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涡扇发动机高空起动模型研究
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摘　　　要 : 基于慢车以上的部件级模型 ,通过外推部件特性 ,建立了双转子涡扇发动机部件级高空起动模

型 ,可执行高空风车起动或起动机起动仿真.模型考虑了起动过程中油气比对燃烧效率的影响 ,燃烧室、高低

压涡轮的热惯性及起动过程中总压恢复系数的变化 ,采用容积动力学方法避免了迭代运算 ,仿真结果表明该

模型具有实时性 ,仿真转速误差小于 5 % ,能够满足发动机高空起动性能仿真的需求.
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Research on the startup model of turbofan engine at high altitude

ZHOU Wen2xiang , HUAN G Jin2quan

(College of Energy and Power Engineering , Nanjing University of Aeronautics

and Ast ronautics , Nanjing 210016 , China)

Abstract : Based on t he above2idle component2level model ,a two2spool t urbofan engine

start up model was developed according to ext rapolated component characteristics. The model

can simulate t he start up of windmilling and starter at high altit ude. This model has taken into

account t he influence of f uel2air ratio on combustion efficiency ,heat t ransfer model was built

up to estimate the influence of heat t ransfer on combustor ,t hermal inertia of combustor and

high2/ low2pressure t urbine as well as t he change of total p ressure recovery coefficient s of dif2
ferent component s during start up . The met hod of volume dynamic was used in order to avoid

iterative calculations. The simulation result s show t hat the real2time model has a simulated

speed error less t han 5 % ,making it possible to meet t he demand of high2altit ude start up per2
formance simulation for aeroengine.

Key words : aerospace prop ulsion system ; start up model ; component2level model ;

component characteristic ; windmilling start up

　　飞机在空中飞行时 ,由于某种原因突然遭遇

空中停车 ,需要在极短时间内重新点火起动 ,避免

重大飞行事故的发生.发动机空中停车后 ,受进口

气流的影响 ,发动机转子仍保持一定的转速 (风车

状态) .此时 ,燃烧室进口的空气温度和压力都较

低 ,燃烧室中气流以很大的速度流动 ,给高空点火

带来很大的困难.建立发动机高空起动数学模型

并对起动特性进行研究 ,对设计高效可靠的发动

机高空点火控制系统 ,防止发动机起动过程中超

温或喘振 ,提高高空点火成功率等具有重要现实

意义.

由于起动过程中部件特性很难通过试验获

取 ,只能采用计算的方法估计 ,给建立部件级起动

模型带来很大困难.目前特性估算的方法有很多 ,
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如特性外推[ 1 ] ,逐级分解法[2 ] ,逐级叠加法[3 ] ,神

经网络法[4 ]等.逐级分解法与逐级叠加法根据部

件典型级特性、结构尺寸和设计点参数来计算部

件特性 ,算法复杂 ;神经网络法对于特性内插能保

证较高的精度 ,但受其泛化能力所限 ,外推出的部

件特性 ,远离样本点 ,精度难以保证.本文根据慢

车以上部件特性 ,按照部件试验统计规律 ,外推起

动部件特性 ,并通过仿真计算不断对其进行修正.

目前国内已知的航空发动机起动模型有很

多 ,但绝大多数仅能模拟地面起动过程 ,类似于国

外 A TEST2V3[5 ] 的高空起动模型还不多见.

DST GTB [6 ]是国内为数不多的可开展高空起动模

拟的数学模型 ,它将发动机部件匹配技术应用于

发动机起动过程 ,实现了单转子发动机的地面、高

空起动模拟 ,由于省去了低压转子部件 ,其无法计

算低压转速和低压涡轮排气温度 ,模拟出的核心

机起动性能与完整的双转子发动机核心机相比存

在一定的误差.本文在地面起动模型的基础上[7 ] ,

研究了高空起动的建模方法 ,实现了高空起动模

拟 ,并通过仿真与试验结果进行了对比.

1　高空起动建模

1 . 1　外推低状态下部件特性

国外试验研究表明 ,不同发动机的部件特性 ,

在高转速时有比较明显的差异 ,但在低转速时却

保持了较好的通用规律[1 ] .本文以某型涡扇发动

机试验部件特性为研究对象 ,获得其在低转速时

部件特性的变化规律.以压气机为例 ,大量试验统

计表明 :在低换算转速附近 ,流量与转速的一次方

近似成线性关系 ,工质单位功与转速的平方近似

成线性关系[8 ] .图 1为某型发动机压气机通过试

验获取的流量特性图.选取每条换算转速线上喘

振边界、最高效率、堵塞边界共三组样本点 ,以换

图 1　压气机试验流量压比特性

Fig. 1　Compressor airflow characteristic with rig test

算转速比的幂函数为横坐标 ,流量、压比、效率函

数为纵坐标 ,分别得到压气机流量、压比、效率函

数随换算转速变化的特性图 (图 2～图 4) .

图 2　压气机流量随换算转速变化的特性图

Fig. 2　Compressor airflow as a function of

relative corrected rotor speed

图 3　压气机压比随换算转速变化的特性图

Fig. 3　Compressor pressure ratio as a function

of relative corrected rotor speed

图 4　压气机效率随换算转速变化的特性图

Fig. 4　Compressor efficiency as a function

of relative corrected rotor speed

从图 2～4可以看出 ,压气机流量与相对换算

转速的一次方近似成线性关系 ,工质单位功与相

对换算转速的平方近似成线性关系 ,压气机效率

5831



航　空　动　力　学　报 第 22卷

仅在低换算转速附近 ( ncor < 0175 )与相对换算转

速幂函数保持一定的变化规律.部件特性外推时 ,

风扇、压气机以及高低压涡轮的流量、压比、效率

按下列公式近似计算[8 ]

W cor ,new

W cor ,ref
= Km

ncor ,new

ncor ,ref

q

(1)

πnew

k- 1
k - 1

πref

k- 1
k - 1

= Kπ
ncor ,new

ncor ,ref

m

(2)

ηnew

ηref
= Kη

ncor ,new

ncor ,ref

n

(3)

式中 W 为质量流率 ( kg/ s) , n为相对转速 ( %) ,π

为压比 ,η为效率 ( %) , Km , Kπ , Kη为修正系数 ,

一般取 (019～111) ,下标 cor 表示换算参数 ,new

待求点 ,ref 参考点.

特性外推时 ,首先根据已有的试验部件特性 ,

选择合适的幂指数 q , m , n ,然后以试验最低换算

转速为参照 ,外推出低换算转速下的部件特性.本

文根据某型发动机试验部件特性的统计规律 ,选

取的指数 q , m , n如表 1所示.

表 1　部件特性外插计算幂指数

Table 1　Exponent value for extrapolation of

component characteristic

q m n

风扇 1 2 0. 1

压气机 1 2 0. 2

高压涡轮 - 0. 015 0. 65 0. 025

低压涡轮 - 0. 1 0. 45 0. 008

外推出风扇、压气机以及高低压涡轮的部件

特性后 ,根据仿真结果与试验数据的对比 ,对外推

出的部件特性进行修正 ,修正后的压气机流量效

率特性如图 5～图 6所示.

图 5　压气机流量压比特性

Fig. 5　Compressor pressure ratio vs. corrected airflow

图 6　压气机流量效率特性

Fig. 6　Compressor efficiency vs. corrected airflow

1 . 2　燃烧室效率特性

在高空起动过程中 ,受大气压力、温度的影

响 ,燃烧室进口压力、温度都很低 ,且点火前发动

机处于风车状态 ,燃烧室进口气流速度很大 ,需要

选择合适的油气比才能点燃燃烧室.计算燃烧室

效率ηB 时 ,考虑了进口条件和油气比对燃烧效率

的影响 ,计算公式如下[1 ] :

ηB =ηB ,id (θ) - ΔηB ( f a ) (4)

式中 ,ηB ,id是忽略油气比影响的燃烧室效率 ;空气

负荷函数θ= ( p1175
in ·e Tin / 300 ) / W in , W in , pin和 Tin

分别为燃烧室进口质量流率、总压和总温 , f a 为

油气比.

本文中燃烧室效率随进口条件及油气比变化

的特性如图 7 ,图 8所示.

图 7　燃烧室效率随进口条件变化特性

Fig. 7　Combustion efficiency vs. inlet condition

1 . 3　总压恢复系数修正

在慢车以上部件级模型中 ,为了简化计算 ,常

取典型部件的总压恢复系数σ为定值.事实上 ,各

个部件的总压恢复系数是随发动机状态不断变化

的 ,随着转速的升高 ,总压恢复系数不断减小.高

空起动过程中 ,总压恢复系数略大于慢车以上状
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图 8　燃烧室效率随油气比变化特性

Fig. 8　Combustion efficiency vs. fuel air ratio

态的总压恢复系数.高空起动模型中 ,对总压恢复

系数的计算作了修正.点火前 ,各个部件的总压恢

复系数可近似取略小于 1 的常数 ;点火至慢车阶

段 ,各个部件的总压恢复系数随着转速的升高而

逐渐减小 ;当发动机达到或超过慢车状态以后 ,总

压恢复系数近似取常数 ,修正公式为

σa nh ≤nha

σa +
( nh - nha

) ·(σb - σa )

( nhb - nha
)

nha < nh < nhb

σb nh ≥nhb

(5)

式中σ为总压恢复系数 , nh 为高压转速 ,次下标 a

代表点火瞬时状态 ,次下标 b表示慢车状态.

根据试验数据 ,并经反复调试 ,本文选取的典

型部件总压恢复系数如表 2所示.

表 2　典型部件总压恢复系数

Table 2　Total pressure recovery coeff icients

of typical components

σa σb

分流机匣 0. 998 0. 995

外涵 0. 995 0. 97

内涵喷管 0. 994 0. 97

混合室 1 0. 992

1 . 4　热传递模型

发动机瞬态工作时叶片及机匣壁面与气流之

间存在大量的热量交换 ,为提高过渡过程模型的

精度 ,在高空起动模型中应考虑发动机高温部件

与气流之间的热交换[9 ] .这里仅以高压涡轮为例 ,

给出热传递模型的计算方法.本文高压涡轮热传

递模型是在地面起动热传递模型[7 ]基础上简化而

来的 ,将涡轮动叶片与静叶片、涡轮盘与机匣综合

起来考虑其与燃气之间的热交换 (图 9) ,计算热

量损失后高压涡轮的实际出口温度 T41为

T41 = T41 ,id -
q1 + q2

m
·

gas Cgas

(6)

q1 = h1 A 1 ( Tgs - Tblade ) (7)

q2 = h2 A 2 ( Tgas - Tbase ) (8)

q3 = h3 A 3 ( Tblade - Tbase ) (9)

Tk
blade = Tk- 1

blade +
q1 - q3

mblade Cblade
Δt (10)

Tk
blase = Tk- 1

base +
q2 + q3

mbase Cbase
Δt (11)

式中 m
·

gas为高压涡轮进口的燃气质量流率 ; Cgas为

燃气平均比热 ; hi 为复合换热系数 ; A i 为换热面

积 ; Tgas为燃气理想平均温度 ; Tblade为涡轮叶片平

均温度 ; Tbase为涡轮机匣/盘平均温度 ; mblade , mbase

分别为涡轮叶片、机匣/盘参与热交换的金属质

量 ; Cblade , Cbase分别为涡轮叶片、机匣/盘的平均金

属比热 ; k表示第 k 步 ;Δt为仿真计算步长.

图 9　高压涡轮热传递模型图

Fig. 9　HP Turbine heat t ransfer model

1 . 5　起动机特性

起动机特性即起动机扭矩与转速之间的关

系 ,由试验测得 ,二者近似成线性关系.仿真计算

时由高压转速根据扭矩试验数据插值计算扭矩 ,

与转速相乘得到起动机功率.

1 . 6　高空起动动态匹配及初猜值选取

建模对象发动机飞行包线如图 10所示.

按起动初始转速划分 ,高空起动分两种类型 :

起动机带转高空起动和直接风车点火起动.飞机
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图 10　发动机飞行包线

Fig. 10　Aero2engine flight envelope

在高空飞行时 ,受进口气流影响 ,发动机转子可维

持一定的初始转速 ,当初始转速足够高时 (本文

nH ≥20 %) ,可直接点火起动 ,否则 ,飞机需要借

助俯冲或起动机带转来提高核心机转速 ,达到点

火转速后方可点火起动.本文主要研究在一定的

初始转速下 ( n < 20 %)接通起动机后的高空起动

模拟或高空风车转速 ( nH ≥20 %)直接点火起动.

动态仿真采用容积动力学方法 ,仿真计算时首先

根据核心机初始转速判断是否需要起动机带转.

若 nH < 20 % ,则需要模拟起动机带转的加速过

程 ,此时燃烧室并未点火 ,进出口总温近似不变 ,

存在压力损失.达到点火转速后 ,燃烧室内气体急

剧升温 ,涡轮开始发出功率 ,发动机加速进入慢

车.同慢车以上部件级模型 ,起动过程中 ,高低压

转子的加速度由轴剩余功率计算

d nH

d t
=

30
π

2 1
nH

1
J H

[ N HPT + N ST -

N COMP - N exH ] (12)

d nL

d t
=

30
π

2 1
nL

1
JL

[ NL PT - N FAN ] (13)

式中 , N HPT为高压涡轮功率 , N ST为起动机传递给

高压轴的功率 , N COMP为压气机消耗功率 , N exH为

带动附件及其传动消耗功率 ,J H 高压转子转动惯

量 ; NL PT为低压涡轮功率 , N FAN为风扇消耗功率 ,

JL 低压转子转动惯量.

初猜值选取是建立高空起动模型的难点之

一.飞机突然遭遇空中停车后 ,由于缺乏内在动

力 ,发动机高低压转子并不能维持自身运转 ,一旦

nH 减至点火转速 (20 %)以下 ,必须借助起动机带

动或飞机俯冲来提高核心机转速 ,然后点火起动.

因此 ,起动前风车状态 ,发动机仅满足流量连续假

设 ,高低压转子功率不平衡.由于初始转速已知 ,

高空起动初猜值选取实质上就是选取合适的风

扇、压气机压比及高、低压涡轮落压比 ,配合总压

恢复系数及部件特性的修正 ,最终达到各个部件

流量连续的要求.

2　仿真结果

为验证所建立的高空起动模型 ,给定与高空

台试验相同的供油曲线 (图 11 (a) )和初始转速 ,

模拟发动机高空起动过程. 图 11 ( b) , 11 (c) 为

( H = 4 km , M a = 012)起动机带转高空起动过程

仿真结果与试验对比曲线图 ,图 11 ( d) ,11 (e)为

( H = 6 km , M a = 013)高空风车状态直接点火起

动仿真结果与试验对比曲线图 ,图 11 (f )为两类

高空起动加速工作线在压气机特性图上的表示.

从仿真结果可以看出 ,模型能够模拟两类典

型的高空起动过程 :起动机带转起动和风车直接

起动.将仿真结果与试验数据对比 ,转速最大动态

误差约为 5 % ,涡轮后温度与试验数据加速趋势

基本一致 ,在最高点处两种算例误差分别为 13 K

和 18 K. T5 在起始点与试验数据存在较大误差 ,

分别达到 34 K和 50 K.通过计算可得 ,在 ( H = 4

km , M a = 012)高空飞行条件下 ,发动机进口总温

T1 为 262115 K ,此时发动机由起动机带转 ,燃烧

室未点火 ,涡轮后温度 T5 应与 T1 大体相当 ,此

处试验数据为 304 K ,高于理论计算值 ,可能是由

于试验前发动机已预热或运行过 ,且未得到充分

冷却所致 ;在风车起动的后半程 , T5 仿真结果始

终与试验数据存在 40 K左右的误差 (图 11 (e) ) ,

最大动态误差达到 48 K ,分析 :从图 11 (a)可以看

出 ,两类高空起动在慢车稳定阶段供油量大致相

等 ,约为 1516 % ,仿真结果显示两类高空起动慢

车稳定后 T5 基本相等 ,约为 650 K(图 11 (c) ,11

(e) ) ,而图 11 (e)中慢车稳定阶段 T5 试验测量值

与相同供油量下的仿真结果及试验结果 (图 11

(c) )相比 ,明显偏低 ,这是由于两类高空起动试验

数据是同型号不同试验发动机在不同的时间测得

的 ,从仿真结果可以看出 ,与风车起动试验发动机

相比 ,模型与起动机带转试验发动机性能更为接

近.从图 11 (f)中可以看出 ,起动加速工作线较好

地反映了高空起动压气机的工作特点 ,点火前处

于低转速大流量状态 ,压比增加缓慢 ,点火后工作

线明显移向喘振边界 ,这与理论分析是吻合的.由

于模型动态计算采用了容积动力学方法 ,两次高

空起动仿真在主频为 P42214 G的计算机上实际

运行时间分别为 714 s和 512 s ,满足实时仿真要

求.
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3　结　论

本文建立了不带加力双转子混排涡扇发动机

部件级高空起动模型 ,全程采用部件特性计算 ,可

模拟高空起动机带转及大风车转速下直接点火的

起动过程.采用外推方法近似计算低转速时发动

机旋转部件特性 ,尽管受目前试验条件所限 ,无法

与真实起动部件特性对比验证其精度 ,但仿真说

明 :本文所采用的部件特性外推方法是有效的 ,外

推出的部件特性具有一定的精度 ,能够满足高空

起动建模的需求.高空起动模型中考虑了点火后

油气比对燃烧效率的影响 ,考虑了起动过程中燃

烧室、高低压涡轮热惯性及典型部件总压恢复系

数的变化 ,仿真结果表明 ,这些方法对模型运算收

敛、精度改善是有效的 ,模型转速动态误差小于

5 % ,涡轮后温度动态误差小于 50 K.采用容积动

力学方法使其具有实时性 ,满足发动机高空起动

半物理仿真的需求.
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