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On-line Performance Estimation Tests of Single Spool Turbojet Engines＊

Takeshi TAGASHIRA＊1,  Takuya MIZUNO＊1,  Masaharu KOH＊1  and  Nanahisa SUGIYAMA＊1

Abstract

    On-line performance estimation is important for the future advanced control systems of jet engines. An identification 

technique for jet engine using Constant Gain Extended Kalman Filter (CGEKF) is described and confirmed its 

effectiveness by the actual engine tests. The filter is constructed for a single spool turbojet engine. The estimated unknown 

parameters by the CGEKF filter, such as thrust, are plotted on the same graph of measured value for comparison and good 

agreement is observed. Although the CGEKF filter requires rather big computational powers, it can be implemented in 

current micro-processors.

keywords: Kalman filter, Control, Altitude test facility, Performance Identification

概　　　　要
　将来の航空エンジンのエンジン制御において，リアルタイムでのエンジン性能推定は重要な要素となる。本論文で

は，一定ゲイン拡張カルマンフィルタ（CGEKF：Constant Gain Extended Kalman Filter）を用いた航空エンジンの性

能推定技術について，実機の1軸ターボジェットエンジンを用いた実証を行なったので報告する。エンジン制御系にと

って観測不能変数であるエンジン推力値などについて，CGEKFによる推定値が実測値と比較しよく一致することを実

証した。CGEKFは計算機能力を必要とするが，現用の組込用マイクロプロセッサで十分に実現可能である。

不能な重要な変数（推力，タービン入口温度，サージマ

ージンなど）を高精度で推定できるものでなければなら

ない。

　宇宙航空研究開発機構（JAXA）では，このようなエ

ンジンモデルに基づいた制御（モデルベース制御）の実

現に不可欠であり，最も基本的な要素であるオンライン

でのエンジン性能同定技術の開発を進めている。本報告

ではエンジン性能のオンラインでの高精度推定を実現

する手段として，エンジン・ダイナミック・シミュレー

ション・プログラムと一定ゲイン拡張カルマンフィルタ

（CGEKF：Constant Gain Extended Kalman Filter）を採

用し，実機エンジンにおいてその有効性を確認したので

結果を報告する。

2．従来の研究

　ジェットエンジンのシステム推定に関して多くの研

1．はじめに

　将来のエンジン制御装置（FADEC：Full Authority 

Digital Engine Control）は，従来のエンジン制御（ロバ

スト多変数制御，スケジュール制御）を高度化するとと

もに，性能追求制御，冗長制御，モニタリング機能を付

加し，効率，安全性，信頼性，健全性，エンジン寿命の

向上を目指したものとなる。さらに，飛行制御とエンジ

ン制御が一体化した統合制御になると考えられる。

　これを実現するために，将来型FADECは内部にエン

ジンモデルを持ち，このモデルを参照しながら，作動

条件に応じて適切な制御を行なう適応制御系となろう。

その際このエンジンモデルは，実機エンジンの経年や

FOD（Foreign Object Damage）等による性能変化，も

ともと持っている製造上の性能機差に応じて常に改訂

される実機の精密な動的モデルである必要があり，計測
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究がなされてきた。これらの内，代表的な手法と目的は

次の3つである。

（1） ガスパス・アナリシス（GPA：Gas Path Analysis）1）～4）：

エンジンの線形化静的モデルに基づく最尤推定法

を用いて，ガス通過要素（すなわちコンプレッサ，

タービン，燃焼器，ノズル）の性能変化を推定する。

指定した作動点での定常性能変化のトレンドをオ

フラインで求め，エンジン整備に利用することがで

きる。エンジンモニタリング装置として実用化して

いる。

（2） 性能追求制御（PSC：Performance Seeking Control）5）

～10）：エンジンの計測不能変数（例えば推力，ター

ビン入口温度，コンプレッサ効率）をオンラインで

推定し，エンジン性能向上をはかることを目的とし

ている。線形化ダイナミックモデルに基づくカルマ

ンフィルタ推定法を用いている。実験研究段階であ

り実用化はしていない。

（3） センサ故障の検知・分離・代替（ADIA：Advanced 

Detection, Isolation and Accommodation）11）～14）：セ

ンサ信号および推定結果の比較により，センサの異

常をいち早く検知・分離し，代替同定信号で制御を

継続することにより，エンジンの信頼性向上をはか

ることを目的としている。性能追求制御と同様に線

形化動的モデルに基づくカルマンフィルタ推定法

を用いることが多い。実験研究段階であり実用化は

していない。

　これらの手法は線形理論であり，航空エンジンのよう

な非線形システムには適用できないため，通常，区分線

形化法（piecewise linearization）を採用する。つまり，

いくつかの作動点で必要データ（例えばカルマン・ゲ

イン）をあらかじめ計算しておき，実行時にはこのデー

タを参照するという便法をとるが精度は期待できない。

また，全飛行範囲，全出力範囲をカバーさせようとする

と，データ格納のためのメモリ容量が極端に増大すると

ともに内挿の次元が増大するためこの手法は現実的で

はなくなる。

　本論文で採用した，一定ゲイン拡張カルマンフィルタ

（CGEKF：Constant Gain Extended Kalman Filter）法は，

上記の欠点を克服し，非線形ダイナミックシステムに適

応でき，現用のマイクロプロセサの計算能力／メモリ容

量でオンライン推定が十分に可能であることを実証す

る。

3．供試エンジンおよび運転設備

3.1  供試エンジン

　図3.1.1に本試験に使用したエンジンの概略図を示す。

1段の軸流圧縮機と1段の遠心圧縮機，1段のタービンを

持つ1軸のターボジェットエンジンである。制御変数は

燃料流量のみであり，燃料制御弁によって燃料流量を

制御することが可能であるが，単純なオープンループ

の比例ソレノイドバルブであり，正確な燃料制御のた

めに燃料流量計を追加している。また電子式制御器系統

は本エンジン試験のために独自に製作したものであり，

市販のDSPと組込み用PCを用い，Matlab/Simulinkの

Real-time workshopとxPC-targetによりプログラムを記

述しており，安価で高度なエンジン試験に対応できるよ

うに構成している。

　本試験ではこのエンジンに可変排気ノズルを装備し

たが，エンジン制御器とは完全に別系統で制御を行なっ

た。

3.2  エンジン運転試験設備

　図3.2.1に本試験を行なったJAXAの超音速エンジン運

転試験設備の概略図を示す。テストチャンバ内の圧力は

下流に設置されている排風機によって約25kPa程度まで

減圧することが可能であり，その中にエンジンは設置さ

れる。エンジンの入口側は超音速インテークを模擬した

セミ・フリージェット形態を選択することも可能である

図3.1.1　エンジン概略 図3.2.1　超音速エンジン試験設備概略
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が，本試験は図にあるようなダイレクト・コネクト形態

で実施した。この形態ではエンジンは推力計測のために

スリップ・ジョイントを介して設備に直に接続されてい

るが，設備に入ってくる空気は全てエンジンの中を通っ

てテストチャンバに排出される。エンジンの入口圧力は

上流に設置されているバルブにより減圧することが可

能で，入口温度は電気ヒータにより昇温することができ

る。これらの制御機能により，本エンジン運転試験設備

では高空・超音速飛行時のエンジン入口圧力・温度とエ

ンジン出口圧力を再現することができる。表3.2.1に本

運転試験で実施した模擬飛行速度・高度について示す。

なお，急なエンジン停止時等でも安全性を確保するた

め，SLSではP2とP0は差圧0.5kPaを保つよう設備のチ

ャンバ圧制御を行なっている。

4．オンライン性能推定15，16）

4.1  エンジン物理モデル

　保守的な航空用電子制御機器への組込みを想定し，

エンジンモデルは計算時間の制限やメモリ節約に十分

対応できるものでなければならない。本エンジン物理モ

デルは，FJR710の開発時以来の実績を有する独自開発

の汎用エンジン・シミュレーション・プログラムを用い

て1軸ターボジェットエンジンを構成した。1軸ターボ

ジェットエンジンの物理モデルの構成を図4.1.1に示す。

本プログラムはインテーク，圧縮機，燃焼器，タービン，

ノズルなどの各要素間に容積要素を持つ要素間容積法

であり，各エンジン要素のマップを用意し，ガステーブ

ル等の多変数関数を多用して計算時間を短縮し，条件分

岐や計算ループを排除した直進的コーディングとして

いる17）。また，温度計測用の熱電対センサのダイナミク

スを1次遅れで組み込んである。

4.2  一定ゲイン拡張カルマンフィルタ

　非線形ジェットエンジンのダイナミクスは，

 x ＝ f (x,u) ＋ Gv
 ym ＝ gm (x,u) ＋ w
 yu ＝ gu (x,u)

・ 

 （1）

で表せる。ここで，x：状態変数ベクトル，u：制御変数

ベクトル，ym：計測可能変数ベクトル，yu：計測不能変

数ベクトル，v：システムノイズベクトル，w：計測ノイ

ズベクトル，G：システムノイズ伝達関数，f( ), gm( ), 

gu( )：関数ベクトルである。式（1）を任意作動点近傍

で線形化すると，

 x ＝ Ax ＋ Bu ＋ Gv
 ym ＝ Cx ＋ Du ＋ w
 yu ＝ Cu x ＋ Du u

・ 

 （2）

となる。ここで，A, B, C, D：システム行列，Cu , Du：計

測不能変数観測行列である。システムノイズ，計測ノイ

ズの平均値および共分散を，

 E (v) ＝ 0,  E (w) ＝ 0,

 E (vvT) ＝ Q,  E (wwT) ＝ R
 （3）

とする。状態変数，計測可能変数，計測不能変数の最尤

推定値 x^ , y^m , y^uは，

 x ＝ Ax ＋ Bu ＋ K (ym－ Cx － Du)

 ym ＝ Cx ＋ Du
 yu ＝ Cu x ＋ Du u

＾ ＾ ＾ 
＾ ＾ 
＾ ＾ 

・ 

 （4）

と表せる。ここで，

 K ＝ PCT R－1

 AP ＋ PAT
 ＋ GQGT

 － PCT R－1 CP ＝ 0
 （5）

であり，Kは線形カルマンフィルタ・ゲインである。こ

れを非線形システムに拡張すると，式（4）に対応して，

最尤推定値 x^ , y^m , y^uは，

表3.2.1　模擬飛行速度・高度
機速 高度(kft) P2 (kPa) T2 (℃ ) P0 (kPa) Run N0.

SLS 0 大気圧 常温 P2-0.5 T4-S225

T2-S160

T4-S227

SLS 0 大気圧 39.4 P2-0.5 T4-S229

M1.3 36 62.0 常温 30.0 T4-S234

M1.5 36 80.8 41 30.0 T4-S242

M1.5 40 66.6 41 30.0 T4-S242

M1.6 40 76.5 55 22.5 T4-S233

T1-S218

M1.6 45 60.1 55 22.5 T4-S239

M1.6 50 47.3 55 22.5 T4-S241

（SLS＝Sea Level Static　地上静止）

図4.1.1　1軸ターボジェットエンジンの物理モデル
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 x ＝ f (x,u) ＋ K (x,u) (ym－ gm (x,u))

 ym ＝ gm (x,u)

 yu ＝ gm (x,u)

＾ ＾ ＾ ＾ 
＾ ＾ 
＾ ＾ 

・ 

 （6）

となり，カルマンフィルタ・ゲインK(x^, u)は作動点の

非線形関数である。作動点が移動する場合，式（5）を

繰り返し解かなければならず，制御計算機への負荷が過

剰になるため，代表的作動点において求められたカルマ

ンフィルタ・ゲインK(x^, u)を全作動領域に適用するこ

とにする。これを一定ゲイン拡張カルマンフィルタと呼

ぶ。

4.3  1軸ターボジェットエンジンのCGEKFの導出

　1軸ターボジェットエンジンのエンジン状態変数xeは，

 xe ＝ (N, m3, u3, m4, u4, m5, u5)T （7）

ただし，N：回転数，m3：圧縮機出口ボリュームの蓄

積質量，u3：圧縮機出口ボリュームの蓄積内部エネルギ，

m4：燃焼器ボリュームの蓄積質量，u4：燃焼器ボリュ

ームの蓄積内部エネルギ，m5：ノズルボュームの蓄積

質量，u5：ノズルボリュームの蓄積内部エネルギである。

　エンジン要素特性変化を同定するため，チューニング

状態変数xcは，

 xc ＝ (sWc, sηc, sWt, sηt, sAn)
T
 （8）

とする。ただし，sWc：圧縮機流量パラメータ，sηc：圧縮

機効率パラメータ，sWt：タービン流量パラメータ，sηt：

タービン効率パラメータ，sAn：ノズル面積パラメータで

ある。カルマンフィルタは状態変数を推定するものであ

るため，

 xc ＝ 0・  （9）

により，xcを人為的な状態変数として組み込む。エン

ジン状態変数xeとチューニング状態変数xcを結合して，

拡張状態変数xを，

 x ＝ (xe
T, xc

T )T

    ＝ (N, m3, u3, m4, u4, m5, u5, 

          sWc, sηc, sWt, sηt, sAn)
T

 （10）

と定義する。CGEKFは，計測値ymと計測値の推定値 y^m

に差がある時，それを0にするようにxeとxcとを変化さ

せる。例えば，経年性能劣化や異物吸い込み等でエンジ

ン要素特性が変化すると，実機エンジンとエンジンモデ

ルに差違が生じ，計測値とエンジンモデルによる推定値

に差がでることになるが，CGEKFはその差をなくす最

も合理的なxcの変化を算出する。

　制御変数uは，一変数のみで，

 u ＝ Wf （11）

ただし，Wf：燃料流量である。計測可能変数ymは計測

項目の中から任意にとることができるが，ここでは，

 ym ＝ (N, P3, T3, P6, T6)T
 （12）

とする。ただし，P3：圧縮機出口圧力，T3：圧縮機出

口温度，P6：タービン出口圧力，T6：タービン出口温

度である。計測不能変数yuは，制御やモニタリングに

有用な変数として，

 yu ＝ (F, TIT, SFC,ηc,ηt.... )T （13）

とする。ただし，F：推力，TIT：タービン入口温度，

SFC：燃料消費率，ηc：圧縮機効率，ηt：タービン効率

である。

　各変数の次元は，次のようにまとめられる。

　①エンジン状態変数xe＝7

　②推定したいエンジン変数xc＝5

　③計測可能変数ym＝5

　④制御変数u＝1

カルマンフィルタが存在する必要条件は，モデルが可観

測（Observable）であることである。ここで考えている

1軸ターボジェットエンジンの場合，Espan～ a18）によると，

 (Xc の次元)  ＜─  (ym の次元) （14）

が必要条件となる。すなわち，同定したい変数の数は，

計測点数に等しいか，少なくなければならない。上の例

では両者とも5であるので，この必要条件は満足してい

る。

　エンジンの任意の作動点におけるカルマンフィルタ・

ゲインは次の手順で計算される。

（1） 図4.3.1のCGEKFモデルを作成し，シミュレーショ

ンソフトウエアの線形化機能等を利用して，代表

的作動点における拡張システム行列A, B, C, Dを

導出する。本報告ではSLSで最大回転数のときを代

表的作動点として選んだ。一般的にSLSで最大回転

数の場合がエンジンの各計測変数が最大値を示す

ことが多く，正規化等の際に便利であることがこの

作動点を代表的作動点として選んだ理由であるが，
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特に他の作動点を選んでも大きな不都合はない14）～

15）。CGEKFモデルの大部分はエンジンの非線形ダ

イナミックシミュレーションであり，このための汎

用ソフトウエアは開発済みである17）。

（2） 数値計算上の問題を避けるため，拡張状態変数，制

御変数，計測可能変数，計測不能変数のスケーリン

グ値を設定し，拡張システム行列A, B, C, Dを規

準化する。

（3） システムノイズ共分散行列Q，計測ノイズ共分散行

列Rおよびシステムノイズ伝達行列Gを仮定する。
Rは計測信号の統計的性質であり設定することはで

きるが，Q, Gを明確に設定することは困難である

ため，カルマンフィルタ設計時のチューニングのた

めの自由パラメータとする。ノイズ特性，応答速度

等を勘案して設定する。

（4） 行列（A, C）でシステムの可観測性（Observability）

を確認し，カルマンフィルタ・ゲインKを求める。

　図4.3.1のCGEKFモデルは実時間以上の演算速度で

実行されなければならない。いくつかのCPUを用いて

の演算時間は，表4.3.1の通りである。CGEKFモデルを

含むエンジン制御系のフレーム時間（積分刻み時間）は

0.01［s］（10000μs）程度であるから十分に余裕がある。

5．運転試験結果

5.1  CGEKFによる同定結果

　図5.1.1にエンジン運転試験によるオンライン性能同

図4.3.1　一定ゲイン拡張カルマンフィルタ（CGEKF）

表4.3.1　CGEKFの演算時間比較
演算時間 [μs]

平均 最大 最小

PentiumM 1.8GHz 16 51 15

PentiumIII 1.0GHz 30 60 28

PentiumIII 400MHz 75 80 71

図5.1.1　エンジン性能オンライン同定結果の一例
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定の結果の一例を示す。この図はSLSの状態において，

エンジンの回転数および可変排気ノズル開度を変えた

ときのクロス推力の推定値と，そのときの推力の計測値

を時系列で示している。一定ゲインカルマンフィルタに

とって観測変数であるNが変化した場合でも，直接観

測していない可変排気ノズル開度が変化した場合でも，

観測不能推定値である推力が精度良く推定できている

ことが分かる。

SLS試験

　図5.1.2より5.1.14まで，エンジン運転試験結果およ

びCGEKFによる推定・計算結果を示す。各図の左列は

観測変数およびCGEKF推定値を示し，上から順に回転

数（N），圧縮機出口圧力（P3），圧縮機出口温度（T3），

タービン出口圧力（P6）およびタービン出口温度（T6）

である。中列はチューニング状態変数を示し，上から順

に圧縮機流量パラメータ（sWc），圧縮機効率パラメータ

（sηc），タービン流量パラメータ（sWt），タービン効率パ

ラメータ（sηt）およびノズル面積パラメータ（sAn）を表

す。右列は観測不能変数を示し，上から順にタービン入

口温度（T4），圧縮機サージマージン（SM），グロス推

力（Fgross）およびロードセル推力（Fload）であり，ロード

セル推力についてのみCGEFKによる推定値と実際のロ

ードセル計測値を示す。

　図5.1.2は1軸ターボジェットエンジン4号機による

通算225回目の運転試験（T4-S225）結果で，模擬飛行

条件はSLSである。これはCGEKFによる最初のオン

ライン同定試験となる。観測変数については計測値と

CGEKFによる推定値がよく一致していることが分かる。

チューニング状態変数については圧縮機・タービンの

流量・効率についておおよそ0となっている。これは実

機エンジンとCGEKFを構成する非線形ダイナミックシ

ミュレーションプログラムとがよく一致していること

を示している。ノズル面積係数（sAn）が階段状にあがっ

ているが，このとき実際に可変排気ノズルを段階的に開

いており，事実と傾向が一致していることを確認してい

る。観測不能変数の推定値についてはロードセル推力の

みが計測値とCGEKF推定値の比較ができるが，両者に

おおよそ一定の差があり，あまり精度よく推定できてい

るとは言えない。

　図5.1.3は後日行なった2号機によるSLSでの試験

（T2-S160）結果である。観測変数についてはCGEKF推

定値とよく一致している。チューニング状態変数につい

ては，各パラメータともおよそ0付近を推移しているも

のの，エンジン回転数の急変により一時的に変動がある

ことが分かる。観測不能変数であるロードセル推力につ

いても推定値と計測値が比較的よく一致している。

　図5.1.4は4号機によるSLSでの試験（T4-S227）結果で，

T4-S225の翌日に実施したものである。T4-S225と異なり，

ロードセル推力計測値とCGEKF推力推定値がよく一致

している。T2-S160とT4-S227ではロードセル推力の計

測値と推定値が良く一致しているのに対して，T4-S225

ではずれがある原因は，ロードセル・推力架台・スリッ

プ等のガタなどによる計測不良や，設備の熱変形等に起

因する推力計測のヒステリシスなどの影響が考えられ

るが，現時点では特定できない。T2-S160は直前の運転

試験から2時間半程度あいており，T4-S227は直前の運

転ではアイドル確認運転を行なっていたのみであるの

に対し，T2-S225は直前の運転との時間間隔もあまりな

く，またその直前の運転もエンジン回転数の高い状態ま

でのものだったため，エンジン運転試験設備は十分に温

まっていたことを付言しておく。

SLS Hot Day試験

　図5.1.5は4号機による入口温度加熱状態でのSLS試験

（T4-S229）の結果を示したものである。観測変数につい

ては推定値と計測値がほぼ一致しており，チューニング

状態変数も目立った変化はなく，ロードセル推力計測値

も推定値とよく一致していた。

M1.3試験

　図5.1.6はM1.3試験（T4-S234）結果を示す。SLSの場

合と異なり，排気ノズル面積係数がややマイナス側に振

れている。テストチャンバ圧（P0）を大きく減圧して

排気ノズルがチョークしたところでの，可変排気ノズル

の特性がCGEKFで使用した通常のコンバージェントノ

ズルのモデルと差が大きくなったことに起因するもの

と思われる。

M1.5試験

　図5.1.7は飛行速度M1.5，飛行高度36kftでの試験

（T4-S242）結果であるが，M1.3と同様の傾向が見られる。

　図5.1.8は飛行速度M1.5，飛行高度40kftでの試験

（T4-S242）結果を示す。80％ Nのときのタービン出口

圧力（P6）計測値がセンサの下限を下回ってしまった。

ロードセル推力（Fload）計測値とCGEKF推力推定値が比

較的大きくずれた原因の一つと考えられる。

M1.6試験

　図5.1.9は4号機を用いた同じ飛行速度M1.6，飛行高

度40kftでの試験（T4-S233）結果を示す。80％ Nにおい

てタービン出口圧（P6）センサが下限となっているが，

全体的に計測値と推定値がよく一致しているよう見え

る。

　図5.1.10は1号機を用いた飛行速度M1.6，飛行高度

40kftでの試験（T1-S218）結果を示す。図5.1.9（T4-S233）

と使用したエンジンが異なる同じ飛行速度・高度の試験

である。この試験ではタービン出口圧力（P6）センサ

をよりレンジの広いものに変えたため，タービン出口
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図5.1.2　エンジン性能推定結果：SLS（T4-S225）

図5.1.3　エンジン性能推定結果：SLS（T2-S160）
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図5.1.4　エンジン性能推定結果：SLS（T4-S227）

図5.1.5　エンジン性能推定結果：SLS Hot Day（T4-S229）
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図5.1.6　エンジン性能推定結果：M1.3（T4-S234）

図5.1.7　エンジン性能推定結果：M1.5 36kft（T4-S242）
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図5.1.8　エンジン性能推定結果：M1.5 40kft（T4-S242）

図5.1.9　エンジン性能推定結果：M1.6 40kft（T4-S233）
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図5.1.10　エンジン性能推定結果：M1.6 40kft（T1-S218）

図5.1.11　エンジン性能推定結果：M1.6 45kft（T4-S239）
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圧力（P6）も正確に計測できている。約1,665から3,375 

secまで可変排気ノズルを40度開いており，タービン出

口圧力（P6）が同じ回転数で比べると下がっている。

チューニング状態変数のノズル面積パラメータ（sAn）の

推定結果も同時間に値がやや増えており，可変排気ノズ

ルを開いている事実と同じ傾向を示していることを確

認している。ロードセル推力（Fload）推定については可

変排気ノズルの操作があったにもかかわらず全体的に

よく一致している。

　図5.1.11は4号機による飛行速度M1.6，飛行高度

45kftでの試験（T4-S239）結果を示す。本試験ではター

ビン出口圧力（P6）センサが完全に計測下限リミット

にぶつかって計測結果がほぼフラットになっている。し

かしロードセル推力（Fload）の推定は比較的よくできて

いる。

　図5.1.12は4号機による飛行速度M1.6，飛行高度

50kftでの試験（T4-S241）結果を示す。この試験条件で

もタービン出口圧力（P6）センサが完全に計測下限リ

ミットとなり，計測結果がフラットとなっている。この

試験条件ではロードセル推力（Fload）計測値と推定値の

ずれが大きくなっている。

　これまでの試験結果を見て，以下のことが言える。

まず全体的には性能推定がおおよそうまくできている。

センサ計測に不良がある場合，推定精度が悪化する傾向

がある。

5.2  4センサ入力による推定

　1軸ターボジェットエンジン4号機を用いたATF試験

ではタービン出口圧力（P6）センサの選定ミスにより，

正確な計測ができないケースが発生した。ここでは，タ

ービン出口圧力（P6）センサを使わない，4センサ入力

による推定を行なって結果を比較してみる。5センサ入

力で設計したCGEKFをなるべくそのまま使うために以

下のようにタービン出口圧力（P6）を与え，推定値（P^6）

と計測値の誤差がないものとして扱う。

 P6 ＝ P6^  （15）

　このときの推定値（P^6）はCGEKFのいわば出たなり

であるが，（15）式によりP6がCGEKFの他のパラメー

タの推定に影響を与えることはない。

　図5.2.1は飛行速度M1.6，飛行高度40kftでの試験

（T4-S233）の試験データを使って，CGEKFの観測変数を，

タービン出口圧力（P6）を外して合計4個のセンサ入力

で推定を行なった結果である。図5.1.9と比較してター

ビン出口圧力（P6）はCGEKFの推定から外したため大

きくずれているが，ロードセル推力（Fload）については

よく推定できている。

図5.1.12　エンジン性能推定結果：M1.6 50kft（T4-S241）
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図5.2.1　4センサ入力による推定結果：M1.6 40kft（T4-S233）

図5.2.2　4センサ入力による推定結果：M1.6 40kft（T1-S218）
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　図5.2.2は飛行速度M1.6，飛行高度40kftでのT1-S218

の試験データを使って，CGEKFの観測変数を4センサ

入力で推定を行なった結果である。この試験ケースでは

タービン出口圧力（P6）センサはレンジの広いものを

しているため，計測値は信頼できる。図5.1.10に比較し

てP6はCGEKFの推定から外したため大きくずれてお

り，可変排気ノズルの変化によるタービン出口圧力の変

化やノズル面積パラメータ（sAn）の変化も顕著には見ら

れなかった。しかしロードセル推力については80％ N

で推定精度が悪化しているものの，推定不能には陥らず，

安定して推定を行なうことができた。

　図5.2.3は飛行速度M1.6，飛行高度50kftでのT4-S241

のデータを使用した4センサ入力での推定結果を示す。

タービン出口圧力（P6）の計測不良を含む5センサ入力

による推定結果を示す図5.1.12と比較して，ロードセル

推力（Fload）の推定精度が著しく向上している。

　以上の結果により，以下のことが言える。5センサ入

力で設計したCGEKFでも4センサ入力で使用しても安

定な出力を得ることができる場合もある。またセンサ計

測不良が顕著なとき，そのセンサ入力を切り捨てること

により，推定精度を向上できる場合もある。

5.3  CGEKFの動的推定に及ぼすモデルの影響

図5.2.3　4センサ入力による推定結果：M1.6 50kft（T4-S241）

　CGEKFの推定では，動的な精度は保障されていない

ため，エンジンの回転数が大きく変化するような場合

には，チューニング状態変数も大きく変動する傾向が

ある。図5.3.1は4号機によるSLS試験（T4-S225）データ

を用いてCGEKFの推定の動的な挙動に及ぼす温度セン

サの時定数（tc）の影響を比較したものである。エンジ

ン回転数を80％ Nから50％ Nへ下げたとき，観測変数

のうち圧力に関する変数（P3およびP6）については時

定数を変化させても推定精度にほとんど影響はないが，

温度に関する変数（T3およびT6）については時定数が

比較的大きい場合に推定精度が向上していることが分

かる。またチューニング状態変数について，タービン流

量パラメータ（sWt）以外は時定数が比較的大きいほうが

変動値は概ね小さめになっている。これはCGEKFに今

回使用した非線形ダイナミックシミュレーションプロ

グラムにはロータ等の機械的ダイナミクスおよび作動

流体の熱力学的ダイナミクスは組み込まれているのに

対して，熱伝導・熱容量などの応答の比較的遅いダイナ

ミクスを組み込んでいないことに起因すると思われる。

つまり，実際の熱電対の時定数は1秒弱程度と思われる

が，もっと時定数を大きくすることによって温度的には

あたかも熱伝導等のダイナミクスを近似するため動的

な推定精度が向上するものと考えられる。

This document is provided by JAXA.



14 宇宙航空研究開発機構研究開発報告　JAXA-RR-07-044 151軸ターボジェットエンジンのオンライン性能推定試験

6．まとめ

　1軸ターボジェットエンジンの非線形ダイナミックシ

ミュレーションプログラムを基にした一定ゲイン拡張

カルマンフィルタ（CGEKF）を構築した。このフィル

タを用いて実機エンジンのSLSからM1.6・高度50kftま

での模擬飛行状態での性能推定試験を実施した。推力の

推定値について概ね計測値と一致していることを確認

した。観測変数5個でチューニング状態変数5個の条件

で設計したCGEKFでも，推定精度が多少悪化するが観

測変数4個でチューニング状態変数5個でも性能推定が

可能な場合があることを示した。
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　本研究はJAXA・環境適応エンジンチームが進めてい
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