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摘 要：针对某燃气涡轮性能试验台，选择空气流量、燃油流量、水流量以及涡轮背压

作为控制系统的主要控制量，通过建立工作点附近的线性“小偏差”方程．讨论了以上四种

因素对于涡轮的入13压强、入口温度和转速这三个状态变量的影响程度。压强主要取决于空

气流量，温度对空气和燃油均有一定的敏感性，转速则主要由水流量来控制。基于以上判断

确定了试验台的手动调节规律。
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Sensitivity analysis of controlling elements on a

gas turbine performance test bench

Zhao Zhe，Liu Baoqin

(Beijing Aerospace Propulsion Institute，Beijing 100076，China)

Abstract：This paper introduced a gas turbine performance test bench of a liquid rocket engiue．

The mass fluxes of air，fuel，water and outlet pressure of the gas turbine were chosen to be the

main controlling elements in the system．The dynamical model of every part was established．The ef-

fective elements on inlet pressure，inlet temperature and rotating speed of the gas turbine are aIla．

1yzed by using linear small deviation equations．The regulating rule of manual control Was confirmed．

The inlet pressure of the gas turbine depended on the air flux．The inlet temperature related with

both air flux and fuel flux．The rotating speed Was controlled by the water flux．
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0引言

涡轮性能是影响发动机性能的一个重要因

素，且与涡轮设计参数息息相关，而试验研究是

获得涡轮性能的必要手段，能为涡轮的改进设计

提供依据。在研的某液氢／液氧火箭发动机由于

推力增大。其结构尺寸、压力、流量比以前的发

动机均有大幅度的提高。如果仍然靠热试车数据

来进行所有性能参数的调整计算将造成研制成本

大幅度增加。若能够预先通过涡轮性能试验开展

相关研究。对于减少热试车次数、降低研制经费

是很有利的。

某型燃气涡轮性能试验台正是基于上述原因

建立的。其系统原理图如图1所示。

wst*lair
pumpⅧbd”

图1试验系统原理图

Fig．1 Principle of the experiment system

整个试验系统有四个可控量：空气流量、燃

油流量、水流量和涡轮背压，而涡轮的人口压

强、入口温度及转速是三个状态变量。为了研究

控制量和被控量之间的关系及其相互影响程度，

需要建立“小偏差”形式的线性方程组．进行试

验因素敏感度的理论分析。

l数学模型及线性“小偏差”方程

的建立

由于实际系统非常复杂，造成数学建模困

难．因此作如下简化：

(1)只考虑转子机械能的释放．忽略高温燃

气流与结构部件之间的热交换．忽略部件通道容

腔内气体质量与能量的存储。

(2)认为动态过程中部件效率、燃烧效率及

总压损失系数保持不变．忽略燃烧延时。

(3)认为涡轮内部及排气管处于临界以上状

态。

另外。燃气的流速不高，其总、静参数差别

不大．且它与空气的物性参数接近，故以静参数

代替总参数．以空气的物性参数代替燃气的物性

参数。使用“小偏差”动态模型来研究试验系统

在给定工作状态附近的动态特性。在推导该模型

时．假设输入量在小范围内变化，系统各部件的

特性可用线性关系近似描述，由此得到简化的线

性模型。

试验系统在动态工作时，需满足力矩平衡、

能量平衡和流量连续这三个条件。考虑简化假

设．可列写如下方程组

磊毪=％
五+疵l=呐必万P3小 (1)

Cp(T3一兄)=c。T3(1—1仉T)嘶

疬∥。仇=c。m,(r3-r：)

式中，_，为转子系统的转动惯量；M，为涡轮扭

矩；MD为水力测功器扭矩；m。为空气流量；mf

为燃油流量；扁。为燃气流量；妒为涡轮喷嘴流量

系数：K为常数，与燃气气体常数和比热比有

关；P，为涡轮入口压强；E为涡轮入口温度；A．

为涡轮喷嘴喉部面积；c。为燃气等压比热；r4为

涡轮出口温度；仃T为涡轮压比；田，为涡轮效率；

叼。为燃烧室燃烧效率，假设为l；日。为燃料的低

热值，航空煤油H。=43960 kJ／kg；砭为燃烧室人

口空气温度。

方程组中的坼、M。及m。为非线性函数，可

用下列各式表示

眦(瓦，m+g，n，％)
％=Mo(斌，n) (2)

mg=mg(p3，乃)

通过特征截面的压力关系为
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{P3=一口。'bP／。2 (3) 其中(下标。代表稳态值)，日=啊3roJ瓦no【P4印3／研 ”

涡轮前温度、涡轮转速及压比的变化势必会

引起效率的变化，但在式(2)中忽略了效率的

影响。原阒分析如下：涡轮的效率叩，与u／c有

关，11,是圆周速度，正比于涡轮转速；c为等熵

排气速度．是温度和压比的函数。由误差传递公

式可知，函蜘髫一，髫：，⋯戈。)中，的误差为
舻(蔷)缸。+(盖)氲：+．．-+(兹k(4)
根据式(4)计算得

A'／TT=4．6626x10～An一2．4308x104△毛

一3．0888x10。△7rT (5)

分析式(5)知，效率的变化相对于转速、

温度和压比的变化是高阶小量，可忽略不计。因

此．在建立线性“小偏差”模型时，假定涡轮效

率聃不变。通常采用的线性化方法是将非线性函

数按照泰勒公式展开为幂级数，并只取级数的一

次项，则得到线性函数。将式(2)在稳态工作

点附近线性化，得

k" +(券陋、O帆M．r卜mg&I／T=M∞ipl
rsT

I坼=‰+ +l瓦J△聃＼am。J△

l+(等A肼(鬻b
{MD=Moo+ 矿Iic3MD＼MD=M AMD=M JAmw+(警卜(6)叫面J (晋胁(6’

忙m。o+A孟g-=／ngo-[-(鲁卜(薏卜
将式(1)、式(3)中的各个方程线性化，并结

合式(2)及f'曹m．，消去中间变量，取相对
【m矿m∞十mo

增量形式(将原稳态参数值作为基准值)，经整

(Hp+q)n—KlLL—K帆P3+K1 m。+Kl凡p4=O

K印a+K舻^水s疋瓦～
(7)

K3nL—K3乃咒一K3p，p3-Kap。p4=0

K4mrnf-K5p，P3-K5L瓦一K4n瓦=0

气no。I(OMD)。-(等)。]

坼卺【(薏)0+(盖)。(等)。】=0．5
‰产P30一惴I Oms)。㈧+去㈨]=l+专
K。矿面m,,o"＼[OaM赢。v 1『o_1

K

lF儡rvo。(aMT⋯I-．|rj'

哳粤；K矿．m．fo；K3r=1；K3r=l
mso 7％

b·了蕊--r'YIT．r，=可kP-1|。‰(--，7T)+'FIT 厅

K3p严-K撕k1捣f彘
K和尸堕m@蚓、0p3。=l；Ksfi如⋯I o／'3 1 o一-_o．5
帖M。o=Mo；品等；t=等；语i3；元=等；

砧iAmr m--2iAma限--。iAmw；话等咿警为，‰ma0 mw0
1”

微分算子。

以元，死，P一，，|作为输出，写作l，=[元，-3，p一3，瓦]T；

一mr，元，元，五作为输入，写作x=[面，一ma，元，五】7，
则线性方程组(7)可写为

AY=BX (8)

A=

Hp+q —KlB

0 K5乃

0 -K3乃

0 K4n般5乃

一KlP，0

如，0

一K玲、K"．

b，0
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B=

0 0 -Kl‰ -Kl。

‰ K砜0 0

0 0 0 K3p．

k 0 0 0

利用克莱姆定理求解线性方程组式(8)，使

用MATLAB语言对算法进行编程，各项偏导数的

计算采用解析法得到。其中，涡轮扭矩可表示为

肚盟：，30

：粤譬c，，乃(1一仃T-r’)r／r (9)
仃，l

’’ 。

水力测功器在定转速下的扭矩可表示如下。

其中。为拟合系数，∞为角速度

MD=a／nwtO (10)

燃气流量可表示为

晚邓K靠At ⋯)

2 MATLAB／Simulink仿真结果分析

在Simulink中建立“小偏差”形式的线性方

程组的仿真模型。假设在稳态值±5％范围之内，

“小偏差”形式的线性关系成立。当输入只有单

一量变化时。得到输出与其关系如表1所示。

表1控制因素敏感度分析

Tab．1 Sensitivity analysis of the controlling elements

其中， “同相”表示两者同时增大或减小； “反

相”指输入增大时，输出减小，反之增大。因

此。我们可以得到如下结论：涡轮前压强主要由

空气流量未。决定，所以要通过调节磊。来稳定p，，

同时巩对涡轮前温度及转速也有一定的影响，改

变赢。会使乃和n变化，这时就要调节燃油流量蠢

和水流量赢，来平衡偏离量；燃油流量茏，对涡轮

前温度的影响最大，水流量m。只对涡轮转速有影

响；涡轮背压P。用于确定压比，由于其对转速影

响很小，对压强和温度在理论上没有影响。所以

试验过程中将它调节到理论计算值后。只要监测

到它的值变化不大就可以(其值的可变范围决定

于涡轮转速所要求的精度)。

3结论

(1)在使用“小偏差”动态模型来研究试验

系统在给定工作状态附近的动态特性时，可以将

其模型进行线性化后求解。由此得到的结果能够

清楚地反映被控量和控制量之间的相互关系。

(2)总结出试验时手动调节的调节规律如

下：调节空气流量％确定压强p3；调节燃油流量

m，确定温度7'3；调节涡轮背压P4确定压比；调

节水流量mⅥ确定转速n。

(3)本研究的仿真结果为设计和确定控制系

统的结构提供了理论依据。
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