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基于过渡工作过程的航空发动机气路分析方法
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摘暋要:目前,绝大多数有关航空发动机气路分析方面的研究均基于发动机的稳态过程,但稳态数据通常难以

获得,且有些故障特征仅在过渡工作状态下才能表现出来,因此使用相对更容易获得的过渡态数据能够更全面

地对发动机的健康状态进行评估。在气路传感器数目较少的情况下,采用序列工作点方法对大量健康参数进

行分析,在增加可用信息量的同时,降低由多工作点方法的平均效应引入的参数估计系统误差;提出间接递归

牛顿-拉夫逊法强化非支配分类差分进化算法,以解决发动机大偏差性能退化健康参数估计中的计算收敛性

问题。对某型双轴分排涡扇发动机进行气路分析,结果表明:本文方法能够在气路传感器数目有限的条件下,

利用发动机过渡态数据实现对大偏差范围内大量健康参数的高效、准确估计。
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Abstract:Atpresent,mostoftheresearchonaero灢enginegaspathanalysisisbasedonthesteady灢stateprocess
oftheengine,butthesteady灢statedataisusuallydifficulttoobtain,andsomefaultfeaturescanonlybedis灢
playedinthetransientworkingstate,sothetransitionstatedatawhichisrelativelyeasytoobtaincanbeusedto
evaluatethehealthstateoftheenginemorecomprehensively.Inthecaseofasmallnumberofgaspathsensors,

alargenumberofhealthparametersareanalyzedbyusingthesequentialoperatingpointsmethod,whichcanin灢
creasetheavailableinformationandreducethesystematicerrorofparameterestimationintroducedbytheaver灢
ageeffectofthemultipleworkingpointsmethod.AnindirectrecursiveNewtonRaphsonmethodisproposedto
enhancethenon灢dominatedsortingdifferentialevolutionalgorithmtosolvetheproblemofcomputationalconver灢
genceintheestimationoflargedeviationperformancedegradationhealthparametersofengines.Theresults
showthatthismethodcaneffectivelyandaccuratelyestimatealargenumberofhealthparametersinalargede灢
viationrangebyusingenginetransitionstatedataundertheconditionoflimitednumberofgaspathsensors.
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0暋引暋言

航空发动机健康监测的目标是掌握发动机各

部件的性能退化程度,即获得相应部件在特定工作

状态下健康参数的量值,它们通常与旋转部件的流

通能力、做功效率,燃烧室反应效率、燃油泵延迟,

高/低压轴承的摩擦损失,气路的漏气比例以及变

几何机构的控制参数等的变化相关。上述健康参

数通常无法通过传感器直接测量,因此需要采用气

路分析(GasPathAnalysis)技术并利用发动机气

路传感器测得的各旋转部件转速以及部分截面的

压力和温度等对相应的健康参数进行估计。

自从L.A.Urban[1]将基于线性模型的气路分

析方法引入航空发动机状态分析以来,绝大多数的

气路分析研究均基于发动机的稳态过程[2灢7]。然而

从工程实践的角度来说,稳态数据经常难以获

得[8],且在实际某个航段获得多个稳态工作点的数

据更不现实。在民航客机特别是国内航线上运行

的发动机,存在着相当比例的过渡工作状态,而这

一状态在军用发动机的工作过程中占比甚至达到

了70%[9]。此外,由于发动机的很多故障特征仅

在过渡工作状态下才能表现出来,使用相对更容易

获得的过渡态数据能够更全面的对发动机的健康

状态进行评估。

目前过渡态气路分析中比较有代表性的工作

有:T.Groenstedt[10]发展了基于最小二乘的扩展

常微分代数方程算法;LiYiguang[11]提出了以积

累误差构建目标函数的理论;J.C.Simmons等[12]

和J.R.McCusker等[13]分别对过渡态输出信号进

行了小波分析,前者获得了故障特征并以此为基础

开发出一套适合机载系统使用的快速诊断方法,后
者实现了对测量参数的选择并对性能参数进行了

非线性最小二乘估计。但是上述研究均未对影响

发动机动态性能的关键参数进行分析,也无法解决

在测量传感器数目少于待求健康参数数目情况下

的大偏差发动机气路分析问题。

本文首次提出基于过渡工作过程的航空发动

机大偏差欠定气路分析方法,是为在测量传感器数

量有限的条件下,实现对包含表征发动机机动性能

在内的大量关键气路部件健康参数精确估计的系

统方法。该方法基于发动机非线性模型,采用序列

工作点分析方法,并应用间接递归牛顿-拉夫逊法

强化非支配分类差分进化算法(IndirectlyRecur灢
sive Newton灢Raphson Method Enhanced Non灢
dominated Sorting DifferentialEvolution Algo灢
rithm)执行健康参数估计的数值计算。其优点是

能够区分在同一过渡工作过程中不同功率条件下

退化程度的差异,且在提升发动机大偏差性能退化

条件下全局寻优能力的同时,平衡演化算法的高计

算时间成本。通过对多组序列工作点算例的应用

以及对算法性能的分析,验证本文方法的有效性。

1暋模型理论

采用基于非线性模型的方法对发动机的健康

状态进行估计,研究对象为某型大涵道比分开排气

涡轮风扇发动机,其布局如图1所示。

图1暋分排涡扇发动机示意图

Fig.1暋Schematicdiagramofseparatedflow

turbofanengine

发动机模型的数学描述为一组非线性方程组:

x·(t)=f[(x(t),u(t)] (1)

z(t)=g[(x(t),u(t)] (2)

式中:x为发动机性能参数向量;u为发动机输入

向量(包括飞行高度、马赫数和燃油流量等);z为

发动机测量参数向量。式(1)左边部分分量为零。

将上述非线性模型进行扩展,嵌入部件健康参

数向量毴,构建发动机非线性状态分析模型:

x·(t)=f[(x(t),u(t),毴(t)] (3)

z(t)=g[(x(t),u(t),毴(t)] (4)

式中:毴 各分量由对应部件性能参数的相对值定

义,其形式为
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毴i,d=Xi,d

Xi,c
暋(i=1,…,p) (5)

式中:X 为特定的部件性能参数;下标d、c分别表

示实际退化发动机与标准发动机;p为健康参数向

量维度。

状态分析模型中健康参数偏差的定义为

殼毴i,d(t)=毴i,d(t)-1暋(i=1,…,p) (6)

在对健康参数进行估计的过程中,需对非线性

模型进行线性逼近并实施迭代计算,其过程如下:

首先将式(4)在当前健康参数的估计值毴̂处进

行 Taylor展开:

zd(t)曋ẑ(t)+J[t,毴̂(t)][毴d(t)-毴̂(t)](7)

式中:ẑ为状态分析模型在当前健康参数估计值毴̂
处的测量参数估计值。

ẑ(t)=g[(x(t),u(t),毴̂(t)] (8)

式中:J为毴̂ 处的测量参数敏感性Jacobi矩阵。

J[t,毴̂(t)]=

毠ẑ1[t,毴̂(t)]
毠毴1

… 毠ẑ1[t,毴̂(t)]
毠毴p
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(9)

式中:q为测量传感器数目。

将式(7)写为差值形式:

殼ẑ(t)=J[t,毴̂(t)]殼毴̂(t) (10)

测量参数估计值与真实值的相对估计残差殼ẑ
的定义为

殼ẑj(t)=zj,d(t)-ẑj(t)
zj,d(t) 暋(j=1,…,q)(11)

健康参数估计值相对真实值的残差 殼毴̂ 的定

义为

殼毴̂i(t)=毴i,d(t)-毴̂i(t)暋(i=1,…,p)(12)

根据式(10)可以给出健康参数估计的最小二

乘迭代格式:

毴̂k+1(t)=毴̂k(t)+(JTJ)-1JT殼ẑk(t) (13)

式中:k为迭代步数。

利用式(13)进行迭代计算的原理如图2所示。

图2暋迭代计算原理示意图

Fig.2暋Schematicdiagramofiterativecomputation

2暋大偏差欠定气路分析方法

2.1暋序列工作点分析技术

考虑式(13)的构造形式,Jacobi矩阵J的行数

应该大于或等于列数,而在测量传感器数目较少的

情况下,这一条件并不满足。因此,本文采用基于

多工作点分析(MultipleOperatingPointsAnaly灢
sis,简称 MOPA)[14]思想的序列工作点分析技术

(SequentialOperatingPointsAnalysis,简称 SO灢
PA)[15]对Jacobi矩阵进行扩维。SOPA 方法在发

动机的某段过渡工作过程中选取特定传感器布局

下一组采样频率为10Hz(气路传感器信号的带宽

为5~20Hz[16])的连续测量数据进行气路分析。
序列工作点选取在发动机某加速过程工作线上的

分布如图3所示。

图3暋序列工作点选取示意图

Fig.3暋Schematicdiagramofsequentialoperatingpoints

在不考虑传感器故障的前提下,序列工作点的

数量l需满足如下条件:

p曑l暳q (14)
采用序列工作点构造lq暳p 维增广测量参数
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敏感性矩阵Jaug以及lq维增广测量参数估计残差

向量殼ẑaug:

Jaug[T,毴̂(T)]=
J[1,毴̂(T)]

汅
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式中:T 为t时刻(如图3所示)对应的采样点。
基于序列工作点的迭代更新格式为

毴̂k+1(T)=毴̂k(T)+(JT
augJaug)-1JT

aug殼ẑk
aug(T)

(17)
在应用式(17)进行迭代计算的过程中,健康参

数初值毴̂0(T)的选择是影响计算性能的关键因素。
如果初值在真实解的凸邻域范围内,则基于函数导

数的迭代计算可以实现对真实解的有效逼近(如图

2所示)。但是由于发动机的非线性,特别是当多

个部件同时产生较大性能退化时,直接对式(17)进
行迭代求解很难保证初值位于真实解的高维凸邻

域范围内,从而导致计算结果发散,因此需要采用

一定的初值优化方法使其尽可能地靠近真实解。

2.2暋间接递归牛顿-拉夫逊法强化非支配

分类差分进化算法

本文提出间接递归牛顿-拉夫逊法强化非支

配分类差分进化算法,其流程如图4所示,通过结

合进化算法的全局搜索能力与确定性算法的局部

逼近能力,为大偏差气路分析问题提供一种解决

思路。
在不考虑测量噪声的情况下,在各序列工作点

构造子目标函数:

OF(n)=
暺
q

j=1
殼ẑ2

j(n)

q
暋(n=1,…,l) (18)

多目标进化算法能够将散布在整个搜索空间

的非支配个体逐步向局部最优解或全局最优解聚

集,但是由于演化过程的随机性,准确判断非支配

个体进入全局最优解凸邻域范围的时机并不现实,
故本文算法采用一种特殊的后验偏好衔接(APos灢

terioriPreferenceArticulation)[17]方式:渐进后验

偏好衔接(ProgressivelyA PosterioriPreference
Articulation),即在种群的进化过程中,按照一定

的代数间隔选择非支配个体执行最优解决策,如果

达到决策目标,则算法结束,否则继续演化进程。
其中,非支配个体的演化过程采用非支配分类差分

进化算法(Non灢dominatedSortingDifferentialE灢
volution,简称NSDE),通过将NSGA灢栻[18]中的遗

传算法(GA)替换为基本差分进化算法(DE/rand/

1)构建。

图4暋间接递归牛顿-拉夫逊法强化非支配

分类差分进化算法流程

Fig.4暋IndirectlyrecursiveNewton灢Raphsonmethod

enhancednondominatedsortingdifferential

evolutionflowchart

最优解决策的过程采用间接递归牛顿—拉夫

逊 方 法 (Indirectly Recursive Newton灢Raphson
Method,简称IRNRM),其构建思路如下:

非线性模型通过对式(1)和式(2)的迭代求解

获得发动机性能(牛顿-拉夫逊法是求解该过程的

经典算法之一[19]),如此构建的发动机模型称为直

接模型(StraightModel)。对非线性模型进行扩展

之后形如式(3)和式(4)状态监测模型,则有“内部暠
以及“外部暠两种处理方式。A.Stamatis等[20]采用

“内部暠的形式对部件性能状态参数进行求解,即同

时对x、毴进行迭代计算。而本文则采用“外部暠的
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形式,即对x、毴的迭代计算分开进行。这是由于相

对文献[20]中基于发动机的稳态过程以及性能状

态参数数量等于测量参数数量的情况,本文基于过

渡工作过程以及待求健康参数更多地情况会对“内
部暠形式的迭代求解带来巨大的初值选择挑战。因

此间接递归牛顿-拉夫逊法是基于下述对毴的“外
部暠求解过程构建的:以所选非支配个体作为健康

参数的初值应用式(17)进行迭代求解,每一步迭代

产生殼ẑk
aug(T)的过程中都需要完成一次对基于整

个过渡工作过程直接模型的迭代求解;上述迭代过

程将持续进行直至殼ẑk
aug(T)濚0或达到其他迭代

退出条件。

3暋算例分析

以某型大涵道比双轴分排涡扇发动机作为研

究对象进行方法验证,其布局如图1所示。给定发

动机工作高度和马赫数,燃油计划如图5所示。

图5暋目标发动机燃油计划

Fig.5暋Fuelscheduleoftargetengine

待分析部件性能参数为风扇、增压级、压气机、

高压涡轮、低压涡轮的换算流量殻 和效率毲,高压

轴承、低压轴承的摩擦损失毺,压气机导叶调节角

度毬,燃烧室燃烧效率毲以及燃油泵延迟氂,即p=
15,如表1所示(第一列)。将测量传感器布置给定

为(如图1所示):增压级出口总压p25、压气机出口

总温T3、压气机出口总压p3,即q=3。在持续时

间为5s的加速工作过程中,于t分别为1.0、1.5
和3.0s处各选取一组序列工作点(如图6所示)

的测量数据分别采用如图4所示算法进行气路状

态分析。其中每组序列工作点包含5个连续的发

动机状态点以满足式(14)条件,即l=5。

(a)算例1

(b)算例2

(c)算例3

图6暋在过渡工作过程中包含t=1.0s,t=1.5s
以及t=3.0s时刻的序列工作点选取示意图

Fig.6暋Schematicdiagramofsequentialoperating
pointsincludingt=1.0s,t=1.5s,andt=3.0s

本文以预先植入性能偏差的发动机非线性模

型仿真数据代替真实发动机的测量数据,待估计性

能参数偏差的植入值、搜索范围,以及在各算例中

使IRNRM 决策计算过程收敛的非支配个体取值、
健康参数估计结果和计算所需机时如表1所示。
假设传感器测量准确且不受噪声影响,表中所列部

件的健康参数偏差同时存在。另需说明的是,虽然

本文在整个过渡工作过程中均采用了表1所列的
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植入健康参数偏差,但这并不代表在实际发动机工 作过程中健康参数的偏差值是恒定的。

表1暋发动机性能参数植入偏差、搜索范围以及估计结果

Table1暋Implantedperformancedeviations,searchingranges,andestimationresults

部件性能

参数

植入偏差

(殼毴i,d/%)
搜索域/%

算例1 算例2 算例3

初值个体

(殼毴̂0i,d/%)

估计结果

(殼毴̂i,d/%)

初值个体

(殼毴̂0i,d/%)

估计结果

(殼毴̂i,d/%)

初值个体

(殼毴̂0i,d/%)

估计结果

(殼毴̂i,d/%)

殻Fan -3 -4~0 -2.7067 -3.0000 -2.8624 -3.0000 -3.0231 -3.0001

毲Fan -1 -2~0 -0.2922 -1.0001 -1.6543 -0.9996 -0.7206 -1.0008

殻LPC -3 -4~0 -2.7622 -3.0001 -1.7577 -2.9995 -2.7884 -2.9994

毲LPC -1 -2~0 -0.7895 -0.9999 -0.6395 -1.0000 -1.1844 -1.0008

殻HPC -3 -4~0 -2.7618 -3.0001 -2.2036 -2.9995 -2.7568 -2.9994

毲HPC -1 -2~0 -1.0711 -1.0000 -1.1895 -0.9999 -0.9471 -0.9997

毬HPC 暋2 暋0~3 暋1.5295 暋2.0000 暋0.8757 暋1.9999 暋2.5045 暋1.9912

氂FuelPump 暋2 暋0~3 暋0.0237 暋1.9992 暋0.7566 暋2.0022 暋0.9164 暋2.0000

毲Burner -1 -2~0 -1.7040 -1.0001 -0.2622 -0.9996 -0.7318 -0.9992

殻HPT 暋3 暋0~4 暋3.1753 暋2.9998 暋3.9660 暋3.0004 暋3.2026 暋3.0006

毲HPT -1 -2~0 -0.3885 -1.0000 -0.8407 -0.9998 -1.1626 -1.0002

殻LPT 暋3 暋0~4 暋2.0840 暋2.9999 暋2.6433 暋3.0002 暋3.5195 暋3.0006

毲LPT -1 -2~0 -1.8026 -0.9998 -1.8731 -1.0005 -1.2806 -0.9991

毺HPB 暋4 暋0~5 暋3.1695 暋4.0003 暋1.0708 暋3.9988 暋2.5213 暋3.9771

毺LPB 暋2 暋0~3 暋1.9094 暋1.9999 暋2.2737 暋2.0001 暋0.8717 暋2.0060

注:上述三个算例的计算机时分别为12.6、3.54以及6.71h,基于Inter(R)Core(TM)2DuoCPUE7500@2.93GHz个人电脑

暋暋从表1可以看出:采用本文所提出的方法,仅
利用有限的测量传感器布置即能实现大偏差范围

内多于测量传感器数目的大量健康参数的精确估

计,而较低的计算时间成本也体现了本文优化方法

的计算效率。另需说明的是,本文所采用的传感器

布置(p25、T3、p3)在该过渡工作过程不同位置的序

列工作点上应用时,其参数辨识能力存在一定差

异,从而会影响算法的收敛性及计算效率,但是由

于该部分内容不属于本文的讨论范围,在此不再

赘述。
以图6中算例1为例,进一步论证本文的参数

估计方法:NSDE的种群大小设置为 NP=100,差
分变异操作中缩放因子F=0.5,交叉概率Cr=
0.5。算例1在非支配解搜索过程中起始代(第0
代)、中间代(第10代)以及终了代(第20代)非支

配个体的分布情况如图7所示。由于可视化呈现

的维度限制,图中仅选择健康参数中压气机流量偏

差、效率偏差两个分量进行展示,纵坐标OF 取值

为式(18)中各子目标函数平方和的正二次方根。

(a)起始代

(b)中间代
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(c)终了代

图7暋典型代数非支配解相对真实解的分布

Fig.7暋Distributionofnondominatedsolutionsfor
representativegenerationsrelativetothetruesolution

从图7可以看出:伴随演化过程的进行,非支

配解的数量逐渐增多,且在空间中向真实解聚集;
根据图4所列流程,图7中所列非支配解均需经历

决策过程;当某代种群非支配解集中某个体足够接

近真实解(即进入了真实解的凸邻域范围内)时,以
其作为初值的IRNRM 决策过程计算收敛并可最

终获得真实解;而图7(c)所示终了代编号为13的

非支配个体(个体取值如表1阴影列所示)即满足

了上述条件,以其作为初值进行IRNRM 最优决策

计算收敛。
由决策计算中各步迭代结果的均方根误差

(RMSE)所表示的收敛历史如图8所示。

图8暋算例1终了代13# 非支配个体IRNRM
决策过程收敛历史

Fig.8暋ConvergencehistoryofNo.13nondominated
individualinthe20thGenerationofCase1

4暋结暋论

(1)本文提出的基于过渡工作过程的气路分

析方法,可以实现对压气机变导叶角度、燃油泵控

制延迟等发动机关键机动性能参数的退化估计。
(2)SOPA 方法既能解决工程实际中待求健

康参数较多而测量参数不足所导致的欠定问题,又
可以在最大程度上降低由多工作点分析方法的平

均效应所引入的参数估计系统误差。具体到本文

结果,该方法能够在仅利用3个低温截面传感器测

量信息的条件下,确定发动机在不同功率条件下

(针对不同算例)由15个健康参数描述的真实健康

状态。
(3)本文提出的间接递归牛顿-拉夫逊法强

化非支配分类差分进化算法,既具备全局搜索能

力,又能够实现高效高精度的局部逼近。该算法能

在配置一般的个人电脑上于数小时内完成大偏差

参数空间内健康参数的精确求解。
综上所述,本文所提出的系统性方法能够有效

地解决涵盖发动机机动性能退化的大偏差欠定气

路分析问题。
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