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基于动态优化数据的航空发动机过渡态控制方法 *

黄如意，黄金泉，潘慕绚

（南京航空航天大学 能源与动力学院，江苏省航空动力系统重点实验室，江苏 南京 210016）

摘 要：针对一般稳态燃油前馈PID算法在发动机过渡态过程中控制效果差的问题，提出了一种基

于动态优化数据的涡轴发动机瞬态控制方法。采用带约束限制的序列二次规划（SQP）优化算法采集包

线范围内各点的过渡态参数变化数据作为样本数据，利用稀疏化的最小二乘支持向量机（LSSVM）对样

本数据进行训练、测试，将训练得到的LSSVM模型作为前馈与PI构成闭环控制器共同对涡轴发动机进

行过渡态控制。通过对民用涡轴发动机部件级模型的包线内某两点不同功率水平进行仿真，结果表明，

过渡态过程中动力涡轮转速超调量与下垂量均小于 0.4%，稳态误差为 0，动力涡轮转速稳定时间小于

2s，各参数均未超限，因此，该控制器能有效提高涡轴发动机过渡态控制效果，实现对参数的限制

管理。
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Abstract：To solve the problem that the general steady-state fuel feedforward PID algorithm has poor con⁃
trol effect during the transition state of the engine，a transient control method for turbo-shaft engine based on dy⁃
namic optimization data is proposed. The sequence quadratic programming（SQP）algorithm with constraint re⁃
strictions is used to collect the data of transition state parameter variations at each point in the flight envelope as
the sample data，and the sample data is trained and tested by the sparse least squares support vector machine
（LSSVM）. The trained LSSVM model and PI constitute a closed loop controller to control the turbo shaft engine
in transition state. By simulating different power levels of two points in the envelope of a civil turbo-shaft engine
component-level model，the results show that the overshoot and sag are less than 0.4% during the transition
state，the steady-state error is 0，and the power turbine speed stabilization time is less than 2s，and the parame⁃
ters do not exceed the limits. Therefore，the controller can effectively improve the transition state control effect of
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the turbo-shaft engine and realize the limited management of parameters.
Key words： Turbo-shaft engine； Transition control； SQP； LSSVM； Feedforward compensation； PI

controller

1 引 言

涡轴发动机的过渡态通常指直升机旋翼负载改

变所引起的发动机工作状态的变化，即驾驶员改变

旋翼总矩所引起的涡轴发动机状态改变的过程［1］。

在过渡态过程中，需要保证一系列状态参数不超过

其限制线，同时具备对直升机需求功率的快速跟随

能力，能实现涡轴发动机的快速响应控制［2］。因此，

需要对涡轴发动机进行过渡态控制研究。目前，解

决此类问题的方法主要有近似确定法、动态规划法

与提取功率法［3］。而其中近似确定法用稳态平衡方

程来近似过渡态工作情况［4］，但该方法精度较低，过

程较复杂；提取功率法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［5-7］，但忽略了容积

效应与转子间的耦合效应，对于精度有一定影响。

因此，本文采用动态规划法开展研究。

动态规划方法目前在过渡态控制方面应用广

泛，其原理是基于发动机部件级模型建立所需的目

标函数，并通过优化算法寻找最优的控制规律。其

中常用的优化算法包括序列二次规划（SQP）［8-11］、约

束变尺度法［12］、遗传算法［13］等。Tagashira等［14］将控

制过程中的约束条件线性近似，运用于线性变循环

发动机的寻优控制过程中，研究了可变循环发动机

的性能参数（例如推力、涡轮机入口温度、喘振裕度）

对控制变量的变化的敏感性。近年来，国内关于动

态规划在航空发动机上的应用也开展了相关的研

究。胡欢［15］运用 SQP算法探索了改变发动机工作极

限对加速控制的影响。姚文荣等［16］将 SQP算法应用

于模型预测控制中，进行发动机的在线滚动优化。

倪斌斌［17］在 SQP寻优基础上，对涡轴发动机加速过

程的涡轮前温度展开寿命延长控制的研究。

以上设计均在动态规划中采用 SQP优化算法对

发动机进行控制，然而这样的控制算法计算量大，占

用内存多。因此，考虑在全包线范围内，针对不同的

旋翼负载，可以采取其他措施以提高实时性，减少计

算量。

本文针对民用涡轴发动机过渡态控制，基于 SQP
优化算法计算得出的满足限制条件的过渡态数据，

提出了一种涡轴发动机过渡态控制方法，在部件级

模型上进行仿真，并将其与传统前馈补偿方法进行

比较，验证了算法的有效性及优越性。

2 基于SQP算法的优化数据

本文的算法结构如图 1所示。由于涡轴发动机

过渡态过程中，一个重要目标是保持动力涡轮转速

恒定，当旋翼总矩发生较大变化时，一般的 PID控制

方法较难获得良好的动态性能［18］；带总距前馈的串

级 PID 控 制 方 法 ，也 很 难 取 得 高 品 质 的 控 制 效

果［2，19-20］。而传统 SQP算法计算量大，占用内存多，计

算时间长，因此本文采用 SQP优化所得动态数据建立

LSSVM模型作为前馈，与 PI构成闭环控制回路。图 1
中，H为飞行高度；Ma为马赫数；θ为总矩角，象征旋

翼负载水平；Δθ为总矩角的变化量；nP为动力涡轮转

速；nPr 为动力涡轮转速参考指令；W f 为燃油量；ΔW f
为燃油变化量。

2.1 优化数据的获得

序列二次规划算法一般用来解决带约束的非线

性问题，其基本思想是在每一迭代点处以目标函数

二次近似及约束函数的一次近似来构造二次规划问

题，通过对二次规划问题的求解确立下降方向，以减

小目标函数值来获取下一个迭代点，重复上述步骤

直至得出原问题的解。SQP一般形式为

min f ( x )
s.t. hi ( x ) = 0,i ∈ {1,⋯,l }

gi ( x ) ≥ 0,i ∈ {1,⋯,m }
（1）

式中 f ( x )表示目标函数，hi ( x )与 gi ( x )分别表示

等式约束函数与不等式约束函数，l与 m分别表示等

式约束函数与不等式约束函数的个数。

对于涡轴发动机，其控制目标是使动力涡轮转

速保持不变，并且在过渡态过程中保证加减速时间

尽可能短，各参数不超过其限制值。发动机加减速

过程是一个动态过程，实则是一组按时间排序的控

Fig. 1 Algorithm block diagram based on optimized data
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制量序列，若将加减速时间作为目标函数，则需要在

整个优化过程中对时间进行全局优化，这种方法只

适合离线进行，无法在线应用。因此，考虑将动力涡

轮转速与指令值的差最小作为控制目标

J = ∫0t (nPr - nP) 2 dt （2）
将式（2）离散化后得到

J =∑
i = 1

k - 1(1 - nPinPr )
2

Δt + (1 - nPknPr )
2

Δt k = 1,⋯,n（3）
当 n增加时，优化的计算时间随之成 3次以上的

级数增加，且收敛性无法保证，故直接进行局部优化

是困难的，所以基于 SQP算法的航空发动机优化控制

研究通常采用局部优化［21］。

因此式（3）可简化为

J = (1 - nPknPr )
2

Δt k = 1,⋯,n （4）
考虑到需保证涡轮级间温度不超限，燃气涡轮

转速不超限，压气机喘振裕度不超限，燃油变化率不

超限，燃油最大、最小值不超限，各约束条件为

g1 = nGk
nG, max

- 1 ≤ 0 （5）

g2 = 1 - SMCk
SMC, min

≤ 0 （6）

g3 = T45K
T45, max

- 1 ≤ 0 （7）

g4 = W fk
W f, max

- 1 ≤ 0 （8）

g5 = W fk
W f, min

- 1 ≥ 0 （9）

g6 = ΔW fk
ΔW f, max

- 1 ≤ 0 （10）
式中 nG，max 为燃气涡轮转速最大值，SMC，min 为压

气机喘振裕度最小值，T45，max为涡轮级间温度最大值，

W f，max 为燃油流量最大值，W f，min 为燃油流量最小值，

ΔW f，max为燃油流量变化率最大值，下标 k为第 k步。

涡 轴 发 动 机 飞 行 包 线 由 高 度 0~6km，马 赫 数

0~0.4构成，负载总矩角 θ在 0~12°。为研究涡轴发动

机在全飞行包线内，在不同旋翼负载总矩下的过渡

态参数变化规律，以飞行高度 H = 500m，Ma = 0.05
等间隔划分飞行包线。为了体现过渡态过程中总矩

角变化的多样性，令 θ在 30s内遍及 0~12°，即取到旋

翼负载水平的上下界，且 θ变化率在 0~30°/s。
针对 112个包线点，对每个包线点，θ均按如图 2

（a）所示规律变化，SQP算法所采用的数学模型为涡

轴发动机部件级模型，利用该非线性模型进行仿真，

得到涡轴发动机部分状态量（动力涡轮转速 nP、燃气

涡轮转速 nG、压气机喘振裕度 SMC、涡轮级间温度

T45、燃油流量W f）随 θ的变化情况，并存储包线点对应

的输入数据（H，Ma，θ，Δθ）与输出数据 W f，其中 Δθ表
示 θ的变化率，体现了发动机的动态特性。

通过在 CPU主频 3.30GHz，内存 4.00GB的电脑

上进行仿真验证可知，使用 SQP算法的计算时间较

长，单个步长（0.02s）内耗时 0.0741s，占用内存 86%，

因此无法实现在线计算。

根据仿真结果发现：高度越高，马赫数越低，过

渡态过程中越容易达到参数限制值。所以本文仅就

控制效果最差的工作点 H = 6km，Ma = 0给出仿真结

果，如图 2所示。

从图 2 可以看出，nP 在 θ 变化开始 2s内产生最多

2.12%的下垂量，随后迅速上升至指令值并保持稳定，nG
与 T45在过渡态过程中均无触及约束边界，而 SMC在过渡

态开始 1~2s内受到约束影响，维持在 10%，产生这种现象

的原因是 θ变化速率较大，燃油调节不及时，使得发动机

工作点靠近压气机喘振裕度边界，随着燃油流量的调节，

工作点原理喘振裕度边界，故 SMC 增加。同时由图 2的
（c），（e），（f）可以看出：nG，T45，W f与 θ的变化趋势相同。

由上述分析可知，采用 SQP优化算法进行涡轴发动

机过渡态控制时，相关参数能保证不超限，动力涡轮转速

控制效果较好，故利用此算法采集所得数据，将 H，Ma，θ，

Δθ作为样本输入，W f作为样本输出训练 LSSVM模型，其

中 Δθ体现了模型的动态特性。

2.2 训练最小二乘支持向量机模型

最小二乘支持向量机在支持向量机的基础上增

加了误差的平方项，并将不等式约束转化为等式约

束，减少了计算量。其具体形式为

min
ω,e,b

J (ω,e ) = 12 ωTω + C2∑i = 1
N

e2i （11）
s.t.

di = ωTφ (xi) + b + ei , i = 1,⋯,N （12）
其中，e = [ e i，⋯，eN ] T，表示真实输出值与模型预

测值之间的误差，C是正则化参数，表征模型的复杂

度和训练误差，防止模型过拟合，φ (·)表示线性变换，

将输入空间的非线性拟合问题转化为特征空间的线

性拟合问题［22］。为解决式（11），构造 Lagrange函数

L (ω,b,e,α ) = J (ω,e ) -
∑
i = 1

N

αi (ωTφ (xi) + b + ei - di) （13）
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其 中 ，α = [ α 1，⋯，αN ] T 表 示 Lagrange 乘 子 ，式

（13）的 KKT条件（KKT条件用以解决含有等式、不等

式约束的优化问题，即对拉格朗日函数-式（13）求所

有变量的偏导，并令偏导数等于零。）为

ì

í

î

ï

ï

ï

ï
ïïï
ï

ï

ï

ï

ï
ïïï
ï

∂L
∂ω = 0 → ω =∑

i = 1

N

αi φ ( )x i
∂L
∂b = 0 →∑i = 1

N

αi = 0
∂L
∂ei = 0 → αi = Cei
∂L
∂αi = 0 → ωTφ ( )xi + b + ei - di = 0

（14）

将 ei与 ω消去，得到

é
ë
ê

ù
û
ú

0 E T

E K + I·C-1
é
ë
ê
ù
û
ú
b
α
= é
ë
ê
ù
û
ú
0
d

（15）

式中 E是单位适维矩阵，K是核矩阵，Kij表示核

矩阵 K 的第 i行、第 j列元素，Kij = k (xi，xj) = φ (xi) ⋅
φ (xj)，k (xi，xj)是核函数。通过求解式（15），得到最小

二乘支持向量机的一般形式为

y = f ( x ) =∑
i = 1

N

ai k (x,xi) + b （16）
针对式（16），由于高斯核函数具有相当大的灵

活性，其复杂度与训练集的大小无关，故选取高斯

核 函 数 作 为 支 持 向 量 机 的 核 函 数 ，高 斯 核 函 数

k (  x - x c ) = exp ( - x - x c 2

2σ2 )中有一个可调参数：

核函数宽度参数 σ，表征核函数的径向作用范围。将

2.1节中得到的数据作为样本，选取如图 3中所示的

15个包线点数据（红色）作为测试样本集，其余数据

作为训练样本集进行回归模型的训练。

Fig. 2 Response curve of θ change
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由于共 117个包线点，每个包线点内 θ在 10s内
每隔 0.02s变化一次，因此共有 58500组数据，样本数

据较大。由式（14）中的 αi = Cei可知，如果误差 ei不

为 0，那么支持向量 αi也不为 0，而一般 ei ≠ 0，所以几

乎所有的样本均为支持向量，这导致模型复杂度过

高，对计算机内存有较高要求。因此，有必要对模型

进行稀疏化处理。

由于样本数据过多导致支持向量过多，算法实

时性降低，因此本节提出一种固定大小的支持向量

机的回归算法。

首先根据简单的 Monte Carlo实验获得核参数 σ

的最佳值和固定大小的 LSSVM容量 cap（即回归模型

中支持向量的个数）。对不同的 σ与 cap，利用训练得

到的最小二乘支持向量机，根据模型预测值与真实

值之间的均方根误差来评估支持向量随机子集的性

能，从中选取性能最优的一组 σ与 cap。经搜索选择，

本文中 σ = 1，LSSVM容量 cap = 200。
在选取支持向量时，采用二次 Renyi熵［23］作为评

价标准，其原理如下：

熵作为信源对输出信息的度量，其一般形式为

H = -∑
i = 1

N

Pi ln Pi （17）
式中 Pi ( i = 1，2，⋯，N )表示消息出现的概率。

当所有输出信息概率相同时，H最大；同理，当某一输

出信息出现概率为 1时，H为 0。
数学家 Alfred Renyi在熵的基础上提出了 Renyi

熵的概念，将概率密度 P ( x )的 α（α ≥ 0且 α ≠ 1）阶

Renyi熵定义为

HRα
= 1
1 - α ln Pα ( x )dx （18）

若采用二阶 Renyi熵，那么 α = 2，所以式（18）
变成

HR2 = - ln P 2 ( x )dx （19）

根据 Parzen窗密度估计

P ( x ) ≈ 1
N∑xi ∈ N k (x,xi) （20）

因此

∫P 2 ( x )dx ≈ 1
N 2∑

i = 1

N∑
j = 1

N

K ( )xi ,xj （21）
所以，式（19）可近似为

HR2 = - ln ( 1N 2∑
i = 1

N∑
j = 1

N

K (xi ,xj) ) （22）
采用二次 Renyi熵选取支持向量的步骤如下：

（1）预先从训练样本集中选取任意 cap（此处

cap = 200）组训练样本作为初始支持向量集 S0。

（2）取出集合 S0 初始向量中任意一组数据 s1，并

从训练样本集中选择一组样本数据 t1加入 S0，构成新

的 支 持 向 量 集 S1，计 算 此 时 集 合 S1 的 二 阶 Re⁃
nyi熵 H 1。

（3）从剩余训练样本集数据中选择一组样本数

据 t2 加入 S1，构成新的支持向量集 S2，计算此时集合

S2的二阶 Renyi熵 H 2。

（4）若 H 2 ≥ H 1，则重复步骤 2，否则重复步骤 3。
（5）对所有训练样本集中数据进行上述操作，得

出使得二阶 Renyi熵最大的 200个支持向量。

3 仿真验证

利用已选出的 200个支持向量，利用训练样本集

训练 LSSVM，并利用测试样本集对已训练好的 LSS⁃
VM测试样本数据，测得相关数据如表 1所示。

将离线训练好的动态 LSSVM模型作为前馈计算

主要燃油变化，与 PI构成闭环控制器，对涡轴发动机

进行过渡态控制。

通过在 CPU主频 3.30GHz，内存 4.00GB的电脑

上进行仿真验证可知，利用 LSSVM模型的计算时间

Table 1 Main design parameters of LSSVM

Parameters
Training data
Testing data
Capacity
RMSE

Hit rate/%
C

σ2

Training time/s
Testing time/s

Value
51000 × 5
7500 × 5
200
0.0025
72.63
1000
1
2.51
0.085

Fig. 3 Training data and testing data
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在单个步长（0.02s）内仅需 0.01s，占用内存 54%，满足

实时运行要求。

限于篇幅，仅选取地面点 H = 0m，Ma = 0及非设

计点 H = 1250m，Ma = 0.125与上文中提及的最差的

工作点 H = 6km，Ma = 0进行仿真验证，三个工作点

的 PI控制器参数如表 2所示，其中 H对应单位为m。

在 20~26s，涡轴发动机旋翼总矩从 0°线性增加

到 12°，在 40~46s，涡轴发动机旋翼总矩从 12°线性减

少至 0°，将仿真结果与稳态燃油插值前馈 PI的闭环

控制器仿真结果进行对比，如图 4，图 5所示。

Fig. 5 Response curve of θ change when H=1250m, Ma=0.125

Fig. 4 Response curve of θ change when H=0km, Ma=0

Table 2 Parameters of PI

（H，Ma）

（0，0）
（1250，0.125）

（6000，0）

kp
5×10-6
5×10-6
5×10-5

k i
5×10-5
5×10-7
5×10-5
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从图 4（a）可以看出：在（0，0）点处，使用 LSSVM
前馈补偿时，当总矩增加时，动力涡轮转速超调量与

下垂量几乎为 0，稳态误差为 0，动力涡轮转速稳定时

间小于 1s，图 4的（b），（c），（d）分别是燃气涡轮转速、

压气机喘振裕度、涡轮级间温度在瞬态过程中的变

化情况，可以看出均未超出约束限制值。图 5（a）中，

当总矩增加时，动力涡轮转速超调量小于 0.3%，下垂

量小于 0.4%，稳态误差为 0，动力涡轮转速稳定时间

小于 2s，图 5的（b），（c），（d）中，各参数值均未超限。

图 6中，当总矩增加或减小时，动力涡轮转速几乎无

超调或者下垂，稳态误差为 0，图 6的（b），（c），（d）中，

各参数值均未超限。

将 LSSVM前馈补偿方法与传统的稳态燃油前馈

补偿方法进行比较，发现在过渡态过程中，采用稳态

燃油前馈补偿方法控制时，动力涡轮转速仍有最大

3%的下垂，动力涡轮转速稳定时间为 4s。因此，本文

提出的 LSSVM前馈补偿方法能保证动力涡轮转速在

过渡态过程中几乎不变，验证了该方法的有效性。

4 结 论

本文采用 SQP优化算法采集涡轴发动机过渡态

工作点的数据，且利用所采集的优化数据训练稀疏

化 LSSVM智能模型作为前馈补偿，与 PI构成闭环控

制回路，得出以下结论：

（1）利用 SQP优化算法，在包线内工作点，获得了

涡轴发动机的过渡态过程中的优化数据，此类优化

数据保证稳态误差为零，下垂量小于 2.12%，调节时

间小于 2s，并保证各参数值不超限，满足发动机过渡

态控制要求。

（2）利用优化数据训练稀疏 LSSVM模型，并作为

前馈与 PI构成闭环控制器运用到涡轴发动机上，将

该控制器与稳态燃油前馈控制器进行对比。仿真结

果表明，过渡态过程中动力涡轮转速超调量与下垂

量均小于 0.4%，稳态误差为 0，同时该算法较稳态燃

油前馈控制器更能减少动力涡轮转速的超调和下垂

量，减少调节时间，控制性能良好。

致 谢：感谢国家科技重大专项的资助。
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