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SQP 方法在航空发动机加速过程

控制中的应用研究
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【摘要】　本文研究了采用非线性规划方法中的序列二次规划最优化方法解决涡轮风扇发动机加

速过程的最优控制问题。在研究中,考虑了发动机加速过程中的压气机喘振边界、涡轮最高温度限

制、转子最高转速限制、燃烧富油熄火限制等各种约束条件, 以及执行机构的惯性、延迟等机械特

性。仿真结果表明:应用序列二次规划法进行加速最优控制是可行的,发动机在加速过程中能准确

地沿着各约束边界进行加速, 从而充分发挥了发动机的潜力, 大大地改善了发动机的加速性。
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1　引　言

　　现代高性能的航空发动机在加速过程中,除供油量外, 还有尾喷口喉部面积,涡扇发动机

风扇导流叶片可变角度,高压压气机前几级静止叶片的角度等控制作用量。另一方面,在发动

机的加速过程中还存在着的许多约束(如喘振, 超温,超转及富油熄火等) ,限制了控制作用量

的变化速率及幅度。为了使发动机能够尽可能快地加速,理想的情况是使发动机(在一定的裕

度下)沿着这些约束的边界进行加速,这样的加速过程即是最优的。由于上述各控制作用量间

的相互耦合及各约束边界和发动机这一被控对象自身的特性将随发动机的工作及飞行状态的

变化而变化, 从而使最优加速控制的难度更大。

我们可将航空发动机加速控制设计问题,看做是一个非线性动态规划问题。目前,序列二

次规划法( Sequen6ial Quadrat ic Pr ogramming )成为公认的当今求解光滑的非线性规划问题

的最优秀方法之一。该方法的突出特点是:具有良好的全局收敛性和局部超一次收敛性,迭代

次数少,并具有很强的沿约束边界进行搜索的能力。因此,对于解决像航空发动机加速优化控

制这样优化变量少、约束条件也不多的优化问题是非常适宜的。

2　SQP方法在航空发动机加速过程控制中的应用

2. 1　基本理论

　　典型的非线性规划问题可表示成如下形式:

min f ( x ) ; s . t . h i( x ) = 0　( i = 1, 2, ⋯, me) ; g i( x ) ≥ 0　( i = me + 1,⋯, m) ( 1)



其中:目标函数 f ( x ) ,约束函数 g i ( x )和 h i( x ) ,均为定义于 R
n
中的二阶连续可微函数。

根据序列二次规划方法的设想, 将求解式( 1)转换为求解一系列二次规划问题, 为确保
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规划问题改为求搜索方向的二次规划问题。这样可以得到如下形式的二次规划:
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获得的迭代点序列{ x
( 0) , ⋯, x

( k) }能向( 1)的最优解逼近。最后,只要能够确定正定矩阵序列

{B k}和序列{ak} ,问题( 1)就可以得到解决。
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其中: !为大于零的常数,一般取 0. 1≤!≤0. 2。

至此,在理论上保证了其局部收敛性。采用如下形式的罚函数进行一维搜索,即可保证其

全局收敛性。

F ( x , r ) = f ( x ) + r �  
i∈E

�h i( x ) � +  
j∈K

�min{ 0, g j ( x ) } � ( 5)

其中: E= { 1, 2,⋯, me} ; K = {me+ 1, ⋯, m } ; r 是罚因子且大于零,方括号中的项表示可行性程

度。若是可行点, 则此项值为零,随着 x 远离可行域,它将取得更大的值。

罚因子 r 的确定方法: 设 z
k 是问题( 3)的 K - T 点, �k 和  k 是相应的Lag range乘子,则对

于上式定义的罚函数 F( x , r) ,且有 F ( x k+ ∀·z
k, r )在 r= 0处可微,如果满足以下两个条件:
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则 z
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根据这个定理,沿 z
k
方向对罚函数进行一维搜索,就可以找到满足 F ( x

k
+ a

k
z
k
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的步长 a
k
。于是,由式( 3)得到下一迭代点。

2. 2　具体应用

　　我们选择的指标函数是:加速时间最短及保持涡轮温度为最大允许值(以充分发挥发动机

的潜力)等两项。选择的约束函数为:加速过程中压气机不喘振、燃烧室不富油熄火、发动机转

子不超转等三项(涡轮温度不超温这项约束已包含在第二项指标函数中了)。而在仿真研究中,

考虑到工程实际中发动机燃油系统存在惯性、滞后以及输出极限的限制,又增加了最大供油量

增加和减少速率限制, 最大供油量限制等三个约束条件,同理还增加了尾喷口面积的最大、最

小极限和尾喷口面积变化速率限制这三项约束。所以仿真研究时的指标函数为两项,约束函数

为九项。
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3　仿真结果及结论

3. 1　序列二次规划法边界搜索能力的检验

　　仅为检验沿相应约束边界的搜索能力,所以相应的约束曲线随意给定,但低于正常情况所

允许的值。同时,放松了其它无关约束条件, 以确保所研究的约束起作用。为节省篇幅,仿真曲

线仅给出了相关的一条。各图中的细实线为给定约束。加速区间为高压转子转速从 11775 r/

min 到 16000 r/ min。

温度边界　加速过程中,涡轮温度变化情况如图 1所示。

喘振边界　加速过程中,高压压气机压比变化情况如图 2所示。

富油边界　加速过程中,油气比变化情况如图 3所示。

图 1　涡轮前涡度变化曲线 图 2　高压压气机压比随 图 3　油气比变化曲线

空气流量变化曲线

最高转子转速边界　降低最高转子转速 nhmax至 15500 r/ m in, 而加速终点仍为 16000 r/

min 仿真得到供油量、高、低压转子转速的变化曲线如图 4～6所示。

图 4　供油量变化曲线 图 5　高压转子转速变化曲线 图 6　低压转子转速变化曲线

这些曲线充分地说明序列二次规划法具有很强的沿边界搜索能力。

3. 2　双变量全加速过程寻优控制

　　标准大气条件下从地面慢车状态到非加力最大状态的全加速过程寻优控制仿真曲线如图

7～图 10所示。仿真指标函数及约束如 2. 2所述。从图中可以看出,加速初期,供油量为一直
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线,这是受到最大供油量增加速率约束的结果。由于供油量的迅速增加,油气比约束先产生作

图 7　供油量变化曲线 图 8　高压转子转速变化曲线 图 9　尾喷口变化曲线　　　　　

图 10　涡轮前温度变化曲线

用紧接着喘振约束也产生了作用,它们使供油量增幅变缓。另

一方面,保持涡轮温度为最大允许值这一指标函数, 使涡轮温

度处于最大值附近。加速后期, 转速趋向希望值,涡轮温度开

始下降,这时尾喷口面积减小,以使涡轮温度保持较大值。全

加速过程只用 4秒左右时间即完成,与该发动机在原控制器

作用下相比, 加速过程明显变快(原发动机全加速过程 6秒左

右)。

3. 3　结　论

　　( 1)序列二次规划法迭代次数少, 收敛速度快(在 386/ 40

微机上仿真 4秒的寻优加速控制过程,在没有对屏幕及硬盘

操作的情况下,计算时间为 25秒钟左右) ,具有全局收敛性以及很强的沿边界搜索的能力, 比

较适于解决航空发动机加速过程控制这样的问题。

( 2)使用序列二次规划算法寻优发动机的加速过程,可以在保证发动机安全性的前下, 显

著改善发动机的加速性。
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to calculate the t ransient temper ature f ields of this sy stem after LOL and the models for

pow er losses and heat tr ansfer ( convect ion) coef ficients are established. In these models, the

t ime- var iance characterist ics of thermal physical parameters, such as viscosity , thermal con-

duct ivity are considered. A computer prog ram is wo rked out for calculat ing the tr ansient tem-

peratur e fields o f the sy stem on the basis of these models. In the computation, the calculat ion-

al results of the steady state temperature field in the t ransmission system are used as initial

values o f the t ransient temperature f ields and the t ime steps are properly controlled so as to

pr event " data o scillat ion". The t ransient temperature f ields o f the gear t ransmission system

are obtained from the computat ion and can serve for predict ing the survivability o f the gear

t ransmission system.
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APPLICATION OF SQP TO ACCELERATION CONTROL

OF TURBOFAN ENGINE
Chen Guangming

( China National Aero- Technology Import and Export Corporation)

Fan Ding
(Northwestern Polytechnical University )

ABSTRACT　　　　The opt imal contr ol for turbofan engine accelerat ion control has

been invest igated. T he optimal method used in this paper is Sequent ial Quadrat ic Prog ram-

ming ( SQ P) , one of the most successful methods for solving nonl inear constr ained problem.

M any limits in the pro cess of eng ine accelerat ion have been studied such as compr essor surge

marg in, ov ertemper ature limit , ov erspeed lim it , rich ext inct ion in combustor , the max imum

fuel f low and limit of the actuator property. T he r esults of simulation show that SQP method

is suitable and feasible in solving the problem o f aero- engine acceler at ion control ; the engine

po tent ialit ies ar e brought into full play and the engine accelerat ion perfo rmance is impr oved

gr eat ly.

Key Words　Nonlinear prog ramm ing　Optimazat ion　Contr ol

MODELLING AND SIMULATION OF MAIN FUEL

CONTROL SYSTEM FOR A TURBOFAN ENGINE
Cheng Tao, Qi Ying, Meng Qingming

( 4th Dept. Beij ing University of Aeronautics and Astronautics, Beij ing　100083)

ABSTRACT　　　　A turbo fan engine and its main fuel cont rol sy stem with hydrome-

chanical regulator ar e studied. The ro tat ional speed control sy stem and the accelerat ion con-

tr ol sy stem are modelled according to the analysis of the eng ine contr ol pro gram . The tem-

peratur e sensor , temperature amplifier and blade control system are also modeled. Acco rding

to thse mathemat ical models, all sy stems are simulated w ith the SIMU LINK in too lbox o f

MATLAB. T his w ork has important value for further research and improvement in the en-

gine main fuel contr ol system .

Key Words　Turbofan engine　Fuel regulator　Model　Simulat ion
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