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燃机总体性能与二次空气系统耦合的过渡态仿真
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摘　　　  要：    为提高燃机过渡态总体性能仿真精度，采用模块化思想建立和完善了二次空气系统精细化模

型，提出了燃机总体性能与二次空气系统（SAS）耦合的过渡态仿真方法。以双轴燃机为研究对象建立了仿

真算例，模拟并分析了突增、突卸和突甩负荷时二次空气系统各支路引气和汇流的动态变化对总体性能参

数的影响。结果表明：通过耦合仿真可以评估燃机运行工况的变化对引气比的作用效果，在突增、突卸负荷

时，二次空气系统引气比变化量为 0.18%，而对于突甩负荷这种极端工况，引气比的变化量增大至 0.55%；燃机

主流道与二次空气系统之间的动态交互作用不会显著影响过渡态总体性能参数，但对二次空气系统各支路

非均衡响应过程有较大影响，这是现代燃机精细化仿真中不可忽略的因素。
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Transient simulation for gas turbine overall performance coupled with
secondary air system
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Abstract:   To  improve  the  simulation  accuracy  of  transient  gas  turbine  overall  performance,  a
refined secondary air system (SAS) model was established and perfected in a modular fashion. A coupled
simulation method for transient performance and secondary air system was further proposed. A two-spool
gas turbine was modeled to analyze the dynamic variations of the SAS bleeding and returning as well as
their  effects  on  the  overall  engine  performance  parameters.  Results  showed  that  the  effect  of  engine
operating conditions on mass fractions of cooling air  can be evaluated by coupled simulation method.  A
variation  of  0.18%  in  the  mass  fractions  of  cooling  air  was  observed  during  the  sudden  load  change
process.  By comparison,  this  value  increased  to  0.55% for  the  gas  turbine  with  a  sudden load  shedding.
The mutual interactions between the main flow path and the SAS had more effect on the imbalanced local
response  of  the  SAS  than  the  overall  engine  performance  parameters.  This  phenomenon  cannot  be
neglected in the elaborate simulation of modern gas turbines.

Keywords:   gas turbine；secondary air system (SAS)；transient performance；
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燃机精细化仿真在任务分析、总体设计和

性能计算等方面的重要性日益增加。燃机中的

流路通常分成两部分，其一是由压气机、燃烧

室和涡轮通流组成的主流路，其二是从压气机

适当位置抽取空气以完成各种规定功能的二次

空气系统。在经典燃机仿真建模中，二次空气

系统的引气比通常按照一定比例给定，但当燃

机状态发生变化时实际引气比也会改变，从而

使得燃机性能仿真产生偏差。根据目前二次空

气系统设计流程，一般是先进行总体性能分析，

然后提取热力边界条件进行二次空气系统计算。

该方法通过人工迭代实现了稳态工况下的参数

交互，但过程繁琐，割裂了主流道与二次空气系

统之间的交互作用。由于燃机的设计需要反复

迭代多个回合 [1]，上述方法在工程应用方面难以

推广。

随着涡轮前温度的升高，所需要的冷气流量

也越来越大，抵消了部分压气机增压和燃烧室热

量加入带来的增益，因此优化设计二次空气系统

以减少引气比是提高燃机性能的途径之一。为了

在总体性能模型中考虑二次空气系统的真实影响，

需要对二次空气系统进行精细化建模并进行耦合

求解。

当总体性能与二次空气系统耦合求解时，二

次空气系统状态参数的变化可以实时反馈到总体

性能模型中，因此耦合仿真是提高燃机性能仿真

精度的途径之一。Carcasci等 [2] 基于 V94.3燃机

进行了非设计点下总体性能与二次空气系统耦合

求解，并通过实验数据对仿真模型进行了修正。

吴宏升[3] 开发了某型航改燃机和二次空气系统耦

合仿真工具，研究了当运行环境、油门角度及动

力涡轮导叶安装角变化时，二次空气系统对总体

性能的影响。Che等[4] 建立了某型涡扇发动机总

体性能和二次空气系统耦合仿真模型，分析了容

腔效应对推力和耗油率等参数的影响。刘传凯等[5]

提出了一种整机全流域零维仿真方法，实现了总

体性能和二次空气系统的过渡态耦合仿真。

Nikolaidis等 [6] 采用模块化思想建立了二次空气

系统元件模型，仿真了二次空气系统在变边界条

件下的过渡态特性。

上述文献的思路是将基于部件法的总体性能

模型与基于流体网络法的二次空气系统模型耦合

求解，除此之外还可采用计算流体力学（CFD）的

方法。由于前处理成本和计算量大等原因，较少

文献选择整机全三维数值计算[7-8]，大多采用整机

部分结构与其相应的二次空气系统进行耦合分

析[9-11]。

尽管有文献表明总体性能与二次空气系统

之间的动态交互不会显著影响总体性能参数 [5]，

但对于负荷变化频繁的燃机，过渡态过程中总

体性能对二次空气系统的非均衡响应不应忽略。

本文建立和完善了二次空气系统瞬态模型，在

燃机总体性能模型基础上实现了耦合二次空气

系统模型的过渡态仿真，研究了突增、突卸和

突甩负荷下二次空气系统和总体性能参数的变

化过程。

 1    二次空气系统瞬态模型

 1.1   旋转盘腔模型

ra rb
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压气机和涡轮盘腔如图 1所示，CV（control
volume），定义盘腔内半径为 ，外半径为 ，外围

盘罩宽度为 。
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图 1    旋转盘腔示意图

Fig. 1    Schematic of a rotating cavity
 

根据质量守恒、能量守恒和动量守恒可以建

立表征盘腔响应特性的模型方程[12-13]：
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dT
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Å
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·Ä∑
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∑
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∗
t p T

vφ Vcv

cp cV ρ

R w w = 1

w = −1 K

r mcv

其中，下标 1表示进口，下标 2表示出口，上标 表

示总参数， 为时间， 为腔内气流平均静压， 为

腔内气流平均静温， 为腔内气流旋转线速度，

为盘腔体积， 为比定压热容， 为比定容热容，

为密度， 为气体常数， 为涡结构指数， 表示

强迫涡， 表示自由涡， 为盘面力矩系数因

子， 为径向位置，盘腔内存储的流体质量 为

mcv =
pVcv

RT
（2）

ṁ1 ṁ2进出口质量流率 和 可通过下式进行计算：
ṁ1 =

A1 p∗1√
RT ∗1

Õ
2γ
γ−1

Å
p
p∗1

ã 2
γ

1−
Å

p
p∗1

ã γ−1
γ



ṁ2 =
Cd（cav）A2 p√

RT

Ã
2γ
γ−1

Å
p2

p

ã 2
γ

[
1−
Å

p2

p

ã γ−1
γ

]
（3）

γ Cd（cav）其中 为比热比， 为流量系数。

总传热量由风阻和对流换热引入的热量组成：

Q = Qwh+Qch （4）

由风阻引入的热量为

Qwh = Mdωd （5）

ωd Md其中 表示轮盘旋转角速度，盘面力矩 计算方

法如下：

Md =
w r2

r1

dMd

dr
dr （6）

其中

dMd

dr
=

5
2

K ·Cm ρr4ω2sgn（ωrel） （7）

ω ωrel其中 为气流旋转角速度， 表示轮盘和气流之

间的相对角速度，计算方法如下：

ωrel = ωd−
vφ
rw

b
· rw−1 （8）

Cm盘面力矩系数 计算方法为[14]

Cm = 0.073Re−0.2
φ,rb

（9）

Reφ其中 表示旋转雷诺数。

由对流换热引入的热量为

Qch =
∑

hdAd（Td−T） （10）

Ad Td hd其中 为轮盘表面积， 为轮盘表面温度， 为表

面传热系数。对流换热引入的热量可分为三部分：

①对于压气机轮盘，可按照垂直平板的自然对流

换热关联式[15] 进行计算，对于涡轮盘，可根据强

迫对流换热关联式[15] 进行计算；②对于压气机盘

腔外围盘罩，采用被加热盘上表面的自然对流关

联式计算[16]，其在适用范围内误差小于±5%；③对

于压气机盘腔旋转轴表面，采用平板强迫对流关

联式计算[17]。

Ms式（1）中，外围盘罩的力矩 计算方法为[14]

Ms = Ks ·Cτ
1
2
ρω |ω|（2π · r4

b） （11）

Ks Cτ其中 为外围盘罩阻力系数因子，阻力系数 定

义为[14]

Cτ = 0.031（2πReφ,rb）
− 1

7 （12）

 1.2   节流孔模型

节流孔广泛存在于涡轮盘、鼓筒、轴等旋转

结构中，起到节流作用，用以调节冷气流量和压

力以满足下游元件需要，通过孔的流量可以表

示为

ṁ =Cd（hole）p∗1A

Õ
2γ
γ−1

· 1
RT ∗1

Å p2

p∗1

ã 2
γ

−
Å

p2

p∗1

ã γ+1
γ


（13）

Cd(hole)

文献 [18]通过实验拟合了一系列经验关联式，

考虑了旋转效应、倾角、长度、圆角半径等对流

量系数 的影响，并验证了其适用性。

 1.3   轮缘封严模型

图 2（a）给出了典型轮缘封严示意图[19]。主流

道内高温燃气有可能通过转子与静子之间的轮缘

空间入侵盘腔，因此通常利用转子与静子上的凸

起阻隔燃气[20]。另一方面，从压气机中间级引气

对涡轮盘进行冲击冷却后，冷气通过轮缘封严汇

入主燃，当封严流量大于入侵流量时，起到对内

部腔室的保护作用。为了估计封严流量，将轮缘

封严等效为如图 2（b）所示的双级交错型封严。

采用以下方程估计封严流量[21]：
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ṁ =Cd（rim）FkAp∗1

œ
1−
Å

p2

p∗1

ã2

RT ∗1

ï
n′ − ln

Å
p2

p∗1

ãò （14）

A Fk Lr

Lt Cr Cd（rim）

其中 为流通面积，动能承转系数 由径向间距 、

齿尖厚度 和封严间隙 共同决定 [22]， 计算

方法为[23]

Cd（rim）=
π

π+2−5S +2S 2
（15）

其中

S =
Å

p1

p2

ã γ−1
γ

−1 （16）

n′虚齿数 定义为

n′ =
n
2

y′ （17）

y′ Lr/Cr虚密封系数 与 的关系为[24]

y′=11.630 79−3.622 825
Å

Lr

Cr

ã
+0.571 324 3

Å
Lr

Cr

ã2

−

0.040 560
Å

Lr

Cr

ã3

+0.001 048
Å

Lr

Cr

ã4

（18）

 1.4   叶片冷却模型

首先，将叶片视为由一定长度的通道组成，据

此根据绝热壁面条件计算得到冷气流量，其次根

据冷气参数和主流燃气参数进行换热计算，下面

简述换热模型的建立过程。

εc ṁc

ṁg

气膜绝热有效度 与冷气流量 和燃气流量

之间的关系为[25]

ṁc

ṁg
=

Kc

1+Bi∗
·
εc−ηf

[
1−ηc（1−εc）

]
ηc（1−εc）

（19）

ηc ηf其中内部冷却效率 和气膜冷却效率 定义如

下[26-27]：

ηc =
Tc,2−Tc,1

Tb−Tc,1
（20）

ηf =
Tg−Tf

Tg−Tc,2
（21）

Tc Tg Tb

Tf

其中 为冷气温度， 为燃气温度， 为叶片壁面

温度， 为有气膜冷却的情况下沿气膜下游某处

绝热壁面上的恢复温度[28]，即绝热时叶片型面温度。

Kc计算方法如下[29]：

Kc = Stg
cp,g

cp,c
· Ag

Ath
（22）

cp,g cp,c

Ag

Ath

Stg

其中 为燃气比定压热容， 为冷气比定压热容，

为叶片外表面积，其值可以通过叶片周长乘以

弦长进行粗略估计， 为涡轮叶片喉道面积，斯

坦顿数 定义为

Stg =
hg

（ṁg/Ath）cp,g
（23）

hg其中 为叶片表面传热系数。

毕渥数计算方法如下：

Bi∗ = Bitbc−
εc−ηf

1−εc
Bibw （24）

Bitbc Bibw其中热障涂层毕渥数 和叶片壁面毕渥数

分别定义为

Bitbc =
hg∆tbc

λtbc
（25）

Bibw =
hg∆bw

λbw
（26）

∆tbc ∆bw

λtbc λbw

其中 和 分别表示热障涂层和叶片壁面厚

度， 和 分别表示热障涂层和叶片壁面导热

系数。

εc气膜绝热有效度 计算方法如下：

εc =
Tg−Tb

Tg−Tc,1
（27）

 2    二次空气系统模型适用性及参数
影响研究

 2.1   旋转盘腔模型验证

采用文献 [12]中的数据验证旋转盘腔模型，

假设空气从盘腔径向位置 0.028 4 m处流入，从径

向位置 0.5 m处流出。初始时刻盘腔处于平衡态，

进口总压为 689.476 kPa，然后施加+10%的压力

阶跃，同时保持进口总温和出口背压不变。仿真

得到的盘腔内部静压响应如图 3所示，最大偏差

 

Cr

r b

Endwall

First seal

Second seal 

(a) 典型高压涡轮轮缘封严[19] (b) 双级交错型封严

Vane
Blade☆

L r L t
图 2    轮缘封严建模过程

Fig. 2    Modeling process of rim seal
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为 0.4%。

 2.2   节流孔和轮缘封严模型参数化研究

Π

图 4给出了节流孔在不同倾角和压比下的流

量变化，其中 表示压比。当压比小于 1.0时，流

量为负值，即发生逆流。随着压比升高，节流孔

逐渐达到临界状态，而当压比相同时，增大倾角

将使得流量下降，准确捕获了节流孔的工作特性。
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图 4    节流孔模型参数化研究

Fig. 4    Parametric study of the flow restriction orifice model
 

为了分析封严流量随压比的变化趋势，给定

封 严 结 构 参 数为 n=2、 Lr=0.8 mm、 Lt=0.2 mm、

rb=0.25 m，进口总压为 221.13 kPa，进口总温为

369.2 K。当封严间隙变化范围为 0.2～0.4 mm时，

计算得到的封严流量与压比之间的关系见图 5。
封严流量随压比和封严间隙的增大而增大，因此

过渡态过程中间隙的变化将对燃机性能产生

影响。

 2.3   叶片冷却模型参数化研究

114.595 359

1 700 λbw = 13

为研究叶片冷却模型的工作特性，给定进口

总压为  kPa，进口总温为  K，高温燃气

温度为  K。根据文献 [30]，可假设

∆bw = 1.3 λtbc = 1.8 ∆tbc =

0.18 hg = 10 000 ηc

ηf

W/（m·K）、  mm、  W/（m·K）、

 mm、  W/（m2·K）。内部冷却效率

以及气膜冷却效率 分别给定为 0.6和 0.7。图 6
给出了叶片壁面温度和气膜绝热有效度与压比之

间的关系，当压比增大时，冷气流量增大，显然冷

却效果更好，因而叶片壁面温度下降。
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图 6    涡轮叶片冷却模型参数化研究

Fig. 6    Parametric study of the turbine blade cooling model
 

 3    耦合二次空气系统的燃机性能建模

某型双轴燃机关键部件包括压气机、燃烧室、

涡轮以及动力涡轮，其中二次空气系统通过两条

支路进行模拟：支路 1（高压涡轮叶片冷却）和支

路 2（压气机盘腔通风及轮缘封严）。燃机设计点

参数见表 1，在设计点下两条支路的引气比分别为

2.45%和 2.17%，此时燃机的输出功率为 10 MW。

p∗3 T ∗3 ṁc,1

p∗25 T ∗25 ṁc,2

图 7给出了总体性能与二次空气系统耦合仿

真模型，支路 1冷气从压气机末级引出，引气参数

为 、 和 ，支路 2冷气从压气机中间级引出，

引气参数可表示为 、 和 。从压气机末级

引出的冷气经直径 15 mm、预旋角度 30°的预旋
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图 3    旋转盘腔平均静压响应对比

Fig. 3    Average static pressure response of the rotating cavity
 

 

0.8

0.6

0.4

0.2

0
1.0 1.5

Π
2.0 2.5

Cr=0.2 mm
Cr=0.3 mm
Cr=0.4 mm

m
/(k

g/
s)

图 5    不同压比下的封严流量

Fig. 5    Seal leakage flow under differernt pressure ratios
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喷嘴进入预旋腔，之后通过直径 10 mm的接受孔

进入盖板腔，完成对轮盘的冲击冷却后经榫槽进

入涡轮叶片冷却通道，最后汇入主燃，汇流参数

p∗r,1 T ∗r,1

p∗r,2
T ∗r,2

为 、   。压气机中间级引出的冷气在完成对

压气机盘腔的通风冷却后，经后轴颈上直径

20 mm的孔进入动力涡轮导向器和工作叶片之间

的轮缘空间，防止主流燃气入侵，汇流参数为 、

。

T45

Nhps Npts p3

由于燃机负荷变化频繁，仅采用常规 PID（比

例-积分-微分）控制器难以满足要求，因此设计了

一种基于升转速率的分段 PID控制算法（图 8），
以动力涡轮转速为控制参数，通过调节供油量使

得动力涡轮以恒定转速运行。过渡态过程中保持

喘振裕度（SM）、高压涡轮出口温度（ ）、转速

（ 和 ）、压气机出口静压（ ）满足限制条件。

该控制算法的改进之处包含两点，其一是在常规

PID基础上加入前馈指令 [31]，即首先依据负荷变

化大小预估燃油流量，其二是根据限制参数控制

燃油流量的极限值。采用这种方法能够缩短过渡

态时间，实现对负荷变化的快速反应，同时还能

保证压气机工作稳定。
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图 7    燃机及其二次空气系统耦合仿真模型

Fig. 7    Coupled simulation model for a gas turbine and its SAS
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图 8    改进的 PID控制器

Fig. 8    Improved PID controller
 

 

表 1    设计点参数

Table 1    Performance parameters at design point

参数 数值

ṁinlet/（kg/s） 36
Πc 13.6
Πt 3.9
Πpt 3.2

Nhps/（r/min） 38 143
Npts/（r/min） 20 000

P /kW 10 000

v1/% 2.45
v2/% 2.17

Πc Πt Πpt

N P v hps
pts

注： 为压气机压比， 为涡轮落压比， 为动力涡轮落压

比， 为转速， 为燃机输出功率， 为引气比，下标 表

示高压轴，下标 表示动力涡轮轴。
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 4    耦合仿真算法策略

如图 7所示，耦合仿真模型包含的自变量可

分为四类：

ṁinlet

β Πt

Πpt

1） 部件法涉及的自变量，包含进气道流量 、

压气机辅助线位置 、涡轮落压比 、动力涡轮落

压比 ，共 4个；

2） 流体网络法涉及的自变量，主要为节点静

压[32]。除引气和汇流点的总压和静压已知外，节

点 1～7的静压均为待求参数，共 7个；

v1 v23） 支路 1和支路 2的引气比 和 ，共 2个；

4） 支路 1和支路 2冷气出口总温和总压恢复

系数，共 4个。在计算二次空气系统出口边界条

件时，需要已知冷气出口参数才可以计算高压涡

轮和动力涡轮各站点的参数，由于此时冷气出口

参数未知，因此需要首先预估冷气出口总温和

总压。

综上所述，耦合仿真模型的待求变量共 17个，

所需的残量方程亦为 17个。对于总体性能模型，

根据质量守恒等列出残量方程[33]。对于二次空气

系统，通过某个节点的流量满足以下方程：

n∑
i=1

ṁ = 0 （28）

其中 i表示与某个节点毗邻的支路编号，n表示连

接到该节点的元件总数。

采用 Broyden拟牛顿法[34] 求解上述非线性方

程组，初始时刻变量的初值在寻优边界内进行给

定。特别地，对于节点静压可根据进出口压力按

线性分布给定。下一时刻的变量初值设为上一时

刻的收敛值，以加快计算速度。

 5    结果与分析

 5.1   突增和突卸负荷工况

该算例研究连续突增、突卸负荷时燃机过渡

态性能。当燃机在 1.0工况稳定运行时，第 10 s
突卸 30%负荷，第 100 s再次突卸另外 30%负荷，

最后在第 200 s突增 20%负荷。

图 9给出了二次空气系统各支路引气比的变

化曲线。第一次突卸负荷时，支路 1和支路 2引

气比分别最大下降到 2.22%和 1.97%，再次进入

稳定阶段后，两条支路引气比恢复到 2.41%和

2.15%。第二次突卸负荷后，两条支路引气比分别

稳定在 2.38%和 2.13%。当负荷再次突增时，两

条支路引气比最终稳定在 2.40%和 2.14%。引气

比的计算结果表明，当燃机处于稳定状态时，输

出功率对引气比影响不大，在突增、突卸负荷过

程中引气比变化量为 0.18%，燃机精细化仿真需

要在总体性能模型中考虑引气比的影响。

当燃机负荷突卸时，动力涡轮转速开始上升，

偏离设计点转速，此时控制器首先预估燃油流量，

然后在预估值的基础上进行精细调节。当燃机负

荷突增时，动力涡轮转速开始下降，此时需要增

加供油量以保证动力涡轮转速稳定。图 10给出

了两次突卸负荷和一次突增负荷过程中预旋系统

盖板腔静压和油气比 f的响应过程。为了保证燃

机在调节过程中不熄火、不超温超转，对油气比

的最大最小值有所限制。在第二次突卸负荷时，

油气比短暂触底到设定的最小值 0.01，并很快恢

复到稳定值。盖板腔静压在负荷突卸时迅速下降，

在负荷突增时又迅速上升。腔压的变化时间略晚

于油气比，表明当燃油流量发生变化时，二次空

气系统需要延迟一定时间才可以重新建立起新的
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图 9    燃机突增、突卸负荷时引气比变化

Fig. 9    Variation of mass fractions of cooling air for the gas

turbine during sudden load increases and decreases
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平衡，同时计算结果也表明该延迟时间非常短暂，

因此在过渡态过程中二次空气系统能够很快建立

起新的平衡，与文献 [35]观察到的二次空气系统

内节点压力、流量与进口压力存在 0.01 s的短暂

延迟现象类似。

图 11给出了采用非耦合方法（引气比为常值）

与耦合仿真方法得到的叶片壁面温度，后者约比

前者高 4 K，表明冷气在对涡轮盘冲击冷却的过

程中总温升高，对涡轮叶片的冷却能力有所降低。
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图 11    叶片壁面温度

Fig. 11    Blade wall temperature
 

图 12表明，由于压气机轮盘表面传热及风阻

引起的温升，对冷气在燃机下游的冷却能力产生

了影响，且温升随着输出功率的增大而增大，在

1.0工况时温升约 4.2 K。由于本算例仅考虑了单

个盘腔，如果考虑压气机多级盘腔串联情况，实

际温升将更高，因此在总体性能模型中考虑轮盘

传热和风阻温升的耦合仿真可以给出更精确的下

游空气参数。

该燃机控制规律为等转速控制，瞬态调速率

和稳定时间是其重要技术指标[31]。图 13表明，第

一次突卸 30%负荷时，动力涡轮转速在 3.0 s内上

升了 283 r/min，瞬态调速率为 1.41%，稳定时间约

为 35 s；第二次突卸 30%负荷时，动力涡轮转速

在 4.5 s内上升了 351 r/min，瞬态调速率为 1.75%，

稳定时间约为 40 s；最后突增 20%负荷时，动力

涡轮转速在 6 s内下降了 493 r/min，瞬态调速率

为 2.46%，稳定时间约为 45 s。
燃机共同工作点的移动轨迹可分为三部分，

分别对应两次突卸负荷、一次突增负荷过程。

图 14表明，在突卸负荷过程中压气机压比下降、

核心机转速下降；在突增负荷过程中，压气机共

同工作点沿着喘振边界向转速和压比增大的方向

移动。在整个过渡态过程中，核心机转速和动力

涡轮转速均没有超过限制，燃机安全稳定地完成

了调节过程。
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图 14    燃机突增、突卸负荷时压气机共同工作线

Fig. 14    Operating line of the compressor for the gas turbine

during sudden load increases and decreases
 

 5.2   突甩负荷工况

该算例研究突甩 100%负荷时燃机过渡态性

能。总模拟时间为 200 s，其中前 10 s燃机以 1.0
工况稳定运行，第 10 s时突甩 100%负荷，第 20 s
时突增 100%负荷，回到 1.0工况。突甩 100%负
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图 12    通风支路温升

Fig. 12    Temperature rise of the ventilation branch
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图 13    动力涡轮转速变化曲线

Fig. 13    Variation of power turbine speed
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荷和突增 100%负荷均为燃机过渡态过程中的极

限工况，通过对极限工况的模拟，分析基于升转

速率的 PID控制器以及动力涡轮前放气对燃机过

渡态性能的影响。

图 15给出了二次空气系统各支路引气比的

变化曲线，相比于突增、突卸负荷工况，突甩负荷

时引气比变化量增大至 0.55%。甩负荷时，两条

支路的引气比均迅速下降。在油气比维持最小状

态时，引气比轻微上升，并在动力涡轮输出功率

增大的时候快速上升，这种现象有助于满足热端

部件的冷却需求。
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图 15    燃机突甩负荷时引气比变化

Fig. 15    Varation of mass fractions of cooling air for the gas

turbine with a sudden load shedding
 

图 16为动力涡轮转速变化曲线，甩负荷发生

后，动力涡轮转速快速上升，上升速率约 442.4
r/min/s，并在第 20 s达到峰值 24 424 r/min，主要原

因在于此时燃机负荷重新回到 1.0工况，之后转

速开始迅速下降并重新回到目标转速。

在动力涡轮前设有放气阀[36]，当动力涡轮转

速超过 22 000 r/min时放气阀打开，此时 10%的

燃气在进入动力涡轮前被引入到排气蜗壳内，降

低了进入动力涡轮的燃气流量和总焓，进一步防

止动力涡轮转速飞升。图 17给出了该型燃机突

甩负荷阶段阀门的开度，其中数值 100%表示放

气阀打开，数值 0表示放气阀关闭。结合图 16发

现，在甩负荷 4.0 s后，动力涡轮转速升至 22 000
 r/min，此时阀门开度为 100%，在降低燃油流量和

放气的双重调节作用下，经过 11.5 s动力涡轮转

速再次低于阈值，放气阀关闭。
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图 17    放气阀开度

Fig. 17    Opening of vent valve
 

由于燃机从 1.0工况甩负荷，并最终重新回

到 1.0工况，因此在部件特性图上工作线表现为

封闭的环形（图 18）。在压气机特性图上，当甩负

荷发生后，共同工作点几乎是沿着等换算转速线

迅速朝压比减小的方向移动到①；此后，基于升

转速率的分段 PID控制器将油气比限制在最小

值 0.01，在尽可能迅速降低动力涡轮转速的情况

下保证燃机持续运行；第 27.5 s时，油气比不再限

制在最小值，压气机压比开始上升，共同工作点

从②移动到③；之后，燃油的调节过程交由 PID
完成，并在喘振裕度和结构强度的限制下最终回

到设计点。
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图 18    燃机突甩负荷时压气机工作线

Fig. 18    Operating line of the compressor for the gas turbine

with a sudden load shedding
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图 16    动力涡轮转速变化曲线

Fig. 16    Variation of power turbine speed
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 6    结　论

本文对耦合二次空气系统的燃机过渡态总体

进行了仿真研究。通过数值实验的方式，验证了

本文所提出方法的有效性和可行性，得出结论

如下：

1）  燃机主流道与二次空气系统之间的动态

交互作用不会显著影响总体性能，但对二次空气

系统各支路非均衡响应过程有较大影响；

2）  引气比的大小和动力涡轮输出功率存在

关系，突卸负荷时引气比下降，突增负荷时引气

比增大，突甩负荷时引气比下降更为迅速；

3） 冷气在经过盖板预旋系统后，由于轮盘对

流换热，降低了对涡轮叶片的冷却能力，耦合仿

真方法可以给出更精确的下游空气参数；

4）  过渡态过程中二次空气系统的响应速度

略慢于燃油调节速度，表现出一定的容积惯性，

但延迟时间较短。
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