３ ４１８７．７ ４ｂ３ ４１８８．６ ２２．９８５ ０．０１５

２５ ３８７０．９ ４７１ ３８６９．７ ２４．９９８ ０．００２

由表 ５ 可 知 使 用 该 方 法 区 域 内 测 温 精 度 很 高，优

于０．１℃。

５２　控温验证

图１１为两路控温回路从室温分别控制到＋３℃和４２℃的

温度曲线，温度的稳定度优于０．３℃。

６　结论

本文介绍了一种航天相机用基于１５５３Ｂ总线的测温控温

图１１　控温曲线

系统的设计，介绍了该系统的原理及电路实现、软件流程，对

测温过程中产生的误差源进行了分析并提出修正方案。最后给

出实测数据得出结论，该系统测温精度优于０．１℃，控温精度

优于０．３℃。
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