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摘　　　要：结合最优化理论和线性系统理论，对控制问题中航空发动机飞行包线区域划分方法展开了研

究．首先基于小偏离线性动态模型，根据线性系统理论，将发动机动态特性的摄动归为线性模型的状态矩阵

特征值和稳态增益的摄动来表征．然后在此基础上，定义了一种广义距离以表征发动机动态特性的摄动程

度，并以定义了区域的划分原则．继而提出将飞行包线区域划分问题转化为一个基于该广义距离的最优化问

题．最后就某型涡扇发动机情形，对其飞行包线区域进行了划分计算，并对划分区域内发动机线性模型摄动

进行了比较，结果表明该区域划分和标称点选择方法的有效性．
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Ｋｅｙ　ｗｏｒｄｓ：ａｅｒｏ－ｅｎｇｉｎｅ；ｆｌｉｇｈｔ　ｅｎｖｅｌｏｐ；ｎｏｍｉｎａｌ　ｐｏｉｎｔ；ｍｏｓｔ　ｏｖｅｒｌａｙ；ｏｐｔｉｍｉｚｅ

　　航空发动机的动态过程具有十分复杂的非线
性特性［１－２］．通常根据非线性模型获得其小偏差线
性动态模型，继而进行控制器设计．小偏差线性动
态模型对于一般工程问题而言具有一定精度的近

似，也便于解决工程问题，但是一般适用于研究稳
态点附近小范围内，不适用于全飞行包线范围内
描述发动机特性［３］．因此对整个飞行包线区域的
划分以及每个分区内标称点的选取也就显得很有

意义．
传统方法是将飞行包线区域根据经验划分为

多个较规则的多边形（例如矩形）区域，并将趋于
中心位置（或根据一定规则在区域内选点）作为标
称点，并基于该标称点进行控制器设计［４－５］．这种
划分方法步骤简单，便于管理［４］，但没有考虑到发
动机实际工作特性随外界环境（主要是飞行高度
和马赫数等）的变化而会发生较大变化，这正是发
动机典型非线性特性的体现，相应也就会大大削
弱上述方法所得控制器在全飞行包线内的适应

性．同时区域划分个数的多少缺乏定性及定量的
依据，且对性能和经济性也欠缺综合考量．
文献［４］中提出先按动压等高线对飞行包线

进行区域划分，然后根据发动机状态方程的系数
矩阵奇异值定义一定“距离”指标选取划分区域中
的标称点．文献［５－６］则根据发动机进口气流总
温、总压参数划分．文献［７］则提出根据发动机线
性状态变量模型的系数矩阵Ａ特征值摄动划分；
但是仅仅考虑矩阵Ａ是不合理的，因为Ａ只决定
系统的稳定性（是否稳定）以及响应类型（单调、振
荡等），而在控制问题中十分关注的稳态增益还与
系数矩阵Ｂ有关，而文献［７］却未考虑．
可见对于飞行包线区域的“选点”和“分区”，

本是两个相互独立又相互依赖的问题，但上述研
究中将其作为单独的两个问题来分别研究，而未
能将之作为一个整体加以系统研究．为此本文将
这两个主要问题整合为一个优化问题来综合考

虑，并从优化的角度，结合定性定量方法，给出关
于飞行包线区域划分和标称点位置优选的一个新

思路．

１　飞行包线区域划分方法

对某型由调节燃油油量控制的双转子涡扇发

动机，其非线性状态空间模型可用如下形式
表述［１，８－９］：

Ｎ
·

ｈ＝ｆ１（Ｎｈ，Ｎｌ，Ｗｆ，Ｔｔ２，ｐｔ２）

Ｎ
·

ｌ＝ｆ２（Ｎｈ，Ｎｌ，Ｗｆ，Ｔｔ２，ｐｔ２）

ｙ＝ｆ３（Ｎｈ，Ｎｌ，Ｗｆ，Ｔｔ２，ｐｔ２
烅

烄

烆 ）

（１）

其中Ｎｈ，Ｎｌ，Ｗｆ，Ｔｔ２ 和ｐｔ２ 分别表示涡扇发动机
高、低压转子转速、燃油流量、发动机进口截面空
气总温和总压，ｙ为所关注的发动机部分输出参
量．在稳态点发动机小偏离线性状态模型为

Δｘ＝ＡΔｘ＋ＢΔｕ
Δｙ＝ＣΔｘ＋ＤΔｕ （２）

其中状态Δｘ＝ｘ－ｘ０，输入Δｕ＝ｕ－ｕ０，输出

Δｙ＝ｙ－ｙ０，ｘ＝［Ｎｌ，Ｎｈ］Ｔ，ｕ＝Ｗｆ，下标０对应
表示稳态点值，Ａ，Ｂ，Ｃ，Ｄ为系数矩阵．相应可计
算模型输入—输出稳态增益Ｋ，及系数矩阵Ａ的
特征值λ１，λ２．
特征值λ１，λ２和稳态增益Ｋ一起反映了系统

的基本响应特性，下面给出发动机在飞行状态
（Ｈ１，Ｍａ１）处线性模型Ｇ１（Ｈ１，Ｍａ１）相对某标准
状态 （Ｈ０，Ｍａ０）处线性模型Ｇ０（Ｈ０，Ｍａ０）的偏
差程度的一种定量描述形式

ｄ＊（Ｇ０，Ｇ１）＝
（λ１）１－（λ１）０
（λ１）０

，（λ２）１－（λ２）０（λ２）０
，（Ｋ）１－（Ｋ）０（Ｋ）［ ］０ ∞

（３）
其中下标（·）０，（·）１ 分别表示对应线性模型

Ｇ０，Ｇ１ 的参量值．
由此进一步给出区域划分准则

ｄ＊（Ｇ０，Ｇ１）≤ε （４）
其中ε表示距离阈值．参量ｄ＊ 综合反映了Ｇ１ 相
对Ｇ０的差异，即 （Ｈ１，Ｍａ１）状态相对 （Ｈ０，Ｍａ０）
状态的差异．ε则定量反映了该划分区域内发动
机线性模型差异的最大程度．于是根据式（４），当
某状态点与标称点间广义距离ｄ＊ ≤ε，就认为该
状态点与标称点可划归在同一区域内．
本文将飞行包线区域记作Σ，并考虑划分为

ｎ个区域，即需在Σ内选取ｎ个标称点，记为Ｂ＝
｛Ｂｉ，ｉ＝１，２，…，ｎ｝，Ｂｉ为标称点，相应得划分区

域Ｇｉ．于是区域Ω＝∪
ｎ

ｉ＝１
Ｇｉ对Σ有一定的覆盖，记

为Ｇ（Ｂ，ε）．这里称Ｇｉ为Ｂｉ 实现的子覆盖域，Ω
为Ｂ的联合覆盖域．显然Ω存在极大值，即Ω＊ ＝
ｍａｘ

｛Ｂｊ，ｊ＝１，２，…，ｎ｝
｛Ω｝，记作Ω＊（ｎ，ε），表示在距离阈值

ε条件下ｎ个标称点所能达到的最大覆盖．
由此可将飞行包线区域划分和标称点选择问

６４４
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题可转化为一个最大最小优化问题：选择布置尽
量少的标称点Ｂｉ（ｉ＝１，２，…，ｎ），使得其联合覆
盖域Ω对飞行包线区域Σ完全覆盖，即

ｍｉｎ｛ｎ
ｍａｘ

｛Ｂｊ，ｊ＝１，２，…，ｎ｝
｛Ω｝＝ ｝Σ （５）

　　有时可只需考虑覆盖比例不低于一定比例即
可，于是式可转换为如下形式：

ｍｉｎ
ｎ
｛α＊（ｎ，ε）≥Φ｝ （６）

其中

α＊（ｎ，ε）＝Ω
＊（ｎ，ε）
Σ

，

Ω＊（ｎ，ε）＝ ｍａｘ
｛Ｂｊ，ｊ＝１，２，…，ｎ｝

｛Ω｝

α＊（ｎ，ε）表示在距离阈值ε条件下ｎ个标称点所
能达到的最大覆盖率，Φ为最低覆盖率指标．

２　设计举例

２．１　α＊（ｎ，ε）～ｎ曲线及最小ｎ值的确定

图１中给出了在距离阈值ε分别取值０．１０，

０．１５的条件下，α＊（ｎ，ε）随ｎ 变化曲线．其中

α＊（ｎ，ε）采用遗传算法求解［１０－１１］，即以覆盖率为
优化指标，以各标称点Ｂｉ坐标 （Ｈｉ，Ｍａｉ）为优化
变量，由此得到最大覆盖率α＊（ｎ，ε）及各Ｂｉ坐标
（Ｈｉ，Ｍａｉ）．通过大量计算，本文获得ε，ｎ和α＊ 间
的变化关系，如图１所示．

图１　最大覆盖率关系曲线

Ｆｉｇ．１　α＊（ｎ，ε）ｃｕｒｖｅ　ｗｉｔｈ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｎａｎｄε

一方面，图１中直观反映了阈值ε对最大覆
盖率的影响：阈值ε越小，最大覆盖率也越小．例
如，在相同标称点个数ｎ＝１０情形下，α＊ （１０，

０．１０）＝０．６８１　０，而α＊（１０，０．１５）＝０．９３５　７，如图
１中所示．另一方面，α＊ 随着ｎ的增加而增加，并
逐渐趋于其最大值１，这一现象与实际是一致的．
另外图１中给出了两条不同ε值条件下的

α＊（ｎ，ε）～ｎ曲线．于是根据预期的Φ及ε条件，

可确定相应的最小ｎ值．比如若取值Φ＝０．９９，根
据图１找到ε取值对应满足α＊（ｎ，ε）≥Φ条件的
最小ｎ值，如表１所示．由此间接地解决问题，亦
不失一种可取的思路．
通过上述研究，根据ε，ｎ，Φ及α＊ 参量的物理

意义及其相互间的定性关系，可以通过实际试算，
获得类似图１的α＊（ｎ，ε）～ｎ曲线，然后采用同
样表１中的分析思路，即可最终选定合适的参量
取值，并得到最佳的标称点分布位置．该思路一方
面可以方便对参数的选取，另一方面可以回避了
直接求解式（５）中的最大最小优化问题的难度．

表１　根据α＊（ｎ，ε）曲线确定最小ｎ值

Ｔａｂｌｅ　１　Ｍｉｎｉｍａｌ　ｎｏｎ　ｔｈｅα＊（ｎ，ε）ｃｕｒｖｅ

Φ ε 最小ｎ 实际覆盖率α＊（ｎ，ε）

０．９９
０．１０　 ２８　 ０．９９０　４

０．１５　 １２　 ０．９９３　１

２．２　标称点及划分区域覆盖特性

下面就所得两组最优覆盖情形α＊（１２，０．１５）和

α＊（２８，０．１０）为例，其标称点位置分布如图２所示．

图２　最优标称点分布及总体覆盖效果

Ｆｉｇ．２　Ｎｏｍｉｎａｌ　ｐｏｉｎｔｓ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

７４４
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其中坐标轴Ｈ－，Ｍａ－分别为实际高度Ｈ 和
马赫数Ｍａ的归一化值，实心点表示优化标称点
位置，阴影区域即为联合覆盖区域．标称点分布没
有明显的规律，这与传统的有规律的矩形分区形
成显著差别．

２．３　不同ε条件的划分区域覆盖

作为举例，考虑某一飞行状态Ｂ０处，分别在ε
取值０．１０和０．１５情况下，所得划分区域的覆盖
情况，如图３所示．所得划分区域大致沿４５°方向
呈近似平行四边形．根据大气特性及涡扇发动机
速度／高度特性［１２］，ｐｔ２，Ｔｔ２随Ｍａ增加而增加，但
随Ｈ （一般＜１１ｋｍ）增加而减小．因此也就形成
图中所示沿４５°方向长条形状．另外ε＝０．１５对
应所得子覆盖区域比ε＝０．１０时的要大，这与ε
表征覆盖区域范围大小的特性一致．

图３　标称点Ｂ０ 的覆盖效果

Ｆｉｇ．３　Ｏｖｅｒｌａｙ　ｏｆ　ｎｏｍｉｎａｌ　ｐｏｉｎｔｓ　Ｂ０

另外图３中点Ｖ 表示标称点Ｂ０ 所覆盖划分
区域内距Ｂ０点广义距离最大的点．显然对于同一

Ｂ０ 点，由于ε值不同，Ｖ 点位置也会不同，记作Ｖ
（ε）．表２中给出Ｂ０ 和Ｖ（０．１０），Ｖ（０．１５）处该型
涡扇发动机在高压转子换算转速百分数在１００％
条件下的发动机传递函数、稳态增益及线性状态
模型状态系数矩阵特征值．

表２　Ｂ０ 和Ｖ处涡扇发动机线性模型比较

Ｔａｂｌｅ　２　ＬＳＶＭｓ　ａｔ　ｐｏｉｎｔｓ　Ｂ０ａｎｄ　Ｖ

状态点 传递函数 稳态增益 特征值

Ｂ０ ５．６３ｓ＋２．１６３
ｓ２＋２．５３２ｓ＋０．７８３ ２．７６２

－２．１７１

－０．３６０

Ｖ（０．１０） ５．４９９ｓ＋２．５９２
ｓ２＋２．５７４ｓ＋０．８６２　９ ３．０３７

－２．１７４

－０．３２６

Ｖ（０．１５） ３．９７９ｓ＋２．０９６
ｓ２＋２．５９４ｓ＋０．８９２　４ ２．３４８

－２．１８５

－０．４０８

显然状态Ｖ（０．１０）与Ｂ０ 处发动机传递函数
系数值、稳态增益及状态系数矩阵特征值差异相
比Ｖ（０．１５）处的较小，这也反映出通过ε取值可
以有效控制划分区域内模型的差异程度．
下面图４进一步给出状态Ｂ０ 和Ｖ（０．１０），

Ｖ（０．１５）处发动机线性模型Ｂｏｄｅ曲线图比较．显
然ε＝０．１０时所得划分区域内发动机模型差异
比ε＝０．１５时的较小，这与表２分析结果一致．

图４　标称点Ｂ０ 与Ｖ 处模型Ｂｏｄｅ图比较

Ｆｉｇ．４　Ｂｏｄｅ　ｄｉａｇｒａｍ　ｏｆ　ｔｈｅ　ＬＳＶＭｓ　ａｔ　ｐｏｉｎｔ

Ｂ０ａｎｄ　Ｖ

８４４
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３　结　论

本文引入最优化理论的思路，对控制问题中
航空发动机飞行包线区域划分问题提出了一种新

思路．首先基于小偏离线性动态模型，根据线性系
统理论，用线性模型状态矩阵特征值和稳态增益
的摄动来表征发动机动态特性的差异．继而在此
基础上定义了一种广义距离，并给出了区域的划
分原则．然后引入最优化的思路，将飞行包线区域
内标称点位置选取和区域划分两个问题结合为一

个整体，并转化为一个基于上述广义距离的最大
最小优化问题．最后以某型涡扇发动机为例，对其
飞行包线区域进行了划分，并从线性模型的传递
函数系数、稳态增益、状态系数矩阵特征值以及奇
异值多个方面比较，检验了本文方法的有效性．
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