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航空发动机过渡态最优控制规律设计的新方法
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摘　　　要：针对航空发动机过渡态最优控制规律的设计问题，提出了一种新的方法———动态稳定法：在发

动机动态特性计算模型的基础上，通过额外提取其中所有的状态量变化率，使其共同工作方程组的偏差趋于

０，从而让过渡态仿真稳定下来，此时的稳态参数值即为对应过渡态工作点的各项参数；然后分别根据指定的

物理约束条件，通过简单的静态迭代优化即可直接建立相应的控制规律；最后将这些控制规律通过取大／小

的方式进行合并，从而获得所需过渡态最优控制规律．以某型涡扇发动机最优加速控制规律的改进设计为

例，结果表明该方法具有设计精度高、实现简单以及快速直观等优点．
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　　航空发动机各种过渡态工作性能，如加速、减
速、起动等过渡时间与稳定程度，是衡量发动机使
用性能极为重要的指标［１－２］．实现这些性能指标的
一种有效途径是优化设计其过渡态控制规律．然
而，由于航空发动机是一个高度复杂的气动－热
力－机械系统，具有强非线性特质，在保证其不超
出极限范围且可靠工作的情况下，找到满足要求
的过渡态最优控制规律是非常困难的．通常，该要
求是指在给定约束条件下，使发动机从某一个工
作状态过渡到另一个工作状态的时间最小．
目前，处理该问题的解决方法主要可分为３

种：①近似确定法［２］，以发动机稳定工作状态下平
衡方程近似过渡态工作情况为基础来确定，但存
在设计精度低、实现过程复杂等缺点．②动态规划
法［３－４］，目前研究最多的一类方法，其机理是基于
发动机动态特性计算模型的有约束泛函优化方

法，即直接在该模型基础上建立所需性能的目标
函数，通过优化算法来寻找最优过渡态控制规律．
由于这类方法需要预先确定优化的起始与终止

点，因此主要适用于在线动态规划，这就对优化算
法的实时性与可靠性提出了较高要求．国内外学
者主要研究的优化算法有约束变尺度法［５－６］、罚函
数法［６］、二次序列规划法［７－１０］、改进二次序列规划
法［１１］、遗传算法［１２］等，获得了一些有意义的研究
结论，但依然存在数值方法复杂、计算量大以及鲁
棒性问题等缺点使其不易工程实现．③提取功率
法［１３－１５］，通过在发动机稳态特性计算模型的基础
上额外增加转子提取功率，使其近似于过渡态情
况，在同时考虑其他约束条件下，利用适当的控制
规律描述形式实现过渡态最优控制规律设计．该
方法具有直观、快速、有效等优点，但因忽略了容
积效应以及多转子之间的动态耦合等因素影

响［１５］，其设计精度还可进一步提高．
本文则在借鉴功率提取法的基本思想基础

上，提出一种与之相对应的动态稳定法：在发动机
动态特性计算模型的基础上，通过额外提取其中
所有的状态量变化率，使其共同工作方程组的偏
差趋于０，从而让过渡态仿真稳定下来，那么此时
的稳态参数值即为对应过渡态工作点的各项参

数；然后分别根据指定的物理约束条件，通过简单
的静态迭代优化即可直接建立相应的控制规律；
最后将这些控制规律通过取大或者取小的方式进

行合并，从而获得所需的过渡态最优控制规律．以
某型涡扇发动机的最优加速控制规律改进设计为

例，进行了仿真验证．

１　动态稳定法

１．１　基本原理

设航空发动机的非线性动态模型为
ｘ＝ｆ（ｘ，ｕ）

ｙ＝ｇ（ｘ，ｕ｛ ）
（１）

式中ｘ∈Ｒｎ，ｕ∈Ｒｍ，ｙ∈Ｒｐ分别为状态向量、控
制向量和输出向量．
对式（１）的状态方程两边同时减去辅助向量

ｚ∈Ｒｎ，即
ｘ－ｚ＝ｆ（ｘ，ｕ）－ｚ （２）

那么，式（１）可转化为

槇ｘ＝ 槇ｆ（ｘ，ｕ，ｚ）

ｙ＝ｇ（ｘ，ｕ｛ ）
（３）

式中槇ｘ＝ｘ－ｚ，槇ｆ（ｘ，ｕ，ｚ）＝ｆ（ｘ，ｕ）－ｚ．为了叙
述方便，后文对该式称之为新模型，而式（１）则称
之为原模型．
根据发动机原理可知：当新模型在稳态工作

时（即槇ｘ＝０），则有
ｘ＝ｚ （４）

　　显然，新模型在槇ｘ＝０的稳态情况即为原模
型在ｘ＝ｚ的动态情况，其模型转换如图１所示．
也就是说，通过处于过渡工作状态的原模型中加
入能够抵消状态量变化率的辅助向量ｚ，新模型
就可处于稳定工作状态，而变换前后的其各项参
数将保持不变．特别地，当原模型本来就处于稳定
工作状态时，辅助向量ｚ则为０．

图１　模型转换

Ｆｉｇ．１　Ｍｏｄｅｌ　ｔｒａｎｓｆｏｒｍ

因此，动态稳定法的基本思想是：在发动机动
态特性计算模型的基础上，通过额外提取其中所
有的状态量变化率（包括代表转子惯性的转子加
速度、代表容积效应的温度与压力变化率等所有
已建模的状态量），使其共同工作方程组的偏差趋
于０，从而让过渡态仿真稳定下来，那么此时的稳
态参数值即为对应过渡态工作点的各项参数（包
括输入、输出以及状态量变化率等）．具体处理方
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法是在动态情况的原模型基础上额外增加能够抵

消所有状态量变化率的辅助向量ｚ，从而转换为
稳态情况的新模型，达到化“动态问题为稳态问
题”的目的．
当需要获取指定约束条件下的过渡态参数

时，只要在新模型基础上进行简单的静态迭代优
化即可，如图２所示，

Ｊ（ｚ，ｕ）＝ ｍｉｎ［ｙｎｅｗ（ｚ，ｕ）－ｙｃｍｄ］２ （５）
其中ｙｎｅｗ（ｚ，ｕ）为新模型的输出向量，ｙｃｍｄ为发动
机功率期望值以及指定约束条件．

图２　动态稳定法的基本原理

Ｆｉｇ．２　Ｐｒｉｎｃｉｐｌｅ　ｏｆ　ｆｉｘｅｄ　ｄｙｎａｍｉｃ　ｍｅｔｈｏｄ（ＦＤＭ）

这样，根据解得的这些参数即可组合成所需
描述形式的过渡态控制规律

ｕ＝ｐ（ｙｉ） （６）
其中ｙｉ是指输出向量中某一个或者几个参数．
此外，需要指出以下几点：①由于辅助向量ｚ

中各参数之间存在耦合关系（这点将在下一节详
细说明），因此只需优化其中的一个参数即可（该
参数的选取原则为保证与其他参数之间的映射具

有唯一性），其他则根据此耦合关系求得；②通过
该优化求解得到的辅助向量ｚ，即为精确满足模
型转化要求、抵消各个状态量变化率的提取值；③
ｙｃｍｄ的维度应等于输入向量ｕ的维度加上１，即
ｍ＋１，从数值上来说，此处给定约束条件的个数

正好等于ｍ；④对于给定约束条件个数超过ｍ的
情况，则需要分别建立相应的控制规律，最后以取
大／小的方式进行合并．

１．２　动态耦合关系处理

在新模型中，辅助向量ｚ的表现类型与输入
向量ｕ一致，即通过改变ｚ可提取不同状态量变
化率情况下的发动机动态参数．但根据发动机工
作原理可知：该向量中各参数之间应互为相关，且
满足状态量变化率之间的动态耦合关系．该关系
直接隐含于原模型中，这里对其定义如下：

ｘｉ ＝ｈ（ｘ１，…，
︸

ｎ
不含ｉ

，ｕ），　ｉ＝１，…，ｎ （７）

那么，对于辅助向量ｚ则有

ｚｉ ＝ｈ（ｚ１，…，
︸

ｎ
不含ｉ

，ｕ），　ｉ＝１，…，ｎ （８）

　　也就是说在采用动态稳定法进行过渡态控制
规律设计过程中，需提前已知目标控制规律所对
应的动态耦合关系ｈ，否则将影响设计精度．特别
地，当状态量仅为单个时，例如不考虑容积效应的
单轴涡喷发动机，则不存在此类影响［１３］．
然而，在实际过渡态控制规律未知的情况下，

由于发动机动态特性的复杂性，这种假设条件并
不成立．根据非线性系统理论可知，该问题可转化
为对动态耦合关系ｈ的最优化求解问题，即

Ｊ［ｈ（ｚ，ｕ）］＝ｍｉｎ［ｙｎｅｗ（ｚ，ｕ）－ｙｏｌｄ（ｕ）］２

（９）
其中ｙｏｌｄ（ｕ）分别为原模型的输出向量．
为此，可通过多次迭代计算实现逐步逼近（其

迭代次数主要由设定的精度条件决定，通常２～３
次即可满足较高精度要求，这在后文给出的算例
中有所体现），从而获得这些辅助向量之间的动态
耦合关系．其具体过程如图３所示，先以稳态工作
线上已知的动态耦合关系（ｈ＝０，此时ｚｉ＝０）作为
初始条件，通过动态稳定法设计对应的过渡态控
制规律，然后将所得控制规律作用于原模型中，从

图３　动态耦合关系处理

Ｆｉｇ．３　Ｓｏｌｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｄｙｎａｍｉｃ　ｃｏｕｐｌｉｎｇ　ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｓ

６１９１
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而得到新的动态耦合关系ｈ′，以此再重新设计过
渡态控制规律．这样经过多次迭代后，在得到精确
动态耦合关系的同时，也得到了所要设计的最优
过渡态控制规律．
此外，由于动态耦合关系中各状态量变化率

的变化幅度较大，这样通过其中某个参数进行插
值或者拟合映射其他参数过程中易出现较大的误

差，同时存在不易编程实现的问题．为此，可采用
其对应状态量之间的关系来代替，比如转子加速
度由转子转速代替，其初始条件即为稳态工作线
上高／低压转子之间的对应关系．那么对于前面的
静态迭代优化问题，则仅是增加了一个新模型的
转子转速输出值应等于其插值的约束条件．

２　算例与分析

以某型低涵道比、双轴涡扇发动机在地面标
准条件（Ｈ＝０ｋｍ，Ｍａ＝０以及国际标准大气）下
从慢车到最大非加力状态（低压转子换算转速

Ｎｌｃｏｒ由６０％增长到１００％，步长为１％）的加速控
制规律改进设计为例，所需满足的约束条件主要
有：燃烧室富油熄火油气比Ｗｆａｒ≤０．２８０，高压涡
轮进口总温Ｔ４１≤１　７３０Ｋ，压气机稳定裕度Ｓｍｃ≥
０．１２．对于风扇／压气机进口导叶角度、尾喷口面
积等可调量，这里采用预设的开环控制规律．此
外，由于该型发动机动态特性计算模型中并没有
对容积效应、金属吸放热效应等动态特性实现建
模，为此所提取的状态量变化率总共有２个：高／
低压转子加速度．相应地，其动态耦合关系则由
高／低压转子转速之间的关系来代替．
本文方法在 ＭＡＴＬＡＢ软件环境下通过 Ｍ

函数与Ｓｉｍｕｌｉｎｋ模型相结合的编程方式实现，其
中发动机动态特性计算模型由Ｓ函数接口技术
封装Ｃ＋＋程序得到；对高／低压转子加速度的提
取主要是通过在该程序中对应的共同工作方程组

上增加２个变量并在封装模型上引出接口，从而
作为输入向量的一部分；最优化算法则由ｌｓｑｎｏｎ－
ｌｉｎ命令实现；加速控制规律的描述形式为低压转
子转速与主燃油量之间的简单形式．

２．１　动态耦合关系处理情况

针对所设定的３个约束条件，采用动态稳定
法分别求取其加速线，其中对其转子转速之间耦
合关系修正３次（加上初始１次，总共计算４次），
结果如图４所示，限于篇幅，仅列出油气比约束条
件下的加速线及其转子转速之间耦合关系．可以
看出：除了以稳态工作线上耦合关系作为初始条

件所求得的加速线１之外，其他３条曲线都非常
接近，第３次与第４次几乎重合．也就是说，通过
对转子转速之间耦合关系的不断修正，使得计算
得到的加速线趋于最终期望值，从而有效改善设
计精度．

图４　在油气比约束条件下，加速线及其转子

转速之间耦合关系

Ｆｉｇ．４　Ａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎ　ｃｏｎｔｒｏｌ　ｌａｗ　ａｎｄ　ｄｙｎａｍｉｃ

ｃｏｕｐｌｉｎｇ　ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｓ　ｏｆ　ｒｏｔｏｒ　ｓｐｅｅｄ

ｗｉｔｈ　ｌｉｍｉｔｅｄ　ｆｕｅｌ－ａｉｒ－ｒａｔｉｏ

为了定量验证设计精度，将前述所设计的３
条加速控制规律（以第３次修正为准）分别作用于
新模型和原模型进行动态工作点计算：以油气比

Ｗｆａｒ为例，先将其加速控制规律作用于原模型得
到高／低压转子转速以及Ｗｆａｒ，然后将这些参数值
代入动态稳定法中进行计算，从而得到在相同工
作状态情况下的各项参数，其部分参数对比结果
如图５所示，包括压气机进口空气流量Ｗ２５、稳定
裕度Ｓｍｃ、进口总温Ｔ２５以及进口总压ｐ２５．
从图５中可见：所有参数偏差都保持在２％

以内，由此说明新模型的稳态情况充分逼近了原
模型的动态情况．
此外，通过新模型计算得到的各项参数小于

原模型，这意味着加速控制规律偏保守，其主要原
因在于对动态耦合关系的处理．在本例中，当得到
新模型的高／低压转子转速输出后，还需通过两者
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图５　在油气比约束条件下，动态稳定法与加速特性计算的工作点参数比较

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｐａｒｅｄ　ｗｉｔｈ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｆｒｏｍ　ｆｉｘｅｄ　ｄｙｎａｍｉｃ　ｍｅｔｈｏｄ（ＦＤＭ）ａｎｄ　ａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ｗｉｔｈ　ｌｉｍｉｔｅｄ　ｆｕｅｌ－ａｉｒ－ｒａｔｉｏ

的耦合关系由低压转子转速插值求取高压转子转

速期望值，从而构建静态迭代优化的另一个约束
条件．在该过程中，插值方法必然引起误差，从而
导致最终优化值出现一定偏差．该问题可通过增
加动态耦合关系的精度来改善．

２．２　最优加速控制规律的获得

如前所述，在分别完成对应约束条件下的加
速控制规律之后，最终的加速控制规律只需以取
小的方式进行合并即可．因此，本例中所得的加速
控制规律从低转速向高转速的有效部分分别由

Ｓｍｃ，Ｗｆａｒ以及Ｔ４１ 对应规律组成，如图６所示，其

图６　最优加速控制规律

Ｆｉｇ．６　Ｏｐｔｉｍａｌ　ａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎ　ｃｏｎｔｒｏｌ　ｌａｗ

中还包括了原加速控制规律．可以看出改进加速
控制规律在整个转速范围内都有所提高，特别是

Ｓｍｃ所对应的中低转速区域段，如图７所示．

图７　改进前后加速控制规律差值

Ｆｉｇ．７　Ａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎ　ｃｏｎｔｒｏｌ　ｌａｗ　ｄｅｖｉａｔｉｏｎ

ａｆｔｅｒ　ｉｍｐｒｏｖｅｄ

将图６中两条加速控制规律分别输入到基于
计划的过渡态控制回路框架［１６］进行加速仿真，得
到典型参数随时间的变化历程如图８所示．可以
看出：采用改进加速控制规律后发动机加速性得
到明显改善，由图８（ｂ）可以大致看出其加速时间
缩短约０．５ｓ（１５％左右），其原因是：

１）改进加速控制规律后，Ｗｆｍ变化情况明显
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趋于陡峭，如图８（ａ）所示，使Ｗｆａｒ，Ｔ４１以及Ｓｍｃ的
变化幅度加快，提前达到了约束值，但并没有超
过，从而增加更多的涡轮剩余功率用于提升转子
加速度．
２）如图８（ｄ）～图８（ｆ）可见：改进加速控制
规律能够保证整个加速过程中 Ｗｆａｒ最大值为

０．０２８，Ｔ４１最大值为１　７３０Ｋ，Ｓｍｃ最小值为０．１２２，
且在该值附近维持时间更长．也就是说，其中除了

Ｓｍｃ与设计值０．１２有微量偏差之外，其余两个都
很好地达到了设计目标，且延长了在极限状态的
工作时间，从而在最大程度上挖掘了发动机加速
性能空间．

图８　改进前后加速控制规律仿真结果对比

Ｆｉｇ．８　Ｃｏｍｐａｒｅｄ　ｗｉｔｈ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ｏｆ　ａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎ　ｃｏｎｔｒｏｌ　ｌａｗ

３　结　论

针对航空发动机过渡态最优控制规律的设计

问题，本文在借鉴功率提取法的基本思想基础上，
提出一种与之相对应的动态稳定法．以某型涡扇
发动机的加速控制规律改进设计为例，结果表明

９１９１



航　空　动　力　学　报 第２７卷

改进后的加速控制规律有效提高了该型发动机的

加速性能，且始终保持在约束条件之内．因此，该
方法具有设计精度高、实现简单以及快速直观等
优点，为研究航空发动机的过渡态最优控制规律
设计问题提供了一种新的有效途径．
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