
第３５卷 第３期

２０２０年 ３月

航空动力学报

犑狅狌狉狀犪犾狅犳犃犲狉狅狊狆犪犮犲犘狅狑犲狉

Ｖｏｌ．３５ Ｎｏ．３


Ｍａｒ．２０２０

文章编号：１０００８０５５（２０２０）０３０６５１０７　　　　　　　　犱狅犻：１０．１３２２４／ｊ．ｃｎｋｉ．ｊａｓｐ．２０２０．０３．０２１
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摘　　　要：针对以落压比为横坐标，流量与效率为纵坐标，并按不同等转速线区分所表示的涡轮特性在涡

轮处于临界状态时换算流量几乎保持不变，使得在航空发动机数学模型中应用该形式涡轮特性通过插值求

解共同工作点时存在计算效率降低的不足，根据相似理论及等熵条件下涡轮膨胀功与落压比对应关系，推导

了涡轮落压比、涡轮效率与涡轮当量功的关系，并结合抛物线插值方法给出了向以转速为横坐标，涡轮当量功

与效率为纵坐标，并按不同等流量线区分所表示的涡轮特性转换方法。实例转换计算表明：采用所提出的转

换计算方法，可有效解决以往涡轮特性插值流量基本不变的局限，并且两种格式的涡轮特性转换相对误差小
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　　涡轮是航空燃气涡轮发动机的一个主要部

件，其功能是把高温高压燃气的气动能转化为驱

动发动机转子旋转的机械能，其中反映涡轮转速、

涡轮功、流量、效率等参数之间函数关系的涡轮特

性是航空燃气涡轮发动机数学模型建模的基

础［１２］。涡轮特性的质量及形式直接影响基于发

动机数学模型的发动机设计、性能评估、控制律设

计、故障诊断与健康监控质量［３４］。

实际工程中，涡轮特性通过实验或气动计算

获取，通常是以落压比为横坐标，流量与效率为纵

坐标，并按不同等转速线区分的一族曲线表

示［５７］。根据涡轮工作原理可知，随着落压比增

加，涡轮喷嘴环将处于临界工作状态，上述形式表

示的涡轮特性中，流量随着落压比的增大而基本

保持不变［５７］。

基于部件特性建立燃气涡轮发动机数学模

型，通常采用共同工作原理按迭代方法求解，其中

对于涡轮部件，是在发动机工作点附近选取一组

落压比和流量作为独立变量初值，然后在涡轮特

性图上通过二元线性插值计算对应的涡轮转速和

效率用于模型计算。当涡轮工作状态发生较大变

化时，由于上述涡轮特性曲线流量基本不变的特

点，使的整个迭代过程对涡轮参数变化不敏感，模

型计算效率变差，甚至出现迭代失败，从而引起发

动机数学模型计算不收敛［８１１］。

为了克服上述不足，许多文献在航空发动机

基于部件法建模时，在不改变涡轮特性本身的前

提下对涡轮特性曲线做适当的处理，如文献［１２

１５］采用辅助β线方法，即在上述涡轮特性曲线

上，引入并构造一族β线与涡轮特性线的每一条

等转速线相交，每条β线有唯一对应的β值，且按

β线的总条数在０～１之间进行等距赋值。由此，

涡轮的流量、落压比和效率可表示为转速和β的

函数，当建模时独立变量选择改为转速和β时，可

确定出唯一的插值节点流量，能有效解决涡轮特

性中流量基本保持不变而不利于插值求解的问

题。然而该方法只是引入计算辅助β线，而涡轮

特性形式没有改变，涡轮特性曲线中流量基本保

持不变的事实依然存在，插值过程中因流量基本

不变而导致插值不敏感的问题依然没能很好的解

决。美国国家航空航天局（ＮＡＳＡ）刘易斯研究中

心 开 发 的 发 动 机 数 学 模 型 ＤＹＮＧＥＮ 和

ＤＩＧＴＥＭ
［１６１７］及国内童凯生［１８］在航空发动机建

模及性能数值仿真模型程序设计中，所采用的发

动机涡轮特性与上述表示方法不同，其特点是以

转速为横坐标，涡轮功和效率为纵坐标，并按不同

等流量线区分的一族曲线表示，涡轮特性的该种

表示方法使得每条等流量线在各个转速下相互区

分开来，可有效避免当涡轮处于临界状态时，涡轮

特性图上流量基本保持不变使得模型插值求解失

败问题。但包括上述文献的现有文献中，只给出

模型中所采用涡轮特性形式及数据本身，并没有

给出这种涡轮特性是如何获取，或如何通过前述

特性转换而来。

综上，本文根据相似原理，在不改变涡轮特性

实质的情况下，分析研究以落压比为横坐标，流量

与效率为纵坐标，并按不同等转速线区分的一族

曲线表示的涡轮特性（以下简称涡轮的原始特性）

向上述以转速为横坐标，涡轮功和效率为纵坐标，

并按不同等流量线区分的一族曲线表示的涡轮特

性（以下简称涡轮的变换特性）转换的计算机理，

并针对具体转换计算实现过程中的难点提出采用

抛物线插值处理的转换方法，最后对转换结果进

行仿真验证。

１　涡轮特性形式及其特点

为了探究涡轮特性上述两种不同描述形式之

间的关系，并作为后续转换计算的依据，有必要对

涡轮特性及其工作特点作进一步说明。实际工程

中通过实验或气动计算方法获取的涡轮特性数据

为物理参数，根据涡轮工作原理，受外界环境条件

影响，不同涡轮进口温度与进口压力条件下所得

到的涡轮特性是不同的，也即所获得的涡轮特性

不具备通用性。为了提供一种能反映外界条件变

化的通用特性，工程上通常采用按相似参数表示

的涡轮换算转速、当量涡轮功、换算流量，效率之

间的函数关系来形成通用的涡轮特性，具体理论

为：燃气在涡轮中流动相似时，分别满足几何相

似、运动相似及动力相似，几何相似由尺寸比例决

定，运动相似由速度三角形保证，因此只要保证动

力相似，涡轮工作则相似。动力相似，核心是马赫

数相等，也即周向马赫数犕犪ｕ 和轴向马赫数犕犪ａ

对应相等。犕犪ｕ 对应于转速相似参数狀／ 犜
槡 ４ ，

犕犪ａ对应于流量相似参数犿ｇ 犜


槡 ４／狆

４ ，并且当涡

２５６
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轮中的流动状态相似时，反映涡轮工作状态的落

压比πｔ和效率ηｔ等无因次参数也分别相等。由

此可得到按式（１）描述的涡轮特性。

犿ｇ 犜


槡 ４／狆

４ ＝犳１ 狀／ 犜

槡 ４ ，π（ ）ｔ

ηｔ＝犳２ 狀／ 犜
槡 ４ ，π（ ）

烅
烄

烆 ｔ

（１）

式中狀为涡轮的物理转速，犿ｇ 为涡轮的物理流

量，犜
４ 为涡轮前燃气总温，狆


４ 为涡轮前燃气总

压，犳１、犳２ 表示涡轮效率ηｔ 与流量相似参数犿ｇ

犜
槡 ４／狆


４ 是涡轮转速相似参数狀／ 犜

槡 ４ 与落压

比πｔ的函数。

式（１）描述的涡轮特性，是以落压比为横坐

标，流量与效率为纵坐标，并按不同等转速线区分

的一族曲线，即前述的涡轮原始特性，其典型的特

性（犠ｃｏｒ）曲线如图１所示，图中珔狀为涡轮相对换

算转速，即涡轮工作点换算转速与设计状态换算

转速的比值，是一个无量纲参数。

图１　典型的涡轮原始特性（部分）

Ｆｉｇ．１　Ｔｙｐｉｃａｌｏｒｉｇｉｎａｌｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｔｕｒｂｉｎｅ

（ｐａｒｔｉａｌ）

发动机在全程大范围工作时，相应的涡轮工

作状态变化较大，当处于大转速工作范围时，根据

涡轮工作原理，涡轮通常处于临界或超临界状态，

涡轮喷嘴环喉部流动呈阻塞状态，再增大落压比

（比如降低出口反压），流量相似参数基本保持不

变，此时式（１）所表示的涡轮特性虽然仍符合相似

原理，但已经不能良好反映涡轮工作状态的变化，

正如图１特性曲线所示，在发动机部件法建模采

用该类型涡轮特性进行插值时，当涡轮工作状态

变化，会存在因流量不变而导致整个迭代过程对

涡轮参数变化不敏感，甚至出现迭代失败引起发

动机数学模型计算不收敛的不足。

文献［１５１７］中采用的涡轮特性，即前述的涡

轮变换特性，其典型的特性（犠ｃｏｒ）曲线如图２所

示，特征是以相对换算转速珔狀为横坐标，当量涡轮

功犔ｔ／犜

４ 和效率ηｔ 为纵坐标，并按不同等换算

流量线区分的一族曲线。

图２　典型的涡轮变换特性

Ｆｉｇ．２　Ｔｉｐｉｃａｌｔｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｔｕｒｂｉｎｅ

相比较图１涡轮原始特性，图２涡轮变换特

性是将当量涡轮功和涡轮效率转换为涡轮转速相

似参数和流量相似参数的函数，并且将等转速线

转换为等流量线的形式，类比式（１），图２所示涡

轮变换特性的函数表达式可以用式（２）进行描述。

犔ｔ／犜

４ ＝犳３ 狀／ 犜

槡 ４ ，犿ｇ 犜


槡 ４／狆
（ ）４

ηｔ＝犳４ 狀／ 犜
槡 ４ ，犿ｇ 犜


槡 ４／狆

（ ）
烅
烄

烆 ４

（２）
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式中犳３、犳４ 表示当量涡轮功犔ｔ／犜

４ 与效率ηｔ是

涡轮转速相似参数狀／ 犜
槡 ４ 与流量相似参数犿ｇ

犜
槡 ４／狆


４ 的函数。

图２所示的涡轮变换特性，每条等流量线在

各个转速下相互区分开来，有效避免了当涡轮处

于临界状态时，涡轮特性图上换算流量基本保持

不变使得模型插值求解失败的问题，但如何通过

涡轮原始特性（式（１））推导得到式（２）涡轮变换特

性，包括前述文献的现有文献中，还未见相关转换

的理论说明及具体转换实现方法。

２　涡轮特性转换方法及具体实现

２１　涡轮特性转换的计算方法

由涡轮特性形式及其特点可知，上述两种形

式的涡轮特性区别在于：式（１）表示的涡轮特性反

映了在等转速下涡轮落压比、流量、效率间的关系，

而式（２）则反映了在等流量下涡轮功、转速、效率间

的关系。两种涡轮特性间转换计算方法如下。

涡轮等熵膨胀状态下的膨胀功为［５６，１９］

犔ａｄ，ｔ＝
κ

κ－１
犚犜

４
１－

１

π
κ－１
κ

烄

烆

烌

烎ｔ

（３）

　　由涡轮效率定义，得到涡轮的实际功为

犔ｔ＝犔ａｄ，狋·ηｔ （４）

式（３）与式（４）中，落压比πｔ、效率ηｔ是相似参数，

等熵指数κ和气体常数犚 为常数，因此将式（３）

代入式（４）中并推导得涡轮功相似参数为

犔ｔ
犜
４

＝
κ

κ－１
犚 １－

１

π
κ－１
κ

烄

烆

烌

烎ｔ

ηｔ （５）

　　由此可得到涡轮落压比和涡轮功相似参数

（涡轮功）之间的对应关系。根据式（５）转换关系，

以图１涡轮原始特性中转速珔狀为０．９的等转速线

为例（如图３），对如何从涡轮原始特性（式（１））转

换得到式（２）涡轮变换特性进行说明。

图３中等转速线上实点为涡轮原始特性通过

实验或气动计算得到的数据点，每一点对应当前

转速下的落压比、流量、效率已知。以图３中等转

速线上点犃 为例，由该点已知的落压比πｔ、效率

ηｔ，即可根据式（５）计算对应的涡轮功
犔ｔ
犜
４

为

１３５．３２Ｊ／（ｋｇ·Ｋ）。由等转速线的转速为横坐

标，以上述计算的涡轮功和已知的效率分别为纵

坐标，即可得到如图４以上述犃点流量为等流量

线流量的涡轮变换特性上点犃＇，由此实现了两种

特性转换。

图３　涡轮原始特性等转速线（珔狀＝０．９）

Ｆｉｇ．３　Ｅｑｕａｌｓｐｅｅｄｌｉｎｅｏｆｔｕｒｂｉｎｅｏｒｉｇｉｎａｌ

ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ（珔狀＝０．９）

图４　涡轮变换特性等流量线

（犠ｃｏｒ＝１０３ｋｇ·槡ｋ／（ｓ·Ｐａ））

Ｆｉｇ．４　Ｅｑｕａｌｆｌｏｗｌｉｎｅｏｆｔｕｒｂｉｎｅｔｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎ

ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ（犠ｃｏｒ＝１０３ｋｇ·槡ｋ／（ｓ·Ｐａ））

２２　涡轮特性转换的实现

根据文中第２．１节的转换方法，虽然实现了

两种特性线上点对点转换，然而要转换形成一条

类似图４等流量线，在具体实现时又面临数据不

协调问题。仍以图３为例，采用上述方法可将图

３等转速线上的犃点，转换为图４等流量线的犃＇

点，当取图３曲线上的另外任意一点，其对应的流

量与犃点流量不同，根据上述转换原理，因此将

无法转换到图４同一条等流量线上。

为了得到类似图４等流量特性线，可行的方

法是以“等流量”为准则在图１涡轮原始特性上取

点进行转换。以图１涡轮原始特性中转速珔狀为

４５６
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０．９、１．０、１．１三条等转速线为例，其落压比流量

特性如图５（ａ）所示，对方框部分局部放大如图５

（ｂ）所示。仍采用上述转换中所取珔狀＝０．９线上犃

点为“等流量”的基准点，过犃点做横坐标的平行

线，与珔狀＝１．０、珔狀＝１．１两条线交点分别为点犘、

犛。通常通过实验获取涡轮特性时，并不刻意取

不同转速状态使得测取点流量相等，因此上述按

“等流量”在特性曲线上截取的犘、犛点并不完全

是特性曲线上的原始数据点，其对应落压比与效

率未知，因此无法通过式（５）转换为类似图４的涡

轮变换特性。

图５　涡轮原始特性局部放大图（珔狀＝０．９，１．０，１．１）

Ｆｉｇ．５　Ｐａｒｔｉａｌｅｎｌａｒｇｅｍｅｎｔｄｒａｗｉｎｇｏｆｔｕｒｂｉｎｅｏｒｉｇｉｎａｌ

ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ（珔狀＝０．９，１．０，１．１）

在图５中，虽然犘、犛点对应的落压比与效率

未知，但同一条等转速线上相邻点犗、犙 和犈、犌

是特性曲线上的原始数据点，其对应的参数已知。

为了求取犘、犛对应的落压比与效率，以其相邻点

为参考，本文采用抛物线插值［２０］方法进行求解，

具体解法如下：

给定狀个插值结点狓１＜狓２＜…＜狓狀 及对应

的函数值狔１，狔２，…，狔狀。为了计算指定插值点狋犿

（犿＜狀，其中狓１≤狋１＜狋２＜…＜狋犿≤狓狀）处的函数

近似值，选取最靠近插值点狋犿 的３个结点。如果

狓犽＜狋犿＜狓犽＋１，则当 狓犽－狋犿 ＞ 狋犿－狓犽＋１ 时，取

３个 结 点 为 狓犽，狓犽＋１，狓犽＋２；而 当 狓犽－狋犿 ＜

狋犿－狓犽＋１ 时，取３个结点为狓犽－１，狓犽，狓犽＋１。然

后用如式（６）抛物线插值公式计算狋犿 点的函数近

似值，即

狔＝∑
犿＋２

犻＝犿

狔犻∏
犿＋２

犼＝犿
犼≠犻

（狋犿－狓犼）／（狓犻－狓犼［ ］） （６）

其中 当 狓犽－狋犿 ＞ 狋犿－狓犽＋１ 时，犿 ＝犽；当

狓犽－狋犿 ＜ 狋犿－狓犽＋１ 时，犿＝犽－１。当插值点

狋犿 位于包含狀个结点的区间外时，则取区间某端

的２个结点进行外延插值。在插值过程中，当出

现流量近乎不变时，人为引入一个微小修正量δ

来使插值可以顺利进行。

通过上述计算方法获得犘、犛点对应落压比

与效率，进而通过式（５）可计算获得对应的涡轮

功，并按图４所示横纵坐标进行曲线绘制，从而实

现特性曲线转换。

对于一个完整的涡轮特性，其特性转换过程

是上述方法的扩展，具体可以概括为：首先根据需

要确定出涡轮变换特性中等流量线条数及每条流

量线上的流量值；然后在涡轮原始特性中找出这

些流量下的每条等转速线上对应的涡轮落压比和

效率，并由式（５）计算得到涡轮功；最后以转速为

横坐标，相同流量下的涡轮功和效率分别为纵坐

标，转换得到按不同等流量线区分的一族曲线表

示的涡轮特性，即获得涡轮的变换特性。

３　算例及结果分析

采用上述转换计算方法进行涡轮特性转换，

其中图６为某发动机完整的涡轮原始特性，图７

为转换后得到的涡轮变换特性。

对比图６与图７，可以看出，转换后获得的涡

轮特性可有效解决发动机建模时涡轮特性插值流

量基本不变的不足。

为验证所采用转换方法及转换后获得的涡轮

变换特性的正确性，用图６原始特性珔狀＝０．６和

珔狀＝０．７两条等转速线原始数据点进行验证。特

性线上各个点对应的流量、落压比、转速、效率已

知，根据式（５），可计算获得对应点的涡轮功，以各

点对应流量为横坐标，计算获得的涡轮功和效率

为纵坐标，绘制曲线如图８标记黑色部分所示。
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图６　某发动机完整的涡轮原始特性

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｍｐｌｅｔｅｔｕｒｂｉｎｅｏｒｉｇｉｎａｌｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆ

ａｎａｅｒｏｅｎｇｉｎｅ

图７　转换获得的某发动机完整涡轮变换特性

Ｆｉｇ．７　Ｃｏｍｐｌｅｔｅｔｕｒｂｉｎｅｔｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ

ｏｆａｎａｅｒｏｅｎｇｉｎｅｏｂｔａｉｎｅｄｂｙｃｏｎｖｅｒｓｉｏｎ

取图７变换特性中横坐标珔狀＝０．６，０．７时对

应各等流量线上的点，以各点“等流量”的流量为

横坐标，对应点的涡轮功和效率为纵坐标，绘制曲

线如图８标记红色部分所示。

图８中黑色部分曲线的点是涡轮原始特性转

换计算得到的，满足一对一关系，没有插值，因此

是原始特性的准确变换。图８中红色部分曲线的

图８　转换结果与原始数据对比分析

Ｆｉｇ．８　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｃｏｎｖｅｒｓｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｗｉｔｈ

ｏｒｉｇｉｎａｌｄａｔａ

点是涡轮原始特性经过前述转换方法并经插值处

理后得到点变换而来的。

从图８曲线对比可以看出，由图６涡轮原始

特性和图７涡轮变换特性共同转换为以流量为横

坐标，涡轮功和效率为纵坐标表示的涡轮特性近

乎重合，其中在原始数据中流量较小的特性起始

段，由于原始数据点数较少，存在一定的转换处理

误差。由图８（ｂ）流量效率特性，从局部放大图

对比计算可知，涡轮特性转换的相对误差不超过

０．６５％，表明本文所推导并提出的涡轮特性转换

方法及转换后获得的涡轮特性是正确的，可满足

工程要求。

４　结　论

针对以落压比为横坐标，流量与效率为纵坐

标，并按不同等转速线区分所表示的涡轮原始特

性在涡轮处于临界状态时流量基本保持不变而使

得通过特性插值方法确定共同工作点的发动机模

型计算可能不收敛的不足，开展了涡轮特性形式

６５６
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转换方法研究，结论如下：

１）以转速为横坐标，涡轮当量功与效率为纵

坐标，并按不同等流量线区分所表示的涡轮变换

特性，虽然与涡轮原始特性描述形式不同，但两者

本质是一样的，且能有效克服涡轮原始特性曲线

流量基本不变的不足。通过对涡轮原始特性进行

转换，可获得涡轮变换特性，核心转换机理是根据

相似原理及等熵条件下涡轮膨胀功与落压比对应

关系，获得涡轮落压比、涡轮效率与涡轮当量功的

关系。

２）基于“等流量”原则对涡轮原始特性等转

速线进行截取，可实现整个涡轮特性的转换，其中

针对非原始数据点，可通过抛物线插值获取较高

的转换精度，其转换的相对误差不超过０．６５％，

可满足工程要求。
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