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摘　　　要：为提高传感器测量数据的有效性、可信性，基于共同工作方程，采用原始对偶内点法对某型涡扇

发动机测量数据进行了融合分析。通过案例研究了当可测量参数存在误差时融合模型对流量、温度及压力等

参数的预测效果；使用两种初值更新法，测试了不同工况下的物理运算时间；研究了约束违反程度对数据融合

效果的影响；测试了关键传感器失效情况下，动态数据融合模型对缺失参数的预测效果，提出了进一步加快计

算速度的方法。结果表明：通过数据融合，测量数据和未测量参数的不确定度下降到１％以内；通过算法优

化，运算时间减小到５ｓ，为发动机状态监控、传感器维护和传感器失效情况下发动机控制策略的制定提供了

支持。
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　　航空发动机的精确控制和状态监测离不开传

感器测量数据的支持，合理的控制策略对保证发

动机快速稳定的调节有着重要作用。但是，工业

传感器测量数据通常带有一定的噪声、漂移和系

统偏差，尤其是传感器断线时，对发动机的稳定工

作带来极大的风险［１２］。采用数据融合的方法能

够有效减弱随机误差和粗大误差的影响，提高和

识别传感器测量数据的有效性、可信性。传统的

误差处理方法无法对未测量参数进行合理估计，

尽管数据驱动的方法可以实现对未测量参数的预

测［３］，却需要大量历史数据作为训练样本。本文

基于原始对偶内点法，提出了某型涡扇发动机数

据融合模型，其本质在于利用参数之间的相关性

使得测量数据和未测量数据满足系统约束方程，

从而利用变量之间的数学物理关系进行数据评

估、校准和预测。

数据融合在化学领域首先得到应用，并发展

出了多种算法：投影矩阵法［４］可应用于线性数据

融合；混合整数规划［５］可同时进行数据融合和粗

大误差定位；非线性规划［６］实现了对非线性系统

测量数据的融合分析，降低了参数的不确定度；除

了已经应用的算法外，可提高数据融合鲁棒性的

算法［７］亦被提出。当前，数据融合已逐渐应用于

航空发动机及燃气轮机领域。Ｇｕｌｅｎ等
［８］和Ｓｙｅｄ

等［９］研究了数据融合在燃气轮机发电中的应用。

赵琳等［１０］通过联立求解内外涵道出口静压平衡、

尾喷管流量方程和焓增流量关系实现了实时预测

风扇和压气机气体流量。Ｙａｎｇ等
［１１］研究了内点

法在某型涡扇发动机数据融合中的应用，结果表

明通过对测量数据基于共同工作方程进行融合分

析，可以有效地降低数据不确定度。综上所述，数

据融合分析在工业领域有着重要作用，但在航空

发动机方面的应用仍然很少，而且还有诸多不足

之处。

在前期工作中，虽然已经揭示了融合模型可

以降低测量数据的不确定度，但没有考虑部分参

数难以测量，如燃烧室出口温度和各支路流量等，

因此本文仅选择燃油流量、转速和转子部件出口

参数可测量，其余均为未测量参数。在此基础上

开展案例研究，同时检测了融合模型的计算效率，

提出了加快收敛速度的两种方法，分析了约束违

反程度对融合效果的影响，评估了动态过程中进

行实时数据融合的可行性。对于不同结构形式的

发动机，虽然系统方程未必适用，但融合算法和框

架是通用的，通过较少量的改动即可应用于其他

型号。

１　数据融合模型

１１　数据融合问题的提出

将需要确定当前状态的变量定义为，那么系

统所有变量的集合可表示为

狓Ｔ ＝ ［狓１，狓２，狓３，…，狓狀］ （１）

　　由于成本和技术所限，部分变量无法通过传

感器直接测量，因此式（１）中仅有部分变量是可以

直接测量得到的，将这些实测数据表示为

狔
Ｔ
＝ ［狔犾

１
，狔犾

２
，…，狔犾犻］，　　犾犻≤狀 （２）

其中犾犻表示可以直接测量的变量的编号。

定义测量值与真值的偏差为

狔犾
１
－狓犾

１
，狔犾

２
－狓犾

２
，…，狔犾犻 －狓犾犻 （３）

　　基于加权最小二乘法的非线性数据融合问题

变为

ｍｉｎ　犳（狓）＝
（狔犾犻 －狓犾犻）

２

σ
２
犾犻

ｓ．ｔ．　犵
ｌ
≤犵（狓）≤犵

ｕ

狓ｌ≤狓≤狓
ｕ （４）

其中犵（狓）为约束函数；狓
ｌ、狓ｕ 是数据融合过程中

变量寻优的上、下界，即边界条件；σ
２ 为传感器方

差；狓包含已测量参数狓ｍ 和未测量参数狓ｕ，对于

需要保持不变的变量，可通过使狓ｌ＝狓ｕ实现。

１２　涡扇发动机共同工作方程

对于涡扇发动机这类强非线性系统，可以基

于共同工作方程将系统模型以约束函数的形式耦

合到数据融合框架内。本文所研究的涡扇发动机

结构形式如图 １ 所示。关键部件包括风扇

（ＦＡＮ）、低压压气机（ＬＰＣ）、高压压气机（ＨＰＣ）、

燃烧室（ｂｕｒｎｅｒ）、高压涡轮（ＨＰＴ）以及低压涡轮

（ＬＰＴ）。从进气道吸入的空气流在风扇后分成两

股，一股经过低压压气机进入主涵道，在高压压气

机压缩后进入燃烧室和燃油混合燃烧，最后通过

２４６
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内涵喷管高速排出；另一股气流直接进入外涵道，

经外涵喷管排出。

图１　发动机结构形式

Ｆｉｇ．１　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｔｈｅｅｎｇｉｎｅ

　　为了建立涡扇发动机各个部件之间的共同工

作方程，将图１中的结构形式等效为如图２所示

的站点示意图，图中数据为定义的站点位置。

空气流量、燃烧室出口温度等未测量参数和

已测量参数如果通过融合、预测获得与精确值接

近的结果，则可以表征算法的可行性。部分参数

不属于测量范畴，但又是模型中所必需的，如涵道

比，可以设置为未测量参数。稳态运行时，发动机

转速和燃油流量的测量不确定度较低［１２１３］，可以

在数据融合过程中保持不变。在本文，选择的可

测量参数如表１所示，共１５组。

图２　站点定义

Ｆｉｇ．２　Ｄｅｆｉｎｉｔｉｏｎｏｆｓｔａｔｉｏｎｓ

表１　选择的可测量参数

犜犪犫犾犲１　犛犲犾犲犮狋犲犱犿犲犪狊狌狉犪犫犾犲狆犪狉犪犿犲狋犲狉狊

参数 含义 参数 含义

犕ｏ 燃油流量

犜１ 进气道进口温度

狆１ 进气道进口压力

犜２１ ＦＡＮ出口温度

狆２１ ＦＡＮ出口压力

犜２５ ＬＰＣ出口温度

狆２５ ＬＰＣ出口压力

犜３ ＨＰＣ出口温度

狆３ ＨＰＣ出口压力

犜４５ ＨＰＴ出口温度

狆４５ ＨＰＴ出口压力

犜７ ＬＰＴ出口温度

狆７ ＬＰＴ出口压力

犖ｈｐｓ／犖ｌｐｓ 高低压轴转速

　　为了建立发动机系统模型，作如下基本假设：

１）发动机处于稳态或动态工作状态；

２）忽略发动机结构和高温气流之间的热

交换；

３）忽略体积效应。

基于上述基本假设，质量守恒方程为

犵（１）＝犕１－犕２

犵（２）＝犕２－犕２１

犵（３）＝犕２１－犕１６－犕２５

犵（４）＝犕１６－犅×犕２５

犵（５）＝犕２５－犕３－犕ｃ

犵（６）＝犕３＋犕ｏ－犕４１

犵（７）＝犕４１＋犕ｃ－犕４５

犵（８）＝犕４５－犕７ （５）

其中犕 表示质量流量，下标ｃ表示冷却气，下标ｏ

表示燃油，犅表示涵道比，其余数字下标表示图２

中所定义的站点位置，下同。

能量守恒方程为

犵（９）＝犺１－犺２

犵（１０）＝犕２犺２＋犠ｆａｎ－犕２１犺２１

犵（１１）＝犺２１－犺１６

犵（１２）＝犕２１犺２１＋犠ｌｐｃ－犕２５犺２５

犵（１３）＝犕２５犺２５＋犠ｈｐｃ－犕３犺３－犕ｃ犺ｃ

犵（１４）＝犕３犺３＋犕ｏ犺ｏ－犕４１犺４１

犵（１５）＝犕４１犺４１＋犕ｃ犺ｃ－犠ｈｐｔ－犕４５犺４５

犵（１６）＝犕４５犺４５－犠ｌｐｔ－犕７犺７

（６）

其中犺为比焓，犠ｆａｎ、犠ｌｐｃ、犠ｈｐｃ、犠ｈｐｔ和犠ｌｐｔ分别为

风扇耗功、低压压气机耗功、高压压气机耗功、高

压涡轮做功以及低压涡轮做功，均需要通过在部

件特性图上查表插值确定。

压力连续方程为

３４６
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犵（１７）＝狆２－狆１δ１

犵（１８）＝狆２１－狆２π１

犵（１９）＝狆１６－狆２１δ２

犵（２０）＝狆２５－狆２１π２

犵（２１）＝狆３－狆２５π３

犵（２２）＝狆４１－狆３δ３

犵（２３）＝狆４５π４－狆４１

犵（２４）＝狆７π５－狆４５ （７）

其中π表示（落）压比，δ表示空气系统的总压恢

复系数。

当发动机处于稳定工作状态时，功率平衡方

程为

犵（２５）＝犑ｆａｎ＋犑ｌｐｃ＋犑ｌｐｔ

犵（２６）＝犑ｈｐｃ＋犑ｈｐｔ
（８）

其中犑ｆａｎ、犑ｌｐｃ、犑ｌｐｔ、犑ｈｐｃ和犑ｈｐｔ分别为风扇、低压压

气机、低压涡轮、高压压气机和高压涡轮的扭矩。

当发动机处于动态工作状态时，扭矩的不平

衡将导致发动机转速发生变化

犵（２５）＝犖
·

ｌｐｓ－
６０（犑ｆａｎ＋犑ｌｐｃ＋犑ｌｐｔ）

２π犐ｌｐｓ

犵（２６）＝犖
·

ｈｐｓ－
６０（犑ｈｐｃ＋犑ｈｐｔ）

２π犐ｈｐｓ

（９）

其中犐ｈｐｓ和犐ｌｐｓ分别表示高、低压轴的转动惯量；

犖
·

ｈｐｓ和犖
·

ｌｐｓ分别表示高、低压轴的加速度，可通过

微分转速获得

犖
·

ｌｐｓ＝
Δ犖ｌｐｓ

Δ狋

犖
·

ｈｐｓ＝
Δ犖ｈｐｓ

Δ狋

其中Δ犖ｈｐｓ和Δ犖ｌｐｓ表示在间隔Δ狋内高低压轴转

速的变化量。

式（５）～式（９）即为用约束函数形式表示的某

型涡扇发动机共同工作方程。因此，发动机测量数

据融合问题，等效为如何求解满足共同工作方程，

同时目标函数最小的最优化问题。为了书写简便，

式（５）～式（９）是用绝对误差形式表示的残差，在编

写程序时，可将绝对误差转换为相对误差进行归一

化处理，以使得各个残量处于相同的数量级。

２　计算方法

２１　基于原始对偶内点法的寻优过程

以式（４）为代表的数据融合问题，在数学上为

典型的带约束的最优化问题，可以采用原始对偶

内点法［１４］进行求解。考虑共同工作方程仅包含

等式约束，式（４）可以表示为如下形式：

ｍｉｎ　犳（狓）＝
（狔犾犻 －狓犾犻）

２

σ
２
犾犻

ｓ．ｔ．　犵（狓）＝０

狓ｌ≤狓≤狓
ｕ （１０）

边界条件为式（１０）中唯一的不等式约束。

原始对偶内点法的策略是，根据边界条件的

特点，构造一种对数障碍函数，然后将该函数加入

到目标函数中，式（１０）因此转化为以下形式
［１５］：

ｍｉｎ　φμ（狓）＝犳（狓）－

μ
狀

犻＝１

ｌｎ（狓犻－狓
ｌ
犻）（狓

ｕ
犻 －狓犻）＝

犳（狓）－μ
狀

犻＝１

ｌｎ［犫犻（狓）］

ｓ．ｔ．　犵（狓）＝０ （１１）

　　障碍函数的影响大小由障碍参数μ决定，给

定初始μ＞０，当狓犻接近边界时φμ（狓）将变得无限

大，因此优化解将落在由式（１０）决定的边界条件

内，相应地，式（１１）将收敛到某一精度；减小μ，使

用上一步得到的近似解作为初始点，此时式（１１）

收敛到更高的精度；重复上述过程，当μ→０时，获

得式（１０）的最优解或者是满足１阶最优性条件的

点。１阶最优性表示某点接近最优点的程度，式

（１１）的１阶最优性条件为

!犳（狓）－犃犵λ犵－μ犃犫犅（狓）
－１犲＝０

犵（狓）＝０ （１２）

其中犃Ｔ犵 和犃
Ｔ
犫 表示函数犵和犫的雅克比矩阵；λ犵

表示等式约束的拉格朗日乘子；犅为对角矩阵，其

对角线元素由犫（狓）的组成决定；犲是单位向量。

为了更方便地使用牛顿法，定义

λｂ＝μ犅（狓）
－１犲

　　故式（１２）等价于
［１６］

犉μ（狓，λ犵，λ犫）＝

!犳（狓）－犃犵λ犵－犃犫λ犫

犵（狓）

－μ犲＋犅（狓）λ

熿

燀

燄

燅犫

（１３）

　　式（１３）为非线性牛顿系统，当μ逐渐减小到

零时，变量狓、λ犵 和λ犫 可应用牛顿法迭代求解。

假设第犽次迭代的结果为

υ
犽
＝ （狓

犽，λ
犽
犵，λ

犽
犫）

　　根据泰勒公式的１阶展开，有

Δυ＝－［犉′μ（υ
犽）］－１犉μ（υ

犽） （１４）

　　那么第犽＋１次迭代结果为

υ
犽＋１
＝υ

犽
＋αΔυ

其中α表示步长。

４４６
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２２　雅可比矩阵和海森矩阵的求解方法

根据式（１３）可以发现，在计算犉′μ时，需要计算

雅克比矩阵和海森矩阵。由于约束函数包含如压

气机部件特性的插值，无法使用符号微分的方法进

行求解相应的雅克比矩阵，而只能计算数值微分。

一般地，犳（狓）在狓０ 处的１阶导数的向前差

分格式为

犳′（狓０）＝
犳（狓０＋δ）－犳（狓０）

δ
＋犗（δ）（１５）

　　当δ→０时，截断误差变小，但当δ过小时，计

算机浮点运算的舍入误差越来越大，所需要的计

算量也不断增大，因此单纯地减小δ无法获得更

高的数值精度。

定义

（δ）＝
犳（狓０＋δ）－犳（狓０）

δ
（１６）

　　当（δ）→（０）时，犳′（狓０）→狓
。

假设（δ）为无限连续可微函数，根据泰勒展

开，有

（δ）＝（０）＋′（０）δ＋
″（０）

２
δ
２
＋

（０）

６
δ
３
＋… ＝狓 ＋犮１δ＋犮２δ

２
＋犮３δ

３
＋…

（１７）

　　假如δ减小为原来的一半，得到


１

２（ ）δ ＝狓 ＋犮１ １２δ＋犮２
１

４
δ
２
＋犮３

１

８
δ
３
＋…

（１８）

　　联立式（１７）和式（１８）可以得到

ψ（δ）＝２
１

２（ ）δ －（δ）＝
狓 －犮２

１

２
δ
２
－犮３

３

４
δ
３
＋… （１９）

　　式（１９）精度为犗（δ
２）。在式（１９）中再次令δ

减半，可以得到

ψ
１

２（ ）δ ＝狓 －犮２ １８δ２－犮３
３

３２
δ
３
＋… （２０）

　　联立式（１９）和式（２０）得到

θ（δ）＝

４ψ
１

２（ ）δ －ψ（δ）
３

＝狓

＋犮３

１

８
δ
３
＋…

（２１）

　　式（２１）的精度为犗（δ
３），故每重复执行上述

过程一次，数值微分的精度提高一级，代价为需要

额外计算一次更小δ的函数。

上述过程即为Ｒｉｃｈａｒｄｓｏｎ外推法
［１７］，其更一

般的形式为

犚（犼，０）＝
１

２犼（ ）δ ，　　犼≥０

犚（犼，犽）＝
２犽犚（犼，犽－１）－犚（犼－１，犽－１）

２犽－１
，

犼≥犽≥０ （２２）

　　表２给出了达到要求的数值精度所需要计算

的子项，其中第一列的计算量最大，最后一列代表

狓的高精度估计。比如，犚（０，０）即式（１６），精度

为犗（δ）；犚（１，１）即式（１９），精度为犗（δ
２）；犚（２，２）

即式（２１），精度为犗（δ
３）。

表２　三角形外推表

犜犪犫犾犲２　犜狉犻犪狀犵狌犾犪狉犲狓狋狉犪狆狅犾犪狋犻狅狀狋犪犫犾犲

阶数 精度

１阶 犚（０，０）犚（１，０）犚（２，０）犚（３，０） … 犗（δ）

２ 犚（１，１）犚（２，１）犚（３，１） … 犗（δ２）

３ 犚（２，２）犚（３，２） … 犗（δ３）

４ 犚（３，３） … 犗（δ４）

　　因此通过上述有限差分方法，可以确定雅可

比矩阵的各个元素。对于海森矩阵，则可以通过

微分１阶偏导数获得相应的２阶偏导数。

２３　寻优范围和初值的选取方法

寻优边界根据不同工况下各个状态参数可能

出现的最大和最小值进行确定，其中各个参数的

下限取其最小值的９０％，上限取其最大值的

１１０％。本文选取的各参数变化范围如表３所示，

其中燃油流量和转速为精确测量参数，其值由测

量结果决定，不考虑引气。

表３　寻优范围

犜犪犫犾犲３　犛犲犪狉犮犺狊犮狅狆犲

变量名 对应参数
数值

下限 上限

狓（１） 犕１／（ｋｇ／ｓ） ２９３．８ １０８１．６

狓（２） 犕２／（ｋｇ／ｓ） ２９３．８ １０８１．６

狓（３） 犕２１／（ｋｇ／ｓ） ２９３．８ １０８１．６

狓（４） 犕２５／（ｋｇ／ｓ） ２４０．９ ９１６．７

狓（５） 犕３／（ｋｇ／ｓ） ５２．８ １６４．８

狓（６） 犕４１／（ｋｇ／ｓ） ５２．８ １６４．８

狓（７） 犕４５／（ｋｇ／ｓ） ５３．８ １６７．９

狓（８） 犕７／（ｋｇ／ｓ） ５３．８ １６７．９

５４６
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续表

变量名 对应参数
数值

下限 上限

狓（９） 犕１６／（ｋｇ／ｓ） ５３．８ １６７．９

狓（１０） 犕ｃ ０ ０

狓（１１） 犕ｏ

狓（１２） 犜１／Ｋ ２３７．６ ３７５．９

狓（１３） 犜２／Ｋ ２３７．６ ３７５．９

狓（１４） 犜２１／Ｋ ２８６．１ ４２８．０

狓（１５） 犜１６／Ｋ ２８６．１ ４２８．０

狓（１６） 犜２５／Ｋ ３９３．７ ５４６．３

狓（１７） 犜３／Ｋ ６８６．８ ９２９．２

狓（１８） 犜４１／Ｋ １２５１．７ １６０７．８

狓（１９） 犜４５／Ｋ １００３．７ １２８１．２

狓（２０） 犜７／Ｋ ６８７．１ ８９１．７

狓（２１） 狆１／ｋＰａ ３６．５ １６９．８

狓（２２） 狆２／ｋＰａ ３６．５ １６９．８

狓（２３） 狆２１／ｋＰａ ６１．２ ２５６．３

狓（２４） 狆１６／ｋＰａ ６１．２ ２５６．３

狓（２５） 狆２５／ｋＰａ １６３．７ ５４９．２

狓（２６） 狆３／ｋＰａ ９６８．９ ３０９８．０

狓（２７） 狆４１／ｋＰａ ９６８．９ ３０９８．０

狓（２８） 狆４５／ｋＰａ ３４１．４ １０５４．６

狓（２９） 狆７／ｋＰａ ６７．５ ２１７．３

狓（３０） 犖ｌｐｓ

狓（３１） 犖ｈｐｓ

狓（３２） 犅 ４．０１８ ５．５６９

　　和传统数值计算方法类似，所有未测量的参

数仍需给定初始估计值。其中，可测量参数的初

值由测量值决定，如果测量值超过了上下限，那么

将其标记为未测量参数。未测量参数初值的生成

方法采用以下两种方案：

１）方案一　在寻优范围内随机生成。当初

值远离最优点时，可能造成求解不收敛，此时需要

重新生成随机初始估计值再次进行优化，直至满

足收敛条件。

２）方案二　自适应更新。首先在寻优范围

内随机生成一组初始解，当迭代无法收敛到指定

精度时，用上一次得到的一定精度的优化解作为

下一次迭代的初始解。

３　结果与分析

３１　案例研究

本案例中，研究当发动机处于稳态时的数据

融合效果。除了 犕ｏ、犖ｌｐｓ、犖ｈｐｓ为固定值外，带有

偏差的测量数据通过在涡扇发动机仿真平台生成

的精确值的基础上添加±２％范围内的随机误差

获得。利用所生成的传感器测量值进行数据融

合，并比较融合结果和精确值之间的偏差。数据

融合可按照如下步骤进行：

步骤１　对未测量参数在寻优范围内按照方

案一或者方案二更新初始解；

步骤２　进行数据融合，在一定迭代步数内

如果不收敛，回到步骤１，如果收敛，进行下一步；

步骤３　反馈融合结果，并比较优化值和真

值之间的偏差。

在编程语言方面，包括发动机模型在内的数

据融合框架采用 Ｍａｔｌａｂ语言搭建。为提高计算

速度，内点法优化器采用Ｃ＋＋语言编写，通过接

口函数被 Ｍａｔｌａｂ调用。

首先以飞行高度为１０ｋｍ、马赫数为０．８时

的工况为基础进行研究。经过２５次迭代后，共同

工作方程的相对残差下降到１０－３量级，所消耗的

中央处理器（ＣＰＵ）运算时间为２３．２ｓ。图３给出

了数据融合结果，在原始数据中，最大误差

（１．９％）出现在风扇出口总压狓（２３）上。可以看

出，除了３组固定参数外，其余已测量的１２组温

度和压力的误差基本都出现大幅下降的趋势，有

两组变量狓（１２）和狓（２８）的不确定度略有上升，

图３　原始和融合数据相对误差

Ｆｉｇ．３　Ｒｅｌａｔｉｖｅｅｒｒｏｒｓｏｆｒａｗａｎｄｒｅｃｏｎｃｉｌｅｄｄａｔａ

但上升的幅度低于１‰，可以认为融合效果不受

影响，主要原因在于这两组参数的原始测量数据

的误差本身就非常小。对于未测量参数，融合数

６４６
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据的最大误差为０．２％，满足要求。

３２　计算速度评估

为了检验融合模型的计算速度，针对如表４

所示的７４种工况分别测试１００次，每次测试均对

可测量参数添加±２％范围内的随机误差。

　　为了检验文中第２．３节提出的两种初值更新

方法，分别针对随机生成法和自适应更新法进行

统计实验，所使用的计算机主频为２．９０ＧＨｚ，单

线程运算，最大迭代步数为１００次。

表４　飞行工况

犜犪犫犾犲４　犉犾犻犵犺狋犮狅狀犱犻狋犻狅狀狊

飞行高度／ｋｍ
马赫数

０ ０．１ ０．２ ０．３ ０．４ ０．５ ０．６ ０．７ ０．８

０ √ √ √ √ √ √ √ √ √

１ √ √ √ √ √ √ √ √ √

２ √ √ √ √ √ √ √ √ √

３ √ √ √ √ √ √ √ √ √

４ √ √ √ √ √ √ √ √ √

５ √ √ √ √ √ √ √ √ √

６ √ √ √ √ √ √ √ √ √

７ √ √ √ √ √

８ √ √ √

９ √ √

１０ √

注：表中“√”表示该飞行工况进行了测试。

３．２．１　采用随机生成法

数值实验共获得了７４００组结果。根据统计

到的物理运算时间做出如图４所示的ＣＰＵ运算

时间和相应的概率密度分布。其中线条的长短表

示在１００次测试中ＣＰＵ运算时间的范围，线条的

颜色表示出现概率的大小。总体来看，ＣＰＵ运算

时间过长。当飞行高度为０ｋｍ、马赫数为０．８

时，此时发动机的进气量达到９８３．３ｋｇ／ｓ，ＣＰＵ

运算时间超过了２０００ｓ。对于飞行高度为１０ｋｍ、

马赫数为０．８的工况，ＣＰＵ运算时间甚至超过了

６０００ｓ。原因在于当不收敛时，第二次优化没有

利用到上一次的有用信息，需要重新寻找搜索方

向。上述结果表明采用随机生成初值的方法存在

缺陷，在发动机状态变化范围较大时容易造成优

化不收敛。

３．２．２　采用自适应更新法

在本小节采用初值自适应更新的方法进行研

究。同样，测试获得了７４００组测试结果，ＣＰＵ运

算时间和相应的概率密度分布如图５所示。很明

显，ＣＰＵ运算时间大幅减小，对于飞行高度为０

图４　ＣＰＵ运算时间分布（随机生成法）

Ｆｉｇ．４　ＤｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆＣＰＵｏｐｅｒａｔｉｏｎｔｉｍｅ

（ｒａｎｄｏｍｇｅｎｅｒａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄ）

ｋｍ、马赫数为０．８的工况，在１００次测试中最大

ＣＰＵ运算时间小于２００ｓ。而对于飞行高度为１０

ｋｍ、马赫数为０．８的工况，在１００次测试中，ＣＰＵ

运算时间亦没有超过２００ｓ，平均为７８．９ｓ。从全

部测试数据来看，平均ＣＰＵ运算时间为４６．７ｓ，

而且不同工况的ＣＰＵ运算时间没有量级上的差

异。鉴于第二次优化是在上一次已经寻找到的较

７４６
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图５　ＣＰＵ运算时间分布（自适应更新法）

Ｆｉｇ．５　ＤｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆＣＰＵｏｐｅｒａｔｉｏｎｔｉｍｅ

（ａｄａｐｔｉｖｅｕｐｄａｔｅｍｅｔｈｏｄ）

优的搜索方向的基础上进行的，收敛性不再对初

值的选取异常敏感。

另外，通过分析发现，第一次调用求解器所消

耗的ＣＰＵ运算时间比重最大，原因在于当达到

最大迭代步数时，才会更新初始解。图６给出了

最大迭代步数为２５次时的统计结果，可以看出，

７４００组测试的平均ＣＰＵ运算时间为２８．２ｓ，收敛

速度提高了３９．６％。

图６　ＣＰＵ运算时间分布

（自适应更新法，最大迭代２５次）

Ｆｉｇ．６　ＤｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆＣＰＵｏｐｅｒａｔｉｏｎｔｉｍｅ

（ａｄａｐｔｉｖｅｕｐｄａｔｅｍｅｔｈｏｄ，

ｎｕｍｂｅｒｏｆｍａｘｉｍｕｍｉｔｅｒａｔｉｏｎｓｉｓ２５）

３３　融合效果评估

通过文中第３．１节的案例研究，已经获得了

某次数据融合的运行结果，预测的最大误差为

０．２％。希望进一步提高数据融合的效果，而影响

预测结果的因素主要在于收敛容差、初值、寻优范

围以及约束违反程度的大小，在本小节将分析式

（５）～式（９）违反程度的大小对数据融合效果的影

响。不再对每个工况进行测试，仅选取文中第

３．１节所采用的工况进行研究。两种求解器参数

设置如表５所示。

表５　求解器参数设置

犜犪犫犾犲５　犛狅犾狏犲狉狆犪狉犪犿犲狋犲狉狊犲狋狋犻狀犵

求解器参数 设置１ 设置２

最大迭代次数 １００ １００

收敛容差／１０－３ １ １

初值更新方法 自适应 自适应

约束违反程度 １０－３ １０－５

　　图７和图８给出了两种不同设置方法下，运

行１００次后３２组参数的融合误差。当约束违反

程度为１０－３时，测量参数的融合误差和未测量参

数的预测误差不超过１％，而当约束违反程度减

小到１０－５时，相对偏差下降至不超过０．０２％。

从图９可以看出，随着约束违反程度的减小，

图７　运行１００次后的相对偏差（设置１）

Ｆｉｇ．７　Ｒｅｌａｔｉｖｅｅｒｒｏｒｓａｆｔｅｒｐｅｒｆｏｒｍｉｎｇ１００ｒｕｎｓ

（ｓｅｔｔｉｎｇ１）

图８　运行１００次后的相对偏差（设置２）

Ｆｉｇ．８　Ｒｅｌａｔｉｖｅｅｒｒｏｒｓａｆｔｅｒｐｅｒｆｏｒｍｉｎｇ１００ｒｕｎｓ

（ｓｅｔｔｉｎｇ２）

８４６
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图９　ＣＰＵ运算时间的概率密度函数

Ｆｉｇ．９　ＰｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｄｅｎｓｉｔｙｆｕｎｃｔｉｏｎｏｆＣＰＵｏｐｅｒａｔｉｏｎｔｉｍｅ

ＣＰＵ运算时间也相应增加了。这表明，融合效果

和计算速度是相互矛盾的两个变量，在实际应用

时要合理取舍。

４　传感器失效时的发动机监控策略

在发动机工作过程中，当关键参数的测量出

现故障时，可以激活数据融合模块辅助推断这些

参数的实际数值。根据文中第３．２节的测试结

果，即使是采用自适应更新的方法，亦无法做到实

时反馈断线传感器和未测量参数的实际数值。

实际上，还可以继续提高动态数据融合的反

馈速率。根据文中第３．２．２节的结果，发现，当采

用自适应更新法时，第二次迭代可以在数步之内

收敛。不难想象，如果在单位时间内发动机工作

状态变化不大，假若将上一时刻得到的优化值作

为下一时刻的初值（除固定参数外），那么可以进

一步加快计算速度。因此，一种传感器失效时的

发动机监控策略是每完成一次数据融合反馈一次

数据，紧接着根据当前时刻的已测量参数进行下

一次的数据融合，反馈速率取决于数据融合速率。

在本小节将测试这一策略的实际表现。

涡轮监视温度是航空发动机控制中的重要限

控参数［１８］。为了引入传感器失效的情况，模拟高

压涡轮出口温度传感器在零时刻断线，控制系统

接收到的数值为ＮａＮ（非数值输入），由于不在上

下限范围内，因此将其标记为未测量参数。与前

面案例不同的是，在实际工作过程中，发动机处于

动态状态，转子功率不平恒，式（８）将被替换为式

（９）。转子转速通常可以精确测量，而且在前面的

稳态数据融合中也是将其设置为固定参数，那么

通过微分转速得到的加速度亦将是准确的结果，这

一点保证了将式（９）作为约束函数之一的合理性。

假设飞行高度为６ｋｍ、马赫数为０．８，最大迭

代２５次。首先给定如图１０所示的燃油控制方案。

仿真总时间为５００ｓ，其中在第２５０ｓ发动机油气比

从０．０１６５阶跃至０．０１８５，转子转速开始上升。

图１０　油气比控制方案

Ｆｉｇ．１０　Ｆｕｅｌａｉｒｒａｔｉｏｃｏｎｔｒｏｌｓｃｈｅｍｅ

图１１给出了高压涡轮出口温度的真实值和

预测值。系统在零时刻监测到Ｔ４５传感器断线，

数据融合模块激活，经过首次运算，在２９．０４ｓ反

馈回了第一组融合结果。由于将上一时刻获得的

未测量参数的预测值作为其下一时刻的初值，经

过２～３次迭代即收敛，因此在３３．３５ｓ反馈回了

第二组融合结果，耗时４．３１ｓ。第２５２．１４ｓ反馈

回了阶跃前的最后一次融合结果，并在２５７．５０ｓ

反馈回了阶跃后的第一次融合结果，耗时５．３６ｓ。

阶跃后的第一次反馈与真实值略有偏差，但之后

的预测值与真实值接近，每次反馈约需要５ｓ，基

本达到实时性要求。

图１１　高压涡轮出口温度

Ｆｉｇ．１１　Ｈｉｇｈｐｒｅｓｓｕｒｅｔｕｒｂｉｎｅｏｕｔｌｅｔｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

５　结　论

本文采用原始对偶内点法对某型涡扇发动机

的测量数据进行了融合分析。通过数值实验的方

式，验证了本文所提方法的有效性和可行性，得出

９４６
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结论如下：

１）通过基于原始对偶内点法的数据融合过

程，可以降低航空发动机测量数据的不确定度，还

可以预测未测量数据；

２）迭代不收敛时，采用自适应更新初值的方

法比采用随机生成的方法更能加快收敛速度；

３）约束违反程度影响最终的数据融合效果。

约束违反程度越小，融合效果越好，ＣＰＵ运算时

间越长；

４）所提出的数据融合模型计算速度快，迭代

步数少，收敛率高，代码经重构后可应用到机载计

算机平台；

５）数据融合模型对发动机传感器维护以及

关键传感器失效的情况下制定合理的发动机控制

方案具有辅助作用。
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