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摘要: 建立带矢量喷管的涡扇发动机动态数学模型。研究了矢量喷管偏转角和偏转角速度对涡扇发动机工

作的影响。研究结果表明, 不同的矢量喷管偏转角速度对发动机涡轮前燃气温度会产生不同温度峰值, 而且

温度峰值随矢量偏转角速度增大而增大。而在一定的不同矢量角作用下,发动机的阶跃响应过程调节参数无

明显变化。
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Abstract: T he mathemat ical model of tur bofan engine t ransient pr ocess w ith thrust

vectoring nozzle w as established. T he effects o f thrust vectoring angle and angular velocity of

vectoring on turbofan eng ine operation w ere investig ated. T he r esults show that the gas

temperature at tur bine inlet has dif ferent peak value at different thrust vectoring ang le. T he

peak value increases w ith the increase of thrust vectoring angle. No significant change of the

eng ine response to fuel step w as found.
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　　发动机推力矢量技术是近年来研究的热点,

它的出现使发动机成为飞行器的一个主要控制单

元[ 1～ 3]。而许多关于矢量喷管的研究大多只进行

了稳态过程的研究 [ 2～4] , 对轴对称型矢量喷管偏

转过程的研究较少,本文结合某型涡扇发动机研

究了轴对称型矢量喷管偏转过程对涡扇发动机工

作和性能的影响。

1　带矢量喷管的涡扇发动机

　　　　　动态模型

　　矢量喷管的数学模型可以参见文献[ 1, 3, 4] ,

本文采用的矢量喷管偏转方式为整个尾喷管的偏

转,在这种矢量喷管结构下,矢量喷管偏转时, 发

动机喉部面积和出口面积可不进行调节。根据上



述的矢量喷管数学模型, 就可以建立带矢量喷管

的涡扇发动机动态数学模型。本文采用变比热计

算,按部件法建立了该型发动机的动态数学模型

如下
[ 5, 6]

:

高压轴功率平衡方程:

N TH - N CH - N exH -

�
30

2J HnH
dnH

dt
= 0 ( 1)

　　低压轴功率平衡方程:

N TL - N CL -
�
30

2

J LnL
dnL

dt
= 0 ( 2)

　　加上以下 4个残量方程:

高压涡轮计算流量与特性线插值计算的流量

残差:

mHC - mHP = Z1 ( 3)

　　低压涡轮计算流量与特性线插值计算的流量

残差:

mLC - mLP = Z2 ( 4)

　　内、外涵静压的残差:

P 25S - P 55S = Z3 ( 5)

　　尾喷口面积的残差:

A 8C - A 8d = Z4 ( 6)

　　上面各式中 N / W 表示功率, m/ ( kg/ s)表示

流量, J / ( kg·m
2
)表示转子的转动惯量, P/ bar

表示压力, n/ ( r / min)表示发动机转子的转速, A /

m
2表示面积, Z 为相应残差。

发动机喷管的性能参数主要通过流量系数和

推力系数来体现。流量系数定义为 Cd= W / W i, W

为实际流量, W i 为理想流量。推力系数定义为 Cth

= F / F i , F 为实际推力, F i 为理想推力。矢量喷管

偏转后流量系数 Cd、推力系数 Cth的计算参见相

关文献[ 4]。

发动机的共同工作方程可以分为微分方程

( 1)、( 2)和非线性方程组两部分,解上述方程即可

确定发动机过渡过程的工作线。微分方程采用改

进的欧拉法进行求解, 非线性方程用 n+ 1点残量

法计算。

以下所计算的结果中的推力均为发动机沿排

气方向的发动机总推力。

2　不同偏转矢量角对发动机动态

过程影响及分析

　　采用上述模型对发动机在高度 H = 0 km, M

= 0, T
*
1 = 288 K, 发动机低压转子相对换算转速

n
-

cor = 0. 9时的发动机动态过程进行了仿真,图 1

～图 4为发动机尾喷管在不同矢量偏转角时, 给

定供油量一个相同的阶跃输入后计算得到的发动

机性能参数的变化情况。计算时的发动机尾喷管

几何矢量角分别为 �g= 0°, 10°, 15°, 20°。

图 1　低压转子相对换算转速的阶跃响应

Fig . 1　T he response of low compressor spool

图 2　高压转子相对换算转速的阶跃响应

Fig . 2　The response o f high com presso r spoo l

图 3　涡轮前温度的阶跃响应

Fig. 3　T he response o f temperat ur e befor e turbine

图 1显示的是发动机低压转子相对换算转速

的阶跃响应随不同矢量偏角的变化, 图 2显示的

是高压转子相对换算转速的阶跃响应随不同矢量

偏角的变化, 图 3显示的是涡轮前温度的变化情

况,图4显示的是发动机总推力的变化。由图可以
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看出,发动机涡轮前温度和推力都有一个阶跃, 且

涡轮前温度的响应有一个最大值。

图 4　发动机总推力的阶跃响应

F ig . 4　The response of t otal thrust

由上面的计算可以看出, 在不同的喷管矢量

角下, 发动机阶跃响应的动态过程调节参数基本

不变,只是在不同的矢量角下存在着数值的差别。

矢量偏转角越大,发动机动态过程结束时转速变

化越大,涡轮前温度变化也越大。发动机低压转子

的换算转速在阶跃响应终止时, 矢量角为 20°时

小于 0°时的值是因为, 在大矢量角时, 相同低压

换算转速下所需的燃油消耗量较大所致。发动机

总推力在矢量角为 20°小于矢量角为 10°时, 主要

是由于在 20°时涡轮前温度的增加较大, 而推力

系数相差不大所致。

3　矢量偏转角和偏转角速度对

发动机动态过程的影响

　　进行矢量偏转角对发动机动态过程的研究

时,对上述动态数学模型进行部分修改, 在计算

时,考虑到调节规律的作用,计算时保持低压转子

转速为常数, 这样简化的结果是为了单独研究发

动机的特性, 未考虑调节器与发动机之间的相互

作用, 这样上面建立的模型的微分方程就只剩一

个了, 联合其它剩余的方程求解即可得到图 5～

图 7的结果, 图中显示的为发动机最大状态的计

算结果。下面各图都是在喷管偏转角速度  = 5°/

s的情况下计算得到的。图 5为发动机总推力随

不同矢量偏转角的变化过程,图 6为涡轮前温度

的变化情况, 图 7为高压转子相对换算转速的变

化。

图中显示发动机总推力在变化过程中存在一

个局部极值, 这主要是发动机涡轮前温度与喷管

推力系数共同作用的结果, 而涡轮前温度则随着

推力矢量角的增大,其峰值越大。

图 8～图 10为发动机各参数在不同矢量偏

转角速度的计算结果。各图中 3条曲线对应的喷

管偏转角速度分别为:  = 100°/ s , 50°/ s , 33°/ s。

图 5　发动机总推力随矢量偏转角的变化

Fig. 5　T he t otal thrust changes w ith the

vecto r angel

图 6　涡轮前温度随矢量偏转角的变化

F ig . 6　The temperature befor e turbine change w it h

the vect or angel

图 7　高压转子相对换算转速随矢量偏转角的变化

Fig . 7　T he ro tation speed of high compressor spool

change with the vecto r angel

由图可见,发动机总推力随矢量偏转角速度

增大而变化越快, 与上述结果相同的原因,存在一

个局部极大值。涡轮前温度存在的峰值随偏转角

速度增大而增大,这就需要在设计时进行合理的
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选取, 过快的偏转角速度虽可得到较快的时间响

应,但将引起过高的涡轮前温度。

图 8　发动机总推力随矢量偏转角速度的变化

F ig . 8　The to tal thrust change w ith the vecto r

ro tation speed

图 9　涡轮前温度随矢量偏转角速度的变化

F ig . 9　The temperature befor e turbine change w it h

the vect or ro tation speed

4　结　论

　　通过以上分析计算,可以得到如下结论:

在保持低压转子转速为常数的调节规律下,

不同的矢量喷管偏转角速度对发动机涡轮前温度

图 10　高压转子相对换算转速随矢量偏转角

速度变化

Fig. 10　The ro tation speed of high compresso r spoo l

change with the vecto r r ota tion speed

产生不同的局部极值, 若矢量偏转角速度过大, 将

导致涡轮前温度突升过大。

另外,在一定的不同矢量角作用下,发动机参

数的阶跃响应过程的调节参数无明显变化。
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