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摘要：为进行涡扇发动机起动过程性能仿真研究，在发动机慢车以上部件级模型的基础上，通过指数外推法获得低转速部件

特性，在建立起动附件模型的同时,修正起动过程各部件总压恢复系数,从而建立起包含地面起动过程的全状态性能模型。在求解发

动机各部件共同工作非线性方程组时，采用基于传统牛顿拉夫森迭代求解方法的改进方法，即在第 1 次完成中心差分得到

Jacobian矩阵后，使用修正项迭代更新上一步的 Jacobian矩阵。结果表明：该建模方法可以有效地建立起动过程性能模型，并大幅

改善模型的执行效率、提高模型仿真求解速度。
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Sub-idle Modeling of Aeroengine Based on Improved Newton's Method
JIANG Bo, WANG Ji-qiang, HE Xiao-long, HU Zhong-zhi
渊Jiangsu Province Key Laboratory of Aerospace Power Systems,

Nanjing University of Aeronautics and Astronautics, Nanjing 210016, China冤
Abstract: In order to perform the performance simulation of aeroengine starting process, the component characteristics of low speed

were obtained through the exponential extrapolation on the basis of component level model which was above idle region, and a full state
performance model including ground starting process was finally established with modeling of starting accessories and modification of the
total pressure recovery coefficient of each component. An improved Newton iterative method was adopted when solving the nonlinear
equations of aeroengine different components. The Jacobian matrix was obtained by central difference for only one time, and it was updated
iteratively with a modified term obtained over last iteration. The result shows that the modeling method can effectively establish the starting
process model, and greatly improve the efficiency and speed of model simulation.
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0 引言

航空发动机由静止逐渐加速至慢车状态这一过

程称为起动过程。这个过程发动机气动热力参数变换

剧烈，如何保证这个过程成功、快速的完成对延长发

动机寿命、保证飞机安全有着重要的意义。对该过程

进行数学抽象，建立起动过程的数值计算模型不仅能

够为设计人员提供许多有价值的信息，而且能够让设

计人员在发动机设计的初期就展开合理的起动过程

控制规律优化研究。因而建立能够准确反映发动机起

动过程的数值仿真模型对发动机的理论研究及工程

应用都有着极大地意义。

在 20世纪 80年代，国外已经展开了发动机慢车

以下状态的气动热力学建模研究，M.Yunis和 R.K.A-

grawal在 1980年基于流量平衡的假设，通过外推方

法获得低转速部件特性从而建立起了单转子发动机

的起动模型[1]。在 90年代 NASA的 Chappell采用慢车

以上建模的方法，建立了包含高空起动、风车起动和

地面起动的 AVEST-V3 模型 [2]。此外在 2001 年和

2007年，英国弗吉尼亚理工大学[3]英国克兰菲尔德大

学[4]的学者在上述研究的基础上针对部件特性外推公

式及零转速附近特性修正展开了深入的研究。国内学
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者对此研究展开的时间较晚，但也取得了大量的研究

成果，如：基于大量发动机试车数据，使用系统辨识的

方法建立的实时起动模型[5-8]；基于容积动力学和部件

特性外推的方法建立双轴混合排气的涡扇发动机的

地面及空中起动模型[9-10]，利用压气机及涡轮特性数

据的脊柱特性建立能够准确模拟单轴发动机风车起

动的部件级模型[11]等。但这些研究大都基于大量的试

验数据并且在起动初始点需要根据经验反复的试凑

出十分准确的初始值，工作量大且过程较为复杂。

本文利用 NASA公开的 PW公司 JT9D大涵道比

双转子涡扇发动机慢车以上部件级模型，通过部件特

性外推、起动附件建模、修正部件总压恢复系数和改

进模型求解算法建立了 JT9D 发动机起动至最大转

速整个过程的仿真模型，并通过仿真结果验证了模型

的准确性及改进求解算法的有效性。

1 JT9D发动机部件级模型

建立的起动过程模型是基于美国 PW公司于 20

世纪 60年代年设计制造的大涵道比双转子涡扇发动

机 JT9D的慢车以上状态的部件级模型，具体结构如图

1所示，具体的建模过程这里不再赘述，参照文献[12]。

2 双轴涡扇发动机起动过程

双轴涡扇发动机在起动时没有空气流经整台发

动机，因此燃烧室无法点火。只有当转子达到一定的

转速后，燃烧室内的气流才能建立稳定燃烧所需的气

流压力和温度。因而发动机地面起动过程必须依靠起

动机带转，一般情况下，双轴涡扇发动机的起动过程

（如图 2所示）分为以下 3个阶段。

第 1阶段：燃烧室未供油，起动机带动高压转子，

起动机扭矩 MST大于起动过程阻力矩 MC /浊m，高压转
子转速逐渐增加到 n1。

第 2阶段：燃烧室开始供油并点火，涡轮开始产

生力矩，高压转子转速逐渐增加到 n2。

第 3阶段：起动机脱开，涡轮产生足够的力矩并

将高压转子转速独立带转至 n3。

3 起动建模关键问题及技术

3.1 低转速部件特性获取

发动机的部件特性在高转速时差别较大，但在低

转速范围内却有着很大的相似性[1]。因而，采用部件特

性指数外推的方法，能够在缺少试验特性的情况下得

到较为合理的低转速部件特性。采用的指数外推公式

如下

p=
log (W C)

(W C)ref
蓸 蔀

log %Ncor

%Ncor，ref
×100%蓸 蔀 （1）

q=

log
1- 1

PR
蓸 蔀 酌-1

酌蓘 蓡
1- 1

PR
蓸 蔀 酌-1

酌蓘 蓡
ref

晌

尚

上上上上上上上上上上上上上上上

裳

捎

梢梢梢梢梢梢梢梢梢梢梢梢梢梢梢

log Ncor

Ncor，ref
×100%蓸 蔀 （2）

r=(p+q)+
log

浊
浊ref蓸 蔀

log Ncor

Ncor，ref
×100%蓸 蔀 （3）

式中：p、q、r为外推指数；cor表示换算状态；ref表示

图 1 JT9D发动机部件结构

图 2 双轴涡扇发动机起动过程扭矩特性

MST

MST+MT

MT

MC+浊m

浊1 浊1
′ 浊2 浊3 浊0

M

Ⅰ Ⅱ Ⅲ

1—进气道进口；2—风扇进口；23—低压压气机进口；25—高压

压气机进口；3—燃烧室进口；4—高压涡轮进口；48—低压涡轮

进口；7—核心机尾喷管进口；17—外涵道尾喷管进口；9—核心

机尾喷管出口；19—外涵道尾喷管出口

MST—起动机扭矩；MT—涡轮扭矩；MC—压气机扭矩；浊m—机械

效率；MC/浊m—起动过程阻力矩；n1—点火状态时高压转子转

速；n2—起动机脱开时高压转子转速；n3—慢车状态时高压转

子转速

33

PDF      pdfFactory Pro        www.fineprint.cn

http://www.fineprint.cn


航 空 发 动 机 第 44卷

参考状态；W c为换算流量；N为转速；PR为增压比（涡
轮特性为膨胀比 ER）；浊为效率。以风扇为例，选取换
算转速为 1的特性线为参考线。利用原有的特性数据

通过不断变换外推指数的数值，使得不同换算转速线

上最高效率状态点连成的线近似为线性（效率仅在低

转速 Ncor < 0.8时成线性）进而确定外推指数。不同外

推指数下风扇流量、压比、效率、随换算转速变化分别

如图 3～5所示，不同外推指数下的外推结果对比如

图 6所示。

在确定了外推指数后，以换算转速为 0.6的试验

特性线为参考，外推换算转速为 0.5的特性线并与原

有试验特性对比，结果显示：按照不同换算转速线上

的最高效率点连成的线近似为线性，所选取的外推指

数能更好的反映低转速的部件特性。据此确定外推指

数见表 1。

在确定部件特性的外推指数后，以各部件试验的

最低状态换算转速线为外推参考线，外推各部件的风

扇换算流量 -压比特性、风扇换算流量 -效率特性、

高压涡轮换算流量 -膨胀比、高压涡轮换算流量效率

特性特性分别如图 7~10所示。

3.2 起动机建模

JT9D 发动机使用美国汉密尔顿公司提供的

PS-700空气涡轮起动机[13]，主要参数见表 2。

空气涡轮起动机在发动机起动过程的输出扭矩

与高压转子转速近似为线性关系[14]。起动机扭矩特性

表 1 部件特性外推指数

部件

风扇

低压压气机

高压压气机

高压涡轮

低压涡轮

p

1

1

1

-0.1

-0.1

q

2

2

2.1

0.65

0.45

r

0.1

0.1

0.15

0.01

0.01

图 4 不同外推指数下风扇压比随换算转速变化
(Ncor/Ncor,ref)q

图 5 不同外推指数下风扇效率随换算转速变化

(Ncor/Ncor,ref)r

图 6 不同外推指数下的外推结果对比

W c

图 7 风扇换算流量 -压比特性
W c

图 3 不同外推指数下风扇流量随换算转速变化
Ncor/Ncor,ref
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如图 11所示。

根据扭矩特性按照如下公式建立起动机模型

P=
仔
30
·N·T， N＜n2

0， N＞n2

扇

墒

设设设设缮设设设设
（4）

式中：P为起动机输出功率；n2为起动机脱开时高压

转子转速；N为高压转子转速；T为起动机输出扭矩。

3.3 改进牛顿法及其应用

在求解 JT9D 发动机共同工作非线性方程组时

NASA提供了 1种传统的 Newton-Raphson迭代求解

方法。此方法在求解发动机慢车以上状态共同工作非

线性方程组时能够在选定较为准确的迭代初始值情

况下达到快速收敛的效果[15-17]。但发动机起动过程部

件特性的相对值变化剧烈，即使在给出相对准确的迭

代初始值情况下也需要多次求解才能达到收敛精度

的要求。并且每次迭代求解共同工作非线性方程组时

计算机都需要对模型进行气动热力计算，然后再对平

衡方程偏导数组成的 Jacobian矩阵进行中心差分，庞

大的计算量降低了模型的执行效率，使得计算时间变

长，模型的实时性降低。

本文所述的改进牛顿法是参考广泛用于国外先

进数值仿真程序，如美国航空航天局 NASA的 NPSS

（Numerical Propulsion Simulation System）[18]、荷兰国家

航空航天实验室（NLR）的 GSP（Gas turbine Simulation

Program）[19] 等在求解非线性方程组时使用的 Broyden

法[20]：即在传统 Newton-Raphson方法基础上改变 Jaco-

bian矩阵的迭代更新方式，进而减少模型的气动热力

计算次数，提高模型的仿真求解速度。计算方法如下：

对于发动机的共同工作非线性方程组

F（x）=着i （5）

式中：x=（x1,x2,…,xn）T，n为平衡方程数，xi为发动机的

某参数；着i为平衡方程的误差量；fi（x）代表不同的平
衡方程，且 F（x）=（f1（x1）,f2（x2）,…,fn（xn））T，Jacobian矩

阵为

J= 坠fi（x）坠xj
蓘 蓡

n伊n
（6）

其中：偏导数项 坠fi（x）坠xj
在模型求解计算时需根据中心

差分求得。根据 Newton-Raphson求解方法

图 8 风扇换算流量 -效率特性

W c

图 9 高压涡轮换算流量 -膨胀比特性

W c

图 10 高压涡轮换算流量 -效率特性

W c

图 11 起动机扭矩特性

N/(r/min)

额定扭矩 /（N·m）

950

断开转速 /（r/min）

3800～4050

工作时间 /s

<30

质量 /kg

14.5

表 2 PS-700空气涡轮起动机主要参数
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xk+1=xk-J-1F(xk) （7）

式中：k 为迭代次数，此时构造如下矩阵
Ek=F(xk)-F(xk-1) （8）

Zk=xk+1-xk （9）

根据 Broyden法求解原理 [20]，Jacobian矩阵迭代

更新的修正项为

VJk=
（Ek-Jk-1

-1 Zk）（Zk）T

（Zk）TZk （10）

使用 Sherman-Morrison 公式解析的求 Jacobian

矩阵的逆，从而可得 Jacobian矩阵在更新时

Jk+1

-1
=Jk

-1
+VJk （11）

当 |F（xk）|<啄（设定误差允许量）时，认为迭代收敛。
这种改进的牛顿法在求解发动机共同工作非线

性方程组时第 1步仍采用中心差分的方法得到 Jaco-

bian矩阵，而后续的迭代更新只需通过计算ΔJk 就

可完成。这样模型的动态仿真过程就避免了每次通过

中心差分方法重新计算 Jacobian矩阵而带来的庞大

计算量，从而大大提高了需要多次迭代求解发动机共

同工作方程的起动过程模型的执行效率。

3.4 冷转动过程模型

发动机在点火前的工作状态即起动过程的第一

阶段称为冷转动过程。这一过程涡轮和压气机都是负

载，建模方法如下：

首先计算起动机和压气机的扭矩，然后根据转子

动力学计算高压转子转速

N
g

= VT仔
30
·J

N=
t

0乙 N
g dt

扇

墒

设设设设设设设缮设设设设设设设

（12）

式中：ΔT为起动机扭矩与负载扭矩差；J为高压转子
转动惯量；N为高压转子转速；t为时间。

之后，确定 1个合适的点火状态，根据此时的转

速 nR，W R和压比 PR利用式（13）、（14）计算对应时刻

下的参数

W
n = W R

nR
（13）

PR=1+ PR-1
W R
·W （14）

最后，低压转子转速及其他截面状态参数按高压

转子转速进行线性插值即可得到。

3.5 部件总压恢复系数修正

NASA公开的 JT9D发动机模型各部件的总压恢

复系数都取了定值，这在慢车以上状态建模时是适用

的。但在发动机的起动过程中由于各部件的流量、压

比、转速都很小，真实的总压恢复系数更接近于 1，并

且随着转速的增大而逐渐减小[9]。因而在建立起动模

型时，各部件的总压恢复系数在点火前取近似略小于

1的常数，而在点火状态和慢车状态之间时按照转速

进行线性插值

滓=

滓a N≤n1

滓n+(N-n1)·(滓b-滓a)
n3-n1

n1＜N＜n3

滓b N＜n3

扇

墒

设设设设设设缮设设设设设设

（15）

式中：a为点火状态；b为慢车状态；滓为总压恢复系数。

4 仿真结果分析

NASA公开的 JT9D发动机模型的仿真范围为：

70%NHmax~100%NHmax。按照上述建模方法，补充建立包

含起动过程的全状态性能模型，并在地面标准状况下

给定供油规律（如图 12所示），仿真结果分别如图

13~15所示。

图 12 供油曲线
t/s

图 13 转速变化曲线
t/s
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由仿真结果可以看出，起动过程的第 1阶段燃烧

室没有供油。高压转子由起动机带动，转速缓慢上升

并带动低压转子转速上升，此时推力也缓慢上升，燃

烧室出口温度基本不变。在第 16 s时开始供油，转子

转速和燃烧室出口温度急剧上升至慢车状态。在第

40 s以后增加供油，发动机由慢车状态逐渐运行到最

大转速状态，转子转速、推力及燃烧室出口温度都增

加至 100%。整个模型能很好的反映起动过程的各阶

段并且与原有慢车以上状态模型有效地连接，验证了

建模方法的有效性。

为了进一步验证建模方法的准确性，将模型的仿

真结果与仅有的 ICAO（国际民航组织）公布的

JT9D-7J发动机数据进行对比，结果见表 3。

各部件总压恢复系数修正前（修正前采用固定值

滓b）与修正后高压转子转速的仿真结果对比如图 16

所示，燃烧室点火至慢车状态过程的高压转子转速最

大相对误差为 1%。

同时，模型在点火后由各部件特性迭代求解的初

始点计算时间最长，最难收敛。因而在此处用改进牛

顿法进行验证效果最为明显。

单个步长 Jacobian矩阵计算时间见表 4。表 4计

算的硬件环境为：AMD A6-3400M（CPU），主频 1.4 G

Hz，内存 4 GB。由结果可以看出改进牛顿法的求解速

度要明显高于传统的 Newton-Raphson方法。并且，基

于改进牛顿法的原理，当发动机共同工作方程和独立

变量个数增加以及迭代初始值偏离真值程度越大时，

这种效果将会变得更加明显。

5 结论

通过对 JT9D发动机部件级起动过程建模、使用

改进牛顿法替换传统的 Newton-Raphson方法仿真求

解，得到以下结论：

（1）采用部件特性指数外推法并使用不同换算转

速线上最高效率状态点连成的线，近似为线性来确定

外推指数，可以得到合理的各部件低转速部件特性；

（2）起动附件建模及转子冷转动过程建模能够有

效地帮助建立完整的起动过程模型。

（3）发动机起动过程各部件总压恢复系数按照转

速变化修正能够有效的提高模型的精度。

（4）采用改进牛顿法替代传统的 Newton-Raph-

son方法可以改善模型的执行效率，大幅提高模型的

仿真求解速度。

ICAO数据

模型仿真

相对误差

供油量 /（kg/s）

0.525

0.525

推力 /kN

15.568

14.937

4.05%

涵道比

5.100

5.178

0.083%

表 3 7%推力状态下（52%NHmax）模型仿真结果验证

计算方法

传统 Newton-Raphson方法

改进牛顿法

计算时间 /ms

10.873

1.845

表 4 单个步长的 Jacobian矩阵计算时间

图 14 推力变化曲线
t/s

图 15 燃烧室出口温度变化曲线
t/s

图 16 总压恢复系数修正前后仿真结果对比
t/s
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