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摘要：为了提高航空发动机性能仿真模型精度，采用微分进化算法对发动机部件特性进行修正。对微分进化算法进行改进，提

出折线式交叉变量变化方式，提高了算法的寻优能力。提出变步长牛顿 -拉夫逊迭代算法，基于平衡方程残差范数变化趋势，改变

牛顿 -拉夫逊算法迭代计算步长，提高了模型的收敛性和收敛速度。在设计点，对各部件特性、引气系数、总压恢复系数进行修正，

使修正后的模型输出与试验数据相匹配。仿真结果表明：改进后的牛顿 -拉夫逊迭代算法收敛性更强、计算速度更快，修正后的各

输出参数的最大建模误差减小到 1.3762%，满足建模误差需求。
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Abstract: In order to enhance the accuracy of the model, Differential Evolution 渊DE冤 algorithm was used to modify the component

characteristics of an aeroengine. DE algorithm was improved , the broken line style across-variable was put forward, the optimization ability
of the algorithm was increased. A variable step-size Newton-Raphson iteration algorithm was proposed based on the variation tendency of
the residue errors norm of the balance equations, which could adjust step-size of Newton-Raphson resulting in improving the convergent
ability and convergent speed of the model. At the design point, the characteristics correction coefficients of components, air-entraining
correction coefficients and pressure recovery correction coefficients were optimized to achieve high matching accuracy of engine model
outputs to test data. The simulation results show that the model based on variable step-size Newton-Raphson method could achieve better
convergent performance with less time. After correction of aeroengine model, the maximum error was reduced to 1.3762 % ,which satisfied
the modeling requirement.
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0 引言

计算机仿真技术既能够大幅度缩减航空发动机

试车所需的时间和成本，避免试车时的不安全因素，

又能够完全获得各截面的参数，所以建立精确的发动

机性能仿真模型有重要意义。但由于加工误差及使用

过程中产生的性能蜕化等原因，所建立的仿真模型与

实际发动机之间存在一定差异。为了使发动机模型输

出参数更加精确，需要对发动机部件特性进行修正。

模型修正方案大致分 2种。1种是在有较多试车

数据时，采用函数拟合的方法来获得发动机的部件特

性。文献[1~3]利用多组试车数据，采用拟合法近似获

得以 3阶函数为表达形式的压气机增压比特性图。该

方法能够获得整个工作范围内的工作特性，但精度有

待提高。文献[4]利用优化算法求得不同状态点的修正

系数，而后拟合修正系数曲面，获得修正曲面后利用

插值方法求得各点对应的修正系数。另 1种是当试车

数据较少时，在原有部件特性上进行修正。为了避免
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修正过程中的盲目性，国内外专家广泛采用优化算法

来实现模型输出与试验结果的匹配。文献[5-7]利用

最小二乘方法对模型进行修正；文献[8-10]采用遗传

算法对航空发动机部件特性进行修正。最小二乘法是

1种局部搜索算法，遗传算法又容易陷入局部最优，

同时其初始种群随机产生，初值不适宜，容易使模型

发散。

本文以某涡扇发动机模型为研究对象，采用微分

进化算法，利用发动机在设计点的试车数据，对模型

的部件特性、引气系数以及总压恢复系数进行修正，

减小建模的平均误差和最大误差。针对模型修正过程

中易出现的计算发散现象，提出变步长牛顿 -拉夫逊

迭代算法，提高模型稳定性和收敛速度。

1 部件特性修正目标

部件特性是模型计算的基础，适宜的部件特性可

以提高模型精度。对于发动机来说，由于难以获得精

确的部件特性，在建模过程中通常使用通用特性，这

会直接影响到模型的精度，为此本文采用部件特性修

正因子对部件特性进行修正。以压气机的部件特性修

正为例，设其设计点给定的特性为（c仔，cw，c浊），分别代
表压比、流量和效率。选择对应的部件特性的修正因

子为（驻c仔，驻cw，驻c浊）。修正后的模型新特性为（c仔×
驻c仔，cw×驻cw，c浊×驻c浊）。

航空发动机模型是 1个强耦合、强非线性的系

统[11]，除部件特性以外的其他因素的变化同样会对模

型的输出产生影响。本文在对部件特性进行修正的同

时，考虑到模型的引气系数以及总压恢复系数与实际

发动机设计状态的差异，将这些因素列入考量，以实

现模型输出和试验数据的匹配[12]。

修正因子选取见表 1。

在表 1中，驻f、驻c、驻h分别代表风扇、压气机、高
压涡轮对应的修正因子；下标中 仔、w、浊分别对应压

比、流量、效率；啄3in为压气机中间级引气系数；啄31、啄3in1

为高、低压涡轮进口处引气分配系数；滓0、滓B、滓7、滓8、

滓16分别为外涵道、进气道、燃烧室、掺混室、尾喷管所

对应的总压恢复系数。

将修正后模型的输出与发动机真实数据的相对

误差作为评判模型精度的标准。定义目标函数

Of=
M

i=1
移ai·

yTest-yModel

yTest
×100 （1）

式中：M为参与评判的参数的个数；ai 为各参数

的加权系数；yTest为试车数据；yModel为模型输出数据。

采用目标函数的倒数作为适应度函数

J= 1
Of

（2）

模型输出与试验数据相对误差越大，Of 也就越

大，此时 J也就越小，个体被淘汰的几率增大。式（1）

中的 ai并非一成不变，当最优适应度 J超过 20代不

发生变化时，找出相对误差最大的变量，增大其权值。

相应减小相对误差最小变量的权值。从而能够减小建

模最大误差，加快模型的收敛速度。

高、低压转速（N2，N1）的精度将直接影响到转速

线的确定，转速对精度起统领作用。本文要求高、低压

转速的精度均需达到 0.2%。若不能达到精度要求，则

降低个体的适应度，使其被淘汰的几率增大，即令

J= 0.6
Of

（3）

模型在设计点的优化过程如图 1所示。

参数类型

风扇特性修正系数

压气机特性修正系数

高压涡轮特性修正系数

低压涡轮特性修正系数

引气系数

总压恢复系数

驻f仔
驻c仔
驻h仔
驻l仔
啄3in

待优化参数

驻fw

驻cw

驻hw

驻lw

啄3in1

驻f浊
驻c浊
驻h浊
驻l浊
啄31

滓16 滓7 滓8 滓B 滓0

表 1 待优化参数

图 1 模型在设计点优化流程
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采用 1种合适的算法是模型修正的关键。微分进

化算法在解决复杂全局化最优化问题方面的性能更

加突出，过程也更加简单，受控参数少，被视为仿生智

能计算产生以来在算法结构方面取得的重大进展[13]。

因此本文采用微分进化算法对模型进行优化。

2 微分进化算法设计

作为 1种基于群体进化的仿生智能计算方法，微

分进化算法通过种群个体间的合作与竞争来实现对

优化问题的求解。设种群规模为 NP，可行解空间的维

数为 D（本文中 D为修正因子的个数）。首先，在问题

的可行解空间内随机产生初始种群 X（0）=（x1

0
，x2

0
，

…，xn
0
），其中，xi

0
=（xi,1

0
，xi,2

0
，…，xi,D

0
）用于表征第 i个个

体解。本文每个个体 xi表征 1组修正因子。

微分进化算法的基本操作包括变异、交叉及选择

3种[14]。通过这 3种操作使种群朝着种群适应度值变

大的方向进化，最终得到问题的最优解。

2.1 微分进化算法的基本操作

2.1.1 变异操作

生成变异向量 v i

v i=xr1+滋·（xr2-xr3），i=1，2…，NP （4）

式中：（xr1，xr2，xr3）为在父代种群中随机选取的 3个不

同个体，且 r1≠r2≠r3≠i；滋 为[0，2]间的实型放缩因

子，用于控制差分向量（xr1，xr2）的影响。

放缩因子较小会引起算法过早收敛，较大的 滋值
能提高算法跳出局部最优的能力，但当 滋>1时，算法

的收敛速度会明显降低。放缩因子的经验选取范围为

0.5~0.9[13]，本文选取 滋=0.6。

2.1.2 交叉操作

微分进化算法交叉操作的目的是通过变异向量

v i和目标向量 xi各维分量随机重组提高种群个体的

多样性。生成新的交叉向量 ui=（ui,1，ui,2，…，ui,D）

ui, j=
v i, j，r≤CR或 j=RB

xi, j，r≤CR或 j≠RB
嗓 （5）

（i=1，2，…，n； j=1，2，…，D）
式中：r为[0,1]间的随机数；RB为[1，D]间的随机整数，

保证 ui至少要从 v i中获得 1个元素，以确保有新的

个体生成，从而避免种群的进化停滞；CR为[0,1]间的

常数，称为交叉变量，其选择将会影响种群进化的速

度和最优解的精度。

2.1.3 选择操作

微分进化算法的选择操作是 1种“贪婪”选择模

式，当且仅当新的向量个体 ui的适应度值比目标向

量个体 xi的适应度值更好时，ui才会被种群接受。选

择操作可描述为

xi
t+1

=
ui,f（ui）<f（xi

t
）

xi
t
， else

扇

墒

设设设设缮设设设设
（6）

2.2 交叉变量的设置

在微分进化算法中，交叉变量在整个进化过程中

一般固定不变。这种做法虽然简单，但对于不同的优

化问题，参数设置各不相同，需要进行多次试验才能

确定合适的参数变化规律，提高算法的寻优能力。

本文提出 1种折线式 CR的变化规律，在迭代初

期，保持较大的交叉变量，使得算法具有较快的收敛

速度；在迭代后期，保持较小的交叉变量，使得算法能

够在最优解附近进行细致搜索；在迭代中期，交叉变

量呈线性减小，使其变异概率逐渐减小。

CR（t）=

CR2 t<G0
CR2 t>G-G0

CR1-（t-G0）（CR1-CR2）/（G-2G0） else

扇

墒

设设设设设缮设设设设设

（7）

式中：CR1、CR2分别为最大、最小交叉变量；G0为保持交

叉变量不变的代数；t为当前代数；G为最大进化代数。
为了验证这种交叉变量的寻优效果，在通用测试

函数上对其开展仿真验证，并与 CR为常数和 CR呈线

性变化[15]的仿真结果进行对比。CR为常数时，根据常

规选择 CR=0.6；CR呈线性时按文献[15]的变化规律为

CR（t）=CR1-t（CR1-CR2）/G （8）

测试函数为

min f（x1,x2）=0.5+
（sin x1

2
+x2

2姨 ）2-0.5

（1+0.001（x1

2
+x2

2
））2

式中：-10.0≤x1,x2≤10.0。

该函数是 2维的复杂函数，具有无数个极小值

点，在（0,0）处取得最小值 0。选取初始种群大小为

100，迭代次数为 100，CR1=0.9，CR2=0.1。

对于每种规律都独立重复运行 20次，然后比较

算法 20次运行的最优解和平均解。测试结果见表 2。

方案

CR为常数

CR线性变化

CR折线变化

最优解

2.5687181e-008

2.6264336e-009

1.9431401e-011

平均解

4.81677e-06

1.66030e-07

9.76538e-10

表 2 测试函数收敛精度的比较
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从测试函数收敛结果的对比中可见，本文提出的

折线式交叉变量搜索方式最优解和平均解更接近目

标值“0”，求解效果更佳，收敛精度更高。

在优化过程中，由于初始种群在给定的范围内随

机产生，且经过交叉变异也会产生一些偏离较远的个

体，可能会引起模型发散，使得优化中断，影响优化的

顺利进行。为此，本文对牛顿 -拉夫逊迭代法进行改

进，提出基于发散判断的变步长牛顿 -拉夫逊迭代算

法，能够基于平衡方程残差自适应调整计算步长，不

但能够避免迭代过程中的发散，而且可以提高模型的

收敛速度。

3 改进牛顿迭代法

基于稳态模型对发动机部件特性进行优化。发动

机处于稳定工作状态时，应满足各截面流量连续、静

压平衡和各转动部件的功率平衡。定义 6个共同工作

方程

（浊htW ht-W EX-W c）/W c=着1

（浊ltW lt-W fan）/W fan=着2

（PS6-PS16）/PS16=着3

（PC8-P8）/P8=着4

（Q41cX-Q41c）/Q41cX=着5

（Q45cX-Q45c）/Q45cX=着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

（9）

式中：着i（i=1，2，…6）为共同工作方程的残差；W ht为高

压涡轮的功率；W c为高压压气机功率；浊lt为高压涡轮

的效率；W EX为高压涡轮的抽功量；W lt为低压涡轮的

功率；W fan为风扇功率；浊lt 为低压涡轮的效率；PS6 为

内涵出口静压；PS16为外涵出口静压；PC8为由流量连

续算得的喷口总压；P8为喷管出口背压；Q41cX为根据

高压涡轮流量特性曲线计算出来的高压涡轮进口换

算流量；Q41c为由高压涡轮导向器流入高压涡轮转子

的换算流量；Q45cX为根据低压涡轮流量特性曲线插值

得到的低压涡轮换算流量；Q45c为由低压涡轮导向器

进入低压涡轮转子的换算流量。

模型修正基于稳态模型展开，采用牛顿 -拉夫逊

（N-R）迭代方法来求解满足误差要求的方程猜值。基

本步骤是：先试给出方程的解 v i
（0）
（称为初猜值），记平

衡方程为 渍（v i），代入方程计算 着i，若满足残差要求，

初猜值即是方程的解，若不满足要求，则需对猜值进

行修正，下一步的猜值为

v（k+1）=v（k）-姿驻v（k）=v（k）-姿A -1（k）着（k） （10）

式中：k 为 N-R迭代次数；A 为基于平衡方程残差计
算出的雅克比矩阵。

当 |着i|<10-6，i=1，2，…，6，认为方程收敛，迭代停止。

N-R法对于初始值的要求比较苛刻，在初始条

件较恶劣的情况下，迭代收敛比较困难。在优化过程

中，由于初始种群随机产生，在模型修正的过程中频

繁出现迭代不收敛的现象，会中断模型优化。在迭代

时间方面，N-R法的计算步长 姿固定，且需要重复计
算雅可比矩阵，较小的计算步长会使模型调用次数过

多，严重影响优化时间。目前在航空发动机数值计算

应用中，针对 N-R法的不足主要采取以下几种改进

方案：初值拟合法、部件特性扩展、变步长等[16-18]，主要

思路是通过改变初始条件从而改善算法本身的收敛

性和收敛速度。但这些方法会牺牲计算的实时性，且

不能改善算法本身在恶劣条件下的计算性能。

本文针对 N-R法的不足，提出了基于发散判断

的变步长 N-R算法（V-N-R）。采用平衡方程残差的

二范数值 ||着||的变化趋势来判断计算收敛或者发散

的趋势，在计算濒临发散时适当缩短步长 姿，避免程
序发散，在计算远离发散边界时适当增大步长 姿，加
快程序收敛速度。

姿（k+1）=
1.5姿（k），||着（k+1）||≤a||着（k）||

姿（k）/3，||着（k+1）||>a||着（k）||
嗓 （11）

式中：a为发散判断系数，且当 姿>1时，令 姿=1。

大量仿真研究表明 ||着（k+1）||>||着（k）||的情况在

最终计算收敛的计算过程频繁出现，是 1种正常现

象。而当 ||着（k+1）||>2||着（k）||时，迭代计算趋于发散。

为验证基于发散判断的变步长 N-R 法的有效

性，在相同初猜值条件下，给定不同修正因子，使得平

衡方程的初始残差 2范数值 ||着||不同，常规 N-R法

和 V-N-R法模型运算结果对比见表 3。

从表 3中可见，当步长较短和残差的 2范数较小

时，2种方法都能收敛；当步长较大且残差 2范数较

大时，N-R法易发散。而改进后的算法能够判断发散

趋势、及时调整计算步长，避免了迭代发散现象。从上

面的迭代次数看，V-N-R法迭代次数明显少于常规

N-R法的，而每次迭代都需要调用 6次模型来计算

雅可比矩阵，大幅减少了计算时间。

4 模型修正仿真结果

以 V-N-R法进行模型稳态计算，采用改进后的

微分进化算法修正模型，最大和平均建模误差随进化
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代数变化曲线如图 2 所

示。修正前、后各输出参数

误差对比如图 3所示。

在图 3中：N1、N2分别

为高、低压涡轮转速；P25、

T25分别为高压压气机进口总压、总温；P3、T3分别为

表高压压气机出口处总压、总温；Q41、P41分别为高压

涡轮进口燃气流量、总压；Q45、P45、T45分别为低压涡轮

进口处燃气流量、总压、总温；P46、T46分别为低压涡轮

出口处总温、总压；Q8、P8、T8分别为尾喷管出口处燃

气流量、总压、总温；F为发动机推力；sfc 为耗油率。
从图 3中可见，修正后的模型精度得到大大改

善。平均建模误差由修正前的 2.3154%减小到

0.3888%。最大建模误差减小到 1.3762%，误差超过

1%的参数只有 P46和 T46，其他截面参数误差都低于

1%。满足了设计点精度误差小于 2%的指标。

4 结论

（1）对求解模型的 N-R 算法提出基于发散判断

机制的变步长改进，提高了模型的收敛性，加快了收

敛速度。

（2）对微分进化算法提出折线式交叉变量变化方

式，提高了算法的寻优能力。

（3）以部件特性修正因子、引气系数以及总压恢

复系数为待优化参数，通过改进微分进化算法寻优，

使模型输出与试验数据相一致，达到了稳态模型建模

精度的要求。
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