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推进系统优化控制模式研究
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摘要: 在不同的飞行任务段采用不同的优化控制模式,能够充分发挥发动机的性能潜力,提高飞机性能。利

用机载自适应模型,使优化控制模式具有自适应能力。优化过程采用线性规划 (L P)方法结合发动机的物理响

应过程来解决非线性的发动机性能优化问题。文中阐述了优化控制的设计和控制算法,并进行了数字仿真试

验,结果表明:在平飞加速工况下,采用最大推力模式,可提高发动机推力约 10% ; 在亚音速巡航时,采用最小

油耗模式,可节省单位油耗约 2% ,验证了推进系统优化控制模式的性能效益。
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Abstract: P ropulsion op tim ization con tro l modes compute a set of trim comm ands to the

D igital E lectron ic Engine Con tro ller by L inear P rogramm ing, th is app roach results in sign ifican t

perfo rm ance imp rovem en ts of aero2engine. A dap tive engine model is app lied in o rder to accommo2
date the off2nom inal effects and engine2to2engine variations. T he structure of the op tim ization

con tro l system is designed and con tro l algo rithm is developed. D igital sim ulations are conducted

w ith two op tim ization modes: m ax im um th rust mode and m in im um fuel consump tion mode. Sim 2
ulation results p resen ted here demonstrate that during accelerating fligh t at constan t altitude

th rust increases up to app rox im ately 10 percen t in the m ax im um th rust mode, and at subson ic

cruise specific fuel consump tion decreases up to 2 percen t in the m in im um fuel consump tion

mode.
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　　随着对现代飞机性能要求的提高,传统的飞

机和发动机控制系统的独立设计方法已经不能适

应发展需要,原因在于独立设计方法不考虑飞机

和发动机之间的耦合,为了保证发动机安全,通常

会使发动机的性能得不到充分发挥。例如为了保

证在所有条件下发动机都不喘振,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,而在其他工况下,发动机的喘振裕

度就显得很大。这意味着以牺牲发动机性能为代

价,来求得发动机稳定工作。推进系统优化控制模



式是要解决在基本不增加控制硬件的条件下,通

过选择最优的控制方案,实现发动机的某项或综

合性能指标的最优,最大限度地挖掘发动机的性

能潜力。

美国进行飞ö推综合控制研究的工作开展较
早,经历了若干个研究阶段。上个世纪 80年代中

后期NA SA 的专家研究在特定的飞行任务段通

过优化算法校正发动机的控制指令,使得发动机

的单项性能达到最优来提高飞机和发动机的整体

性能,他们在 F215 上进行了大量的试飞研究,效

果显著[1～ 5 ] ,国内从 90年代开始也进行了这方面

的研究,建立了用于发动机性能优化的、能准确反

映发动机实际工作状态的自适应模型[6 ] ,并把线

性规划方法用于非线性的发动机对象[7, 8 ]。本文在

此基础上,阐述了推进系统优化控制模式的设计

和控制算法 ,并在某型涡喷发动机上进行了数字

仿真试验来验证其所能产生的性能效益。

1　优化控制模式原理

　　优化控制的思路是: 综合飞机和发动机的信

息,利用优化模块在发动机安全运行的前提下,对

发动机性能进行优化,充分发掘发动机的性能潜

力,并由此来提高飞机的作战效能。原理图如图 1

所示,从中可以看出:

图 1　推进系统优化控制原理图

F ig. 1　Schem e of p ropulsion op tim ization con tro l

(1) 实时优化控制模块输出优化修正指令对

发动机闭环指令信号进行校正,并不改变发动机

闭环控制系统,从而不改变发动机控制系统的动

态品质及稳定性,因此这种方案风险小,原有的发

动机数字电子控制器不必作变动。

( 2) 实时优化控制模块是一独立的模块,存

在于一单独的机载计算机上,并与其它模块进行

通信。

优化模块包括两个部分: 机载自适应模型和

优化算法。实际工作的发动机受到制造安装公差

和使用寿命期内性能蜕化影响而往往工作在不确

定的非额定工作状态,按额定工作特性建立的机

载模型不能反映发动机的这种非额定工作特性,

不能给优化控制模块正确提供能反映发动机实际

工作的不可测输出参数和性能参数。所以,要设计

机载自适应模型来在线估计优化控制模块所需的

发动机不可测输出量和性能量,以使得基此进行

在线性能优化能适应发动机实际工况。自适应模

型接收来自发动机的测量参数,利用卡尔曼滤波

器对发动机参数进行在线最优估计,然后用这些

输出偏离量的估计值来校正机载发动机模型的输

出,使之与真实发动机输出一致,从而使机载模型

获得自适应能力[6 ]。

2　推进系统在线性能优化

2. 1　推进系统优化控制问题描述

　　优化本身是一门成熟的技术,有很多成熟的、

甚至商业化的优化软件,但推进系统优化控制模

式需要实时进行,因此难点在于:对带有众多约束

的复杂的非线性发动机进行实时优化,即满足实

时性要求。本文的研究方法是把带众多约束条件

的非线性规划问题转化成线性规划问题,然后在

一系列线性化区域内用线性规划方法求局部最优

解,而这一系列的局部最优解依靠发动机的实际

物理响应最终收敛至全局的最优解。

推进系统优化控制就是要获得使某项性能指

标最优的发动机工作点。我们知道,在飞行高度和

飞行马赫数等飞行环境一定的条件下,发动机的

工作点由控制量唯一确定。所以优化控制问题实

质上就是确定一组控制量,使得在这些控制量的

作用下,发动机工作的某个性能指标达到最大或

最小的工作点。对这一问题的数学描述就是:

设发动机的稳态数学模型为一组非线性方

程:

F (U ) = 0 (1)

式中:

F (U ) =

[ f 1 (U ) , f 2 (U ) , f 3 (U ) ,⋯, f m (U ) ]T
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U = [u1, u2, u3,⋯, un ]T

表示发动机的控制量 (如供油量W F,尾喷口面积

A 9)。

这样,优化控制问题被表述为下面的数学规

划问题:

性能指标为: Y (U )

求满足约束条件:

(u i)m in ≤ u i≤ (u i)m ax

i = 1, 2, 3,⋯, n
(2)

g j (U ) ≤ 0　 (o r≥ 0, o r = 0)

j = 1, 2, 3,⋯, l
(3)

的控制U 使 Y 最大或最小。

(2)式的约束条件是由于控制装置功率和控

制执行机构位移限制不能超过某限定范围值产生

的, (3)式反映了发动机的安全工作不允许出现转

子超转、涡轮超温和压气机的喘振等现象。由此可

知,优化控制问题实质上为非线性的数学规划问

题。

2. 2　推进系统矩阵 (PSM )

　　用线性规划来解本身属于非线性规划问题的

发动机优化控制问题,首先要把性能函数 (目标函

数)和约束条件线性化,在近似认为是线性的各个

小区域上,我们得到发动机的状态变化时的性能

函数和约束条件的线性表示式,进而才能把这一

非线性优化问题转化成线性优化问题用L P (线

性规划)方法来求解[7 ]。所以,我们首先要通过线

性化的方法来确定在各小区域线性范围内的性能

指标和约束条件与控制量间的线性关系。这个关

系就表示成下面的矩阵式:

∃C = P × ∃U (4)

式中, ∃U 为由控制量的增量组成的向量:

∃U = [∃W F　∃A 9 ]T

∃C 为由约束量及性能量的增量组成的向量:

对于最大推力模式:

∃C = [∃SM L 　∃SM H 　∃PCN L 　∃PCN H

∃T 4　∃R ]T

其中: R 为推力,是性能指标。

对于最小油耗模式:

∃C = [∃SM L 　∃SM H 　∃PCN L 　∃PCN H

∃T 4　∃R　∃sf c ]T

其中: sf c为单位耗油率,是性能指标。

矩阵 P = {p ij }称为推进系统矩阵 ( PSM ) ,

PSM 的元素 p ij是用小扰动方法从非线性发动机

气动热力数学模型提取。为了消除矩阵元素量级

对优化效果的影响、保证求解的精度与准确性,对

PSM 矩阵元素采用相似归一化处理,从而缩小数

量级差别,改善矩阵条件数,减少计算误差。

∃C 和 ∃U 中各符号的意义如下:

SM L ——低压压气机喘振裕度;

SM H ——高压压气机喘振裕度;

PCN L ——低压压气机转速;

PCN H ——高压压气机转速;

T 4——低压涡轮前总温;

W F——主燃烧室供油量;

A 9——尾喷口面积;

∃——增量。

2. 3　形成线性规划 (L P)问题

　　PSM 表达了性能指标和约束条件与控制量

在线性区间的线性关系,进而将推进系统优化控

制问题表述成L P 问题。约束包括: (1)线性化的

小区间对控制增量的限制; (2)控制器功率和控制

执行机构位移限制所提出的控制量最大、最小限

定值; (3)发动机调节计划和发动机安全稳定工作

对发动机状态参数的限制值。

以燃油流量W F 为例,基于发动机某一稳态

点进行性能寻优得到的控制增量 ∃W F 不能破坏

在该稳态点求取 PSM 矩阵时做的线性假设条件,

所以:

- W F d s õ 1◊ ≤ ∃W F ≤W F d s õ 1◊ (5)

　　 (W F d s为设计点的发动机燃油油量。在线性

化区间划分时要求控制量变化不超过设计点控制

量的 1◊ ,对此经过合理性验证。)另一方面由于

供油泵的功率限制,供油量W F 不能超出最大限

定值W Fm ax ,即:

W F ≤W Fm ax

　　同时,假设在飞行任务工作区内发动机的供

油量不会小于一个最小值W Fm in ,即:

W F ≥W Fm in

　　而W F = W F 0+ ∃W F (W F 0 为摄动点的发动

机稳态工作供油量)

于是可得:

W Fm in - W F 0 ≤ ∃W F ≤W Fm ax - W F 0

　　于是得:

- ∃W F ≤W F 0 - W Fm in (6)

∃W F ≤W Fm ax - W F 0 (7)

　　由公式 (5)～ (7)可得:

- ∃W F ≤

M in{ W F d s õ 1◊ , (W F 0 - W Fm in) }
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∃W F ≤

M in{ W F d s õ 1◊ , (W Fm ax - W F 0) }

　　其它的控制量和状态量的约束表达式可以用

类似的方法得到,限于篇幅,文中不作详细推导,

详细内容可参阅文献[ 7, 8 ]。

在逐段线化的小区间范围内,用线性规划法

求得该区间上性能指标及优化校正指令的局部最

优值,并依靠发动机物理运行规律最终收敛至全

局最优值。

求解L P [9 ]问题,文中采用单纯形法。单纯形

法的最大特点是以一组可行解向量算起,逐步寻

找最大值。该方法简单,并能满足实时性要求。

2. 4　在线优化控制模式

　　本文开展了两种优化控制模式的研究: 最大

推力模式和最小油耗模式。在爬高或平飞加速时

采用最大推力模式以获得最好的爬高及加速性

能。在巡航状态时采用最小油耗模式以获得较好

的经济性。

3　仿真结果分析

　　本文以某型双转子涡喷发动机为对象进行上

述两种优化控制模式的数字仿真研究,在仿真过

程中用该发动机的非线性气动热力学数学模型来

模拟发动机的运行过程,该数学模型和基于该模

型设计的变参数 P I控制器构成了待优化的发动

机的闭环实时模型,其待优化的控制变量是主燃

油流量W F 及为喷口面积A 9。发动机性能优化必

须满足涡轮不超温、发动机不进喘等约束条件,本

文约束条件取:

T 4 ≤ 1100 K　,　SM L ≥ 011

图 2　H = 5 km 平飞加速仿真结果

F ig. 2　A cceleration fligh t sim ulation results at H = 5 km

图 3　M a= 018爬高仿真结果

F ig. 3　C lim bing fligh t sim ulation results at M a= 018
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图 4　H = 12 km ,M a= 019巡航仿真结果

F ig. 4　C ruise fligh t sim ulation results at H = 12 km ,M a= 019

SM H ≥ 011　,　PCN L ≤ 1105

PCN H ≤ 1105

01067 kgös≤W F ≤ 1178 kgös

2135 cm 2 ≤A 9≤ 3700 cm 2

以下部分给出优化仿真结果。

3. 1　平飞加速仿真

　　在高度H = 5 km ,马赫数M a 从 016加速到

019时,采用最大推力模式,能够在保持飞行高度

不变的情况下,通过优化主燃油流量及喷口面积

来增加推力约 10◊ , 缩短加速时间, 显著提高了

飞机的加速性能。试验中取仿真结果如图 2所示。

3. 2　等马赫数爬高仿真

　　在马赫数M a= 018,高度H 从 7 km 爬高到

9 km 时,采用最大推力模式,能够在保持飞行马

赫数基本不变的情况下,通过优化主燃油流量及

喷口面积来增加推力约 9◊ , 缩短了飞机的爬升

时间。试验结果如图 3所示。

3. 3　巡航仿真

　　在H = 12 km ,M a= 019巡航时,采用最小油

耗模式,能够在保持推力基本不变的情况下,使单

位耗油率 sf c下降 2◊ 。当A 9缩小至极限值的时

候,单位耗油率无法通过优化继续下降。仿真结果

图 4所示。

4　结　论

　　 (1) 在不同的飞行任务段使用相应的优化控

制模式能够充分发挥推进系统的性能潜力,提高

飞机整体性能。

( 2) 用线性规划 (L P)能够解决非线性的发

动机实时性能优化,具有很好的实时性,能够满足

发动机在线性能优化的要求。
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