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航空发动机温度传感器动态特性改善方法

李　杰，樊　丁，纪仓囤，卜振鹏
（西北工业大学 动力与能源学院，西安７１００７２）

摘　　　要：在某次某型航空发动机的地面台架试车中，该航空发动机发生了喘振．为查证导致发动机喘振

的原因，构建了该型航空发动机高压压气机可调静子叶片转角控制系统的数学模型，完成了联合仿真．理论

分析及仿真研究证明了：温度传感器动态响应特性滞后是导致发动机喘振的主要原因．为解决喘振问题，设

计了该传感器的动态性能校正系统．验证仿真表明：所采用的校正方案可在不影响系统正常工作的前提下，

明显改善该高压压气机可调静子叶片角度的动态响应特性，并有效地防止发动机喘振．该温度传感器校正算

法具有适应性良好，抗干扰能力强等突出优点，可为解决试车过程中暴露的发动机喘振问题提供重要参考．
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　　为了保证航空发动机高压压气机所需的喘振
裕度，需要对高压压气机可调静子叶片转动角度
进行控制．在某型航空发动机控制系统中，高压压
气机可调静子叶片转角控制子系统采用了具有全

功能机械液压备份控制器的数字电子控制系统．
该型航空发动机的某次台架试车过程中，高

压压气机可调静子叶片转角响应出现滞后，导致
发动机发生喘振．经理论分析及试验验证后认为，
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该角度响应滞后的问题主要是由高压压气机进口

温度（Ｔ２５）传感器动态响应特性滞后所导致的．因
此，需要对Ｔ２５温度传感器动态响应特性滞后导
致航空发动机喘振的观点进行分析与研究，给出
处理意见并提出解决发动机喘振问题的技术方案．
本文采用了实物试验与仿真研究相结合的方

法，对相关问题进行了深入研究；在全面分析与研
究可能导致发动机喘振的原因的基础上，提出了
具体的解决方案，并检验了所提出的解决方案的
有效性．

１　高压压气机可调静子叶片转角
控制系统工作原理简介

　　无论发动机处于数字电子控制工作状态还是
机械液压备份控制工作状态，其机械液压备份控
制器均参与对高压压气机可调静子叶片角度α２
的控制．若系统处于数控状态下，数字电子控制器
和备份控制器相互配合共同完成对α２ 的控制．若

数字电子控制器出现故障，则其退出工作，由备份
控制器单独完成对α２ 的控制．该高压压气机可调
静子叶片角度控制系统结构如图１所示．
数字电子控制器的控制回路如图２所示．图

中，α２ｄｅｍ 表示经数字电子控制器控制计算得到的
叶片转角控制希望值，α２ 表示实际测得的叶片转
角．数字电子控制器按 照控制规律α２ｄｅｍ ＝

ｆ１（ｎｈｃ２５，Ｔ１）经数字电子控制器计算得到α２ｄｅｍ，
并进一步计算得到并发出控制作用信号，驱动α２
控制电磁阀，调整α２ 控制活门衬套位置，从而改
变α２ 作动筒左右腔油压，驱动高压压气机可调静
子叶片转动（α２ 作动筒固定在发动机机匣上，驱
动高压压气机可调静子叶片转动机构），并通过角
位移传感器形成数控闭环控制回路，最终使实际

α２ 和控制希望值保持一致．
机械液压备份控制器由α２控制活门、α２作动

筒、α２ 反馈凸轮等装置组成．机械液压备份控制

器的控制规律为α２ｄｅｍ ＝ｆ２（ｎｈｃ，Ｔ１），其依据ｎｈｃ

图１　系统结构简图

Ｆｉｇ．１　Ｓｉｍｐｌｉｆｉｅｄ　ｄｉａｇｒａｍ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｓｙｓｔｅｍ

图２　α２ 控制回路简图

Ｆｉｇ．２　Ｓｉｍｐｌｉｆｉｅｄ　ｄｉａｇｒａｍ　ｏｆ　ｔｈｅα２ｃｏｎｔｒｏｌ　ｌｏｏｐ
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和Ｔ１ 信号，调节α２ 控制活门阀芯位置，从而改变

α２作动筒左右腔油压，驱动导流叶片转动，并通过

α２ 反馈凸轮形成闭环控制回路．
当系统处于数控工作状态时，α２ 重调电磁阀

通电，在α２ 重调电磁阀和α２ 重调活塞的作用下，
使机械液压备份控制器在不干扰数字电子控制器

工作的同时，配合数字电子控制器共同完成对α２
的精确控制．最终，使α２ 实际角度值与数字电子
控制器期望值保持一致．若数字电子控制器退出
工作，则系统处于机械液压备份控制状态下，此
时，α２ 重调电磁阀断电，α２ 重调活塞停止对机械
液压备份控制器的作用，由机械液压备份控制器
独立完成对α２的控制，使α２实际角度值与机械液
压备份控制器期望值保持一致．也即，当系统处于
数控工作状态时，系统按照α２ｄｅｍ ＝ｆ１（ｎｈｃ２５，Ｔ１）
完成对α２ 的控制，而当系统处于备份控制工作状

态时，系统按照α２ｄｅｍ ＝ｆ２（ｎｈｃ，Ｔ１）完成对α２
的控制．

２　发动机喘振故障原因分析

在该型航空发动机的某次台架试车实验中，
高压压气机可调静子叶片转角响应出现滞后，导
致发动机发生喘振．试验记录曲线如图３所示．

图３　试验结果

Ｆｉｇ．３　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ　ｒｅｓｕｌｔ

试车时，在ｔｃ时刻附近，发动机发生了喘振．
从图３中可以看出，α２值在时间ｔｃ时刻附近出现
了突变，而α２ 的突变就导致了发动机的喘振．因
为在实际系统中，α２ 跟随α２ｄｅｍ 变化，故α２ 出现异
常是由α２ｄｅｍ 值的突变引起．因此，α２ｄｅｍ 突变是导
致喘振的主要原因．
依据控制规律α２ｄｅｍ＝ｆ１（ｎｈｃ２５，Ｔ１）（ｎｈｃ２５由发

动机风扇出口温度Ｔ２５和发动机高压转子转速ｎ２
经计算得出）可知，α２ｄｅｍ 由Ｔ１，Ｔ２５ 和ｎ２ 计算得
出．进一步的专项试验表明，ｎ２ 信号和发动机进
口温度Ｔ１信号正常，而Ｔ２５温度传感器存在明显
的动态响应滞后的特性．由上述专项试验可做出

如下分析：由于Ｔ２５ 温度传感器存在动态特性滞
后问题，进而导致Ｔ２５ 信号不能及时反映发动机
的状态变化，导致经数字电子控制器计算发出的

α２ｄｅｍ 值动态严重滞后，最终导致实际的导叶角度
不能及时与发动机状态变化相适应，引起发动机
喘振．
为了证明上述分析的正确性，对该航空发动

机所使用的Ｔ２５ 温度传感器进行了专项动态时间
常数测试试验．试验结果表明：该型发动机使用的

Ｔ２５温度传感器的时间常数处于６．０～７．３ｓ之间．

３　温度传感器动态响应特性改善方法

目前，缩短温度传感器的动态响应时间，提高
其动态性能的方法主要有［１－４］：改进传感器材料与
结构、采用硬件电路或软件对传感器输出信号进
行处理等［５－１２］．采用新材料、新结构、新工艺等方
法研制新型传感器，是比较直接而基础的方法．但
其创新难度大，研发周期长，需要花费大量人力物
力．采用硬件电路补偿方法也比较有效，但相关电
路比较复杂，且调整性能比较麻烦．基于软件的方
法因成本较低，设计灵活，易于修改和实现等特
点，成为目前提高传感器动态性能的研究热点．综
合考虑上述三种方法后，本文选取了基于软件，实
现改善某航空发动机温度传感器动态性能的方法．

３．１　温度传感器数学模型

温度传感器自身的温度变化在时间上总是滞

后于被测介质的温度变化，这种现象称为热惯性．
热惯性的存在可引起温度传感器产生动态滞后误

差，降低了温度传感器测量动态温度的精度，从而
使控制系统的动态性能变差．
假设有一温度随时间变化的介质，将某温度

传感器放置于其中，介质通过热对流的形式将热
量传输到温度传感器上，并且温度传感器可吸收
所有热量．则在各个时刻，介质传送到温度传感器
的热量与温度传感器的储热量相等［２－４］．即

αＡ（Ｔｍ－Ｔｓ）＝ｃρＶ
ｄＴｓ
ｄｔ ＝ｃｍ

ｄＴｓ
ｄｔ

（１）

式中Ａ为温度传感器对流换热有效面积；ｃ为比
热容；α为表面传热系数；Ｔｍ 为被测介质温度；Ｔｓ
为传感器输出的与温度对应的电信号值（即传感
器测量到的温度值）；Ｖ 为传感器体积；ρ为其密
度；ｍ为温度传感器的有效质量；τ为温度传感器
的时间常数．由上式可得

ｃｍ
αＡ
ｄＴｓ
ｄｔ ＋Ｔｓ＝Ｔｍ

（２）

９０７
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令τ＝ｃρＶαＡ
，则

τｄＴｓｄｔ ＋Ｔｓ＝Ｔｍ
（３）

　　由式（３）可知，温度传感器的数学模型可以近
似为一阶惯性环节．因此，温度传感器的阶跃响
应为［１－３］

Ｔｓ＝Ｔｍ－（Ｔｍ－Ｔ０）ｅ－ｔ／τ （４）

式中ｔ为响应时间；Ｔ０ 为温度传感器的初始温度．
实际的α２ 控制系统中采用的是无套管铂电

阻温度传感器，该传感器的数学模型可以简化为
一阶惯性环节．此惯性环节的时间常数是反映热
电阻传热特性的一个重要参数，动态误差的大小
与该时间常数密切相关．对于某一个温度传感器，
其感温材料的构造、热电阻的几何尺寸等物理特
性已经确定，但由时间常数的计算公式τ ＝
ｃρＶ／αＡ 可知，τ值的大小还与比热容有关．在不
同温度下，温度传感器的比热容ｃ不同，故温度传
感器的时间常数将随温度变化而发生变化．因此，
若要实时利用相关算法计算出被测温度值，必须
能实时计算出温度传感器的时间常数．

３．２　温度传感器动态特性校正方法

由式（４）可求出Ｔｓ 对时间的变化率，即温度
传感器输出的温度响应曲线的斜率［２－３］

ｄＴｓ
ｄｔ ＝

（Ｔｍ－Ｔ０）ｅ－ｔ／τ

τ
（５）

　　由式（３）可知

Ｔｍ ＝Ｔｓ＋τｄＴｓｄｔ
（６）

　　因此，要得到介质的实际温度Ｔｍ，必须得到

Ｔｓ，ｄＴｓ／ｄｔ和τ．这三个参数中，温度传感器的输
出信号Ｔｓ 本身为已知信号，利用计算机使用差
分方法可求出ｄＴｓ／ｄｔ，故要得到Ｔｍ 的关键在于
如何实时求出τ的大小．
设ｋ（ｔ）为ｔ时刻温度传感器输出的温度响应

曲线的斜率．则有

ｋ（ｔ）＝ｄＴｓｄｔ ＝
（Ｔｍ－Ｔ０）ｅ－ｔ／τ

τ
（７）

　　设计算机处理过程中，采样周期为ｔｓ，则在计
算机第ｉ次采样时，温度传感器输出曲线的斜率

ｋ（ｉ）为

ｋ（ｉ）＝Ｔｍ－Ｔ０τ
ｅ－ｉ·ｔｓ／τ （８）

同理，ｋ（ｉ－１）为

ｋ（ｉ－１）＝Ｔｍ－Ｔ０τ
ｅ－（ｉ－１）·ｔｓ／τ （９）

则

ｋ（ｉ）
ｋ（ｉ－１）＝

ｅ－ｉ·ｔｓ／τ
ｅ－（ｉ－１）·ｔｓ／τ ＝

ｅ－ｔｓ／τ （１０）

τ＝ｔｓ ｌｎｋ
（ｉ－１）
ｋ（ｉ）

（１１）

　　若采样周期已确定，可使用差分方法求出各
个采样点上对应的温度响应曲线的斜率，则可求
出τ的大小．然后，通过式（６）就能得到介质的实
际温度Ｔｍ．
由式（１１）可知，τ与ｋ（ｉ）的变化有关．定义

斜率比Ｒｉ＝ｋ（ｉ－１）／ｋ（ｉ），对式（１１）求微分可得

ｄτ＝ －ｔｓ·ｄＲｉ
Ｒｉ·（ｌｎＲｉ）２

＝ －τ２
Ｒｉ·ｔｓ

ｄＲｉ＝ＢｄＲｉ

（１２）

式中

Ｂ＝ －τ２
Ｒｉ·ｔｓ

（１３）

　　在实时计算τ的过程中，若将ｔｓ设置为０．０２
ｓ，则采样间隔Δｔτ，则由式（１３）可知：｜Ｂ｜１．
因此，由式（１２）可知，时间常数τ对斜率比的变化
（ｄＲｉ）很敏感，故应降低噪声信号对斜率比计算的
影响，以保证所设计的算法具有良好的抗干扰性
能．为增强校正系统的抗干扰性能．在设计动态性
能校正系统时，可对利用校正算法计算出的部分
数据进行限幅和滤波处理，以获得良好的校正效
果，如本文在设计校正系统时，增加了对计算出的
时间常数τ进行限制的模块和滤波模块，同时亦
可对输入校正算法的信号及校正算法输出的信号

进行滤波处理．
本文所设计的校正方法不用改变温度传感器

的结构，并且当温度传感器的时间常数为非定常
值时，通过此算法，测温系统也能快速准确地得到
动态性能较理想的温度信号．因此，此校正方法具
有较好的可行性．

４　校正系统仿真

４．１　温度传感器校正系统仿真

本文所设计的校正系统数学模型示意图如图

４所示．校正系统数学模型由Ｔ２５ 温度传感器模
型、滤波器模块、校正算法模块及限幅模块组成．
其中，Ｔ２５ 温度传感器模型为时间常数可变的惯
性环节，校正算法模块是依据前述的校正原理建
立的．此外，在校正算法前后加入了滤波模块和限
幅模块，其目的是为了消除高频扰动，起到滤除高
频干扰的作用．其中，限幅模块可以限制校正模型
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计算出的τ的大小，防止由于噪声信号的干扰，所
计算出的τ值发生畸变．

图４　校正系统数学模型示意图

Ｆｉｇ．４　Ｓｉｍｐｌｉｆｉｅｄ　ｄｉａｇｒａｍ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎ　ｓｙｓｔｅｍ

ｍａｔｈｅｍａｔｉｃａｌ　ｍｏｄｅ

校正系统数学模型的输入信号是实际的Ｔ２５
温度场信号和Ｔ２５ 温度传感器模型的时间常数，
输出信号是经校正后的Ｔ２５ 温度信号．
利用所设计的Ｔ２５ 温度传感器校正系统模型

仿真得到的曲线如图５～图８所示．图５仿真的
情况为：Ｔ２５由３３３Ｋ阶跃变化到４４３Ｋ；图６仿真
的情况为：Ｔ２５由４２３Ｋ阶跃变化到３１３Ｋ．图５和

图５　仿真曲线１

Ｆｉｇ．５　Ｃｕｒｖｅ　１ｏｆ　ｔｈｅ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ｒｅｓｕｌｔｓ

图６　仿真曲线２

Ｆｉｇ．６　Ｃｕｒｖｅ　２ｏｆ　ｔｈｅ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ｒｅｓｕｌｔｓ

图６中给出了τ为０．８，１～１６ｓ和２０ｓ时，经本文
设计的校正系统校正后的Ｔ２５ 变化曲线．图７仿
真的情况为：Ｔ２５ 实际温度由４２３Ｋ经５ｓ线性下
降到３１３Ｋ，温度传感器的时间常数τ＝８ｓ．图８
仿真的情况为：Ｔ２５ 实际温度由３３３Ｋ经５ｓ线性
上升到４４３Ｋ，温度传感器的时间常数τ＝８ｓ．图

７和图８中曲线１表示Ｔ２５实际温度变化曲线，曲
线２表示经传感器测量得到的Ｔ２５ 温度曲线，曲
线３表示本文所设计的校正系统输出的Ｔ２５ 变化
曲线．

图７　仿真曲线３

Ｆｉｇ．７　Ｃｕｒｖｅ　３ｏｆ　ｔｈｅ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ｒｅｓｕｌｔｓ

图８　仿真曲线４

Ｆｉｇ．８　Ｃｕｒｖｅ　４ｏｆ　ｔｈｅ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ｒｅｓｕｌｔｓ

由仿真结果可知，当Ｔ２５ 温度传感器的时间
常数在１～１６ｓ范围内，Ｔ２５ 呈阶跃信号及斜坡变
化时，所设计的Ｔ２５ 温度传感器校正效果较好．
经过仿真研究可知，当改变校正系统数学模

型中的限幅模块的上下限制值时，就能改变校正
系统的有效校正范围．当增加上限制值并减小下
限制时，对于更大范围内的时间常数τ，所设计的
校正系统均将有效．但通过仿真计算可知，若过度
增加校正系统的有效校正范围时，将大幅度降低
系统的抗干扰性能，故限幅模块的参数应结合实
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际情况合理设置．本文在此参数的实际设置过程
中，参考了某型Ｔ２５ 温度传感器的动态试验结
果———实际试验表明：在该试验条件下，发动机使
用的Ｔ２５ 温度传感器的时间常数处于６．０～７．３ｓ
之间．因而，本文所设计的校正系统完全可满足此
时间常数范围内的温度传感器的校正需求，并具
有较大的抗干扰裕度．

４．２　联合仿真

为检验所设计的校正系统的有效性，将所设
计的Ｔ２５ 温度传感器校正系统与高压压气机可调
静子叶片转角控制系统数学模型（该数学模型已
经经过动静态验证，具有较高的置信度）联合，进
行了仿真试验．
为了能较全面地验证本文所设计的校正方法

的性能，分别进行了４组仿真试验．第１，２组仿真
研究均针对Ｔ２５ 温度传感器的时间常数为１，８ｓ
和１５ｓ的情况．第１组仿真的情况为：ｎ２，Ｔ１ 和

Ｔ２５ 分别由７９．８５％，２８８Ｋ和３１３Ｋ阶跃变化到

９８．９６％，３３３Ｋ和４４３Ｋ，对应的数字电子控制器

α２ 控制希望值由１６．９°阶跃变化到７．０°．第１组
仿真得到的结果如图９～图１１所示，其分别对应

τ＝１，８ｓ和１５ｓ的情形，图中的曲线１，２分别表
示加入校正系统和未加入校正系统时，α２ 的变化
曲线．

图９　τ＝１ｓ时的仿真曲线

Ｆｉｇ．９　Ｃｕｒｖｅ　ｏｆτ＝１ｓ

第２组仿真的情况为：ｎ２，Ｔ１ 和Ｔ２５ 分别由
９７．２５％，３３３Ｋ 和４２３Ｋ 阶跃变化到７９．８５％，

２８８Ｋ和３１３Ｋ，对应的数字电子控制器α２控制希
望值由５．７°阶跃变化到１６．９°．第２组仿真得到的
结果如图１２～图１４，其也分别针对τ＝１，８ｓ和τ＝
１５ｓ的情形．各个图中曲线１，２的含义与第一组
相同．
第３，４组仿真研究均针对Ｔ２５ 温度传感器的

图１０　τ＝８ｓ时的仿真曲线

Ｆｉｇ．１０　Ｃｕｒｖｅ　ｏｆτ＝８ｓ

图１１　τ＝１５ｓ时的仿真曲线

Ｆｉｇ．１１　Ｃｕｒｖｅ　ｏｆτ＝１５ｓ

图１２　τ＝１ｓ时的仿真曲线

Ｆｉｇ．１２　Ｃｕｒｖｅ　ｏｆτ＝１ｓ

时间常数τ为８ｓ的情况．第３组仿真的情况为：
实际ｎ２，Ｔ１ 和Ｔ２５ 均为斜坡信号，均分别经５ｓ由

７９．８５％，２８８Ｋ 和３１３Ｋ 匀速变化到９８．９６％，

３３３Ｋ和４４３Ｋ；其仿真结果如图１５所示．第４组
仿真的情况为：实际ｎ２，Ｔ１ 和Ｔ２５ 均为斜坡信号，
均分别经５ｓ由９７．２５％，３３３Ｋ和４２３Ｋ匀速变化
到７９．８５％，２８８Ｋ和３１３Ｋ，仿真结果如图１６所
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示．图１５和图１６中，曲线１表示忽略Ｔ２５ 温度传
感器的热惯性时，数字电子控制器输出的α２ 变化
曲线（也即，在所设定的条件下，理想的α２ 变化曲
线），曲线２，３分别表示未加入校正系统和加入校
正系统时，α２ 的变化曲线．

图１３　τ＝８ｓ时的仿真曲线

Ｆｉｇ．１３　Ｃｕｒｖｅ　ｏｆτ＝８ｓ

图１４　τ＝１５ｓ时的仿真曲线

Ｆｉｇ．１４　Ｃｕｒｖｅ　ｏｆτ＝１５ｓ

图１５　τ＝８ｓ时的仿真曲线１

Ｆｉｇ．１５　Ｃｕｒｖｅ　１ｏｆτ＝８ｓ

在上述四组仿真结果中，α２ 出现了如图３所

示的“突变”的情况．也即，当τ较大时，α２ 将偏离
理想值，且τ越大，偏离现象持续时间越长．这也
进一步证实了压气机导流叶片角度响应滞后的问

题的确是由于Ｔ２５ 温度传感器动态响应特性滞后
所导致的．

图１６　τ＝８ｓ时的仿真曲线２

Ｆｉｇ．１６　Ｃｕｒｖｅ　２ｏｆτ＝８ｓ

由以上仿真研究可知：当Ｔ２５ 温度传感器的
时间常数为１～１６ｓ，且实际Ｔ２５发生阶跃变化时，
若Ｔ２５ 温度传感器输出的Ｔ２５ 温度信号经过校正
系统校正后，Ｔ２５温度的上升时间将小于１ｓ，超调
量小且持续时间短．经过校正系统校正后的Ｔ２５
温度信号动态性能完全符合发动机控制要求；当
实际Ｔ２５ 发生斜坡式变化时，该校正系统也能大
幅改善温度传感器动态性能，消除因Ｔ２５ 温度动
态响应特性差而导致的α２“尖峰”现象．虽然在部
分点，可能出现α２ 超调稍偏大的情况（例如图１６
所示的情况），但依据仿真研究结果，在绝大部分
情况下，所设计的校正系统都能够满足发动机控
制要求．
故所采用的校正方案可在不影响系统正常工

作的前提下，很好地改善α２ 的动态响应特性．加
入所设计的校正系统后，能够有效地防止发动机
喘振．

５　结　论

为解决高压压气机可调静子叶片转角响应滞

后导致发动机发生喘振的问题，本文在温度传感
器建模技术研究成果的基础上，结合Ｔ２５ 温度传
感器试验数据及相关资料，建立了Ｔ２５ 温度传感
器数学模型并设计了合适的传感器校正方案．通
过大量的实物试验及仿真试验，可以证明，本文所
采用的校正方案可在不影响系统正常工作的前提

下，很好地改善α２ 的动态响应特性，能够有效地
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防止发动机喘振．所提出的温度传感器校正算法
具有适应性良好，抗干扰能力强等突出优点，具有
较高的工程实用价值，可望投入实际应用，解决实
际工程问题．
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