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发动机喘振裕度自适应控制

南京航空航天大学　　孙健国* * 　黄金泉

【摘要】　本文研究飞行/推进系统一体化控制中的发动机喘振裕度自适应控制。通过一定的控制

作用, 使发动机在所有飞行条件和工况下都保持一定的喘振裕度, 从而充分发挥发动机的潜力。将

发动机大偏差模型、进气道及飞机模型综合在一起, 构成飞机/推进系统一体化数学模型, 以进行

发动机自适应控制的仿真。计算机仿真表明,发动机自适应控制具有很好的性能效益,例如在飞行

高度 H = 10 公里, 飞机由 M a= 0. 65 加速到 Ma= 0. 90,在采用自适应喘振裕度控制后, 双发动机

推力提高 16% , 飞机加速时间缩短 23% , 大大提高了飞机性能。
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1　前　言

　　现代飞机都有若干个控制系统[ 1] ,按传统方法, 这些控制系统都是独立进行设计,不考虑

相互间的耦合作用。实际上,飞机作为一个整体,其各系统间的相互耦合作用是显而易见的。因

此,飞行与推进系统一体化控制是现代飞机的发展趋势。本文采用基于李雅普诺夫直接法的模

型参考自适应方法
[ 2]
来研究飞行/推进系统一体化控制中的发动机喘振裕度自适应控制。

发动机的不稳定工况, 如喘振或旋转失速, 是影响飞机安全的严重问题。在飞行中必须避

免发生这种不稳定工况,那就要使发动机有足够的喘振裕度。但是在不同的飞行条件下,发动

机的喘振裕度是不同的 [ 3]。为了保证在所有情况下发动机都不喘振,传统的设计方法是:以发

动机在最恶劣的工况下有足够的喘振裕度进行设计,而在其它工况,发动机喘振裕度就显得很

大。实际上这意味着以牺牲发动机性能为代价,求得发动机稳定工作。本文提出的发动机自适

应控制要使发动在所有工况下都保持一定的喘振裕度。既保证发动机稳定工作,又不使喘振裕

度偏大,从而充分发挥发动机的潜力。在实际飞行中的某些飞行条件下,当发动机喘振裕度比

较大时,由于喘振裕度比较富裕,可以关小尾喷口面积,上调发动机压比,此时高压压气机压比

也增加[ 4] ,使高压喘振裕度减小,并保持在一个较小值上。上调的发动机压比使发动机推力增

加,从而充分发挥发动机的潜力,提高飞机性能。

2　飞机/推进系统一体化数学模型

　　本文以飞机平飞加速性能来评价喘振裕度自适应控制的效果,因此我们建立飞机平飞加

减速模型。有关的飞机参数及性能曲线由某型飞机的设计资料查得。

在推进系统建模中,按部件法建立一个能描述推进系统全工作过程的进气道及双转子发

动机非线性大偏差数学模型。由于发动机中容积动力学的时间常数很小。我们在仿真中采用
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不考虑容积动力学的发动机模型
[ 5]
。

将上述飞机模型及推进系统模型综合在一起构成飞机/推进系统一体化模型。必须指出的

是上述非线性大偏差模型仅用于一体化控制的数字仿真研究,而在推导自适应控制规律时,则

采用以状态方程形式表示的简化数学模型。仿真表明,由状态方程推导的自适应控制规律能有

效地控制非线性大偏差模型。这充分说明了本文所提出的自适应控制规律对被控对象的变化

有很好的鲁棒性。

3　发动机自适应控制

　　发动机是时变的多变量非线性系统。对于这复杂的系统,用经典的 PID控制难以满足要

求[ 6]。本文采用基于李雅普诺夫直接法及分散控制概念的模型参考自适应控制。发动机被控制

量为低压转子转速 n-l 及高压喘振裕度 SM h,控制变量是主燃油流量 W f 和尾喷口面积A 8。

必须注意的是,当喘振裕度较大时,用关小尾喷口,上调发动机压比以增加发动机推力,同

时涡轮温度也随之增高,需要用温度限制器限制涡轮温度不超过极限值。因此,在控制喘振裕

度时,必须同时监控涡轮温度。当涡轮温度接近极限值时,使用适当的逻辑,将喘振裕度控制转

换为涡轮温度限制。下面简述自适应控制方法。

图 1　自适应喘振裕度控制器

设被控制对象模型为:

X
-
�

p i = A piX- pi + B- piU i

式中, X- pi = [ X pi1 , X pi2 ]
T
= [ X pi ,

X
�
p i]
T
为状态向量。U i 为控制变

量。

A p i =
0 1

- bp i - ap i

B
-
p i = [ 0, K p i]

T

　　取参考模型为:

X
-�
mi = A miX- mi + B- miR i

式中, X- mi= [ X mi1 , X mi2]
T= [ X mi , X�mi ] T 为参考模型状态向量。

Ami =
0 1

- bmi - ami
　　,　　B-mi = [ 0, K mi ] T

R i 为参考模型输入量。

设自适应律结构为:

U i = K f i( R i - X p i) + K i1X p i + K i2X�pi + K i3R i

式中K 为增益。适当选取正定李雅普诺夫函数 V ,并使其一阶导数 V�为负定,可得自适应律

K ij = �ij e12iY ij + �ij∫
t

o
e12iY ij dt + K ij ( o)　　i, j = 1, 2, 3

式中 e i= X mi- X p i为误差, �ij、�ij> 0。e12i= eiP i12+ e�iP i22, Y i1= X p i, Y i2= X�p i, Y i3= R i , P i12、P i22为

实对称正定阵的元素。

自适应喘振裕度控制器的方块图如图 1所示。根据分散控制概念,各控制器的被控对象均

分别以二阶状态方程表示, 而各对象间的耦合作用通过自适应律本身的鲁棒性来解决。这样大
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大简化了自适应控制律,最后可得发动机自适应控制系统的方块图如图 2所示。

图 2　自适应控制系统

控制系统按预定的控制

逻辑自动选择自适应喘振裕

度控制或自适应温度限制器

工作。当涡轮后温度 T
*
6 低

于预定的阈值 T
*
bst时, 自适

应喘振裕度控制器工作,使

高压喘振裕度 SM h 保持在

一定较小的值。当涡轮后温

度接近 T
*
bst时, 便切换到自

适应温度限制器工作, 使涡

轮后温度不超过极限值。

4　飞行/推进系统一体化控制

　　如前所述,发动机自适应控制能充分发挥发动机潜力,提高飞机性能。为此,我们进行了飞

行/推进系统一体化控制的数字仿真研究。下面进行平飞加速数字仿真以评价其效果。

图 3表示在飞行高度 H = 10公里, 初始马赫数Ma0= 0. 6时,飞机平飞过程中,发动机及

图 3　有无自适应喘振裕度控制时,发动机各参数变化(平飞加速)

飞机有关参数的变化历程。图中Ma
′
、SM

′
h、n

′
l 及 T

*
6 分别是无喘振裕度自适应控制时, 飞行马
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赫数、高压喘振裕度、低压转速及涡轮后温度的响应曲线,其余均为有喘振裕度自适应控制时

有关参数响应曲线, 其中 F 为推力、Q为飞行阻力、nlm为参考模型的低压转速,其余参数如前

所述。图中两种情况的仿真均采用自适应转速控制。飞机从 Ma= 0. 6开始水平加速飞行, 5秒

内发动机加速完毕保持在最大状态, 即低压转速 n-l= 1. 005(图 3b) ,没有自适应喘振裕度控制

时, 160秒后,飞机加速完毕(图 3a ) ,飞行马赫数为 0. 989, 发动机推力为 29870N, 涡轮后温度

T
* ′
6 = 830. 3� (图 3d) ,尾喷口面积保持不变,高压喘振裕度为 SMh= 17. 25% (图 3c)。当采用

自适应喘振裕度控制后,将高压喘振裕度减小到 11. 75% (图 3c) ,在 t= 9. 75秒时,涡轮后温

度达到阈值, 涡轮温度限制器投入工作。使 T
*
6 限制在 955� (图 3d) , 发动机推力增加到

34574N (图 3a) ,增加约 16% ,从而缩短飞行加速时间,提高飞机加速性能。就这两种情况的飞

机加速线性段来比较,无自适应喘振裕度控制时,飞机由Ma0= 0. 65到Ma0= 0. 90,加速时间

需要 64. 34秒。采用自适应喘振裕度控制后,飞机加速到同样的马赫数仅需 49. 54秒,加速时

间缩短 23%(双发动机)。

由上述仿真结果还可以看出,当自适应喘振裕度控制器工作时, 由于尾喷口面积的变化,

给转速以很大的干扰, 而自适应转速控制器自动改变供油量以保持转速不变。由图3b 可见,当

低压转速加速到 1. 005后,燃油量 W f 变化较大, 但转速波动不大,也就是说尽管各参数间有

很强的耦合作用, 我们所设计的自适应控制系统能有效地进行多变量控制解耦。

我们在各种不同飞行条件下进行了平飞加速仿真。仿真结果表明,在飞行包线的不同位

置,本文所设计的自适应控制系统均能满意地工作, 达到预期效果。限于篇幅,不再列出在飞行

包线不同位置的各种仿真结果。

在发动机的不同工作状态及飞行包线的不同工作点上,所设计的自适应律能很好地适应

对象的非线性,时变性及环境干扰。对于控制低压转速及高压喘振裕度这样的双变量系统,在

采用了分散控制概念后,自适应控制规律对被控对象的变化及环境干扰有很好的鲁棒性。

计算机仿真表明, 本文设计的发动机喘振裕度自适应控制充分发挥了发动机潜力,大大提

高了飞机性能。例如在 H = 10公里,飞机由 Ma= 0. 65加速到 Ma= 0. 90, 在采用了自适应控

制后,加速时间缩短了 23%,在飞行包线内的其它高度平飞加速亦有类似效果。

本文由管彦深教授提供发动机开环模型,特此深表感谢!
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EFFECTS OF EXTERNAL EXCITAION
ON THE LEADING- EDGE SEPARATION FLOWFIELD

Xu Cheng ( East China Institute of Techology )

Zhang Shiying, Zhou Mingde (Nanj ing Aeronaut ical Institute)

ABSTRACT　　　　T his paper presents the comparison of the leading-edge separation

flow w ithout and w ith the excitation of select fr equency. A variety of ex citation effects on the
separ at ion flowf ield are revealed as ( 1) delay ing separat ion f low o r decreasing separat ion f low

area, ( 2) modify ing turbulence st ructure, intensify ing turbulent activity and enhancing grow th
rate of separ ated shear layer, ( 3) enhancing backf low act ivity o f local r eg ion, ( 4) pr omot ing

reattachment and changing separat ion pat terns and vortex dist ribut ion, ( 5) w eakening
turbulence fluctuat ion of w ake flow , and ( 6) increasing inclinat ion of w ake flow .

AN INVESTIGATION OF SWIRL FLOW FIELD
IN PNEUMATIC CONVEYING DUCT

Huang Xijun, Dong Jinzhong
( Beij ing University of Aeronaut ics and Astronaut ics)

ABSTRACT　　　　Sw ir l f low f ield of a pneumat ic conveying system is invest igated

exper imentally. The sw irling flow is imparted to the flow by the use of sw irl vanes. A five-

hole probe is used for measuring the tangent ial ang le of flow、ax ial velocity、stat ic pressure
of f low and sw irl number in the f low sect ions o f the convey ing system. It is shown that the
existence of cent ral scr ew conveyer produces the contrary sw irl f low under some of the sw irl

vane ang le condit ion. T he larg er ax ial velocity is produced in the outer annular layer of f low .

The max imum value of sw irl number in the flow sect ions is ag reed w ith the simplified

theoret ical relat ion.

ADAPTIVE ENGINE STALL MARGIN CONTROL
Sun Jianguo, Huang Jinquan

(Nanj ing Aeronautical Institute)

ABSTRACT　　　　T his paper proposes an adapt ive engine stall mar gin control
( AESMC ) for integ rat ion of f lig ht and propulsion controls. U sing the model r eference

adaptive control ( MRAC) technique, the AESMC is to adjust exhaust nozzle area to uptrim

the engine pressure rat io so that the engine stall marg in r emains a small constant value in all
oper at ion condit ions and in full flig ht envelope. Benefit of the contr ol system is to increase

eng ine thrust and to reduce aircr af t accelerat ion time. In o rder to evaluate the performance o f
the AESMC, a nonlinear integr ated flight / propulsion model is developed. Digital simulation

of the IFPC sy stem is perfo rmed. The simulat ion results show that the IFPC system w ith the
adaptive controller developed has good effect iv eness for all oper at ion condit ions and fo r full

fl ig ht envelope. For example, the thrusts of two eng ines are increased 16% , and aircraft
accelerat ion t ime is reduced 23% at alt itude 10km and M ach number f rom 0. 65 to 0. 9.

310 Journ al of Aerospace Pow er Vol. 8


