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摘 要：为了提高涡扇发动机过渡态性能仿真的精度并实现过渡态性能计算模型的工程应用，梳理

了不同因素对涡轮发动机过渡态性能的影响机理，介绍了各影响因素的建模方法，在此基础上建立了精

细化涡扇发动机整机过渡态性能仿真模型。研究分析了总温、总压和燃油流量传感器的过渡态效应及其

建模方法。最终利用涡扇发动机整机地面台架加减速性能试验数据对精细化过渡态模型进行了验证，结

果表明：高低压物理转速、推力、压气机出口总压和内涵排气温度的平均误差分别为 0.45%，0.77%，

0.61%，0.44%和1.77%，最大误差分别为2.82%，1.92%，7.45%，5.67%，5.28%，加速时间的误差小于

0.26s。本文揭示了过渡态性能仿真模型误差的机理。
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Abstract：To improve the precision of the transient performance simulation of turbofan engine and to real⁃
ize its engineering application， the influence mechanism of different factors on the transient performance of tur⁃
bine engine is investigated. The modeling method of different factors are introduced， and on this basis， a refined 
simulation model of the transient state performance of a turbofan engine is established.The transient state effects 
of the sensor of total temperature， total pressure and fuel flow are studied and modeled. Finally， the refined tran⁃
sient state model is verified by the transient performance test data of acceleration and deceleration performance on 
the ground test stand of the turbofan engine. The results show that the average errors of high pressure spool speed， 
low pressure spool speed， thrust， compressor outlet total pressure and internal exhaust gas temperature are 
0.45%， 0.77%， 0.61%， 0.44% and 1.77%， respectively， the maximum errors are 2.82%， 1.92%， 7.45%， 
5.67% and 5.28%， respectively， the error of acceleration time is less than 0.26s. The study in this paper illus⁃
trates the mechanism that causes the error of the transient state performance simulation model.
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1 引 言

航空发动机的正向研发是极其复杂的系统工

程，需要进行“设计-试验验证-修改设计-再验证”的

迭代过程，而仿真技术的应用则可以减少迭代、缩短

周期、降低成本［1］。在总体性能设计层面，部件级模

型以其计算速度快，模型修改便利和能够反映整机

匹配机理等特点，成为总体性能专业的主要仿真工

具。整机部件级过渡态模型是在稳态模型的基础上

考虑过渡态过程中的转子加速功率、容积效应、热存

储效应、叶尖间隙变化等过渡态效应。

过渡态模型的发展趋势是在部件级模型中不断

添加各种过渡态因素的模型，以期提高仿真精度。

国内的过渡态计算模型中，大部分都考虑了转子惯

量和容积效应对动态过程的影响，因而针对这两个

因素的建模、仿真技术已比较成熟。王新月等［2］、黄

顺洲［3］、张晓博［4］建立的不同类型发动机的过渡态实

时仿真模型均主要考虑了转子转动惯量和容积效应

对过渡态性能的影响，王新月对某混合排气涡扇发

动机地面点的慢车到最大状态的加减速过程进行了

仿真，结果表明所建立的仿真模型与传统方法相比

精度基本相同且计算速度大幅提升；张晓博应用面

向对象的方法设计并开发了一种通用的可视化的航

空发动机性能仿真系统，通过对多种类型发动机的

性能仿真，表明了仿真系统的逻辑正确，结果准确。

为进一步提高精度，还有研究人员在过渡态模

型中考虑了叶尖间隙和热存储效应等因素的影响。

吴虎等［5］开发了一种预测热传递对涡轮发动机瞬态

性能影响的物理模型，并对某双轴发动机的加减速

及 Bodie 加速过程的性能进行了数值分析。薛萱［6］在

整机过渡态性能模型中引入了压气机末级叶尖间隙

造成的效率损失模型，并详细分析了其对加减速、遭

遇加减速和脉冲供油过程的影响。陈凤萍等［7］建立

了各部件的传热效应模型，对某涡轴发动机的 Bodie
加速过程进行了数值模拟，发现换热效应对整机性

能的影响主要表现为使得各性能参数在动态过程中

变化明显滞后。施洋［8］开发了大涵道比涡扇发动机

全状态性能仿真程序，仿真结果与 CF34-10A 发动机

的公开性能数据对比表明，其典型参数的稳态误差

在 5% 以内。陈敏等［9］在过渡态性能模型中补充建立

了金属动态储热和叶尖间隙的仿真模型，并研究了

硬件的热量存储对过渡态性能和叶尖间隙的影响。

陈红梅等［10］建立了过渡过程中零部件间隙变化以及

引起的部件效率变化的数学模型，仿真结果表明叶

尖间隙变化引起的部件效率损失对发动机过渡过程

的性能有显著影响。魏梦［11］建立了稳态、过渡态过

程中零部件与气流之间由于热交换引起的间隙变化

以及部件效率变化的数学模型，并且将此模型引入到

涡扇发动机的整机性能模拟程序中。Kurzke 等［12］介

绍了转子动力学、热存储和间隙变化等过渡态效应的

建模方法，并与发动机试验数据进行了定性的对比。

近年来，随着人工智能算法的发展，基于试验数

据和人工神经网络构建动态补偿器以提升发动机动

态实时模型仿真精度的方法得到了较好的发展，Ma
等［13］使用长短期记忆神经网络建立了发动机动态模型

的补偿器，使得 4个关键性能参数的误差小于 1.45%。

但是这种方法无法从物理上解释过渡态机理，因此

主要应用基于模型的控制或者发动机故障诊断。

综上可知，针对个别影响因素的计算模型已经

分别建立，但是单个部件级模型对过渡态因素的考

虑并不全面，精细化程度不高，并且在验证时大多只

进行了定性分析或与前人的仿真结果相比较，而缺

乏与发动机的整机过渡态试验数据的对比，未结合

试验数据详细开展各参数的精度分析。实际的工程

试验数据一方面由于涉密问题较难获得，另一方面

受当前测量条件限制部分过渡态过程参数的可信度

较低，这就导致了理论模型已成熟但工程型号研制

中无过渡态性能仿真模型可用的局面。

本文针对工程研制中发动机过渡态性能仿真的

需求，在整机模型中建立了多种过渡态影响因素的

计算模型，得到了精细化的涡扇发动机整机过渡态

性能仿真模型，同时研究了温度、压力和燃油流量传

感器的过渡态效应及其建模方法，最终利用涡扇发

动机整机过渡态性能试验数据对建立的精细化过渡

态模型进行了验证。

2 过渡态性能的影响因素及其建模方法

影响发动机过渡态性能的因素大致可以分为两类。

第一类是输入的外部因素，主要包括：环境和飞

行条件、飞机引气和功率提取。其中，环境和飞行条

件还可以细分为标准和非标准大气、飞行速度和雷

诺数；飞机引气和功率提取也可以根据使用时长分
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为临时和持续两种情况。

第二类是发动机自身的因素，主要包括：不确定

因素、过渡态效应、过渡态调节等。其中，不确定因

素包括发动机个体差异和性能衰减；过渡态效应包

括转子惯性、容积效应、热存储效应、间隙变化、燃油

系统和控制系统附件的滞后效应等；过渡态调节包

括空气系统引气和放气、几何调节等。

这两类影响因素中，除了过渡态效应和过渡态

调节的影响因素是过渡态性能仿真特有的影响因素

之外，其余影响因素都是发动机稳态性能仿真和过

渡态性能仿真都需要考虑的影响因素。

对于稳态和过渡态都需要考虑的因素，如发动

机个体性能差异、性能衰减和雷诺数效应，可通过稳

态性能自适应修正的方法加以考虑。而对于过渡态

特有的因素则需要重新建立模型。

2.1 部件特性自适应修正

部件特性自适应修正是提高部件级性能计算模

型精度的必要手段。模型自适应方法的基本思路是

修正部件级模型中的部件特性参数，使得模型计算结

果与试验测量结果一致。通常部件特性自适应修正

是使用稳态试验数据对稳态计算模型进行修正。

正如前文所述，个体性能差异、性能衰减和雷诺

数效应对发动机的稳态和过渡态性能均产生影响。

换句话说，可以通过稳态模型自适应修正获得这些

因素对部件特性的影响因子，再将这些影响因子带

入到过渡态性能计算程序中，即可获得考虑了个体

性能差异、性能衰减和雷诺数效应影响的过渡态性

能计算模型。

本文采用文献［14］提出的方法进行涡扇发动机

模型自适应修正计算。该方法首先以整机试验中的

18 个性能相关参数作为输入，采用试验数据同步分

析方法［12］开展性能评估，获得发动机各部件的真实

特性参数。然后以载荷系数为媒介进行部件特性自

适应修正，计算出各特性参数的自适应修正系数。

最后将修正系数带入到过渡态性能计算模型中，进

行过渡态性能计算。文献［14］已经对该方法的计算

模型进行了详细的介绍，本文不再赘述。

2.2 转子惯性和容积效应

转子惯性是影响发动机加减速性能的基本要

素，其基本原理是转子在惯性的作用下产生额外的

加速功率，导致压气机和涡轮的功率不再平衡。建

模方法是根据转子的加速率 dn/dt 和转动惯量 J 计算

转子的加速功率，并将加速功率添加到功率平衡方

程中［15］。而容积效应是指发动机加减速过程中主流

道中气流的压力、温度和密度等参数随时间变化，主

流道中存储的质量和能量也随时间变化，从而导致

进出口气流的质量流量和能量不再相等，其影响通

常采用“激盘—容积”模型来考虑［16］，在“激盘”中考

虑部件的气动热力过程，而在“容积”中考虑能量和

质量的存储。这两类模型已经比较成熟，不再赘述。

2.3 热存储效应

发动机主流道中的结构件时刻与气流进行着对

流换热和辐射换热，而相邻的结构件之间也存在着

热传导。稳态条件下，这一热交换过程达到平衡状

态，且热量占发动机的主流能量的比例很小，因此通

常被忽略；过渡态过程中，主流道中气流温度变化剧

烈，与结构件的温差增大，热交换增强。热存储效应

计算模型主要出于两个方面的考虑：一是计算获得

结构件从主流中吸收或向主流释放的能量；二是计

算获得轮盘、叶片和机匣的温度变化历程，进而为间

隙变化的计算提供输入。

热存储效应建模的基本思路是把不同部件或部

件的不同级看成能够储存能量的节点，并基于集总

参数法，依据导热、对流换热和辐射换热三种换热方

式的计算公式，建立节点能量守恒方程，见式（1）。

即节点的总热流量（等式左边项）等于对流换热量

（右侧第 1，2 项）、导热量（右侧第 3，4 项）和辐射换热

量（右侧第 5，6 项）三者之和。在过渡态计算的每个

步长应用式（1）便可以求解出任意节点 n 壁面温度

Tw，n随时间的变化，进而求得各个节点的热流量。将

每个部件中所有节点的热流量求和后添加到容积效

应计算模型的出口能量修正公式中即可计算出热存

储对整机性能的影响。
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（1）
式中 c和 m 分别为节点构件的热容和质量，下标“f”和

“w”分别代表流体和壁面参数，下标“n-1”、“n”和“n+

1”分别代表相邻的三个节点，上标“k+1”和“k”分别代

表当前时刻和上一时刻的值，λ 为节点材料的导热系

数，Δx 为节点的轴向长度，Δt为过渡态计算的时间步

长，A0 为两节点接触的端面面积，A 为内外壁流体对

流换热面积，εg为发射率，αg为吸收比，C0为黑体辐射
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系数，其值为 5.67W/（m2·K4）。

在不同类型的节点上应用式（1）时，其形式也略

有不同。例如对于叶片，无需考虑相邻节点的热传

导，而机匣则必须考虑。压气机各节点的温度相对

较低，只考虑对流换热和导热，忽略辐射换热。燃烧

室 和 涡 轮 主 要 考 虑 对 流 换 热 和 辐 射 换 热 ，忽 略

导热［7］。

对于轴流风扇和压气机这种多级部件，气流温

度的沿程变化剧烈，且存在着后面级通过机匣向前

面级的热传导。可基于等功等多变效率的假设［17-18］

进行压气机分压比计算，从而获得压气机每一级进

出口的参数。进而将压气机的每一级作为一个节

点，计算出每一级的热量存储和壁面温度分布。

2.4 叶尖间隙

发动机中叶轮机械的轮盘、叶片在离心力、气动

力和热应力的作用下产生变形，而机匣也在热应力

和内外表面压差的作用下变形。由于这些部件的热

惯性、离心力和外界环境差异等因素导致其径向变

形量并不一致，从而导致叶轮机械叶尖间隙发生变

化。叶尖间隙对发动机性能的影响显著，文献［12］
指出，压气机间隙增加 1%，效率和流量降低 2%，裕度

降低 5%；涡轮间隙增加 1%，高压涡轮（无冠）效率降

低约 2%，低压涡轮（带冠）效率降低约 1%。涡轮发动

机过渡态精细化建模时需要建立叶尖间隙的估算模

型进而获得间隙对过渡态性能的影响。

根据简化的叶尖间隙分析几何模型，见图 1，发
动机叶尖间隙的具体计算公式可以表示为

δ ( t) = r shroud( t) - [ r rotor( t) + lblade( t) ] （2）
式中 δ（t）为叶尖间隙，rshroud（t）为机匣内径，rrotor（t）为轮

盘的外径，lblade（t）为叶片长度。由于是过渡态过程，

这些参数均被描述为随时间变化的函数。

首先要计算机匣、轮盘和叶片各部分分别在温

度载荷和机械载荷作用下随时间的径向变形，即公

式（2）中的 rshroud（t），rrotor（t），lblade（t），最终综合求出整个

部件叶尖间隙随时间的变化量 δ（t）。

对于轮盘和叶片这样的旋转件，需考虑其在热

应力和离心力作用下的径向变形。叶片长度和轮盘

外径随时间的变化量根据以下方程给出

lblade( t) = L + ub1 + ub2 （3）
r rotor( t) = r1 + ur1 + ur2 （4）

式中 L 为叶片初始长度，ub1 和 ub2 分别是叶片在离心

力和热应力作用下的径向伸长量，r1是轮盘初始外缘

半径，ur1 和 ur2 分别为轮盘外缘在离心力和热应力作

用下的径向位移。

对机匣而言，内外表面的压力差和温度变化是

影响其径向变形的主要因素。机匣内径随时间的变

化 rshroud（t）满足

r shroud( t) = ra + us1 + us2 （5）
式中 ra为机匣初始内径，us1和 us2分别为机匣在压差和

热应力作用下的径向位移。对存在机匣内壁衬环的

涡轮组件，则以内壁衬环的内径代替机匣的内径进

行分析。

以热存储效应计算的叶片、盘和机匣的温度作

为输入，结合材料的线膨胀系数可计算出热应力变

形 ub2，ur2和 us2。而离心力和压差作用下的变形 ub1，ur1
和 us1 则需要构建叶片和盘的本构模型，本构模型的

构建与求解过程可参考文献［6］。

2.5 能量释放过程滞后效应

通常过渡态性能计算模型中假设燃油能量释放

是瞬间完成的，然而，实际的情况是，燃油被喷射进

入燃烧室后经历雾化、蒸发、掺混、燃烧，最终热燃气

从燃烧室流动到涡轮中膨胀做功。这一过程虽然是

毫秒级的，但是由于过渡态过程燃油变化剧烈，即使

微小的时间滞后也会对仿真精度产生显著的影响。

文献［19］使用 CFD 软件仿真了发动机加速过程燃烧

室的流场，结果发现燃烧室出口的平均温度变化相

较于油气比的变化存在约 0.2s的滞后。

文献［20］将燃烧过程能量释放之后效应等效成

一个纯延迟环节。参考该思路，本文在程序中按照

时间插值 W fb时人为增加一个时间差 Δt，即 t时刻使用

t-Δt插值计算 W fb。显然，发动机不同状态下，主燃烧

室温度和流速不同，因此燃烧滞后时间也有差异。

加速过程中发动机迅速达到大状态，温度和流速高，

滞后少；反之，减速过程温度低流速小滞后多。某型

涡扇发动机加速过程中燃烧滞后的时间约为 0.2s，减
速过程滞后时间可达 0.5s以上。

2.6 控制系统与控制算法

加减速过程中，控制系统需要控制的参数主要

Fig. 1　Model of the tip clearance
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为燃油流量 W f 和几何调节部件（包括尾喷管喉道面

积 A8以及风扇和压气机导叶角度 α1和 α2）。WFB 由加

速供油规律和 n1 主控规律的 PID 算法计算的燃油流

量低选得到，A8，α1 和 α2 则分别按照换算转速进行闭

环控制。过渡态过程中燃油流量由于 PID 算法的限

制在加速过程的起始和终了阶段低于加速供油规

律，而控制附件滞后等因素也会导致几何调节部件

不能严格按照给定的规律变化。这两方面的因素在

建模时也需要加以考虑。

图 2 展示了加速过程中燃油给定值算法。控制

器按加速供油规律加速的燃油流量 W f，acc和 n1主控规

律的 PID 算法计算的燃油流量 W f，PID 低选得到燃油流

量给定值 W f，DEM。在加速过程的大部分阶段内，由于

n1 与其目标值 n1DEM 的差值 e（n1）较大，导致 W f，PID 高于

W f，acc，则 W f，DEM 按照 W f，acc 给定。但是在加速的起始和

终了阶段，e（n1）较小，W f，DEM 按照 W f，PID 给定。尤其在

加速的终了阶段，W f，PID增加缓慢，对加速时间产生显

著的影响。

本文建立了低压转速回路 PID 算法模型，用于模

拟试车中的真实燃油流量。PID 控制是根据被控对

象与目标值偏差的比例、积分和微分进行的闭环控

制方法，PID 算法的离散化增量公式如下

Δu ( t ) = K p [ e ( t ) - e ( t - 1) ] + K i e ( t ) + K d [ e ( t ) -
2e ( t - 1) + e ( t - 2 ) ]

（6）
式中 Δu（t）为控制变量（本例中为 W f，DEM）的增量，e（t）

为被控对象（本例中为 n1）在 t时刻反馈值与目标值的

偏差，e（t-1）为 t-1 时刻的偏差，e（t-2）为 t-2 时刻的

偏差。Kp，Ki和 Kd 分别为比例系数、积分系数和微分

系数，其值可在发动机控制系统的参数中查得。

某涡扇发动机在海平面静止条件下从慢车加速

至中间状态，按照给定控制规律，A8应在 n1r=71% 时收

至最小值，实际上，A8在 n1r=87% 附近才收至最小值，

亦即 A8 的变化滞后于给定的调节规律。为此，可建

立 A8控制附件的过渡态模型以模拟几何调节机构的

过渡态响应，或通过试车过程中几何调节机构位置

的反馈值总结其变化规律。

3 传感器过渡态效应建模及分析

检验发动机过渡态仿真精度的依据是整机过渡

态性能录取试验的测量数据，但受到传感器测量原

理的限制，部分过渡态参数的测量也存在过渡态效

应，对于这些参数，不能直接将其仿真值与测量值的

比较作为过渡态仿真精度的评判结果，而需根据测

量原理建立传感器的过渡态模型，并将该模型作用

于过渡态性能仿真结果，获得可与测量结果对比的

传感器数据。本节主要介绍温度、压力和燃油流量

过渡态测量中的过渡态效应及其建模分析方法。

3.1 温度传感器过渡态效应建模

涡轮发动机中通常使用热电偶测量气流的总

温。热电偶必须与流体达到热平衡后才能反映流体

的真实温度，而热平衡需要一定时间，因此其在动态

过程中的测量值总有一定的滞后。可以热电偶与气

流的热交换过程为研究对象，建立热电偶滞后效应

计算模型。

由于热电偶球型测量端的直径很小，热传导率

很大，因此可以将其简化为只发生对流换热，整体受

热均匀的小球，如图 3 所示。

小球能量平衡方程为

ρVC
dT sdt

= hA (Tm - T s ) （7）
式中 ρ，V，C，A 分别为热电偶测量端的密度、体积、热

容和表面积，Tm 为被测流体的温度，Ts为热电偶的响

应温度，h 为对流换热系数，由热电偶自身结构和测

量条件（主要是被测流体的气动热力参数）共同

决定。

令 τ = ρVC
hA

，则式（7）可化为

Tm = T s + dT sdt
τ （8）

式中 τ 即为热电偶的时间常数，是衡量热电偶动态特

性的重要参数，反映了热电偶对周围环境温度变化

的响应速度。它具有时间的量纲，其值越小，滞后性

越小，测量结果的动态响应越快。

Fig. 2　Wfb algorithm of acceleration

Fig. 3　Thermocouple model
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对式（8）进一步整理可得

T s = (T s0 - Tm0 ) × e- t
τ + Tm （9）

式中 Ts0 和 Tm0 分别为初始时刻热电偶响应温度和被

测流体温度。将每个很小的时间步长看作一次温度

阶跃，将上式作用于仿真获得的温度可得到考虑热

电偶滞后效应的温度传感器测量结果。

使用式（9）计算温度传感器数据的核心是确定

热电偶的时间常数。对于一个结构确定的热电偶，

其时间常数的大小会随测量条件而变化，因为对流

换热系数 h 随测量条件变化。热电偶的时间常数可

通过试验标定获得。某型发动机开展了 T6传感器的

时间常数标定试验，传感器的时间常数与测量截面

的密流呈现单调的变化关系 τ = 17.11 × M -0.49，如图

4（a）。式中，M 为测试截面的密流，即密度与速度的

乘积，其单位为 kg/（m2·s）。

某型涡扇发动机某次地面加速过程中内涵排气

温度的仿真结果如图 4（b）所示。可见考虑热电偶滞

后效应的仿真结果与传感器测量结果一致性较好，

整个加速过程中最大绝对误差约为 20K，最大相对误

差为-3.6%。

3.2 压力传感器过渡态效应建模

压力测量系统的过渡态效应主要指受感部和测

量仪表之间连接管道的压力传输迟滞［21］，过渡态过

程中压力在短时间内剧烈变化，管道中压力平衡的

过程［22］不可忽略，因此在过渡态过程中不能将仿真

结果直接与测量值对比分析，需要对压力测量系统

分析建模，并作用于仿真结果，得到可以与测量值对

比的传感器响应数据。

文献［22］将压力测量系统简化为一个通过一段

管道进气或泄气的容器，并利用海根-博瓦塞公式、

流量连续和气体状态方程构建了压力传感器相应计

算模型，分别推导出了压力突升（pH>pV0）和突降（pH<
pV0）过程中压力传感器的动态响应，如下

pH>pV0时
pH - pV

pH
= pV0 - pH

pV0
e-kpH t （10）

pH<pV0时

pV - pH = ( pV0 - pH )e-kpH t （11）
式中 pV0为传感器的初始压力，pH为实际压力阶跃值，

pV 为压力传感器的动态响应，k 为与测量系统结构相

关的参数，t为时间。

某型发动机的 p3 压力测量系统引气管路长度

2.4m，内径为 0.6mm。根据上述原理和测量系统的结

构参数，在过渡态模型中建立了 p3压力测量系统迟滞

现象的计算模型，进行加减速过程的仿真结果如图 5。
考虑迟滞现象后，仿真结果更加接近测量值，相对误

差从 40% 减小到约 5%。

3.3 燃油流量过渡态效应分析

目前的涡扇发动机地面试车台架多使用科氏流

量计来测量燃油的质量流量。科氏流量计的特点是

稳态测量精度高，但是在过渡态过程中科氏流量计

的测量结果将存在滞后。文献［23］对比了科氏流量

计（CMF）、层流流量计（LFM）与泵后油压的一致性，

发现 CMF 测量值存在约 2s 的滞后。而某型涡扇发动

机地面台架试车数据也表明，加速过程中，科氏流量

计的测量结果存在 0.4~3s 的滞后。分别以科氏流量

计和涡轮流量计测量的燃油流量作为输入，仿真了

发动机的加速过程，仿真结果以及误差见图 6。使用

Fig. 4　Correction of T6 measurement

Fig. 5　Correction of p3 measurement
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涡轮流量计的测量值作为输入后，低压转速的最大

误差从 15% 降至 4%，高压转速的最大误差从 9% 降

至 1%，推力的最大误差从 35% 降至 5%。

可见，科氏流量计过渡态过程的测量误差对于

过渡态性能仿真是不可接受的，本文在过渡态性能

分析中以涡轮流量计的测量结果作为基准。

4 精细化过渡态模型综合验证结果

经对上述过渡态性能影响因素的分析和建模，

得到了精细化的整机过渡态性能仿真模型，此模型适

用于所有类型的燃气涡轮发动机，进行计算时只需针

对不同类型发动机的整机测点布局和结构特点等对

模型进行适应性修改。本文选取了某小涵道比双轴

混排涡扇发动机作为研究对象开展模型的综合验证。

对精细化过渡态模型的验证从两个方面进行。

一方面是开展过渡态试验数据评估，即以过渡态试

验中的进气条件、燃油流量、A8反馈值为输入，计算并

对比过渡态过程中发动机转速、推力和关键截面的

总温和总压等。另一方面是按照发动机给定的加速

过程控制规律进行仿真，对比主要性能参数的变化

趋势和加减速时间等。

4.1 过渡态试验数据评估结果

本文数据来源为某型小涵道比混排涡扇发动机

在地面整机试验台架，自由进气条件下的过渡态性

能试验，以从慢车状态加速至中间状态短暂停留后

再减速至慢车的过程为例，开展过渡态试验数据评

估，并将评估结果与试验数据对比。主要参数的仿

真结果与试验数据对比见图 7，图中纵轴变量均经过

归一化处理。可见各参数仿真结果的变化趋势与试

验数据相符，下文定量分析误差情况。

首先是加减速时间。从图 7（a）可知，根据国军

标的规定［24］，按照实测推力判读的加速时间为 4.4s，
仿真结果的加速时间为 4.14s，试车和仿真的减速时

Fig. 6　Measurement error of Wfb

Fig. 7　Comparison of simulation result and test data
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间均为 4.71s。
从不同维度分析各参数的仿真结果精度。最大

误差为全过程中仿真结果与试验数据数值差异的最

大值，表征了该参数的仿真精度下限。全程平均误

差为全过程所有时刻误差的算术平均值，表征了该

参数的平均仿真精度。中误差为全过程所有时刻误

差平方平均值的平方根，表征了该参数仿真精度的

离散度。

图 8 为高低压物理转速的全程误差情况。可看

出加减速全程中高压物理转速误差小于 1.9%，低压

物理转速误差小于 2.8%。高压物理转速的全程平均

误差为 0.45%，中误差为 0.56%；低压物理转速的全程

平均误差为 0.77%，中误差为 0.96%。

图 9为发动机推力的全程误差情况。可看出加减

速全程中推力误差小于 7.45%，最大误差出现在 36s附
近，为减速起始阶段，此处发动机状态变化剧烈，推力

变化率较大，对燃烧过程的滞后很敏感，因此误差较

大。推力全程平均误差为 0.61%，中误差为 1.21%。

图 10 为压气机出口压力和内涵排气温度的全程

误差情况。压气机出口压力的相对误差小于 5.67%，

全程平均误差为 0.44%，中误差为 0.65%；内涵排气温

度的相对误差小于 5.28%，全程平均误差为 1.77%，中

误差为 2.50%。

4.2 给定控制规律的仿真分析

利用所建立的精细化过渡态模型对给定加速控

制规律时的加速过程进行了仿真。并分别研究了 p3
传感器滞后、A8 调节滞后、燃烧及控制系统滞后和

PID 算法对加速时间的影响，燃油流量和发动机推力

的结果如图 11 和图 12 所示。

可以看出，利用原始模型计算加速过程时，燃油

流量上升很快，加速时间也较短，为 2.22s；加入 p3 压

力测量滞后模型后，p3 上升缓慢，导致按照加速控制

规律计算的燃油流量上升显著变慢，加速时间延长

了 1.6s；将试车中的真实尾喷口面积变化历程给入

后，加速时间缩短了约 0.1s；加入 400ms 的控制系统

时间消耗后，加速时间变为 4.22s；最终加入 PID 控制

算法模型后，燃油在加速终了阶段上升平缓，加速时

间为 4.33s。图 12 中的虚线为实测的加速过程推力

变化曲线，其加速时间为 4.35s，而原有的过渡态模型

由于未考虑 p3 传感器滞后、A8 调节滞后等因素，仿真

出的加速时间为 2.5s左右，因此本文中模型的仿真结

果的精度显著提升。

5 结 论

通过本文的研究，可得以下结论：

（1）本文建立的精细化过渡态仿真模型中包含

了部件特性自适应修正、容积效应模型、热存储效应

模型以及叶尖间隙变化模型，考虑了能量释放滞后

效应和控制系统 PID 算法对过渡态性能的影响，与已

Fig. 8　Error of n1, n2

Fig. 9　Error of thrust

Fig. 10　Error of p3,T6

Fig. 11　Wfb simulation result

Fig. 12　Thrust simulation result
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有模型相比集成的因素更为全面。

（2）利用精细化过渡态仿真模型开展过渡态试

验数据评估，以整机试验数据为基准分析其计算精

度，结果表明：低压物理转速全程误差小于 2.82%，平

均误差为 0.77%；高压物理转速全程误差小于 1.92%，

平均误差为 0.45%；发动机推力全程误差小于 7.45%，

平均误差为 0.61%，可以满足工程使用需求。

（3）通过对内涵排气温度和压气机出口压力测

量系统的过渡态效应建模，提升了仿真精度，加速过

程中前者的最大误差从 34% 降至 4.5%，后者从 40%
降至 4.5%。同时，过渡态性能分析时宜采用过渡态

响应较快的涡轮流量计测量数据。

（4）加速过程中机载 p3 的测量滞后，使得加速时

间增加了约 1.6s，而 A8 收喷口滞后，使得加速时间缩

短 0.1s，在进行过渡态控制规律设计时应将这两个因

素考虑在内。

致  谢：感谢两机重大专项基础研究项目的资助。
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