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摘要: 本文基于改善第四代发动机不加力超声巡航性能这一目标,提出了合理配置发动机地面设计点高压物

理转速和节流比的设计思想, 并结合冷超转和燃气储备利用技术进行性能寻优, 大大提高了发动机的高空速

度特性。
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1　前　言

　　第四代战斗机发动机的设计目标之一, 是满

足不加力超声巡航的任务要求。不加力超声巡航

时,发动机工作在最大状态, 从图1显示了随飞行

马赫数增加飞行器阻力与发动机推力的变化趋

势,可以看出实现不加力超声巡航的发动机必须

具备良好的速度特性。

欧美的发动机设计中,节流比( throt tle ratio)

定义为最大涡轮前温度与地面设计涡轮前温度之

比。采用节流比大于1. 0的设计以改善发动机的速

度特性,是第四代战斗机发动机的重要设计特征。

最近研究发现, 发动机地面设计点上高压物理转

速为1. 0的配置不是最佳配置,为与节流比技术相

匹配, 地面设计点可以考虑选用高压物理转速低

于1. 0的设计。另外在性能寻优计算中发现, 低压

物理转速达到极限时涡轮前温度仍有潜力, 可以

利用合理的喷管面积调节规律使涡轮前温度迅速

提高,从而增大推力。

图2描述了喷管喉部面积不变时发动机各部

件工作参数随进气总温的变化情况。低压换算转

速,低压物理转速,涡轮前温度, 高压物理转速和

图1　飞行器阻力和发动机推力关系( 9 km) 图2　发动机工作极限变化



压气机出口压力在不同的进气总温下依次达到工

作极限,对应图上1, 2, 3, 4, 5所示的工作区域。因

此发动机的速度特性受到上面五种物理工作极限

的约束。其中压气机出口压力的限制在低空高马

赫数飞行时才会遇到。

2　设计参数配置对速度特性的影响

　　分别选择4个不同节流比和高压物理转速, 组

成16种设计参数配制方案见表1,表中节流比后面

括号中给出地面设计涡轮前温度。然后计算

表1　不同设计参数配置

TH R 1. 053( 1841K ) 1. 070( 1811 K ) 1. 088( 1781 K ) 1. 107( 1751 K )

n-C= 1. 015

n-C= 1. 000

n-C= 0. 980

n
-
C= 0. 950

No. 11

No. 21

No. 31

No. 41

No. 12

No. 22

No. 32

No. 42

No . 13

No . 23

No . 33

No . 43

No . 14

No . 24

No . 34

No . 44

图3　n-C= 1. 015时设计节流比对发动机 图4　n-C= 1. 000时设计节流比对发动机

速度特性的影响( 9 km) 速度特性的影响( 9 km)

图5　n-C= 0. 980时设计节流比对发动机 图6　n-C= 0. 950时设计节流比对发动机

速度特性的影响( 9 km) 速度特性的影响( 9 km)
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不同配置方案的推力特性如图3～6(图3～7中 t 1

= 246. 3, t 2= 259. 2, t3 = 275. 8, t4 = 296. 1, t5 =

320. 0, t6= 347. 6, t7= 378. 8, t8= 413. 5)。计算表

明,在设计点高压物理转速较高时,高节流比的配

置不但没有改善发动机的推力特性, 反而呈现出

图7　44号方案发动机各部件工作参数( 9 km) 图8　使用冷超转的时机对涡轮前温度

及推力的影响( 9 km)

图9　冷超转对发动机低压转速对发动机 图10　不同程度燃气储备利用对发动机

及推力的影响( 9 km) 涡轮前温度的影响
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图11　发动机最大状态性能优化流程图

推力降低的趋势。究其根源,是由于高飞行马赫数

时高压物理转速的工作极限使高节流比发动机的

优势无法发挥。因此当设计点高压物理转速降低

后,高节流比配置方才显示出良好的速度特性(图

5中的44号配置方案)。

图7显示44号方案在很宽的飞行马赫数范围

内都保持低压物理转速的极限状态, 高压物理转

速则在很高飞行马赫数才达到极限, 这区间内可

充分利用涡轮前温度增加提升发动机推力。

3　喷管喉部的调节

　　在低压物理转速极限下关小喷管喉部改善发

动机推力特性的调节方式即为燃气储备利用。图7

中发动机低压转速达到工作极限后 ( T 2≈296

K) ,涡轮前温度上升斜率减小, 发动机推力增加

减慢,这时如果适当关小发动机喷管喉部, 可以保

持低压物理转速工作极限的同时增大涡轮前温度

的上升斜率, 使发动机推力迅速提高。图8说明了

喷管喉部不同程度关小时, 涡轮前温度的变化情

况。在涡轮前温度达到工作极限后,调节终止。

当涡轮前温度达到工作极限时,利用打开喷

管喉部改善发动机推力特性的调节方式即为冷超

转。图9表明采用冷超转后可减缓风扇换算转速的

降低,改善推力特性。图10说明采用冷超转技术的

最佳时机(图9, 10中 t 1= 260. 1, t2= 279. 3, t3 =

301. 9, t 4 = 328. 01, t5 = 257. 5, t6 = 390. 3, t7 =

426. 4)。显然喷管打开越早,涡轮前温度上升得越

慢,相应发动机推力上升得也慢。因此应在涡轮前

温度达到极限时打开喷管喉部面积为宜。

4　发动机最大状态性能优化流程

　　根据前面的分析, 得到发动机最大状态性能

优化的计算流程, 如图11所示。

5　结　论

　　( 1) 选择合理的设计点高压物理转速和节流

比配置,可以大幅度改善发动机速度特性,实现第

四代发动机不加力超声巡航的设计要求。

( 2) 在发动机低压物理转速达到极限时采用

燃气储备利用的调节技术, 当涡轮前温度达到极
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限时采用冷超转的调节技术,从而保证发动机在

很宽的飞行马赫数下, 都具有最佳的推力特性。
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Abstract: In order to improve the non-augmented supersonic cruise performance of the 4th generation

engine, an idea for designing is proposed, w hich consists in rational matching of the high pressure rotor

physical speed to the throt tle ratio at ground design point and ut ilizat ion of the "cold overrun" and "gas

temperature storag e" techniques for performance optimization. A realization of the ides is carried out . It is

proven that the velocity characterist ics of the engine is improved to a g reat ex tent and the opt imal thrust

characteristics of the eng ine are provided in a broad range of the f light Mach numbers.

Key words: engine; supersonic; cruing f light; performance

( The Chinese tex t of the follow ing abstract is printed in PP295- 299)

min 阶跃升到11211. 78 r/ m in 时,跟踪目标命令

N l 时, N l , T *
6 的输出结果。

6　结　论

　　在12个区域用相同的方法分别设计了控制

器,都得到了类似的仿真结果,控制系统具有一定

的鲁棒性能。仿真图中转速和温度的变化规律与

物理过程不符的原因, 是由于前馈控制器 mf 和

A 8按nL 0 , H ,Ma的变化迅速对被控对象产生了不

同的作用,这种作用超前于反馈控制器的作用, 前

馈控制器和反馈控制器一快一慢, 综合作用的结

果形成了图4～图8所示的仿真过程。本算例中未

考虑 mf 和 A 8执行机构的模型,对控制器的设计

和仿真都会产生一定的影响,另外如何有效地降

低控制器的阶次以及对不同区域控制器的切换问

题,将在今后的研究中加以解决。
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Abstract: A method is provided for designing robust mult ivariable digit cont roller of turbojet engine,

in w hich the forw ardback and feedback control st ructure is adopted in the divided flight envelope, the �
structurizat ion is used to deal w ith the structured uncertainty and unst ructured uncertainty, so that the

problem for solving robust controller is t ransformed into standard H ∞ control problem . T he robust

disturbance reject ion and tracking performance is verified by simulation on a nonlinear model of the tw in-

spool turbojet engine aerothermodynam ics.
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