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涡扇发动机的一类大包线系统建模
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摘要：基于涡扇发动机部件级模型，研究了具有非线性和时变特性的涡扇发动机非线性变参数系统建模问题。

通过系统辨识的方法，以高压转子转速为调度变量，得到典型工作点的多项式非线性系统。在此基础上，借鉴增

益调度思想，将高度和马赫数拟合成系统的时变参数，利用回归算法，建立大包线慢车以上非线性变参数

（Nonlinear parameter⁃varying，NPV）模型。仿真表明，采用该方法建立的非线性系统与部件模型在单个转速状

态时误差小于 0.05%，非线性变参数模型与部件模型在大包线范围内的误差小于 1%，验证了本文方法的可行性

和有效性。
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Modeling of a Large Envelope System for Turbofan Engine
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Abstract:Based on the component-level model of turbofan engine，a modeling method for turbofan engine
with nonlinear and time-varying characteristics is investigated. A polynomial nonlinear system with typical
operating points is obtained by the method of system identification and taking the high pressure rotor speed as
the scheduling variable. And based on the regression algorithm，a nonlinear parameter-varying model is
established by the gain scheduling idea and taking the height and Mach number as the scheduling variable. The
simulation results show that the error for nonlinear system and the component model established by the
method is less than 0.05% in a single speed state，and the error for the nonlinear parameter-varying model and
the component model is less than 1% in large envelope，which proves the feasibility and effectiveness of the
proposed method.
Key words: turbofan engine；system identification；polynomial nonlinear system；gain scheduling；nonlinear

parameter-varying（NPV）system

非线性和时变是涡扇发动机系统中普遍存在

的现象，高精度的非线性时变数学模型是涡扇发动

机特性分析和综合的基础。早期涡扇发动机建模

方法，大都采用线性化模型，未能真实地反映涡扇

发动机系统时变和非线性的动态信息。针对这一

问题，吴斌等［1］建立线性变参数（Linear parameter⁃

varying，LPV）模型描述涡扇发动机大范围变化的

动态特性，LPV系统的系统参数可以表示为参数

的函数，是基于状态的增量形式，需要与稳态基线

模型结合使用。Fu等［2⁃3］提出一类能够描述对象

非线性和时变特性的非线性变参数（Nonlinear pa⁃
rameter⁃varying，NPV）模型。该模型将非线性特
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性表征为依赖状态的多项式函数，其状态是基于对

象的物理量，但由于其不需要基线模型则会带来误

差的积累。因此，在拟合成 NPV模型之前如何高

精度地对各个稳态点以及各包线的建模就显得至

关重要。本文采用系统辨识的思想研究涡扇发动

机的NPV系统建模方法。

关于涡扇发动机模型辨识可以分为两类：一是

对试验数据的辨识修正提高部件法模型的精度。

二是选择输入输出数据以及模型类进行辨识建

模。美国路易斯研究中心较早地研究系统辨识理

论在发动机控制系统设计中的应用，Banazadeh
等［4］提出一种扫频方法，通过发动机频域响应得到

其频率响应函数。Kaufman等［5］提出 GE7燃气轮

机建立状态变量模型的分步辨识方法。Breikin
等［6］通过对发动机稳态点的输入输出数据，利用最

小二乘法辨识状态空间系统矩阵参数得到发动机

多变量的状态变量模型。Norton等［7］研究不同的

输入燃油信号对发动机时间序列模型辨识的影响，

提出计算发动机时间序列模型参数的方法。As⁃
gari等［8］与郭政波等［9］提出 NARMAX模型利用正

交分解法对发动机起动过程进行系统辨识，建立发

动机非线性模型。随着航空发动机多变量控制规

律研究的深入，国内也相应地展开涡扇发动机模型

辨识领域的研究，姜锐［10］、吴斌［11］等学者采用正弦

燃油信号通过频率响应的方法得到涡扇发动机状

态依赖的传递函数。郑斐华［12］提出了采用伪随机

信号基于系统辨识的航空发动机建模方法。

基于上述讨论，本文借助部件模型、系统辨识

等方法，使用混合信号充分刺激部件模型，将某涡

扇发动机建模成 NPV系统，该系统能完整地反映

涡扇发动机非线性和状态参数在大范围内快速变

化的时变特性［13］，更加接近实际对象，为涡扇发动

机的控制提供一种新途径。

1 NPV模型

考虑如下NPV系统

{ẋ= A( x，σ ( t ) ) x+ B ( x，σ ( t ) ) u
y= C ( x，σ ( t ) ) x+ D ( x，σ ( t ) ) u

（1）

式中：x ∈ Rnx、u∈ Rnu 和 y ∈ Rny 分别为系统状态、

系 统 输 入 和 输 出 ，σ ( t )∈ Rnσ 为 时 变 参 数 ，

A( x，σ ( t ) )、B ( x，σ ( t ) )、C ( x，σ ( t ) )和 D ( x，σ ( t ) )
为关于 x和 σ ( t )的多项式函数。

工程中许多被控对象可采用NPV系统作为其

模型［2⁃3］。特别地，当系统（1）的系统矩阵只依赖时

变参数时，退化为线性变参数系统

{ẋ= A( σ ( t ) ) x+ B ( σ ( t ) ) u
y= C ( σ ( t ) ) x+ D ( σ ( t ) ) u

（2）

当系统矩阵仅为关于状态量的多项式时，系统

（1）退化成多项式非线性系统

{ẋ= A( x ) x+ B ( x ) u
y= C ( x ) x+ D ( x ) u

（3）

因此，NPV系统可以看作是多项式非线性系

统和 LPV系统的推广。

值得注意的是，文献［1］将涡扇发动机模型建

成如式（2）所示的 LPV系统，其系统矩阵是关于高

压转子转速绝对量的多项式，而状态则是其增量形

式，形如
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该建模方式只是原系统在工作点的一阶近似，

系统参数依旧只是调度参数，忽略了涡扇发动机系

统的强非线性。本文借助部件级模型和系统辨识

等方法，使用混合信号充分激励部件级模型，把涡

扇发动机系统建模成如下多项式模型
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（5）

继而建立了涡扇发动机全包线的 NPV模型，

系统矩阵是发动机状态和时变参数的多项式，显式

地体现涡扇发动机的非线性和时变特性，弥补

LPV系统建模的不足。

2 涡扇发动机大包线建模方法

以某型小涵道比双轴涡扇发动机为研究对象，

其非线性数学模型可以描述为［14］

{ẋ= f ( )x，u

y= g ( )x，u
（6）

式中：x ∈ Rnx、u∈ Rnu 和 y∈ Rny 分别为系统状态、系

统输入和输出。

2. 1 单个稳态点状态变量模型

设 ( xe，ue，ye )为涡扇发动机系统的一个稳态

点，该稳态点附近系统（6）可化为

{ẋ= A e x+ B eu
y= C e x+ D eu

（7）

式中：A e、B e、C e、D e为待定系统矩阵。

本 文 选 择 x= [nL nH] T，u= [Wfb A 8] T，
y= [nH π] T，其中，nL为低压转子转速，nH为高压

转子转速，Wfb为主燃油量，A 8为喉道面积，π为发

动机的增压比。

设采样周期为 T，kT时刻的状态、输入和输出

分别记为 x ( k )、u ( k )和 y ( k )，采用欧拉积分的方法
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离散化如下

{ẋ ( )k = x ( )k+ 1 - x ( )k
T

= A e x ( k )+ B e u ( k )

x ( k+ 1 )=( I+ A eT ) x ( k )+ B eTu ( k )
（8）

可得到系统（7）的近似离散化系统为［15］

{x ( k )= Â e x ( k- 1 )+ B̂ e u ( k- 1 )
y ( k- 1 )= Ĉ e x ( k- 1 )+ D̂ e u ( k- 1 )

（9）

其中
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假设发动机非线性模型在稳态点 ( xe，ye )附近

受 扰 动 信 号 Δu 生 成 了 输 入 输 出 数 据 ：

{ ( x ( k )，y ( k ) )，k= 0，1，⋯，N}，N为采样个数。

记偏差量数据矩阵为
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TY =[ y ( 0 ) y ( 1 ) ⋯ y ( N - 1 ) ]
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（10）

由式（9）可得

{TX=[ Â e B̂ e ] PX

TY=[ Ĉ e D̂ e ] PX

（11）

基于最小二乘法，在部件级模型的状态量与状

态空间模型的状态量误差平方和最小情况下，则系

统矩阵参数的解为
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由式（9）可确定在稳态点 ( xe，ue，ye )模型（7）。

2. 2 典型工作点的多项式模型

在某一飞行条件下，即取固定高度 H和马赫

数 Ma，选 取 N 1 个 稳 态 点 ( xei，uei，yei )，i=
1，2，⋯，N 1。对稳态点 ( xei，uei，yei )，按 2.1节中方法

得到模型参数矩阵为 ( A ei，B ei，C ei，D ei )。采用多项

式拟合方法，建立典型工作点的发动机多项式非线

性模型

{ẋ (Ma，H ) = A( x ) (Ma，H )x+ B ( x ) (Ma，H )u
y (Ma，H ) = C ( x ) (Ma，H )x+ D ( x ) (Ma，H )u

（13）

非线性系统（13）中系统矩阵求解步骤如下：

（1）记

x ei=[ xe1 xe2 ⋯ xeN1 ]T

A ei=[ Ae1 Ae2 ⋯ AeN1 ]T

则由实例点构成的集合为

S={( xe1，Ae1 )，( xe2，Ae2 )，⋯，( xeN1，AeN1 ) }
记 F是由 xei到Aei的函数集合，则

F={ |h ( x ) A ei= h ( xei ) }
令 h ( x )= ωx，ω=[ ω 1 ⋯ ωN1 ] T 为 多 项

式模型的系数向量。

（2）定义损失函数

L ( A ei，h ( xei ) )= ( A ei- h ( xei ) )2

（3）求解最优化问题

hopt ( x )= arg minh∈ F

1
N 1
∑
i= 1

N1

L ( A ei，h ( xei ) )+ λ ω 2

式 中 λ> 0 为 调 和 系 数 ，上 述 步 骤 可 得 最 优 解

hopt ( x )，即 A ( x ) (Ma，H ) = hopt ( x )。 同 理 可 得

B ( x ) (Ma，H )，C ( x ) (Ma，H )和D ( x ) (Ma，H )。
非线性系统（13）中矩阵 A( x ) (Ma，H )、B ( x ) (Ma，H )、

C ( x ) (Ma，H )和D ( x ) (Ma，H )为关于状态量的多项式函数

A( x ) (Ma，H ) = ( aij ( x ) )
B ( x ) (Ma，H ) = ( bij ( x ) )
C ( x ) (Ma，H ) = ( cij ( x ) )
D ( x ) (Ma，H ) = ( dij ( x ) )

由于涡扇发动机 nH更能近似反映发动机的机

械载荷和热载荷变化状况［16］，以及直接反映动态

特性变化，故式（13）中系统矩阵只为 nH的函数。

2. 3 大包线NPV模型

在 飞 行 包 线 内 ，选 取 N 2 个 典 型 工 作 点

(Mai，Hi )，i= 1，2，⋯，N 2。按 2.2节中方法建立第

i( i= 1，2，⋯，N 2 )个典型工作点的多项式模型

{ẋ (Mai，Hi ) = A( x ) (Mai，Hi )x+ B ( x ) (Mai，Hi )u

y (Mai，Hi ) = C ( x ) (Mai，Hi )x+ D ( x ) (Mai，Hi )u
（14）

在 包 线 0≤Ma≤ 1.2，0≤ H ≤ 8 内 ，将

( A( x ) (Mai，Hi )，B ( x ) (Mai，Hi )，C ( x ) (Mai，Hi )，D ( x ) (Mai，Hi ) )，
i= 1，2，⋯，N 2，利 用 回 归 算 法 分 别 拟 合 成 如 下

形式

{ẋ= A( x，σ ( t ) ) x+ B ( x，σ ( t ) ) u
y= C ( x，σ ( t ) ) x+ D ( x，σ ( t ) ) u

其中

ì
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ïï
ï

ï
ïï
ï

A( x，σ ( t ) )= ( a͂ ij ( x，σ ( t ) ) )
B ( x，σ ( t ) )= ( b͂ ij ( x，σ ( t ) ) )
C ( x，σ ( t ) )= ( c͂ ij ( x，σ ( t ) ) )
D ( x，σ ( t ) )= ( d͂ ij ( x，σ ( t ) ) )

σ ( t )= (Ma，H )是关于高度和马赫数的多项

式函数，则得到涡扇发动机大包线模型。

3 某型涡扇发动机建模

本部分基于系统辨识的方法在不同飞行条

件下获取不同高压转速下的状态空间模型，再通

过多项式拟合和回归方法获取各系统矩阵关于
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时变参数与状态变量的多项式描述。为了消除

数据特征之间的量纲影响，将调度参数归一化至

[ 0，1 ]。
3. 1 激励信号及辨识算法

根据流量连续和功率平衡的共同工作方程建

立的部件级模型，对其信号激励得到输入输出数

据。采用阶跃信号冲击部件级模型得到的输入输

出数据无法刻画涡扇发动机的动态特性，且一步求

解最小二乘问题时拟合程度不高。若要达到较好

的辨识效果，则需多步系统辨识，计算量较大且动

态过程一般。因此，有学者采用伪随机序列［17］

（Pseudo random binary sequence，PRBS）冲击部件

级模型，PRBS是由周期性数字序列经过滤波处理

得到，具有可重复性、自相关性能好的特点，如图 1
所示。经过仿真验证，相比使用阶跃信号，采用

PRBS能够充分激励部件级模型，得到更好的结

果，但其结果模型泛化性能很差。

本文结合机器学习中训练集的思想，提出一

种基于阶跃信号、正弦信号以及伪随机信号的混

合 信 号 。 采 用 上 下 界 幅 度 在 稳 态 燃 油 幅 度 的

±2%左右的混合信号，即一定幅度的M序列，阶

跃信号以及一定幅值和频率的正弦信号，如图 2
所示。相比使用单一信号，采用混合信号可以充

分激励部件模型，得到更好的结果，且结果模型泛

化性能较好。

辨识采用的最小二乘算法为 Levenberg⁃Mar⁃
quardt（L⁃M）估计算法［18］。L⁃M算法的每一步迭

代都可以调整阻尼项以确保误差下降。当远离最

优解时，算法接近最速下降法。反之，则接近高斯

牛顿（Gauss⁃Newton，G⁃N）算法，利用二阶导数的

信息，快速收敛到最优解。

在一定飞行条件和某工作状态下分别使用阶

跃信号、伪随机信号和混合信号激励部件级模型，

利用 L⁃M算法对部件模型的输入输出数据进行动

态辨识，验证激励信号对于系统辨识的影响。本文

以地面条件为例，nH 的误差大小作为评价辨识效

果的好坏，结果分别见表 1和图 3~7，其中，图 3、5、
7中两条曲线分别代表部件级模型的输出转速和

辨识结果的输出转速曲线。图 4为伪随机信号激

励下辨识模型与部件级模型阶跃响应曲线。图 6
为混合信号激励下辨识模型与部件级模型阶跃响

应误差曲线。

图 1 伪随机序列

Fig.1 Pseudo random binary sequence

图 2 混合信号

Fig.2 Mixed signal

表 1 激励信号的辨识误差及验证误差

Table 1 Identification error and validation error of exci⁃
tation signal %

信号

阶跃信号

PRBS
混合信号

L⁃M算法

一次迭代运算误差超过 10%
0.008
0.01

G⁃N算法

0.96
1

验证

发散

0.018

图 3 伪随机信号激励下的系统辨识结果

Fig.3 System identification results under pseudo random
signal excitation

图 4 伪随机信号辨识结果的验证

Fig.4 Validation of identification results of pseudo random
signal systems

图 5 混合信号激励下的系统辨识结果

Fig.5 Identification results with mixed signal excitation
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由图 3、4可知，伪随机信号输入有很好的动态

辨识效果，但在验证的过程中，该状态空间模型的

泛化性能很差，出现发散现象。

由图 5、6可知，采用混合信号输入的辨识结果

较好。混合信号提高了最小二乘的拟合程度，且结

果模型具有较好的泛化能力，在验证过程中误差不

超过 0.02%。

由图 5、7可知，求解涡扇发动机系统辨识最小

二 乘 问 题 ，采 用 L ⁃M 估 计 方 法 的 平 均 误 差 为

0.01%，采用G⁃N算法得到的最优值的平均误差为

0.55%。因此，采用 L ⁃M 估计方法求解的精度

更高。

3. 2 典型工作点的多项式模型验证

通过混合信号与 L⁃M算法系统辨识得到地面

条件下 20个工作状态的线性系统，通过多项式拟

合建立地面条件下的多项式非线性系统为
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155.3n2H - 279.5nH + 124.3 -116.4n2H + 201.9nH - 87.42

B ( x ) (Mai，Hi ) =
é
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ê
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û
ú

-10.11n2H + 19.21nH - 8.73 -388.3n2H + 700.4nH - 317.1
-3.099n2H + 5.426nH - 2.135 -79.7n2H + 169nH - 83.9

C ( x ) (Mai，Hi ) =
é
ë
ê

ù
û
ú

0 1
1 142n2H - 2 102nH + 965.6 -1 987n2H + 3 637nH - 1 658

D ( x ) (Mai，Hi ) =
é
ë
ê

ù
û
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0 0
2.3n2H - 4.422nH + 2.161 3 372n2H - 6 127nH + 2 770

（15）

非线性系统（15）的矩阵参数拟合结果如图

8~11所示（篇幅有限，仅列出A ( x )拟合结果）。

为了检验多项式非线性系统的精度，将其与非

线性动态热力学模型［19］分别做较大范围仿真验

证，仿真结果如图 12、13所示。

由图 12、13可知，本文建立的多项式非线性系

统能够较精确地反映原系统动态特性，且稳态误差

在 0.5%以内。由于篇幅有限，未列出其他飞行条

件下的多项式非线性模型。

图 6 混合信号激励下的系统辨识误差

Fig.6 System identification error with mixed signal excita⁃
tion

图 7 G-N算法下的系统辨识结果

Fig.7 System identification results under G-N algorithm

图 8 系数 a11拟合曲线

Fig.8 Fitting curve of a11

图 9 系数 a12拟合曲线

Fig.9 Fitting curve of a12

图 10 系数 a21拟合曲线

Fig.10 Fitting curve of a21
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3. 3 大包线NPV模型验证

本部分将各飞行条件（表 2）的模型通过回归

算法得到大包线NPV模型如式（16）所示。

ì

í

î

ï
ï
ï
ï

é
ë
ê

ù
û
ú

ṅL
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（16）

式中 aij，bij，cij和 d2j（i，j=1，2）分别为
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a͂11 =-0.031 232 604H 2 + 2.123 452 6H +
12.803 408Ma2 - 31.848 3Ma+ 46.010 873n2H -
49.265 569nH

a͂12 = 0.069 283 425H 2 - 2.747 949 1H -
23.298 558Ma2 + 47.944 201Ma- 38.943 45n2H +
42.353 685nH

a͂21 = 0.058 925 374H 2 - 1.167 122 9H -
14.245 844Ma2 + 24.006 426Ma-
4.818 299 4n2H + 3.629 869 3nH

a͂22 =-0.055 142 41H 2 + 1.892 297 8H +
22.725 134Ma2 - 40.537 564Ma+
3.110 861 6n2H - 3.786 915 9nH

b͂11 =-0.007 0387 334H 2 + 0.003 944 232 5H +
0.096 955 756Ma2 + 0.317 207 38Ma-
1.421 533 7n2H + 1.735 819nH

b͂12 =-0.091 843 965H 2 + 3.149 854 7H +
37.607 421Ma2 - 67.493 467Ma-
11.145 623n2H + 7.496 416 2nH

b͂21 =-0.002 228 986H 2 + 0.011 530 308H -
0.003 507 671 7Ma2 + 0.057 183 399Ma-
0.444 253 62n2H + 0.652 756 45nH

b͂22 =-0.019 637 573H 2 - 2.914 339 8H -
32.445 901Ma2 + 65.218 853Ma+
7.067 652 2n2H - 1.904 346 8nH

c͂21 = 0.686 362 91H 2 - 2.869 666 8H -
23.533 631Ma2 + 13.103 146Ma-
30.480 142n2H + 30.104 037nH

c͂22 =-1.454 401 6H 2 + 5.510 907 8H +
45.039 5Ma2 - 15.457 177Ma+ 19.625 92n2H -
18.327 662nH

d͂ 21 = 0.002 132 961H 2 + 0.001 681 480 7H -
0.109 301 92Ma2 + 0.007 925 876 9Ma+
0.039 828 914n2H + 0.006 941 265 1nH

d͂ 22 = 2.884 670 7H 2 - 9.863 327 8H -
81.975 591Ma2 + 10.206 722Ma+ 33.117 53n2H-
33.508 772nH

（17）
为了检验NPV模型的精度，将NPV系统与非

线性动态热力学模型做仿真验证，仿真结果如图

14~17所示。

由图 14~17可知，NPV系统与非线性动态热

力学模型误差较小，不超过 1%。

图 11 系数 a22拟合曲线

Fig.11 Fitting curve of a22

图 12 nH = 0.89至 nH = 0.95仿真验证

Fig.12 Simulation verification from nH = 0.89 to nH = 0.95

图 13 nH = 0.95至 nH = 0.99仿真验证

Fig.13 Simulation verification from nH = 0.95 to nH = 0.99

表 2 大包线H和Ma

Table 2 Large envelope H and Ma

H

Ma

0

0

0

0.2

3

0.3

5

0.5

6

0.7

7

0.9

8

1.2
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4 结 论

本文将一种混合信号作为激励信号，采用 L⁃
M算法求解最小二乘问题，采用系统辨识方法，建

立了涡扇发动机 NPV模型。NPV系统矩阵参数

能够根据高度、马赫数以及高压转子转速实时改

变，能更好地刻画涡扇发动机的强非线性、时变特

性以及大转速范围的动态特性，为涡扇发动机的控

制设计提供了一种新途径，是进一步研究涡扇发动

机稳态及过渡态控制的基础。在该NPV建模方法

的基础上，下一步将开展增量形式 NPV模型建模

研究。
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