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一种简化算法的航空发动机全状态数学模型
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摘� � � 要: 通过一种简化的燃气空间模型对某型双转子混排加力涡扇发动机各部件进行了建模和仿真计

算,并给出了详细的计算流程以及数学公式. 在仿真过程中结合实际工程应用经验, 对涡轮处采用一个局部的

小循环迭代以减小涡轮部件内燃气空间计算的时间步长, 提高计算精度.与其他数值方法相比, 该简化算法避

免了求解非线性方程组时大范围的循环迭代,提高了全状态数学模型的计算速度. 通过仿真结果与发动机实

际试车数据的对比,证明该方法有足够的计算精度.
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Abstract: A simplif ied gas f low domain model w as applied to modeling and simulation of

a bypass dual�spool m ix f low tur bofan engine, and the detailed calculat ion pr ocess and all for�
mulas w ere presented. A cco rding to the eng ineering exper ience, a small�scale lo cal iter at ion

w as intr oduced to reduce the t ime step of calculat ing the parameter s in turbine components

and signif icant ly improve the solut ion. On a comparat iv e basis, this method avoids large�scale
iterat ion fo r solving non�linear equat ions, thus ensuring faster calculat ion of the full range

aero�eng ine simulat ion prog ram. T his method is proved to pro vide enough calculat ion accura�
cy w hen the simulat ion results are compared w ith the test run data o f engine.
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� � 航空发动机总体性能仿真程序对于发动机的

气动布局设计、改型以及控制器的设计、试验等都

是非常重要的. 按照俄罗斯的理论,在发动机研制

的不同阶段,考虑到待解决问题的类型,动态模型

应该能完成 20多种计算需要.各种仿真程序实际

上都是数学模型的计算机语言实现, 为实现对航

空发动机性能的实时高效仿真, 需要建立具有足

够精度、又不过于复杂的全状态动态数学模型.对

应于不同的应用目的和建模方法, 航空发动机仿

真模型可以分为全气动力学模型和分段状态空间

模型[ 1�2] .目前国内的发动机数学模型大多数为联

立求解非线性方程组的气动力学模型或小偏差线

性模型.而真实情况下发动机在全包线内工作范

围变化很大,这就需要结合工程经验,将过程的完

全物理描述进行数学上的简化, 获得一个能实时

模拟大变化过渡过程的发动机数学模型.

� � 本文在参考了如 F404、AL31F 等一些国内

外发动机计算程序的基础上, 通过引入容积动力

学中的燃气空间模型[ 3] , 对整个系统的求解过程

进行了简化,发展了一种不需要迭代求解大型非
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线性方程组的全状态发动机动态模型. 对于发动

机的各个部件, 在燃气空间状态的计算中,即求解

含时间项的微分方程组时采用龙格�库塔方法,实

践证明该方法与传统的循环嵌套方法、多维

New ton�Raphson 方法或 Broyden方法求解平衡

方程[ 4�6] 相比,速度更快, 而且具有足够的计算精

度.采用面向对象的 VC+ + 语言编程
[ 7�8]

, 使得

程序易于维护. 通过对某型涡扇发动机的实际仿

真计算,验证了该模型的计算精度.

1 � 全状态动态模型的特点

� � 首先介绍建立全状态动态模型时要达到的目

标,即模型的特点.燃气空间模型将在燃烧室计算

时作为例子详细给出.

� � ( 1) 模型可以计算飞行包线内不同高度、速

度下从慢车到全加力各个状态(稳态和过渡态过

程)的工作过程. 输入参数与真实的发动机中相

同,飞行高度 H、马赫数 Ma和油门杆角度PL A .

( 2) 主燃烧室、加力燃烧室和外涵道的计算

考虑容积的影响.

( 3) 所有的控制因素,如主、加力燃油流量,

流道几何可调机构的位置(如风扇和高压压气机

进口导叶角度)都由控制系统模型提供.

( 4) 模型的输出参数为高、低压转子转速,风

扇和高压压气机的气动稳定裕度, 流道各截面的

温度、压力和流量,发动机总推力和耗油率等.

( 5) 所有稳态和过渡态计算过程中, 除了在

局部范围内需要对个别参数进行迭代计算(如涡

轮落压比的计算) , 整个发动机计算流程不用迭

代.

( 6) 建模时采用的主要假设条件如下:

发动机流道中气动过程采用集总参数的一维

模型描述;

采用流道部件的试验特性;

燃气动力学方程中不考虑质量力和粘性;

内涵和外涵出口的气流静压相等;

外涵道和喷管中的过程是等熵过程;

混合器中的摩擦损失是常数;

混合器侧壁的反作用力忽略不计;

在发动机中气流速度比声速小得多的部件

间,气流的绝热指数和密度按滞止气流计算;

返回到涡轮流道中的冷却空气的温度为压气

机进出口空气温度的函数;

高、低压转子的转动惯量为常数.

由于发动机气路结构的复杂性(如连接前后

部件的外涵道、换热器等部件内的气动、热力学过

程)、高低压转子对前后部件的连接以及过渡态过

程计算时求解微分方程的需要, 不可避免的在流

路上游的部件的计算中会用到该部件自身内部的

一些参数或下游部件的一些参数作为初值和边界

条件.因此在过渡态过程计算之前,必须对这些参

数赋一个初始值,以保证计算过程能够很快收敛.

本文选取某型涡扇发动机的设计点参数作为初始

参数[ 3 ] ,以保证仿真过程的迅速收敛和足够精度.

2 � 发动机各部件的数学模型

发动机各截面的位置编号如图 1所示,下面

以几个主要部件为例, 给出仿真计算的详细流程

及模型中的数学公式.

� � 风扇,压气机:

� � 风扇与压气机的计算方法类似,以后者为例,

首先根据风扇出口总温 T
*
21以及上一步计算 (首

次计算时应用类 Fan 中的 Init ial方法)由高压涡

轮部件模型得到的高压转子转速 nH 求得相对换

算转速

nH, cor, rel =
nH
nH, s td

288. 15
T

*
21

(1)

� � 由风扇出口总压 p
*
21 ,以及上一步计算得到的

高压压气机出口总压 p
*
2 计算压气机压比

�2 = p
*
2 / ( p

*
21 �21) (2)

图 1� 发动机截面示意图

F ig. 1� Stations in aer o engine
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� � 其中 �21为中介机匣总压恢复系数,近似为常

数.由式( 1)和式( 2)的计算结果以及控制模块给

出的压气机进口导叶角度  2 ,用三次线性插值的

方法求出压气机换算流量和换算效率

W a2, cor= f ( nH, cor, rel , �2 ,  2 ) ( 3)

!2, cor = f ( nH, cor, r el , �2 ,  2 ) ( 4)

� � 并求出压气机流量

W a2= W a2, cor
p
*
21

1. 033 2
288. 15
T

*
21

( 5)

� � 根据上一步计算得到的压气机出口总温
T

*
2 , 近似求出压气机内平均温度,并计算出压气

机内空气的绝热系数 ∀2

∀2= f
T

*
21 + T

*
2

2
,W a2 ( 6)

� � 再根据热力学关系求出压气机出口总温

T
*
2 = T

*
21 1+

�
( ∀

2
- 1) /∀

22 - 1
!2

( 7)

� � 由 T
*
2 求出压气机出口空气的比焓, 并根据

风扇出口的比焓求出压气机功 L 2

h2= h( T
*
2 ) ( 8)

L 2= 4. 188 9 �W a2 ( h2 - h21) ( 9)

� � 最后根据由线性插值得到的压气机喘振边界

线上相应点的参数, 计算出压气机的喘振裕度

�2
W a2, cor surge

= f ( nH, cor, rel ,  2) (10)

#2 100=
�2

W a2, cor surge

�2
W a2, cor

- 1 ( 11)

� � 根据气体工质的温度、湿度、油气比、余气系
数等求对应的焓、熵、比热等热力学参数, 以及由

燃气的速度系数求流量系数, 或者由流量系数求

速度系数的方法,在程序中以子函数的形式实现.

� � 燃烧室:

� � 将主燃烧室视为一个燃气容腔(图 2) , 假设

燃油在燃烧室释放的热量是以主燃烧室进口处燃

气气流的形式传送的,因此被包含在气流的含热

图 2 � 主燃烧室燃气空间模型

F ig . 2 � Gas flow domain model o f main combusto r

量中.其一维近似形式的能量方程可以写作

� � �( ∃CVT
*
)

�t - �(∃Uh
*
)

�x = 0 ( 12)

其中 U 为气流速度, h* 为由气流总温确定的比

焓.考虑关系式 W = ∃UA ,当 A 为常数时, 有

� � A
�(∃CV T

*
)

�t -
�(Wh

*
)

�x = 0 ( 13)

� � 按下式变换成点 x g 处的集总参数形式

� �
d( ∃gCVgT

*
g )

dt =
[ W inh( T *

in ) - W outh( T
*
out ) ]

V C

( 14)

其中 V C 为主燃烧室容积. 上式右端各项可以表

示成

� � W inh( T
*
in ) = W f ( !

*
C H f+ hg ) + W 2ha( T

*
in )

( 15)

W out h( T
*
out ) = W3 h3( T

*
out , %out ) ( 16)

其中 hg= hp ( T s) + h f ( T
*
out ) - hf ( T s ) , ha 为空气的

焓, hp 为燃烧纯净产物的焓, hf 为热态燃油的焓,

T s 为测定燃油热值的标准温度, !
*
C 为主燃烧室完

全燃烧系数,H f 为燃油热值, %为空气余气系数.

� � 将式( 14)左边变换成

d(∃g CV gT
*
g )

dt
= CVg+ T

*
g
dCVg

dT *
g

∃g
dT

*
g

dt
+

CVg
d∃s
dt

( 17)

� � 应用集总参数的连续方程

� �
d∃g
dt
=

W in - W out

V C
=
(W 2+ W f- W 3)

V C
( 18)

� � 变换后可得

dT *
g / dt= W f (!CH f+ hC )+ W Cha ( T

*
in ) -

W ou th3( T
*
out , %out ) - CVg T

*
g  

(W 2+ W f- W out ) CVg+ T
*
g ( dCVg / dT *

g )

( 19)

� � 设 T
*
g = T

*
out = T

*
3 , p

*
g = p

*
out = p

*
3 , W out =

W3 , T
*
in = T

*
2 .

� � 写出状态方程 ∃g =
p
*
g

R gT
*
g
! p

*
3

R3T
*
3
,其中 R 为

气体状态常数. 考虑到 CV3 = Cp3 / ∀3 ; Cp3 T
*
3 =

h3 ( T *
3 , %3 ) ,将式( 19)右边分母括号中的表达式

变换后得

CV3+ T
*
3
dCV3

dt
= d

T
*
3 Cp3 ( T

*
3 , %3 )

∀3( T *
3 , %3 )

dT *
3 ( 20)

最终得到

dT
*
3

dt
=
R 3(%3) T

*
3

V Cp
*
3 D 3

W f !CH f+ hC-
h3 ( T

*
3 , %3 )

∀3 ( T *
3 , %3 )

+ W2 ha ( T
*
2 ) -

h
*
3 ( T

*
3 , %3 )

∀3 ( T *
3 , %3 )

-

W 3
∀3 ( T *

3 , %3 ) - 1

∀3 ( T
*
3 , %3 )

h3 ( T *
3 , %3 ) ( 21)
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其中

� � D 3= d
h3 ( T

*
3 , %3 )

∀3( T
*
3 , %3 )

dT *
3 ( 22)

具体计算 D 3 时, 采用以下的方法

� � D 3= 0. 5
h( T

*
3 + 1, %3)

∀( T
*
3 + 1)

-
h( T

*
3 - 1, %3)

∀( T
*
3 - 1)

( 23)

将 ∃g 的表达式代入式( 18) ,可得 p
*
3 的方程

� � dp
*
3

dt
=

R3 (%3) T
*
3

V C
(W 2 + W f- W 3 ) +

p
*
3

T
*
3

dT
*
3

dt

( 24)

� � 这样,应用微分方程( 23)和( 24)就可以进行

主燃烧室过程的计算.可见,用该方法可以将描述

空气以及燃气空间中过程的数学模型转化为集总

参数的常微分方程, 对这些方程组成的方程组可

以不必使用迭代方法, 只需在每一个时间步长内

进行一次数值计算就可以进行求解. 其它燃气空

间的计算方法可以参照主燃烧室的计算过程, 依

此类推.

� � 涡轮:

� � 将高低压涡轮作为整体来考虑, 假设用于冷

却涡轮喷管装置的空气在涡轮前截面中混入燃气

中,而用于冷却工作轮的空气则在涡轮后的截面

处混入.在计算时充分利用了发动机各种工作状

态下的冷却空气的总量及在各截面间分配的实验

数据以提高计算精度.

来自高压压气机的空气有 19. 8%用作冷却

空气,其中进入高压涡轮导向器叶片前腔及冷却

上下缘板的直接来自燃烧室二股气流量为 10.

9%. 其余通过空气换热器的冷却气流量为 8.

9%. 冷却空气分成几路分别冷却高低压涡轮叶片

及导向器、涡轮盘等,并与燃气流掺混. 根据冷却

空气的流动情况, 将其近似折算为一部分在涡轮

前、另一部分在涡轮后返回主流.掺混前后气体总

焓不变.

由于涡轮部件间的燃气空间很小,而且涡轮

间燃气状态变化剧烈,有强非定常性,因此在计算

涡轮时需要减小积分的时间步长, 为此在求解描

述低压涡轮过程的方程时引入一个局部的循环迭

代过程.具体方法如下(仅以低压涡轮计算过程为

例) .

首先从上一步的计算结果中得到低压涡轮出

口的燃气流量

W 42= W31 + W
cool
41 + W

cool
411 ( 25)

h411=
h( T

*
41 , %42)W 31+ h( T

*
bleed ) (W

cool
41 + W

cool
411 )

W 42

( 26)

其中 %42 = ( W 42 - W f ) / (W fL ) , L 为化学当量系

数.进而应用由焓反求温度的函数,有

T
*
411 = T ( h411 , %42 ) ( 27)

nlpt, cor= n1pt T
*
411, std / T

*
411 ( 28)

� � 这里及下面公式中的下标 std代表选定的参

考参数,需要在循环迭代开始时给定.随后按以下

步骤进行计算: (为了计算第一步积分, 需要在初

始条件里给定近似值 �* 0
T )

W 1pt, cor = W 1pt, cor ( n1pt, cor , �* i
T ) ( 29)

�*1pt=
W 42p

*
42, std

W 1pt, cor p
*
42

T
*
411, s td

T
*
411

( 30)

#�*T = | �*1pt - �*T | / �*T ( 31)

�* i+ 1
T = �* i

T + ( �*1 pt- �* i
T ) / 2 ( 32)

� � 如果 #�*T < 0. 01则循环迭代结束.否则继续

循环计算,直到 #�*T < 0. 01. 实践证明, 这种小规

模迭代计算的方法能够很好的计算涡轮落压比,

并且使得整个发动机流路的计算不需要进行大范

围的循环迭代,大大减少了一个时间步长内求解

的时间. 在发动机整机仿真时, 将时间步长设为

0. 001 s,仿真 30 s的过渡态过程,即进行 90 000

次求解,在装有 Pent ium 2. 8 GHz的计算机上仅

需要 6~ 7 s 的时间, 这其中还包括了每 20步向

计算机存储计算结果所耗用的时间.由此可见,该

小循环迭代法求解发动机动态过程的参数变化,

在保证足够精度的前提下,相比传统的循环嵌套

方法、多维 New ton�Raphson 方法或 Br oyden 方

法求解平衡方程是有很大的优越性的. 而且由于

应用了这种小范围的迭代方法, 使得求解过程具

有很高的可靠性.

� � 加力燃烧室和喷管:

� � 根据低压涡轮后的总温、总压和燃气流量以

及油门杆角度确定加力供油量,油气比等参数,其

计算与主燃烧室相同.

� � 在最大状态下, 加力燃烧室不工作,总压恢复

系数为设计值,加力燃烧室流过的燃气流量应为

发动机进口的空气流量和主、加力燃烧室的燃油

供油量之和减去飞行员座舱的引气量. 在非设计

点,加力燃烧室总压恢复系数根据发动机的工作

状态的变化而变化, 按流过加力燃烧室气体的热

力学性质确定,并由此确定加力燃烧室出口的温

度和压力.

某型发动机采用收扩喷管, 喷管临界截面的
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面积不连续可调,只有两个位置.喷管的工作状态

分为亚临界、临界和超临界,对应之, 排出燃气分

为不完全膨胀、完全膨胀和过度膨胀.按此状态建

立喷管的计算模型, 并进行计算,在此不做详细介

绍.

� � 图 3显示了用 VC+ + 语言实现的过渡态过

程计算流程图.

图 3� 过渡态过程计算流程

F ig. 3� T ransient simulation pr ocedureS

3 � 仿真程序的验证及结果分析

用该仿真程序对某型涡扇发动机的地面台架

状态以及飞行包线内的典型工况, 共 12个工作点

进行了仿真计算,对于典型的发动机特性参数,如

推力、耗油率、高低压转子转速、涡轮前温度等与

实验数据进行了对比, 各主要参数的误差均在

3%之内, 满足调节器试验中对于发动机仿真模型

的精度要求.

图 4和图 5显示了地面台架状态下( H = 0,

Ma= 0 )发动机在加速过程中,高低压转子转速、

涡轮后总温的过渡态仿真计算结果与试验数据的

对比.可以看到, 二者吻合得很好,证明了该简化

数学模型在进行过渡态仿真时的精度, 使得该模

型可以用于控制系统的调试和控制计划的研究.

图 5中涡轮后总温的计算值与试验值差别稍大,

其原因是试验中用作测温装置的热电偶具有热惯

性,导致试验数据有一定的误差.但仿真结果仍很

好的反映了这一参数在加速中的变化过程.

� � 图 6给出了上述加速过程中, 涡轮前总温的

变化过程.一般来说,在发动机运行过程中无法直

接测量该参数, 而该参数对于发动机的性能至关

重要.该计算结果表明在加速过程的后期,涡轮前

温度出现超温的现象, 这对于改进调节器的控制

规律具有很好的指导作用.

图 4 � 加速过程转速对比

Fig . 4 � Comparison o f ro tation speed in acceleration

图 5 � 加速过程涡轮出口温度对比

Fig . 5 � Comparison o f turbine ex it t em perat ur e

in acceleration

图 6� 高压涡轮入口总温计算值

F ig. 6� H . P. T urbine entr y tot al temperature

4 � 结 � 论

� � 本文通过一种简化的燃气空间模型对发动机

各部件进行了建模和仿真计算, 并给出了详细的

计算流程以及数学公式.在编程过程中结合工程

应用经验,对涡轮处采用一个局部的小循环迭代

以减小涡轮内燃气空间计算的时间步长,提高计

算精度.用这种方法避免了大范围的循环迭代求

解,大大提高了全状态数学模型的计算速度.仿真
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程序具有很高的计算精度, 稳态误差在 3%之内,

过渡态过程与试验数据符合得很好. 目前该程序

已经用于某型涡扇发动机数字电子控制器开发的

半物理仿真试验.
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