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摘 � � � 要: 提出了一种用于直升机/涡轴发动机综合控制的变旋翼转速串行优化方案. 首先基于

Levenberg�Marquar at( L�M)算法/一维最优搜索算法, 在保证直升机飞行状态不变的情况下, 寻优得到旋翼所

需最小功率,再通过优化发动机操纵量,在保证发动机约束成立的条件下得到当前发动机运行最优工作点,

即达到直升机巡航时油耗最小或者涡轮前温度最低. 最后, 在 UH�60 直升机/涡轴发动机综合控制仿真平台

上进行了最小油耗控制模式的仿真,数字仿真结果表明了该串行优化方案的可行性.
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Abstract: A cascaded opt imizat ion scheme by which the main rotor speed can be changed

w as pr opo sed to so lve helicopter/ turbo�shaf t engine hybrid contro l problem. F irst ly, the

minimal pow er demand of main ro to r w as found by Levenberg�Marquar at ( L�M ) alg orithm

and one�dimensional search opt im ization alg orithm under the helicopter�s stable f lying state.

And secondly, the engine�s opt imum operat ing point , i. e. : least fuel consumpt ion state o r

low est inlet turbine temperature state, w as calculated by optim izing engine�s manipulate var�
iables, prov ided that the engine�s constr aints w er e not v io lated. At last , specific fuel con�
sumpt ion mode contro l w as simulated based on U H�60 helicopter/ tur bo�shaf t eng ine hybr id

control platform ; the simulat ion results show that the cascade optim izat ion scheme is feasible

and valid.
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� � 直升机/涡轴发动机是一类具有明显耦合动

态的级联系统, 直升机的操纵行为通过旋翼负载

传递给发动机, 而发动机适应性调节又通过自由

涡轮回传给了旋翼, 从而影响到整个直升机的动

静态变化.传统上,直升机/涡轴发动机系统的控

制系统是独立设计的: 基于涡轴发动机模型综合

总距�扭矩静态特性来设计自由涡轮转速调节规
律或优化控制规律,直升机+ 旋翼转速不变来设

计直升机飞行控制规律. 这种割裂设计的思路,由

于无法从子系统交联影响的角度考虑问题,显然

不能适应现代直升机对常规、机动性能提高的要

求[ 1�2] .综合飞行/发动机控制是指飞行子系统和

发动机子系统的综合控制 [ 3�4] .它能通过各种优化

控制模式,在基本不改变发动机硬件的条件下,使

直升机达到整体性能优化.在常规系统性能方面,

若适当控制发动机工作点(变旋翼或自由涡轮转

速) , 以与飞机飞行条件相匹配, 则可节省油耗

5%~ 7%, 其效益十分可观
[ 5�9]

.在机动性能或直

升机特殊耦合性能方面,美、英、法等国家也着力

开展了大量研究,用综合控制设计的概念、在保

证系统稳定性的同时, 增强了综合系统的机动

性能
[ 10�15 ]

.直升机综合飞行/发动机控制的优越

性不容置疑, 在技术先进的国家已得到长足的

发展.

国内这方面研究处于起步阶段,研究进展缓

慢,姚文荣首先在直升机/发动机综合系统建模与

优化、控制方面开展了工作,取得了一些有借鉴意

义的结果
[ 16�18]

.文献 [ 16�18] , 其优化控制是基于
LP ( linear progr amming ) 或者 SQP ( sequent ial

quadratic prog ramming)算法的,这些算法对于处

理含有等式约束的非线性优化问题往往存在精度

不足的缺陷. Levenberg�Marquarat ( L�M )算法是

一种有效的处理欠定或过定非线性方程组的数值

迭代算法,其主要优点在于避免了算法迭代过程

中雅克比矩阵奇异引起的算法不稳定, 通过适当

的数学转化, L�M 算法也可以作为算法核来求解
约束优化问题[ 19�21] . 本文提出一种用于直升机/

发动机综合控制的串性优化方案. 首先基于 L�M
算法/一维最优搜索算法,在保证直升机飞行状态

不变的情况下(旋翼对机体三个力、三个力矩保持

不变) ,寻优得到旋翼所需最小功率,接下来, 通过

优化发动机操纵量, 在保证发动机约束成立的条

件下得到当前发动机运行最优工作点, 即达到直

升机巡航时油耗最小或者涡轮前温度最低.

1 � 变旋翼转速优化机理

� � 当直升机保持某个定常飞行状态, 给定的自

由涡轮转速不一定对应于发动机最经济工况时的

转速.变自由涡轮转速的发动机特性如图 1所示.

可以看出,当发动机功率( P e )降低时自由涡轮的

最高效率点,也就是图中曲线的凸点,移向较低的

功率涡轮转速(图中虚线所示) .因此,通过变旋翼

转速或自由涡轮转速优化有可能得到当前飞行状

态下发动机更优的工作状况[ 16] .

图 1 � 变功率涡轮转速发动机特性

Fig. 1� Engine�s pow er character of w hich pow er

turbine�s ro tor speed is changeable

2 � 变旋翼转速串行优化控制方案

� � 变旋翼转速串行优化数字控制仿真验证方案
结构如图 2所示,主要包括上位机(直升机/发动

机综合模型)与下位机(机载模型) ,上位机主要承

载综合模型的飞行任务模拟以及相应的发动机闭

环系统动稳态工作模拟.下位机承担机载模型运

行及变旋翼串行优化控制的任务. 以某一飞行任

务下的优化控制为例简要说明其工作流程,直升

机以某速度、高度定常前飞,飞行员输入优化准许

指令,下位机经准稳态判定逻辑判断后,若此时发

动机已处于准稳态, 则准许串行优化算法开始计

算,经过在线实时优化得到的功率涡轮转速指令

修正 �N pr , 及压气机导叶角修正 �Gvcr .经输出判

断逻辑判定后,若优化结果合理则传送至上位机

修正发动机相应的控制指令, 从而改变发动机工

作点,在保证发动机热、强度以及安全约束的条件

下,使其达到综合系统某一最优的工作目标,如油

耗最小,涡轮前温度最低等.
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图 2 � 变旋翼转速串行优化控制方案

F ig . 2 � Cascaded optim izat ion scheme in which the main ro tor speed is variable

3 � 变旋翼转速串行优化控制算法

� � 变旋翼转速优化的机理在第 1节所述,由于

串行优化的第一个环节是在保证飞行状态不变的

前提下,找到需求功率极小点对应的旋翼转速/自

由涡轮转速,飞行状态不变即要求在优化前后,旋

翼产生的力与力矩保持不变,显然 L�M 算法对于
处理这类等式约束维数较大的情况要比 SQP 算

法精度更容易保障.

下位机的串行优化计算里含有两个过程, 首

先通过 L�M 算法/一维最优搜索算法来搜寻一个

对应旋翼需求功率极小、且保持直升机飞行状态

不变的旋翼转速或对应发动机自由涡轮转速. 然

后在保证发动机强度、安全以及温度约束、以及转

速不变成立的情况下, 通过优化发动机工作点使

得发动机工作油耗最低.

� � 步骤一:直升机最小需求功率所对应旋翼转

速的求取

min
P
np

� H pa (1)

s. t. � �X 2
mr + �Y2

mr + �Z2
mr + �L 2

mr +

�M2
mr + �N 2

mr = 0

其中 H pa 为旋翼需求功率, X mr , Ymr , Zmr , L mr ,

Mmr , N mr 为体轴系下旋翼产生的力和力矩, 约束

条件保证了直升机飞行状态不变.

问题( 1)可转化为两个问题

min
P
np

� H pa (2)
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以及问题( 2)每一搜索步,来求解子问题( 3)

f ( xk ) = (X mr, k / X mr, 1 - 1) 2 +

( Ymr, k / Ymr, 1 - 1) 2 + (Zmr, k / Zmr, 1 - 1) 2 +

( L mr, k / L mr, 1 - 1) 2 + ( Mmr, k / Mmr, 1 - 1) 2 +

( Nmr, k / N mr, 1 - 1)
2
= 0 (3)

其中 x = [ A 1 c, B1 s, �0 ]
T
. A 1 c, B1 s, �0分别为直升

机横、纵向周期变距及总距. X mr, k 中 k 表示为第

k 个的迭代点, 1表示初始时刻, 其他力与力矩中

有同样的含义.

问题( 2)显然可以通过一维线性搜索来实现,

而问题( 3)则可以通过 L�M 算法来实现.

1) 一维线性搜索(黄金分割法) [ 22]

Step 1: 确定初始搜索区间 P np � [ a1 , b1 ]

和精度要求 > 0. 计算最初两个试探点 p 1 , q1

p 1 = a1 + 0. 382( b1 - a1)

q1 = a1 + 0. 618( b1 - a1)

计算 H pa( p 1) , H pa ( q1) , 令 k = 1.

Step 2: 若 H pa ( p k) > H pa ( qk ) , 则转Step 3;

否则,转 Step 4.

Step 3: 若 bk- p k   , 则Stop,输出Pnp = qk .

否则,令

ak+ 1 = p k , � bk+ 1 = bk, � p k+ 1 = qk ,

H pa( p k+ 1) = H pa ( qk ) ,

qk+ 1 = ak+ 1 + 0. 618( bk+ 1 - ak+ 1)

计算 H pa( qk+ 1) , 转 Step 5.

Step 4: 若 qk - ak   , 则 Stop, 输出 p k .

否则,令

ak+ 1 = ak , � bk+ 1 = qk , � qk+ 1 = p k ,

H pa( qk+ 1) = H pa ( p k ) ,

p k+ 1 = ak+ 1 + 0. 382( bk+ 1 - ak+ 1 )

计算 H pa( p k+ 1) , 转 Step 5.

Step 5: k = k+ 1, 转 Step 2.

提示:上述算法中的 H pa(!) 采用以下的L�M
算法来求解.

2) Levenberg�Mar quarat算法(简称 L�M 算
法)

[ 23]

Step 1: 选取 ! � ( 0, 1) , 初始参数 ∀0 , 增长

因子#> 1;

Step 2: 给定初始点 x 0 , 置 k = 0;

� � Step 3: 计算 f k = f ( xk ) , Sk = S (xk ) =

f
T
k f k ;

Step 4: 计算 Ak = Df ( xk ) , Qk = A
T
k Ak ;

Step 5: 计算 gk = A
T
k f k ;

Step 6: 解方程 (Qk + ∀kI )pk = - gk ;

Step 7: 计算 xk+ 1 = xk + pk ( ∀k ) , f k+ 1 =

f (xk ) , Sk+ 1 = f
T
k+ 1f k+ 1 ;

Step 8: 若满足 H�收敛准则, 则输出 xk+ 1 ,

Sk+ 1 ;

Step 9: 检验 Sk+ 1 < Sk + !gT
k p k , 若成立,则

令 ∀k+ 1 <
∀k
#
, 转 Step 10, 否 则令 ∀k+ 1 =

#∀k , 转 Step 6;

Step 10: k = k + 1, 转 Step 3.

� � 步骤二:发动机状态的优化

� � min � W f

H pp = H pa = const

� � P np = const

P ncmin  P nc  Pn cmax

T 42min  T 42  T 42max

� � Smcmin  S mc

(4)

其中

[ W f , H pp , P nc , T 42 , Smc] = engine(X)

X = [ W fb , G vc ]
T

� � W f , H pp , Pnc , P np , T 42 , Smc, W fb , Gvc 分别为

发动机耗油量归一化量(即实际耗油量与设计地

面悬停状态对应值的比值) , 发动机输出功率, 燃

气涡轮相对转速,自由涡轮相对转速,涡轮前温度

以及压气机喘振裕度, 发动机供油量及压气机导

向叶片角度. 函数 eng ine( X )即为发动机开环模

型函数.

问题( 4)的解可采用 SQP 法来获得.

4 � 数字仿真验证

4. 1 � 数字仿真环境介绍

� � 本文基于的数字仿真验证平台为直升机/涡

轴发动机综合系统仿真平台, 其中非线性实时直

升机模型是基于黑鹰 UH�60A 直升机数据[ 24]
建

立的,是包含主旋翼、机身、尾桨、平尾和垂尾的非

定常、非线性气动力模型;涡轴发动机非线性部件
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级模型[ 22]是用部件法建立的非线性实时数学模

型;该综合仿真模型经过大量的仿真验证,具有可

靠的置信度,能够较为准确地反映直升机/涡轴发

动机综合系统动静态特性.直升机/发动机非线性

综合仿真平台的结构框图如图 3 所示, 主旋翼与

机身、尾桨、平尾和垂尾的气动耦合关系已经在图

上示出.这里直升机系统传给发动机系统的主要

是飞行参数以及需用功率;发动机传给直升机系

统的主要是旋翼转速、转加速度和自由涡轮输出

轴扭矩.

4. 2 � 数字仿真结果

� � 直升机/涡轴发动机综合控制的变旋翼转速

串行优化方案用于最小油耗控制的数字仿真结果

如图 4~ 图 6所示.图中用符号∀ CasSy stem#代表

串行优化结果, 用符号∀ OnlyEng#代表不采用

变旋翼优化, 单独进行发动机优化的仿真结果.

两者对比来说明采用变旋翼串行优化方案的

效果.

图 4仿真结果为在直升机( V x= 60m/ s, H =

1000m)定常飞行条件下获得的.由图 4知,串行

优化在 0s时刻接入,经过 6 s变旋翼优化结束,至

30 s处起动发动机优化.采用变旋翼转速的串行

优化方法,在保证直升机飞行状态保持不变的情

况下(图 4( b) ) ,耗油率下降 6. 03%, 而单独优化

发动机所得的耗油率降低为 1. 06%(图 4( a) ) .由

图 4( c) , ( d) , ( e) , ( f ) , ( g )依次可以看出,上述的

最小油耗的结果是在保证发动机控制量不超限、

发动机不超转、不超温、不进喘的条件下获得.图

4( h)显示串行优化降低发动机输出功率的效果.

以下列出了飞行包线范围内其他状态点的优化结

果,效果与( V x = 60m/ s, H = 1 000m)飞行条件下

得到的结论类似,这里不再赘述.

图 5仿真结果为在直升机( V x= 60m/ s, H =

2000m)飞行条件下获得的.采用变旋翼转速的串

行优化方法,在保证直升机飞行状态保持不变的

情况下,耗油率下降 5. 39% , 而单独优化发动机

所得的耗油率降低为 1. 099%.

图 6仿真结果为在直升机( V x= 30m/ s, H =

1500m)飞行条件下获得的.采用变旋翼转速的串

行优化方法,在保证直升机飞行状态保持不变的

情况下,耗油率下降 4. 33% , 而单独优化发动机

所得的耗油率降低为 1. 93%.

图 3� 非线性直升机/发动机综合仿真平台

Fig . 3 � Simulation platform for nonlinear helicopt er/ eng ine hybr id system
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图 4 � 串行优化用于最小油耗控制模式结果( V x = 60 m/ s, H = 1000 m)

Fig . 4 � Effect o f specific fuel consumpt ion contro l mode based on the cascaded optimization system

( V x = 60m/ s, H = 1 000m)
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图 5 � 串行优化用于最小油耗控制模式结果( V x = 60 m/ s, H = 2000 m)

Fig . 5 � Effect o f specific fuel consumpt ion contro l mode based on the cascaded optimization system

( V x = 60m/ s, H = 2 000m)
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图 6 � 串行优化用于最小油耗控制模式结果( V x = 30 m/ s, H = 1500 m)

Fig . 6 � Effect o f specific fuel consumpt ion contro l mode based on the cascaded optimization system

( V x = 30m/ s, H = 1 500m)
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5 � 结 � 论

� � 提出了一种用于直升机/涡轴发动机综合控

制的变旋翼转速串行优化方案: 基于 Levenberg�
Marquarat( L�M )算法/一维最优搜索算法, 在保

证直升机飞行状态不变的情况下, 寻优得到旋翼

所需最小功率,然后,再通过优化发动机操纵量,

在保证发动机约束成立的条件下得到当前发动机

运行最优工作点, 即达到直升机巡航时油耗最小

或者涡轮前温度最低. 在 UH�60 直升机/涡轴发

动机综合控制仿真平台上进行了最小油耗控制模

式的仿真验证, 结果表明采用该串行优化方案,在

大飞行包线范围内可降低油耗 4%~ 8%.
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