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基于攻角预测模型的航空发动机高稳定性控制
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摘 � � � 要: 研究了发动机稳定性控制问题. 作战飞机在超机动飞行时, 发动机进口流场畸变严重 ,采用常

规控制并不能保证其稳定工作. 针对上述问题, 提出了基于攻角预测的发动机超机动飞行高稳定性控制器:

首先建立了进气道攻角预测模型, 以实时估计发动机进口流场畸变, 并在此基础上用增广线性二次型调节器

( augmented linear quadratic regulato r,简称 ALQR)方法设计了高稳定性控制器, 最后在发动机/三自由度飞

机综合模型平台上模拟大攻角飞行任务进行了数字仿真验证.数字仿真结果验证了提出的控制思想的合理

性和可行性.
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Abstract: A study o f engine stability contr ol for super�maneuvering flight w as carried
out . H igh level of eng ine�face distort ion of ten occurs dur ing super�maneuvering f light of the
combat air craf t. In this case, eng ine stall w ill be caused if conventional cont roller is still

used. Fo r this issue, an advanced pr edict ive contr ol sy stem, in w hich an ang le o f at tack

( AOA) predict ive model w as used, for aero�engine w as designed. F irst ly , an angle of at tack
predict ive model w as established to estimate the eng ine�face distort ion in real t ime. T hen, a
high stability predict iv e controller w as designed using augmented linear quadrat ic r egulator

( ALQR) method based on the former est imator. F inally , dig ital simulat ion w as carried out

on the eng ine/ three�degree�of�f reedom aircraft nonlinear integ rated model. T he r esults show

that the stability contr ol concept proposed in this paper is ef fective and feasible.

Key words: aero�eng ine; super�maneuver ing f light; angle o f at tack predict ive model;
high stabil ity cont ro l; augmented linear quadrat ic regulator ( ALQ R)

� � 随着新一代战机机动性和敏捷性的提高, 发

动机进口截面将遇到越来越严重的流场畸变, 如

何保证发动机在大机动、过失速飞行状况下能够

稳定工作已经成为发动机控制器设计中一个必须

考虑的问题. 英国罗 �罗( Rolls�Royce)公司等试

验[ 1 ]表明进气畸变不但降低发动机性能, 而且降

低发动机增压级的稳定边界, 导致其稳定裕度减

少.美国曾于上世纪 90年代提出了一种高稳定性

发动机控制 ( high stability eng ine control, 简称

HISTEC)方案[ 2�4] ,其基本思路是发动机在高畸
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变入口条件下,控制逻辑将下调风扇和压气机压

比,来保证风扇或压气机具有足够的稳定裕度, 该

计划在 F�15 ACTIVE 飞机上成功进行了飞行验
证.然而,其公开发表的文献仅仅给出该控制的大

概原理和飞行验证结果,隐蔽了相关的技术细节.

国内这方面研究较少, 近年来仅有北京航空航天

大学王立峰等
[ 5]
提出的高稳定性控制方案: 在飞

机超机动飞行时, 利用飞行机动信息(攻角、侧滑

角和飞行马赫数) , 来评估当前的进气畸变量, 然

后进一步确定压比损失,从而得到风扇压比指令,

最后对发动机进行控制. 但该方案未考虑到在实

际的飞/推综合系统中进气畸变的滞后效应:主要

是由发动机控制动态响应、软件算法、信号传输时

滞等引起的滞后. 本文中,既考虑到在大机动、过

失速飞行状态下进气道出口截面流场畸变严重对

发动机稳定性的影响, 同时又兼顾了发动机控制

动态响应、软件算法、信号传输时滞等滞后效应,

提出一种基于攻角预测的高稳定性控制方法, 以

解决在超机动飞行时发动机气动稳定性控制

问题.

1 � 基于攻角预测的发动机高稳定性
控制原理

� � 发动机的高稳定性控制是通过实时控制发动

机输入(如:主燃油流量 W f ,可调尾喷口面积 A 8 )

来改变发动机增压级的稳定裕度.其主要思路如

下(如图 1所示) .

Step 1: 由飞行攻角预测系统实时预测飞行

攻角.

Step 2: 由攻角预测值计算得到对应的发动

机增压级喘振裕度损失的超前预测值.

图 1� 发动机高稳定性控制系统结构图

Fig. 1� Engine high stability contro l schematic diag ram

� � Step 3: 用喘振裕度损失超前预测值修正发

动机的喘振裕度输出.

Step 4: 最后由增广线性二次型调节器( aug�
mented linear quadrat ic r egulator, 简称 ALQR)

控制来得到发动机输入量(如主燃油流量,喷口面

积) ,使发动机与飞机机动协调一致,在整个机动

过程中始终处于气动稳定工作状况.

1. 1 � 喘振裕度损失超前计算模块

� � 该部分有飞行攻角 �预测模型和攻角 �和喘

振裕度损失 �Sml的关系模型两部分组成,用于大

迎角飞行时超前修正发动机压缩部件的喘振

边界.

1. 1. 1 � 攻角 �预测模型

机动信息的预测问题就是要解决如何从现在

及过去的飞机状态来得到若干时间段后的飞行状

态信息.神经网络本质上是一个从输入到输出的

非线性映射,并且理论上已经证明神经网络具有

逼近任意非线性函数的能力, 因此本文利用神经

网络作为预测工具, 参考 NA SA (美国航空航天

局)的攻角预测经验[ 2�3] , 采用离线算好的 3层 BP

( back propagat ion)网络建立发动机的油门杆角

度 P la飞机的升降舵偏角  和飞机的攻角 �的动

态模型,其网络结构如图 2所示.即在 k时刻根据

当前时刻的P la ,  及历史信息计算当前时刻的 �

值.其神经元模型表达形式如式( 1) .向量 X由当

前时刻的P la值、N 1 时刻的 P la值, 当前时刻的  

值、前 N 2 时刻的  值及前 N 3 时刻的 �值等量组

成. Y 表示当前时刻的 �值.

图 2 � 神经网络结构图

F ig . 2 � Neural netwo rk structure diagr am

Y = f (X) ( 1)

式中

X = P la( k) , P la ( k- 1) ,  , P la ( k- N
1
) ,  ( k) ,  ( k- 1) ,  ,  ( k- N

2
) , �( k- 1) , �( k- 2) ,  , �( k- N

3
)

Y = �( k)
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� � 为了保证动态神经元网络模型在飞行包线内

的准确性, 本文在高度为 3 ~ 6 km, 马赫数为

0. 3~ 0. 6的飞行包线内选取若干常用飞行验证

点,然后在每个点上对升降舵和油门杆做充分激

励,并取其动态响应数据作为神经元网络训练之

用.经测试,训练后的网络具有很高的精度及很好

的泛化能力, 完全满足基于模型设计控制器的

要求.

根据发动机的神经元网络动态模型, 可有当

前 k 时刻的油门杆角度 P la ( k)及后 N 步的油门杆

角度序列 { P la( k+ 1) , P la ( k+ 2) ,  , P la ( k+ N ) } 和当前

k 时刻的升降舵偏角  及后N 步的升降舵偏角序

列{ ( k+ 1) ,  ( k+ 2) ,  ,  ( k+ N ) }构建当前时刻后 N 步

的 { �( k+ 1) , �( k+ 2) ,  , �( k+ N ) } 神经元网络预测

( NN P)模型.由式( 1)经如下推导可得 NNP 预测

模型为

�( k) = f ( k) P la( k) , P la ( k- 1) ,  , P la ( k- N
1
) ,  ( k) ,  ( k- 1) ,  ,  ( k- N

2
) , �( k- 1) , �( k- 2) ,  , �( k- N

3
)

�( k+ 1) = f ( k+ 1) P la( k+ 1) , P la ( k) ,  , P la ( k+ 1- N
1
) ,  ( k+ 1) ,  ( k) ,  ,  ( k+ 1- N

2
) , �( k) , �( k- 1) ,  , �( k+ 1- N

3
)

!

�( k+ N) = f ( k+ N) P la( k+N ) , P la( k+ N-1) ,  , P la( k+ N- N 1) ,  ( k+ N) ,  (k+ N- 1) ,  ,  ( k+ N- N 2) , �( k+ N- 1) , �(k+ N- 2) ,  , �( k+ N- N3 )

令

X = P la( k+ 1) ,  , P la( k+ N ) ,  ( k+ 1) ,  ,  ( k+ N ) , �( k) ,  , �( k+ N )

Y = �( k) , �( k+ 1) ,  , �( k+ N )

则

Y= F (X) ( 2)

1. 1. 2 � 飞行攻角和喘振裕度损失 �Sml的关系

模型

1) 利用 1. 1. 1节预测的机动信息计算发动

机进口截面的流场畸变. 本文以罗 � 罗公司的

D c60为畸变指标衡量参数,即 D c60= h(M a, �)
[ 6�7]

.

2) 把流场畸变转化为风扇喘振压比损失. 大

攻角飞行的中低空、低速飞行特点,使风扇与低压

涡轮的共同工作点在高换算转速区, 等换算转速

条件下换算流量近似不变, 故可认为等换算转速

稳定压比损失与等换算流量稳定压比损失一致.

风扇在流量畸变下的喘振压比损失 �P rs可利用

公式( 3)
[ 8]
得到

�P rs = K c �D c60 + const ( 3)

其中 K c 为发动机对周向畸变的敏感系数, 常数

const可认为是径向畸变和平面波的影响因素.

3) 把风扇喘振压比损失转化为喘振裕度损

失.在计算喘振裕度时,考虑是等换算流量的, 如

图 3所示,这样有畸变时的风扇喘振裕度损失可

表示为

�Sml = P r1

P r0
! �P rs

其中 P r0为发动机工作点的风扇压比, P r1为发动

机前方来流为准均匀流时, 发动机工作点等换算

流量的喘振边界压比值, P r0s为发动机进口截面

有畸变时,发动机工作点等换算流量的喘振边界

压比值.

图 3� 有、无畸变下的风扇(压气机)特性

F ig . 3 � Fan ( compressor ) character istic

� w ith/ w ithout distor tion

1. 1. 3 � 风扇喘振裕度的修正
考虑到发动机之间的差异、外部未知因素的

影响及控制容差等原因, 假设在无流场畸变的情

况下, S mb= 15% ( Smb为修正前的喘振裕度)就能

保证风扇的安全工作.当通过前面的计算得知 N

步以后(考虑到发动机的动态响应时间等因素, 不

妨设为 0. 5s后)的喘振裕度损失,就可以给出喘

振裕度损失 �Sml的约束边界为 S mc= Smb + �Sml

( S mc为经过修正后针对无流场畸变喘振边界线的

喘振裕度) .传统认为修正前的喘振裕度 Smb为不

可测量,是运用公式( 4) [ 9]计算得出

Smb =

P r1

W cor1
-

P r0

W cor0

P r0

W cor0

( 4)
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而公式( 4)中的空气流量 W cor为不可测量, 本文采

用等换算空气质量流量线上的参数, 于是公式( 4)

就简化为

S mb =
P r1 - P r0

P r0 W cor = cons t
( 5)

� � 式( 3)中的 P r0为可测量, P r1为已知, 因此可

认为 Smb为可测量,而式( 4) , ( 5)两种定义方式并

无实质差别.

1. 2 � 扩展的发动机模型

� � 由于数据来源和技术发展的限制, 现有的发
动机模型大多只能反映发动机在常规飞行条件下

的工作,不能够模拟在大机动飞行/大攻角状态时

对发动机特性的影响, 因此需要建立包含飞行攻

角变化对喘振边界影响的扩展的发动机模型. 攻

角数据来源于 NASA Dryden 飞行研究中心

F/ A�18A飞机的飞行试验数据, 原始攻角数据覆
盖范围从- 20∀~ 70∀[ 10] . 建立攻角 �和喘振裕度

损失 �Sml的关系模型,根据实时攻角计算出低压

喘振裕度损失 �Sml, 然后用喘振裕度损失 �Sml修

正发动机部件级模型的低压喘振裕度 S ml .

2 � 控制规律设计

� � 本文提出的高稳定性控制器基于 ALQR控制

方法
[11]
,选取主燃油流量W f 和喷口面积 A 8 控制高

压转速N h和风扇喘振裕度 Sml的双变量控制.控制

示意图如图2所示.其中 r为参考指令,包括高压转

速 N h和风扇喘振裕度 Sml, up为控制量,包括主燃

油流量 W f 和喷口面积 A 8 . 选取状态变量 x =

[ N l � N h ] T此时可得状态空间模型为

�x = Ax + Bu

y = Cx + Du
( 6)

运用文献[ 11]中的 ALQR方法可得系统( 6)的控

制器为

u= - K�xx -
Kee
s

� � 画出控制系统设计方框图, 如图 4所示.

图 4 � ALQR 控制系统设计方框图

F ig. 4� ALQR contro l system blo ck diag ram

另外,在控制器设计过程中, Q, R阵的选取非

常关键,控制器的好坏往往就取决于 Q, R阵的选

取.本文在发动机工作点( x 0 , u0 , y0 )利用文献[ 12]

中的方法,对 Q, R阵进行了优化选取.最后选取

Q= diag(0. 558 2, 0. 0489, 8. 9683, 0. 045 1)

R = diag( 0. 1, 0. 1)

� � 发动机对象的状态变量模型( SVM )各系数
矩阵为

A=
- 2. 3048 1. 437 1

0. 5508 - 4. 155 3

B=
1. 1815 1. 4811

0. 5623 0. 0010

C=
0 1. 000 0

14. 431 4 - 23. 181 5

D=
0 0

- 0. 611 0 3. 1164

根据上述方法设计出的 ALQR控制器的系

数矩阵为

Kx=
- 0. 889 1 - 2. 3153

- 2. 094 7 1. 7030

Ke=
9. 422 3 - 0. 067

0. 960 6 � 0. 6680

3 � 数字仿真结果及分析
3. 1 � 数字仿真平台

� � 本文中飞机模型为某型飞机纵向平面内的非

线性动力学仿真模型, 采用推力矢量或平尾升降

舵进行俯仰控制, 能实现飞机在飞行包线内巡航、

爬升和平飞加速的动力学仿真.该飞机由两台某

型涡扇发动机提供推力. 发动机采用部件级建模

方法建立非线性气动热力学仿真模型. 为验证该

稳定性控制方法的合理性, 将该飞机模型与 1. 2

节中的扩展发动机模型相综合建立了能够仿真飞

机大攻角机动的发动机/三自由度飞机综合模型,

结构如图 5所示.

图 5 � 发动机/三自由度飞机综合模型结构框图

Fig . 5 � Eng ine/ thr ee�deg ree�of�fr eedom aircraft

nonlinear int eg rat ed model
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3. 2 � 数字仿真验证

� � 为了验证本文提出的高稳定控制系统得的有

效性,进行了如下的发动机高稳定性控制的数字

仿真,并与发动机常规控制 [ 12]进行了比较.

图 6和图 7分别给出在 H = 3 km ,Ma= 0� 4
和 H = 6 km, Ma= 0. 6条件下, 飞机平飞后进入

图 6� H = 3 km, Ma= 0. 4时的仿真结果

F ig. 6� Digital simulat ion results at H = 3 km, Ma= 0. 4

1680
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图 7� H = 6 km, Ma= 0. 6时的仿真结果

F ig. 7� Digital simulat ion results at H = 6 km, Ma= 0. 6

大迎角超机动飞行仿真结果. 其中图( a)为攻角 �

的预测曲线, 实线表示传递给发动机的实际攻角,

虚线表示用攻角 �预测模型得到 0. 5 s后的攻角

预测值,两者比较可以明显看出,该预测模型能够
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很好的预测出攻角 �的信息, 满足下一步输出修

正要求.图( b) , ( c)则分别是在图( a)进气攻角条

件下的进气畸变 D c60变化, 和喘振裕度损失 �Sml

变化, 从图中可以得出由攻角 �引起的进气畸变

量D c60决定了发动机风扇的喘振裕度损失大小

�Sml ,当机动动作完成后,进气畸变量回到原来的

水平.图( d) ~ ( h)中, 实线表示本文设计的高稳

定控制响应, 虚线表示常规控制响应. 图( d)和图

( e)分别为发动机的状态量低压换算转速 N l 和

高压换算转速 N h 变化, 图 ( f )是风扇喘振裕度

Sml的变化情况, 对比图 ( f )中的虚实线可以明显

的看出,与常规控制相比,通过本文提出的稳定性

控制,发动机能够适时调整工作点,使得在整个机

动过程中,发动机工作点与喘振边界保持期望距

离,同时适当的高压转速保证了过程中没有过大

的推力损失. 图( g) , ( h)分别为发动机控制量: 主

燃油流量 W f 和可调尾喷口面积 A 8 的变化情况.

综合上述的仿真结果, 可以得出:高稳定性控制相

比常规控制而言, 能够实现工作点的适时下调, 且

具有更好的动稳态性能.

4 � 结 � 论

� � 针对战斗机大迎角超机动飞行条件下, 发动

机进气条件较为恶劣, 且发动机控制对攻角信息

存在的动态滞后,本文提出基于神经网络预测攻

角,而后通过喘振裕度的超前补偿,与喘振裕度和

高压转速闭环控制共同构成了发动机高稳定性控

制方案,数字仿真表明,与传统的常规飞行时发动

机控制相比, 该方法在发动机稳定性控制方面更

加有效与合理.
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