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摘要: 针对在现代航空发动机的自适应控制和故障监控领域建立系统动态模型的需要,本文研究了基于状态

空间模型的数字子空间状态空间系统辨识( N4SID )方法, 并在某型双转子涡喷发动机非线性气动热力学模型

的“小偏离”状态上进行了仿真实验, 结论表明:该方法可以较准确地辨识发动机“小偏离”状态时的系统模型。
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Application of N4SID in Aero-Engine

MA Yan, LI Zhi-shun, ZENG Qing-f u

( Northw estern Poly technical Univer sity, Xi′an 710072, China)

Abstract: It is important to establish system dynamic model fo r many f ields, especially

in the f ields of adapt ive-control and failure monitor of advanced aero-engine. Many

ident if icat ion methods w ere used for this problem, including AR, OE, and so on. Numerical

algor ithm fo r subspace state space sy stem ident if icat ion ( N4SID) is proposed in recent year s

and applied to communicat ions. It is based on state-space model. N4SID is described in this

paper . Though areo-engine is a complex non-linear system , at "lit t le bias" state, the model is

linear t ime invariable system . In this paper , N 4SID is applied to ident ifying aero-thermal

model of a certain double spool turbojet aero-engine at " lit t le bias " state. M oreover, the

result shows us that this algo rithm is feasible.
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1　引　言

　　在现代航空发动机的自适应控制和故障诊断

领域,需要建立发动机的系统动态模型。但随着飞

行条件和工作状态的变化, 发动机的特性在不断

地变化,使得发动机系统的数学模型难于确定, 这

就使得下一步的发动机控制器的设计面临致命的

困难, 所以通过辨识方法得到系统的模型一直是

控制和故障诊断领域研究的热点 [ 1, 2]。子空间系统

辨识方法是近年来出现的一种确定多输入多输出

系统模型的有效方法之一[ 3] ,特别对高阶系统。该

方法比传统方法的优越性体现在两点:首先它不

需要对系统有太多的了解, 只需给定模型的阶数,

而这个阶数可在辨识过程中估计得到, 且与 OE

( Output Erro r)相比, 该方法易于把初始条件不

相同的数据联接起来辨识 [ 4] , 它辨识多变量系统

与单变量系统一样的简单; 另一方面体现在数值

特性上,该方法没有叠代和非线性的卷入。目前在

公开发表的资料中,尚未见该方法在发动机中的

应用, 本文准备探讨该辨识方法在象航空发动机



这类高阶多变量系统中的应用问题。

2　子空间辨识方法[ 3]

　　m 输入、l 输出的 n 阶线性时不变系统的状

态空间模型可表示为:

xk+ 1 = Axk + Buk　,　yk = Cxk + Duk

其中 A∈R
n×n , B∈R

n×m, C∈R
l×n和 D∈R

l×m。对

上述系统定义符号:

输入/输出 Hankle矩阵

U0� i- 1 =

u0 u1 ⋯ uj - 1

u1 u2 ⋯ uj

ui- 1 ui ⋯ ui+ j - 2

Y0� i- 1 =

y 0 y 1 ⋯ y j- 1

y 1 y 2 ⋯ yj

y i- 1 yi ⋯ yi+ j- 2

广义可观测矩阵

�i = [ C　CA　CA
2
　⋯　CA

i- 1
]

逆广义可控矩阵

� i = [ A
i- 1
B　A

i- 2
B　⋯　AB　B]

状态矩阵

Xi = [ xi　xi+ 1　x i+ 2　⋯　xk+ j- 1 ]

下三角 T oeplit z矩阵

Hi =

D 0 0 ⋯ 0

CB D 0 ⋯ 0

CAB CB D ⋯ 0

CA
i- 2
B CA

i- 3
B CA

i- 4
B ⋯ D

则可推出输入、输出和状态矩阵满足下面的方

程[ 3] :

Y0� i- 1 = �iX 0 + HiU0� i- 1

Xi = A
i
X 0 + � iU0� i- 1

( 1)

　　在已知 U0�i- 1 , Ui�2i- 1和 Y0� i- 1的情况下, 使得

‖Yi�2i- 1- Zi‖达到最小的 Yi�2i- 1最优估计为:

Z i =
Yi�2i- 1

U0�2i- 1

Y0� i- 1

= [ L1
i　L2

i　L
3
i ]

U0� i- 1

Ui�2i- 1

Y0� i- 1

可以证明[ 3] :

Zi = �iX i + HiUi�2i- 1

Zi+ 1 = �i- 1X i+ 1 + Hi- 1Ui+ 1�2i- 1

( 2)

L
1
i 和 L

3
i 与 �i 具有相同的列空间,所以广义可观

测矩阵 �i 和系统的阶数n可通过 L
1
i 和L

3
i 的线性

组合矩阵的奇异值分解来确定, 这里取:

T = ( L
1
i �L3

i )
U0� i- 1

Y0� i- 1

对其进行奇异值分解: T= ( U1　U2)
 1 0

0 0
V

t

则� r ank( T) = n,即分解所得非零奇异值的

个数等于系统的阶数; � �i 与 U1 1/ 2
1 列向量空间

是一致的, 可取 �i= U1 1/ 21 ;  若用�i表示 �i 取掉

后 l行的子矩阵( l为系统输出个数) ,则 �i- 1= � i。

现在已计算出 �i , �i- 1和阶数 n,从( 1)和( 2)式可

推出:

�*i- 1Zi+ 1

Yi� i
=

A
C

�iZi +
R12

R22
Ui�2i- 1 ( 3)

其中: ( R12 / R22 ) =

B - A�*
i

D

� i- 1B
�*i- 1Hi- 1 - A�*i

0

H i- 1

D - C�*i
D

�i- 1B
- C�*i

0

H i- 1

从第一项可以精确地确定系统矩阵 A和 C; 在R 12

和 R22中, B 和 D 都是线性的出现, 且 A, C, � i,

�i- 1 , R 12和 R22都已确定,所以可用最小二乘法求

解 B和 D。

3　航空发动机“小偏离”状态

　　系统辨识

　　在文献[ 5]中,对上述子空间辨识方法的进行

了模型仿真,并研究了其性能,表明该方法可以有

效的辨识出未知线性系统。虽然航空发动机是一

高度非线性系统,但如果发动机处于“小偏离”状

态,即输入量在很小的范围内变化,则发动机的工

作状态在某一稳态附近, 在该稳态点对发动机模

型的非线性方程进行 T aylor 展开,忽略高次项的

影响,这时发动机模型可表示为线性时不变模型。

这样就可用上述 N 4SID 辨识方法辨识某型双转

子涡喷发动机的气动热力学模型, 输入变量为发

动机主燃油量 w f 和尾喷口面积 A 8 ,输出变量为

压气机出口总压 P3、低压涡轮出口总压 P6 和低

压涡轮出口总温 T 6。为保证发动机模型在线性范

围,主燃油量和尾喷口面积的变化规律分别为[ 1] :

w f = w
ss
f ( 1 + 0. 03!k)

A 8 = A
ss
8 ( 1 + 0. 03!k)

其中: w
ss
f 和 A

ss
8 分别为稳定状态时的主燃油量和

尾喷口面积, !k 为输入量的扰动, 服从均值为零,

方差为 1的高斯白噪声, 长度为 400。采样间隔

0. 01 s, 飞行高度为 0, 飞行马赫数为 0和百分比
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转速 0. 95。

图 1是估计系统阶数时矩阵 T 的特征值分

布。从图1可以看出,该发动机在此状态的系统为

2阶系统。

图 1　估计系统阶数的奇异值分布

Fig. 1　Singular value for estimating o rder o f system

图 2　辨识输出与模型输出的比较

Fig. 2　Compar ison out put o f model with that

o f identification

辨识所得系统矩阵为:

A =
0. 9824 - 0. 1836

- 0. 0222 - 0. 0768

B =
0. 2142 0. 0019

- 1. 6316 0. 0058

C =

0. 0159 - 0. 0032

0. 0041 - 0. 0077

- 0. 3424 - 0. 5419

D =

1. 7111 - 0. 0001

0. 5805 - 0. 0010

492. 3345 - 0. 0772

若定义辨识输出与实际输出的平均相对误差为:

∀=
1
l �

1

i= 1

�
N

i= 1

( [ y v
k ] - [ y f

k] ) 2

�
N

i= 1
( [ y v

k ] ) 2

其中: l 为系统的输出个数, N 为输入输出的数据

长度, [ y v
k]为第 i 个输出通道的实际输出数据,

[ y f
k ]为第 i个输出通道的辨识输出数据。检验辨

识结果的输入为另一组高斯白噪声过程,长度为

500。计算所得辨识结果的平均相对输出误差为:

∀= 0. 7246%。图 2给出了部分辨识输出与气动热

力学模型输出的比较, 从图 2和结果误差可以用

该方法得到发动机在该工况下较准确的状态空间

模型。

4　结　论

　　N4SID辨识方法可得到线性时不变系统较

精确的系统模型,而且得到了较理想的某双转子

涡喷发动机在“小偏离”飞行条件下的系统模型,

为该飞行条件下进一步的发动机控制和故障检测

提供了可靠的模型。另一方面,为了使该方法能适

用航空发动机的“大偏离”状态(此时系统为非线

性时变系统) ,下一步将研究此方法在非线性时变

系统中的应用。
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