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航空发动机推力衰退缓解的神经网络控制
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摘　　　要：针对航空发动机气路部件性能退化导致的推力下降问题，提出一种基于变增量线性规划（ＬＰ）

优化 神经网络控制方法用于航空发动机推力衰退缓解控制。该方法通过内环控制转速和发动机压比，外环

修正发动机指令信号以缓解发动机推力衰退。其中内环非线性自回归滑动平均（ＮＡＲＭＡＬ２）转速控制器由

神经网络训练得到；外环指令修正回路利用变增量ＬＰ优化方法调整发动机指令信号。以某型小涵道比涡扇

发动机为对象进行仿真验证，结果表明，在４组仿真条件下，设计的控制方法在保证性能退化的发动机不超限

的条件下使推力衰退至少缓解了４６．５％，验证了该方法的有效性。
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　　随着现代航空技术的飞速发展，飞行器需要

性能更强、可靠性更高的航空发动机。由于发动

机本身复杂的结构和其所处恶劣的工作环境，当

发动机运行一段时间后，发动机的各个部件由于

腐蚀、外物损伤等原因会发生不同程度的性能退

化［１２］。这些原因使得实际发动机与同型号未发

生性能退化的发动机之间会产生偏差，主要体现

在部件的流通能力和效率的降低［３４］。为了确保

飞行器的安全飞行、延长发动机使用寿命，需要对

发生性能退化的发动机进行推力恢复，因此，研究

航空发动机推力衰退缓解控制方法十分必要。

２０００年，ＮＡＳＡ（ＮａｔｉｏｎａｌＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄ

ＳｐａｃｅＡｄｍｉｎｉｓｔｒａｔｉｏｎ）在 ＤＡＣＳ（ｎａｔｉｏｎａｌａｅｒｏ

ｎａｕｔｉｃｓａｎｄｓｐａｃｅａｄｍｉｎｉｓｔｒａｔｉｏｎ）计划中提出通

过对发生故障的发动机进行控制进而保证飞机的

安全降落［５］，并在此基础上进一步提出了 ＣＥ

ＤＡＲ（ｃｏｍｍｅｒｃｉａｌｅｎｇｉｎｅｄａｍａｇｅａｓｓｅｓｓｍｅｎｔａｎｄ

ｒｅｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ）计划，通过改变控制结构保证飞

行器在发动机故障的情况下能够提供所需的推

力，并安全的飞行［６］。Ｌｉｔｔ等研究了在发动机发

生性能蜕化的情况下通过自适应补偿控制的方法

来补偿发动机的推力，并以某型涡扇发动机为研

究对象取得了一定的结果［７８］；姚彦龙等将动态神

经网络逆控制对航空发动机进行直接推力控制，

并通过设计积分补偿器和推力估计器解决了神经

网络模型产生的稳态误差以及推力不易测量的问

题［９］；黄金泉等设计了一个可以在常规转速控制

模式、稳态性能恢复控制模式和加速性能恢复控

制模式之间切换的航空发动机性能恢复控制系

统，仿真结果表明该系统能很好的对蜕化发动机

的性能进行恢复，使蜕化发动机继续提供飞行器

所需要的性能［６］；李业波等研究了发动机性能蜕

化缓解控制技术，通过内环控制转速，外环控制推

力，该方法实现了在对推力进行直接控制的同时

又能保留传统控制方式的优点，并且在以某型双

轴混排涡扇发动机为对象的仿真中验证了该技术

的有效性［１０］。

本文设计了一种基于变增量ＬＰ（ｌｉｎｅａｒｐｒｏ

ｇｒａｍｍｉｎｇ）算法的航空发动机推力恢复神经网络

控制方法，该方法可在保证发动机不超温、不超转

等条件下，一定程度上缓解发动机推力的衰退。

在某型双转子涡扇发动机模型上进行仿真实验，

验证了该方法的有效性。

１　推力恢复控制结构介绍

本文设计的基于变增量ＬＰ优化算法的航空

发动机推力衰退缓解神经网络控制系统由内环和

外环两部分组成，结构如图１所示。其中狉表示

指令；Δ狉表示指令的修正值；狀ｈ 表示高压转子转

速；πｅ表示发动机压比；狌表示发动机控制量；狌′

表示ＬＰ算法得到的寻优后发动机控制量；狔表

示发动机的输出量；狔表示发动机模型输出的输

出量的估计值；犎 表示飞行高度；犕犪表示马赫

图１　基于变增量ＬＰ优化的航空发动机推力缓解

神经网络控制系统结构图

Ｆｉｇ．１　Ｄｉａｇｒａｍｏｆａｉｒｃｒａｆｔｅｎｇｉｎｅｔｈｒｕｓｔｍｉｔｉｇａｔｉｏｎ

ｎｅｕｒａｌｎｅｔｗｏｒｋｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍｂａｓｅｄｏｎ

ｖａｒｉａｂｌｅｉｎｃｒｅｍｅｎｔＬＰｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

数；符号“－”表示做减法运算。内环回路采用基

于神经网络的 ＮＡＲＭＡＬ２（ｎｏｎｌｉｎｅａｒａｕｔｏｒｅ

ｇｒｅｓｓｉｖｅｍｏｖｉｎｇａｖｅｒａｇｅｗｉｔｈｆｅｅｄｂａｃｋｌｉｎｅａｒｉｚａ

ｔｉｏｎ）控制器追踪转速指令，同时根据发动机压比

指令得到尾喷管喉道面积控制变量，其中发动机

压比为发动机低压涡轮出口总压与低压压气机进

口总压之比。外环回路首先通过未发生性能退化

的发动机实时模型计算出未发生性能退化的发动

机推力作为期望值，同时将实际发动机的推力的

估计值作为待优化值。其中，利用扩展卡尔曼滤

波算法作为状态滤波器对发动机各截面健康参数

进行估计，得到性能退化下发动机健康参数的退

化情况，并将估计结果输入到发动机模型，得到当

５４８
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前状态下发动机输出的估计值。之后，将期望值

和待优化值之间的偏差作为衰退量，利用变增量

ＬＰ优化算法计算出推力缓解所需的发动机压比

指令信号以及高压转子转速指令信号的修正值。

最后将修正后的指令信号输入给内环控制器，控

制器通过追踪修正后的指令信号从而达到推力恢

复的目的。值得注意的是，当性能退化发生后，为

了确保航空发动机安全稳定地运行，通常使其降

状态工作，即降低转速指令信号［１１］。假设压气机

故障情况下，参考指令信号降低１％；涡轮故障情

况下，参考指令信号维持原值不变［１２］。图２展示

了基于变增量ＬＰ优化算法的发动机推力缓解控

制流程图。其中，犜ｔ２表示风扇进口温度；狀ｈｒ表示

高压转子转速指令；πｅｒ表示发动机压比指令；犘ｌａ

表示油门杆角度；犠ｆ表示主燃烧室燃油流量；犃８

表示尾喷管喉道面积。

图２　基于变增量ＬＰ算法的航空发动机推力缓解控制系统流程图

Ｆｉｇ．２　ＦｌｏｗｃｈａｒｔｏｆａｉｒｃｒａｆｔｅｎｇｉｎｅｔｈｒｕｓｔｍｉｔｉｇａｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍｂａｓｅｄｏｎｖａｒｉａｂｌｅｉｎｃｒｅｍｅｎｔＬＰａｌｇｏｒｉｔｈｍ

２　内环神经网络控制器设计

内环控制器是一个针对未发生性能退化的发

动机设计的多变量控制器。控制器通过调节主燃

烧室燃油量和尾喷管喉道面积的大小，使得实际

高压转子转速和发动机压比信号能够跟踪上指令

信号。本文采用基于神经网络的ＮＡＲＭＡＬ２控

制器追踪转速指令。得益于神经网络由于其良好

的逼近和泛化能力，在一定条件下，非线性系统

的输入输出关系可以由 ＮＡＲＭＡＬ２模型辨识

得到，并且可以通过数学变换得到控制律［１３］。

然而，由于ＮＡＲＭＡＬ２模型存在建模误差和训

练误差，使得所设计的控制器性能受到影响。

为了解决这个问题，本文采用梯度下降算法对

控制器的神经网络参数进行在线的修正，从而

达到自适应的效果，提升控制器在一定包线内

的控制品质。

ＮＡＲＭＡ模型是用于表示离散时间非线性

系统的标准模型，其基本数学表达式如下：

狔（犽＋１）＝犉［狔（犽），狔（犽－１），狔（犽－２），…，

狔（犽－狀），狌（犽），狌（犽－１），

狌（犽－２），…，狌（犽－狀）］ （１）

式中狌（犽）和狔（犽）分别是发动机的输入量和输出

量，狀可根据实际情况适当选择。由于使用标准

ＮＡＲＭＡ模型难以求解控制律，因此 Ｎａｒｅｎｄｒａ、

ＡＳＧＡＲＩ提出了一种称为ＮＡＲＭＡＬ２模型的近

似模型来表示该系统［１４１５］。ＮＡＲＭＡＬ２模型可

以由下式表示：

狔（犽＋１）＝犳０［狔（犽），狔（犽－１），…，狔（犽－狀），

狌（犽－１），…，狌（犽－狀）］＋犵０［狔（犽），

狔（犽－１），…，狔（犽－狀），狌（犽－１），…，

狌（犽－狀）］狌（犽） （２）

式中犳０（·）和犵０（·）可以通过两个神经网络犳

０

和犵

０ 近似得到。图３展示了航空发动机转速的

６４８
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ＮＡＲＭＡＬ２模型结构辨识示意图。其中 ＴＤＬ

（ｔｉｍｅｄｅｌａｙｌｉｎｅ）表示时间延迟，神经网络１和２

用于近似犳０（·）和犵０（·），两者的输入向量为

｛狔（犽），狔（犽－１），狔（犽－２），…，狔（犽－狀），狌（犽－１），

狌（犽－２），…，狌（犽－狀）｝，输出值为狔（犽＋１）。

如图３所示，利用从航空发动机中采集的输

入输出数据对 ＮＡＲＭＡＬ２模型进行离线训练，

训练完成后，神经网络网络参数即被确定，之后，

相应的ＮＡＲＭＡＬ２模型的控制律可以由简单的

数学变换得到，其表达式如下所示：

图３　航空发动机转速的ＮＡＲＭＡＬ２模型结构辨识图

Ｆｉｇ．３　ＤｉａｇｒａｍｏｆＮＡＲＭＡＬ２ｍｏｄｅｌｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

ｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｏｆａｉｒｃｒａｆｔｅｎｇｉｎｅｓｐｅｅｄ

狌（犽）＝
狔
（犽＋１）－犳０ ［狔（犽），…，狔（犽－狀），狌（犽－１），…，狌（犽－狀）］

犵

０ ［狔（犽），…，狔（犽－狀），狌（犽－１），…，狌（犽－狀）］

（３）

　　至此，标准的 ＮＡＲＭＡＬ２神经网络控制器

设计完毕，下面利用梯度下降算法对神经网络参

数进行在线修正。神经网络犳０ 和犵

０ 的拓扑结

构包括权值犠 和阈值犞，对于两者的在线修正方

法如下：

犠（犽＋１）＝犠（犽）＋αΔ犠（犽）

犞（犽＋１）＝犞（犽）＋αΔ犞（犽） （４）

式中α为学习率，其大小影响参数的调整速度，由

多次试取法确定；Δ犠（犽）和 Δ犞（犽）为雅可比矩

阵。设误差犲ｃ（犽）＝狔（犽）－狔
（犽），拓扑向量中的

各元素在犽时刻的更新如下：

狑犻（犽＋１）＝狑犻（犽）－αΔ狑犻（犽）

狏犻（犽＋１）＝狏犻（犽）－αΔ狏犻（犽）

Δ狑犻（犽）＝－
ｓｇｎ｛犵０（犜）｝

犵

０ （犜）

犳

０ （犜）

狑犻（犽｛ ｝）犲ｃ（犽）

Δ狏犻（犽）＝－
ｓｇｎ｛犵０（犜）｝

犵

０ （犜）

犵

０ （犜）

狏犻（犽｛ ｝）犲ｃ（犽）狌（犽）
（５）

式中犜＝｛狔（犽），狔（犽－１），狔（犽－２），…，狔（犽－狀），

狌（犽－１），狌（犽－２），…，狌（犽－狀）｝。图４给出了内

环ＮＡＲＭＡＬ２转速控制器结构示意图。

图４　内环ＮＡＲＭＡＬ２控制系统结构图

Ｆｉｇ．４　ＤｉａｇｒａｍｏｆＮＡＲＭＡＬ２ｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍｆｏｒ

ｉｎｎｅｒｌｏｏｐ

至此，ＮＡＲＭＡＬ２模型的参数可根据发动

机实际转速和期望转速之间的误差进行在线修

正，从而达到自适应的目的，同时尾喷管喉道面积

由当前时刻发动机压比指令、实际高压转子转速

和实际发动机压比，通过插值换算得出。

３　外环指令修正

外环的作用主要是对指令信号进行修正。对

于处于额定工作状态的发动机，常规多变量控制

系统根据外界条件将油门杆角度映射为发动机期

望指令，通过控制器转化为相应的燃油量和尾喷

管喉道面积，从而得到期望的发动机推力［１６］。但

由于航空发动机发生性能退化，使得即使在常规

控制系统正常工作的情况下，发动机实际推力值仍

低于期望推力，这对发动机性能造成了严重影响。

在进行推力衰退缓解控制的过程中，外环回

路将推力期望值和待优化值之间的偏差作为衰退

量，利用变增量ＬＰ优化算法计算出推力恢复所

需的发动机压比指令信号以及高压转子转速指令

信号的修正值。最后将修正后的指令信号输入给

内环控制器，控制器通过追踪修正后的指令信号

从而达到推力恢复的目的。

３１　犘犛犕提取

利用变增量ＬＰ算法进行指令修正首先需要

对目标函数和边界限制条件在工作点附近小范围

进行线性化，其中性能指标、约束量和控制量之间

的线性关系称为 ＰＳＭ（ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎｓｙｓｔｅｍ ｍａ

ｔｒｉｘ），其表达形式如下所示：

Δ犛ｍｆ

Δ犛ｍｃ

Δ狀ｌ

Δ狀ｈ

Δ犜ｔ６

Δ犉

熿

燀

燄

燅ｎ

＝

犘１１ 犘１２

犘２１ 犘２２

犘３１ 犘３２

犘４１ 犘４２

犘５１ 犘５２

犘６１ 犘

熿

燀

燄

燅６２

Δ犠ｆ

Δ犃
［ ］

８

（６）

７４８
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式中Δ犛ｍｆ和Δ犛ｍｃ分别为风扇和压气机的喘振裕

度增量，Δ狀ｌ和Δ狀ｈ分别为低压、高压转子转速增

量，Δ犉ｎ 为推力增量，Δ犜ｔ６为涡轮后温度增量，

Δ犠ｆ为燃油量增量，Δ犃８ 为尾喷口面积增量。犘

矩阵中元素可从稳态模型中通过扰动法得出，其

相应的表达式为

犘犻犼 ＝ ｛犕犻（狌０（犼）＋Δ狌犼，…）－犕犻（狌０）｝／Δ狌犼

犻＝１，２，…，６，　犼＝１，２ （７）

式中犕犻（·）是通过模型计算得到的输出矩阵；狌０

是控制量的初始值；Δ狌犼 是第犼 个控制量增

量［１７１８］。其中Δ狌犼可以由下式计算得到：

Δ狌犼 ＝α（犽）狌犼 （８）

　　由于控制量的增量系数对优化结果具有很大

的影响，因此本文采取变增量系数的方式对增量

系数进行选取，具体选取规则如下：

α（）犽 ＝

０．０２ 犽＝１

α犽－（ ）１ Δ犉ｎ≥０．０１

α犽－（ ）１－０．００１ Δ犉ｎ＜０．０１

０．００５ α犽－（ ）１ ≤

烅

烄

烆 ０．００５

（９）

式中犽为迭代次数；Δ犉ｎ为推力增量。当ＰＳＭ提

取完毕后，性能指标、约束量和控制量之间的线性

关系就被确立，之后即可根据获得的线性关系，利

用ＬＰ算法对指令信号进行修正。

３２　变增量犔犘算法

设计将指令修正转换为一种优化问题，该问

题可以描述为当发动机处于非额定工作状态，即

存在推力偏差时，在发动机不超转、不超温、喘振

裕度和控制量满足范围要求、推力不超过期望值

的约束下寻找发动机最大推力。具体如下所述：

ｍａｘ犉ｎ＝犳 犠ｆ，犃（ ）８

狌ｍｉｎ≤狌≤狌ｍａｘ

狀ｌ，ｍｉｎ≤狀ｌ≤狀ｌ，ｍａｘ

狀ｈ，ｍｉｎ≤狀ｈ≤狀ｈ，ｍａｘ

犜ｔ６，ｍｉｎ≤犜ｔ６ ≤犜ｔ６，ｍａｘ

犛ｍｆ≥犛ｍｆ，ｍｉｎ

犛ｍｃ≥犛ｍｃ，ｍｉｎ

犉ｎ≤犉

烅

烄

烆 ｎｏｒ

（１０）

式中犉ｎ为发动机推力，犠ｆ为燃油量，犃８ 为尾喷

口面积，狌＝［犠ｆ，犃８］
Ｔ 为发动机控制向量，狌ｍｉｎ和

狌ｍａｘ分别为向量下界和上界，狀ｌ，ｍｉｎ和狀ｌ，ｍａｘ分别为

低压转子转速最低和最高值，狀ｈ，ｍｉｎ和狀ｈ，ｍａｘ分别为

高压转子转速最低和最高值，犜ｔ６，ｍｉｎ和犜ｔ６，ｍａｘ分别

为涡轮后温度最低和最高值，犛ｍｆ和犛ｍｃ分别为风

扇和压气机喘振裕度，犉ｎｏｒ为实时模型计算出未

发生性能退化的发动机推力期望值。

ＬＰ问题的约束条件包括控制量约束与限制

约束。其中，控制量约束包括线性化条件及最大

最小限制；限制约束是出于发动机稳定性考虑的

输出量限制。以燃油量犠ｆ为例，Δ犠ｆ需满足线

性化条件，犠ｆ需满足最大最小限制，经过变量代

换，犠ｆ的约束条件可改写成

－Δ犠ｆ≤犅１

Δ犠ｆ≤犅２ （１１）

式中犅１＝ －ｍａｘ｛－０．０１犠ｆｄ，（犠ｆｍｉｎ－犠ｆ０）｝；

犅２＝ｍｉｎ｛０．０１犠ｆｄ，（犠ｆｍａｘ－犠ｆ０）｝；犠ｆｄ为设计点

燃油量，犠ｆ０为当前状态燃油量。以此类推，

式（１１）可改写为如下不等式约束条件：

－Δ犠ｆ≤犅１

Δ犠ｆ≤犅２

－Δ犃８ ≤犅３

Δ犃８ ≤犅４

－（狆１１Δ犠ｆ＋狆１２Δ犃８）≤犅５

（狆２１Δ犠ｆ＋狆２２Δ犃８）≤犅６

－（狆３１Δ犠ｆ＋狆３２Δ犃８）≤犅７

狆３１Δ犠ｆ＋狆３２Δ犃８ ≤犅８

－（狆４１Δ犠ｆ＋狆４２Δ犃８）≤犅９

狆４１Δ犠ｆ＋狆４２Δ犃８ ≤犅１０

－（狆５１Δ犠ｆ＋狆５２Δ犃８）≤犅１１

狆５１Δ犠ｆ＋狆５２Δ犃８ ≤犅１２

犘６１Δ犠ｆ＋犘６２Δ犃８ ≤犅

烅

烄

烆 １３

（１２）

　　同理可求得最大推力性能指标

Δ犉ｎ＝狆６１Δ犠ｆ＋狆６２Δ犃８ （１３）

　　图５展示了变增量 ＬＰ算法结构图，其中，

ＰＳＭ、约束边界以及性能指标构成ＬＰ问题，并通

过求解ＬＰ问题获得局部最优解，经反复迭代至

满足精度要求或达到最大迭代次数限制后得到全

局最优解，将最优解中的犠ｆ和犃８ 通过输入到发

动机实时模型中计算得到此时对应的输出信号

狀ｈ和πｅ，并将两者同推力恢复前指令信号作差，

得到的Δ狀ｈｒ和Δπｅｒ作为转速指令和发动机压比指

令的修正值，并将修正后的指令信号输入到内环

神经网络控制器，进而达到推力缓解的目的。其

迭代步骤如下：

１）初始化控制向量狌与增量系数α，设定约

束边界条件与性能指标要求；

２）根据发动机控制向量狌计算其稳态输出，

根据增量系数α调节控制增量，并计算加增量后

８４８
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的稳态输出；

３）利用步骤２）中的稳态输出建立ＰＳＭ，据

此构建ＬＰ问题，并进行求解以获得推力犉ｎ 的局

部最优解；

４）将优化后的控制向量狌′代入步骤２）继续

迭代，直至满足精度要求或达到最大迭代次数。

图５　变增量ＬＰ算法结构图

Ｆｉｇ．５　ＤｉａｇｒａｍｏｆｖａｒｉａｂｌｅｉｎｃｒｅｍｅｎｔＬＰａｌｇｏｒｉｔｈｍ

图５中狉表示按照原始控制律达到稳态时模

型的输入量，包括高度、马赫数、控制量、健康参数

等；狌表示ＬＰ算法单次迭代得到的优化后的控制

量；Δ犉ｎ表示ＬＰ算法单次迭代都的推力增量值。

４　仿真验证

为了验证本文提出的推力缓解控制方法的效

果，本文以某型双转子涡扇发动机部件级模型为

对象，设计了推力衰退缓解控制系统，并给出了仿

真结果。

在进行推力缓解控制之前，首先需要训练得

到内环神经网络控制器。其中，控制器中的

ＮＡＲＭＡＬ２模型的两个神经网络均为单隐含

层，且输入层、隐含层和输出层的神经元个数分别

为５、１０和１。训练首先需要利用航空发动机模

型在犎＝０ｍ，犕犪＝０的飞行条件下，通过随机的

输入信号生成包含１００００组训练样本的主燃油

量高压转子转速数据集，为了确保模型训练充

分，本文适当缩小输入信号的范围，输入数据和输

出数据的样本集如图６所示。

训练误差收敛图如图７所示。可以发现误差

在迭代２５次之后变化区域缓慢，并最终在迭代

１００次后收敛到６．２×１０－６，神经网络控制器训练

完毕。为了进一步得到具有自适应能力的控制

器，还需根据式（８）对神经网络参数进行在线修

正，其中学习率α＝０．００２２，至此内环神经网络控

制器设计完毕。

在内环控制器的基础上加入外环指令修正，

得到完整的推力衰退缓解控制器并针对该控制器

进行仿真验证。仿真共有４组，包含包线内３个

飞行条件，分别为犎＝０ｍ，犕犪＝０、犎＝４０００ｍ，

图６　ＮＡＲＭＡＬ２模型训练数据集

Ｆｉｇ．６　ＴｒａｉｎｉｎｇｄａｔａｓｅｔｓｏｆｔｈｅＮＡＲＭＡＬ２ｍｏｄｅｌ

图７　训练误差收敛图

Ｆｉｇ．７　Ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅｏｆｔｒａｉｎｉｎｇｅｒｒｏｒ

犕犪＝０．８以及 犎＝８０００ｍ，犕犪＝１．２，其中前３

组仿真高压转子转速指令狀ｈｒ初始值为０．９５，在

１０ｓ后发动机风扇和压气机发生性能退化，两者

流量和效率均降低１％，在２０ｓ后开始修正指令，

并且在３０ｓ时仿真结束；第４组仿真狀ｈｒ初始值为

１，在１０ｓ后发动机风扇效率降低５％，在２０ｓ后

开始修正指令，同样在３０ｓ时仿真结束。其中，本

９４８
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文仿真过程中所有变量均已作数据转换处理，具体

方法为用当前变量的实际值除以其设计点的数值。

１）犎＝０ｍ，犕犪＝０，狀ｈｒ＝０．９５稳定工作点处

性能退化情况下仿真结果如图８所示。

图８（ａ）～图８（ｅ）中的３条线分别对应一下

三种情况：①发动机正常工作情况下，常规的内环

控制方式下各参数的变化；②发动机发生性能退

化的情况下，常规的内环控制方式下各参数的变

化；③发动机发生性能退化的情况下，推力缓解控

制方式下各参数的变化。可以看出，当发生性能

退化后，虽然内环神经网络控制器依然可以快速

追踪上原转速指令，但此时推力大小相比于发动

机正常工作时有所下降。当加入外环指令修正回

路后，为了保证发动机安全工作，转速指令信号先

下调１％，此时控制器很快追踪上新的指令信号，

之后利用变增量ＬＰ算法得到推力缓解所需的指

令信号增量，图８（ｆ）展示了变增量ＬＰ算法内部

参数的迭代情况，在第２０ｓ将迭代获得的Δ狀ｈｒ和

图８　压气机发生性能退化时所选变量变化情况（犎＝０ｍ，犕犪＝０）

Ｆｉｇ．８　Ｃｈａｎｇｅｏｆｓｅｌｅｃｔｅｄｖａｒｉａｂｌｅｗｈｅｎｔｈｅｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒｈａｓａｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅａｂｒｕｐｔｖａｒｉａｔｉｏｎ（犎＝０ｍ，犕犪＝０）

０５８
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Δπｅｒ同时作用于内环控制器，从图８（ｅ）中可以看

出，本文设计的推力缓解控制方法相比于常规内

环控制器可以有效地对推力进行恢复。

２）犎＝４０００ｍ，犕犪＝０．８，狀ｈｒ＝０．９５稳定工

作点处性能退化情况下仿真结果如图９所示。

从图９中可以看出，虽然转速指令信号同地

面点相同，但由于飞行条件的变化，主燃油流量和

推力的大小依然发生了很大变化。然而推力缓解

控制算法依然可以在迭代次数较少的情况下获得

期望推力，且得益于变增量ＬＰ优化算法对犃８ 大

小也进行了修正，使得控制系统可以在犠ｆ无需

提高较多的情况下达到推力恢复的目的，从而进

一步确保了发动机在不超转的形况下能提供同未

发生性能退化的发动机一样所需的推力，体现了

该算法的有效性。

３）犎＝８０００ｍ，犕犪＝１．２，狀ｈｒ＝０．９５稳定工

作点处性能退化情况下仿真结果如图１０所示。

从图１０中可以看出，随着高度和马赫数的进

图９　压气机发生性能退化时所选变量变化情况（犎＝４０００ｍ，犕犪＝０．８）

Ｆｉｇ．９　Ｃｈａｎｇｅｏｆｓｅｌｅｃｔｅｄｖａｒｉａｂｌｅｗｈｅｎｔｈｅｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒｈａｓａｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅａｂｒｕｐｔｖａｒｉａｔｉｏｎ（犎＝４０００ｍ，犕犪＝０．８）

１５８
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图１０　压气机发生性能退化时所选变量变化情况（犎＝８０００ｍ，犕犪＝１．２）

Ｆｉｇ．１０　Ｃｈａｎｇｅｏｆｓｅｌｅｃｔｅｄｖａｒｉａｂｌｅｗｈｅｎｔｈｅｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒｈａｓａｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅａｂｒｕｐｔｖａｒｉａｔｉｏｎ（犎＝８０００ｍ，犕犪＝１．２）

一步提升，发动机特性相比于地面点已发生较大

变化。得益于内环神经网络控制器的自适应特

性，使得控制器依然可以很好的跟踪转速指令，并

且再加入外环指令修正后，该推力缓解控制器依

然可以对推力进行恢复。

４）犎＝０ｍ，犕犪＝０，狀ｈｒ＝１稳定工作点处性

能退化情况下仿真结果如图１１所示。

本文在地面点狀ｈｒ＝１处令风扇效率下降

５％，验证推力衰退缓解控制方法在超限边界附近

的性能表现，从图１１（ａ）中可以看出，性能退化发

生后，常规转速控制通过降低燃油量保证高压转

子转速继续追踪原指令，这导致发动机推力发生

衰退。本文提出的推力衰退缓解控制方法在性能

退化发生后先将狀ｈｒ降低１％以确保发动机安全

工作，并在第２０ｓ将修正后的指令输入神经网络

控制器进行推力恢复，但从图１１（ｂ）中可以看出，

由于此时的高压转子转速最大值狀ｈ，ｍａｘ＝１．０１８，

导致在变增量ＬＰ优化算法寻优过程中狀ｈ达到

２５８
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图１１　风扇发生性能退化时所选变量变化情况（犎＝０ｍ，犕犪＝０）

Ｆｉｇ．１１　Ｃｈａｎｇｅｏｆｓｅｌｅｃｔｅｄｖａｒｉａｂｌｅｗｈｅｎｔｈｅｆａｎｈａｓａｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅａｂｒｕｐｔｖａｒｉａｔｉｏｎ（犎＝０ｍ，犕犪＝０）

边界而寻优停止。从图１１（ｅ）中可以发现，常规控

制下发生退化后推力从１．００２６下降到０．９３７９，而

推力缓解控制下的推力最终恢复到０．９６８０。虽

然推力缓解控制下的推力并未恢复到无突变时的

推力，但相比于常规控制，依然在保证发动机不超

限的情况下使推力衰退缓解了４６．５％。

５　结　论

本文针对航空发动机性能退化导致推力下降

的问题，提出了一种基于变增量ＬＰ优化的航空

神经网络控制方法用于发动机推力衰退缓解控

制。该方法在内环神经网络控制器的基础上设计

了指令修正外环回路，利用变增量ＬＰ优化方法，

并根据发动机性能退化引起的推力衰退程度，调

整发动机指令信号以缓解推力损失。结果表明：

在４组仿真条件下，该方法在保证性能退化的发

动机不超限的条件下使推力衰退至少缓解了

４６．５％，验证了该方法的有效性。

３５８
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ＡｅｒｏｓｐａｃｅＰｏｗｅｒ，２００１，１６（２）：９７１０２．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１７］　吴斌．进口畸变下的航空发动机稳定性控制研究［Ｄ］．南

京：南京航空航天大学，２０１５．

ＷＵＢｉｎ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｓｔａｂｉｌｉｔｙｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒａｅｒｏｅｎｇｉｎｅｗｉｔｈ
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ｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１５．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１８］　王健康．基于机载复合模型及ＳＱＰ的发动机性能寻优控

制研究［Ｄ］．南京：南京航空航天大学，２０１０．

ＷＡＮＧＪｉａｎｋａｎｇ．Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｓｅｅｋｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｂａｓｅｄｏｎ
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