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双重非对称转子支承系统建模分析方法研究

马威猛 1，刘永泉 2，王建军 1

（1.北京航空航天大学能源与动力工程学院，北京 100191；2.中航工业沈阳发动机设计研究所，沈阳 110015）

摘要：针对双重非对称转子支承系统的参数振动特性，较为详细地介绍了多年来国外双重非对称转子支承系统建模分析方法

的进展情况。介绍了双重非对称转子支承系统的抽象概念、数学模型以及分析的问题；分别评述了国内外学者分析双重非对称转子

支承系统时所采用的建模分析方法，指出解析法、传递矩阵法、1D有限元法和 3D有限元法等建模分析方法的特点和存在的问题；

对双重非对称转子支承系统建模分析方法的现状进行了总结并对其未来的发展方向进行了展望。

关键词：非对称转子；支承系统；各向异性；振动；建模方法；航空发动机
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Modeling and Analysis Methods of Anisotropic Asymmetric Rotor Bearing System
MA Wei-meng1袁 LIU Yong-quan2袁 WANG Jian-jun1

渊1. School of Energy and Power Engineering, Beihang University, Beijing 100191, China曰2. AVIC Shenyang Engine Design and
Research Institute, Shenyang 110015, China冤

Abstract: Aiming at the parametric vibration characteristics of the anisotropic asymmetric rotor bearing system, the modeling and
analysis methods of the anisotropic asymmetric rotor bearing system in the world were introduced. The concept, mathematics model and
analysis objects of the anisotropic asymmetric rotor bearing system were illustrated. The different types of modeling methods proposed by
national and aboard scholars in the analysis process of anisotropic asymmetric rotor bearing system were introduced, and the advantage and
back drawings of analytical method, transfer matrix method, 1D finite element method and 3D finite element method were pointed out. The
current progress situation of the modeling and analysis method of the anisotropic asymmetric system were summarized袁 and the prospect of
the modeling methods of such rotor bearing system was discussed.
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0 引言

转子支承系统的振动特性对旋转机械的工作性

能和可靠性具有重要影响，转子系统的振动特性分析

一直是工程人员和学者们关注的焦点。现代航空发动

机的显著特点是高转速和高推比，转子、支承、机匣之

间的动力影响十分紧密[1]，为了准确考虑转、静子之间

的耦合振动特性，国内外学者从整机系统的层面对转

子支承系统的振动特性进行研究[2-3]，建立同时包含转

子和静子系统的整机精细化模型进行分析。但是根据

轴对称转子支承系统的分析理论，在实际整机系统建

模分析中需对转子系统整体结构或叶片组进行等效

简化处理使转子结构满足轴对称要求。该简化降低了

系统振动特性分析的精度，甚至有时是不合理的，如

具有大型叶片的风扇转子系统。另外，若保留转子和

静子的实际结构特征，则从广义上打破了一般转子支

承系统建模分析中对转子或静子的轴对称假设，需要

从转、静子双重非对称的角度看待转子支承系统整机

耦合振动特性分析问题。基于双重非对称转子支承系

统结构特点的建模分析理论是解决目前复杂结构转

静子耦合系统转子动力学特性分析的关键。

在非对称转子的振动特性分析方面，国内外学者

进行的工作各有特点。在国内，王培杰[4]等利用有限元

方法对非对称复杂转子进行动力特性分析；肖锡武[5-6]、
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沈松[7]等研究了非对称转子系统的非线性振动问题；

吴敬东等[8-9]对非对称转子系统的碰摩问题进行了深

入研究。国内学者对非对称转子的研究更加关注非线

性问题，对非对称转子系统的建模分析理论与方法没

有给予足够关注。而国外涉及双重非对称转子支承系

统的研究虽然较多，但尚未有学者对该类系统的建模

方法与分析理论进行系统的整理与评价。

本文整理和介绍了对双重非对称转子支承系统

建模分析方法的历史和最新进展，重点阐述了国外学

者分析双重非对称转子支承系统时所采用的建模分

析方法。

1 双重非对称转子支承系统振动分析的基本

问题

本章首先阐述狭义和广义双重非对称转子的概

念，然后以狭义双重非对称转子为例说明双重非对称

转子支承系统的抽象分析模型和研究的问题。

1.1 狭义和广义双重非对称转子系统

在航空发动机、汽轮机和发电机等旋转机械中，

支承系统的结构设计有可能导致转子支点在其支承

平面内正交方向上（如竖直和水平方向）具有不同的

支承刚度；转子系统因功能设计、装配误差、裂纹故障

等原因也可能造成转子截面在平面正交方向上具有

不同的弯曲刚度或直径转动惯量。这种支承和转子系

统在平面正交方向上同时具有不同刚度或转动惯量

特征的系统称作双重非对称转子支承系统[10]，在本文

中称为狭义双重非对称转子支承系统。国外相关学者

的研究全部基于这个抽象概念，即以明显的转子（刚

度、惯量）和支承（刚度）非对称特征定义双重非对称

转子支承系统。

现代航空发动机高转速、轻质量、高效率的发展

趋势，不断消耗发动机转、静子的“刚性”储备，系统各

部件间振动耦合作用突出，在振动特性分析中必须考

虑系统结构特征及结构之间的耦合特征[1]。为此，学者

提出建立系统高保真结构模型的分析方法，解决轴对

称转子与静子支承系统的结构振动耦合分析问题，但

若所考虑的转子结构特征不满足轴对称假设，转子的

结构模型需要在旋转坐标系描述，而静子支承系统结

构模型在静止坐标系描述。如此一来，尽管转子弯曲

刚度或转动惯量没有明显的非对称特征，所分析的

转、静子耦合系统在分析时也会因动静坐标系的变换

在系统整体运动微分方程中引入周期时变系数，具有

与狭义双重非对称转子相似的时变特征。本文将这种

支承结构具有非对称特征且转子结构不满足轴对称

要求的转子支承系统称为广义双重非对称转子支承

系统。广义双重非对称转子支承系统的概念放宽了对

转子弯曲刚度和转动惯量的非对称要求，工程应用实

例十分广泛，又可称为一般转子支承系统。

考虑转子和静子实际结构特征的整机系统转子

动力学分析，由于其叶盘转子结构不满足轴对称特

征，是 1种典型的广义双重非对称转子支承系统，在

分析中应该考虑系统的时变特性，并采用相应的时变

分析理论进行分析[11]。

1.2 双重非对称转子系统的抽象分析模型

在工程实际中，引起转、静子系统非对称特征的

结构形式多种多样，但其本质是一致的，为了便于研

究，学者们提出双重非对称转子支承系统的抽象分析

模型对系统建模方法和固有振动特性进行研究。在抽

象分析模型中，非对称转子支承系统的转子非对称特

征在动力学分析中主要表现为正交各向异性的弯曲

刚度和直径转动惯量，静子的非对称特征主要表现为

正交各向异性的支承刚度和阻尼，典型的双重非对称

转子支承系统物理抽象模型如图 1所示，非圆截面轴

和轮盘分别表征非对称刚度和直径转动惯量特性，坐

标平面 YZ上不同的支承刚度和阻尼则代表静子的
非对称特征[12]。

1.3 双重非对称转子振动特性分析关注的问题

转子动力学分析主要包括临界转速、稳态响应、

瞬态响应和稳定性分析等几方面，双重非对称转子支

承系统的分析内容也是类似的几方面，但又具有自身

的特点。首先，作为参数振动系统，双重非对称转子支

承系统的频率和响应具有多频特性，在临界转速和响

应计算中需要注意处理；其次，一般轴对称转子系统

图 1 双重非对称转子支承系统模型
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的稳定性分析主要由内、外阻尼等因素引起，而双重

非对称转子则主要考虑转子自身的非对称特征及其

与由其他因素引起的模态失稳[13]。

2 双重非对称转子系统的建模分析方法

本章对国内外学者在研究双重非对称转子支承

系统的转子动力学特性过程中提出的大量的理论分

析和实验研究方法进行专题介绍。依据计算模型的特

点可将上述分析方法大体分为解析法、传递矩阵法、

1D有限元法和 3D有限元法等。

2.1 解析法

在转子动力学研究的初期，双重非对称转子支承

系统即引起了学者们的重视。为了便于研究，学者通

常对转子支承系统做较大简化，忽略部分影响因素，

以解析的形式对系统的振动特性进行定性分析，其中

常用方法为集中质量法和连续结构描述方法。

1943年，Foot[14]在研究双重非对称转子支承系统

的临界转速问题时，采用质量点和无质量弹性轴来近

似模拟盘和转轴组成的转子支承系统。1961 年，

Brosens[15]将非对称弹性支承作用下的具有非对称直

径转动惯量的转子简化为均布质量的刚体轴和弹簧

支承系统进行分析，得到转子截面正交方向上转动自

由度的运动方程，发现在超过某转速时，转子会发生

动力失稳，而在转速达到一定数值后又恢复稳定的现

象。1968年，Black[16]将非对称弹性支承下的非对称弯

曲刚度转子简化为单质量无重轴的集中参数模型，基

于柔度法推导得到系统平动自由度的运动方程，得到

该系统的不稳定边界。集中质量法形式简单，推导方

便，受到很多学者的青睐。

解析法的另 1种形式是连续结构描述方法，主要

用于分析具有均质细长转轴的转子支承系统，基于材

料力学的结构理论建立双重非对称转子支承系统的

运动微分方程。1969年，Black[17]采用连续梁理论描述

具有非对称弯曲刚度的均质等截面轴在非对称刚度

支承作用下的振动特性，将转子非对称引起的时变系

数项转移到平衡方程右边，作为参数激励项进行考

虑。1973年，Iwatsubo[18]基于连续结构体描述，得到与

Black类似的运动微分平衡方程，对系统边界条件的

选取和积分过程进行了详细说明。

连续结构描述方法与集中参数法相比，虽然在描

述部分简单转子支承系统时更加准确，但也具有明显

的缺点，如：连续结构描述方法能够描述的转子几何结

构非常简单；运动微分方程为 4阶，推导及求解过程复

杂；一般仅考虑平动自由度，忽略了陀螺效应等转子系

统典型特征因素的影响。鉴于此，在双重非对称转子支

承系统的基础特性研究中，Gladwell [19]、Yamamoto[20]、

Kondo[21-22]、Black[23]、Ota[24-25]等大多数学者采用集中参

数法，而只有 Bishop[26]、Black[17]、Iwatsubo[18,27]等少数学

者采用连续结构描述方法。

解析方法在双重非对称转子支承系统基本特性

研究中发挥了重要作用，是学者们早期进行研究的主

要方法，但由于采用解析方法需要对系统进行过多简

化，不能准确地得到系统的实际响应结果，只能进行

定性分析，在其他建模分析方法（如有限元法）发展起

来后，解析方法的应用逐渐减少。相对较近的应用，如

1996 年，Wettergren [28]采用集总质量模型对考虑内部

阻尼的非对称支承非对称转子系统的不平衡响应进

行研究，以及 Ganesan[29]对非对称转子在通过主共振

转速时的稳态振动及稳定性的研究。

2.2 传递矩阵法

对于复杂的转子系统，想要获得集中参数描述的

分析模型非常困难，甚至是不可能的。因此，通过建立

数值计算模型来求解复杂的转子系统。在 20 世纪

60～70年代，计算机的计算能力得到飞速发展，转子

动力学分析也从建立解析模型转变为建立描述实际

转子几何结构的数值分析模型。针对这种转子模型发

展出传递矩阵法和有限元方法。

传递矩阵法是 1种重要的转子动力学分析方法，

在一般转子动力学分析中应用广泛，在双重非对称转

子系统的振动特性分析中应用却很少，这与 1D有限

元方法在转子动力学分析中的迅速发展有关。传递矩

阵方法与转子动力学的 1D有限元方法提出的时间间

隔较短，在这 2种建模分析方法提出之前，学者们主要

基于解析方法分析双重非对称转子系统；之后，鉴于有

限元方法的优势，学者们更热衷于发展基于 1D有限元

的双重非对称转子支承系统建模分析方法。

尽管如此，一些学者通过研究，对传统的传递矩

阵法进行改进，提出了分析双重非对称转子支承系统

振动和响应特性的传递矩阵法。在对微分平衡方程中

时变系数的处理上，Inagaki等[30]采用谐波平衡法对转

子各段的方程进行谐波展开，得到各阶次谐波系数的

平衡方程，并进一步建立对应阶次的传递矩阵表达式

3
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进行计算。虽然没有 1D 有限元法发展的迅速和完

善，在双重非对称转子支承系统的振动特性分析中，

传递矩阵法也不失为 1种可行的建模分析方法。

2.3 1D有限元法

传递矩阵法能够较好地解决一些实际问题，但是

在考虑支承系统等转子周围结构时分析较困难，而且

可能出现数值不稳定的现象。有限元方法的计算成本

比传递矩阵法的要高，但是采用有限元方法便于考虑

弹性盘、弹性轴以及弹性支承间的耦合效应。1976

年，Nelson等[31]将有限元方法引入到转子动力学分析

中，将转子动力学的分析范围和精度提升到一个新的

高度。在 Nelson等工作的基础上，许多学者对转子动

力学的 1D有限元分析方法进行补充和完善，基于不

同的理论假设，如欧拉 -伯努利梁[32]、铁木辛柯梁[33-35]

等提出了不同的有限元分析模型来模拟多种形式的

转子支承系统在不同工况下的振动行为。

与一般转子支承系统一样，建立非对称转子的有

限元方法描述是对双重非对称转子系统进行振动分

析的 1个关键问题。在 1D有限元建模方面，许多学

者做出了杰出贡献。1988年，Genta[36]在复坐标框架下

建立了基于梁单元、质量、弹簧单元描述的一般非对

称转子系统的有限元分析格式，经过简单的坐标变换

便可得到转子系统运动方程的固定坐标系及旋转坐

标系描述；1996年，Joh[37]根据复模态测试理论，基于

方向传递函数 dFRF，建立了诊断转子非对称或者支

承非对称的测试方法；1997年，Chen和 Peng[38]基于有

限元方法研究了非对称转子的稳定性问题；2001年，

Oncescu[39]等采用有限单元和基于弗洛凯理论的时间

转换矩阵相结合的方法推导得到固定坐标系描述的

非对称转子的常微分方程，在这些模型中，考虑了转

轴的剪切变形，而且考虑了转子截面惯性矩随着轴向

方向改变，但没有考虑主惯性矩的惯性主轴方向的变

化；2004年，Lee[40]采用坐标变换的方法对非对称转子

支承系统进行模态分析，其实质是先采用实坐标建立

系统的平衡微分方程，然后对其进行复坐标变换，得

到复坐标表达的系统平衡方程并进行求解；2007年，

Han[10,41]利用有限元复坐标方法对周期时变系统进行

模态分析；2010年，Malta[42]采用最小数量的有限单元

离散转子模型，利用弗洛凯理论研究了非对称弹性支

承下的非对称转子的稳定性，其中转子转动轴左端和

右端的截面惯性主轴方向不同，作者在文中比较了非

对称支承和刚性支承下的非对称转子的不稳定区情

况，在刚性支承情况下，转子仅有 1个不稳定区，而在

非对称弹性支承下，转子具有 3个间隔的不稳定区。

基于有限元方法对双重非对称转子系统振动特

性分析需要解决周期时变矩阵方程的求解问题。许多

学者在该方面做了一定的工作，1986 年及 1990 年，

Friedmann [43-44]回顾并扩展了求解周期时变微分方程

稳定区及线性、非线性响应的数值方法；1991 年，

Sinha[45]对周期时变微分方程的数值解法进行分析，提

出基于 Chebyshev行列式展开的方程矩阵表达形式，

与基于弗洛凯理论的矩阵展开形式进行比较；而

Parszewski[46]在解决非对称转子系统稳定性问题上另

辟蹊径，先通过刚性有限元方法计算得到转子与支承

的传递函数，然后利用该传递函数进行稳定性分析，

大大降低了计算不稳定边界所需矩阵的阶次。

2.4 3D有限元法

1D 有限元转子动力学分析方法在考虑剪切效

应、盘轴弹性耦合方面存在不足，利用 1D有限元方

法分析双重非对称转子支承系统时这些不足仍然存

在。现代转子动力学分析的发展趋势是考虑转、静子

结构耦合特性的整机系统高保真动力学分析。许多学

者在转子系统的 3D有限元建模分析方法方面做了

大量工作，但这些研究中对转子均有轴对称要求，不

能准确考虑航空发动机实际的叶盘耦合结构。在此基

础上，利用转子动力学 3D有限元的分析理论并结合

广义双重非对称转子支承系统的概念，对现代旋转机

械整机系统进行高保真的转子动力学特性分析具有

重要意义。

虽然没有明确提出广义双重非对称转子支承系

统的概念，国外一些学者在基于 3D有限元的双重非

对称转子系统动力学分析方面已经做出了一些尝试。

2005年，Nandi[47]在旋转坐标系下建立非对称转子系

统的有限元模型，考虑非对称支承，得到在旋转坐标

系下描述的线性周期时变微分方程。为了克服周期时

变系统引起的稳态求解计算量过大的难题，作者提出

1种安排矩阵项的方法，有效利用矩阵的稀疏性，将

系统矩阵转换为稀疏矩阵，然后应用稀疏矩阵特征值

求解方法求解。需要指出的是，Nandi的分析模型中

将支承结构简化为单点弹簧支承，尚未考虑转子与静

子实际结构的弹性耦合作用，并且，在旋转坐标系下

得到的计算结果不便与实验结果进行对比。2010年，

4
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法国学者 Lazarus[48]建立了非对称转子系统振动分析

的 3维有限元模型，提出了分别在转动和静止坐标系

建立转、静子模型然后通过转、静子连接关系建立整

机耦合系统分析模型（如图 2所示）的方法。从图 2中

可见，Lazarus对转、静子耦合系统的稳定性进行了数

值仿真和实验研究。在考虑转子和静子之间的连接关

系时，Lazarus仅考虑了转、静子平动自由度的耦合，

对此可以开展进一步研究。

3 结论

根据上面的讨论，可以归纳上述几种双重非对称

转子支承系统建模分析方法的特点：（1）解析法模型

简单，易于说明转子支承系统中典型因素对振动特性

的影响规律，在定性分析中具有一定优势；（2）传递矩

阵法与有限元法的分析过程类似，但不像有限元法那

样便于采用通用程序实现；（3）在较好地满足梁单元

假设的简单转子系统分析中，1D有限元方法是 1种

实用便捷的分析方法；（4）3D有限元方法可以对具有

复杂结构的转子支承系统进行建模分析，但是目前广

义双重非对称转子支承系统的 3D 有限元分析方法

尚需完善。

4 展望

现代航空发动机为代表的旋转机械的发展趋势

促进了转子动力学建模分析方法的发展，由集中参数

模型到 1D简化模型再到 3D轴对称模型以及打破转

子轴对称要求的广义双重非对称转子支承系统 3D

建模分析方法，对转子支承系统的建模分析范围和精

度不断提升。针对广义双重非对称系统的 3D建模分

析方法，对进一步需要开展的工作提出几点建议：

（1）完善广义双重非对称系统的 3D建模分析技

术。除平动振型耦合外，转子的弯曲振型与静子振型在

连接位置表现出转角耦合以及其他耦合特征，3D建模

分析方法应该至少能够同时考虑平动和转角耦合。

（2）丰富广义双重非对称系统的分析内容及分析

方法。广义双重非对称转子系统的非对称特征量较

小，其振动特性表现介于狭义双重非对称转子和轴对

称转子支承系统之间且具有时变系统的特点，因此需

要对广义双重非对称系统进行更多的分析并且分析

方法需要适当修正。

（3）建立广义双重非对称系统的分析准则。对工

程实际系统的动力学特性分析方法不是越复杂越好。

通过采用考虑和不考虑双重非对称特征建模方法的

分析结果比较，可以得到转子支承系统何时需要考虑

双重非对称的准则，提高实际工程结构动力特性分析

的效率。
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粒子群混合算法在变导向器面积计算中的应用

王 军，赵 肃
（中航工业沈阳发动机设计研究所，沈阳 110015）

摘要：求解非线性方程组经典方法具有严格的局部收敛性；粒子群等进化算法解决了全局收敛的问题，但计算效率偏低，存在

最优解不稳定的问题。结合经典 Newton-Raphson法的超线性收敛速度和粒子群算法全局收敛能力的粒子群混合算法具备 2类算

法的优点。在迭代初期采用粒子群算法获得的近似全局解作为 Newton-Raphson算法的初始值，以确定高精度的解。利用粒子群混

合算法在发动机变导向器面积的大偏离计算中获得了较好的收敛效果，解决了常规 Newton-Raphson法不收敛的问题。
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Application of Hybrid Particle Swarm Algorithm in Variable Guide Vane Area Computation
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Abstract: The classical method for solving nonlinear equation group has a strict local convergence limitation. The whole convergence

problem was solved by particle swarm algorithm, which is low computation efficiency and optimum solution unsteady. The hybrid particle
swarm algorithm contains high liner convergence speed of Newton-Raphson method and whole convergence ability of particle algorithm. The
whole solutions obtained by particle algorithm in the iterative initial period were concerned the high accuracy solution. The better
convergence results were obtained by hybrid particle swarm algorithm in the high deviation calculation of engine variable guide vane area,
which solve the non-convergence problems in normal Newton-Raphson method.

Key words: hybrid particle swarm algorithm; non-linear equation group; steady performance simulation; turbine guide vane area;
aeroengine

航空发动机
Aeroengine

第 40卷第 6期

2014年 12月

Vol.40 No. 6

Dec. 2014

收稿日期：2013-08-11 项目基金：国家重大基础研究项目资助
作者简介：王军（1977），男，在读硕士研究生，高级工程师，从事航空发动机总体性能设计工作；E-mail：wishseeker@tom.com。

引用格式：

0 引言

目前，航空发动机高精度稳态数学模型均按变比

热计算方法[1]建立，具有高度非线性、基于部件特性的

特点。模型一般采用迭代方法求解发动机共同工作方

程，常用的迭代方法有 Newton-Raphson（N-R）法、

Broyden秩 1法[2]、N+1点残量法[3]和最速下降法，上述

方法具有严格的数理局部收敛性，且收敛性依赖初值

的选取，虽通过采用阻尼因子、松弛因子、初值的有限

域优化探索和迭代步长的线性探索与回溯[4]等改进方

法可扩大其收敛范围，但一般改善程度都较小；鉴于

发动机工作包线宽广及在特殊工作条件（如几何面积

突变等）下，发动机各部件共同工作时，因初值偏离最

优解较大导致模型出现不收敛的情况。

为了克服上述算法在收敛性方面的不足，粒子群

算法（Particle Swarm Optimization，PSO）等进化算法被

引入发动机部件模型等非线性方程的求解[5-6]中，取得

了较好效果。PSO具有全局收敛的能力，在进化初期

收敛速度快，运算简单，易于实现，但其计算效率和收

敛精度偏低，同时存在最优解不稳定的问题。结合常

规迭代算法计算效率高和 PSO全局收敛的优点的混

合算法改善了发动机部件模型求解过程中的收敛性。

本文采用混合粒子群算法解决在改变发动机涡

轮导向器面积对性能影响计算中迭代不收敛的问题，

以满足稳态性能仿真的需要。

mailto:wishseeker@tom.com
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1 粒子群算法及其改进

1.1 基本的粒子群算法

基本的粒子群算法[7]以模拟鸟的群体智能为特征，

以求解优化问题为背景。每只鸟被称为 1个粒子，每

个粒子用其几何位置和速度向量表示，参考各自的既

定方向、个体所经历的最优方向和整个鸟群所经历的

最优方向来确定飞行。假设在 1个 D维的目标探索
空间中有 n个粒子，其中第 i个粒子表示为 1个 D维
的向量，xi=（xi1，xi2，…，xiD）（i=1，2，…，n），表示第 i 个
粒子在此探索空间中的位置，v i=（v i1，v i2，…，v iD），表示

第 i个粒子的速度。假设第 i个粒子迄今为止探索到
的最优位置为 p i=（p i1，p i2，…，p iD），整个粒子群迄今为

止探索到的最优位置为 pg=（pg1，pg2，…，pgD），采用下列

公式对粒子群进行速度和位置更新

v id=棕v id+c1r1（p id-xid）+c2r2（pgd-xid）

xid=xid+v id
（1）

式中：i=1，2，…，n，d=1，2，…，D；c1，c2 为非负常数的

学习因子；r1，r2 为 [0,1] 间的随机数；v id= [vmin，vmax]，

vmin/vmax为更新速度的最大 /最小边界；棕为惯性权重。
1.2 改进的粒子群算法

在基本粒子群算法的基础上，为提高粒子全局探

索能力，发展了带“被动聚集压力”因子的 PSO、自适应

惯性权重的 PSO[8]、混合探索粒子群算法（MSPSO）[9]及

加速收敛的 PSO（ACPSO）[10]等。

带“被动聚集压力”因子的 PSO

v id=棕v id+c1r1（p id-xid）+c2r2（pgd-xid）+c3r3（p rd-xid）（2）

式中：c3为被动聚集压力因子；Prd为粒子群中随机选

择的 1个粒子；r3为[0,1]间的随机数。

自适应惯性权重的 PSO

v id=棕v id+c1r1（p id-xid）+c2r2（pgd-xgd） （3）

式中:棕i为惯性权重，根据适应度函数值或者迭代次

数自动调整。

混合探索粒子群算法（MSPSO）

v id=棕v id+c1r1[（1-琢k）（p id-xid）+琢k（p id-xid）]+c2r2（pgd-xid）（4）

式中：琢为[0,1]之间的 1个常数；k 为迭代次数；Pld是

第 k 代种群中粒子最好位置。
加速收敛的 PSO算法（ACPSO）

v id=[专（琢）]茁[棕v id+c1r1（p id-xid）+c2r2（pgd-xid）] （5）

式中:专为三角函数算子，一般取 专=sin；琢为角度值，
一般取 琢∈[0，仔/8]；茁为大于零的常数，一般取 茁=3。

目前对 PSO的改进主要集中在算法参数和粒子

更新结构的调整上，目的是使粒子跳出局部最优，使

其全局和局部探索能力达到最佳平衡，提高算法的性

能。但从航空发动机部件模型求解实例来看，因部件

模型高度非线性化，导致模型的收敛速度和精度均低

于传统 N-R等算法的收敛速度和精度，为进一步提

高模型的收敛效率，在上述研究基础上发展了粒子群

混合算法。

1.3 粒子群混合算法

为综合传统算法和粒子群算法的优点，提出了

PSO-NR（粒子群 -牛顿拉夫逊）和 PSO-N+1（粒子群

-N+1点残量法）[11]等混合算法。

以 PSO-NR混合算法为例说明混合算法的工作

原理：在该算法中，N-R法仍为求解发动机部件非线

性模型的主体算法，在性能计算时对在设定循环迭代

次数内不收敛的工作点采用 PSO算法，变量初值采

用 N-R法最后 1次循环获得的数值。当循环迭代次

数达到设定值后（根据计算精度设置合适的迭代次

数），再次采用 N-R法进行迭代计算，达到后期快速

收敛的目的。如果计算仍不收敛，考虑到 PSO获得的

最优解不稳定，再次采用混合算法，使用次数一般不

大于 10次，以免陷入死循环。

2 应用粒子群混合算法求解发动机部件模型

2.1 发动机部件模型的建立

以某型军用混合排气涡扇发动机为研究对象，按

照输入的控制规律和变量初值及部件间遵循的流量、

压力和功率平衡原则建立发动机共同工作方程[12]，并

将其转换为误差方程（残差方程）

ERR（1）=（W 45cor -W 45cor
*
）/W 45cor

ERR（2）=（NTL-NCL）/NCL

ERR（3）=（W 4cor -W 4cor
*
）/W 4cor

ERR（4）=（NTH-NCH）/NCH

ERR（5）=（P5-P5II）/P5

ERR（6）=（W 8 -W 8

*
）/W 8

扇

墒

设设设设设设设设设设设设设缮设设设设设设设设设设设设设

圳

ERR（1）=f1（V 1，V 2，…，V 6）

ERR（2）=f2（V 1，V 2，…，V 6）

ERR（3）=f3（V 1，V 2，…，V 6）

ERR（4）=f4（V 1，V 2，…，V 6）

ERR（5）=f5（V 1，V 2，…，V 6）

ERR（6）=f6（V 1，V 2，…，V 6）

扇

墒

设设设设设设设设设设设缮设设设设设设设设设设设

（6）

式中:W 4cor
*
、W 45cor

*
为涡轮进口气动计算值；W 4cor、W 45cor

为涡轮部件特性插值结果；NTH、NTL为涡轮发出的功
率；NCL、NCH分别为风扇、压气机消耗的功率；P5、P5Ⅱ分

别为混合室进口处内外涵静压；W 8、W 8

*
分别为喷管
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出口流量计算值和加力燃烧室出口流量；V=[V 1，V 2，

…，V 6]T，为待解变量。

PSO 是 1 种优化算法，采用 PSO 求解非线性方

程组，需要将方程组的求解问题转化为函数的优化

问题。应用无约束优化方法求解非线性方程组（式

（6））时，通常将其转化为非线性最小二乘问题：

min
6

i=1
ERR（i）2。

2.2 粒子群混合算法参数的设置

2.2.1 学习因子

对于学习因子 c1和 c2，关系到个体最优与全局

最优对粒子的影响程度。数学研究显示，c1+c2>4且

c1>c2时收敛性较好。学习因子对收敛性影响对比如

图 1所示，采用文献[10]中 3组取值求解部件模型的

收敛情况。

2.2.2 惯性权重

随着迭代次数的增加，最优解的探索范围将逐渐

缩小，对于惯性权重，变惯性权重的收敛效果要比定

惯性权重的好。1种方法采用递减函数[10]来保证算法

不会因粒子运动惯性过大而造成收敛缓慢，另 1种方

法是惯性权重随着粒子适应度的变化而变化，适应度

值增大惯性权重也增大，反之随其减小而减小。

前者 棕函数定义为
棕=棕max-棕min*（n/T）x

式中：棕max、棕min分别为惯性权重的上、下限；T为迭代
总次数；n为当前迭代次数；x为函数的凸凹形态。
后者 棕函数定义为

棕= 1

1+e -（Fitk-Fitk-1）
Fitk-1

式中：Fitk为某个粒子第 k 次迭代时的适应度值。
对于所研究的部件模型，2种变惯性权重方法的

收敛性对比如图 2所示。从图中可见，以适应度值为

自变量的惯性权重的收敛速度更快、收敛精度更高。

2.2.3 局部改进的 PSO

利用第 2.1节建立的发动机部件模型，测试基本

PSO、带“被动聚集压力”因子的 PSO、MSPSO 和

ACPSO等粒子群算法的收敛性，结果如图 3所示。从

图中可见，３种改进的 PSO收敛速度较基本 PSO的

快，收敛精度差别不大，本文采用混合探索粒子群算

法（MSPSO）。

2.2.4 迭代误差限

对于粒子群混合算法，需设置２个迭代误差限，

即 PSO和 N-R 算法的迭代误差限。在一般情况下，
PSO的误差限要大于 N-R算法的，主要因为 PSO后段

收敛缓慢，较小的误差限会导致迭代次数增加，计算效

率下降，PSO的误差限可取收敛曲线的拐点。N-R算法
的计算精度较高，可以取目标误差限作为其误差限。本

文 PSO的误差限取 0.03，N-R算法的误差限取 0.003。

3 变导向器面积计算实例与试验验证

一般来说，实际发动机很难完全满足设计要求，

这就需要发动机在调试阶段为满足性能匹配和优化

的要求，具备一定的调整能力。主要体现在风扇、压气

机可调角度的优化，以及涡轮导向器排气面积、喷管

图 1 学习因子对收敛性影响对比

图 2 惯性权重对收敛性影响对比

图 3 局部改进方法对收敛性影响对比

10
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喉道面积的微调上。压气机可调叶片角度及喷管喉道

面积一般为发动机控制参数，其调节规律易于实现。

涡轮导向器在固定涵道比的发动机上是不可调的，为

了满足性能优化需求，需要生产不同组别的涡轮导向

器供试验用，费用高、周期长。利用数值仿真可在发动

机生产之前确定生产组别的数量和大小，指导调试方

向，减少试制和试验费用。

现有的发动机稳态数学模型大多采用经典的

N-R 算法，在进行涡轮导向器面积变化对发动机性
能影响计算时，因特性图或折合流量差别较大，导致

误差突变，出现迭代不收敛的现象，采用 PSO-NR 算
法能够很好地解决。

3.1 高压涡轮导向器面积变化

在调整某型发动机高压涡轮导向器面积的计算

时，可采用小偏差流量不变或更换部件特性的方法。

前者主要考虑在慢车转速以上，高压涡轮导向器处于

临界状态，导向器面积的变化可以认为只是流过涡轮

的折合流量的变化，且忽略涡轮效率变化的影响，在

一定条件下能够满足精度需要；后者的计算精度较

高，但需要部件提供精确的计算或试验修正特性。

在上述计算条件下，采用 PSO-NR 算法计算高
压涡轮导向器相对于基准值偏小 3.5％对转差、低压

涡轮出口排气温度 T6和推力 F的影响，其计算和试
验结果的对比如图 4～6所示。

从图中可见，当高压涡轮导向器面积减小 3.5%

时，发动机转差增大 0.6%～1.0%，排气温度降低

10～15 K，推力减小 1.2%～1.9%。

3.2 低压涡轮导向器面积变化

在进行调整某型发动机低压涡轮导向器面积的

计算时，考虑到低压涡轮导向器仅在高转速范围内才

能处于临界状态，采用更换部件特性的方法计算全转

速特性。计算低压涡轮导向器相对基准值增大 4％对

转差、低压涡轮出口排气温度 T6和推力 F的影响，其
计算和试验结果的对比如图 7～9所示。

从图中可见，当低压涡轮导向器面积增加 4％

时，发动机转差增大 0.5%～0.7%，排气温度在低转速

下略有降低，在高转速下基本一致，推力在全转速范

围内一致。

图 4 高压涡轮导向器面积变化对转差的影响

图 5 高压涡轮导向器面积变化对排气温度的影响

图 6 高压涡轮导向器面积变化对推力的影响

图 7 低压涡轮导向器面积变化对转差的影响

图 8 低压涡轮导向器面积变化对排气温度的影响
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4 总结

为满足快速收敛，提高收敛性和收敛效率的要

求，设置适合的学习因子、惯性权重、迭代误差限及选

择合适的粒子群改进算法，可改善粒子群算法的前段

收敛速度和后段的收敛精度。

采用 PSO-NR求解本文建立的发动机共同工作

方程组，可有效解决高、低压涡轮导向器面积改变对

性能影响计算不收敛的问题；采用换特性计算方法的

计算结果与试验结果基本一致。改变涡轮导向器面积

对发动机性能影响的仿真计算可为发动机调试提供

技术支持。
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基于改进粒子群算法的航空发动机性能综合评价

赵 凯 1，李本威 1，李 冬 1，李海宁 2

（1.海军航空工程学院飞行器工程系,山东烟台 264001；2.大连理工大学船舶工程学院 CAD工程中心,辽宁大连 116024）

摘要：针对基于单参数评估发动机性能能力不足的问题，研究了利用多参数综合评估发动机性能的方法；通过对某型发动机

台架试车数据分析，确定了使用综合加权法评估发动机性能比算术加权平均法更具合理性；分别利用改进的遗传算法和粒子群优

化算法计算多参数的权值，对比结果表明：使用改进的粒子群算法在计算精度和速度上均优于遗传算法。同时还计算了各翻修次数

下发动机的性能指标。

关键词：多参数权值；综合评判；遗传算法；粒子群算法；航空发动机
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Comprehensive Evaluation of Aeroengine Performance Based on Improved PSO
ZHAO Kai 1, LI Ben-wei 1, LI Dong1, LI Hai-ning2

渊1. Department of Airborne Vehicle Engineering, NAAU, Yantai Shandong 264001, China; 2. Institute of Marine Engineering,
Dalian University of Technology, Dalian Liaoning 116024, China冤

Abstract: To solve the lack of ability problem for evaluate engine performance based on single parameter, the method of evaluating
engine performance based on multiple parameters was studied. By analyzing the bench test data for an aeroengine, the results show that the
synthetic weighted method was more rational than arithmetic weighted mean method for evaluating engine performance. Weights of multiple
parameters were calculated by the improved genetic algorithm and particle swarm optimization algorithm. The comparative study shows that
the improved particle swarm algorithm is superior to the improved genetic algorithm in the calculation result. Finally, the engine
performance index of each overhaul was calculated.

Key words: multi-parameter weights; comprehensive evaluation; genetic algorithm; particle swarm optimization; aeroengine
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0 引言

航空发动机为飞机提供动力，其性能的优劣关系

到飞机的可靠性和安全性。在发动机工作时，其性能

会通过一定的参数表现出来，所以对航空发动机进行

连续的性能监控是判断发动机能否稳定安全运行的

有效方法。目前在航空发动机检测中多使用基于单参

数测试的方法，但该方法在处理发动机这样的复杂系

统时，反映问题较为单一，不能充分反映其整体性能，

而且采集的数据容易受到外界干扰。而利用多参数进

行发动机性能综合评估较单参数评估方法具有全面、

合理和准确的特点，能够综合考虑各参数及其相互关

系，从而得到更合理的评判结论[1]。因此，基于多参数

发动机综合评估方面的研究越来越引起国内外学者

们的重视[2]。在评估中对各参数的权值计算是目前研

究的热点问题。

本文针对发动机综合评估的多参数权值寻优问

题，利用遗传算法和粒子群优化算法分别进行寻优计

算。目前这 2种方法都在不断地丰富和完善，并越来

越多地应用于航空发动机各类参数的处理和研究[3-7]。

1 理论基础

1.1 遗传算法

遗传算法 (Genetic Algorithm，GA) 是由美国

Michigan大学的 Holland教授于 1962年提出的基于

模拟生物遗传和进化而形成的 1种随机化搜索方法。
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结构因素对离心通风器性能影响的数值研究

徐让书，邵长浩，牛 玲，常柱宇，简 欣，李 骏
（沈阳航空航天大学 航空航天工程学部，沈阳，110136）

摘要：在高转速下，航空发动机离心通风器内腔存在强烈的湍流流动，而稳定工作后通风器内腔中漩涡呈周期性产生和淹灭。

小尺寸颗粒受流体微团湍流随机脉动的影响，产生相对于平均流的随机脉动运动。为了研究通风孔偏心距和辐板顶圆半径对通风

器性能的影响，采用离散相模型（DPM）模拟通风器内颗粒的运动轨迹。并应用随机游走（DRW）模型模拟连续相湍流瞬时速度脉动对

颗粒轨迹的影响，采用随机涡寿命模型确定随机追踪模型的积分时间。结果表明：辐板顶圆半径的增大有助于提高通风器的分离效

率，同时也增大了腔内流通阻力；通风孔偏心距对减小通风阻力的作用明显，但降低了离心通风器的分离效率。

关键词：离心通风器；通风孔偏心距；辐板顶圆半径；分离效率；离散相；湍流；数值计算；航空发动机
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Numerical Study on Efficiency of Centrifugal Breather's Performance by Structural Factors
XU Rang-shu袁 SHAO Chang-hao袁 NIU Ling袁 CHANG Zhu-yu袁 JIAN Xin袁 LI Jun

渊Faculty of Aerospace Engineering, Shenyang Aerospace University, Shenyang 110136, China冤
Abstract: In high-revolution conditions, there is a strong turbulence flow in the centrifugal breather of a turbine engine, and in a

stable condition, the eddy in the centrifugal breather forms and vanishes periodically. Influenced by the random pulsation of fluid particles,
small sized particles will start a relatively random pulsation compared with the main motion. In order to study the influence of aeration holes
eccentricity and radial plate top radius on breather performance, adopt the Discrete Phase Model (DPM) to simulate the motion trajectory of
particles in the centrifugal breather, and used random walk (DRW) model to simulate the instantaneous velocity pulsation's influence on
particle trajectory in the continuous phase turbulence, with random vortex life model to determine the integral time of random tracking
model. The results show that, increasing the radius on the top of the web plate improves the separation efficiency of breather, but meanwhile
increases the flow resistance of the cavity as well. The effect of using ventilation hole eccentricity in reducing the flow resistance is very
obvious, but also reduces the separation efficiency of centrifugal breather.

Key words: centrifugal breather; aeration holes eccentricity; radial plate top radius; separation efficiency; discrete phase; turbulence;
numerical simulation; aeroengine
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0 引言

离心通风器是航空发动机滑油系统的重要部件，

其功用是回收滑油，一般回收率可达 99%。离心通风

器内部 2相流动较为复杂，滑油以油滴、油雾和油膜

3种形式存在[1]。气相绕过油滴，在其表面形成附面

层，颗粒后面会产生尾流。且油滴与油滴之间还会发

生碰撞、聚合和破碎等现象，因此数值模拟要作适当

简化。与其他作用力相比，作用于连续相和分散相的

重力影响均可忽略[2-3]。在离心力场中，大尺寸颗粒运

动受自身惯性力作用，对气流跟随性较差[4]。文献[5]介

绍了 2相流中液滴碰撞，冲击和飞溅的数值模拟方

法。蒋永松等运用数值方法对高压风扇转子进行研

究，, 指出叶尖附面层和泄漏涡对叶轮机械的影响[6]。

离心通风器内切向速度在径向上呈驼峰状分布，即切

向速度随着半径的减小而逐渐增大，到达一定程度后

又会逐渐减小。通风器内靠近轴心某一半径处存在 1

个边界，这个特点与旋风分离器极为相似[7-8]。相关研
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究表明漩涡边界有颗粒聚集的现象[9-10]。除了离心力

和惯性分离对分离效果影响较大外，湍流弥散对提高

分离效率也有重要作用，合理地提高湍流强度可以减

少滑油消耗量[11]。分离器出口的速度分布均匀有利于

上游的油气分离[12]。Glahn[13-16]通过 CFD方法预测滑油

系统部件中的油气 2相流流动。

离心通风器辐板顶圆半径的大小影响分离腔内

气流的切向速度分布，采用偏心式通风孔可以减小流

道的流通阻力，改善下游速度场分布。本文以辐板顶

圆半径和通风孔偏心距为优化因素，应用计算流体力

学软件模拟二者对离心通风器分离效率和通风阻力

的影响。

1 数值计算

1.1 结构及网格

离心通风器流道结构如图 1所示。通风器旋转空

心轴上的 6个通风孔和 12个辐板沿周向均布，计算

结构具有良好的旋转周期性，实际计算中取 1/6圆柱

区域进行网格划分。通风孔上、下截面均采用

interface，保证整体计算域内均为六面体网格。不同疏

密度网格的计算结果表明，网格总数在约为 90万时，

具有网格无关性。由于旋转辐板毗邻区、通风孔及其

上下游区域压力和速度梯度大，所以网格较为密实。

通风器内腔采用沿径向尺寸逐渐加大的渐变网格，以

减小总体网格数量。壁面作边界层处理，保证壁面

在合理范围内。

1.2 计算方法

采用耦合隐式求解器求解单旋转坐标系下的 3

维 N-S雷诺时均湍流方程。湍流模型采用雷诺应力

（RSM）模型，采用相间耦合的 DPM模型对离散相进

行计算，采用随机轨道（Stochastic Tracking）模型对湍

流影响下离散相的运动轨迹进行追踪。采用油滴颗粒

碰壁机制，用壁面液膜模型（Wall Film）模拟油滴碰壁

后的运动形式。空间离散格式为：压力的离散采用

PRESTO! 格式；动量、湍流耗散率和雷诺应力采用

QUICK格式；算法采用压力与速度耦合。

1.3 参数的定义

离心通风器转子某截

面剖面如图 2所示。通风孔

偏心距 e 定义为通风孔中心
线与空心旋转轴中心线的

空间距离；辐板顶圆半径 r
定义为旋转辐板顶圆迹线

到空心旋转轴中心线的空

间距离。

离心通风器内部空气温度变化不大：马赫数小于

0.3；密度变化率很小，所以连续相按不可压缩流动处

理。空气和滑油的物性参数见表 1。

分离效率是评价通风器油气分离性能的重要指

标，表征通风器从流体中捕集油滴颗粒的能力。分离

器的分离效率为 2相流体通过通风器时所捕集的颗

粒量占进入通风器的颗粒总量的百分数，以 浊表示。

浊= Gcatch

G in
×100%= G in-Gout

G in
×100% （1）

式中：G in为进入通风器的颗粒量；Gout为从通风器排

出的颗粒量；Gcatch为通风器所捕集的颗粒量。

除油气分离外，离心通风器的另 1个重要性能是

其流动阻力，是影响发动机传动腔内压力的关键因素

之一。阻力过大将严重影响通风能力，造成发动机传

动腔内压力增高；阻力过小又会使传动腔内压力太

低，造成封严装置前后压差加大，漏气量增加。通风阻

力定义为入口总压 Pin与出口总压 Pout的差值

驻P=Pin-Pout （2）

1.4 边界条件

计算域进口给定质量流率为 0.005 kg/s。通风器

图 1 离心通风器流道结构

图 2 离心通风器转子

某截面剖面

参数

T /K

籽/（kg/m3）

酌/（kJ/(kg·K)）

淄/（kg/(m·s)）

姿/（W/(m·K)）

子/（N/m）

Air

378

0.98

1.009

22.3×10-6

0.0324

—

Oil

378

970

2.074

4.85×10-3

0.1431

0.03

表 1 空气和润滑油的物性参数
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内腔和空心轴腔侧壁按周期性边界条件处理。内腔外

壁面定义为固定壁面，其余壁面边界定义为移动壁面

（moving wall），运动方式定义为与相邻单元区域相对

旋转速度为零，所有壁面剪切条件均为无滑移条件。

壁面的 DPM边界条件采用壁面液膜（Wall Film）模

型，模拟离心通风器内油滴颗粒与油膜的相互作用。

取标准大气压力（101325 Pa）为参考压力。出口为压

力出口，静压（表压力）Pgout=0 Pa。入口与出口的 DPM

边界条件为逃逸（escape）类型。单旋转坐标系旋转轴

转速为 22727 r/min。

1.5 离散相喷射源

DPM模型颗粒轨迹追踪的初始条件定义了颗粒

类型和颗粒群进入计算域时的初始位置、速度、尺寸、

流量和温度等。采用实心锥形喷射（solid-cone

injection）模拟来自上游进入通风器的油滴颗粒群。喷

射源的颗粒初始位置和速度的方向在一定的锥角范

围内随机分布，即初始颗粒流的空间位置和速度分布

是随机的。入口油滴颗粒的尺寸分布如图 3所示。油

滴颗粒群尺寸采用对数 Rosin-Rammler分布函数，颗

粒类型为惰性刚性颗粒，应用电子表格以数据库的形

式生成颗粒包文件。

2 结果分析

2.1 离心通风器内腔流体的涡结构分析

离心通风器内腔中的切向速度 u是油滴颗粒离
心力的提供者，对油滴的分离起主导作用，表征气流

承载油滴颗粒运动的能力和对油滴颗粒形成离心效

应的能力。u在径向上的变化非常显著，但在运动半
径相同的圆周上切向速度数值变化很小。通风孔中心

线上 u的计算值分布如图 4所示，离心通风器内腔中

u在径向上呈驼峰状分布，即切向速度随着半径的增
加逐渐增大，到达某半径处后又逐渐减小。离心通风

器内腔的流场存在 2个区域，如图 5所示。其中图 5

（a）为似刚体旋转区（强制涡），图 5（b）为势流旋转区

（自由涡）。

实际上，在通风器内气流携带油滴颗粒运动过程

中，流体具有黏性作用，与器壁之间存在摩擦力。因

此，自由涡流体微团存在一定旋转，故外涡流区称为

准自由涡区，这种旋转对通风器内腔流场有一定影

响。同样，似刚体旋转区的运动也受到黏性等因素的

影响，因其速度分布与强制

涡不同，称为准强制涡。通风

器内腔的组合涡如图 6中区

域 3所示，但是切向速度变

化规律不符合组合涡的切向

速度表达式（3），n值并不等
于 1或 -1，也不符合动量矩

守恒原则。

vrrn=c （3）

式中：n和 c 为与离心通风器工况、回转半径大小以
及所在轴向位置相关的常数。

理想情况下势流旋转区 n=1，似固体旋转区

n=-1。

2.2 分段分离效率

离心通风器的分段分离效率见表 2、3。从表中可

见，通风器内腔是主要的分离区域，分离效率一般为

图 3 入口油滴颗粒的尺寸分布

图 4 通风孔中心线上的切向速度 u的计算值分布

（a）强制涡 （b）自由涡

图 5 强制涡与自由涡

理想分布

实际分布过渡区

似固体
旋转区 势流旋转区

图 6 组合涡的结构
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98%~99%。通风孔与空心转轴段的分离效率很低，其

分离效率不到总分离效率的 1%。在分离过程中，较

小颗粒随气流一起运动，一部分向下游迁移，一部分

弥散于通风器内腔。较大颗粒受自身惯性力作用，可

以脱离流线与壁面发生碰壁分离。在通风器内腔中，

转子带动辐板高速旋转，辐板顶圆半径增加，使腔内

油气混合气获得更大的切向速度。因此，油气混合气

的离心力更大，更有利于油滴的分离。

从表 3中可见，通风孔偏心设计降低了通风孔段

与空心转轴段的分离效率。无偏心设计的 2段分离效

率之和为 0.48%；偏心距为 5 mm时 2段分离效率最

低仅为 0.06%。偏心通风孔设计降低了分离效率，明

显降低了流通阻力。

2.3 辐板顶圆半径的影响分析

不同辐板顶圆半径下的切向速度 u的分布如图 7

所示。增大辐板顶圆半径 r可使通风器内腔流体与颗
粒获得更大的切向速度，流体的离心力也随之增大，内

腔中准自由涡区域空间体积沿径向扩大，使油滴颗粒

向壁面迁移的几率增加，因此可提高分离效率 浊。

不同辐板顶圆半径下相关参数计算值见表 4。从

表中可见，浊 值在 r=61 mm 时较 r=47 mm 时高出

0.15%，即增大辐板顶圆半径可以提高离心通风器的

分离效率。

对表 4的数据进行回归分析，所得结果如图 8所

示。其中 Cal为计算值，Reg为回归分析所得曲线。从

图 8中可见，拟合曲线与计算值吻合较好；k 和 浊均
随 r的增大而增加。说明湍流对油气分离过程有较大
影响，因此应加强通风器内腔的湍流强度。通风器内

腔的湍流来源于高速旋转的辐板对腔内气体的搅动，

旋转空心轴腔中的湍流来源于从通风孔高速流入气

流的强烈扰动。改变旋转辐板顶圆半径会影响通风器

内腔的湍流强度，但对其下游的旋转空心轴腔内几乎

无影响。此外，通风阻力值随 r的增大而增大。

式（4）为 k 与 r的拟合函数，函数的最大误差为
14.5%；式（5）为 浊与 r的拟合函数，函数的最大误差
为 0.3%。式（4）、（5）中 r=47~61 mm。

k r=（130.8r2-11976.5r+280127.4）×10-3 （4）

式中：k r为不同 r情况下的湍流动能拟合值。
浊r=（-0.5r2+65.5r+97768.3）×10-3×100% （5）

式中：浊r为不同 r情况下的油气分离效率拟合值。
2.4 通风孔偏心距的影响分析

各种尺寸的滑油液滴颗粒随气流从通风孔进入

旋转空心轴腔内，首先冲向旋转轴腔中心区。旋转空

心轴的高速旋转带来的切向速度使流体呈螺旋气流

向下游迁移，部分较大直径的颗粒碰壁后黏附于壁面

形成液膜；少数碰壁能量较大的颗粒发生散布或飞

溅；其余主要集中在旋转空心轴内表面附近。较小的

颗粒随空气运动弥漫于空心轴腔内，较大颗粒与空气

r/mm

通风器内腔

通风孔段

空心转轴段

47.0

98.83

0.56

0.35

50.5

99.50

0.05

0.26

54.0

99.66

0.06

0.10

57.5

99.69

0.11

0.04

61.0

99.70

0.11

0.08

表 2 不同辐板半径下各段分离效率计算值 %

r/mm

通风器内腔

通风孔段

空心转轴段

0

99.46

0.25

0.23

3

99.62

0.13

0.18

5

99.81

0.03

0.03

7

99.69

0.11

0.04

9

99.52

0.13

0.12

表 3 不同通风孔偏心距下各段分离效率计算值 %

图 7 不同辐板顶圆半径下的切向速度 u分布

r/mm

ΔP/kPa

k/（m2/ s2）

浊/%

47.0

9.32

5.44

99.74

50.5

10.18

10.40

99.82

54.0

11.16

15.75

99.83

57.5

12.37

21.62

99.85

61.0

13.51

37.54

99.89

表 4 e=7 mm，不同辐板顶圆半径下相关参数计算值

（a）k 的变化曲线 （a）浊的变化曲线

图 8 不同辐板顶圆半径 r时 k与 浊计算值的回归分析
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的相对速度也较大，这反映在油滴颗粒雷诺数 Rep分

布上。不同 e 值时通风阻力、湍流强度和分离效率的
计算值见表 5。从表中可见，总分离效率 浊随 e 的增
加而降低，但幅度不明显。其中，浊值在无偏心距结构
下要比 e=9 mm时多 0.17个百分点。通风孔的偏心设

计使气流切向进入旋转空心轴腔内，而不是直接冲向

中心区，削弱了气流的对心碰撞，使气流的速度和压

力在径向上均匀分布。这样就减小了气流的湍流强

度，e=9 mm 相较于无偏心距时的湍动能减小 3.91

m2/s2。此外，偏心通风孔减小了流道的通风阻力，保证

了转动腔内压力。在 e=0~7 mm时，通风阻力随 e值增
大逐渐减小，此后继续增加 e值，通风阻力基本不变。

对表 5的数据进行 2次回归分析，所得结果如图

9所示。从图中可见拟合曲线与计算值吻合较好，完

全符合计算值的趋势。

式（6）为 k 与 e 的拟合函数，其最大误差为
1.7%；式（7）为不同 e 时的 拟合函数，其最大误差为

0.2%。式（6）、（7）中，e=0~9 mm。

ke=（50.2e2-1025.9e+26487.3）×10-3 （6）

式中：ke为不同 e 值情况下的湍流动能拟合值。
浊e=（-1.6e2-4.7e+99953.3）×10-3×100% （7）

式中：浊e为不同 e 值情况下的油气分离效率拟合值。

3 结论

本文应用 DPM模型模拟通风器内油滴的运动轨

迹，计算得到不同结构下离心通风器的腔内湍流强

度、通风阻力与分离效率。所得主要结论如下：

（1）离心通风器内腔的切向速度 u在径向上呈驼
峰分布，与旋风分离器的很相似。

（2）分离效率受通风器内流体湍流影响明显，并

随湍流强度增加而增大。

（3）在结构上增大辐板顶圆半径，可以提高分离

效率，但增加了流道结构的通风阻力。

（4）通风孔偏心设计可以减小通风器的通风阻力，

并使出口的压力和速度分布均匀，从而改善了出口流

动状态，但是降低了分离效率。
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0 引言

当前的航空发动机控制系统普遍采用全权限数

字电子控制器（FADEC），这是 1 种“点对点”的集中

式控制系统。传统的控制系统面临着越来越突出的减

重、提高发动机性能、降低成本等问题，采用总线通信

的分布式结构将会是下一代控制系统的发展趋势，美

国已专门成立 DECWG（发动机分布式控制工作组）

联合各行业推进这项技术的研究[1-2]。

分布式控制不同于传统的控制系统，采用总线通

信必然会引入一些新的问题，如多节点数据竞争产生

的网络诱导延迟、掉包等问题。不同的总线触发机制

下的延时情况不同，对系统的实时性、可靠性等造成

的影响也不同。现有的总线触发机制有 2种：事件触

发机制和时间触发机制。文献[3]通过比较几种不同的

总线，认为时间触发机制适用于对安全性要求较高的

小型涡扇发动机分布式控制系统

总线触发机制研究

田飞龙，郭迎清，谢振伟
（西北工业大学动力与能源学院，西安 710072）

摘要：为分析比较 2种总线触发机制（时间触发和事件触发）对航空发动机实时控制的影响，以某小型涡扇发动机为对象，采

用智能节点型分布式结构，构建了其分布式控制系统数字仿真平台；利用 TrueTime/Matlab工具箱展开网络实时仿真研究，系统各

节点通过 CAN总线进行数据通信。以此仿真平台为基础，对 2种触发机制下发动机的转速响应以及对应的时延统计结果表明：在事

件触发机制下发动机转速超调量比时间触发机制下的大 2.32%；在不同网络负载下，在事件触发机制下的时延大小和尖峰数均大于

在时间触发机制下的。最终认为时间触发机制更适合于航空发动机分布式控制系统。

关键词：智能节点型分布式控制；小型涡扇发动机；TrueTime工具箱；触发机制；总线通信
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Abstract: Event trigger and time trigger mechanisms were studied in distributed control applications. The digital simulation platform
was built for a small turbofan engine based on the smart system architecture. TrueTime/Matlab toolbox was used to conduct the network
real-time simulation. CAN bus was select as the communication medium for the smart nodes. The engine rotor speed response and the delay
statistics of the two different triggered system were compared on the basis of the simulation platform. It shows that the overshoot of the
engine rotor speed in time triggered system is larger than that in the event triggered system. In addition, the delay and its peak number in
the time triggered system are larger than those in the event triggered system under different network load. Finally, it is concluded that time
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场合。在航空发动机分布式控制尚未成熟的工程应用

背景下，应该选择何种总线触发机制值得研究。

本文以某小型涡扇航空发动机为对象，利用

TrueTime工具箱建立发动机分布式控制系统，分析比

较不同总线触发机制对发动机实时控制的影响，从而

选择适合发动机分布式控制的总线触发机制。

1 2种总线触发机制

发动机分布式控制采用总线通信，标准化接口提

高了系统兼容性和开放性，便于实现智能模块标准化

设计；利用总线代替众多模拟连接的线束可以大大减

轻控制系统的质量，提高发动机性能[4-5]。

引入总线使得控制系统各节点共享总线会产生

竞争冲突问题。目前解决该问题有 2种方法：事件触

发机制和时间触发机制[6]。基于事件触发方式的网络

中，所有活动都是由事件的发生引起，但由于延迟等

原因，事件的产生是随机的，这就很可能导致网络中

的事件之间发生冲突。此外，事件触发还具有额外开

销小和实现简单的优点。基于时间触发方式的网络中，

所有节点根据时间同步化，每个在网络上的事件活动

都打上了时间标记。系统中的任务根据已制定的时间

表分配好相应的总线时间。因此，在采用时间触发方式

通讯的总线网络中，节点都按照事前制定的调度时间

表执行。2种触发方式都在实际中得到了应用。

2 利用 TrueTime搭建某小型涡扇发动机数

字仿真平台

TrueTime是瑞典 LUND工学院（Dan Henriks-son

和 Anton Cervin）研制的基于 Matlab的网络控制仿真

工具箱，支持控制与网络实时调度的同时仿真[7]。其计

算机模块可以模拟分布式控制系统中的各智能单元

和控制器（EEC），每个模块都具有 A/D转换、总线数

据收发等功能，通过 M文件编程实现其功能；网络通

信模块可以模拟分布式控制系统中总线通信。由于

CAN总线具有优越的数据传输性能，能保证其可靠

性，因此在高温电子技术不成熟时，总线通信模块可

先采用 CAN总线通信，文献[8-9]为国内外研究中，将

CAN总线用于发动机分布式控制预先研究的实例。

本系统的被控对象为利用系统辨识方法得到的

某小型涡扇发动机的线性模型[10]。目前，国外研究认

为发动机分布式控制系统结构有智能节点型、部分分

布式以及完全分布式几种形式，而智能节点型结构在

分布式系统结构发展中起基础过渡作用[11-12]，本文基

于此结构搭建了针对某小型涡扇发动机的分布式控

制系统。

控制系统有 3个智能节点：智能转速传感器、智

能执行机构、控制器节点。控制器节点采用数字式

PID设计，利用燃油流量控制转子转速。此外，系统还

添加 1个网络干扰节点，用来模拟高优先级任务占用

网络带宽（即不同网络负载）情况下，不同触发机制对

系统的不同影响。分布式控制系统的原理如图 1所

示；利用 TrueTime搭建分布式控制系统如图 2所示。

3 事件和时间触发机制仿真

3.1 2种触发机制的实现

分布式控制中各智能节点与控制器之间的数据

通信和任务执行通过中断来触发，有 2种触发方式：

时间触发和事件触发。

通过在 TrueTime计算模块中设置中断句柄实现

事件触发，其 CAN总线接口接收上一节点任务信号

后中断，开始执行动作和收发数据，因此对网络接口

信号到达时机的依赖性很大。CAN总线在本质上是

事件触发总线，在仿真时，将各计算模块的动作设为

周期性重复，以实现时间触发，其内部的周期性时间

决定节点的数据收发和动作执行，数据到达后存储在

图 1 分布式控制系统的原理

图 2 利用 TrueTime搭建分布式控制系统
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邮箱中，不再作为中断信号。1个计算模块中事件和

时间触发机制的原理如图 3、4所示。

3.2 仿真结果对比

采用相同的控制算法

（PID参数相同），采样周

期均设为 10 ms 时，2 种

触发机制下转子转速响应

曲线如图 5所示。在时间

触发机制中，曲线超调量

为 4.74%，而事件触发机

制中响应曲线超调量为 7.06%，较前者高 2.32%。

存在干扰节点竞争总线资源的情况下，一段时间

内 2种触发机制中控制器节点的任务调度情况如图

6所示，从图中可见，总线延迟使事件触发机制中控

制器任务的触发时刻不可预测，而时间触发为确定的

周期性任务。

3.3 2种触发机制下时延统计结果

以控制器节点发送给智能执行机构节点的消息

帧 CTRL（优先级为 2）为统计对象，改变网络负载

（10%，20%，30%），分析研究不同触发机制对总线的

延迟时间的影响。

（1）在事件触发机制下，2 s内发送 200次消息，

除去计算模块中的固定计算延迟，CTRL各帧消息的

延迟时间统计如图 7所示，延迟的统计结果见表 1。

从表 1中可见，在事

件触发机制下，CTRL消息

的延时尖峰数量随网络负

载增大而递增，说明 CTRL

消息帧与其他消息帧发生

碰撞的次数增加，平均延

迟时间加长。分析延时大

小后得出其分布具有很大

的随机性。

（2）在时间触发机制下的不同网络负载下，

CTRL各帧消息的延迟时间统计如图 8所示，延时统

计结果见表 2。

从表 2中可见，在不同的网络负载下，消息帧的

延迟时间比较稳定。这种特点使得分布式系统具有很

大的确定性，有利于预测系统消息的延时和系统的控

制，适用于对安全性要求较高的场合。

4 结论

本文利用 TrueTime/MATLAB工具箱搭建某小型

涡扇航空发动机分布式控制系统，研究比较了分布式

控制中时间触发和事件触发 2种不同的总线触发机

制对发动机分布式控制的影响。比较得出：在事件触

发机制下，系统各节点的依赖性较强，消息易发生冲

图 5 2种触发机制下转子

转速响应

图 7 CTRL在 30%网络

负载下的延迟时间

网络负载 /% 平均延迟 /ms 最大延迟 /ms 尖峰数

10 1.06 1.50 16

20 1.12 2.50 26

30 1.36 4.50 36

表 1 事件触发总线的延时统计结果

图 8 CTRL在 30%网络负载下的延迟时间

网络负载 /% 平均延时 /ms 最大延时 /ms 尖峰数

10 0 0 0

20 0.845 1 0

30 0.875 1 0

表 2 时间触发总线的延时统计结果

图 3 1个计算模块中的事件

触发机制

图 4 1个计算模块中的时间

触发机制

图 6 2种触发机制下控制器节点任务调度情况
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撞，且延时具有随机性，会导致很大的不确定性；而时

间触发机制解除了系统间相互依存关系，系统延时较

为稳定，提高了系统的安全性和预测性。因此，在航空

发动机分布式控制中适宜采用时间触发机制，以保证

在总线出现延迟或发生故障的情况下，控制器及各智

能单元依然能够有效参与。

参考文献：

[1] Behbahani A，Tulpule B. Perspective for distributed intelligent

engine controls of the future [R]. AIAA-2010-6631.

[2] Culley D，Thomas R，Saus J. Concepts for distributed engine

control [R]. AIAA-2007-5709.

[3] Rama Y，Mike W，Alireza B. The role of various real-time

communication data bus for open system distributed engine

control architectures for the future [R]. AIAA-2011-6145.

[4] 郭迎清，章泓. 航空发动机分布式控制系统综述[J]. 航空发

动机，2003，29（3）：52-55.

GUO Yingqing，ZHANG Hong. Survey of the distributed con-

trol system for an aeroengine [J]. Aeroengine，2003，29（3）：

52-55. (in Chi-nese)

[5] 张绍基. 航空发动机燃油与控制系统的研究与展望[J]. 航空

发动机，2003，29（3）：1-5，10.

ZHANG Shaoji. Recent research and development of the fuel

and control systems in an aeroengine [J]. Aeroengine，2003，29

（3）：1-5，10. (in Chinese)

[6] 吕富勇，李永新，卜雄洙，等. 基于时间触发的精简串行总线

技术[J]. 南京航空航天大学学报，2011，43（4）：544-550.

LYU Fuyong，LI Yongxin，PU Xiongzhu，et al. Simplified serial

bus based on time triggered architecture [J]. Journal of Nanjing

University of Aeronautics & Astronautics，2011，43（4）：

544-550. (in Chinese)

[7] Ohlin M，Henriksson D，Cervin A. TrueTime 1.5-reference

manual [EB/OL]. [2008-2-24]. http://www.control.lth.se/true-

time/.

[8] Thompson H A，Benitez-Perez H，Lee D，et al. A CAN bus

based safety critical distributed aeroengine control systems ar-

chitecture demonstrator[J]. Microprocessors and Microsystems，

1999，23（6）：345-355.

[9] 李光耀，郭迎清，王海泉. 基于 CAN总线的航空发动机分布

式控制系统通信研究[J]. 测控技术，2009，28（1）：62-66，69.

LI Guangyao，GUO Yingqing，WANG Hai-quan. Communica-

tion research on can based distributed aeroengine control sys-

tem[J]. Measurement & Control Technology，2009，28（1）：

62-66，69. (in Chinese)

[10] 郭迎清，王海泉. 涡扇发动机模型辨识及其控制器设计[J].

现代制造工程，2006（9）：73-74，81.

GUO Yingqing，WANG Haiquan. System identification of a

turbofan engine and design of its controller[J]. Modern Manu-

facturing Engineering，2006（9）：73-74，81. (in Chinese)

[11] Culley D. Transition in gas turbine control system architecture

module distributed and embedded [R]. ASME 2010-

GT-23226.

[12] DeCastro A J，Palmer A C，Behbahani A. Meeting the re-

quirements of distributed engine control via decentralized,

modular smart sensing[R]. AIAA-2010-6748.

[13] 李光耀，郭迎清，祁新杰. 航空发动机分布式控制系统原

理样机研制 [J]. 计算机测量与控制，2009，17（5）：

865-868.

LI Guangyao，GUO Yingqing，QI Xinjie. Communication re-

search on CAN based distributed aeroengine control system

[J]. Computer Measurement & Control，2009，17 （5）：

865-868. (in Chinese)

[14] 陈亮，郭迎清. 分布式控制系统中 CAN总线通讯性能改进

方法[J]. 科学技术与工程，2011，11（30）：7573-7576.

CHEN Liang，GUO Yingqing. The method of improving

communication performance of distributed control system

based on CAN bus [J]. Science Technology and Engineering，

2011，11（30）：7573-7576. (in Chinese)

[15] 杜宪，郭迎清. 民用涡扇发动机预测控制器设计[J]. 航空发

动机，2013，39（3）：27-30.

DU Xian，GUO Yingqing. Design of model predictive

controller for commercial turbofan engine [J]. Aeroengine，

2013，39（3）：27-30. (in Chinese)

27

http://www.control.lth.se/true


航 空 发 动 机 第 40卷

的计算域减小一半，但等分的份数不变，这样每计算

1次，计算步长就缩小 1倍，因此，只要循环的次数足

够多，就一定能得到准确的形位公差值。为了计算的

可靠性，后 1次循环的计算域比前 1次的计算域不能

缩小得太多。其算法流程如图 3所示。

4 算法验证

选取直线度和圆度 2种形位公差，分别选用最小

二乘法、MATLAB优化算法以及逐次逼近算法进行求

解，通过对比来验证逐次逼近算法的有效性。

4.1 直线度

1组等间距分布测点的直角坐标值如下：

x=[20.3668,25.3699,30.3414,35.3748,40.3613,

45.3355,50.3516,55.3593,60.3633,65.3618,

70.3493,75.3474,80.3456,85.3562,90.3540,

95.3534]；

y=[41.3260,41.2730,41.1855,41.0033,40.8988,

40.8197,40.7468,40.6410,40.5309,40.3912,

40.2550,40.1489,40.0408,39.9622,39.8411,

39.7397]。

分别利用 3种方法计算得出的直线度误差以及

相应的最优解斜率详见表 1。

4.2 圆度

对于下面 1组周向均布的极坐标下的测点数据

[41.0532,41.0527,41.0536,41.0072,41.0065,40.9982,

41.0526,41.0538,40.9973,41.0026,40.9957,41.0546,

41.0549,40.9995,40.9969,41.0439]，分别利用 3种方法

计算圆度和位置度偏差，见表 2。

4.3 分析

通过对比 3种不同方法对直线度和圆度误差的

评定结果，可见最小二乘法的评定结果不满足最小条

件要求。除圆心坐标外，逐次逼近算法的评定结果与

MATLAB优化结果一致，这是因为最小区域法求出的

圆心不惟一，但圆度误差值惟一。MATLAB作为成熟

的商业软件，其优化结果相对稳定，逐次逼近算法的

计算结果与之一致，证明了该算法的有效性。

5 总结

（1）逐次逼近算法思路简单，易于编程实现，初始

计算条件简单，并克服了最小二乘法的诸多不足，且

计算方法

最小二乘法

MATLAB优化

逐次逼近算法

斜率

-0.0217

-0.0215

-0.0215

直线度误差

0.076

0.074

0.074

表 1 直线度比较

计算方法

最小二乘法

M ATLAB优化

逐次逼近算法

斜率

(-1.23×10-3,9.61×10-3)

(3.51×10-4,6.71×10-4)

(2.56×10-4,8.46×10-4)

圆度误差

0.0712

0.0586

0.0586

表 2 圆度比较

图 3 逐次逼近算法流程

驻min（t）-驻min（i-1）<着

（a） （b） （c）

图 2 利用逐次逼近算法的圆度计算过程
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无需特殊运行环境。

（2）通过与其他方法计算结果对比说明，逐次逼

近算法可以精确高效地完成形位公差的评定，计算结

果好于最小二乘法，符合最小条件要求。

（3）逐次逼近算法简单易行，计算正确有效，值得

在工程实践中应用和推广。
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基于蒙特卡罗法的航空发动机稳态空气系统

网络计算

胡肖肖 1，李育隆 2，吴 宏 3

（1.中国舰船研究设计中心，武汉 430064；2.清华大学航天航空学院，北京 100084；

3.北京航空航天大学能源与动力工程学院，北京 100191）

摘要：为了解决目前稳态空气系统算法在求解复杂网络时不容易获得收敛解的问题，将航空发动机稳态空气系统简化为由节

点和元件组成的网络，借助概率思想计算连续性方程和能量方程，建立相应的随机游动模型，运用蒙特卡罗方法求解各节点的压

力，再根据流量与元件两端压力的关系，计算流经各元件的流体流量。将计算得到的不同工况下航空发动机稳态空气系统内部节点

的压力和流量值，与 flowmaster计算结果进行比较，二者吻合较好，压力最大偏差为 0.628%。蒙特卡罗方法与网络法相比，优势在

于计算简便，且不会出现无法求解复杂空气系统网络的情况。

关键词：蒙特卡罗法；稳态；空气系统；压力；流量；航空发动机

中图分类号：V228.3 文献标识码：A doi：10.13477/j.cnki.aeroengine.2014.06.006

Aeroengine Steady Air System Calculation Based on Monte Carlo Method
HU Xiao-xiao1, WU Hong2, LI Yu-long2

渊1. China Ship Development and Design Center, Wuhan 430064, China; 2.School of Aerospace, Tsinghua University, Beijing 100084袁
China; 3. School of Jet Propulsion, Beihang University, Beijing 100191, China冤

Abstract: Steady air system of aeroengine was simplified as a network which was composed of notes and elements. Continuity
equation and energy equation were calculated by means of probability. The random walks model was developed, and pressure was calculated
by the method of Monte Carlo, and then mass flow of components could be calculated according to correlation between mass flow and
pressure. Pressure and mass flow of inner notes of steady air system of aeroengine under different conditions were calculated. The pressure
results show good agreement with the method of flowmaster, and the maximum error of pressure is only 0.628%. Compared to network
method, calculation of Monte Carlo method is easy, which could avoid to calculate the complex air system.

Key words: Monte Carlo method; steady state; air system; pressure; mass flow; aeroengine
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引用格式：

0 引言

在航空发动机空气系统设计中，稳态空气系统的

参数值作为空气冷却系统设计中直接参考的关键参

数，关系到空气系统设计是否有效和发动机能否安全

可靠地工作，有着重要的研究价值。复杂的空气系统

的影响因素较多，几乎不可能对其进行严格的几何求

解。但可将稳态下空气在二次空气系统内的流动简单

看作 1维不可压缩流动，并离散为由不同元件和节点

组成的网络系统[1-2]，进而开展计算。目前，在稳态空气

系统的计算研究中，常使用流体网络法[3-6]，即数值求

解网络系统的连续性方程组和能量方程组。流体网络

算法相对成熟，但求解过程是否收敛、收敛速度及计

算精度在很大程度上依赖于研究人员的求解经验，并

且在求解复杂网络和复杂部件时难以获得收敛解。目

前，空气系统稳态算法主要用于航空发动机典型设计

点状态的计算。

mailto:E-mail:xiaobuaa@126.com
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经过文献调研发现，流体网络的研究不仅存在于

航空发动机空气系统领域，在市政管网领域也有对供

水及供燃气管网中 1维不可压缩稳态流动的研究，其

中蒙特卡罗法的应用引起了研究人员关注。例如，吉

庆丰等[7]将蒙特卡罗法应用于供水管网分析，建立了

相应的随机游动模型，结果表明：蒙特卡罗法计算简

便、灵活，所需计算机内存少，便于对多水源的复杂管

网进行水力计算。白建辉等[8]为求解天然气管网节点

的数学模型方程组，将蒙特卡罗方法的计算结果作为

牛顿法节点压力的初始值，高效率地实现了天然气管

网稳态分析。结果表明：对于同一算例，用改进算法的

计算效率比使用单一算法的明显提高。

为了解决目前稳态空气系统算法在求解复杂网

络时不容易获得收敛解的问题，本文尝试引入蒙特卡

罗方法[9-10]对航空发动机稳态空气系统网络进行计算，

并用商业软件 flowmaster验证了计算结果的可靠性。

为航空发动机稳态空气系统网络计算提供了 1种新

方法，并为进一步研究及应用提供了参考。

1 计算方程及方法

1.1 方法原理

蒙特卡罗方法亦称为随机模拟[10]，基本思想是建

立 1个概率模型或随机过程，使其参数等于问题的

解。通过对模型 /过程的观察或抽样试验来计算所求

参数的统计特征，最后给出解的近似值。本文以概率

的思想表示流量的分配关系，通过模拟大量粒子的不

断迁移来实现系统内的压力分配，从而求出空气系统

内节点的压力，再计算流经各元件的流量。

1.2 基本方程

计算航空发动机空气系统时，依据气体动力学

和传热学基础理论，一般将冷却空气系统抽象为由

节流单元与腔室组成的流体网络。对于计算中的流

热耦合 [11-13]（大多是弱耦合[14]），可将温度作为已知条

件，分别求解流体网络和热网络。

现采用蒙特卡罗法求解温度条件已知的流体网

络。定义空气系统内任一节点 m处流进节点的流量
为正，流出节点的流量为负，则节点处质量流量总和

为 0。连续性方程为
n

k=1
mk=0 （1）

式中：mk为第 k 段流动分支的流量。

能量方程为

Pin-Pout=
1
2

籽着 L
Dh

1
籽A

2

mk
2
-籽棕2 rout

2
-rin

2

2 （2）

式中：Pin和 Pout分别为第 k 段分支两端节点处进、出
口压力；籽为管内流动介质的密度；L、Dh、A 分别为管
段的长度、直径、横截面积；着为管段的阻力系数（着的
大小与雷诺数和粗糙度有关）；棕为旋转角速度；rin、rout

分别为进、出口半径。

令 k= 1
2

籽着 L
Dh

1
籽A

2

，r=籽棕2 rout

2
-rin

2

2 ，驻Pk=Pin-Pout，

化简式（2）得

mk=
1

k|驻Pk|
+ r

k(驻Pk)2 驻Pk （3）

令 Y k=
1

k|驻Pk|
+ r

k(驻Pk)2 ，则式（3）可视为流量

mk和压力 驻Pk的线性关系式

mk=Y k驻Pk （4）

简单流体网络如图 1所示，设节点 Q1是流体网

络中任意 1个节点，与之相连的分支管路有 n个，相
邻的 n个节点分别表示为 Q11、Q12、…Q1n。

联立式（1）和式（3），可以化简得节点 Q1处压力

P（Q1）的方程为

P（Q1）=
n

i=1
x1(i)P(Q1i) （5）

式中：x1(i)=Y i/
n

j=1
Y j，x1(i)为节点 Q1与相邻节点 Q1i的

关系系数，即相应的转移概率，并且
n

i=1
x1（i）=1，0≤

x1（i）≤1，i=1,2…n；P（Q1i）为 Q1i节点的压力值[7]。

1.3 计算方法

求解空气系统问题即根据系统的流阻特性和几

何特性，对空气系统进行流量分配和压力分配。把流

体看作大量粒子组成的集合体，粒子从进口依次经过

图 1 简单流体网络

Q11 Q1
Q12

Q1n
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不同节点流至出口，遇到分叉处，粒子以不同的比例

分别流入下游各节点。这个过程可以用概率的思想描

述为：粒子以一定的概率迁移到相邻节点，不断迁移

直至移动到压力已知点，从而实现全场的压力分配。

其中，概率的大小由节点间元件的属性决定，也就是

式（5）中的转移概率。

引入蒙特卡罗方法进行求解，求解过程为：构造

随机游动模型，进行大量重复试验，可以得到不同的

试验值，取其平均值作为待求节点的压力值，具体用

Fortran语言编程实现。例如求解空气系统网络的某

一节点 Q1的压力值时，构造以下随机游动模型：某个

粒子自 Q1节点开始游动，按照转移概率 x1（i）向与 Q1

节点相邻的节点随机移动一步，若粒子第一步到达的

节点是 Q1m，再按转移概率 x1m（i）向与 Q1m节点相邻的

节点随机移动一步，如此重复下去，直至粒子迁移到

压力已知节点结束。假设共有 N个粒子进行 N次随
机移动，就会获得 N个随机变量值 着1，着2，…着N，其平

均值 着= 1
N

N

i=1
着i便可作为 P（Q1）的近似值[15]。

2 计算算例与分析

2.1 计算算例

以如图 2所示的某空气系统网络为例，元件 1与

进口相连，进口处压力为 P1，元件 6、10、17 分别与 3

个出口相连，出口压力分别为 P7、P11、P18。图中将不同

的元件进行编号，已知流体进、出口的压力值，求旋转

状态下空气系统中各节点的压力值。

空气系统内包含不同的元件，如不同形式的管、

封严壁齿、小孔、腔等。为验证蒙特卡罗方法的可行

性，把所有元件都当作阻力元件，只要给定阻力系数

的值，就可以确定压力和流量的关系。

管道、孔、腔室满足式（2），可将其转化为如式（4）

所示的压力和流量的线性关系式。

对于封严篦齿结构

（Pin）2-（Pout）2=fmk
2

（6）

f= NRT
b2F2 （7）

式中：N为篦齿齿数；F为侧面积；b 为经验系数；R 为
理想气体常数；T为温度。
将封严篦齿公式化为线性形式

mk=Y k驻Pk （8）

Y k=
Pin-Pout

k（Pin+Pout）
（9）

旋转阻力系数为
Cdrot

Cd
= 1

1+ u
vax

2
（10）

Cd=
1

k姨 （11）

式中：u为旋转切速度；vax为孔口的轴向流速；Cd为流

量系数；Cdrot为旋转阻力系数；k 为阻力系数。
2.2 计算结果与分析

分别设定 3组不同工况，即不同的进出口压力与

旋转速度，计算得到空气系统各节点的压力，3组工

况及计算结果如下：

（1）工况 1：T=419.2 K，P1=52619 Pa，P7=52093 Pa，

P11=49408 Pa，P18=20332 Pa，n=0 r/min。节点的压力计

算结果如图 3（a）所示。

（2）工况 2：T=435.0 K，P1=57488 Pa，P7=56913 Pa，

P11=54718 Pa，P18=22295 Pa，n=20900 r/min。节点压力

计算结果如图 3（b）所示。

（3）工况 3：T=450.2 K，P1=62077 Pa，P7=61457 Pa，

P11=58434 Pa，P18=24348 Pa，n=22000 r/min。节点压力

计算结果如图 3（c）所示。

图 2 某空气系统网络
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P18
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（a）工况 1
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蒙特卡罗方法通过大量的简单重复抽样进行计

算，程序简单，不会出现不收敛的情况。计算发现，经

过较少次游动，所得的压力值已经比较接近真实值。

从图 3中可见，采用蒙特卡罗方法得到的空气系

统的各节点压力值与参考结果相差较小，最大误差仅

为 0.628%。准确的压力计算可为空气系统设计提供

重要依据，运用蒙特卡罗方法求得各节点的压力值

后，再根据流量与元件两端压力值的关系，计算流经

各元件的流体流量。

在工况 1条件下，根据如图 3（a）所示的压力值

计算出流经各元件的流量值，如图 4所示。从图 4中

可见，流经各元件的流量与 flowmaster的结果基本一

致，但流经元件 12、15的流量与 flowmaster计算结果

有较大误差，最大为 0.00367 kg/s。这是由于蒙特卡罗

方法是随机算法，其收敛是概率意义下的收敛,不能

解决精确度要求较高的问题。在计算过程中，以压力

为控制变量，经过不断迭代，得出误差较小的压力值，

但无法避免误差。由于压力变化会引起较大的流量变

化，因此流量计算结果也会有一定误差。

3 结论

通过大量的简单重复抽样可实现运用蒙特卡罗

方法求解稳态空气系统，该方法思路清晰、使用简便，

对初值的设定不敏感，不会出现无法求解复杂空气系

统的情况。在求解过程中发现，经过数次游动即可得到

比较接近压力值的解。用 flowmaster软件对该计算方

法进行验证，压力计算结果最大偏差为 0.628%，说明 2

种方法的计算结果吻合较好，也初步验证了蒙特卡罗

方法求解航空发动机稳态空气系统网络的可行性。

根据压力值计算出的流量有一定误差，结合其他

方法（如牛顿 -拉夫逊法），有可能提高计算精度，这

需要进一步研究优化。
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0 引言

当前的航空发动机控制系统普遍采用全权限数

字电子控制器（FADEC），这是 1 种“点对点”的集中

式控制系统。传统的控制系统面临着越来越突出的减

重、提高发动机性能、降低成本等问题，采用总线通信

的分布式结构将会是下一代控制系统的发展趋势，美

国已专门成立 DECWG（发动机分布式控制工作组）

联合各行业推进这项技术的研究[1-2]。

分布式控制不同于传统的控制系统，采用总线通

信必然会引入一些新的问题，如多节点数据竞争产生

的网络诱导延迟、掉包等问题。不同的总线触发机制

下的延时情况不同，对系统的实时性、可靠性等造成

的影响也不同。现有的总线触发机制有 2种：事件触

发机制和时间触发机制。文献[3]通过比较几种不同的

总线，认为时间触发机制适用于对安全性要求较高的

小型涡扇发动机分布式控制系统

总线触发机制研究

田飞龙，郭迎清，谢振伟
（西北工业大学动力与能源学院，西安 710072）

摘要：为分析比较 2种总线触发机制（时间触发和事件触发）对航空发动机实时控制的影响，以某小型涡扇发动机为对象，采

用智能节点型分布式结构，构建了其分布式控制系统数字仿真平台；利用 TrueTime/Matlab工具箱展开网络实时仿真研究，系统各

节点通过 CAN总线进行数据通信。以此仿真平台为基础，对 2种触发机制下发动机的转速响应以及对应的时延统计结果表明：在事

件触发机制下发动机转速超调量比时间触发机制下的大 2.32%；在不同网络负载下，在事件触发机制下的时延大小和尖峰数均大于

在时间触发机制下的。最终认为时间触发机制更适合于航空发动机分布式控制系统。

关键词：智能节点型分布式控制；小型涡扇发动机；TrueTime工具箱；触发机制；总线通信

中图分类号：V233.7 文献标识码：A doi：10.13477/j.cnki.aeroengine.2014.06.005

Research of Bus Communication Trigger Mechanisms in Distributed Engine Control System for Small
Turbofan Engine

TIAN Fei-long, GUO Ying-qing, XIE Zhen-wei
渊School of Power and Energy, Northwestern Polytechnical University, Xi'an 710072, China冤

Abstract: Event trigger and time trigger mechanisms were studied in distributed control applications. The digital simulation platform
was built for a small turbofan engine based on the smart system architecture. TrueTime/Matlab toolbox was used to conduct the network
real-time simulation. CAN bus was select as the communication medium for the smart nodes. The engine rotor speed response and the delay
statistics of the two different triggered system were compared on the basis of the simulation platform. It shows that the overshoot of the
engine rotor speed in time triggered system is larger than that in the event triggered system. In addition, the delay and its peak number in
the time triggered system are larger than those in the event triggered system under different network load. Finally, it is concluded that time
trigger mechanism is more applicable for distributed engine control system.
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场合。在航空发动机分布式控制尚未成熟的工程应用

背景下，应该选择何种总线触发机制值得研究。

本文以某小型涡扇航空发动机为对象，利用

TrueTime工具箱建立发动机分布式控制系统，分析比

较不同总线触发机制对发动机实时控制的影响，从而

选择适合发动机分布式控制的总线触发机制。

1 2种总线触发机制

发动机分布式控制采用总线通信，标准化接口提

高了系统兼容性和开放性，便于实现智能模块标准化

设计；利用总线代替众多模拟连接的线束可以大大减

轻控制系统的质量，提高发动机性能[4-5]。

引入总线使得控制系统各节点共享总线会产生

竞争冲突问题。目前解决该问题有 2种方法：事件触

发机制和时间触发机制[6]。基于事件触发方式的网络

中，所有活动都是由事件的发生引起，但由于延迟等

原因，事件的产生是随机的，这就很可能导致网络中

的事件之间发生冲突。此外，事件触发还具有额外开

销小和实现简单的优点。基于时间触发方式的网络中，

所有节点根据时间同步化，每个在网络上的事件活动

都打上了时间标记。系统中的任务根据已制定的时间

表分配好相应的总线时间。因此，在采用时间触发方式

通讯的总线网络中，节点都按照事前制定的调度时间

表执行。2种触发方式都在实际中得到了应用。

2 利用 TrueTime搭建某小型涡扇发动机数

字仿真平台

TrueTime是瑞典 LUND工学院（Dan Henriks-son

和 Anton Cervin）研制的基于 Matlab的网络控制仿真

工具箱，支持控制与网络实时调度的同时仿真[7]。其计

算机模块可以模拟分布式控制系统中的各智能单元

和控制器（EEC），每个模块都具有 A/D转换、总线数

据收发等功能，通过 M文件编程实现其功能；网络通

信模块可以模拟分布式控制系统中总线通信。由于

CAN总线具有优越的数据传输性能，能保证其可靠

性，因此在高温电子技术不成熟时，总线通信模块可

先采用 CAN总线通信，文献[8-9]为国内外研究中，将

CAN总线用于发动机分布式控制预先研究的实例。

本系统的被控对象为利用系统辨识方法得到的

某小型涡扇发动机的线性模型[10]。目前，国外研究认

为发动机分布式控制系统结构有智能节点型、部分分

布式以及完全分布式几种形式，而智能节点型结构在

分布式系统结构发展中起基础过渡作用[11-12]，本文基

于此结构搭建了针对某小型涡扇发动机的分布式控

制系统。

控制系统有 3个智能节点：智能转速传感器、智

能执行机构、控制器节点。控制器节点采用数字式

PID设计，利用燃油流量控制转子转速。此外，系统还

添加 1个网络干扰节点，用来模拟高优先级任务占用

网络带宽（即不同网络负载）情况下，不同触发机制对

系统的不同影响。分布式控制系统的原理如图 1所

示；利用 TrueTime搭建分布式控制系统如图 2所示。

3 事件和时间触发机制仿真

3.1 2种触发机制的实现

分布式控制中各智能节点与控制器之间的数据

通信和任务执行通过中断来触发，有 2种触发方式：

时间触发和事件触发。

通过在 TrueTime计算模块中设置中断句柄实现

事件触发，其 CAN总线接口接收上一节点任务信号

后中断，开始执行动作和收发数据，因此对网络接口

信号到达时机的依赖性很大。CAN总线在本质上是

事件触发总线，在仿真时，将各计算模块的动作设为

周期性重复，以实现时间触发，其内部的周期性时间

决定节点的数据收发和动作执行，数据到达后存储在

图 1 分布式控制系统的原理

图 2 利用 TrueTime搭建分布式控制系统
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邮箱中，不再作为中断信号。1个计算模块中事件和

时间触发机制的原理如图 3、4所示。

3.2 仿真结果对比

采用相同的控制算法

（PID参数相同），采样周

期均设为 10 ms 时，2 种

触发机制下转子转速响应

曲线如图 5所示。在时间

触发机制中，曲线超调量

为 4.74%，而事件触发机

制中响应曲线超调量为 7.06%，较前者高 2.32%。

存在干扰节点竞争总线资源的情况下，一段时间

内 2种触发机制中控制器节点的任务调度情况如图

6所示，从图中可见，总线延迟使事件触发机制中控

制器任务的触发时刻不可预测，而时间触发为确定的

周期性任务。

3.3 2种触发机制下时延统计结果

以控制器节点发送给智能执行机构节点的消息

帧 CTRL（优先级为 2）为统计对象，改变网络负载

（10%，20%，30%），分析研究不同触发机制对总线的

延迟时间的影响。

（1）在事件触发机制下，2 s内发送 200次消息，

除去计算模块中的固定计算延迟，CTRL各帧消息的

延迟时间统计如图 7所示，延迟的统计结果见表 1。

从表 1中可见，在事

件触发机制下，CTRL消息

的延时尖峰数量随网络负

载增大而递增，说明 CTRL

消息帧与其他消息帧发生

碰撞的次数增加，平均延

迟时间加长。分析延时大

小后得出其分布具有很大

的随机性。

（2）在时间触发机制下的不同网络负载下，

CTRL各帧消息的延迟时间统计如图 8所示，延时统

计结果见表 2。

从表 2中可见，在不同的网络负载下，消息帧的

延迟时间比较稳定。这种特点使得分布式系统具有很

大的确定性，有利于预测系统消息的延时和系统的控

制，适用于对安全性要求较高的场合。

4 结论

本文利用 TrueTime/MATLAB工具箱搭建某小型

涡扇航空发动机分布式控制系统，研究比较了分布式

控制中时间触发和事件触发 2种不同的总线触发机

制对发动机分布式控制的影响。比较得出：在事件触

发机制下，系统各节点的依赖性较强，消息易发生冲

图 5 2种触发机制下转子

转速响应

图 7 CTRL在 30%网络

负载下的延迟时间

网络负载 /% 平均延迟 /ms 最大延迟 /ms 尖峰数

10 1.06 1.50 16

20 1.12 2.50 26

30 1.36 4.50 36

表 1 事件触发总线的延时统计结果

图 8 CTRL在 30%网络负载下的延迟时间

网络负载 /% 平均延时 /ms 最大延时 /ms 尖峰数

10 0 0 0

20 0.845 1 0

30 0.875 1 0

表 2 时间触发总线的延时统计结果

图 3 1个计算模块中的事件

触发机制

图 4 1个计算模块中的时间

触发机制

图 6 2种触发机制下控制器节点任务调度情况
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撞，且延时具有随机性，会导致很大的不确定性；而时

间触发机制解除了系统间相互依存关系，系统延时较

为稳定，提高了系统的安全性和预测性。因此，在航空

发动机分布式控制中适宜采用时间触发机制，以保证

在总线出现延迟或发生故障的情况下，控制器及各智

能单元依然能够有效参与。
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遗传算法首先利用随机方式产生初始种群，种群中的

每个个体对应着待优化问题的 1个可能解。在每 1代

中，根据一定的适应值函数及遗传算子进行交叉和变

异等操作产生出新的解集的种群，适应值高的个体被

保留下来，所以新群体中各个体适应值不断提高，直

至满足终止条件。最后群体中适应值最高的个体经过

解码，即为待优化参数的最优解。遗传算法采用概率

化的寻优方法，具有自组织、自适应和自学习性，能够

在复杂空间进行全局优化搜索，并且具有较强的鲁棒

性；其缺点是编程实现比较复杂、计算量较大、全局优

化速度较慢，在应用中可能出现早熟现象等[4-5]。

本文利用文献[4]提出的改进的遗传算法，在经典

遗传算法的基础上，加入了加速循环的过程。首先将

遗传算法所产生的优秀个体的空间作为变量的初始

区间，然后随着进化迭代次数的增加，逐步缩小各变

量的变化区间。最后再运行遗传算法，直到满足算法

终止条件。

1.2 粒子群优化算法

粒子群优化算法(particle swarm optimization，PSO)

是由 Kennedy[8]和 Eberhart[9]博士于 1995 年基于对鸟

群捕食行为的模拟提出的 1种智能优化算法，近年来

受到广泛关注。该算法能较好地解决多参数的优化问

题，是 1种有效的全局优化方法。在粒子群优化算法

中，每个粒子具有 1个适应度函数来判断粒子位置，

还有 1个速度值决定粒子飞行的方向和距离。最后粒

子群就追随当前的最优粒子在解空间内搜索。每个粒

子根据下面的公式来更新自己的速度和位置[10-12]。

v i,j（t+1）=wv i,j（t）+c1r1（p i,j-xi,j（t））+c2r2（pg,j-xi,j（t））（1）

xi, j（t+1）=xi, j（t）+v i, j（t+1） （2）

式中：i,j=1,2,…，d（d维搜索空间）；t为迭代次数；w为
惯性权重；c1、c2为正的学习因子；r1、r2为 0~1之间均

匀分布的随机数；p i, j 为粒子本身找到的最优解位置

(pbest)；pg, j为整个群体找到的最优位置（gbest）。

与遗传算法相比，粒子群算法具有规则简单、计

算量小、效率高、精度高、收敛快及易于编程实现等优

点[12-13]。

利用粒子群算法寻优，希望算法在初期时可以快

速收敛，以快速定位可能的解的大致范围，在后期时

收敛速度较慢，以在小范围内仔细寻找解。调节惯性

权重是比较常用的方法。当惯性权重 w=1时，表明带

惯性权重的粒子群算法为基本粒子群算法；当惯性权

重较大时 w有较好的全局收敛能力，而当 w较小时
则具有较强的局部收敛能力。因此，由于解的搜索范

围随着算法的迭代次数的增加逐渐缩小，w应不断地
减小，使得粒子群算法在初期具有较强的全局收敛能

力，而后期具有较强的局部收敛能力。

文献[13]提出自适应权重，w随算法迭代的变化为

w=wmax-
t*（wmax-wmin）

tmax
（3）

式中：wmax、wmin分别为 w的最大值和最小值；t*为当前

迭代步数；tmax 为最大迭代步数，一般取 wmax=0.9，

wmin=0.4。

文献[14]采用线性降低的惯性系数，即

w=0.9- t
Maxgen

×0.5 （4）

式中：t为当前迭代次数；Maxgen为最大截至迭代次数。

文献[15]通过对 w函数分别取凹函数、凸函数和
线性递减函数形式研究发动机模型收敛性的好坏。

定义 w函数为
w=0.9-0.5×（n/T）x （5）

式中：T为迭代的总次数：n为当前的迭代次数：x为
w函数的凹凸形态。

采用凹函数(即 x<1)时，其收敛情况相对较好；采

用凸函数(即 x>1)时，由于惯性权重过大，不能收敛至

目标精度；而采用线性函数时，则收敛性介于凸函数

与凹函数之间。

由于本文研究的问题待优化目标的数目不多，通

过计算对比发现，综合考虑计算结果及收敛速度等因

素，确定了采用凹函数形式的惯性权重时，粒子群优

化算法收敛的效果最好。

2 发动机性能综合评判各参数权值的确定

根据文献[1]中某型发动机 500多台次经过 3次

翻修的台架试车数据，建立了试车数据库，并运用统

计和综合分析方法对发动机性能进行了分析研究。本

文选择其中部分数据作为研究对象，在文献[1]研究的

基础上做进一步的综合评判方法研究。

根据对双转子发动机台架试车的分析，本文选择

台架主要验收性能参数为 驻F、驻sfc、T3、T4、驻S和全加
力余气系数 ALF。驻F和 驻sfc 分别是推力、油耗与其
对应验收曲线的上限的差值，驻S是转差与转差验收
曲线下限的差值。

为了将发动机各参数进行归一化，引入了功效函
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数的概念。设发动机性能矩阵为[Z]=[Z1 Z2 Z3…Zn]，

其中，k1个性能参数希望尽量大（如 F），k2个性能参

数希望尽量小（如 T3、T4、sfc），k3个性能参数希望尽量

适中（如 驻S、ALF）。对于这些目标 Zi，分别给定 1个

功效系数（即评分值）di（di 是在（0,1）之间的某 1 个

数）。当目标达到最满意时令 di=1；当最差时令 di=0。

分析发动机性能验收标准可以得出 di=1和 di=0时的

Z值，即性能 Zi的上下限。通常使用验收曲线的上下边
界或一定数量发动机台架性能统计的极值作为性能的

上下限。描述 di与 Zi之间关系的函数称为功效函数。
由于性能参数的上下限之间的距离较小，所以根

据小偏差理论功效函数近似为线性函数。有了功效函

数以后，对每个性能参数都可计算其相应的功效函

数。最后可以利用这些功效函数得到表征发动机总体

性能变化趋势的综合参数。

综合加权法也称定权值综合参数算法，可以定量

地计算发动机工作性能综合指数

Q（t）=

m

s=1
rs荠ds（t）

m

s=1
rs

s=1，2，…，m （6）

式中：m为发动机被监控参数的数目；rs为参数的权值

（反映了在估计被监控状态时该参数的重要性）；ds（t）
为被监测的发动机参数的功效函数值，是将发动机各

参数无量纲化后的值。

不同参数的权值，一般可根据经验或寻优算法来

确定。并且 0≤ds（t）≤1；0≤rs≤1。

利用综合指数来表征发动机的性能，在发动机性

能正常时，其综合指数值必须尽可能大，且在正常工

作时的综合指数值之间离散度不应很大；在发动机性

能恶化或发生故障时，其综合指数值必须尽可能小，

且故障时的综合指数值之间离散度也不应很大。这

样得出的综合指数才能明确地分辨出发动机的性能

正常与否或正常时性能降低的速度。因此，综合参数

的变化范围为：0≤Q（t）≤1。当发动机发生故障时，

Q（t）=0；当发动机处于最优工作状态时，Q（t）=1。因

此，通过判断 Q（t）的值，可用于监控发动机的状态[3]。

文献[1]采集了发动机 3次翻修的试车数据，与第

1次翻修数据相比，第 3次翻修后发动机性能已发生

恶化，符合综合指数法的条件，可按照上述方法计算。

因此，截取某型发动机在最大状态下多个参数在第

1、3次翻修时对应的功效函数，见表 1。

文献[1]中使用发动机各参数的功效函数的算术

加权平均值来评判发动机的性能，即发动机总体性能

指数

D=（r1d1+r2d2+…+rndn）/n （7）

式中：r1，r2，…，rn为各种性能参数的加权系数。

利用小偏差法与发动机稳态程序计算得到各性

能参数的加权系数。式（7）中显然 D值越大越好。在
D=1时，发动机的总体性能最佳；反之 D=0时为最

差。第 1、3次翻修时，D1=0.55，D3=0.49。

对比式（6）和（7）可见，其区别在于分母不同。式

（6）的分母为各参数权值之和，式（7）为参数数目之

和。显然，当参数不同时，其对应的权值不同，权值之

和也即分母也不同，所以性能指标也不同，式（6）考虑

了权值的变化；而在式（7）中，参数数目确定后，分母

即为定值，不会随权值的变化而改变。

2.1 基于改进的遗传算法的各参数权值的确定

选取的优化准则函数为

f=（Rn+Rf）/|un-uf| （8）

式中：un、Rn分别为在发动机正常状态时的综合指数
值 Q（t）的平均值和方差；uf、Rf分别为在发动机故障
或性能失常时的综合指数值 Q（t）的平均值和方差。

从式（8）中可见，f值越小，该权值下得到的综合
指数值就越能反映发动机的性能正常与否，该权值也

就越合理，因此选取 f作为优化准则函数来评价所得
的权值[4]。

利用改进的遗传算法计算多参数的权值，每代选

取群体规模为 400，优秀个体数目为 40，复制概率为

0.2，杂交概率为 0.95，变异概率为 0.6[4]。通过 31步迭

代计算得到各参数的权值，见表 2。

第 1次翻修

第 3次翻修

df

0.68

0.50

dsfc

0.41

0.32

dt3

0.52

0.48

dt4

0.41

0.43

ds

0.81

0.91

dalf

0.53

0.47

表 1 发动机 2次翻修时对应的功效函数

表 2 基于改进的遗传算法的各参数权值

参数

权值

dsfc

0.7782627904661313

dt3

0.6256481744116119

参数

权值

df

0.9924346555107911

dt4

0.32958189281208483

ds

0.15211757939180495

dalf

0.5858071003430082
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将各权值代入式（6）得：Q（t）=(0.9924346555107911×

df+0.7782627904661313×dsfc+0.6256481744116119×

dt3+0.32958189281208483×dt4+0.15211757939180495×

ds+0.5858071003430082×dalf)/3.46385219293543228。

优化准则函数 f=0.025405370961755748。

2.2 基于改进的粒子群算法的各参数权值的确定

利用改进的粒子群算法计算多参数的权值，种群

数为 24，最大迭代次数为 200，w采用凹函数递减函
数形式，如图 1所示。计算各参数的权值，并将之代入

式（6）后得到 Q（t）=（1.0000×df+0.7919×dsfc+

0.6492×dt3+0.3237×dt4 +0.1557×ds+0.6057×dalf）/

3.5262。优化准则函数 f=0.0254。

可以看到，这 2种方法的结果基本相同。但粒子

群优化算法计算的结果较为稳定，运行几次后很快就

收敛到定值。而且粒子群算法在编程实现、计算量、结

果精度及收敛速度上要优于遗传算法。因为本文采用

与文献[4]相同的遗传算法，所以使用的粒子群算法当

然也优于文 献 [4]中所对比 的专家调查 法。

再利用粒子群优化算法得到的权值计算每次翻

修时发动机试车数据对应的综合加权值，步骤如下：

第 1次翻修时，Q（t）=（1.0000×0.68+0.7919×

0.41+0.6492×0.52+0.3237×0.41+0.1557×0.81+0.6057×

0.53）/3.5262=0.54509613748511145142079292155862≈

0.5451。

第 3次翻修时，Q（t）=（1.0000×0.50+0.7919×

0.32+0.6492×0.48+0.3237×0.43+0.1557×0.91+0.6057×

0.47）/3.5262=0.46241875106346775565764846009869≈

0.4624。

最后再将此权值代入式（6）计算其他几次翻修时

的发动机性能指标，并且对比文献[1]中使用算术加权

平均法的结果，见表 3。

结果表明，2种评估方法的数值在变化趋势上大

体一致，但是综合加权法在计算时考虑了权值的影

响，即式（6）的分母是各权值相加之和，而不是各权值

数量之和，更具合理性。

3 结束语

（1）使用多参数综合评估发动机性能可以克服使

用单参数方法评估所反映问题片面的缺点，具有全

面、合理和准确的优点。

（2）利用遗传和粒子群算法分别求取了多个参数

的权值，对比分析结果表明，改进的粒子群优化算法

从算法、计算量、计算效率和编程实现等方面要优于

遗传算法。

（3）综合加权法在计算时考虑了权值的影响，所

以更具合理性。

（4）本文研究的多参数主要为发动机的性能参数，

不能说已经对发动机的整体状态进行了评估，需要进

一步融合发动机的振动及油液数据等，进行基于多源

参数的航空发动机综合评估方面的研究。
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