
1996年 9月收稿; 1996年 1月收到修改稿。3 3 西安市西北工业大学 709教研室　710072

第 12卷　第 4 期 航空动力学报 V o l112 N o14

1997 年 10月 Journa l of Aerospace Power O ct. 　1997

多约束自适应控制
在航空发动机自动试车中的应用

西北工业大学　　　樊　丁3 3
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【摘要】　对采用模型参考自适应控制方法设计带有多项约束条件的航空发动机试车自动试车控

制系统进行了研究。仿真结果表明:这种控制方法不仅对被控对象含有的非线性环节,以及被控对

象参数在较大范围内的变化具有较好的适应能力。而且当约束条件超限时,通过对控制器参数的

调整,可使主控参数和约束条件参数均满足相应的控制指标。

　主题词:　自适应控制　约束条件　航空发动机　试车台
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1　自动试车控制系统设计
1. 1　控制对象模型

　　试车控制器是以波波夫超稳定性理论为基础设计的模型参考自适应控制器。控制对象由

试车台油门操纵装置加上航空发动机构成。主控参数为推力,其基本模型 (归一化模型)如图 1

所示。此模型中的限幅及滞环非线性是由于试车台油门操纵装置的实际油门转角最大最小允

许值及装置与发动机油门手柄连接机构而造成的。其线性部分的参数变化范围为: 015Νn< Ν<

113Νn; 017Ξn< Ξ< Ξn。

图 1　被控对象 (上限= 1,下限= 0,宽度= 011◊ ) 图 2　高压压气机转速约束参数模型

图 3　低压压气机转速约束参数模型 图 4　涡轮后温度约束参数模型

高、低压压气机转速约束参数模型分别为图 2和 3所示,涡轮后温度约束参数模型如图 4

所示。主控参数的控制指标是: 阶跃响应调节时间≤20秒,超调量≤5◊ 。系统的稳态误差≤

2◊ 。主控参数的参考模型数学表达式确定为:



Gm (S ) = Ξ2
nö(S 2 + 2ΝΞnS + Ξ2

n) = 21371369ö(S 2 + 21649164S + 21371369)

　　此模型所具有的时域动态指标为:阶跃响应的超调量 Ρ= 5◊ ;峰值时间 tp = 4秒。

1. 2　自适应模型跟随控制算法推导和参数数值确定

　　设航空发动机推力的传递函数线性部分为:

Y p = b
δ

0Λö(S 2 + a
δ

1S + a
δ

0) = M
δ (S ) öN

δ (S ) (1)

参考模型的传递函数为: Y m = b0p ö(S 2 + a1S + a0) = M (S ) öN (S ) (2)

图 5　系统的等价结构

　　广义输出误差: Ε= Y m - Y p

设计的目标是: 确定对象的控制

输入 Λ,使得对于任何的输入 p 以及

在 Ε(0) = 0 的条件下, 都有 Ε( t)趋于

零。设计方案中的限制是: 不能使用

Y p 和 p 的导数。但能够使用由状态变

量过滤器得到的 Y p 和 p 的过滤导数

Y p f与 p f。于是,系统的等价结构如图

5所示。图中: B (S )、Bδ(S )、C (S ) , D
+

(S )均为 S 的多项式。要使系统能达到模型跟随的目的,必须有:

Y p (S ) öp (S ) = B (S )Mδ (S ) ö[C 3 (S )N
δ (S ) + D 3 (S )Mδ (S ) ] = M (S ) öN (S )

求解上式可得:

Λ = [ - Bδ(S ) Λf + B (S ) p f - D 3 (S ) Y p f ]öbδm = K 1S Λf + K 2p f + (K 3S + K 4) Y p f

其中: K 1 = bδ0öC 0bδm　,　K 2 = bδ0öbδm　,　K 3 = - d 3
1 öbδm　,　K 4 = - d 3

0 öbδm

C 0 = 20　,　bδm = bδ0öC 0　,　d 3
1 = △a1 = a1 - aδ1　,　d 3

0 = △a0 = a0 - aδ0

Λf = Λö(S + C 0)　,　Y f = Y p f ö(S + C 0)　,　p f = p ö(S + C 0)

由上式即确定了自适应控制器的结构。由于被控对象模型参数的不确定性,可知K 1—K 4 是可

调变量 (自适应变量) ,则由被控对象基本模型参数算出的 K 1—K 4 的数值即是各可调变量的

初值 (令其分别为 K 10、K 20、K 30和 K 40)。

利用波波夫超稳定性理论,当可调参数 K 1—K 4 的自适应调节规律为:

Kα
1 = Α1V Λf bδm p　 (Α1 > 0)　,　Kα

2 = Α2V p f　 (Α2 > 0)

Kα
3 = Α3V Y p f p　 (Α3 > 0)　,　Kα

4 = Α4V Y p f　 (Α4 > 0)
(3)

可使上述控制系统满足超稳定要求。

根据前述推导可算出控制器参数数值如下: Α1= 0198 , Α2= 0169 , Α3= 96 , Α4= 2168

K 10 = 1　,　K 20 = 38717954　,　K 30 = - 37112124　,　K 40 = - 36717954

2　数字仿真和结果分析
2. 1　带有非线性环节的自动试车模型参考自适应控制系统的数字仿真和结果分析

　　仿真结构示意图如图 6所示 (不含虚线框部分)。表 1为慢车至各种不同状态的阶跃响应

结果。可以看出:控制系统能够满足设计要求。
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图 6　仿真结构示意图

表 1　阶跃响应结果

最大连续状态 0185最大连续 016最大连续 014最大连续

调节时间 (秒)

超调量 (◊ )

稳态误差 (×e- 4)

713

0127

7143

612

0133

15

419

0146

- 9111

419

3104

- 5186

当主控参数推力线性部分模型参数在 014Νn≤Ν≤2Νn , 015Ξn≤Ξ≤8Ξn 范围内变化时控制系统

的输出响应仍可满足系统的控制指标。这表明控制器的适应性较好。

2. 2　自适应控制器参数对约束条件的影响

　　约束参数的超限原因一般有: (1)环境条件变化; (2)试车控制器参数不匹配; (3)发动机性

能不满足设计指标。本文的研究适用于解决前两项超限原因。

含有约束条件的系统仿真结构如图 6所示 (包括虚线框部分)。当系统出现异常情况而超

温或超转时,也就是约束条件超限时,可将其分为: (1)约束条件参数在过渡过程中的“超调”型

超限情况; (2)约束条件参数的稳态值超过门限值的情况。

设高压压气机转速约束条件的门限值为 1108 (百分比转速,下同) ,为模拟高压压气机转

速的“超调”型超限, 将其基本模型的线性部分参数改为: G (S ) = 011018ö(S
2 + 0125S +

011018)。对控制律及控制器参数整定的研究表明,可以通过调整 K 30来改变系统主控参数及
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约束条件参数的超调量。控制器其余各参数数值保持为原设计值仅改变 K 30的仿真结果示于

表 2的左半部分。可以看出,随着 K 30的减小,主控参数的超调量和高压压气机转速的最大值

也随之减小。当 K 30由- 37112变至- 1071时,高压压气机转速的最大值降至 110696,小于约

束门限值 1108,而此时,主控参数的调节时间和稳态误差仍可满足系统的控制指标要求。

表 2　仿真结果

K 30和 K 40 - 37112 - 47112 - 67112 - 1071 - 36718 - 37718 - 38718 - 40018

推力调节时间 (秒)

推力超调量 (◊ )

稳态误差 (×e- 4)

N H 最大值 (◊ )

N H 稳态误差 (×e- 4)

713

0111

- 21115

111286

73

717

0105

- 21632

111238

69

915

010

- 21677

111005

57

1117

010

- 11096

110696

45

713

0111

- 21115

110984

817

718

010

- 180

110719

519

718

010

- 489

110459

262

718

010

- 783

110138

- 55

同样设高压压气机转速约束条件的门限值为 1108,再将高压压气机转速约束条件参数改

为: G (S ) = 0111ö(S 2+ 013605S + 011018)。除 K 40以外对其余控制器参数保持不变的仿真结果

如表 2右半部分所示。可以看出,随着 K 40的减小,系统主控参数的稳态误差向负误差方向增

大,高压压气机转速的稳态误差则逐渐减小。当K 40= - 37718时,高压压气机转速的稳态值等

于 110719。小于门限值 1108,而此时系统主控参数仍可满足控制指标的要求。

因此,通过以上分析可以得出以下结论: 当系统约束条件参数出现超限情况时,如没有稳

态误差,则减小 K 30的数值。可使系统在主控参数满足控制指标的情况下,使约束条件得到满

足。当出现稳态误差时,应首先减小 K 40数值,此时系统主控参数的稳态误差随之增大,而约束

条件参数的稳态误差会减小。此时,检查约束条件参数是否满足门限要求。如满足门限要求,

则检查系统主控参数是否满足控制指标。否则继续减小K 40数值,当系统主控参数的稳态误差

接近于- 2◊ 时 (系统推力参数的允差下限) ,若系统约束条件仍未满足要求,此时,可改为减小

K 30的数值。如仍达不到控制指标,则发动机只有停车,分解检查。

仿真结果表明约束条件低压压气机转速、涡轮后温度的超限情况也有同样结论,且发动机

同时出现超温与超转时,其分析情况也与高压压气机转速超转情况相同。只是在考虑两个以上

约束条件均出现超限情况时,以其中超限严重的作为系统参数调整的依据即可。

结论　利用模型参考自适应控制方法设计的航空发动机试车台推力控制系统具有良好的

跟踪能力,其结构简单且容易实现,仿真结果证明: 该控制系统对非线性被控对象以及被控对

象模型参数的较大范围的变化都具有较好的适应能力。当系统出现超转、超温等异常情况,即

约束条件参数在一定范围内超限时,可通过修改控制器参数加以调整。
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A TWO - PHASE AFTERBURNER COM BUST ION MOD EL
Zhu Zuoj in and Chen Y il iang

(13th D ep t. U n ivers ity Science and Technology of Ch ina , H ef ei　230026)

Zhang X iaochun
(Shenyang A eroeng ine Resea rch Ins titu te, Shenyang)

ABSTRACT　　　　A cco rding to the fundam en ta l concep t of tw o- flu ids, the govern2
ing equat ion s fo r descrip t ion of gas- drop lets tu rbu len t com bu st ion in an afterbu rner of jet

engine have been fo rm u la ted, in w h ich the impo rtan t in ject ion effect of the drop lets in after2
bu rner has been taken in to deta iled con sidera t ion. T he Farve average m ethod has been em 2
p loyed to rep resen t the effects of tu rbu len t com bu st ion in the afterbu rner. T he m u lt ip le t im e

scale tu rbu len t k- Εmodel p ropo sed by K im is app lied to calcu la t ing the eddy visco sity of the

tu rbu lenct f ield. T he heat f lux radia t ion model has been taken to con sider the effect of rad ia2
t ion at h igh temperatu re, the simp le one step chem ical react ion model is u sed to app rox im ate

the com bu st ion of kero sene. T he chem ical react ion ra te is assum ed to be con tro lled by eddy

b reak up p rocess, and the react ion ra te is modif ied by p rem ixed react ion model in A rrhen iu s

fo rm. T he app lica t ion of S IM PL E algo rithm indica tes that the p resen t tw oflu id model can

calcu la te the tw o - phase tu rbu len t com bu st ion in the jet engine afterbu rner and ob ta in rea2
sonab le resu lts.

Key W ords　A ircraft engines　Gas- liqu id flow　A fterbu rners　Com bu st ion

NUM ER ICAL SIM ULAT ION OF COM BUSTOR FLOW S
Xu Hang and Huang Yang

(4th D ep t. B eij ing U n ivers ity of A eronau tics and A s tronau tics, B eij ing　100083)

ABSTRACT　　　　A m ethod has been developed fo r calcu la t ion of th ree- d im en sional

f low s in aeroengine com bu sto r including diffu ser and flam etube, inner and ou ter annu lu ses.

T he 3D body- fit t ing grid has been genera ted to deal w ith the comp lex geom etry of the com 2
bu sto r. T he non- staged grid schem e and k- Ε tu rbu lence model has been adop ted. T he m ass

flow ing though t p rim ary ho les, d ilu t ion ho les and film coo ling ho les has been calcu la ted. T he

calcu la ted resu lts are con sisten t reasonab ly w ith the experim en ta l m easu rem en ts.

Key W ords　N um erica l sim u la t ion　Com bu st ion cham bers　T u rbu lence

AEROENGINE TEST AUTOM AT ION
OF ADAPT IVE CONTROL W ITH RESTRA INTS

Fan D ing
(7th D ep t. N orthwes tern Polytechn ica l U n ivers ity , X i’an　710072)

L i Runzh i
(Southern Powerp lan t M ach inery Corp ora tions, Zhuzhou　)

ABSTRACT　　　　A n au tom atic con tro l system of aeroengine test has been designed,

based on the m ethod of model reference adap t ive con tro l w ith rest ra in ts. A cco rd ing to its

sim u la t ion resu lts, th is m ethod has good adap tab ility w hen the con tro lled m em ber con ta in s

non- linear elem en ts o r the con tro ller m em ber varies in a large range. T he sim u la t ion resu lts

a lso show that , the con tro lled system st ill has sa t isfacto ry perfo rm ance index by regu la t ing
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the con tro ller’s param eters, even if the rest ra in ts are ou t of lim its.

Key W ords　A dap t ive con tro l　Con stra in t condit ion s　A ircraft engines　T est rig

ADAPT IVE PRED ICT IVE P I CONTROL BASED
ON NEURAL NETWORKS

FOR EL ECTROHYD RAUL IC FORCE SERVO SY STEM
He Y ubin , Yan Guirong, Zhang Zh idong, Xu J ianxue

(The N a tiona l Key L abora tory of M echan ica l S tructu ra l S treng th and V ibra tion ,

X i’an J iaotong U n ivers ity , X i’an　710049)

ABSTRACT　　　　A n adap t ive p redict ive P I con tro llo r based on neu ra l netw o rk s fo r
electrohydrau lic servo system is p resen ted w ith respect to its comp lex non linearit ies and un2
certa in t ies. T he m ethod can be realized by a para llel st ructu re w h ich is compo sed of a rea l-

t im e con tro ller fo r rea l- t im e con tro l opera t ion, a p redict ive con tro ller fo r regu la t ion of con2
t ro l param eters and a supervising m echan ism to determ ine w hether o r no t the rea lt im e con2
t ro ller is rep laced by the p redict ive con tro ller acco rd ing to the varia t ion s of con tro l perfo r2
m ance. T hu s, the rea l- t im e con tro ller can be adju sted independen t ly of the rea l opera t ion

of the con tro lled system by in troducing neu ra l netw o rk s as p redict ive model and p redict ive
con tro ller. It avo ids the diff icu lty of the rea l- t im e con tro l in con tro l m ethods based on neu2
ra l netw o rk s, thu s m akes the on - line learn ing con tro l of comp lex system s po ssib le. T he

learn ing ab ility of neu ra l netw o rk s enab les the p redict ive model to be modif ied on - line to

sim u la te the behavio r of the con tro lled system , and m akes the p redict ive con tro ller ad2
ju stab le adap t ively to varia t ion of the system dynam ical p ropert ies. Sim u la t ion resu lts demon2
st ra tes its sa t isfacto ry con tro l perfo rm ance and it has been app lied to a electrohydrau lic servo

structu ra l test ing system w ith success.

Key W ords　E lectrohydrau lic　Servo system s　N eu tra l netw o rk s　A dap t ive con tro l

B IAS EST IM AT ION RESEARCH OF FAUL T D ETECT ION
IN L IQU ID ROCKET ENGINE

Huang M inchao and Chen Qizh i
(D ep t. of A erosp ace Technology, N a tiona l U n ivers ity of D ef ense Technology, Changsha　410073)

ABSTRACT　　　　Tw o accum u lat ive erro r indices are defined as the discernm en t sig2
nals of the fau lt detect ion in a liqu id p ropellan t rocket engine. T he b iases of the fau lt detec2
t ion are selected by w ay of the in terval est im at ion s of the discernm en t signals, and the opera2
t ion condit ion s of the rocket engine are mon ito red on the basis of the b iases derived from the
in terval est im at ion s. M o reover, the m ax im um op tim al quest ion s of the fau lt iso la t ion th resh2
o lds are con sidered w ith the aid of the p robab ility den sity funct ion fo r the discernm en t sig2
nals of the fau lt iso la t ion. T he data analysis of the test f irings in a large tu rbo- pump fed liq2
u id rocket engine demo stra tes that the est im at ion techn iques of confidence in terval can im 2
p rove fau lt detect ion t im e compared to the cu rren t engine redline mon ito ring system. In the

detect ion of anom alou s test f irings, bo th of the accum u lat ive erro r indices co rrect ly detected

all fau lts. In the detect ion of no rm al ones, no fa lse a larm s w ere indica ted by the first accum u2
la t ive erro r index, w h ile on ly one fa lse a larm w as indica ted by the second accum u lat ive erro r

534N o. 4 A bstracts


