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变循环发动机地面起动建模及
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摘 要：针对旋转部件等熵效率不连续的问题，提出使用换算扭矩代替等熵效率的方法，给出了旋转部件

低转速特性拓展方法并获取了旋转部件的全转速特性。提出了可考虑点火及燃烧稳定性的燃烧室稳定性模

型，最终建立了变循环发动机部件级整机起动模型。考虑了变循环发动机的 8个可调参数，采用差分进化算法

对变循环发动机在双外涵及单外涵模态下的起动过程进行了优化。结果表明：变循环发动机在双外涵及单外

涵模态下的起动时间分别为 17. 2 s与 12. 8 s；双外涵模态下，需要调节燃油流量、喷管喉部面积与后可变面积

涵道引射器外涵面积；单外涵模态下，需要调节燃油流量、喷管喉部面积与低压涡轮进口导叶面积；迎风来流马

赫数为 0. 04时，变循环发动机在双外涵与单外涵模态时的起动时间比静止状态均减少 0. 2 s。
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Abstract： To solve the problem of discontinuous isentropic efficiency of rotating compo‑
nents，a method of using correct torque instead of isentropic efficiency was proposed. The extrap‑
olation method of low speed characteristics of rotating components was given，and the full speed
characteristics of rotating components were obtained. A burner stability model considering igni‑
tion and burn stability was proposed. Finally，a component‑level starting model of the variable cy‑
cle engine was established. Considering the eight variable parameters of the variable cycle engine，
the differential evolution algorithm was used to optimize the starting process of the variable cycle
engine in the double bypass and single bypass modes. The results showed that the starting time of
the variable cycle engine in the double bypass and single bypass modes was 17. 2 s and 12. 8 s，
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respectively. In the double bypass mode， the fuel flow，nozzle throat area and outer bypass area
of rear variable area bypass injector need to be adjusted. In the single bypass mode，the fuel flow，

nozzle throat area and low pressure turbine inlet guide vane area need to be adjusted. When the
free stream Mach number was equal to 0. 04， the starting time of the variable cycle engine in the
double bypass and single bypass modes was 0. 2 s less than the static state.

Key words：variable cycle engine；component‑level starting model；
component characteristics；control law design；differential evolution algorithm

变循环发动机通过灵活的变几何部件可以实

现发动机各流路之间能量的合理分配，从而可以

满足不同飞行需求对动力系统的性能要求，是未

来飞机的理想动力之一 [1]。变循环发动机众多的

可调参数使其在起动过程中具有更宽广的设计空

间，如何快速平稳地实现起动是变循环发动机研

究的一大重点与难点。

20世纪 80年代初，美国通用电气公司完成了

双外涵变循环发动机起动过程的变几何部件及控

制系统研究，并开展了地面验证机的起动试验，

22次起动过程中均没有出现超温与压缩部件喘

振的现象。其试验结果表明：由于单外涵模态下

风扇低转速压比较高，使得单外涵模态在燃烧室

出口温度更低的情况下起动时间比双外涵模态减

少了 5%~10%[2‑3]。然而其公开文献中没有给出

变循环发动机在起动过程中控制参数及性能参数

的变化规律。

国内在变循环发动机总体性能方面的研究主

要集中在变循环发动机部件级模型的建模、变几

何特性、模态转换等研究 [4]，在变循环发动机地面

起动方面鲜见公开文献。

起动模型是研究起动性能的基础，目前常规

发动机起动模型主要分为辨识起动模型、基于扭

矩特性的简化起动模型以及部件级起动模型 3
类。辨识起动模型以发动机起动试验数据为样

本，采用神经网络、小波多分辨分析、支持向量机、

极限学习机等方法直接辨识出起动模型 [5‑8]。辨识

起动模型避开了部件级起动模型较难建立的困

难，建模方法相对简单且丰富，辨识结果可以很好

地逼近试验数据。由于试验过程中可测数据有

限，使得辨识起动模型仅能描述有限数量的起动

性能参数。此外，在发动机开展起动试验之前，需

要基于起动模型设计初步的起动控制规律，此时

辨识起动模型将面临无起动数据可用的问题。基

于扭矩特性的简化起动模型通常以起动机扭矩特

性和试验所获取的发动机扭矩特性为基础，利用

转子动力学方程建立发动机的简化起动模型 [9‑10]，

该类模型仅能计算转子转速随时间的变化规律，

适用性较差。部件级起动模型的建模难点在于旋

转部件的低转速特性难以获取，文献 [11‑15]采用

聂恰耶夫法、逐级叠加法、Sexton指数法获取了旋

转部件的低转速特性，基于部件匹配技术建立了

部件级起动模型。以上文献获取的低转速特性沿

用了等熵效率来描述旋转部件等熵功与实际功之

间的关系，然而旋转部件的等熵效率在低转速区

域会出现不连续的情况。为了避免低转速区域等

熵效率不连续的情况，文献 [16]在发动机还未点

火之前的低转速区域采用基于经验公式的简化起

动模型，以简化模型的终点作为后续部件级模型

的起始点，实现了起动阶段两模型的恰当连接，但

其本质上还是没有解决低转速部件级起动模型的

建模难点。文献 [17]分析了旋转部件在低转速区

域等熵效率变化不连续的原因，提出使用等熵功

与实际功之差定义损失系数，相比等熵效率，损失

系数在全转速范围内连续变化，从而保证了部件

级起动模型的合理性，然而损失系数的定义借助

了“功”这一物理量，因此无法考虑旋转部件在零

转速下的扭矩特性。

在常规发动机起动控制规律设计方面，国内

的研究主要集中在起动燃油流量优化 [18‑19]与起动

控制系统仿真 [20‑21]方面，起动控制参数仅为燃油流

量。对于可调参数众多的变循环发动机，尚缺乏

成熟可用的起动控制规律设计方法。

综上所述，目前我国在变循环发动机起动模

型及起动控制规律设计方面的研究较为单薄，在

常规发动机起动模型及控制规律设计方面的研究

也有所欠缺。基于此考虑，本文在变循环发动机

动态数值仿真程序的基础上引入基于扭矩形式的

旋转部件特性描述方法，提出旋转部件低转速特

性拓展方法，建立变循环发动机部件级起动模型，

提出基于差分进化算法的起动控制规律设计方

法，实现了快速平稳的起动，为后续变循环发动机
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以及常规发动机的起动性能研究提供基础。

1 变循环发动机起动数学模型

本文研究的双外涵变循环发动机结构如图 1
所示，图中具有深色背景的参数名表示该部件具

有可调参数。变循环发动机的 8个可调参数分别

为 模 态 选 择 阀（mode select valve，MSV）面 积

AMSV、核心机驱动风扇级（core driven fan stage，
CDFS）进口导叶角度 θCDFS、前可变面积涵道引射

器（forward variable area bypass injector，F‑VABI）
内涵面积调节量 ΔAF‑VABI、高压压气机（high pres‑
sure compressor，HPC）进口导叶角度 θHPC、燃烧室

燃 油 流 量 ṁ f、低 压 涡 轮（low pressure turbine，
LPT）进口导叶面积ALPT、后可变面积涵道引射器

（rear variable area bypass injector，R‑VABI）外涵

面积调节量 ΔAR‑VABI、喷管喉部面积A8。与常规混

排涡扇发动机最大的区别在于，变循环发动机的

后段风扇由高压涡轮驱动，即核心机驱动风扇级。

模态选择阀控制了风扇外涵流道的开关，当模态

选择阀打开时，变循环发动机工作在双外涵模态；

当模态选择阀关闭时，变循环发动机工作在单外

涵模态。表 1给出了本文研究的变循环发动机设

计点参数，设计点取为海平面标准条件，发动机工

作在双外涵模态。

1. 1 旋转部件低转速特性拓展

1. 1. 1 压气机低转速特性拓展

发动机总体性能仿真模型中，压气机特性一

般表示为进口换算流量 ṁ cor,in、压比 π c、等熵效率

η is、相对换算转速 n̄ cor与 β的关系，如式（1）所示：

ṁ cor,in,π c,η is = f ( n̄ cor,β ) （1）
式中 β为特性图插值辅助变量，其详细定义见文

献[22]。
对于压气机，当其工作在低转速时（非零转

速），随着进口换算流量的增加，会依次经历“压气

机”、“搅拌器”及“涡轮”3种工作模式，在此过程

中等熵效率、实际功 ΔW ac及等熵功 ΔW is的变化

规律如图 2所示。当压气机工作模式由“搅拌器”

转变为“涡轮”时，ΔW ac由正值变为负值，而 ΔW is

始终为负值，根据压气机等熵效率的定义，即

η is = ΔW is ΔW ac，等熵效率特性线将在 ΔW ac=0
的位置出现间断，数值从负无穷大变为正无穷大。

当压气机压比 π c=1时，ΔW ac>0且 ΔW is=0，等
熵效率等于零；当 ΔW ac>0且 ΔW is<0时，等熵效

率为负值，并且随着 π c的降低而减小；当 ΔW ac=0
时，等熵效率趋于无穷大；随着 π c的进一步降低，

ΔW ac和 ΔW is均为负值，压气机对外输出轴功，等

熵效率大于 1.0。

此外，压气机工作在零转速时，当进口换算流

量从零开始增加时，由于气流的总压损失增加，压

气机压比 π c从 1开始减少，由于此时压气机不对

气流做功，因此 ΔW ac始终等于零，等熵效率 η is趋

于无穷大。零转速时气流对压气机施加一定的扭

图 1 双外涵变循环发动机结构

Fig.1 Structure of double bypass variable cycle engine

表 1 双外涵变循环发动机设计参数

Table 1 Design parameters of double bypass variable
cycle engine

设计参数

风扇进口换算流量/（kg/s）

高度/km

来流马赫数

风扇压比

风扇涵道比

核心机驱动风扇级压比

核心机驱动风扇级涵道比

高压压气机压比

燃烧室燃油流量/（kg/s）

数值

130

0

0

3. 3

0. 46

1. 18

0. 164

6

1. 626

图 2 压气机在低转速下的等熵效率和功的变化规律

Fig.2 Isentropic efficient and work variation of
compressors on low‑speed condition
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矩，当该扭矩克服静摩擦扭矩之后，压气机脱离零

转速的工作状态。

综上可见，压气机在低转速区域随着进口换

算流量的增加，等熵效率的变化不连续；压气机转

速从零开始增加的瞬间，等熵效率的变化也不连

续。其原因是等熵效率的定义中将实际功 ΔW ac

放在了分母的位置。文献 [17]使用实际功 ΔW ac

与等熵功 ΔW is之差定义损失系数来避免以上问

题。然而在零转速时，由于 ΔW ac始终等于零，因

此通过 ΔW ac与 ΔW is之差定义的损失系数也就无

法描述气流对压气机施加的扭矩作用。考虑到

“功”这一物理量只属于动力学范畴，压气机在零

转速时气流对其施加扭矩的现象属于静力学问

题，而“扭矩”这一物理量可以贯穿动力学与静力

学，因此本文引入换算扭矩（τ cor）代替等熵效率，

其定义及其与常用特性表示参数的关系如式（2）
所示。在压气机低转速特性拓展过程中，还将使

用另外一个扭矩参数 τx 及出口换算流量 ṁ cor,out，

其定义及其与常用特性表示参数的关系如式（6）
与式（7）所示。

τ cor =
τ
δ
= 30
πn cor,100%

⋅ ṁ cor,inΔW cor

n̄ cor
（2）

ΔW cor =
ΔW
α

（3）

δ= p t,in
p std

（4）

α= T t,in

T std
（5）

τx =
τ

ṁ in α
= 30
πn cor,100%

⋅ ΔW cor

n̄ cor
（6）

ṁ cor,out =
ṁ cor,in

π c
π c

γ- 1
γ - 1
η is

+ 1

（7）
式中 τ为扭矩；n cor,100%为 100%换算转速（r/min）；

ΔW为压气机实际单位功；ΔW cor为压气机实际单

位换算功；δ和 α分别为压力系数和温度系数；

ṁ in、T t,in和 p t,in分别为压气机进口流量、总温和总

压；T std 和 p std 分别为标准大气温度（288.15 K）和

标准大气压力（101 325 Pa），γ为气体比热比。

在非零转速线区域，当压气机特性由 π c、τx、
ṁ cor,out和 n̄ cor表示时，如图 3所示，参数变化规律具

有以下特点：①在 π c = f ( ṁ cor,out )特性中，沿等换

算转速线，随着出口换算流量的增加，压比变化平

缓；②在 τx = f ( ṁ cor,out )特性中，各等换算转速线

几乎都是斜率为负值的直线，相互之间基本平

行 [23]。在零转速上，当压气机特性由 π c、τ cor、ṁ cor,in

和 n̄ cor表示时，如图 4所示，π c‑ṁ cor,in特性曲线符合

y= 1- aπ x2 形式，τ cor ‑ ṁ cor,in 特性曲线符合 y=
aτ x2形式 [24]。

上述参数变化规律有助于通过数值外插将压

气机特性拓展至全转速范围，也可指导拓展结果

的人工调整。基于以上分析，针对以进口换算流

量 ṁ cor,in、压比 π c、等熵效率 η is以及相对换算转速

n̄ cor表示的压气机特性，本文提出了以下压气机全

转速特性拓展步骤：

1）采用压气机拓展通常使用的 Sexton方法

（该方法的准确性已被广泛验证）[25]将压气机特性

拓展至 n̄ cor = 0.1的区域。

2）根据式（2）、式（6）与式（7）分别计算 τ cor、
τx及 ṁ cor,out。

图 3 压气机低转速特性拓展及延长

Fig.3 Extrapolation and extension of compressor
characteristics on low‑speed condition
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3） 在 π c = f ( ṁ cor,out ) 和 τx = f ( ṁ cor,out ) 特 性

中，通过数值外插将 Sexton方法拓展的低转速特

性向大流量方向延长。

4） 在 π c = f ( ṁ cor,in ) 和 τ cor = f ( ṁ cor,in ) 特 性

中，参考 n̄ cor = 0.1的特性线，确定零转速特性线

的二次拟合系数与最大 ṁ cor,in，根据拟合的零转

速二次关系式计算零转速线上不同 ṁ cor,in对应的

π c与 τ cor。

5）根据前文总结的压气机低转速特性变化

规律对拓展结果的合理性进行检查，特别是拓展

结果是否符合图 2给出的压气机等熵效率变化规

律，对不合理的特性数据进行人工调整并对调整

后的特性曲线进行光顺处理。

以本文使用的高压压气机为例，采用上述压

气机全转速特性拓展方法，获取的高压压气机全

转速特性如图 5所示。需要注意的是，极低转速

区域的喘振裕度会有较大的数值，式（8）给出了目

前广泛使用的压气机喘振裕度 Sm的定义 [26]。

Sm = ( π c_surge ṁ cor,in_surge

π c_work ṁ cor,in_work
- 1)× 100% （8）

式中下标 work表示工作点的参数，下标 surge表
示与工作点等换算转速线上喘振点的参数。

从图 5（a）可以看出，零转速时 ṁ cor,in_surge等于

零，此时 Sm无数学意义；在极低转速区域，ṁ cor,in_surge

是一个很小的正值，这会使得 Sm趋于一个较大的

正值。考虑到零转速时压气机不存在喘振的情

况，极低转速时压气机也很难进入喘振状态，因此

本文仍然沿用式（8）的定义来描述压气机的喘振

裕度。

1. 1. 2 涡轮低转速特性拓展

发动机总体性能仿真模型中，涡轮特性一般

表示为进口换算流量 ṁ cor,in、落压比 π t、等熵效率

η is、相对换算转速 n̄ cor与 β的关系，如式（9）所示：

ṁ cor,in,π t,η is = f ( n̄ cor,β ) （9）
对于涡轮，当其工作在低转速时（非零转速），

随着进口换算流量的减少，会依次经历“涡轮”、

“搅拌器”及“压气机”3种工作模式，在此过程中

等熵效率、实际功 ΔW ac及等熵功 ΔW is的变化规

律如图 6所示，其变化规律与压气机类似，不再赘

述。与压气机相同，本文使用换算扭矩 τ cor代替涡

轮等熵效率。

在零转速上，当涡轮特性由 π t、τ cor、ṁ cor,in 和

n̄ cor表示时，π t‑ṁ cor,in特性曲线符合 y= 1+ aπ x2形

式、τ cor‑ṁ cor,in特性曲线符合 y= aτ x2形式 [27]。

图 4 压气机零转速特性

Fig.4 Zero‑speed characteristics of compressor

图 5 高压压气机全转速特性

Fig.5 Full speed characteristics of high pressure compressor
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基于上述涡轮部件特性变化规律，以进口换

算流量 ṁ cor,in、落压比 π t、等熵效率 η is以及相对换

算转速 n̄ cor表示的涡轮特性，本文提出了以下涡轮

全转速特性拓展步骤：

1）采用涡轮拓展通常使用的Gaudet方法（该

方法的准确性已被广泛验证）[28]，将涡轮特性拓展

至 n̄ cor = 0.1的区域。

2）根据式（2）计算 τ cor。
3）在 ṁ cor,in = f ( π t )和 τ cor = f ( π t )特性中，通

过数值外插扩展等转速线落压比范围。

4）在 π t = f ( ṁ cor,in )和 τ cor = f ( ṁ cor,in )特性中，

参考 n̄ cor = 0.1的特性线，确定零转速特性线的

二次拟合系数及最大 ṁ cor,in，根据拟合的零转速

二次关系式计算零转速线上不同 ṁ cor,in 对应的

π t与 τ cor。
5）根据前文总结的涡轮低转速特性变化规

律对拓展结果的合理性进行检查，特别是拓展结

果是否符合图 6给出的涡轮等熵效率变化规律，

对不合理的特性数据进行人工调整并对调整后的

特性曲线进行光顺处理。

以本文使用的高压涡轮为例，采用上述涡轮

全转速特性拓展方法，获取的高压涡轮全转速特

性如图 7所示。从图 7（a）可以看出，在 π t约为 1.1
时，等转速特性线交叉；当 π t < 1.1时，同样 π t下，

高换算转速线上的进口换算流量比低换算转速线

上的进口换算流量更大，这符合文献 [27]中给出

的涡轮流量特性变化规律。

1. 2 燃烧室稳定性模型

燃烧室稳定性指发动机在宽广的工作范围内

可靠点火并使火焰保持燃烧的能力。良好的燃烧

室稳定性是发动机成功起动的重要保障。本文采

用文献 [29]的建议，采用载荷系数 Ω及当量比 Φ
来规定稳定点火及稳定燃烧区域，其定义分别见

式（10）与式（11）。

Ω= ṁ 3 [ ( p3 p std )1.8 ⋅ 100.001 45(T3 - 400 ) ⋅V c ]

（10）
Φ= ζ ζ stoichiometric （11）

式中 ṁ 3表示燃烧室入口空气流量，p3表示燃烧室

入口总压，T 3表示燃烧室入口总温，V c表示燃烧

室容积，ζ表示燃烧室主燃区油气比（本文假设主

燃区空气流量占总流量的 30%），ζ stoichiometric表示理

想燃烧油气比。

本文采用当量比Φ与载荷参数 Ω所构成的燃

烧室稳定性特性如图 8所示 [29]。燃烧室在富油与

贫油熄火边界之外的区域不能稳定燃烧，在富油

与贫油点火边界之外的区域不能稳定点火，在点

火边界与熄火边界之间的区域可以稳定燃烧但是

图 7 高压涡轮全转速特性

Fig.7 Full speed characteristics of high pressure turbine

图 6 涡轮在低转速下的等熵效率和功的变化规律

Fig.6 Isentropic efficient and work variation for turbine on
low‑speed condition
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不 能 稳 定 点 火 。 本 文 定 义 了 稳 定 点 火 裕 度

Sm,ignition 与稳定燃烧裕度 Sm,burn，其定义分别见式

（12）与式（13）。

Sm,ignition =
min (Φ rich

ignition - Φ,Φ- Φ weak
ignition )

Φ max
ignition - Φ min

ignition
× 100%

（12）

Sm,burn =
min (Φ rich

burn - Φ,Φ- Φ weak
burn )

Φ max
burn - Φ min

burn
× 100%

（13）
式（12）中 Φ rich

ignition表示当前 Ω对应的富油点火当量

比上限，Φ weak
ignition表示当前 Ω对应的贫油点火当量比

下限，Φ max
ignition 表示特性图中富油点火当量比的最

大值，Φ min
ignition 表示特性图中贫油点火当量比的最

小值。可以看出，若 Sm,ignition > 0，表明燃烧室可

以稳定点火。式（13）的变量定义规则与式（12）
类似，不再赘述。本文在未点火时分别给 Sm,ignition
与 Sm,burn赋值为 10%，仅在点火瞬间计算 Sm,ignition，
点火成功之后 Sm,ignition仍然赋值为 10%。

1. 3 变循环发动机整机匹配模型

本文在变循环发动机动态数值仿真程序 [30]中

搭建了双外涵变循环发动机数学模型，如图 9所
示，图中带箭头的线表示引气，数字表示引气量占

引出位置流量的百分比。发动机设计点性能可以

通过依次计算各部件的气动热力模型而获取。当

进行非设计点性能计算时，需要迭代各部件的变

量以满足各部件之间的流量连续、静压平衡以及

扭矩平衡 [26]。表 2和表 3分别给出了变循环发动

机在双外涵模态及单外涵模态起动时的迭代变量

和残差变量。需要注意的是，本文通过压气机模

型和分流器模型组合封装形成风扇模型，通过可

变面积混合室模型模拟可变面积涵道引射器的气

动热力过程。本文在变循环发动机的两种模态下

均选择燃烧室燃油流量为控制变量（燃油流量为

零则表示不点火），此时迭代变量与残差变量的个

数相等，发动机共同工作方程组封闭。

表 2和表 3中残差变量指的是通过两种方法

计算同一变量的差值。以轴部件为例，扭矩残差

指的是同一轴上动力扭矩与负载扭矩之差，如式

表 3 单外涵模态下的迭代变量与残差变量

Table 3 Iteration variables and error variables in
single bypass mode

部件模型

进气道

压气机

分流器

燃烧室

涡轮

混合室

喷管

轴

总数量

部件模型数量

1

3

1

1

2

1

1

2

12

迭代变量

β

β

涵道比

燃油流量

β

相对物理转速

10

残差变量

流量

流量

静压

流量

扭矩

9

图 9 双外涵变循环发动机仿真模型

Fig.9 Simulation model of double bypass variable
cycle engine

图 8 燃烧与点火稳定性特性

Fig.8 Burn and ignition stability characteristics
表 2 双外涵模态下的迭代变量与残差变量

Table 2 Iteration variables and error variables
in double bypass mode

部件模型

进气道

压气机

分流器

燃烧室

涡轮

混合室

喷管

轴

总数量

部件模型数量

1

3

2

1

2

2

1

2

14

迭代变量

β

β

涵道比

燃油流量

β

相对物理转速

11

残差变量

流量

流量

静压

流量

扭矩

10
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（14）所示。

Eτ= τ t + τ starter - τ c - τ loss - τext - J
π
30 ⋅

dn
dt
（14）

式中 τ t表示涡轮扭矩；τ starter表示起动机扭矩；τ c表
示与涡轮同轴的压气机或风扇的扭矩；τ loss表示由

于机械损失导致的负载扭矩；τext表示由于功率提

取导致的负载扭矩；J表示转子转动惯量；n表示

转子物理转速。高低压转子的转动惯量分别为 8
kg ⋅ m2和 14 kg ⋅ m2。τ starter随高压转子相对物理转

速（
-n h）的变化规律如图 10[26]，τ loss 及 τext随高压转

子相对物理转速的变化规律参考文献[29]。

起动过程中由起动机带动高压转子，低压转

子需要在气流的带动作用下克服静摩擦扭矩，因

此起动过程中可能会出现仅高压转子转动而低压

转子静止的情况，此时低压转子不参与迭代，表 2
和表 3中的轴部件数量需减 1，相应的迭代变量与

残差变量的个数都需减 1。在起动计算中，首先

假设低压转子锁定，若气流对低压转子施加的扭

矩大于静摩擦扭矩，则认为低压转子脱离静止状

态，并重新计算该工作点。

至此，本文讨论的都是地面静止起动时的整

机起动模型，当发动机来流马赫数略大于 0时，即

使发动机处于起动初始状态（起动机不输出扭

矩），仍有气流通过发动机，由于静摩擦扭矩的作

用，高低压转子通常皆处于静止状态，此时高低压

转子皆不参与迭代，表 2和表 3中的轴部件数量

需减 2，相应的迭代变量与残差变量的个数都需

减 2。当起动机开始输出扭矩之后，计算方法与

地面静止起动方法相同。需要注意的是，若来流

马赫数较大，气流的能量可直接使发动机转子克

服静摩擦扭矩，从而使发动机进入风车状态，由于

风车状态不属于本文的研究范畴，因此不再进行

深入讨论。

由于缺乏工程数据，本文在变循环发动机起

动模型建模中采用了文献 [31]中的通用特性。后

期需使用变循环发动机起动试验数据进一步验证

本文模型的合理性。

2 地面起动控制规律设计方法

起动作为一种特殊的过渡态，在实现可靠起

动的前提下还需要缩短起动的时间。通常起动时

间定义为高压转子物理转速达到慢车转速的

97%所用的时间。本文将起动时间最短的目标

转换为每个仿真时间步长内起动最快。显然，如

果每个步长内高压转子物理转速都尽可能地向慢

车转速靠近，那么整个起动过程所用的时间也就

越短。构造起动优化目标函数如下：

P ( k ) =
é

ë
êê

ù

û
úú

-n h ( k+ 1 )-
-n h,idle

-n h,idle

2

( 1- ω )+

∑
i= 1

N é

ë
ê

ù

û
ú

X ( i ) k+ 1- X ( i ) idle
X ( i ) upper - X ( i ) lower

2

ω

（15）

式中 P ( k )为第 k个仿真时间步长中的目标函数；
-n h ( k+ 1 )为第 k个时间步长结束后的高压相对物

理转速；
-n h,idle为慢车高压相对物理转速；X ( i ) k+ 1

为第 i个可调参数在第 k个时间步长结束后的值；

X ( i ) idle 为第 i个可调参数在慢车状态时的参数

值；X ( i ) upper与 X ( i ) lower分别为第 i个可调参数的

上下限；N为可调参数的个数；ω为权重因子。

式（15）中等号右边第 1项表示每个时间步长

内
-n h尽可能地接近其慢车值，等号右边第 2项表

示每个时间步长内发动机的可调参数尽可能地接

近其慢车值。需要注意的是，当可调参数接近其

慢车值时，
-n h 也在接近其慢车值，可见无论权重

因子 ω怎么选取，式（15）的优化目标都是使
-n h快

速地向其慢车值靠近。本文在
-n h小于其慢车转

速的 97%之前，ω取为 0，其余状态 ω取为 0.1。
本文选取的起动基准条件为海平面静止状

态。为了充分挖掘变循环发动机的性能潜力，采

用全局优化能力较好的差分进化算法 [32]。首先需

要优化慢车状态，优化目标为满足所需推力（本文

取 3%最大推力值）时耗油率最低。可调参数的

上下限以及单/双外涵模态下的慢车优化结果见

表 4，稳态约束条件见表 5。对于变循环发动机的

稳态性能优化细节可参考文献 [31，33]。利用式

（15）进行起动性能优化时，可调参数的上下限见

表 4，动态约束条件见表 5。假设燃油流量可以在

2 s内从最大值变化到最小值，其余可调参数皆可

图 10 起动机扭矩特性

Fig.10 Torque characteristics of starter
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以在 1 s内从最大值变化到最小值，本文通过可调

参数的变化率对其进行约束，且起动初始点不约

束可调参数的变化率。

3 结果与分析

采用本文提出的起动控制规律设计方法，针

对变循环发动机的双外涵及单外涵模态分别开展

地面起动控制规律的设计，点火转速选为
-n h ≥

16%，起动机脱开转速选为
-n h ≥ 40%。

3. 1 双外涵起动过程计算结果

变循环发动机双外涵起动过程中的可调参数

及性能参数见图 11与图 12。大部分可调参数在

起动过程中保持不变或仅有微小变化，仅燃烧室

燃油流量 ṁ f、后可变面积涵道引射器外涵面积调

节量 ΔAR‑VABI及喷管喉部面积 A8有较大幅度的变

化，因此图 11只给出了以上 3个可调参数随时间

（t）的变化规律。从图 11（a）可以看出，ṁ f在点火

的瞬间快速增加，在点火瞬间 ṁ f主要受 Sm,ignition ≥
5%的约束，随后 ṁ f的增长速度主要受 Sm,CDFS≥
5%的约束（图 12（c）），当

-n h达到目标转速后，ṁ f

快速减少并在其慢车值附近微调，从而使
-n h保持

不变。从图 11（b）可以看出，相比于 ΔAR‑VABI的慢

车值，在起动过程中需要减少 ΔAR‑VABI，这是因为

减少 ΔAR‑VABI有利于减少发动机的涵道比，迫使更

多经过风扇压缩的高能气流进入核心机，从而加

速发动机的起动过程。从图 11（c）可以看出，相

比于 A8的慢车值，在起动过程中需要增加 A8，这

是因为增加 A8有利于增加涡轮落压比，从而可增

加转子转速。从图 12（a）可以看出，变循环发动

机在双外涵模态下的起动时间为 17.2 s（以
-n h达

到慢车转速的 97%为准），
-n h在 17.2 s之后保持不

变，低压转子相对物理转速
-n l在 27 s之后才开始

趋于稳定。此外，从图 12（a）中的局部放大图可

以看出，由于低压转子没有起动机带转，在静摩擦

扭矩的作用下，
-n l在 0.2 s时等于零，在 0.4 s之后

才大于零，并随着
-n h 的增加而缓慢增加。从图

12（b）~图 12（e）可以看出变循环发动机在双外

涵模态起动时仅 Sm,CDFS 达到了其过渡态的限制

值，其余参数皆大于其过渡态限制值。图 12（e）
中点火瞬间 Sm,burn 有一尖峰，这是由于点火瞬间

燃油流量主要受 Sm,ignition ≥ 5%的约束，从图 8可

图 11 双外涵模态下起动过程中的可调参数

Fig.11 Variable parameters of starting in double
bypass mode

表 4 非设计点可调参数

Table 4 Off⁃design variable parameters

可调参数

AMSV/%

θCDFS/（°）

ΔAF‑VABI/%

θHPC/（°）

ṁ f/（kg/s）

ALPT/%

ΔAR‑VABI/%

A8/m2

下限

0

-45

-100

-10

0. 3

70

-100

0. 25

上限

100

0

150

10

1. 7

130

150

0. 5

双外涵

100

-45

150

10

0. 093 3

130. 0

36. 271

0. 332 4

单外涵

0

-45

150

10

0. 093 4

106. 1

47. 026 2

0. 262 8

表 5 非设计点约束参数

Table 5 Off⁃design constraint parameters

约束参数

风扇喘振裕度 Sm,fan/%

核心机驱动风扇级喘振裕度 Sm,CFDS/%

高压压气机喘振裕度 Sm,HPC/%

稳定点火裕度 Sm,ignition/%

稳定燃烧裕度 Sm,burn/%

稳态

≥12

≥12

≥12

≥5

过渡态

≥5

≥5

≥5

≥5

≥5
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以看出，同样的 Ω及Φ下，Sm,burn比 Sm,ignition更大，因

此在点火的瞬间 Sm,burn 具有较大的值，点火成功

之后 Sm,ignition ≥ 5% 的约束取消，ṁ f 可进一步增

加，从而使得 Sm,burn快速减少。

为了分析不同可调参数对变循环发动机起动

性能的影响，采用本文提出的起动控制规律设计

方法，进一步开展了仅调节 ṁ f、同时调节 ṁ f 与

ΔAR‑VABI以及同时调节 ṁ f与 A8的起动性能计算，

表 6给出了以上 3种情况以及调节所有可调参数

（仅 ṁ f、ΔAR‑VABI与 A8有明显变化）时的起动时间。

可以看出，仅调节 ṁ f用时最久，相比仅调节 ṁ f，调

节 ṁ f与 ΔAR‑VABI可使起动时间减少 0.2 s，调节 ṁ f

与A8可使起动时间减少 0.8 s，调节所有可调参数

可使起动时间减少 1 s。可见除了 ṁ f，A8的调节对

起动过程的加速最为有效。

3. 2 单外涵起动过程计算结果

变循环发动机单外涵起动过程中的可调参数

及性能参数见图 13与图 14。大部分可调参数在

起动过程中保持不变或仅有微小变化，仅燃烧室

燃油流量 ṁ f、低压涡轮进口导叶面积 ALPT及喷管

喉部面积A8有较大幅度的变化，因此图 13只给出

了以上 3个可调参数随时间的变化规律。从图

13（a）可以看出，ṁ f在点火的瞬间快速增加，在点

火瞬间 ṁ f主要受 Sm,ignition ≥ 5%的约束，由于变循

环发动机在单外涵模态具有较大的 Sm,CDFS，在点

火之后 ṁ f的增长速度受 Sm,burn ≥ 5%的约束（图

14（e）），这就使得燃烧室可以在保持其稳定燃烧

的前提下注入较多的 ṁ f，当
-n h接近慢车转速时，

ṁ f的增长速度才开始受 Sm,CDFS ≥ 5%的约束（图

14（c）），当
-n h达到慢车转速后，ṁ f快速减少并在

其慢车值附近微调，从而使
-n h 保持不变。从图

13（b）可以看出，相比于 ALPT的慢车值，在起动过

程中需要增加 ALPT，这有利于更多经过风扇压缩

的高能气流进入核心机，从而加快发动机的起动

过程。从图 13（c）可以看出，与双外涵模态类似，

单外涵起动时也需要增加 A8。从图 14（a）可以看

出，变循环发动机在单外涵模态下的起动时间为

12.8 s，-n h 在 12.8 s之后保持不变，
-n l在 20 s之后

才开始趋于稳定，可见变循环发动机在单外涵模

态比双外涵模态起动快 4.4 s。图 14中其余参数

随时间的变化趋势与双外涵模态类似，不再赘述。

图 12 双外涵模态下起动过程中的性能参数

Fig.12 Performance parameters of starting in double
bypass mode

表 6 双外涵模态起动时间

Table 6 Starting time in double bypass mode

调节方法

调节 ṁ f

调节 ṁ f和 ΔAR‑VABI

调节 ṁ f和A8

调节所有参数

起动时间/s

18. 2

18. 0

17. 4

17. 2

161



第 37 卷航 空 动 力 学 报

图 14 单外涵模态下起动过程中的性能参数

Fig.14 Performance parameters of starting in single
bypass mode

为了分析不同可调参数对变循环发动机起动

性能的影响，采用本文提出的起动控制规律设计

方法，进一步开展了仅调节 ṁ f、同时调节 ṁ f 与

ALPT以及同时调节 ṁ f与 A8的起动性能计算，表 7
给出了以上 3种情况以及调节所有可调参数（仅

ṁ f、ALPT与 A8有明显变化）时的起动时间。可以

看出，仅调节 ṁ f用时最久，相比仅调节 ṁ f，调节 ṁ f

与ALPT可使起动时间减少 0.2 s，调节 ṁ f与A8可使

起动时间减少 0.6 s，调节所有可调参数可使起动

时间减少 0.8 s。可见除了 ṁ f，A8的调节对起动过

程的加速最为有效。

3. 3 迎风条件对起动性能的影响

本文取迎风来流马赫数为 0.04，该马赫数对

应的风力等级为 6级。经计算表明，在调节所有

可调参数的情况下，变循环发动机在双外涵与单

外涵模态下的起动时间比静止状态均减少 0.2 s。
与静止状态不同的是，在来流动压的驱动下，低压

转子在接通起动机的 0.2 s之后即脱离静止状态，

图 13 单外涵模态下起动过程中的可调参数

Fig.13 Variable parameters of starting in single
bypass mode

表 7 单外涵模态起动时间

Table 7 Starting time in single bypass mode

调节方法

调节 ṁ f

调节 ṁ f和ALPT

调节 ṁ f和A8

调节所有参数

起动时间/s

13. 6

13. 4

13. 0

12. 8
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其余参数变化规律与静止状态起动时的参数变化

规律几乎完全相同，不再赘述。

4 结 论

通过本文的研究，可以得到以下结论：

1）相比等熵效率，换算扭矩可以在全转速范

围内完整地描述旋转部件的性能变化，从而可保

证部件级起动模型的合理性。

2）本文提出的起动控制规律设计方法可以

使变循环发动机在不喘振、不熄火的情况下快速

起动。变循环发动机在双外涵及单外涵模态下的

起动时间分别为 17.2 s与 12.8 s。双外涵模态时

的关键可调参数为燃油流量、后可变面积涵道引

射器外涵面积调节量以及喷管喉部面积；单外涵

模态时的关键可调参数为燃油流量、低压涡轮进

口导叶面积以及喷管喉部面积。除了燃油流量，

喷管喉部面积的调节对起动过程的加速效果最为

明显。

3）当迎风来流马赫数等于 0.04时，变循环发

动机在双外涵与单外涵模态时的起动时间比静止

状态均减少 0.2 s。可以推断，变循环发动机在顺

风来流马赫数等于 0.04时的起动时间会比静止

状态增加约 0.2 s。后期需进一步建立可模拟顺

风起动的变循环发动机模型，并借助起动试验数

据验证本文结论的合理性。
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