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基于试飞数据的涡轴发动机性能建模技术 *
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摘 要：为了实现军用涡轴发动机在装机状态下的虚拟预测试飞，通过罚函数法求解超定非线性方

程组的最小二乘解，并采用回归分析对部件特性耦合因子进行曲线拟合，优化基准稳态模型，构建了某

型涡轴发动机稳态性能计算模型。在此基础上，应用发动机加减速试飞数据，综合考虑部件容腔效应、

转动部件的转子动力学和高温部件的传热效应，开发了涡轴发动机部件级过渡态性能计算模型。采用该

模型对包线范围内不同工况的发动机稳态和过渡态工作过程进行了仿真预测，结果表明：与真实装机试

验结果相比，发动机各工作参数的稳态预测精度在4.2%以内，过渡态预测精度在9.2%以内，满足工程

精度要求。该模型能够满足虚拟预测试飞的技术需求，对涡轴发动机的设计、试飞和使用具有重要

作用。
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Abstract：In order to realize the virtual predictive flight test of military turboshaft engines under installed
condition，the steady-state performance calculation model of turboshaft engine was constructed by solving the
least square solution of overdetermined nonlinear equations with penalty function method，using regression analy⁃
sis to fit the curve of the component characteristics coupling factors，and optimizing the baseline steady state
model. Then considering the volume effect，rotor dynamics of rotating parts，and heat transfer effect of high tem⁃
perature parts，the component-based transient performance model of the turboshaft engine was developed，with
the support of the acceleration and deceleration experimental data. This model was used to simulate the steady
state and transient state under some engine working conditions in the flight envelope. Compared with the real in⁃
stalled test results，the results show that the steady-state prediction accuracy of engine parameters is less than
4.2% and the transition state prediction accuracy is less than 9.2%. The model can meet the technical require⁃
ments of virtual predictive flight test，and plays an important role in the design，experimental and service of tur⁃
boshaft engines.
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1 引 言

军用涡轴发动机通常选取典型高度和速度点进

行飞行试验［1］，为了合理地评定这些有限的试飞结

果，预测涡轴发动机在全包线范围内的工作能力，可

以通过虚拟预测试飞等手段实现。然而，传统的相

似换算方法在评估涡轴发动机性能时会引入较大误

差［2］，这是由于涡轴发动机通常采用动力涡轮恒转速

的调节规律，无法同时满足燃气涡轮和自由涡轮的

相似条件。若能将涡轴发动机数学模型应用于试飞

评估，将会消除不相似引起的误差，从而极大提升涡

轴发动机真实装机性能的评估精度。

目前涡轴发动机的性能建模方法主要有两类：

一是基于试车/试飞数据，直接通过系统辨识的方法

建立发动机模型［3-4］；二是基于部件特性，通过求解部

件共同工作方程，完成整机模型的构建［5-8］。第一类

方法不能反映发动机的共同工作过程，无法获取试

验中未测量的参数，同时也缺乏扩展性，如使用基于

地面试验数据构建的模型计算飞行中的性能时会产

生较大误差。第二类方法获得的模型往往与真实飞

行性能存在较大误差，这是由于涡轴发动机装机后

受到直升机旋翼下洗流、进排气损失、引气与功率提

取等因素的影响［9-10］，性能发生了变化，不能直接用

于装机性能的确定。本文拟采用第二类方法，结合

修正思想以提高装机性能模型的计算精度。经过试

飞数据修正后的部件级模型能够在全包线范围内模

拟发动机的稳态和过渡态特性，预测飞行包线边界

或复杂环境条件下的发动机状态和可能存在的风

险，对飞行试验设计具有重要意义。

在发动机模型修正与验证方面，国内外学者做

了一些工作［11-13］，建立全新的部件特性以适应试验结

果，然而这些工作仅限于非装机条件下的台架/高空

台试验，飞行中应用很少。飞行试验中受到的不确

定性因素成倍于非装机试验，如飞行中风向、风速、

温度、湿度、云层等气象条件的不确定性以及直升机

整机系统协同工作时产生的振动、功率的需求、负载

的改变、电磁环境的变化等内在影响因素，因此修正

模型精度的难度远大于非装机试验。

早期的发动机模型大多侧重于稳态性能的研

究，对于过渡态工作过程考虑的因素较少。如文献

［14］仅考虑了部件容腔效应和转子惯性在过渡态过

程中产生的影响，忽略了热传递这一因素；文献［15］
则主要考虑了热传递对发动机加减速特性的影响。

过渡态工作过程需要全面考虑转速、压力、温度、流

量等参数的跟随性，缺少任一影响因素就不能完整

反映过渡态特征，从而难以保证过渡态模型的计算

精度［16-18］。

本文基于涡轴发动机试飞数据，对部件级基准

模型进行修正，综合考虑容腔效应、转子惯性、热惯

性等因素，建立符合真实飞行条件的涡轴发动机稳

态和过渡态模型。以此来完善飞行试验结果的评估

方式，为涡轴发动机性能评估、加减速特性评估、试

验点预测、状态监视、健康管理和故障诊断等方面提

供新的思路。

2 研究对象及计算方法

2.1 研究对象

研究对象为国产某型军用涡轴发动机，发动机

本体主要由预旋式粒子分离器、五级轴流加一级离

心式组合压气机、短环直流燃烧室、两级轴流气冷式

燃气涡轮、两级轴流非冷却动力涡轮组成，截面编号

如图 1所示。该型发动机功率轴采用前输出方式，燃

气涡轮的冷却气流来源于压气机出口，动力涡轮采

用恒转速控制。

2.2 稳态模型的建立及修正方法

本文的建模工作是在涡轴发动机基准稳态模型

的基础上进行的，其基本建模思路为：基于涡轴发动

机通用部件特性，以燃气发生器转速 Ng为控制参数，

按照各结构部件顺序进行热力循环计算，结合（1）燃

气涡轮-压气机流量连续；（2）动力涡轮-尾喷管流量

连续；（3）燃气涡轮-压气机扭矩平衡等物理关系，建

立涡轴发动机共同工作的非线性方程组，通过迭代

求解，即可获得涡轴发动机基准稳态模型。

基准稳态模型与实际发动机稳态性能之间存在

一定的差异，在此基础上，需要根据研究对象的实际

情况进行合理的修正和校准，从而使稳态性能模型

能够完全表达实际发动机的关键性能特征。本文对

通用部件特性进行平移和缩放［19］，使共同工作线逼

Fig. 1 Section number diagram of turboshaft engine
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近飞行试验测量结果，从而获取部件特性修正因子。

利用大量的稳态飞行试验数据，逆向求解部件特性

耦合因子，然后拟合曲线，获得适用于该型涡轴发动

机性能计算的新部件特性。

依次选取压气机压比 πC，压气机温比 TRC，压气

机进口换算流量 Wa2C，动力涡轮单位焓降 HPT作为部

件特性的优化目标，其耦合因子分别定义如下

πC,OH = πC,exp
πC,cal

（1）

TRC,OH = TRC,expTRC,cal
（2）

W a2C,OH = W a2C,exp
W a2C,cal

（3）

HPT,OH = HPT,exp
HPT,cal

（4）
式中下标 OH为耦合因子，exp为试验结果，cal为

计算结果。

热力循环计算过程中，使用耦合因子对部件特

性进行修正，逼近试飞数据。通过飞行试验，选取

若干个测量精度较高的关键性能参数和内流道截

面参数进行校准。本文选取的参数分别为扭矩 Q，

压气机出口静压 ps3，燃油流量 W f，燃气涡轮后总

温 T45。

在给定飞行条件和燃气发生器转速的情况下，

对发动机共同工作线进行修正，除了需要满足发动

机部件共同工作的流量连续、扭矩平衡方程外，还需

保证上述关键性能参数或内流道截面参数的计算精

度，即参数测量值与模型计算值相等。可直接使用

燃油流量的测量值参与修正计算，此外还需给定燃

气涡轮落压比 πGT 的初猜值，加上四个耦合因子，共

有五个未知数。

于是，优化问题转换成为 6×5超定非线性方程组

的求解问题，本文基于迭代收敛技术，采用罚函数法

迭代求解方程组，以平衡方程残差 err的平方和最小

值为目标函数 F，寻找超定非线性方程组的最小二

乘解

F = min (∑
i = 1

6
err2i ) （5）

对每一个试飞数据都进行逆向求解，得到大量

的耦合因子，采用回归分析方法对耦合因子进行拟

合，即可获得发动机在慢车以上状态下的耦合因子

拟合曲线及函数表达式。图 2给出了发动机在慢车

以上状态下 πC，TRC，Wa2C和 HPT等部件特性参数的耦

合因子拟合结果。 Fig. 2 Coupling factor after the idle state
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使用拟合后的耦合因子对发动机共同工作线和

部件特性进行修正，图 3分别给出了部件特性修正前

后的共同工作线、压气机温比-压比特性、动力涡轮

焓降-落压比特性。

2.3 过渡态模型的建立方法

2.3.1 过渡态计算程序流程

涡轴发动机在进行加、减速等过渡态工作过程

中，严格来说部件特性与稳态时是有微小变化的，这

是由于气流本身的非定常性及转子叶片与机匣之间

的间隙变化等因素所导致的。考虑到发动机的气动

过程非常迅速，气流微团从发动机进口到尾喷管出

口的流动速度远大于转子转速，因此在本文计算中，

认为这些影响可以忽略，直接使用经稳态试飞数据

修正后的部件特性进行过渡态计算。但在过渡态计

算过程中，仍需要综合考虑部件间的容腔效应、转动

部件的转动惯量和高温部件的传热效应，热力循环

计算流程如图 4所示。整个过渡态计算过程以燃油

流量 W f为控制参数，计算程序核心代码流程如图 5
所示。

2.3.2 热力循环计算和平衡方程的修正

在涡轴发动机过渡态计算中，需考虑部件内或

部件间容积室的容腔效应，容积室内由于气流密度

变化会产生质量的储存和释放，导致进、出口的气流

参数不再相等，稳态计算中的流量连续不再适用，需

加入压力的微分项来修正流量连续方程。

本文计算中考虑了该型涡轴发动机中容积较大

的容积室，如压气机容积室、燃烧室容积室和涡轮间

容积室的容腔效应，忽略了其它较小容积的容积室，

在保证工程精度的同时简化了计算。考虑到这三个

容积室的容腔效应，分别在压气机引气流量连续方

程、压气机-燃气涡轮流量连续方程、动力涡轮-尾喷

管流量连续方程中加入压气机后总压 p3，燃气涡轮前

总压 p41，动力涡轮前总压 p45的微分项进行修正

W a3 = W a3,bl + W a31 + f (dp3 /dt) （6）
W a31 + W f = W 41 + f (dp41 /dt) （7）
W a3 + W f = W 45 + f (dp45 /dt) （8）

式中下标 bl为引气。

在发动机过渡态气动过程中，气流参数的变化

比转子转速的变化快得多，这是由于转动部件具有

Fig. 3 Component characteristics before correction

and after correction

Fig. 4 Calculation process of transient thermodynamic cycle
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转动惯量，气流经过燃气涡轮后产生的功率有一部

分用于驱动燃气发生器转子加速或减速，因此压气

机和燃气涡轮的扭矩并不相等，需采用转子动力学

方法来修正扭矩平衡方程。

考虑到燃气发生器转子的转动惯量，在燃气涡

轮-压气机扭矩平衡方程中加入燃气发生器转速 Ng
的微分项进行修正

QC + dN g
dt ⋅

πJGT
30 = QGT （9）

式中 QC为压气机消耗的扭矩，QGT为燃气涡轮产

生的扭矩，JGT为燃气发生器转子的转动惯量。

在发动机过渡态工作过程中，高温燃气与发动

机结构部件之间存在大量的非定常热交换，为提高

过渡态模型仿真精度，热交换的影响不容忽略。在

涡轴发动机中，主要体现在燃烧室出口的高温燃气

与机匣金属壁面和涡轮叶片金属的对流换热。发动

机内部传热效应非常复杂，为了简化计算，将参与高

温 燃 气 热 交 换 的 结 构 部 件 理 想 化 为 一 个 集 中 质

量［20］，这样就转化成为高温燃气与集中质量之间的

热传递计算。

高温燃气与集中质量之间的对流换热量分别与

集中质量和高温燃气的热量变化相等，即

hAm (T41 - Tm) = cp,mM dTm
dt （10）

hAm (T41 - Tm) = cp,gW g (T41,ns - T41) （11）
式中 h为燃气与集中质量间的表面传热系数，Am

为对流换热面积，Tm为集中质量的总温，cp，m为集中质

量的比热，M为集中质量的质量，cp，g为燃气的比热，

Wg为燃气流量，T41，ns为不考虑热传递的燃气涡轮前

总温。

定义时间常数 τ1 = Mcp，mhAm
，τ2 = Mcp，m

W g cp，g
，整理得

T41 = τ1T41,ns + τ2Tmτ1 + τ2 （12）

Tm,t + Δt = T41,t + Δt - (T41,t - Tm,t) ⋅ e
- Δt
τ1 （13）

式（10）表征了每一瞬时时刻燃气温度与集中质

Fig. 5 Flow chart of transient computing program
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量温度之间的关系，式（11）表征了过渡态燃气温度

和集中质量温度与时间的关系。将传热效应纳入热

力循环计算，通过迭代求解，即可计算得到过渡态的

燃气涡轮前总温 T41和集中质量温度 Tm。图 6给出了

高温燃气与集中质量之间传热效应的计算流程图，

在燃烧室部件和燃气涡轮部件之间添加传热计算模

块，完善热力循环计算过程。

对比考虑和不考虑传热效应时燃气涡轮前温

度，如图 7所示，可以明显看到，在发动机过渡态气动

过程中，集中质量温度 Tm变化比较平滑，而燃气涡轮

前总温 T41随供油变化响应较为剧烈，考虑和不考虑

传热效应时差异较大。在发动机加速（或减速）过程

中，考虑传热效应后，T41变化有延迟，且增幅（或减

幅）较小，更符合实际情况，从而提升了模型精度。

3 结果与讨论

3.1 稳态模型的验证

为验证稳态计算模型的精度，选取该型发动机

在地面以不同扭矩状态工作以及气压高度 1~6km下

以不同速度稳定平飞的试验数据进行对比，计算各

高度层下以不同扭矩、不同发动机状态时 W f，Q，T45，

ps3等参数的最大相对误差如表 1所示。以 Q为例，最

大相对误差的计算式为

Q err = max
|

|
||

|

|
||
Q eal - Q exp
Q exp

× 100% （14）
通过误差分析可以看到，在地面和空中不同工

况下，W f的误差在 3.6%以内，Q的误差在 4.2%以内，

T45的误差在 1.9%以内，ps3的误差在 3.6%以内，各工

作参数的稳态计算误差均满足工程精度要求。

3.2 过渡态模型的求解、验证与应用

根据该型涡轴发动机的加、减速试飞数据，给出

大气条件 ps0和 Ts0以及上提、下放总距杆过程中的供

油规律，以实时燃油流量作为过渡态的控制参数。

先以初始条件进行一步稳态计算，获得初始时刻的

稳态结果，然后给定一个微小步长 Δt，给定燃气发

生器转速和三个容积室总压的微商（dNg/dt，dp3/dt，
dp41/dt，dp45/dt）的初猜值，通过欧拉法计算常微分方

程，得到下一时刻的转速和总压值

N g ( t) = N g ( t - 1) + Δt·dN g /dt （15）

Table 1 Maximum steady state relative error

on the ground and in flight (%)

Condition
Ground
1km
2km
3km
4km
5km
6km

Wf，err
1.6
1.9
2.6
2.7
2.7
3.6
3.5

Qerr
1.1
2.3
1.8
3.5
3.8
3.9
4.2

T45，err
1.4
1.4
1.3
0.9
1.9
1.9
1.1

ps3，err
2.2
2.1
2.8
3.3
2.5
3.6
2.2

Fig. 7 Gas turbine front temperature comparisons between

considering and not considering heat transfer effect

Fig. 6 Flow chart of heat transfer calculation
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p3 ( t) = p3 ( t - 1) + Δt·dp3 /dt （16）
p41 ( t) = p41 ( t - 1) + Δt·dp41 /dt （17）
p45 ( t) = p45 ( t - 1) + Δt·dp45 /dt （18）

然后根据下一时刻的大气条件和燃油流量，以

燃气发生器转速和三个容积室压力作为已知参数，

进行过渡态热力循环计算。综合考虑容腔效应、转

子动力学和传热效应，列出含微分项的 4×4非线性方

程组，该方程组包含四个未知数，四个平衡方程。采

用牛顿-拉夫逊法进行迭代求解，达到计算精度后，

获得此时的发动机状态。选取 Ng，p3，p41，p45作为下一

时刻的初始状态，四个微商值作为求解下一时刻的

初猜值，以下一时刻的大气条件和燃油流量进行接

下来的过渡态计算，以此来实现发动机过渡态工作

过程的模拟。这种过渡态模型求解方法不仅考虑了

转子动力学的影响，同时也描述了容腔效应及传热

效应所起的作用，全面准确地反映了过渡态的工作

特点。

由于试飞单位缺乏该型发动机自带控制器的详

细设计资料，所以仅能通过大量的试飞结果反向构

建模型。依据典型加、减速试飞数据的大气条件和

供油量，开展过渡态模型求解计算，选取 Ng，Q，T45，ps3
等参数与试验结果进行对比，即可验证模型的精度。

在给定大气条件下，涡轴发动机地面加、减速试验

中，各工作参数的模型计算结果与试验值对比如图 8

所示。选取 1.2km，2.0km，4.0km三个高度分别进行

发动机加、减速试飞，各工作参数的模型计算结果与

试验值对比如图 9所示。

分别对该型涡轴发动机加速过程和减速过程中

Ng，Q，T45，ps3的计算误差进行分析，限于篇幅，只给出

地面加、减速过程的实时相对误差，如图 10所示。在

地面和空中不同高度下，发动机加、减速过程中的最

大相对计算误差值见表 2。

通过误差分析可以看到，在进行发动机加、减速

过程中，模型的计算结果与试验结果基本一致，过渡

态的计算误差略大于稳态计算误差。地面条件下，

Ng，Q，ps3的过渡态计算误差满足工程精度要求，T45的

最大计算误差仅为 8.6%；空中不同工况条件下，Ng的

计算误差满足工程精度要求，Q，T45，ps3的最大计算误

差分别为 8.6%，9.2%，6.3%。地面条件下，计算模型

Fig. 8 Comparisons between calculated and experimental values of ground acceleration and deceleration processes

(ps0=96.7kPa, Ts0=2.3℃)

Table 2 Maximum relative error in acceleration and

deceleration processes on the ground and in flight (%)

Condition
Ground
1.2km
2.0km
4.0km

Acceleration
Ng,err
1.0
0.4
0.8
0.5

Qerr
3.4
5.9
5.6
6.4

T45,err
8.6
8.8
8.5
8.7

ps3,err
2.7
1.4
2.1
2.2

Deceleration
Ng,err
1.5
0.7
1.7
1.8

Qerr
2.9
4.4
8.6
6.5

T45,err
7.8
2.9
9.2
8.3

ps3,err
2.1
2.2
6.3
5.3
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满足高精度过渡态计算模型的要求；空中条件下模

型计算误差稍大于地面条件，但仍能控制在 9.2%以

内，符合工程精度要求。因此，本文建立的涡轴发动

机计算模型能够较为准确地描述发动机过渡态各参

数的响应情况。

该模型的验证采用了与自身发动机试验结果作

对比的方式，计算精度仍有提升空间，可针对如下误

差来源进一步开展工作以提升仿真精度：

（1）由于受到飞行条件不稳定的影响，稳态试飞

数据修正得到的耦合因子差异较大，误差带较宽，修

正后的部件特性又只是在共同工作线上进行更改，

在建立计算模型时难免会出现误差。

（2）缺乏发动机自带控制器的设计资料，仅采用

试验中测量精度较高的关键性能参数和内流道截面

Fig. 9 Comparisons between calculated and experimental values of flight acceleration and deceleration processes

Fig. 10 Real-time relative calculation error of acceleration and deceleration process (ps0=96.7kPa, Ts0=2.3℃)
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参数进行校准，模型难免出现微小偏差。

（3）计算程序中做了很多假设和简化，如假设发

动机同一截面上气流参数均匀、假设气体不可压、忽

略气体粘性和惯性力等，给模型计算带来了一定

误差。

（4）飞行试验中 T45为温度传感器所测，涡轮间高

温燃气与温度传感器之间存在对流换热现象，使得

试验值具有一定的滞后性，而模型计算具有非常强

的实时性，因此模型计算中 T45的变化趋势相对于试

验结果较为超前，从而导致过渡态的 T45计算误差

较高。

部件级计算模型的优势在于，除了试验能够测

量的参数以外，它还能够获取更多非测量参数，从而

更加全面地反映发动机各个截面的压力、温度、流量

等参数的响应情况，对发动机状态监视、故障诊断等

方面具有重要意义。以该型涡轴发动机在地面条件

下的加、减速过程为例，图 11给出了 Wa2，FAR，T41，

πC，πGT，πPT等非测量参数的时间历程曲线。

4 结 论

本文对基于试飞数据的涡轴发动机稳态和过渡

态模型的建立、修正和验证方法进行了研究，得到以

下结论：

（1）通过稳态试飞数据修正部件特性，构建的稳

态性能计算模型计算精度在 4.2%以内；在此基础上

考虑容腔效应、转子动力学和传热效应等因素，构建

的过渡态计算模型精度在 9.2%以内，满足工程精度

要求。

（2）稳态和过渡态计算模型能够满足涡轴发动

机在不同工况下的性能计算，与真实装机试飞结果

基本一致，具有一定的工程实用性。

（3）将有限的试飞结果转化为数学模型，从而能

够给出更多飞行条件下发动机稳态或过渡态的参数

响应情况，也能够获取更多非测量参数，扩大了飞行

试验的作用。
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