
第 22卷 第 7期
2007年 7月

航空动力学报
Journal of Aerospace Power

Vol. 22 No. 7

July 2007

文章编号: 1000�8055( 2007) 07�1179�05
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摘 � � � 要: 旋转失速是轴流式压气机的一种基本气动不稳定工作现象, 首先通过对 M oore�Greitzer 压缩系

统模型的非线性动力学分岔分析,发现旋转失速是由亚临界的音叉分岔所造成;其次提出了一种基于分岔理

论的非线性主动控制算法,采用压气机压比作为输入测量信号,节流阀位置作为输出激励信号; 最后采用分岔

软件 AUTO 进行了计算机数值仿真,仿真结果表明 ,提出的非线性主动控制算法使得音叉分岔由亚临界转变

为超临界,从而消除了旋转失速迟滞环, 以及扩大了压气机的稳定工作范围. 此外,由于控制系统仅仅需要一

维布局的传感器和激励器,因此同时具备了较好的工程应用前景.
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Investigation on active control of rotating stall in

axial flow compressors via bifurcation theory
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Abstract: Rotat ing stall is a fundamental aerodynamic instability phenomenon of axial

flow compresso rs. First ly, the r esults o f nonlinear dynamic bifurcat ion analysis on M oo re�
Greitzer compression sy stem model show ed that ro tat ing stall w as induced by subsonic pitch�
fork bifur cat ion; secondly , an activ e nonlinear feedback contro l law was pr opo sed which using

compressor pr essure rat io as input measuring signal and thr ot t le valve posit ion as output ac�
tuating signal; Final ly, computer simulat ion in bifurcation sof tw are AU TO was carried, and

the simulat ion r esults show ed that the proposed act ive nonlinear feedback control law trans�
lated the pitchfork bifurcat ion f rom subsonic to supersonic, w hich could eliminate the hy ster�
esis lo op associated w ith r otat ing stall and ex tend the stable operating range of ax ial f low

compressors. M oreover, the propo sed contro l system only used 1�dimensional sensor and ac�
tuato r, so it could be easily applied in the eng ineering f ield.

Key words: aer ospace propulsion system; rotating stall; M oo re�Greitzer compr ession
sy stem model; pitchfork bifurcat ion; hysteresis lo op

� � 轴流式压气机的旋转失速气动不稳定工作现

象,会造成航空发动机性能的极大降低.由于旋转

失速在发动机设计阶段很难精确预测, 因此, 主动

控制被广泛地应用到旋转失速控制领域,用来扩

大压气机的稳定工作范围,提高压气机的工作性

能.
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� � 目前,在旋转失速的主动控制研究领域, 主要

存在两大难题: 一是失速征兆的实时检测和辨识

问题,二是主动控制算法的设计问题.针对以上两

大难题, 人们开展了大量研究, 具有代表性的是

MIT 的 Paduano 和 Epstein 等人[ 1] ,所设计控制

系统采用流量作为输入测量信号, 进口导流叶片

作为激励机构, 虽然达到了一定的旋转失速控制

效果,但其本质上是一种线性控制方法,并且控制

系统较为复杂, 需要二维布局的传感器和激励器,

对传感器的数目、频响和精度等均要求较高, 因此

不便于工程实践; 由于 Moo re�Greitzer 压缩系统
模型[ 2, 3] 能够很好地捕获到压气机旋转失速的非

线性动力学行为, 因此从上世纪 90年代以来,人

们将非线性动力学的方法引入到旋转失速的主动

控制领域,具有代表性的是 McCaughan 和 Abed

等人[ 4�5] 提出利用分岔理论来进行旋转失速主动

控制的思想,这为旋转失速的主动控制开辟了一

条新的研究途径. 其后设计的控制系统采用扰动

流幅值作为输入测量信号,节流阀位置作为输出

激励信号,虽然从理论上分析,该控制系统可以达

到较好的旋转失速控制效果, 并且较文献[ 1]中控

制系统简单许多, 但在工程实践中对扰动流幅值

的精确检测问题成为该控制系统应用的最大瓶

颈.本文首先对 Moore�Greitzer 压缩系统模型进
行了非线性动力学分岔分析, 发现旋转失速是由

亚临界的音叉分岔所造成;其次提出了一种新的

旋转失速非线性主动控制算法, 考虑到工程适用

性,采用易检测的压气机压比作为输入测量信号,

节流阀位置作为输出激励信号. 最后进行了计算

机仿真,仿真结果表明,所提出的非线性主动控制

算法使得音叉分岔由亚临界转变为超临界,从而

消除了旋转失速的迟滞环,扩大了压气机的稳定

工作范围.

1 � Moore�Greitzer压缩系统模型

分岔分析

� � Moo re�Greitzer 压缩系统模型表达式如下:
d �
d�

=
1
 2
( ! - !∀( �) ) (1)

d !
d�
= - �+ �c ( !)+ 6c3 !A 2 ( 2)

dA
d�

= #A (1 - !2 - A
2
) (3)

� � 模型有两类平衡点集, 平衡点用( A e, !e, � e)

表示,其中: A e 表示压气机进口截面上不均匀扰

动流的幅值, !e 表示进口截面上的平均流量, �e

表示压气机的压比.

一类平衡点集合为 A e 情形, 代表压气机内

部流场的均匀流动状态. 压气机特性线表达式为

�e = �c ( !e) = c0 + c1 !e + c3 !
3
e (4)

在图 1中表示为右上端的实线以及延伸至左边的

细点线.节流阀特性线表达式为

!e = !∀( � e)  � T =
1
∀
2 (1 + !e) 2 (5)

在图 1中表示为从坐标轴交点处出发的虚线, 图

中画出两条这样的曲线, 代表两个不同的 ∀值,并

且 ∀值越大,曲线越靠近横轴.压气机的平衡工作

点是由压气机特性线 � c 和节流阀特性线 �T 共

同决定,图 1中两曲线的交点 A 和D 即为平衡工

作点.

另一类平衡点集合为 A e � 0 情形, 代表压气

机的旋转失速不稳定工作状态.此时,压气机特性

线 �c 下降为旋转失速特性线 � s,表达式为

� e = � s( !e) = c0 + ( c1 + 6c3) !e - 5c3 !3e

(6)

在图 1中表示为左下端的实线以及延伸至右端的

斜率突升的细点线, 压气机的平衡点为图中的 B

点和C 点.

图 1 � 压气机特性图

F ig . 1 � Schematic o f compresso r character istic

根据 Lyapunov 稳定性分析间接方法, 即把

非线性稳定性问题转化为平衡点附近小领域内的

线性稳定性问题来分析, 分析结果表明: 图 1中

�c 和 � s 的实线部分为稳定的平衡点集合,而细

点线部分为不稳定的平衡点集合.

下面重点阐述伴随旋转失速发生的迟滞环现

象.假设压气机初始工作点为 D 点, 如果逐渐减

小节流阀位置参数 ∀,即对压气机出口进行节流,

则均匀流动状态的工作点会沿着曲线 �c 向左上

方移动,当 ∀降至某一临界值 ∀c 时,压气机工作

点到达特性线的峰值点 A 点,而 A 点为介于稳定

与不稳定间的临界工作点,因此初始的微小不均
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匀气流扰动便会迅速发展,直至工作点又稳定在

旋转失速特性线 � s 上的 B 点. 从图 1中可以看

出,在从 A 点到B 点的过程中,压气机的压比和

流量迅速下降. 到达 B 点后,若增大参数 , 压气机

并不会立即恢复到均匀工作状态, 而是沿着曲线

� s 向右方移动,反而导致更加低的压比, 直至工

作点到达 � s 的临界点 C 点, 工作点才会迅速上

升至 D 点, 重新恢复均匀的工作状态. 上述描述

的过程 D�A�B�C�D 直观地反映了旋转失速的迟
滞环现象,正是由于迟滞环的存在,使得旋转失速

一旦完全产生, 就很难再恢复到均匀工作状态,除

非人为控制发动机熄火停车, 而这样做显然是要

冒一定风险的.

下面进行平衡点的分岔分析, 可以把压气机

的平衡点( A e, !e , �e )看成参数 ∀的函数, 然后去

分析平衡点的稳定性怎样随着参数 ∀来变化. 令

等式( 1) ~ ( 3)右端为 0,于是得到以下关系式

∀
2
=

( !e + 1)
2

� c( !e)
,当 A e = 0,对于所有 !e

∀2 =
( !e + 1) 2

� s( !e)
,当 A e � 0, !e = 1 - A

2
e

(7)

因此,平衡点分岔在(即分岔点)

∀= ∀c = 2

c0 + c1 + c3
, A e = 0, !e = 1,

�e = 1 - !2e (8)

在图 1中, 分岔点为曲线 � c 上的峰值点 A 点,此

时系统将会有新的平衡点出现,即当 ∀在 ∀c 附近

变化时,对应同一 ∀值,在旋转失速特性线 � s 上

将会出现新的平衡点.根据分岔理论,容易看出图

1所描述的分岔为静态的音叉分岔. 因为新平衡

点产生在 ∀< ∀c 一侧, 并且是不稳定的,所以该音

叉分岔为亚临界类型.

综上所述,通过对 Moore�Greitzer 压缩系统
模型的分岔分析, 发现旋转失速是由亚临界的音

叉分岔所造成, 由于亚临界音叉分岔的显著特征

之一就是迟滞环的出现,因此造成了伴随旋转失

速发生的迟滞环现象.

2 � 基于分岔理论的非线性主动
控制算法

� � 图2为音叉分岔图( A e, ∀) , ( a)图为亚临界类

型, ( b)图为超临界类型. 其中, 实线表示稳定平

衡点,细点线表示不稳定平衡点. 首先, 我们讨论

音叉分岔图 2的几何形状,分岔解可以写成 ∀= ∀

( A e) , A e 0的形式.在亚临界分岔图( a)中, 由于

A e � 0时,存在对称的两个最大值点 ∀max ( A e) ,因

此造成了迟滞环的出现; 而在超临界分岔图 ( b)

中,最大值点 ∀max ( A e )只有一个,它存在于 A e= 0

的情形,因此不存在迟滞环,并且分岔产生的新平

衡点是稳定的.

图 2� 音叉分岔图

F ig . 2 � Schematic of pit chfo rk bifur cation

� � 从本质上说, 基于分岔理论的旋转失速非线

性主动控制系统的目标就是使得音叉分岔由亚临

界类型转变为超临界类型,从而消除迟滞环,使得

压气机不仅能够稳定工作在分岔点 ∀0 = ∀c 处,同

时能够稳定工作在分岔产生的新平衡点 ∀0 ! ∀c

上,从而达到扩大压气机稳定工作范围的目的.而

要实现这一转变,就需要采取主动控制策略,来修

改节流阀特性,使得亚临界分岔 A e �0 时的两个

最大值点 ∀max ( A e)融合为 A e= 0时的一个点 ∀max

( A e) .

在以上思想基础上, 设计主动控制算法采用

u= N ( �)的形式,选取压气机压比 �作为输入测

量信号,节流阀位置参数 ∀作为输出激励信号.将

表达式 ∀= ∀0+ N ( �)代入( 1)式得

� =
1
 
2 ( ! + 1 - N ( �) � - ∀0 � (9)

其中, ∀0 代表节流阀位置, 并不一定等于临界值

∀c .由非线性主动控制输入变量 u= N ( � )改变的

节流阀特性表达式如下

(∀c + N ( � e) )
2 � e = (1 + !e) 2 (10)

设计控制算法: u= N ( �e ) = K �e , 使得 � e 是

!e 的单值函数, 而控制增益 K 即为控制系统的

设计参数.

通过理论推导,发现当 � c 表达式( 4)中的系

数满足 1< c0< 5, c1> 0, c3 < 0, c1+ 3c3= 0以及

c0
10
! | c3 | <

c0

4- 1. 2 5
(11)

时,若控制增益 K 满足

K  c0 + 10c3

6c3
(12)
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则设计的非线性主动控制系统使得音叉分岔由亚

临界类型转变为超临界类型. 下面是对以上建立

的旋转失速非线性主动控制模型的几点探讨:

( 1)在航空发动机的恶劣工作环境下,压力传

感器的工作适用性要比普通的热线探针流量传感

器好,因此选用压气机压比作为控制系统输入测

量信号,在工程上更适用一些.

( 2)对压气机压比的测量以及对节流阀位置

的激励,仅仅需要一维布局的传感器和激励器,因

此控制系统简单易行,而这也是较文献[ 5]中所设

计控制系统的明显优势所在.

( 3)由于满足条件的控制增益 K 取值范围较

大,因此若 K 取值适当,系统将会对外界环境的

扰动表现出很不敏感性,即控制系统具备一定的

鲁棒稳定性.

( 4)从理论上分析,控制增益 K 值越大,则旋

转失速控制效果越好, 但是由于大的 K 值需要消

耗更多的控制能量来进行激励,因此,需要选取一

个折中的 K 值, 使得控制系统既能达到旋转失速

控制效果又不消耗过多外界能源.

3 � 数值仿真

本节进行计算机数值仿真实验,来验证上述

设计的非线性主动控制算法的实际控制效果. 选

择以下一组 Moore�Greitzer 模型参数:
∀= 1� 75, H = 0. 18, W = 0. 25, B= 2, a= 1/ 3. 5,

c0= 8/ 3, c1= 1. 5, c 3= - 0� 5, l c= 8, l F= ∀ .
采用专用分岔分析软件 AUT O来进行仿真实验.

图 3描述了系统未采用非线性主动控制时的

4条仿真曲线, 曲线的实线部分表示稳定的平衡

点, 而虚线部分表示不稳定的平衡点. 从( A e , ∀)

分岔图( a)可以清晰地看出,该音叉分岔为亚临界

类型,旋转失速发生时伴随着迟滞环的出现. 而分

岔图( b) , ( c)和( d)是通过平衡点关系式由图( a)

推导得来.由于迟滞环的出现, 使得平衡点( A e,

!e, �e )不再是节流阀位置参数 ∀的单值函数,因

此当旋转失速发生后, 采用节流阀位置作为激励

信号的控制系统将很难生效.

然而,当采取上述非线性主动控制算法后(控

制增益K 选为 7/ 9) ,音叉分岔就会由亚临界类型

转变为超临界类型, 并且迟滞环消失,使得系统可

以稳定工作在分岔产生的新平衡点上,如图 4所

示.此时平衡点( A e, !e , �e )是节流阀位置参数 ∀

的单值函数,从而使得控制系统采用节流阀位置

作为激励信号变得切实可行.

图 3� 未采用非线性主动控制时的分岔图

Fig . 3 � Bifur cation diag rams without

nonlinear active contro l

图 4� 采用非线性主动控制后的分岔图(K = 7/ 9)

Fig. 4� Bifurcation diag rams w ith nonlinear

active contro l ( K = 7/ 9)

从图 4的( a)和( c)图中可以看出,当节流阀

位置参数 ∀在临界点处时,外界环境的微小扰动

就会导致扰动流幅值和压气机压比的极大变化,

显然这是不允许的. 为解决这个问题,可以选用更

大的控制增益 K , 图5显示了 K 值选为 1. 167(比

7/ 9大 50%)时的分岔图,从中可以看出, 上述问

题改进较为明显.

综上所述,数值仿真结果表明,提出的非线性

主动控制算法可以达到较好的旋转失速控制效

果,它消除了旋转失速的迟滞环,扩大了压气机的

稳定工作范围, 并且控制增益 K 值越大,控制效

果越好, 但由于增大 K 值意味着增大激励能量,

因此 K 值的选取需要折中考虑.
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图 5 � 采用非线性主动控制后的分岔图( K = 1. 167)

Fig. 5� Bifurcation diag rams w ith nonlinear

activ e contr ol (K = 1. 167)

4 � 结 � 论

针对航空发动机轴流式压气机的旋转失速主

动控制问题,本文在非线性动力学分岔理论的基

础上, 首先通过对 Moore�Greitzer 压缩系统模型
的分岔分析, 发现旋转失速是由亚临界的音叉分

岔所造成;其次提出了一种新的旋转失速非线性

主动控制算法, 设计控制系统采用压气机压比作

为输入测量信号,节流阀位置作为输出激励信号,

通过理论分析,得出了控制增益的取值范围.最后

进行了主动控制算法的计算机数值仿真,仿真结

果表明,该控制系统使得音叉分岔由亚临界类型

转变为超临界类型, 从而抑制了旋转失速迟滞环

的发生,扩大了压气机的稳定工作范围,以及提高

了压气机的工作性能.此外,由于该控制系统仅仅

需要一维布局的传感器和激励器, 因此,同时具备

较好的工程适用性.
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