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摘　 要:为建立适用于组合动力装置的双模态数学模型ꎬ研究了燃烧室及涡轮适用于富油工况

的建模方法ꎮ 以化学平衡计算的方法对燃烧室出口燃气模型进行预测ꎬ根据燃气组分迭代求

解燃烧室出口参数ꎻ从相似理论出发ꎬ研究涡轮特性在富油工况下的外推方法ꎮ 研究结果表

明:该燃烧室建模方法的计算结果与传统的拟合公式计算结果在贫油工况下吻合度高ꎬ且适用

于富油工况ꎻ直接将涡轮特性应用于富油工况会引入 １０％左右的误差ꎬ需要根据燃气热力参数

进行修正ꎻ若应急动力模式采用富油燃烧ꎬ经济性降低ꎬ但可以在一定程度上提高组合动力装

置的功重比以及战斗机的续航能力ꎮ
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０　 引言

随着多电飞机技术的发展ꎬ机载航空系统的电力需求

大幅提升ꎬ同时也衍生了热管理问题ꎮ ２００８ 年ꎬ美国空军

启动了 ＩＮＶＥＮＴ计划ꎬ试图以“能量优化飞机”为目标ꎬ通
过简化系统结构、提高能量利用率等手段来应对热管理问

题[１] ꎮ 已知较为成熟的产品为热与能量综合管理系统

(ＰＴＭＳ)ꎬ该系统已运用于 Ｆ－３５战斗机ꎬ其功率核心部分

主要为内装式集成起动 /发电系统( ＩＩＳ / Ｇ)以及组合动力

装置(ＩＰＵ) [２－３] ꎮ 近年来ꎬＰＴＭＳ 的相关技术已成为国内

外的研究热点ꎬ组合动力装置技术作为其中的关键技术之

一[４] ꎬ应用于 ＰＴＭＳ中的全电型组合动力装置ꎮ 这实际上

是辅助动力装置(ＡＰＵ)与应急动力装置(ＥＰＵ)在功能和

结构上的优化与集成ꎬ形成了 ＩＰＵ 的两种工作模式[５] ꎮ
在结构上ꎬ两种模式共用了燃烧室与涡轮ꎬ通过压气机进

口可变导叶及出口挡板阀以及压缩气源来完成两种模式

间的切换[６] ꎮ 大多数应急动力的压缩气源由飞行器自身

携带ꎬ可以采用富油燃烧的方式减少压缩气源的消耗ꎬ而
辅助动力则通过压气机将引气压缩后并采取贫油燃烧以

保证较低的耗油率ꎮ 因 ＩＰＵ 不同模式产生的燃气性质区

别较大ꎬ一般的燃机性能建模及计算方法都会产生偏差ꎮ
国外对于这类问题有较多研究ꎬＴＲＡＮ Ｄ Ｈ等[７]研究了不

同燃料在相同燃烧温度下燃烧对航空发动机性能产生的

影响ꎬ结果表明其推力差距可达 ２０％ꎻＧＡＬＬＡＲ Ｌ 等[８]则

对燃气热力学模型对燃气轮机性能预测的准确性进行了

研究ꎬ非理想气体模型与理想气体模型对发动机推力与耗

油率的预测偏差较小ꎮ 国内对 ＰＴＭＳ 的建模研究多建立

在变比热或定比热的燃气模型基础上[９－１０] ꎬ而燃气性质对

ＩＰＵ性能影响方面尚未完善ꎮ 综上所述ꎬ变燃气性质的建

模方法研究对组合动力装置技术的发展具有一定的理论

价值与实际意义ꎮ
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本文以元素势法作为燃烧室出口燃气的求解方法ꎬ建
立了变燃气成分的燃烧室模型ꎬ并对涡轮特性在富油工况

下的外推进行了研究ꎬ以完善双模态涡轮模型ꎬ并在双模

态燃烧室及涡轮模型的基础上ꎬ分析了燃气性质对 ＩＰＵ
性能的影响ꎮ

１　 双模态建模思想

部件级数学建模是目前为航空发动机控制以及总体

性能研究等领域所广泛采用的发动机建模方法ꎬ所建立的

部件模型忽略其内部复杂的气动热力过程ꎬ以经验公式或

图线拟合的方法ꎬ建立各部件在气动热力过程中各参数的

关系ꎬ表征部件的特性ꎬ是一种零维模型ꎮ 这种由工程经

验总结的零维模型ꎬ在使用上具有一定的准确性ꎮ 同时ꎬ
以目前的计算机水平ꎬ只有经过大量简化后的零维模型ꎬ
才能满足发动机建模所需的实时性ꎮ

组合动力装置双模态数学模型ꎬ由于 ＡＰＵ 模态与

ＥＰＵ 模态有燃烧工况不同的可能性ꎬ涉及到工质性质的

大幅度变化ꎮ 对于这类新问题ꎬ凭借以往工程经验得到的

部件模型往往不能完全适用ꎬ因此需要进行拓展或修正ꎮ

２　 双模态燃烧室数学模型

２.１　 燃气模型预测

由于航空发动机一般默认为贫油燃烧ꎬ对于既定燃料

贫油燃烧产生的燃气模型随工况变化不大ꎬ其性质可按工

程经验拟合ꎮ 传统的燃烧室模型建立过程中无需对其出

口燃气模型进行预测ꎮ 对于燃气成分大幅变化的情况ꎬ可
以根据组分计算其热力性质ꎮ 燃料在航空发动机燃烧室

中燃烧的视为等压绝热过程ꎮ 由于燃烧室对气流的组织

掺混ꎬ系统对外放热较少ꎬ燃烧效率较高ꎬ燃烧室出口燃气

可以视为完全反应的产物ꎮ 这一动态平衡过程可以采用

化学平衡计算的方法对燃烧室出口燃气模型进行预测ꎮ
本文采用的化学平衡计算方法为元素势法ꎬ其判断平

衡的依据是系统的吉布斯自由能变为 ０ꎮ

Δ ∑
Ｓ

ｊ ＝ １
ＮｊＧｊ( ) ＝ ０ (１)

式中:Ｎｊ为系统中组分 ｊ 的物质的量ꎻＳ 为总组分数ꎻＧｊ为

组分 ｊ 的吉布斯自由能ꎮ
这种以热力学函数为判据的计算方法易与航空发动

机模型结合ꎬ但是需要热力数据库支撑ꎬ文献给出了上千

种物质的热力数据在各温度范围内的经验公式ꎬ包括比热

容、熵、焓、吉布斯自由能等热力学参数ꎬ都可以根据系统

的温度、压强进行计算ꎬ可以满足模型计算的需要ꎮ
对于既定的反应物、反应温度、反应压强ꎬ只需确定系

统吉布斯自由能的极值点ꎬ即可得到燃烧室出口燃气模

型ꎮ 在计算过程中ꎬ受质量守恒的约束ꎬ包括燃气物质的

量守恒ꎬ如式(２)所示ꎬ反应前后各元素原子数守恒ꎬ如式

(３)所示ꎮ

∑
Ｓ

ｊ ＝ １
Ｎｊ － Ｎａｌｌ ＝ ０ (２)

∑
Ｓ

ｊ ＝ １
ｎｉｊＮｊ － Ａｉ ＝ ０　 ( ｉ ＝ １ꎬ２ꎬꎬＬ) (３)

式中:Ｎａｌｌ为燃气总物质的量ꎻｎｉｊ为 ｊ 组分分子中 ｉ 元素的

原子数ꎻＬ 为系统中的元素总数ꎻ Ａｉ为系统中 ｉ 元素的原

子数ꎮ
结合式(１)、式(２)、式(３)ꎬ利用拉格朗日乘数法ꎬ即

可将其转化为多元非线性方程组ꎬ通过牛顿法等方法进行

求解ꎬ就可以得到燃气模型ꎮ

２.２　 燃烧室出口参数计算

传统的燃烧室数学模型大多是通过燃烧室进口单位

质量流量空气焓值 Ｈａ、油气比 ｆ、燃料低热值 Ｑｆ、燃烧效率

η 来确定燃气的焓值 Ｈｇꎬ如式(４)所示ꎬ再根据经验公式

判断燃气的温度ꎮ

Ｈｇ ＝
Ｈａ＋ｆηＱｆ
１＋ｆ

(４)

本文采用的元素势法在已知温度的前提下ꎬ才能得到

燃气模型ꎮ 由于理想绝热情况下燃气模型与反应物焓值

相当ꎬ可以迭代求解燃气温度及性质参数ꎬ具体过程如下:
１)计算反应物焓ꎻ
２)假设温度 Ｔ４ꎻ
３)计算燃气模型ꎬ加权得到燃气焓 Ｈｇꎻ
４)若燃气焓与反应物焓差值大于可接受误差ꎬ返回

２)ꎻ否则ꎬＴ４即为燃烧室出口燃气温度ꎻ
５)根据燃气温度及摩尔浓度分布ꎬ加权计算其他

参数ꎮ

２.３　 对比及分析

为了对上述燃烧室数学模型建模方法进行验证ꎬ本文

将以两种燃烧室数学模型针对相同工况进行计算ꎬ对结果

进行比较ꎬ计算工况如表 １所示ꎮ

表 １　 燃烧室模型计算工况

工况 Ｔ３ / Ｋ Ｐ３ / ａｔｍ η

１ ４００ ５ ０.９８

２ ５００ ５ ０.９８

　 　 表 １中:Ｔ３为燃烧室进口温度ꎻＰ３为燃烧室进口压

强ꎮ 燃料为航空煤油 ＲＰ－３ꎬ低热值为 ４２ ９００ Ｊ / ｇꎮ 由于

一般的燃气参数计算仅适用于贫油工况ꎬ油气比选取

０.０１５~ ０.０６ꎮ 燃烧室出口温度计算结果如图 １所示ꎮ
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图 １　 贫油燃烧燃气温度预测
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在两种贫油工况下ꎬ以经验公式拟合建立的燃烧室模

型(模型 １)与化学平衡计算建立的燃烧室模型(模型 ２)ꎬ
其出口燃气温度计算结果从趋势到数值都极为吻合ꎬ最大

相对误差不超过 １.５％ꎮ 根据温度和燃气模型得到的燃气

绝热指数 γ、气体常数 Ｒｇ(Ｊ / (ｍｏｌＫ))等热力参数同样

误差极小ꎬ如表 ２所示ꎮ

表 ２　 贫油燃烧燃气热力性质

工况 ｆ
γ Ｒｇ / (Ｊ / (ｍｏｌＫ))

模型 １ 模型 ２ 模型 １ 模型 ２

１

０.０２ １.３１３ ８ １.３１２ ７ ２８７.２６ ２８７.０３

０.０３ １.２９２ １ １.２９１ １ ２８７.３６ ２８７.０２

０.０４ １.２７６ ８ １.２７５ ８ ２８７.４５ ２８７.０２

０.０５ １.２６４ ８ １.２６４ １ ２８７.５４ ２８７.１１

０.０６ １.２５４ ５ １.２５５ ２ ２８７.６４ ２８７.５７

２

０.０２ １.３０９ ０ １.３０７ ８ ２８７.２６ ２８７.０３

０.０３ １.２８９ ３ １.２８８ １ ２８７.３６ ２８７.０２

０.０４ １.２７４ ９ １.２７３ ８ ２８７.４５ ２８７.０４

０.０５ １.２６３ ４ １.２６２ ８ ２８７.５４ ２８７.１８

０.０６ １.２５３ １ １.２５４ ５ ２８７.６４ ２８７.８４

　 　 模型 １仅适用于贫油工况ꎬ超出适用范围时ꎬ出口燃

气参数的趋势几乎不变ꎬ而模型 ２ 不存在这方面的局限

性ꎮ 选取油气比 ０.０８~ ０.１７ꎬ模型 ２ 在工况 １ 下的计算结

果如图 ２所示ꎮ
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图 ２　 富油燃烧出口燃气参数

富油工况下ꎬ燃烧室燃气温度、绝热指数、气体常数随

油气比的变化趋势与贫油工况截然不同ꎮ 这主要是因为

富油工况下燃气中含有大量的未燃碳氢ꎬ燃气的构成相较

贫油工况稳定性差ꎬ燃气的平均分子量随油气比变化显

著ꎬ导致气体常数在不同油气比的富油工况下的差距可达

２０％以上ꎮ 燃气性质的较大差异会直接影响发动机模型

的后续计算ꎬ导致仿真结果准确性差ꎮ
综合上述原因ꎬ采取以 ＩＰＵ 为例的涉及贫油、富油工

况的多模态燃烧室模型作为建模手段ꎬ才能建立有效的模

型ꎮ

３　 双模态涡轮数学模型

３.１　 涡轮特性外推

经典的涡轮特性建模是采用涡轮特性参数的形式对

涡轮的工作状态进行描述ꎬ参数的定义如式(５)、式(６)
所示ꎮ

换算转速: ｎｃ ＝ｎ / Ｔ∗ (５)

换算流量: Ｗｃ ＝Ｗ Ｔ∗ / ｐ∗ (６)
式中:ｎ 为物理转速ꎻＷ 为质量流量ꎻ下角标 ｃ 表示换算参

数ꎻ上角标∗表示滞止参数ꎮ
涡轮换算参数实际上是相似准则的一种表现形式ꎬ对

于几何相似的物理现象ꎬ其相似准则保持一致ꎬ是现象相

似的必要条件ꎮ 值得一提的是ꎬ这种涡轮特性的描述方法

是建立在定比热的基础上的ꎬ忽略了绝热指数与燃气气体

常数ꎮ 在贫油工况下ꎬ燃气性质变化不大ꎬ对涡轮性能计

算影响很小ꎬ但在本文研究的双模态建模背景下存在局限

性ꎮ 另一方面ꎬ涡轮的特性一般由工程试验或 ＣＦＤ 仿真

得到ꎬ均是在贫油燃气模型的条件下测定ꎮ 对于富油燃烧

工况ꎬ不同的油气比对应了不同的燃气性质ꎬ涡轮特性也

会发生改变ꎬ通过试验的方法获得涡轮特性工作量极大ꎬ
在发动机模型计算时插值难度也较高ꎮ 因此ꎬ本文从相似

理论出发ꎬ通过对涡轮特性外推来建立适用于双模态的涡

轮模型ꎮ
对涡轮工作状态起决定性作用的准则为马赫准则 Ｍａ

以及雷诺准则 Ｒｅꎬ其中马赫准则可以分为涡轮进口切向

马赫数 Ｍａｔ以及涡轮进口轴向马赫数 Ｍａａꎬ由于涡轮工作

点的雷诺数一般处于自模化区ꎬ雷诺准则影响较小ꎮ 换算

参数的推导如下:

Ｍａｔ ＝
ｖｔ

γＲｇＴ∗
⇒ ｎ

γＲｇＴ∗
(７)

Ｍａａ ＝ ｑ
－１ Ｗ Ｔ∗

ＫＡｐ∗
æ

è
ç

ö

ø
÷⇒

Ｗ Ｔ∗

Ｋｐ∗
(８)

式中:ｖｔ 为涡轮线速度ꎻｑ 为气动函数ꎻＫ 为流量系数ꎬ是关

于 γ 与 Ｒｇ的函数ꎻＡ 为流动截面积ꎮ 参考式(５)、式(６)、
式(７)、式(８)ꎬ可以定义涡轮特性的修正系数ꎮ

转速修正系数:ξｎ ＝ γｒＲｇꎬｒ / γｌＲｇꎬｌ (９)
流量修正系数: ξＷ ＝Ｋｌ / Ｋｒ (１０)
根据以上两种修正系数ꎬ可以对涡轮特性进行外推ꎬ

从而建立适用于富油工况的涡轮模型ꎮ

３.２　 应用及分析

以工况 １、燃烧室出口燃气温度 １ ４００ Ｋ 为例ꎬ燃气参

数及修正系数计算结果如表 ３所示ꎮ

表 ３　 燃气参数及修正系数

γｌ γｒ Ｒｇꎬｌ Ｒｇꎬｒ ξｎ ξＷ

１.２９４ ５ １.３１４ ５ ２８７.０２ ３６２.０９ １.１３２ １.１１７
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信息技术 严春晨ꎬ等组合动力装置双模态建模方法研究

　 　 参考上述计算结果ꎬ可以对某涡轮落压比－流量特性

曲线进行外推ꎬ结果如图 ３所示ꎮ
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图 ３　 落压比－流量特性曲线

由此可知ꎬ当涡轮中的工质为富油燃气时ꎬ其涡轮特

性与贫油工况存在显著差异ꎬ根据工况的不同ꎬ两项修正

系数均在 １.１左右ꎬ即涡轮相似参数的偏差在 １０％左右ꎮ
若对涉及贫油及富油工况的双模态发动机进行建模研究ꎬ
涡轮特性的修正是十分必要的ꎮ

该计算工况下ꎬ当涡轮落压比、涡轮进口总温总压均

处于同一条件时ꎬ富油工况下的燃气流量较贫油工况降低

约 １０％ꎮ 对于 ＩＰＵ而言ꎬ燃料与压缩空气总质量降低ꎬ能
够提高 ＩＰＵ的功重比ꎻ若 ＥＰＵ模态采用富油燃烧ꎬ可以将

一部分压缩空气的起飞质量转移给燃料ꎬ能够在一定程度

上提高战斗机的续航能力ꎬ具有一定的研究价值ꎮ

４　 结语

本文在组合动力装置双模态建模研究的背景下ꎬ给出

了双模态燃烧室及涡轮的数学模型建立方法ꎬ参考模型计

算结果ꎬ具体结论如下:
１)传统的燃气模型拟合计算公式难以满足富油燃气

参数计算需求ꎬ需要采用化学平衡计算等方法对燃烧室出

口燃气模型进行预测ꎻ
２)富油燃气中存在大量未燃碳氢ꎬ其热力性质与油

气比息息相关ꎬ富油燃气在组分构成上无法采用统一的模

型ꎬ其热力性质的拟合需要着重考虑油气比的影响ꎻ
３)将贫油工况下测定的涡轮特性数据用于富油工况

计算ꎬ根据计算工况的不同会带来 １０％左右的误差ꎬ需要

对涡轮特性进行修正ꎻ
４)根据修正前后的涡轮特性对应关系ꎬ若 ＩＰＵ 的

ＥＰＵ模态采取富油燃烧的方案ꎬ其燃料与压缩空气的总

消耗量应略低于贫油方案ꎬ加之这部分起飞质量能更多地

以燃料形式携带ꎬ若 ＥＰＵ模态采取富油方案ꎬ则对 ＩＰＵ的

功重比以及战斗机的续航能力都有一定的补益ꎮ
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