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发动机简化数学模型及数字仿真研究

南京航空学院　　赵子元3 3 　姚　华　李维业

【摘要】　本文论述了发动机实时大偏差数学模型两种建模方法, 即综合数据法、气动热力计算法。

完成了数学模型的数字仿真计算及模型比较。模型的计算周期小于 20m s, 满足实时性要求, 误差

在允许范围内。并讨论仿真计算结果, 特别是计算步长和供油规律对发动机调节的影响。

　关键词: 　实时　大偏差　数学模型　数字仿真　过渡过程

1　目的和方法

　　为了适应全权限 (全功能) 发动机数字电子控制系统研究的需要, 我们着重研究发动机

简化实时大偏差数学模型的建模方法 (简称数学模型) , 在满足适当的计算精度要求的同时满

足实时性和机载要求。所研究的这种数学模型应用于四个方面: (1) 发动机控制规律的研究。

(2) 数控系统物理和半物理仿真试验, 并为发动机台架试车提供指导。 (3) 为发动机和数控

系统提供故障诊断、故障隔离、容错纠错、系统重组等信息依据, 以提高系统的再生能力和

可靠性。 (4) 在飞行一体化控制中, 用于对发动机进行状态监控。

数字仿真证明, 所建立的数学模型满足了发动机动态和稳态性能以及各主要截面参数计

算的精度要求。在普通的个人计算机 PCöA T 上, 两种模型的计算周期分别为 16和 20m s, 这

在双余度数控系统上, 不必增加额外的硬件支持, 使用 16位CPU 并装有浮点加速器件ND P,

就可以满足飞行要求, 因而可以减少硬件设备和软件规模, 有利于增加系统的可靠性。数学

模型的建模对象和仿真验证机是一台双转子涡轮喷气发动机, 其数学模型的内部关系如图 1。

2　实时大偏差数学模型

2. 1　综合数据法[1 ]

　　综合数据法是以非实时数学模型、发动机试验数据和飞行数据为基础, 以气动热力学为

指导按发动机部件建立的。根据各部件特性可以精确地计算出方程中的常数K 21等。整个数学

模型中有 60个相类似的常数, 形成了简单的方程组。例如:

T 25 = T 2 (K 21 õN L R + K 22ΠKL + K 23) (1)　

T 4 = K 34 (W f m öW 3) (K 35 + W f m öW 3) + K 36T 3 + K 37 (2)　

2. 2　气动热力计算法[2、3 ]

　　气动热力计算法是以发动机的部件特性和气动热力方程为基础, 以发动机试车数据和飞

行数据为辅助按图 1逐个部件列出, k 和 k
′, C p 和C

′
p 逐步计算。例如:
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T 25 = T 2〔1 + (Πk- 1ök
KL - 1) öΓKL〕　,　T 6 = T 5〔1 - (1 - Π- (k′- 1ök′)

TL ) ΓTL〕 (3)　

图 1　数学模型内部参数结构图

2. 3　模型求解

　　上述两组方程的求解都是根据不平衡功 (U PW ) 概念计算动态过程。根据发动机原理直

接推导出的转子转速微分方程: N L = N L O + D N L , N H = N H O + D N H。令 T 为计算周期, 得:

N L ( t + T ) = N L + K L (U PW L öJ LN L ) (4)　

N H ( t + T ) = N H + K H (U PW H öJ HN H ) (5)　

　　发动机在动态和稳态过程中, 各部件气动热力参数都是互相联系的, 上述数学模型求解

的共同特点是选取一些变量进行修正计算, 并引入一差值修正矩阵。这里选ΠKL、P 3、W 2 和

P 8 为变量, 与转速相似地列出它们在 T 时间内增量为D ΠKL、D P 3、DW 2 和D P 8, 这样就可

以得出这些变量和当前值之差, 分别为 E ΠKL、E P 3、EW 2 和 E P 8。增量计算和修正矩阵为:

D ΠKL

D P 3

DW 2

D P 8

=

f 11 f 12 f 13 f 14 f 15 f 16

f 21 f 22 f 23 f 24 f 25 f 26

f 31 f 32 f 33 f 34 f 35 f 36

f 41 f 42 f 43 f 44 f 45 f 46

[E ΠKL　E P 3　EW 2　E P 8　DN L　DN H ]T (6)　

　　方程 (6) 反映了发动机内部各个部件的匹配关系和发动机性能, 但需要在模型调试中反

复整定。对于气动热力计算法只需选用W 2 一个变量进行修正计算。这种方法是非迭代、大偏

差和全范围的, 达到了实时性 (计算周期小于 20m s) 和精度 (一般误差小于 3% ) 要求。

3　实时数字仿真

3. 1　仿真计算

　　由综合数据法建立起来的数学模型已经在发动机数控系统半物理模拟和台架试车中得到

应用, 被证明是正确、实用。这里着重对热力计算法进行验证, 并将两种数学模型计算的结

果做一些比较。两种模型的运行环境是相同的。在仿真计算过程中, 曾把不同的数学模型里

的部分方程交换使用, 以便进行细微地比较。model1为气动热力计算模型, model2为综合数

据模型。
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图 2　转速特性 (a～ e) 和加减速特性 (f)

图 2 (a～ c) 分别为W 2、P 3、P 6 的数字仿真计算结果和发动机试车数据的比较。图 2d、

e 表明了两种模型的各截面总温的计算结果比较。这些结果证明了模型的计算结果正确, 都能

模拟发动机的部件特性及其匹配关系。图 2f说明了参数跟踪、加速性能、N L 和N H 的匹配关

系都能满足发动机的动态和稳态特性的要求。

3. 2　几点重要结果与讨论

　　通过发动机实时大偏差数学模型的建模, 细微调试及数字仿真, 获得以下重要结论:

(1) 发动机数学模型能很好地代表发动机真实的运转状态, 符合各部件特性、整体加减

速特性和稳态特性, 其相对误差不大于 3◊ , 最大为 5◊ 。用不同的建模方法都能满足发动数

控系统对实时大偏差模型的要求。这些方法通用于任何机种, 不必依赖过于大量的试车数据。

(2) 数学模型的计算步长对发动机的输出特性有很大影响。研究中选用了特定的供油规

律, 以不同的计算步长计算数学模型的输出特性, 目的是为发动机的控制规律和调节周期的

设计提供依据。在对model1的研究中, 选取的计算步长为 215～ 100m s。计算中发动机进口

条件和数学模型不变, 供油规律一定。输出特性分为发动机加速过程和稳态过程两个阶段。计

算产生的数据文件经压缩后由GRA PH ER 绘图软件输出图形, 对稳态的分析是由每一计算步

长所得的结果汇总得出的。由数学模型model1的计算结果和图形显示中得到两个重要的结

果: (a) 随着计算步长的增加而加速过程增长, 当超过一定限度后, 加速过程便不能正常地进
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行。当 T≤20m s时, 正常的加速过程将在 8秒内完成; 当 T = 50m s时, 加速过程延长到 10

秒, 且开始有明显的变形; 当 T = 80m s时, 加速过程已严重不正常, 在N L > 75◊ , N H > 85◊

时, 加速很慢, 已经不能满足发动机加速性的要求。 (b) 当计算步长 T = 20m s时, 在所取的

供油规律条件下, N L 和N H 在 90～ 95◊ 时, 它们的相互匹配已经出现明显的突变, 即表明加

速过程平稳性较差; 当 T = 40m s时, N L 和N H 输出波形出现波动, 瞬时数据记录说明有振荡

现象, 并开始于 T = 33m s; 而当 T > 80m s以上, 出现严重的振荡, 甚至完全破坏了模型。

对于用作歼击机的发动机, 要求高的机动性和加速性能, 因此发动机数控系统应当具有

较高的动态响应速度, 而目前各国发动机数控系统的调节周期多采用 20m s, 这大概是无可奈

何的低要求。从提高系统的响应速度出发, 发动机数控系统的调节周期还应短些, 这要取决

于发动机设计和是否具有潜力。从稳态计算精度来看, 计算步长增大对保证控制精度不利。

(3) 主燃烧室供油规律对数学模型的输出特性有显著的影响。我们选用了 3种供油规律,

都是由发动机台架试车和半物理模拟试验中选取的。其中W f m 21选用加速无超调 (或微小超

调) 时间供油规律; W f m 22是选用有大超调的时间供油规律; W f m 23是根据加速相似参数 (N L ö

T 2 ) 计算供油量。稳态供油规律只采用恒供油算法, 没有引入实际的调节算法。

图 3的数学模型的计算结果表明, 不同的供油规律对W 25影响较小, 而对其它参数的影响

图 3　供油规律的影响

都比较大。因为W f m 21供油规律是有意造成无超调供油条件, 选用在 7秒内供油速度与W f m 2
2 相同, 只是在相当于 0185N L d以上才减少供油量, 计算结果表明, 除不出现超调以外, 当计

算步长 T = 40m s时, 也不出现N L 和N H 的振荡现象。W f m 22供油规律在相同的条件下则振荡

产生, 并随着 T 的增加而加剧。W f m 23供油规律的计算结果表明, 由于供油速度较慢, 加速

时间较长, 而输出特性与W f m 22相似。

上述现象说明, 由于发动机设计对加速性能的规定、以及对N L 调节精度、转速摆动和与

N H 的匹配都有严格的要求, 所以在确定发动机的调节计算时, 不仅要选定加速调节和稳态调

节算法, 而且要选定恰当的调节周期。从计算结果分析, 该数控系统缩短现有调节周期, 如

缩短为 10～ 15m s; 为了适应发动机数控特点和要求, 采用加速相似算法时, 在 70◊ N L d以上

适当增大供油速度, 可以改善发动机动态性能, 更充分地发挥发动机的潜力, 改善调节品质。

(4) 对稳定性影响。图 4是动态过程, 由数字仿真实时观察者可看到发动机的工作点在

图上移动。由图可见, 低压压气机的过渡过程和平衡状态共同工作线相差很小, 它表明在现
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图 4　高压压气机共同工作线

有控制规律条件下, 低压

压气机的稳定性能很好。

高压压气机平衡图上显示

出过渡过程 (加速与减

速) 与平衡状态共同工作

线相差较大。但是从图中

可以看出, 在整个加速过

程中仍保持有足够的喘振

裕度, 也就是说发动机仍

然具有潜力, 这一点和上

述结论是一致的。

3. 3　应用

　　根据以上研究结果我

们设计了一个动态实时数字仿真系统, 并已在物理模拟试验和台架试车中使用。图 5中发动

图 5　动态实时数字仿真系统

机数控 (D EEC) 系统是发

动机总师组设计的, 其余

部分除 PCöA T 微机外,

包括模ö数 (A öD )转换、高

速数ö模 (D öA ) 转速、数

字ö频率 (D öF) 转换, 开

关量 (P IöO ) 以及多机通

讯 (R S2232) 模块等。都

是为此特别设计的。使用

由硬件和数学模型一起组

成的系统, 按照不同的使

用计划, 产生发动机状态

数据, 并转换成相应的传

感器电信号, 输入到D EEC 系统, 而调节控制逻辑。主燃油流量 (W f m ) 和加力燃油流量

(W f a) 的反馈信号 (LVD T ) 和喷口 (A j ) 位置反馈的信号 (T. R. ) , 通过数据通讯和直接

采样又送给仿真系统, 组成闭环系统。因为数学模型可以根据自身的模式设置和调节计划, 能

够计算出发动机各截面状态参数, 同时完全同步地跟踪D EEC 系统和发动机状态, 并加以比

较, 从而实现开发应用软件、估值计算、故障诊断、故障定位和发动机状态监控等功能。
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　 A CALCULAT ION OF SECONDARY

FLOW S AND D EV IAT ION ANGL ES

IN M UL T ISTAGE AX IAL - FLOW COM PRESSORS
L i Sh im ing (Ts inghua U n ivers ity )

Chen M aozhang (B eij ing Ins titu te of A eronau tics and A s tronau tics)

ABSTRACT　　　　A secondary flow model and a m ethod fo r calcu la t ing b lade

devia t ion angle have been developed fo r m u lt istage ax ia l2f low comp resso rs. T h is model is a

modif ica t ion of A dk in s- Sm ith model. T he secondary flow vo rt icit ies are modeled based on

the calcu la ted m erid ional f low including differen t k inds of spanw ise m ix ing effects. T he

secondary flow s are ob ta ined on the fan like su rface dow n stream the b lade row s w ith a

standard separa t ion2of2variab les app roach w h ich yields a comp lex series. T he secondary flow

model includes effects of b lade passage vo rtex, b lade tra iling edge vo rtex, b lade end

clearances, b lade end sh rouding, b lade boundary layer and w ake cen trifugat ion. T he devia t ion

angles are rela ted to the calcu la ted cro ss2passage secondary velocit ies and a modif ied Carter’ s

ru le. Good agreem en t has been ob ta ined betw een experim en ta l data and the calcu la ted resu lts

in the cases of design - po in t - type app lica t ion s fo r w h ich sign if ican t reg ion s of separa ted

flow are no t p resen t.

　 CALCULAT ION OF TWO - PHASE FUEL D ISTR IBUT ION

IN AFTERBURNER FLAM EHOLD ER PLANE
Gu Shan j ian , W an J ian , Yang M aol in , Huang Y ong

(B eij ing U n ivers ity of A eronau tics and A s tronau tics)

ABSTRACT　　　　T he effects of the air velocity, the air tempera tu re, the in jecto r

p ressu re drop and the flam eho lder po sit ion on the fuel d ist ribu t ion in the flam eho lder p lane

w ere invest iga ted. It w as found that the penetra t ion and the diffu sion of the fuel vapo r w ere

differed great ly from the fuel drop lets. T he geom etry of the flam eho lder has st rong influence

on the air f low field, and therefo re, on the tw o2phase fuel d ist ribu t ion. T here are tw o

differen t t ra jecto ries in a ho t a ir st ream. A sem i2emp irica l m ethod has been developed to

p redict tw o2phase fuel d ist ribu t ion in the flam eho lder p lane, based on the tro jecto ry2diffu sion

model con sidering above facto rs.

SIM PL IF IED M ATHEM AT ICAL MOD EL AND D IGITAL

SIM ULAT ION OF AEROENGINE
Zhao Z iyuan , Yao Hua, L iW e iye

(N anj ing A eronau tica l Ins titu te)

ABSTRACT 　 　 　 　 Tw o real2t im e、 la rge2devia t ion m athem atica l models of an

aeroengine are invest iga ted to develop an airbo rne sim u la to r, Fu ll2A u tho rity D igita l

E lectron ic Con tro l (FAD EC) system. T h is study includes th ree parts: (a) to derive tw o

m athem atica l models based on aero thermodynam ics; (b) to est im ate the engine perfo rm ance
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by the m ethod of dig ita l sim u la t ion; (c) to discu ss theo ret ica l range of the calcu la ted in terval

of the dynam ic cycle and the model influenced by the fuel2con tro l regu la t ion law. Tw o models

are non2linear、non2itera t ion and fu ll range. Sim u la t ion resu lts show that the accu racy of

models is qu ite good, and mo st rela t ive erro rs are less than 3 percen t, the b iggest is abou t 5

percen t. T he calcu la ted in terval w as reduced to 16m s (on the PCöA T w ith an In tel 80287

float ing po in t cop rocesso r and C language p rogramm ing).

AN EXPER IM ENTAL INVEST IGAT ION

OF ENDW ALL FLOW CONTROL

IN A COM PRESSOR PLANE CASCAD E W IND TUNNEL
L i X ihong, W u Guohua , Peng Zeyan

(B eij ing U n ivers ity of A eronau tics and A s tronau tics)

ABSTRACT　　　　A com ap rat ive experim en ta l invest iga t ion on th ree k inds of end2
t rea tm en t cascade in rela t ion to an o rig inal cascade is p resen ted. T h ree end2t rea tm en t

techn iques are end2bend, end2fo rw ard2sw eep , and end2sw eep 2bend. T he last one is a new k ind

of endw all f low con tro l techn iuqe. Experim en ta l resu lts show that: (1) T he end2fo rw ard2
sw eep cascade can be u sed to delay flow separa t ion and imp rove the dist ribu t ion of flow

param eters a t the cascade ex it; (2) Fo r a sh rouded sta to r, the end2bend cascade w ith

increasing tu rn ing angle at the end of the b lade w ou ld increase the lo ss around the endw all

reg ion and induce flow separa t ion in the m id2span region; (3) Fo r the case w hen it is requ ired

to increase the tu rn ing angle in the endw all reg ion, the end2sw eep 2bend cascade has bet ter

perfo rm ance than the end2bend b lade.

EXPER IM ENTAL INVEST IGAT ION ON EFFECT

OF SOL ID PART ICL ES ON BLAD E PRESSURE D ISTR IBUT ION

IN COM PRESSOR CASCAD E FLOW
Y i J ingha i, M a Ca ifen , Gao J ingsh i, Xu Zhong

(X i′an J iaotong U n ivers ity )

ABSTRACT　　　　T he b lade p ressu re dist ribu t ion of gas2part icle tw o2phase flow in a

comp resso r cascade has been invest iga ted experim en ta lly. D eta iled m easu rem en ts w ere m ade

fo r th ree m ass concen tra t ion s 111% , 210% and 415% , and fo r tw o in let velocit ies 10 and

22m ös, and fo r tw o in let angles of a t tack 7°and 2715°. T he resu lts fo r tw o in let angles of

a t tack 7°and 2715°ind ica te that the so lid phase has certa in effect on the b lade p ressu re

dist ribu t ion of the gas phase . W ith increasing in let velocity and m ass concen tra t ion, the

effects of so lid part icles on the b lade p ressu re dist ribu t ion are enhanced and w ake devia t ion is

obviou s. A lso , the varia t ion of the effects depends on the in let angle of a t tack.
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