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涡扇发动机加减速特性显式与隐式计算方法 *
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摘 要：为了探索一种便于进行涡扇发动机过渡态控制规律设计的性能计算模型，提出了基于部件

法的涡扇发动机加减速的显式格式和隐式格式计算方法，该方法通过在发动机计算模型中直接给定喘振

裕度限制值、燃烧室油气比限制值和涡轮进口总温的限制值，计算出最优的加减速特性，进而获得发动机

的最优加减速控制规律。计算模型针对不同的给定值，选择了不同的燃烧室容积效应模型。证明了对一般

的涡扇发动机，隐式格式计算模型中，给定压气机喘振裕度算法的解是唯一的。以某涡扇发动机在地面的

加减速过程为例，按最优加减速控制规律计算，显式格式算法和隐式格式算法的结果误差<1.3%。对给定

高压转子转速加速率的加速特性也进行了验算，计算结果与最优加速过程的结果误差<1.7%。本文提出的

加减速特性计算方法可为涡扇发动机的过渡态开环和闭环控制规律设计提供便捷的手段。
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Abstract：To find a performance calculation model which is suitable for turbofan engine transient control
schedule design，the explicit and implicit methods for turbofan engine acceleration and deceleration performance
calculation is proposed based on the component-level engine performance model. With the surge margin limit，
the combustor fuel-air ratio limit or the turbine inlet total temperature limit being given as input，this method is
able to calculate the optimal transient performance and control schedule. The calculation models use different
combustor volume effect model for different given limits. The uniqueness of the solution of fixed compressor surge
margin model in the implicit method is proved regarding to a turbofan engine. An example of the optimal accelera⁃
tion and deceleration control schedule of a turbofan engine is calculated using the explicit and implicit method
and the deviation is within 1.3%. The acceleration performance by n-dot control schedule of the high-pressure ro⁃
tor is also checked，and the deviation between the result of the n-dot control schedule and the optimal accelera⁃
tion process is less than 1.7%. The calculation method proposed in this paper can provide a convenient means for
the design of open-loop and closed-loop transient control schedule of turbofan engines.
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1 引 言

涡扇发动机的过渡态控制规律设计是发动机设

计的重要环节。一般要求发动机在满足气动负荷、

热负荷、机械负荷等各种负荷限制下，具有较短的加

速时间和减速时间。设计出合理的发动机过渡态控

制规律非常重要。针对这个问题，国内外做过很多

研究，取得了许多成果。

针对过渡态控制规律设计，研究较多的是泛函

优化法，这类方法是基于发动机动态特性计算模型

的有约束泛函优化方法，以发动机某个参数与其目

标值的差为目标函数，采用优化算法设计过渡态控

制规律。主要有 SQP方法［1-2］、序列二次规划法［3］、神

经网络法［4］、FSQP方法［5-6］、遗传算法［7-8］等。但这类

方法计算量大，数值方法复杂，使用较为不便。除此

之外，陈玉春等［9-11］提出功率提取法来设计过渡态控

制规律，功率提取法要预先给定转速，在单转子发动

机中应用有很好的效果，但双转子发动机过渡态的转

差与稳态的转差不同，需要对转速进行多次迭代［12］，

而且在计算控制规律时没有考虑部件容积效应的影

响。陆军等［13］提出与功率提取法相对应的动态稳态

法，提取发动机所有状态量的变化率来模拟发动机过

渡态过程，但该方法需要多次迭代各个状态量之间的

耦合关系，模型较为复杂。施洋等［14］提出了通过变换

发动机非线性模型中的自变量设计最优的加减速过

程的方法，但该方法无法按已有的加速率计算加减速

过程，不易对闭环控制规律进行设计和验证。

本文提出了涡扇发动机过渡态显式和隐式计算

方法。这两种方法基于发动机过渡态特性模型，通

过不同的自由变量组合，分别给定压气机喘振裕度、

涡轮前温度和燃烧室油气比，实现了对发动机最优

的加减速过程的设计。本文证明了给定压气机喘振

裕度时隐式算法的解的唯一性。这两种方法直接采

用过渡态特性模型计算加减速过程，自动包含转子

转差、部件容积效应等过渡态效应的影响。其中隐

式算法还可以实现按给定发动机转子加速率的加速

过程的计算。可以用来设计和验证过渡态闭环控制

规律，为闭环控制规律设计提供支持。

2 过渡态显式与隐式算法建模方法

2.1 过渡态特性模型

本文以双轴分排带增压级涡扇发动机为例。发

动机结构示意图及截面编号见图 1［15］。
本文采用部件法建立发动机的过渡态整机性能

计算模型［15］。发动机过渡态特性模型与稳态性能模

型相似，仍是构建并求解非线性方程组的过程。过

渡态过程同样满足流量平衡和功率平衡，只是功率

平衡要考虑转子加速功率的影响，而流量平衡要考

虑容积效应的影响。

高压转子和低压转子的功率平衡的残差方程

改为

Y = LT - LC - ( π30 )
2
Jn
dn
dt （1）

式中 Y代表残差；LT代表涡轮功率；LC代表压气

机功率，其中压气机功率在高压轴上为高压压气机

功率，在低压轴上为风扇和增压级功率之和；J为转

子转动惯量；n为物理转速；dn/dt为转子加速率；上式

中最后一项为转子加速功率。

在发动机加减速时，各部件内气流的状态不断变

化，处于部件容积内气体的质量和能量在不断变化。

所以在过渡态计算时要考虑部件容积效应的影响。

本文采用激盘-容积模型计算容积效应，即先通过部

件的计算，再按出口参数计算容积效应，公式如下

W out = W out_1 - VR ⋅
d ( )pT
dt （2）

W outhout = W out_1hout_1 - u
d ( )Vp
RT
dt - Vp

RT
du
dt （3）

式中下标 out_1代表不考虑容积效应时部件的出

口参数，下标 out代表实际的部件出口参数，W为流

量，h为单位质量流量的焓，V为部件的容积，p为总

压，T为总温，u为气体内能，R为气体常数，（Vp/RT）代

表此时部件内的气体质量。

本文考虑了风扇、压气机、燃烧室、涡轮、外涵道

等部件的容积效应。

2.2 过渡态显式算法

涡轮发动机过渡态计算是已知 t=tk时刻的发动

机的状态，计算 t=tk+1时刻发动机状态的过程。发动

机在加减速过程中，涡轮功大于压气机功的部分为

转子的加速功率。用 t=tk时刻的涡轮与压气机功率

Fig.1 Stations for two-spool turbofan engine
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之差作为 tk到 tk+1过程中转子加速功率计算转子加速

率，可求出 tk+1时刻的转速。因为 t=tk时刻发动机的状

态已知，加速功率也可通过转子加速功率计算获得，

可直接求出 tk+1时刻的转速，不需要迭代，所以称为显

式算法。tk+1时刻的转速如下式所示。

n ( tk + 1 ) = n ( tk ) + ( tk + 1 - tk ) LT ( tk ) - LC ( tk )
( )π/30 2

Jn ( tk )
（4）

表 1列出了适用于双轴分排带增压级涡扇发动

机的过渡态显式算法模型的自变量、控制参数和残

差方程。

显式算法的自由变量取风扇压比比 ZF，增压级

压比比 ZI，压气机压比比 ZC，涡轮前温度 T4（或燃烧室

油气比 FAR4），高压涡轮落压比 πHT和低压涡轮落压

比 πLT这 6个量中的 5个，固定剩下的一个量作为控制

规律。发动机加速过程中涡轮前温度比稳态高，容

易超温，燃烧室油气比 FAR4偏大，易富油熄火，压气

机和风扇的工作线向喘振边界移动，易喘振。在减

速过程中燃烧室易贫油熄火。所以相应地固定 T4，

FAR4，ZC或 ZF，剩下的作为自由变量进行迭代。

5个残差方程分别是增压级与高压压气机空气

流量平衡 δWg，22，高压涡轮进口与高压压气机出口流

量平衡 δWg，4，高压涡轮出口与低压涡轮进口流量平

衡 δWg，5，外涵尾喷管与风扇外涵出口流量平衡 δWg，9D
和内涵尾喷管与低压涡轮出口流量平衡 δWg，9。本文

采用多元牛顿-拉夫逊迭代法求解非线性方程。

如前文所述，转子的功率不平衡量用于计算转

子的加速功率，进而结合转子的转动惯量求得转子

的加速率，并将加速率带入式（4）直接求得下一步的

转速。可见高低压转子转速不再作为自变量，转子

的 功 率 平 衡 方 程 也 不 出 现 在 发 动 机 非 线 性 方 程

组中。

迭代过程中，当决定燃烧室状态的变量为 T4时

（无论是固定变量还是自由变量），不能用式（3）计算

燃烧室容积效应。应保持 T4不变，由供油量的增加

来弥补燃烧室容积内气体能量的增加，具体公式见

式（5）。式（5）中 ΔW fb为由于容积效应引起的供油量

的修正，HU为燃油热值，ηB为燃烧效率，等号右边为

燃烧室内气体内能的增加量。

ΔW fb ⋅ HU ⋅ ηB = u
d ( )Vp
RT
dt + Vp

RT
du
dt （5）

当 T4为固定的参数或自由变量时，采用公式（5）
计算燃烧室容积效应。当 FAR4为固定的参数或自由

变量时，采用公式（3）计算燃烧室容积效应。

n2和 n1是根据上一时间步长的转子剩余功率求

出的，不参与迭代。两个转子的功率平衡不在残差

方程中，用于计算下一步的转速，不参与迭代。计算

过渡态时，第一个点按稳态点计算，然后给定 ZF，ZC，

T4和 FAR4中的一个，迭代获得发动机状态和剩余功

率。按式（4）计算下一时刻的转速。得到 tk时刻转速

后，给定 tk时刻的 ZF，ZC，T4和 FAR4中的一个，迭代获

得发动机状态和剩余功率，计算 tk+1时刻转速。迭代

时，上一个点的结果（参与迭代的自由变量）作为下

一个点的初猜值。

2.3 过渡态隐式算法

过渡态隐式算法采用 t=tk+1时刻的转子加速功率

计算转子加速率，进而求出 tk+1时刻的转速。由于 tk+1
时刻的发动机状态未知，加速功率未知，所以 tk+1时刻

的转速需迭代求解。方程如下

n ( tk + 1 ) = n ( tk ) + ( tk + 1 - tk ) LT ( tk + 1 ) - LC ( tk + 1 )
( )π/30 2

Jn ( tk + 1 )
（6）

表 2列出了适用于双轴分排带增压级涡扇发动

机的过渡态隐式算法模型的自变量、控制参数和残

差方程。

隐式算法中总计有 8个变量，其中 6个变量与显

式算法相同，另外两个分别是高转转速 n2和低转转速

n1。在这 8个量中选取 7个自由变量使得方程封闭，

给定剩下的一个量作为控制规律。隐式算法的残差

方程为 7个，比显式算法多两个，分别为高压转子功

率平衡 δLh和低压转子功率平衡 δLl。因为转子加速

功率与 tk+1时刻的转速有关，所以功率平衡也要参与

迭代。隐式算法同样采用多元牛顿-拉夫逊迭代法

求解非线性方程。

隐式算法中固定的变量可以选 T4，FAR4，ZC，ZF来

Table 1 Transition explicit model for two-spool turbofan engine

Fixed variables
［n1，n2，T4］

［n1，n2，FAR4］
［n1，n2，ZC］
［n1，n2，ZF］

Variables
［ZF，ZI，ZC，πHT，πLT］
［ZF，ZI，ZC，πHT，πLT］
［ZF，ZI，T4，πHT，πLT］
［ZC，ZI，T4，πHT，πLT］

Controlled parameter
T4
FAR4
ΔSMC
ΔSMF

Error equations
［δWg，22，δWg，4，δWg，5，δWg，9，δWg，9D］
［δWg，22，δWg，4，δWg，5，δWg，9，δWg，9D］
［δWg，22，δWg，4，δWg，5，δWg，9，δWg，9D］
［δWg，22，δWg，4，δWg，5，δWg，9，δWg，9D］
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控制发动机在加减速过程中不超温、不熄火、不喘

振。还可以选低转物理转速 n1或高转物理转速 n2以

达到按给定的转子加速率加速的目的。

控制加速率的加速过程的计算方法如下：t=tk时
刻的发动机的状态已知，给定转子加速率，由时间步

长算出 t=tk+1时刻的转速。给定这个转速值，其余的

变量为自由变量进行迭代。目前，先进的涡轮发动

机 加 减 速 过 程 大 多 采 用 转 子 加 速 率 闭 环 控 制 规

律［16-17］。给定加速率的隐式算法为闭环加减速控制

规律的设计与分析提供了便利。

隐式算法中燃烧室容积效应模型的处理方法与

显式算法一致。

n2和 n1参与迭代。两个转子的功率平衡在残差

方程组中。计算过渡态时，第一个点按稳态点计算，

之后给定下一个点的 ZF，ZC，T4，FAR4，n1和 n2中的一

个，迭代计算发动机状态。迭代时，上一个点的结果

（参与迭代的自由变量）作为下一个点的初猜值。

2.4 隐式算法解的唯一性

在显式算法中，发动机的转速是确定的，在给定

压气机喘振裕度时，通过其余变量的迭代满足流量

平衡。给定转速和喘振裕度，发动机的工作点唯一，

过渡态计算的解是唯一的。而在隐式算法中，给定

压气机喘振裕度时，压气机特性图上存在一条线，使

得这条线上的点都满足给定的喘振裕度。某发动机

稳态和喘振裕度为 12%与 18%时的工作线如图 2所
示，其中稳态的喘振裕度在 22%~25%，两条定喘振裕

度的工作线分别牺牲了 10%~13%和 4%~7%的裕度。

当给定压气机喘振裕度计算过渡态时，其余的量均

为迭代变量，则这条线上的每个点都可能是这一步

迭代的结果，结果可能不唯一。固定转速或 T4 或

FAR4的模型在稳态计算中广泛使用，解的唯一性得

到验证，而固定喘振裕度的模型在稳态中没有使用

过，所以按隐式算法给定压气机喘振裕度计算过渡

态，存在解的唯一性的问题。

下面将讨论定压气机喘振裕度时隐式算法的解

的唯一性。

以 CFM56-3发动机为例，取图 2中喘振裕度为

18%的线，利用显式算法求得高压转子加速功率与高

压百分比物理转速的关系如图 3所示。

取 ΔSMC=18%，采用隐式算法计算发动机的加速

过程。 t=tk时刻的发动机的状态已知，采用隐式算法，

假设有两个 t=tk+1时刻的解，即存在两组不同的自由

变量 X1，X2都满足残差方程组，这两个解的高转转速

分别记为 n（tk+1，1）和 n（tk+1，2），这两个转速都满足高

压转子功率平衡，即

n ( tk + 1 ,1) - n ( tk )
tk + 1 - tk = LT ( tk + 1 ,1) - LC ( tk + 1 ,1)

( )π/30 2
Jn ( tk + 1 ,1)

（7）
n ( tk + 1 ,2 ) - n ( tk )

tk + 1 - tk = LT ( tk + 1 ,2 ) - LC ( tk + 1 ,2 )
( )π/30 2

Jn ( tk + 1 ,2 )
（8）

两式相比，得到

Table 2 Transition implicit model for two-spool turbofan engine

Fixed variables
T4
FAR4
ZC
ZF
n1
n2

Variables
［n1，n2，ZF，ZI，ZC，πHT，πLT］
［n1，n2，ZF，ZI，ZC，πHT，πLT］
［n1，n2，ZF，ZI，T4，πHT，πLT］
［n1，n2，ZC，ZI，T4，πHT，πLT］
［n2，ZF，ZI，ZC，T4，πHT，πLT］
［n1，ZF，ZI，ZC，T4，πHT，πLT］

Controlled parameter
T4
FAR4
ΔSMC
ΔSMF
dn1/dt
dn2/dt

Error equations
［δWg，22，δWg，4，δWg，5，δWg，9，δWg，9D，δLh，δLl］
［δWg，22，δWg，4，δWg，5，δWg，9，δWg，9D，δLh，δLl］
［δWg，22，δWg，4，δWg，5，δWg，9，δWg，9D，δLh，δLl］
［δWg，22，δWg，4，δWg，5，δWg，9，δWg，9D，δLh，δLl］
［δWg，22，δWg，4，δWg，5，δWg，9，δWg，9D，δLh，δLl］
［δWg，22，δWg，4，δWg，5，δWg，9，δWg，9D，δLh，δLl］

Fig. 3 Accelerate power for ΔSMC=18%

Fig. 2 Work line of steady state and ΔSMC=12%, 18%
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n ( tk + 1 ,1) - n ( tk )
n ( tk + 1 ,2 ) - n ( tk ) =

ΔL ( tk + 1 ,1)
n ( tk + 1 ,1) ·

n ( tk + 1 ,2 )
ΔL ( tk + 1 ,2 ) （9）

式中 ΔL为高转加速功率 LT-LC。

上式可整理为

ΔL ( tk + 1 ,2 )
(n ( tk + 1 ,2 ) - n ( tk ) )n ( tk + 1 ,2 ) =

ΔL ( tk + 1 ,1)
(n ( tk + 1 ,1) - n ( tk ) )n ( tk + 1 ,1)

（10）

上式为 n与 ΔL的关系，可以在 n-ΔL图中表出，

不妨设 n（tk+1，1）<n（tk+1，2），则有图 4，图中横坐标为百

分比物理转速。

图 4（b）为图 4（a）中虚线框中的部分。在图 4（b）
中，直线 l1，l2的斜率分别为 ΔL（tk+1，1）/［n（tk+1，1）-
n（tk）］和 ΔL（tk+1，2）/［n（tk+1，2）-n（tk）］，对比式（10），当

l1斜率比 l2斜率大时，式（10）的等号不可能成立，因为

n（tk+1，1）<n（tk+1，2）。所以只要保证 l1斜率比 l2斜率

大，隐式计算结果就是唯一的。

从图 4（b）中可以看出，要保证 l1斜率比 l2斜率

大，只要保证对任意的 n，ΔL对 n的导数小于 l1的斜

率。ΔL对 n的斜率在加速过程中是按一定规律变

化，与时间步长无关，而 l1的斜率会随时间步长的缩

小而变大。所以时间步长取得足够小即可。

令 ΔL对 n的导数小于 l1的斜率，有

dΔL
dn < ΔL ( tk + 1 ,1)

n ( tk + 1 ,1) - n ( tk ) （11）
式中右端代入高压转子功率平衡方程（7），整理

得到式（12），代入 CFM56-3的相关数据［18］，式（12）的

右端各项均取最小。转动惯量约为 J = 7.07kg·m2，

n（tk+1，1）的值取最小，即慢车转速，n ( tk + 1 ,1) > 60% ×
14324 ( r/ min ) = 8594.4 ( r/ min )，（dΔL/dn）的 值 取 图 3
中的最大值，

dΔL
dn < 358.46W/ ( r/ min )，代入式（12），

计 算 得 tk + 1 - tk < 1.72s，本 文 选 取 的 时 间 步 长 为

0.025s，远小于上面的值。所以采用隐式算法计算，

给定压气机喘振裕度，计算结果唯一。

tk + 1 - tk < ( π30 )
2
Jn ( tk + 1 ,1) / ( dΔLdn ) （12）

3 结果与讨论

以双轴带增压级涡扇发动机为例，加减速时的限

制如下：加速过程中压气机喘振裕度 ΔSMC≥16%，涡轮

前温度 T4≤1600K，主燃烧室油气比 FAR4≤0.023。减速

过程中主燃烧室油气比 FAR4≥0.006。按上述限制分

别采用显式算法和隐式算法计算发动机在地面（H=0，
Ma=0）从慢车到最大状态的加速过程和从最大状态到

慢车的减速过程。在计算时，当上述某个参数达到限

制后，即按照给定该限制值的显式算法和隐式算法计

算。加速过程的工作线、喘振裕度、燃烧室油气比和

涡轮前温度如图 5（a）~（d）所示。

从图 5（a）~（d）中可以看出，显式算法和隐式算

法的计算结果基本重合，最大误差不超过 1.3%。加

速过程分为三段，每一段都有一个参数达到限制值：

加速起始阶段压气机喘振裕度，然后是燃烧室油气

比，最后是涡轮前温度。加速过程每一点的加速功率

都为最大，所以计算得到的加速过程是理论上最优加

速过程。在加速过程中风扇喘振裕度变化很小，在本

算例中不超过 1%，一般不作为限制值进行约束。

减速过程中燃烧室易贫油熄火，按燃烧室油气

比的限制计算减速过程的工作线、油气比和燃油流

量如图 6（a）~（c）所示。在减速过程中，燃烧室油气

比一直处于最小值，直到供油量达到慢车状态的供

油量为止。显式算法和隐式算法计算的结果基本重

合，误差很小。

把图 5加速过程中高压转子加速率与高压转速

的关系画出，并分段线性拟合，即得到加速过程的闭

环控制规律，如图 6（d）所示。

Fig. 4 ΔL at n(tk+1, 1) and n(tk+1, 2)
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采用固定高压转子转速的隐式算法，以图 6（d）
中拟合的闭环控制规律为输入，计算发动机加速过

程，并与图 5对比。加速过程的工作线、喘振裕度、燃

烧室油气比和涡轮前温度如图 7（a）~（d）所示。

Fig. 5 Result of acceleration

Fig. 6 Result of deceleration and the n-dot control law of acceleration
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从图 7（a）~（d）中可以看出，把得到的加速率与

物理转速的规律作为输入，采用隐式算法计算，得到

的加速过程与之前的结果基本重合，最大误差不超

过 1.7%。发动机每一时刻都有一个负荷达到最大，

且不超界，是最优的加速过程。采用隐式算法可以

设计发动机过渡态闭环控制规律，也可以对已有的

闭环控制规律进行验证。

4 结 论

经过本文的计算和分析，可得出以下结论：

（1）针对模型中不同的给定值，应选择不同的燃

烧室容积效应模型。令给定的值在容积效应计算过

程中保持不变。给定 T4的模型中通过修正燃油流量

来保证 T4不被改变。

（2）采用不同的变量（ΔSMC，T4，FAR4）作为给定

的参数进行迭代，可使发动机按不同负荷限制值进

行加减速。特殊地，在隐式算法给定转速的格式中，

可以按给定的加速率计算加减速过程。

（3）给定压气机喘振裕度，在隐式算法中，时间

步长小于某个值，工作点即唯一。计算表明，本文选

取的时间步长满足唯一性条件。

（4）采用过渡态显式算法和隐式算法，可以对某

工况下发动机加减速过程进行最优设计。显式算法

和隐式算法的计算误差小于 1.3%。
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