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摘　　　要：提出了涡扇发动机喘振实时模型建立方法，该模型考虑了发动机容腔的容积动力学效应，风

扇、压气机的失速区特性，燃烧室的熄火特性，同时建立了发动机进口总温畸变、总压畸变及组合畸变模型；

提出了一种基于压力相关度测量的发动机主动稳定性控制技术，通过测量压气机转子叶片尖端区域的压力

相关度，得到相关度值穿越阈值的次数，根据穿越阈值次数与喘振裕度值固有的特性关系，得到压气机的喘

振裕度，进而通过鲁棒控制方法设计了主动稳定性控制律，并进行了仿真研究，结果表明：相比于常规控制，

基于压力相关度测量主动稳定性控制可以实现发动机过渡态过程中压缩系统不进喘，明显提高了发动机过

渡态的动态性能．
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　　喘振和旋转失速是发动机气动不稳定性的重
要表现形式，严重影响发动机的正常工作，国内外
对喘振和旋转失速开展了大量研究，但对整台发
动机的喘振与控制研究大都停留在实验室研究阶

段．美国早在２０世纪８０年代开展了整台涡扇发
动机喘振现象的数字仿真研究，并发表了相关研
究报告［１－２］．著名的美国国家发动机研究计划

ＩＨＰＴＥＴ（ｉｎｔｅｇｒａｔｅｄ　ｈｉｇｈ　ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｔｕｒｂｉｎｅ
ｅｎｇｉｎｅ　ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ）及 ＶＡＡＴＥ（ｖｅｒｓａｔｉｌｅ　ａｆｆｏｒｄ－
ａｂｌｅ　ａｄｖａｎｃｅｄ　ｔｕｒｂｉｎｅ　ｅｎｇｉｎｅｓ）的智能发动机部
分，将喘振研究与主动稳定性控制技术列为重要
内容，并已取得不少进展［３－４］．国内在发动机喘振
现象的研究方面，大多是针对单一压气机部件开
展工作［５］，显然，单一的压气机失稳模型无法反映
整台发动机失稳的动态过程．因此，如何建立发动
机喘振实时模型，并进一步开展喘振及发动机主
动稳定性控制研究具有非常重要的意义．
利用主动稳定性控制技术防止压气机喘振和

旋转失速首先由Ｅｐｓｔｅｉｎ等［６］提出，之后得到快
速发展［７－１０］，日渐成为现代航空发动机控制的一
个重要分支［１１］．尤其是对于飞机在进行近距格斗
状态下，导弹尾气以及超机动飞行引起的进口流
场畸变将严重影响发动机的稳定性，甚至导致机
毁人亡．相比于已经发生喘振／旋转失速情况下的
防喘控制，主动稳定性控制技术具有明显的优势，
利用喘振／旋转失速发展先兆，提前采取措施保证
压缩系统在一定的稳定裕度以上，防止了对部件
的损害以及推力的损失．
主动稳定性控制，尤其是基于失速先兆（模态

波与尖峰扰动）的主动稳定性控制方面，国外已开
展了不少相关研究，值得注意的进展是Ｉｎｏｕｅ等
关于先兆特征与相关性分析的研究［１２－１３］，首次通
过实验揭示了脉动压力的相关度测量值与喘振裕

度损失间的关系．其后，在Ｉｎｏｕｅ等的研究基础
上，佐治亚理工大学航空工程学院的Ｄｈｉｎｇｒａ等
在ＮＡＳＡ有关计划支持下，进一步开展了近喘状
态压力相关性测量的研究，提高了压力相关性测
量的实时性，建立了可用于近喘信号测量模拟的
近喘实时随机信号数学模型，并进行了发动机整
机的基于压力相关度测量主动稳定性控制研究，

取得了非常有参考价值的成果［１４－１８］．Ｄｈｉｎｇｒａ等
的研究仍然属于一类基于失速先兆主动稳定性控

制的范畴，但是相比其他同类的研究成果，其重要
意义在于这种方法是基于单一传感器，而非空间
布置的多传感器测量，而且实时性满足主动稳定
性控制宽频响应的要求．
本文在Ｄｈｉｎｇｒａ等研究的基础上，提出了一

种基于压力相关度测量的主动稳定性控制方法，
该方法针对压气机尖端压力的相关度测量，并通
过相关度特性表得到喘振裕度，直接对发动机喘
振裕度进行闭环控制，保证发动机在过渡态过程，
在保证发动机稳定工作的前提下，发挥最优动态
性能．文中第１节论述了涡扇发动机喘振实时模
型的建立方法，第２节给出了影响涡扇发动机稳
定性最为突出的因素———发动机进口畸变，建立
了相关模型，第３节给出基于相关度测量的喘振
裕度估计方法，第４节给出了完整的主动稳定性
控制结构与控制律设计方法，最后就本文提出的
方法进行了仿真验证．

１　涡扇发动机喘振实时模型

为便于介绍，发动机各截面编号如图１所示．
本文涉及的主要符号变量见表１．
相比于涡喷发动机，涡扇发动机增加了外涵

道．涡扇发动机喘振实时模型考虑容积动力学效
应后，容腔进出口质量流量不再连续，本文考虑如
下４个容腔：Ⅰ为燃烧室，Ⅱ为高低压涡轮间容
腔，Ⅲ为风扇与压气机间、外涵容腔，Ⅳ为混合器、
加力燃烧室、尾喷管容腔．发动机必须满足如下４
个容积动力学方程［１９］：

ｐ４ ＝ ［（Ｑ３＋Ｗｆｂ）－Ｑ４］ＲＴ４／ＶⅠ

ｐ４４ ＝ （Ｑ４２－Ｑ４４）ＲＴ４４／ＶⅡ

ｐ１６ ＝ ［Ｑ２２－（Ｑ１６＋Ｑ２３）］ＲＴ１６／ＶⅢ

ｐ８ ＝ ［（Ｑ６５＋Ｗｆａ）－Ｑ８］ＲＴ８／ＶⅣ （１）

　　同时，考虑发动机转子动力学方程如下：
ｎｆ＝ （Ｎｌｔηｆ－Ｎｆ）／ｎｆＪｆ

ｎｃ＝ （Ｎｈｔηｃ－Ｎｃ－Ｎｅｘｔ）／ｎｃＪｃ （２）
所涉及的变量定义中，ｎ表示转速，ｐ表示总压，

Ｔ表示总温，Ｑ表示质量流量，Ｖ表示体积，Ｎ表
示功率．下标ｆ表示风扇，ｃ表示压气机，ｌｔ代表低

１５１１
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图１　涡扇发动机简图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｄｉａｇｒａｍ　ｏｆ　ｔｕｒｂｏｆａｎ　ｅｎｇｉｎｅ

表１　变量表

Ｔａｂｌｅ　１　Ｌｉｓｔ　ｏｆ　ｖａｒｉａｂｌｅｓ

物理量 符号

主燃油质量流量／（ｋｇ／ｓ） Ｗｆｂ

加力燃油质量流量／（ｋｇ／ｓ） Ｗｆａ

尾喷管喉道面积／ｍ２　 Ａ８

油门杆角度／（°） Ｐｌａ

低压轴物理转速／（ｒ／ｓ） ｎｆ

高压轴物理转速／（ｒ／ｓ） ｎｈ

低压轴转动惯量／（ｋｇ·ｍ２） Ｊｆ

高压轴转动惯量／（ｋｇ·ｍ２） Ｊｃ

风扇相对换算转速／％ Ｐｎｆ

压气机相对换算转速／％ Ｐｎｃ

风扇喘振裕度 Ｓｍｌ

风扇喘振裕度估计 Ｅｓｍｌ

压气机喘振裕度 Ｓｍｈ

风扇压比 ｐｒｆ

风扇换算空气质量流量／（ｋｇ／ｓ） Ｗａｃｏｒ

指令 下标ｒ

压涡轮，ｈｔ代表高压涡轮，ｅｘｔ表示附件或其他因素．
涡扇发动机喘振实时模型考虑了风扇、压气

机的失速区特性，限于篇幅，仅绘出了风扇失速特
性，见图２．
发动机进入喘振时，压气机出口压力脉动严

重，容易引起较大燃气脉动，油气比变化剧烈，进
而容易导致燃烧室熄火．燃烧室特性除了能够反
映慢车以上稳定燃烧的特性以外，还应该能够反
映在近喘、进入喘振等不稳定工作状况时，发生不
稳定燃烧甚至熄火的特性，因此燃烧室部件建模
中考虑了这一部分动态特性，如图３，建立了能够

图２　风扇失速特性

Ｆｉｇ．２　Ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ　ｏｆ　ｐｏｓｔ－ｓｔａｌｌ　ｏｆ　ｆａｎ

图３　燃烧室熄火特性示意图

Ｆｉｇ．３　Ｂｌｏｗ　ｏｕｔ　ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ　ｏｆ　ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ

反映发动机不稳定燃烧的熄火特性模型．
最后，采用４阶龙格－库塔算法求解式（１）、式

（２）中的６个微分方程，完成部件级发动机喘振实
时模型的建立．

２　发动机进口畸变模型

发动机进口流场畸变对压缩部件的性能和稳

定性有着重要影响，畸变将导致发动机稳定边界
下移，从而使工作点靠近喘振边界，喘振裕度下
降，如图４所示．
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图４　进口畸变对喘振边界的影响

Ｆｉｇ．４　Ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓ　ｏｆ　ｉｎｌｅｔ　ｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎ　ｏｎ　ｓｕｒｇｅ　ｌｉｎｅ

压力畸变影响下，等换算质量流量下的稳定
压比损失［５］为

Δｐｒｓ＝Ｋｃ
Ｄｐ
ｐ（ ）ｃ ＋Ｋｒ Ｄｐｐ（ ）ｒ ＋Ｃ （３）

　　喘振裕度损失表示为

ΔＳｍ ＝ｐｒ１ｐｒ０×Δｐｒｓ
（４）

式中

Ｋｃ＝ｂｐＥｘｐＫｃｐ　Ｋｒ＝Ｋｒｐ
Ｃ＝ｂｐＥｘｐＣｃｐ＋Ｃｒｐ

其中ｐｒ１ 为无畸变情况下喘振边界对应压比；ｐｒ０
为工作点对应压比；ｂｐ 为考虑周向和径向总压畸
变耦合影响的叠加函数；Ｅｘｐ为与总压畸变图谱周
向畸变范围有关的范围函数；Ｋｃｐ为周向总压畸变
敏感系数；Ｋｒｐ为径向总压畸变敏感系数；Ｃｒｐ为径
向敏感系数的补偿系数；Ｃｃｐ为周向敏感系数的补
偿系数．Ｄｐ／ｐｃ为周向总压畸变指数；Ｄｐ／ｐｒ为径
向总压畸变指数．
双涵道发动机在进口流场的畸变时性，需要

考虑到畸变通过风扇／压气机的传递变化，另外还
要计算总压畸变通过风扇、压气机所生成的总温
畸变，也就是说高压压气机进口的畸变流场将是
总温、总压的组合畸变．总温畸变可以采用与总压
畸变类似的方法来处理，这里不再赘述．

３　基于压力相关度测量的主动
稳定性控制方法　

　　发动机喘振裕度一般为不可测量，故无法直
接对喘振裕度进行控制．而基于压力相关度测量
的方法解决了这一问题．
首先，该方法通过放置在压气机尖端边缘的

压力传感器，实时得到某动叶片附近的压力脉动
信号，对该压力信号进行相关度计算，定义如下：

Ｃ（ｔ）＝
∑
ｎ

ｉ＝ｎ－ｗｎｄ

（ｐｉｐｉ－Ｎ）

（∑
ｎ

ｉ＝ｎ－ｗｎｄ

ｐ２ｉ）（∑
ｎ

ｉ＝ｎ－ｗｎｄ

ｐ２ｉ－Ｎ槡 ）

（５）

其中ｐｉ与ｐｉ－Ｎ为相差Ｎ 个采样信号的２个窗口
的对应压力信号，ｗｎｄ为窗口长度，如图５所示．

图５　压力信号

Ｆｉｇ．５　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｓｉｇｎａｌ

相关度测量的直观解释如下：当压气机高速
转动时，随着流场的变化，动叶片尖端附近将产生
周期性的压力脉动，传感器置于动叶尖端附近，在
一定的采样频率下，得到一组压力信号，压力信号
的相关度跟压气机工作点的位置有关，当压气机
工作点远离喘振边界时，其相关度好，即周期性脉
动重合度高；当工作点靠近喘振边界时，压气机内
部旋转失速团逐渐增多，压力脉动趋向紊乱，压力
信号的相关度将下降．
其次，得到相关度测量值与喘振裕度间的数

学关系．通过相关度计算，得到一组随时间变化的
压力ＦＩＦＯ（ｆｉｒｓｔ－ｉｎ－ｆｉｒｓｔ－ｏｕｔ）相关度序列，并计数
得到该序列内的事件发生次数Ｎｅｖｅｎｔｓ．定义事件：
压力相关度值Ｃ（ｔ）小于某一阈值（Ｃｔｈ）即为一次
事件．ＴＢＥ（ｔｉｍｅ　ｂｅｔｗｅｅｎ　ｅｖｅｎｔｓ，量符号记为

Ｔｂｅ）为相邻事件的时间间隔，如图６所示．

图６　压力相关度值

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎ　ｍｅａｓｕｒｅ　ｏｆ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ
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国外研究［１７］表明，单位时间内穿越阈值事件
发生的次数Ｎｅｖｅｎｔｓ与喘振裕度Ｓｍ 存在如图７所
示的特性关系．从图７中可以看出，对于给定的相
关度阈值Ｃｔｈ，随着单位时间内事件次数Ｎｅｖｅｎｔｓ的
增大，喘振裕度Ｓｍ 下降．因此，对于不同的相关
度阈值Ｃｔｈ，通过喘振裕度Ｓｍ 与事件次数Ｎｅｖｅｎｔｓ
的特性，可插值获得发动机喘振裕度值，进而对发
动机进行喘振裕度的主动稳定性控制．事件发生
的时间间隔Ｔｂｅ满足指数分布，分布函数为

Ｆｔｂｅ＝Ｐ（Ｔｂｅ＜τ）＝１－ｅ－μｃｍｘ

这里μ＝ｌｉｍＴ→∞
Ｎ（０，Ｔ）
Ｔ

，τ为相邻事件间的时间，Ｎ

为０～Ｔ时间内发生的事件次数．

图７　喘振裕度与平均发生事件次数关系图

Ｆｉｇ．７　Ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｏｆ　ａｖｅｒａｇｅ　ｎｕｍｂｅｒ　ｏｆ　ｅｖｅｎｔｓ

ｗｉｔｈ　ｓｔａｌｌ　ｍａｒｇｉｎ

４　主动稳定性控制律设计

４．１　涡扇发动机主动稳定性控制结构

由于无法直接从上述的发动机喘振实时模型

上得到压气机叶片尖端边缘压力信号，本文利用

与ＴＢＥ同一分布的随机序列代替相关度的测量
值，并从发动机模型得到的喘振裕度求得事件发
生的次数μ，建立μ到Ｃｔｈ的映射，保证ＴＢＥ的分
布与随机数序列相同，以此来模拟相关度测量穿
越阈值事件．
发动机喘振模型仿真步长为２０ｍｓ，每一个步

长产生４０个服从指数分布的随机数，相当于

２ｋＨｚ的采样频率．每一个迭代步长根据喘振裕度
值和μ－Ｓｍｌ特性更新阈值Ｃｔｈ，事件发生的次数与
喘振裕度按照如图７所示的关系，故当穿越阈值
次数μ得到的条件下，利用插值即可得到当前状
态下压气机的喘振裕度Ｓｍｌ．主动稳定性控制结构
如图８所示．主要包括常规控制器模块、相关度测
量模块、主动稳定性控制器模块，以及控制逻辑．

４．１　主动稳定性控制律设计

本文采用基于二次型性能指标的鲁棒Ｈ２／Ｈ∞

方法设计控制器［２０］．
对于系统

ｘ＝Ａｘ＋Ｂｕ＋Ｂ１ｗ
ｙ＝Ｃｘ＋Ｄｕ＋Ｄ１ｗ （６）

式中ｘ为系统状态，ｙ为系统输出，ｕ为控制量，ｗ
为系统扰动，Ａ，Ｂ，Ｃ，Ｄ，Ｂ１，Ｄ１ 为适维矩阵．系统
中ｘ，ｙ，ｕ均应理解成系统在平衡位置的偏差量，
为简化起见，本文中省略了符号Δ．
首先对式（６）进行系统微分变换，取增广状态向

量为ｘ＝［ｘＴ　ｅＴ］Ｔ，得到变换后的系统状态方程为

ｘ
·
＝珚Ａｘ＋珚Ｂｕ＋珚Ｂ１ｗ

ｚ１ ＝ｙ＝珚Ｃ１ｘ＋珚Ｄ１ｕ＋珚Ｄ１１ｗ （７）
式中

ｕ＝ｕ　ｗ＝ｗ　ｘ＝
ｘ［］ｅ 　ｙ＝ｙ

图８　涡扇发动机主动稳定性控制数字仿真结构

Ｆｉｇ．８　Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ｃｈａｒｔ　ｆｏｒ　ａｃｔｉｖｅ　ｓｔａｂｉｌｉｔｙ　ｃｏｎｔｒｏｌ　ｏｆ　ｔｕｒｂｏｆａｎ　ｅｎｇｉｎｅ
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珚Ａ＝
　Ａ　０
－Ｃ［ ］０ 　珚Ｂ＝

　Ｂ
－［ ］Ｄ 　珚Ｂ１ ＝

　Ｂ１
－Ｄ［ ］

１

珚Ｃ１ ＝ ［Ｃ　０］　珚Ｄ１ ＝Ｄ　珚Ｄ１１ ＝Ｄ１
　　对于微分再增广后的系统（７），可用Ｈ２／Ｈ∞

状态反馈设计方法分别实现：

１）闭环系统输出ｙ能跟踪给定的参考指令

ｒ，且动态品质良好；

２）闭环系统的输出ｙ对扰动ｗ 具有指定的
抑制度γ，即 ‖Ｔｗｙ‖∞ ＜γ．
两项控制指标，Ｈ∞方法使控制器ｕ＝珚Ｋｘ满

足 ‖Ｔ珡ｗｚ１‖∞ ＜γ；通过构造Ｈ２ 状态反馈问题使

得二次型性能指标Ｊ＝∫
∞

０
（ｘＴＱｘ＋ｕＴＲｕ）ｄｔ尽可

能小．
将二次型性能指标转换为 Ｈ２ 性能指标，令

ｚ２ ＝珚Ｃ２ｘ＋珚Ｄ２ｕ，其中

珚Ｃ２ ＝
Ｑ１／２［ ］０ 　珚Ｄ２ ＝

０
Ｒ１／［ ］２

则

Ｊ＝∫
∞

０
［ｘ（ｔ）ＴＱｘ（ｔ）＋ｕ（ｔ）ＴＲｕ（ｔ）］ｄｔ＝

∫
∞

０
ｚ２（ｔ）Ｔｚ２（ｔ）ｄｔ＝ ‖ｚ２（ｔ）‖２ （８）

　　选取虚拟扰动ｗ～ 满足 ‖ｗ～‖２ ＜γｗ，则二次
型性能指标最终转化为如下优化问题：

ｍｉｎγ２
‖Ｔｚ２ｗ～‖２ ＜γ２

（９）

　　对于增广后的系统（９），通过引入虚拟扰动ｗ～

和二次性能指标可得如下Ｈ２／Ｈ∞问题：

ｘ
·
＝珚Ａｘ＋珚Ｂｕ＋珚Ｂ１ｗ＋珚Ｂ２ｗ～

ｚ１ ＝珚Ｃ１ｘ＋珚Ｄ１ｕ＋珚Ｄ１１ｗ
ｚ２ ＝珚Ｃ２ｘ＋珚Ｄ２ｕ （１０）

式中珚Ｂ２ 为一指定矩阵．
对于系统（１０）有如下引理：
引理［２０］：对于系统（１０）和一个给定的标量

γ１ ＞０，若以下优化问题

ｍｉｎγ２
珚ＡＸ＋珚ＢＷ＋（珚ＡＸ＋珚ＢＷ）Ｔ 珚Ｂ１ （珚Ｃ１Ｘ＋珚Ｄ１Ｗ）Ｔ

珚ＢＴ１ －γ１Ｉ　 ＤＴ
１１

珚Ｃ１Ｘ＋珚Ｄ１Ｗ　 Ｄ１１ －γ１

熿

燀

燄

燅Ｉ
＜０

珚ＡＸ＋珚ＢＷ＋（珚ＡＸ＋珚ＢＷ）Ｔ＋珚Ｂ２珚ＢＴ２ ＜０
－Ｚ 珚Ｃ２Ｘ＋珚Ｄ２Ｗ

（珚Ｃ２Ｘ＋珚Ｄ２Ｗ）Ｔ －［ ］Ｘ
＜０　　Ｔｒ　Ｚ＜γ２ （１１）

有一个最优解Ｘ，Ｚ和Ｗ，其中Ｘ，Ｚ是正定矩阵，
则系统（１１）的状态反馈Ｈ２／Ｈ∞控制问题是可解

的，且ｕ＝珚Ｋｘ＝Ｗ（Ｘ）－１　ｘ是它的一个状态反馈

Ｈ２／Ｈ∞控制律．
将珚Ｋ按ｘ和ｅ表示为分块矩阵

珚Ｋ＝ ［Ｋｘ　Ｋｅ］
则

ｕ＝珚Ｋｘ＝ ［Ｋｘ　Ｋｅ］
ｘ［］ｅ ＝Ｋｘｘ＋Ｋｅｅ （１２）

　　由于主燃油控制对发动机退喘的效果最佳，
这里提出用主燃油质量流量Ｗｆｂ来控制喘振裕度

的主动稳定性控制方案，结构框图如图９所示，设
计原理如上所述．
选取发动机状态量

ｘ＝ ［ΔＰｎｆ　ΔＰｎｃ］

　　控制输入量

ｕ＝ΔＷｆｂ

　　被控输入量

ｙ＝ΔＳｍｌ

　　输入指令

ｒ＝Ｓｍｌｒ

图９　鲁棒控制器结构框图

Ｆｉｇ．９　Ｂｌｏｃｋ　ｄｉａｇｒａｍ　ｏｆ　ｒｏｂｕｓｔ　ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ

　　本文采用小扰动法来求取发动机状态变量模
型，求得

Ａ＝
－２．６１７　８ 　０．６９０　０
　３．０５０　１　－［ ］２．９７５　７

Ｂ＝ ［０．４９７　２　０．５６１　６］Ｔ

Ｃ＝ ［－２７．０７１　４　１０．９９１　９］

Ｄ＝ ［－０．４２２　２］

　　求得状态反馈和输出反馈分别为

５５１１
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Ｋｘ ＝ ［８．０７５　９　－２．４８３　２］　Ｋｅ ＝ ［０．７７７　５］

５　仿真算例

５．１　喘振实时模型仿真

在地面状态（Ｈ＝０ｋｍ，Ｍａ＝０）进行仿真（如
图１０），保持油门杆角度为６０°，向发动机进口施
加周向与径向总压组合畸变时，逐渐使得稳定工
作边界下移，风扇喘振裕度降低，即工作点靠近喘
振边界，１０．８８ｓ时风扇首先发生不稳定工作状
态，表现为风扇进喘（图１０（ａ）、图１０（ｃ）），喘振裕
度开始脉动并出现负值，风扇工作点进入到失速
区．转速开始有一定频率幅度的波动（图１０（ｄ））．
压气机在１０．９３ｓ时进入喘振状态，表明在进口复
合畸变诱喘的过程中，压气机喘振裕度虽然也有
下降，但使之失去稳定性进入喘振的因素是风扇

图１０　失速喘振仿真

Ｆｉｇ．１０　Ｐｏｓｔ－ｓｔａｌｌ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

的首先失速，风扇失去稳定性后，非定常的复杂不
稳定流动很快使得压气机失速（图１０（ｂ））．

５．２　基于相关度测量的主动稳定性控制仿真

飞机在近距格斗过程中常采取大机动，以占据
有利进攻位置或者加速摆脱导弹攻击．该过程的特
点是大机动飞行引起的发动机进口流场畸变严重．
本文仿真模拟发动机进口流场畸变，迅速增加油门
杆角度实现发动机加速过程．对该过程分别采用常
规控制和主动稳定性控制技术进行仿真比较．

５．２．１　常规控制

图１１为Ｈ＝３ｋｍ，Ｍａ＝０．８状态时，采用常
规控制器的发动机仿真结果．图中Ｄｔ／Ｔｃ为周向
总温畸变指数，Ｄｔ／Ｔｒ 为径向总温畸变指数．在

１０～１５ｓ给发动机进口如图所示的流场畸变，模
拟大机动飞行下的发动机进口流场畸变，在１２ｓ
将发动机油门杆角度从３０°拉到７０°，模拟加速过
程，图１１（ａ）中，发动机在如图所示的总温、总压
组合畸变强度下，加速过程中，在１３．６ｓ进入喘振
状态，表现为工作点进入失速区（如图１１（ｃ）），图

１１（ｂ）中，由于状态参数的脉动导致控制器燃油
值出现脉动．这是由于畸变将导致发动机稳定边
界下移，增加燃油质量流量将导致工作点靠近稳
定边界，从而发动机容易进入气动不稳定状态，易
进入喘振．图１１（ｄ）为该过程中高低压转子转速
变化，可见，进喘后转速都出现脉动现象．畸变下
降后，进入喘振的因素消失了，发动机退出喘振进
入正常工作状态．

５．２．２　主动稳定性控制

图１２为Ｈ＝３ｋｍ，Ｍａ＝０．８状态时，采用主动
稳定性控制后的仿真结果．在１０～１５ｓ给发动机进
口如图所示的流场畸变，模拟大机动飞行下的发动
机进口流场畸变，在１２ｓ将发动机油门杆角度从
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图１１　常规控制模式仿真

Ｆｉｇ．１１　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｃｏｎｖｅｎｔｉｏｎａｌ　ｃｏｎｔｒｏｌ　ｍｏｄｅ

３０°拉到７０°，模拟加速过程．控制策略为：当喘振裕
度Ｓｍｌ＜０．０５，采用主动稳定性控制模式．图１２（ａ）
为采用指数分布随机序列代替相关度测量的仿真

结果，不难看出，Ｎｅｖｅｎｔｓ与Ｓｍｌ的关系与图７的特性

关系相符．图１２（ｂ）为所加的畸变，其强度同图１１
（ａ）．图１２（ｃ）中，１３．４０～１５．０６ｓ采用主动稳定性控
制模式，１３．９２ｓ时喘振裕度到达控制目标，表明所
设计的基于二次型性能指标的鲁棒控制器控制效
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图１２　主动稳定性控制模式仿真

Ｆｉｇ．１２　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ｏｆ　ａｃｔｉｖｅ　ｃｏｎｔｒｏｌ　ｍｏｄｅ

果良好．图１２（ｄ）为风扇工作点变化，可以看出，由
于发动机采用主动稳定性控制，控制器调节供油规
律，保证发动机在稳定区间内工作．图１２（ｅ）为该过
程中高低压转子转速变化曲线．
对比常规控制和主动稳定性控制仿真结果，

可以看出，利用相关度测量估计喘振裕度，进而实
现主动稳定性控制，这种方法可以有效地实现对
喘振裕度的控制，从而使得发动机在近喘恶劣工
况下依然保持一定的稳定裕度，保证了系统最优
动态性能的发挥．

６　结　论

１）本文基于基于压力相关度测量的喘振裕
度估计方法，提出了一种直接喘振裕度控制的主
动稳定性控制方法．仿真结果表明：该方法可有效
地应用于发动机的稳定性控制，保证其在动态过
程里，始终运行于可控的稳定裕度内，显著提高了
发动机系统的动态性能．
２）基于相关度测量的喘振裕度估计方法用于
主动稳定性控制，具有明显的优点，其采用单一的
压力传感器，结构简单，具有较大的工程实用价值．
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