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一种面向航空发动机数学模型的新型修正方法
钟文城，汪    勇，宋    劼，张海波

（南京航空航天大学 能源与动力学院，南京 210016）

摘　　　  要：    为了建立高置信度的航空发动机热力性能模型，以准确掌握发动机的性能变化，实现航空发动

机非设计性能的高精度预测，提出了一种面向航空发动机数学模型的新型修正方法。在对发动机部件特性

线平移和缩放的基础上，考虑旋转自由度，达到对压气机特性线旋转调整的目的。引入非线性缩放因子函数

与旋转因子函数以实现在不同的工况下适应性调节压气机特性数据。基于某型涡轴发动机，开展模型修正

方法仿真验证。仿真结果表明：相比于仅考虑平移与缩放双自由度的模型修正方法，所提出的考虑平移、缩

放与旋转的三自由度修正方法能使模型稳态平均误差从 0.901%降至 0.344%，大功率变化下的模型动态

平均误差从 1.295%降至 0.889%，模型稳动态整体修正效果分别提升了 62.99%和 31.31%，可满足航空发动机

数学模型的高精度要求。
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A new correction method for aero-engine mathematical model
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Abstract:   In  order  to  establish  an  aero-engine  thermal  performance  model  with  high  confidence，
precisely master the engine performance changes and accurately predict performance of the aero-engine at
off-design conditions，a new correction method for the aero-engine mathematical model was proposed. On
the basis of the translation and scaling of the component characteristic line，the rotation degree of freedom
was  considered  to  achieve  the  purpose  of  rotation  adjustment  of  the  compressor  characteristic  line.
Nonlinear  scaling  factor  function  and  rotation  factor  function  were  introduced  to  realize  adaptive
adjustment  of  compressor  characteristic  data  under  different  operating  conditions.  Based  on  a  certain
turboshaft engine，the simulation verification of model correction method was carried out. The simulation
results showed that，compared with the model correction method only considering translation and scaling
two degrees of freedom，the proposed three-degree-of-freedom correction method considering translation，
scaling and rotation can reduce the model  steady-state  average error  from 0.901% to 0.344%， the model
dynamic  average  error  under  high-power  changed  from  1.295%  to  0.889%， and  the  overall  correction
effect of model steady state and dynamics was improved by 62.99% and 31.31% ，respectively，which can
meet the requirements of higher aero-engine model accuracy.
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建立高置信度的航空发动机热力性能模型可

以准确地掌握每台发动机性能变化规律，而部件

特性的准确性对发动机模型精度的影响最为显著。

通常，压气机、涡轮等部件的特性与具体发动机

的部件特性有一定的偏差，加之部件装配前后的

特性也会有一定的偏差，因此以部件特性为基础

所建立的发动机模型与实际发动机之间往往存在

较大的差异。为了更准确地表达真实发动机的工

作特性，亟需对所建立的发动机数学模型进行修

正[1]。

目前，航空发动机部件特性修正方法大致可

分为两类：一是基于回归分析的特性图拟合方法，

即通过性能自适应对表征部件特性曲线的数学模

型进行调整。Flack[2] 首先提出将特性图表示成

数学解析函数，并应用于 F404-GE-400涡扇发动

机数学建模。在此基础上，Sieros等人 [3] 开发了

针对不同类型特性图的拟合函数库，并根据试验

数据利用最小二乘法确定待拟合函数的参数。

Kong等人 [4] 利用三次多项式分别构建压气机流

量、效率关于压比与转速的函数表达式。Kiaee
等人[5] 将压气机和涡轮部件的压比和效率表示成

流量和转速的复杂函数。Tsoutsanis等人利用旋

转的椭圆方程来表征压气机特性图[6-7]，将椭圆的

长短轴和旋转角表示成转速的函数[8]，在此基础

上，采用复杂函数表示涡轮部件特性[9-10]。杨庆材

等人[11] 在此基础上根据具体的工况点，将压气机

特性线表示成极坐标系上的旋转椭圆方程以达到

减少待优化参数个数的目的。国内杨欣毅等人
[12] 根据压气机低转速数据等已知特性数据，利用

滑动最小二乘法实现了用三维曲面代替传统的二

维转速线表达压气机特性，而应雨龙等人[13-14] 采

用偏最小二乘回归法拟合压气机特性图，将流量

和效率分别表征成转速和压比的多项式函数形式。

二是通过特性图缩放实现模型修正的方法，即用

参考发动机的部件特性数据乘以一个特定的缩放

因子，以获得实际发动机的部件特性数据。Sta-
matic 等人 [15] 率先引入了一种通过优化算法寻求

一组最优的修正因子来修正部件特性线的燃气轮

机性能自适应方法。Lambiris等人[16] 在此基础上，

提出了对特性图上的每个点直接修正。Kong等

人[17-18] 分别利用比例缩放法和基于遗传算法的压

气机特性参数耦合方法对发动机性能进行自适应

计算。而谢光华和刘永葆等人[19-20] 在优化算法的

层面做了改进，在保证解质量的同时提高了收敛

的速度，而文献 [21]利用试验数据改进了目标函

数。潘鹏飞等人[22] 则通过增加对引气系数和管

道件总压恢复系数修正发动机的数学模型。文献

[23-24]分别针对温度时延问题和进气湿度问题

新增了传热修正因子和湿度修正因子。Li等人

提出非线性缩放因子函数以匹配多个非设计点的

修模方法[25-26]，之后利用最小二乘法提升了原方

法的收敛速度[27]。而文献  [28]使用三阶拉格朗

日插值方法代替最小二乘法以适应于其他飞行

条件。

以上两种方法，在一定条件下都可以达到提

升模型精度的目的，但均存在一定的不足。基于

回归分析的特性图拟合方法需要基于大量的特性

数据，才能用数学表达式准确地表征，加之需要

引入非常多的待定系数，优化时容易陷入局部最

优而出现过拟合的现象。而通过特性图缩放实现

模型修正的方法仅仅考虑特性图的缩放和平移，

当参考发动机与实际发动机并非高度相似时，容

易造成发动机数学模型的精度难以提升，无法满

足精度要求。

针对上述方法存在的问题，本文提出了一种面

向航空发动机数学模型的新型修正方法，在对发

动机部件特性线平移和缩放的基础上，考虑旋转

自由度；然后根据所提出的方法对某型涡轴发动

机数学模型进行修正，并对比于仅考虑平移与缩

放的双自由度模型修正方法，进行稳动态模型精

度验证。

 1    发动机数学模型修正方法

航空发动机模型的非线性特点主要取决于其

部件特性线。若性能模型中的部件特性线与实际

部件特性线存在偏差，则模型计算的参数值将会

偏离实测的参数值。因此，如何更好地修正模型

的部件特性数据以提高热力计算的准确性极为

重要。

ṁcor π η

ncor,rel

部件特性图一般指的是压气机、涡轮的部件

特性图，通常用其相应的特征参数表示，如折合

流量（ ）、压比（ ）、等熵效率（ ）、相对折合转

速（ ）。为了使发动机数学模型的性能预测

值能跟踪真实的发动机性能，通过调整每个特征

参数的缩放因子和旋转因子，实现对现有部件特

性图的修正。根据缩放因子与旋转因子缩放、平

移和旋转压气机、涡轮的部件特性曲线以实现发

动机非设计点性能的自适应跟随。
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 1.1   缩放因子及其函数

S ṁ

S π S η

根据文献 [27]中缩放因子及其二次项函数的

定义，在式（1）～式（3）中定义了流量缩放因子 、

压比缩放因子 和等熵效率缩放因子 ，在式（4）

中表示了各个缩放因子可扩展为相对折合转速

（ncor）的二次项函数。

S ṁ =
ṁ∗cor
ṁcor

（1）

S π =
π∗

π
（2）

S η =
η∗

η
（3）

ṁ

π η

式中 S 表示缩放因子，上标*表示非设计点性能自

适应后的部件特性参数，下标 cor表示折合量、

表示质量流量， 表示压比， 表示部件等熵效率。

S（ncor,rel）=a+b
Å∣∣∣∣ncor,rel,dp−ncor,rel,od

ncor,rel,dp

∣∣∣∣ã+
c
Å∣∣∣∣ncor,rel,dp−ncor,rel,od

ncor,rel,dp

∣∣∣∣ã2

（4）

a

式中 a、b、c 表示缩放因子函数系数，下标 rel表

示相对量，od表示非设计点，dp表示设计点。由

于在模型自适应修正过程之前，设计点精度并未

修正而存在小范围偏差，因此式（4）中 的取值不

等于 1，而是给定一个接近于 1的范围。

 1.2   旋转因子及其函数

R（θ）

R（θ）

由文中第 1.1节中对缩放因子的定义可知，

该方法对特性图的调整只局限于缩放和平移两个

自由度，而没有以旋转自由度作为参考方向引入，

因此，通过引入旋转矩阵 来实现压气机特性

图的旋转调整，特别地，涡轮大部分时间处在堵

塞状态下，即在发动机工作时涡轮部件的流量变

化不大，因此仅对压气机特性图进行旋转调整。

旋转矩阵 如式（5）所示：[ x′
y′

]
=

[
cos θ −sin θ
sin θ cos θ

]î x
y
ó
,　

R（θ）=
[

cos θ −sin θ
sin θ cos θ

]
（5）

（x, y） （x′, y′）式中点 和点 分别表示绕原点旋转前

后的坐标。

在进行旋转之前需要寻找合适的旋转中心，

根据多次仿真测试，本文选择每条转速线的数据

均值作为旋转中心，如式（6）～式（8）所示：

ṁavr =

L∑
i=1

ṁcor,i

L
（6）

πavr =

L∑
i=1

πi

L
（7）

ηavr =

L∑
i=1

ηi

L
（8）

式中下标 avr表示均值，L 表示转速线上数据的个数。

选取旋转中心之后，用原始数据坐标点减去

旋转中心的坐标得到以旋转中心为原点的转换数

据坐标点，然后根据旋转矩阵公式对压气机特性

线进行旋转，具体的数学表达如式（9）、式（10）所

示。取某型压气机特性图的两条转速线为示例，

以一定的角度旋转，效果如图 1所示。
ṁcor,co = ṁcor,i− ṁavr

πco = πi−πavr
ηco = ηi−ηavr

（9）
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图 1    压气机特性线旋转示例

Fig. 1    Compressor characteristic line rotation example
 

2778 航    空    动    力    学    报 第 38 卷




ṁ′cor = ṁcor,co cos θπ−πco sin θπ

π′ = ṁcor,co sin θπ+πco cos θπ

η′ = ṁcor,co sin θη+ηco cos θη

（10）

θπ θη
′

其中 表示压比-折合流量特性的旋转角度， 表

示等熵效率-折合流量的旋转角度，上标 表示旋

转后的参数，下标 co表示转换数据后的参数。

单一旋转因子无法保证数学模型在转速大范

围变化时的精度要求，为使旋转因子能够随着折

合转速的变化而变化，在式（11）中定义了旋转因

子二次项函数，式中 d、e、f 为旋转因子函数系数。

θ（ncor,rel）=d+ e
Å∣∣∣∣ncor,rel,dp−ncor,rel,od

ncor,rel,dp

∣∣∣∣ã+
f
Å∣∣∣∣ncor,rel,dp−ncor,rel,od

ncor,rel,dp

∣∣∣∣ã2

（11）

d = 0

θ（ncor,rel,dp）= 0

由于设计点是发动机建模的起始点，并且在

特性图缩放调整后就已经确保了设计点的预测

精度，因此在自适应旋转特性图时，选择设计点

作为固定的参考点，即指定 确保设计点时

，则式（11）可改写为式（12）。

θ（ncor,rel）=0+ e
Å∣∣∣∣ncor,rel,dp−ncor,rel,od

ncor,rel,dp

∣∣∣∣ã+
f
Å∣∣∣∣ncor,rel,dp−ncor,rel,od

ncor,rel,dp

∣∣∣∣ã2

（12）

 1.3   目标函数

qmd（i, j）

qex（i, j）

在缩放因子二次项函数的基础上，引入压气机

特性线的旋转因子二次项函数，由此航空发动机

模型修正问题即转化为以缩放因子和旋转因子的

二次项函数系数为待优化参数的优化问题，其中

优化算法使用收敛性更佳的 MATLAB粒子群优

化工具箱[29]。优化问题的目标函数被定义为式（13）
的形式，以此来表征模型的预测数据 与飞行

数据 之间的平均误差。

F =
1
N
· 1

M

[
N∑

j=1

M∑
i=1

δi

∣∣∣∣qex（i, j）−qmd（i, j）

qex（i, j）

∣∣∣∣
]
×100

（13）

δi N

M

式中 表示飞行数据各参数的权重因子， 表示飞

行数据的参数种类数， 表示非设计点的个数。

新型模型修正方法流程如图 2所示，在选定

模型修正训练集以及通用特性数据之后，给定特

性线缩放因子和旋转因子非线性函数系数的搜索

范围，并利用粒子群优化算法求解式（13）所示的

目标函数，获得最优的特性线缩放因子与旋转因

子，从而修正发动机数学模型。

 
 

特性线缩放和
旋转

发动机
数学模型

目标函数
发动机

飞行数据

是否达到
目标

是

最优缩放因子和
旋转因子

   选定非设计点、
通用特性数据

定义特性线缩放、
旋转因子搜索范围

开始迭代
粒子群

优化算法

否

较优的缩放
因子、旋转

因子   

图 2    模型修正流程图

Fig. 2    Model correction flow chart
 

 2    仿真验证

 2.1   涡轴发动机数学模型稳态精度验证

ṁ

为了评估所提出的航空发动机数学模型新型

修正方法，以某型航空涡轴发动机为例，验证其有

效性。采用气动热力学原理建立该型涡轴发动机

部件级模型，以发动机各部件的特性数据为依据，

结合共同工作方程，建立发动机的稳、动态数学模

型[30]，以反映发动机的工作状态。建模流程如图 3
所示，图中 p、T、 和 n 分别表示总压、总温、流

量和转子物理转速，下标 a、g、gt和 pt分别表示

空气、燃气、燃气涡轮和动力涡轮。

此外，为了验证该方法的有效性与鲁棒性，首

先选取涡轴发动机模型从慢车到最大状态的多个

稳态点作为模型修正训练集，同时选取该过程的

一部分点作为测试点以验证修正后发动机模型的

精度。如表 1所示，选取 6个工况点作为修正点，

8个工况点作为测试点。

如文中第 2.2节所述，仅在压气机特性图修

正过程中引入旋转因子函数，而燃气涡轮和动力

涡轮部件特性仍采用文献 [27]的缩放因子函数

修正方法，涡轮部件修正的相关内容可参考该文

献，本文不再赘述。在确定模型修正训练集之后，

通过涡轴发动机稳态数学模型计算完成模型的多

点修正，获得的压气机特性图缩放因子函数系数

a、b、c 以及旋转因子函数系数 e、f 如表 2所示。

ngt,cor,rel

根据表 2的修正因子二次项函数系数，可得

缩放因子和旋转因子关于燃气涡轮相对折合转速

的变化曲线，如图 4所示。由图可知，转速

越低，缩放因子距离 1越远，旋转因子距离 0越远，

即转速越低，对特性线的调整越显著。
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为了验证方法的有效性，将本文提出的新型模

型修正方法同修正前以及仅考虑平移与缩放自由

度的模型修正方法进行对比，对比结果如图 5
所示。为方便表示，Original定义为模型修正前，

2-DOF表示仅考虑平移、缩放的双自由度的模型

修正方法；而 3-DOF表征同时考虑平移、缩放与

旋转的三自由度模型修正方法。

ε =

∣∣pex（i, j）− pmd（i, j）

∣∣
pex（i, j）

（14）
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表 1    工况点的选取

Table 1    Selection of working points

ngt,rel/% 工况点

79 修正点

89 测试点

90.25 测试点

92.51 修正点

94.14 测试点

95.64 修正点

96.12 测试点

96.66 修正点

97.76 测试点

98.23 修正点

98.96 测试点

99.96 修正点

 

表 2    修正因子函数系数结果

Table 2    Coefficient results of correction factor function

修正因子 二次项系数 数值

S ṁ

a 1.038 8

b −0.436 2

c 0.162 4

S π

a 1.017 1

b −0.701 1

c −0.494 3

S η

a 1.019 8

b −0.149 2

c −0.207 9

θπ
e 0.130 1

f 0.092 9

θη
e 0.106 2

f 0.083 5
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模型修正前后各个参数对比以及由式（14）计
算得到的各个参数相对误差对比分别如图 5和

图 6所示。由图可知，在修正前随着燃气涡轮相

对物理转速 的降低，修正前模型输出结果与

实际飞行数据之间的相对误差变大，此外，各个

参数的相对误差的变化趋势是类似线性的，表明

如果燃气涡轮相对物理转速进一步降低，将会产

生更大的相对误差。同时由图 6的对比结果可知，

两种修正方法都能显著提高发动机数学模型的稳

态精度，尤其是 的相对误差可降到 1%左右，

但双自由度修正后的发动机数学模型的压气机出

口总压 和燃气涡轮出口总温 的精度仍然较

差，而新型修正方法可得到稳态精度更优的发动

机数学模型。由此可得，新型模型修正方法在平

移和缩放的基础上增加了旋转自由度为修模问题

提供了更宽广的求解域以增加粒子群优化算法寻

得最优解的能力，而能够进一步减小模型误差。

表 3给出了涡轴发动机数学模型稳态精度的

量化结果。其中，3-DOF的各个参数平均误差最小，

相比 2-DOF误差减小明显，而总平均误差从 0.901%
降至 0.344%，改善效果达到 62.99%，误差小于 1%
的稳态点数据比例从 69.44%提升到 97.22%。结
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Fig. 6    Comparison of model correction relative error
 

 

表 3    稳态精度对比结果

Table 3    Comparison results of steady-state precision

参数
平均误差/% 提升

效果/%Original 2-DOF 3-DOF

ngt,rel 2.204 0.494 0.107 74.97

p3 2.464 1.249 0.359 68.83

T45 4.517 0.961 0.568 45.18

总平均误差/% 3.062 0.901 0.344 62.99

误差小于 1%
的占比/% 22.23 69.44 97.22
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果表明，相比于原双自由度修正方法，新型的模

型修正方法可进一步提升发动机数学模型的稳态

精度，验证了本文模型修正方法的有效性。

 2.2   涡轴发动机数学模型动态精度验证

ngt,rel ngt,rel

模型修正的目的是实现动态过程中对真实发

动机性能的自适应跟随。因此，以发动机空慢状

态（ =79%）到最大功率状态（ =93%）的动

态过程为例进行涡轴发动机数学模型动态精度验

证。图 7给出了修正前后涡轴发动机数学模型不

同输出参数与飞行数据的对比，计算结果表明，

3-DOF与飞行数据的偏差最小。为了更直观地对

T45

比修正效果，图 8给出了整个动态过程各个参数

的相对误差对比，结果表明在整个动态过程中，

修正前模型输出结果与实际飞行数据的偏差较大，

尤其是燃气涡轮出口总温 相对误差的最大值

甚至接近了 18%，而在应用两种模型修正方法之

后，模型的动态精度显著提高，相比于仅考虑平

移、缩放双自由度的模型修正方法，增加旋转自

由度的三自由度模型修正方法可进一步提升涡轴

发动机数学模型的动态精度。

动态变化过程采用两种模型修正方法涡轴发

动机数学模型动态精度的量化结果，如表 4所示，
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在应用 3-DOF方法后，功率显著变化的动态过程

的总平均误差从4.267%降到1.295%再降至0.889%。

相比于原双自由度的模型修正方法其改善效果达

到 31.31%，误差小于 2%的动态点数据比例也从

23.242%提升到 80.724%再提升至 96.208%。计

算结果表明，经过三自由度的新型模型修正方法

的发动机模型能更准确地跟踪真实的发动机性能，

进一步验证了本文模型修正方法的有效性。

 2.3   特性图修正结果

模型修正前后压气机特性图的变化情况如

图 9所示。由图 9可知，3-DOF方法在模型修正

过程中可对特性线实现缩放、平移与旋转的三自

由度调整，而 2-DOF方法无法对特性线进行旋转

调整。由上述的分析可得，新增的旋转自由度对

特性线进行了原平移和缩放双自由度的模型修正

方法无法实现的旋转调整，可为修模过程中特性

线的变化提供一个更宽的调整域以增加寻得最优

解的概率。

 3    结　论

通过对考虑缩放、平移以及旋转三自由度的

新型模型修正方法的研究，得到以下结论：

1）  在平移和缩放的基础上增加旋转要素相

当于增加了特性线的调整自由度，形成在修模过

程中可对压气机特性线进行平移、缩放以及旋转

三自由度调整的策略，为修模这一优化问题提供

了一个更宽广的求解域以增加寻得最优解的概率，

进而可实现更高的模型精度要求。

2） 相比于双自由度模型修正方法，新增了旋

转自由度的新型修正方法可得到精度更高的发动

机数学模型，使模型稳态平均误差从 0.901%降

至 0.344%，精度提升 62.99%左右。

3） 动态过程中，相比于仅考虑平移、缩放双

自由度的模型修正方法，新型修正方法使发动机

数学模型动态平均误差从 1.295%降至 0.889%，

精度改善 31.31%左右，进一步验证了经过三自由

度新型模型修正方法得到的涡轴发动机数学模型

更能准确地跟踪真实的发动机性能。
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