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摘　　　要 : 针对航空发动机非线性模型将作为未来机载应用而需要严格实时性的问题 ,研究了求解模型

的迭代方法 ,综述其历史发展情况 ,并讨论收敛性问题 ,同时提出一种改进应用方案 ,即模型在过渡态仿真时

可将上一状态点雅可比矩阵直接应用于下一点计算 ,能够在典型应用方案基础上直接减少气动热力模型计

算次数 ,从而提高整体模型执行效率.通过实际算例对这些应用方案进行仿真比较与分析 ,结果表明 : ①Broy2
den秩 1法执行效率最高 ,更适宜用于模型实时计算 ; ②改进应用方案简单、有效 ,为进一步满足非线性模型

的严格实时性要求奠定基础.
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model real2time computation
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Abstract : Considering t he rigorous real2time comp utation of aero2engine non2linear mod2
el for on2board application in f uture , several iteration methods were studied in t his paper .

Their historical develop ment s were surveyed , and convergence problems were discussed.

Then a new improved method was presented in which t he J acobian mat rix for a p revious state

point could be directly applied to t he next pointπs calculation during t he t ransition state simu2
lation. It can improve execution efficiency of t he model by reducing the number of aerot her2
modynamic model comp utations. Finally , a p ractical example has been simulated in t hese it2
eration met hods respectively. The simulation result s show t hat (1) t he Broyden rank2one

met hod has highest execution efficiency , so itπs more suitable for non2linear aero2engine mod2
el real2time comp uting ; (2) t he improved met hod is simple and effective , laying a foundation

for t he rigorous real2time comp utation of aero2engine non2linear model .
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　　目前 ,实现航空发动机故障诊断、传感器与参

数综合、性能调整、寿命监测/辅助维修、自适应模

型等重要功能的机载模型主要是分段线性化状态

方程模型和传递函数模型 ,两者都是非线性的、详
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细的气动热力模型的简化 ,其特点在于能减少模

型计算负担 ,提高模型运算速度 ,且不存在运行发

散问题 ,能基本满足当前需求 ,但仿真精度有所损

失 ,也无法正确反映一些严重非线性的过渡态过

程[1 ] .随着实际应用对航空发动机各项指标不断

提高 ,如高可靠性、低耗油率、高推质比、大包线范

围、长使用寿命、易维护性等 ,在不改变发动机本

身结构情况下 ,可以通过优化各功能性能来最大

程度上挖掘其潜力 ,如当前的智能发动机控制、

飞/推一体化控制、非线性模型预测控制、性能寻

优控制、健康管理等. 此外 ,美国在完成了

IH P TET计划和正执行中的 VAA TE计划[2 ]基

础上 ,于 2007年末确定了从 2012 年开始进行自

适应通用发动机技术 (ADV EN T)计划[3 ] ,该计划

主要以发动机控制技术为基础 ,发展在全飞行包

线内可以改变风扇/核心机流量和压比的新一代

变循环发动机 ,从而优化和挖掘发动机性能.显

然 ,这些最新发展趋势都对发动机机载模型本身

提出了更高要求 ,而传统的分段线性化状态方程

模型和传递函数模型将不再适合.因此 ,航空发动

机非线性的、详细的气动热力模型取代当前简化

模型作为机载应用是一个必然趋势 ,而其模型实

时计算也是一直以来许多专家与学者不断研究的

重要课题[427 ] .

迭代方法是发动机非线性模型实时化过程中

的关键技术之一 ,该技术的有效解决不仅保证模

型收敛性及精度 ,而且能使其计算量满足实时性

要求.近年来 ,有不少文献将智能优化算法[ 8210 ]应

用于该问题当中 ,主要是为了解决全局收敛性 ,在

实时性方面还有待解决.因此 ,本文将侧重于讨论

具有局部收敛特性的迭代方法以及在其基础上提

出的一种改进应用方案.

1　发展综述

早期迭代方法 ,又称平衡技术 ,是发展于稳态

条件下发动机仿真 ,主要有参数循环法和平衡循

环法.参数循环法使用最早 ,仿真程序 SPEED Y

和 CARPET都采用此方法 ,其特点是只能计算

多个设计点 ,主要用于单设计点任务择优问题.而

平衡循环法开始于 20世纪 60年代初单轴涡喷程

序 SSPOOL ,其迭代方法主要依靠平方插值程序

A FQU IR ,该程序包括两个嵌套循环.之后发展

的双轴涡扇程序 DSPOOL 包括了四个嵌套循环 ,

此时迭代计算已变得很费时间[11 ] .

此后迭代方法主要是误差矩阵法 ,有 N + 1

点残量法、牛顿2拉夫逊法和 Broyden 法等 ,其特

点是不需要嵌套循环 ,而是将因变量残差看作是

由各个自变量误差引起的效果叠加 ,通过使误差

矩阵等于零而得出一组偏差值 ,初始点加上偏差

值就是平衡点 ,一般需要多次迭代.

N + 1点残量法早在 20世纪 60 年代初出现

于英国罗罗公司研制的斯贝发动机仿真程序中 ,

解算思路是通过给出 N + 1个近似解的残差来求

取下一步修正量.该方法虽然执行效率较高 ,但数

值解算不稳定性导致其逐步被淘汰.

牛顿2拉夫逊法出现于 1967年美国空军研制

的一种通用涡喷发动机仿真程序 SMO TE ,之后

GEN EN G , GEN EN GⅡ,D YN EN G ,DEAN 等都

沿用该方法 ,国内后来研制的程序也大部分采用

该方法.标准牛顿2拉夫逊法具有二阶收敛性 ,但

由于每次迭代都计算雅可比矩阵 ,使得程序执行

效率相对较低 ,因此在实际应用时会采用其简化

型 ,或者两者交替使用 ,即混合型.

目前许多数值仿真程序 ,如美国航空航天局

NASA的 NCP (national cycle p rogram) [12 ]、荷兰

国家航空航天实验室 (NL R)的 GSP (gas t urbine

simulation program) [13 ] 与 TER TS ( t urbine en2
gine real2time simulation) [ 14 ] ,德国 M TU ( Mo2
toren2und Tubinen2Union ) 的 MO PS ( modular

performance synthesis ) [15 ] 等都采用 Broyden

法[16 ] ,其最大特点是在初始矩阵为该点雅可比矩

阵的情况下 ,每次迭代过程中可避免重新计算雅

可比矩阵 ,能够明显减少气动热力模型计算次数 ,

增加执行效率 ,且具有较高的收敛速度.

综上所述 ,当前普遍采用的迭代方法主要为

牛顿2拉夫逊法和 Broyden法 ,两者各自有其特点

与优势 ,后面将以实际算例进行比较分析.

2　方法及其收敛性

211　牛顿2拉夫逊法与 Broyden法

限于篇幅 ,这里仅定义必要公式 ,其中相同符

号的含义不进行重复说明 ,而其推导过程及实现

算法请参考相关文献[ 17 ] .

对于 n维非线性方程组

f 1 ( x1 , x2 , ⋯, x n) = 0

f 2 ( x1 , x2 , ⋯, x n) = 0

…

f n ( x1 , x2 , ⋯, x n) = 0

1) 牛顿2拉夫逊法迭代公式为
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xk + 1 = xk -αk J - 1 F ( xk )

式中 xk 为自变量向量 , J 为雅可比矩阵 , F ( xk )为

残差向量 ,αk 为步长因子

2) Broyden秩 1法迭代公式为

xk + 1 = xk -αkB - 1
k F ( xk )

Bk + 1 = Bk +βk [ ( yk - Bks k ) sT
k ]/ ( sT

k s k )

式中 yk = F ( xk + 1 ) - F ( xk ) , sk = xk + 1 - xk ,βk 为阻

尼因子 , B0 一般取点 x0 处雅可比矩阵 J .

相应地 ,根据 Sherman2Morrison 公式 ,逆

Broyden秩 1法迭代公式为

xk + 1 = xk -αk H k F ( xk)

Hk + 1 = Hk + [ ( sk - Hk y k ) sT
k H k ]/ ( sT

k H k y k )

式中 H0 一般取点 x0 处雅可比矩阵逆 J - 1 .

212　收敛性讨论

以上两种方法在数学理论上只具有严格的局

部收敛性 ,虽可通过阻尼因子和步长因子适当调

整其收敛范围 ,但一般都较小 ,同时鉴于发动机气

动热力模型本身的一些特性 ,可以在实际应用中

采取以下几个方面的措施[ 18 ]来保证其全局收

敛性 :

1) 通过插值或拟合来获取相对合理的初猜

值 ,其原始数据可以来源于试验 ,也可以由全局收

敛算法计算获得 ;

2) 通过对部件特性数据进行平滑处理以保

证其各工况点非“奇异”;

3) 通过约束物理量避免无物理意义点出现 ,

如工作点超出部件特性图、主燃烧室出口总温小

于进口总温等 ;

4) 设置合理的收敛精度、仿真时间步长、阻

尼因子等 ;

5) 尽量避免矩阵求逆和除零现象 ,可通过归

一化可降低矩阵条件数等 ;

6) 对压气机和涡轮等部件特性图进行数学

转换处理 ,如增加辅助线β2lines[19 ] .

3　典型及改进应用方案

311　典型应用方案

针对以上两种方法 ,其实现主要有 5 种典型

应用方案 (如表 1 所示 ,其中 N loop为迭代次数 , n

为独立变量数) ,具体如下 :

方案 A 为标准牛顿2拉夫逊法 ,程序运行时

每次迭代都会重新计算当前点的雅可比矩阵 ,理

论收敛速度很快 ,为平方收敛 ,但其缺点在于过多

的气动热力模型计算次数 ;方案 B 是 A 的简化

型 ,即在计算一次雅可比矩阵后 ,每次迭代不再修

正该矩阵 ,将其保持不变来修正参数 ,虽然会降低

收敛速度及其范围 ,但能明显减少气动热力模型

计算次数 ;方案 C是 A 和 B 的组合 ,即根据每次

的修正情况 ,交替采用这两种方案来实现模型解

算 ,该方案是前两者特点的折中 ,在保证一定收敛

速度和收敛范围情况下 ,有效减少气动热力模型

计算次数 ,经典仿真程序 D YN GEN [ 20 ]就是采用

该方案 ;方案 D和 E是 Broyden秩 1法及其逆方

法 ,其相同点在于每次迭代过程中都可避免重新

计算雅可比矩阵 ,不同点在于后者只进行一次矩

阵求逆 ,可尽量减少数值不稳定性的发生概率.

312　改进应用方案

一般情况下 ,航空发动机非线性实时模型在

进行过渡态仿真时 ,每次更新之间外部输入不会

出现很大变化 ,即发动机从一个状态点到另一个

状态点的跨度不大 ,特别是在更新率比较高时更

是如此 ,这主要是因为实际飞行时控制系统会限

表 1　典型应用方案

Table 1　Typical applications

方法 典型应用方案 收敛速度 模型计算次数 矩阵求逆次数

牛顿2
拉夫逊

A标准型 ,每次都计算 J 平方收敛 N loop ×( n + 1) + 1 N loop

B简化型 ,只计算一次 J ,之后保持不变 线性收敛 n + 1 + N loop 1

C混合型 ,根据修正情况 ,交替方案 (1)或 (2) 超线性收敛 介于方案 A与 B之间 介于方案 A与 B之间

Broyden
D秩 1公式 ,B0 为 J 超线性收敛 n + 1 + N loop N loop

E逆秩 1公式 , H0 为 J - 1 超线性收敛 n + 1 + N loop 1

共用
部分

1) J 由向前差分近似求得 ,特别地 ,当 xk 位于边界时 ,该值由向后差分求得 ;

2)αk ,βk 采用不精确一维搜索 ,这里通过限定修正量幅度来保证收敛性 ;

3) 在每次运行发动机气动热力模型之后 ,就判断当前点是否满足精度要求 ,可适当减少气动热力模型计算
次数.
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制飞行员命令输入变化率过大、执行机构响应频

率固定、发动机转子惯性较大、外界条件变化情况

一定等.这点在典型应用方案中具体体现是 :①将

上一点收敛值直接作为下一点计算初猜值或通过

上几点收敛值通过插值方式估计 ,这样可以提高

初猜值合理性从而改善计算收敛性 ; ②一步通过

算法[ 21 ] ,即当初猜值非常接近所求解的时候认为

通过一步修正就可满足精度要求 ,这样确保其气

动热力模型计算次数在 n + 2 次以内而实现实时

仿真 ,不过该方法缺点在于会因误差累积而导致

精度变差 ,特别在大步长下更为明显.受以上两点

启发 ,本文提出一种改进应用方案 ,即将上一点收

敛值雅可比矩阵直接用于下一点初猜矩阵 ,这样

可避免每点开始迭代时初始雅可比矩阵的计算 ,

直接减少气动热力模型计算次数 ,在不损失精度

情况下明显提高整体模型执行效率.此外 ,该方案

在典型应用方案基础上很容易实现.

4　算例与分析

以 D YN GEN程序为基准 ,默认设计点数据

的三轴不加力涡扇发动机 ( n = 9)为仿真对象 ,对

5种典型应用方案和改进应用方案分别进行仿真

对比与分析.

411　典型应用方案开环过渡态仿真

在地面状态下 ,初始燃油量从 11486 kg/ s阶

跃到 11858 kg/ s ,各方案初猜值相同 ,残差精度为

01005 ,时间步长为 011 s ,仿真 4 s ,结果如图 1所

示.图 1 (a)是低压涡轮前温度 T4 的整个过渡态

变化情况 ,即在 011 s时刻燃油量突增 , T4 随之大

幅度增加 ,然后随时间推移缓慢下降 ,最终达到稳

定状态 ,5组方案结果几乎一致 ,满足设定精度 ;

图 1 (b)是每个时刻数值收敛后 ,气动热力模型计

算次数随时间变化情况 ,其中方案 D在平均计算

次数及峰值次数都最少 ,差不多为方案 A 的一

半 ,而方案 B次之 ;图 1 (c)是在 01 1 s时刻残差平

均值随迭代次数的变化情况 ,其中方案 A 收敛速

度最快 ,C和 D次之 ,E最慢 ,需要说明的是 ,方案

E的残差平均值从第 4次迭代开始就已满足设定

精度 ,实际却仍旧继续迭代 ,可知其各残差量之间

浮动范围较大 ,这点由图 1 (d)可以论证.

　　

图 1　典型应用方案开环过渡态仿真

Fig. 1　Typical applicationsπopen2loop transition simulations
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412　典型及改进应用方案闭环过渡态仿真

为说明改进方案的有效性 ,对以下三种方案

进行闭环过渡态仿真 :

1) 方案 D 　Broyden秩 1法 ,选取雅可比矩

阵 J 作为初值矩阵 ,即为前述典型应用方案

之一 ;

2) 方案 F　在方案 D的基础上 ,将上一点收

敛值雅可比矩阵直接用于下一点初猜矩阵 ;

3) 方案 G　在方案 F的基础上 ,将气动热力

模型计算次数限制在 5次以内.

在地面状态下 ,进行从最大状态到慢车 ,再到

最大状态的一个仿真周期 ,其控制规律为低压转

子转速保持一定 ,残差精度为 01 005 ,时间步长为

011 s ,其结果如图 2所示.从图 2 ( b)中可以看出 ,

方案 D的气动热力模型计算次数全面多于其他

两种方案.通过结合图 2 (c)可知 ,方案 F 在不损

失精度情况下 ,比方案 D 平均减少了 9 次左右 ,

这也正是计算雅可比矩阵次数 ,同时也说明 ,虽没

有对新一点雅可比矩阵进行重新计算 ,但归因于

实际过渡态的独特性 ,其收敛性及其速度几乎不

受这种改进影响.当然 ,方案 F 在有些点计算次

数达到了 8次 ,这相对于实际应用依然有些多 ,并

不能满足严格实时性.针对此问题 ,从方案 G的

结果来看 ,气动热力模型计算次数能够保持在 5

次以内且所有点都收敛 ,在精度方面 ,除小部分工

作点最大残差绝对值超过设定精度且达到了

01011之外 ,满足精度的工作点覆盖了整个仿真

的 95133 % ,这对于实际应用来说是可以接受的.

图 2　典型应用方案及其改进闭环过渡态仿真

Fig. 2　Typical and improved applicationsπ

close2loop transition simulations

限于篇幅 ,不再列写其他仿真情况与数据 ,特

别是将改进思路应用于其他典型应用方案 ,其结

果基本与以上仿真情况相符.这些结果表明 ,在典

型应用方案中 ,方案 D计算最平稳且收敛速度有

保证 ,其整体模型执行效率最高.而在方案 D 基

础上进行改进的方案 F和 G ,不仅继承了原方案

优点与特性 ,而且直接减少了一定气动热力模型

计算次数 ,将整个模型执行效率推向了另一个高

度.特别是方案 G ,成功地表明能够将气动热力模

型计算次数保证在 5 次以内 ,且对整体仿真结果

影响不大.

5　结　论

本文对航空发动机非线性实时模型的迭代方

法问题进行深入研究 ,综述历史发展情况 ,讨论其

收敛性问题 ,并提出一种改进应用方案 ,通过实际

算例仿真对比与分析得出结论如下 :

1) Broyden秩 1法以其独特更新方式避免每

次迭代更新雅可比矩阵 ,明显减少计算气动热力

模型次数 ,执行效率高且稳定 ,更适宜用于非线性

模型实时化计算.

2) 本文提出的改进应用方案实现简单、有

效 ,可方便应用于各典型方法的模型实时化计算 ,

特别地 ,将其与Broyden秩 1法结合后 ,可在保证

仿真精度与收敛性的同等情况下 ,更大限度地减

少了气动热力模型计算次数 ,为进一步满足非线

性模型的严格实时性要求奠定基础.

3) 逆 Broyden秩 1 法虽可大程度上避免矩

阵求逆运算 ,但其实际执行效率和收敛性却并不

比简化型或混合型牛顿2拉夫逊法高.

4) 标准牛顿2拉夫逊法虽有平方收敛速度 ,

但每次都重新计算雅可比矩阵的代价使其并不适

合于发动机实时仿真的实际应用 ,相反其简化型

或混合型更实用.
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