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一种弹用涡喷发动机风车起动数值仿真方法

杨欣毅, 沈 � 伟, 刘海峰, 董可海

(海军航空工程学院 飞行器工程系, 烟台 264001)

摘 � � � 要: 对弹用涡喷发动机风车起动过程进行仿真求解: 点火前风车过程用径向基函数神经网络

( RBFN )建模, 引入相关先验知识对网络输入变量加以变换, 以满足小样本情况下网络建模;依据试验数据运

用滑动最小二乘法( M LS)获得压气机特性;对于点火加速过程的动态模型, 采用改进的粒子群优化( PSO )算

法求解.解决了 N�R( Newton�Raphson)法受初值影响不易收敛的问题. 计算结果与试验数据吻合较好,可作

为发动机起动过程性能分析和优化的理论依据.
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� � 对弹用涡喷发动机来说, 保证其可靠点火从

而顺利完成由助推器到主发动机的接力是至关重

要的.其起动过程首先在助推器的加速作用下进

入风车状态,然后发出点火指令,发动机加速直至

巡航状态.在起动过程中进气条件、部件的状态和

热力参数都处在剧烈的变化之中, 存在许多不稳

定因素.是发动机事故多发区[ 1] .在点火起动之前

的风车状态,压气机处于非正常的膨胀状态,增压

比小于 1.这部分特性难以从试验获得从而增加

了风车建模的困难. 另一方面,当发动机点火以后

由于涡轮前燃气温度迅速增加, 其密度降低导致

发动机流量下降. 同时涡轮功率增加带动压气机

做功,压气机从风车状态迅速过渡到增压状态.由

于气动热力参数变化速度要远高于转速变化, 因
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此发动机点火反映在压气机特性图上, 就是工作

线存在明显的回退, 如果点火时机选择不好, 可能

造成工作线回退超出喘振边界,导致严重后果.

对于点火之前的风车状态可以针对具体型号

的发动机,在专门的高空试验台上进行大量的试

验从而获得发动机风车工况的性能[ 2] .或者将压

气机特性向低转速的风车范围外推利用部件匹配

法进行仿真计算, 但进行外推需要有详细的压气

机部件结构尺寸的数据[ 3] , 有时受条件限制难以

进行.风车过程是复杂的非线性过程,由于神经网

络对非线性映射有任意近似能力, 因此可采用神

经网路方法建模. 于达仁等依据发动机若干次风

车起动的试验数据利用径向基函数神经网络( ra�
dial basis funct ion netw o rks,简称 RBFN)建立了

弹用涡喷发动机风车动态仿真模型
[ 4]

,武志文等

对于弹用涡喷发动机 基于自适应神经模糊推理

系统( adapt ive neuro fuzzy inference sy stem, 简

称 ANFIS)建立了风车工况模型
[ 5]

. 利用相关先

验知识对网络的输入变量进行变换, 提高了小样

本情况下神经网络的泛化能力.

点火后加速过程可由转子运动微分方程和流

量、压力平衡方程组成的发动机动态模型.发动机

模型本质上是非线性方程组, 其解法通常采用

New ton�Raphson( N�R)法等方法迭代计算,但这

类方法受初值影响较大, 难以收敛.近年来一些智

能算法如遗传算法、粒子群算法被应用于发动机

动态模型的求解 [ 6�7] ,解决了这一问题.

本文将某型弹用涡喷发动机风车起动过程分

为点火前的风车过程和点火后的加速过程.对于

点火前的风车过程采用径向基函数神经网络进行

建模.点火之后的动态模型,采用改进的粒子群算

法求解.对于部件特性,以地面和高空台试验曲线

中提取的数据点和已知部分的特性数据为基础,

运用滑动最小二乘法对压气机特性曲面进行拟合

获得整个转速范围的特性.运用平均半径法计算

获得涡轮特性. 获得发动机在整个风车起动过程

的性能参数.

1 � 仿真方法

1. 1 � 部件特性的求解

1. 1. 1 � 压气机特性的求解

获得整个转速范围的压气机特性对于发动机

起动过程的仿真计算是必须的. 厂家只提供了慢

车转速以上部分压气机特性, 缺乏低转速特性,无

法进行起动过程的仿真计算, 因此需要对低转速

特性进行扩充.为此从该发动机地面和高空台的

试验数据中提取计算出压气机低转速特性数据.

以这些数据和已有的特性数据为结点进行曲面拟

合则可以获得压气机的特性曲面
[ 8]

.这些数据在

增压比特性空间的分布如图 1所示.

图 1 � 已知结点在空间分布图

F ig . 1 � Domain nodes dimensional distr ibut ion

由于离散的数据点空间分布的形状复杂, 如

果采用传统的最小二乘法拟合特性曲面需要进行

分块拟合和平滑化, 操作起来十分困难,为此采用

滑动最小二乘法进行曲面拟合. 滑动最小二乘法

的拟合函数和最小二乘法的形式不同, 由一个系

数向量 a( x )和基函数 p ( x )构成.其中 a( x )不是

常数,而是坐标 x 的函数.并且引入紧支概念,认

为点 x 处的值只受 x 附近子域内结点的影响.这

些改进解决了传统曲线曲面拟合过程中存在的困

难.利用 M LS ( moving least squar e)算法获取压

气机增压比特性曲面,如图 2所示.

图 2� 压气机增压比特性的空间拟合曲面

F ig. 2� F itted sur face o f compresso r pressure rat io

1. 1. 2 � 涡轮特性的求解

厂家未提供该发动机的涡轮特性,已有的文

献通常利用设计参数相近的已知的涡轮特性采用

耦合因子法获得该发动机的近似特性, 但这种方

法对于远离设计点的低转速状态特性误差较大.
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由于该涡轮为单级涡轮,并且提供了静子和转子

的设计参数,因此采用平均半径法计算该涡轮级

的特性.平均半径法计算的关键在于计算涡轮叶

片的总压损失的损失模型的选择.

常用的损失模型主要有 Dunham & Came模

型、Craig & Cox 模型和 Kacker & Okapuu模型

等.这些模型的适用范围和计算精度各不同, 利用

这些模型计算所研究发动机的涡轮特性,其结果

自然不同.以具有试验数据的某小展弦比涡轮级

叶片为算例 [ 9] , 其静子和转子的展弦比分别为

0� 80和 1. 30.用上述模型计算得到的静子和转子

总压损失系数与实测值的比较见图 3和图 4.

图 3 � 静子总压损失系数计算值与实测值的曲线

Fig. 3� Compar ison of calculated lo ss coefficient

and t est data w ithin stator blades

图 4 � 转子总压损失系数计算值与实测值的曲线

F ig. 4� Compar ison of calculated lo ss coefficients

and test data w ithin r oto r blades

计算结果表明在所研究的三个模型中, 无论

是静子还是转子的总压损失系数, Craig & Cox

模型计算的结果最接近实测值, 对于小展弦比的

涡轮叶片损失计算, 该模型具有最高精度.所研究

发动机的涡轮叶片也是小展弦比的叶片,因此选

用 Cr aig & Cox 模型作为平均半径法计算涡轮特

性的损失模型. 计算得到的涡轮流量和效率特性

如图 5和图 6所示.

图 5� 计算得到的涡轮流量特性曲线

Fig . 5 � Calculated turbine mass flow

character istic cur ves

图 6� 计算得到的涡轮效率特性曲线

F ig. 6� Calculated turbine efficiency

character istic cur ves

1. 2 � 风车过程的仿真

该发动机采用的是风车起动的方式. 风车过

程对于点火起动后发动机的性能具有重要影响.

同时为了获得发动机完整的工作线及其参数变化

曲线,有必要对风车过程进行仿真.风车过程中压

气机被来流吹转,空气对压气机做功,压气机出口

压力小于来流总压, 其增压比小于 1,即处于非正

常的膨胀状态.前面对压气机低转速范围的特性

进行了扩展.但由于缺乏压气机各级的结构和尺

寸数据,因此难以用外推或直接计算的方法获取

压气机的风车特性, 也就无法用部件匹配法计算

发动机风车工作过程.

风车起动工况是复杂的非线性过程, 由于神

经网络对于非线性映射具有任意近似能力,因此

可以采用神经网络方法建模来获得转子转速的变

化曲线.由于进行风车状态的试验较为困难,获得

的试验数据只有若干次风车起动的动态过程压气

机前后压力及转速随时间变化的试验数据.在小
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样本情况下,传统的神经网络模型泛化能力往往

不足.为此参考文献[ 5]的方法, 利用对发动机动

静态、相似参数、剩余功率与加速度关系等先验知

识不断对神经网络的输入变量进行变换,随着先

验知识的加入, 达到同样泛化能力所需的训练样

本数目逐渐减少, 大大提高了小样本情况下神经

网络的泛化能力.

图 7为该发动机风车过程压气机前后压力和

转速的试验曲线.

图 7� 风车过程压气机压力和转速随时间变化曲线

F ig . 7 � Compresso r pressure and rotational

speed curv es o f windmill pro cess

用神经网络建立风车阶段的数学模型, 如略

去发动机热惯性,计及转子惯性,可列出 p 1 , n 和

p 2之间的关系式

J
dn
dt

=
�
30
�W ( 1)

式中 J 为发动机转子转动惯量, �W 为发动机加

速力矩

�W = g( p 1 , p 2 , n) ( 2)

因此确定所要训练的网络为

dn/ dt = f ( p 1 , p 2 , n) ( 3)

网络的输入为 p 1 , n, p 2 ;输出为 dn/ dt .

但是由于试验样本数少, 难以训练出泛化能

力强的网络.因此继续用先验知识对网络的输入

变量重新组合.

首先引入压气机增压比参数来代替 p 1 和

p 2 ,则将网络变成以下形式:

dn/ dt = f ( �c, n) ( 4)

用两组试验数据作为训练样本对式( 3)和式

( 4)的两个网络进行比较,发现网络式( 4)的泛化

能力要好于网络式( 3)的泛化能力.

风车过程中的转速与压比之间有很强的相关

性, 因此继续对网络的输入变量重新组合, 将式

( 4)的形式重新组合成式( 5)的形式

dn
2
/ dt = f ( �c) ( 5)

此时模型的输出是转速平方的导数, 对其积

分再开方就得到转子的转速. 本文选用 RBF( ra�
dial basis funct ion)网络依据式( 5)进行了模型的

建立和仿真,只需要一组训练样本就可以训练具

有较强泛化能力的网络.

发动机在风车过程中, 工质对发动机作用力

为负方向,因此风车阶段的推力为负推力,也称为

风车阻力.风车的阻力计算参考文献[ 10]的方法,

首先计算发动机最大风车换算转速对应的来流马

赫数 Mawm , 对应于 Ma wm 的风车阻力为

Dwm = A 9p 0
 -   + 1

2
Mawm

1+
 + 1

2
Ma

2
wm

( 6)

在来流马赫数介于 0和 Maw m 之间的范围, 由于

风车状态空气流量与马赫数的关系接近与线性关

系,所以风车状态的发动机内阻力用内插法计算.

1. 3 � 点火至慢车过程模型及求解方法

1. 3. 1 � 点火之后求解按照动态模型求解

某型弹用涡喷发动机按照预设规律, 在助推

器点火1. 2s后发出点火指令,点燃燃烧室的燃油

混合气.点火前一时刻的风车转速对发动机点火

起动性能有重要影响.

在点火之后的短时间内, 由于燃气迅速流入

涡轮,膨胀做功, 因此涡轮输出的功率会有突跃,

带动压气机从被动做功到主动给工质做功的状态

转变,同时涡轮工作温度突升使得密度下降导致

流量减少,由于压气机与涡轮流量平衡,使得压气

机流量也随之减小. 而气动热力参数的变化要比

转子的转速变化快的多.上述因素综合作用的结

果反应在压气机特性图上就是工作线从增压比低

于 1的某个位置回升至增压比大于 1 的某个位

置,而转速基本保持不变.

为了确定该点和之后发动机的工作线, 需要

建立点火之后的发动机动态模型. 考虑到发动机

转子上作用有涡轮的剩余功率以及发动机在动态

工作时气流的非定常流情况, 建立的动态数学模
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型,并将模型中的平衡方程转换为误差方程如下:

1) 转子运动微分方程

Z1 = P t - P c - P ext -
�
30

2

J n
dn
dt

( 7)

式中 P ext 为功率提取值, �
30

2

Jn
dn
dt
为动态项.

2) 根据试取值算出的涡轮进口折合流量应

和涡轮特性图上查得的折合流量相等, 即

Z2 = ( qmgcor) cal - ( qmgcor ) fig ( 8)

3) 涡轮出口压力平衡(按照由前至后计算得

到的出口压力与由喷管膨胀计算得到的压力)

Z3 = p
*
4 - p

*
4 R ( 9)

上式中涉及到的部件的功率、计算流量和压

力等参数均由部件计算模块求得. 由于发动机起

动等动态过程是一个低频非稳定的动力学过程,

因此流量连续方程和能量方程中要增加动态项,

就是在部件计算中加一个控制容积来考虑质量积

聚和能量积聚的影响.

这样,发动机平衡方程的求解问题转化为:在

给定调节规律下确定由误差方程组成的非线性方

程组 Z = F( X ) 的解.

对于点火起始点, 由于转速变化相对热力参

数变化很小,其初始转速值即为点火前的风车转

速.这样可以取两个试取值 �
*
c , �

*
t , 利用模型的

后两个方程沿发动机流程进行迭代计算求解. 然

后带入方程( 1)可以求出 dn/ dt ,从而求出下一个

时间步的转速.

1. 3. 2 � 应用粒子群算法求解模型

发动机动态模型是非线性方程组.通常采用

N�R, Broyden 等方法求解.然而这些解法的前提

都需要对共同工作方程组 F ( X ) = 0进行线性化

处理从而改变了方程组非线性的本质.而且 N�R
法以及其他各种迭代解法从理论上还无法克服模

型不收敛的局限,因为这些解法是依赖初值的,初

取值偏离真值较远经常会使迭代不收敛.而且当

雅可比矩阵奇异或接近奇异时, N�R 法的计算将
无法进行.

为此引入粒子群算法求解发动机动态模型.

粒子群算法是由 Kennedy J和 Eber hart R C[ 11]

于 1995年提出的一种仿生优化方法,算法采用速

度�位置搜索模型. 算法初始化为一群随机粒子,

然后通过迭代找到最优解.在每一次迭代中, 粒子

通过跟踪两个极值来更新自己, 第一个就是粒子

本身到当前时刻为止找到的最好解, 称为个体最

好值 p bes t ,另一个极值就是整个种群到当前时刻

找到的最好解,称为全局最好值 gbest . 设所有粒子

处于一个 D 维空间,总粒子数为 n. 第 i个粒子在

该空间中以一定的速度飞行, 这个速度根据它本

身的飞行经验和同伴的飞行经验来动态调整. 第

i个微粒的位置表示为X i = ( x i1 , x i2 , �, x iD ) ,

它经历过的最好位置(即 p bes t ) 为P i = ( p i1 , p i2 ,

�, p iD ) .整个粒子群经历过的最好位置(即 gbest )

为 Pg = ( p g 1 , p g 2 , �, p gD ) .第 i个微粒的速度为

Vi = ( v i1 , v i2 , �, v iD )表示.

对每一个粒子,它的第 d维( 1  d  D )的粒

子群算法如下:

v id = w ! v id + c1 ! Rnd( ) ! ( p id - x id ) + c2 !

Rnd( ) ! ( p gd - x id ) ( 10)

x id = x id + v id ( 11)

其中 i= 1, 2, �, n; d= 1, 2, �, D, w 为惯性权重,

c1和 c2为加速常数通常取 2.此外, 粒子的速度被

一个最大速度 v
max
d 所限制.

1. 3. 3 � 改进的粒子群算法
从公式( 10)中可看出, 速度更新方程由三部

分组成:式( 10)中第一项表示粒子的当前速度,说

明粒子的目前状态; 第二项为∀认知#部分,考虑了

粒子自身经验;第三项为∀社会#部分,代表着粒子

之间的∀社会#作用[ 12] .分析此式不难发现, 当粒

子的当前位置处在全局极值位置 gbest时, 该粒子

只有在先前速度和惯性权系数不等于零情形下,

粒子才有可能离开这一点;如果种群中粒子的先

前速度都接近于零时,一旦它们落于 gbest , 则种群

中的粒子很难再重新移动,此时意味着算法将收

敛到种群目前寻优到的最优解,即 gbes t .如果 g bes t

对应的解只是优化问题的一个局部最优解,那么

算法就出现了早熟收敛现象.

为解决上述问题,将遗传算法中的变异思想

引入到粒子群算法中,在算法出现早熟收敛时,使

变异粒子在解空间的其他区域进行搜索,找到更

优的全局解,从而跳出局部最优避免算法陷入局

部极值点.

迭代过程中以变异概率 Pm 选中的变异粒子

X , X= ( x 1 , x 2 , �, x d , �, x D ) , 对 X进行变异操

作,则变异后的结果为

x d = g
d
bes t + K ! Rnd( ) ! g

d
bes t ( 12)

式中 K = ( x d- min x ) / ( max x i - m in x ) , x d 为变

异粒子在第d 维对应的位置坐标, g
d
bes t 为种群达

到最佳位置时在第 d 维对应的位置坐标. max xi

和 min xi 为 X的各维坐标中最大和最小值.

另外,在粒子群算法中最大速度 v
max
d 并不能
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限制所有粒子在搜索空间内.本文用下面方式[ 13]

产生新∀变异#粒子取代飞离搜索区域的粒子, 伪

代码为

If � x id > x
max
d o r x id < x

min
d

� x id = x
min
d + Rand( ) ! ( x

max
d - x

min
d )

end

式中 x
max
d , x

min
d 分别为粒子第 d 维位置的上、下

界, x id为粒子第 d 维的位置. 当算法出现早熟收

敛或进化停滞时,进行如上操作后,变异粒子就跳

出它们的当前位置, 进入解空间的其他区域进行

搜索,在其后的搜索中,算法就有可能出现新的个

体极值 p best和全局极值 gbest , 多次循环迭代后,算

法就可以找到更优的全局最优解, 避免了标准粒

子群算法可能出现的进化停滞或陷入局部最优的

现象.应用改进粒子群算法求解该发动机的模型,

粒子就是发动机模型的所有候选解, gbest是迭代

截至当前的最佳解.适应度函数即为Z = F( X ) .

2 � 仿真结果分析

按照前述方法进行发动机风车起动过程的求

解计算.以转子开始被吹转为开始计算的 0 s 时

刻,发动机在 3. 3 s发出点火指令, 即为风车过程

和点火加速过程的分界点.图 8~ 图 10分别为转

速、推力和燃烧室出口温度随时间变化曲线.

从图 8可以发现计算得到的转速曲线与飞行

试验遥测数据十分接近, 最大误差为 3. 6% .

图 8� 起动过程转速随时间变化曲线

F ig . 8 � Roto r speed curve o f sta rt pro cess

图 9中点火前的推力即风车阻力为负值. 并

且随发动机转速增大,推力绝对值也越来越大.点

火之后按照建模假设, 认为发动机迅速由风车状

态转变为加速状态, 产生正推力,因此在计算的推

力曲线上出现突跃. 实际上由于转子的摩擦阻力

等因素影响推力的变化不会如此突然.

图 10为燃烧室出口温度随时间变化曲线.从

图中可以看出在点火之后燃烧室温度突然增加,

之后随着供油系统供油量增加温度迅速增加.

图 9� 起动过程推力随时间变化曲线

Fig . 9 � Eng ine thrust cur ve of star t process

图 10 � 起动过程燃烧室出口温度随时间变化曲线

F ig . 10 � Combusto r outlet temperature

cur ve of star t process

图 11是表示在压气机特性图上的发动机工

作线.点火之前的风车状态,压气机处于非正常的

膨胀状态故增压比小于 1; 点火后由于气动热力

图 11 � 起动过程的工作线在压气机特性图上的表示

Fig. 11 � Operation line on compressor

map of start pr ocess

1781



航 � 空 � 动 � 力 � 学 � 报 第 25 卷

参数的迅速变化使得工作线在保持转速不变的情

况下回退至稳定点火点. 之后,随着供油增加转速

上升,在增压比大于 1的部分,计算的工作线与由

实测值画出的工作线十分接近.

3 � 结 � 论

1) 分别利用神经网络方法和动态建模方法

对某弹用涡喷发动机的点火前风车过程和点火后

起动加速过程进行仿真求解, 获得的发动机参数

曲线与飞行试验数据基本一致, 说明所提出的方

法对于弹用涡喷发动机风车起动过程的仿真求解

是可行的,可作为弹用涡喷发动机起动性能分析

和优化的理论研究工具.

2) 利用发动机加速度与功率关系等先验知

识对神经网络模型的输入变量进行变换,可以提

高小样本情况下神经网络模型的泛化能力.适合

于试验数据少的风车过程建模.

3) 点火后发动机工作线存在明显的回退过

程,使得工作线接近喘振边界.可见点火时机的选

择对于发动机能否顺利可靠的起动加速是非常重

要的,应作为发动机风车起动性能研究的重点.

4) 将一种改进的粒子群算法应用于发动机

动态模型的求解, 计算结果表明这种方法能够解

决传统迭代法计算不易收敛的问题, 提高计算精

度,值得推广.

5) 为进一步提高仿真求解的精度可以在模

型中考虑其他因素, 如点火瞬间,阻力因素对发动

机推力等参数的影响,点火之后,压气机等部件由

于受热导致叶片间隙变化对发动机性能的影

响等.
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