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一 种航空发动机加速控制参数优化新方法 

吴 贞。缑林峰 

(西北工业大学动力与能源学院，陕西 西安 710072) 

摘要：研究航空发动机加速控制器参数优化问题，对衡量军用飞机性能优劣起着重要作用。针对 目前适用于航空发动机加 

速控制器参数优化的方法很少且效果不佳的问题，根据发动机非线性和时变性强的特点，采用在常规 N—M单纯形非线性 

优化算法的基础上 ，结合平移误差阈值判断，引入顶点平移的改进单纯形法对 PID控制器的比例、积分、微分系数进行参数 

优化，以调节时间与误差平方和压气机喘振裕度乘积的积分建立 目标函数，寻优过程用基于 CodeBlocks平台的c语言编制 

控制算法实现。仿真结果表明，改进方法收敛速度快，实时陛好 ，满足发动机加速过程响应时间短，不喘振、不超温的要求。 
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A New Method of Parameters Optimization 

of Aircraft Engine Acceleration Control 

WU Zhen，GOU Lin—feng 

(School of Power and Energy，Northwestern Polytechnical University，Xi’an Shanxi 710072，China) 

ABSTRACT：Parameters optimization of aircraft engine acceleration control is very important for weighting military 

aircraft performance．For the problem of the poor effect of aircraft en~ne acceleration controller parameters optimiza— 

tion method，according to the problem that characteristics of aircraft engine is non—linear and time—varying，on the 

basis of the conventional N—M simplex nonlinear optimization algorithm，this paper combined with the translation er· 

ror threshold judgment，introduced the improved simplex of vertex translation to optimize the parameters of propor- 

tion，integral and differential coefficients of PID controller．Take the integral of the product of adjusting time，the e卜 

ror sum of squares and compressor surge margin as the objective function，C language was used to compile control al— 

gorithm in the optimization process based on CodeBlocks platform．The simulation results show that the method has 

faster convergent speed and good real —time performance，and can meet the requirements of aircraft engine accelera· 

tion which requires short response time meanwhile avoids surge an d over—temperature． 

KEYW ORDS：Aircraft engine；Acceleration control；Improved simplex method；Vertex translation；Compressor 
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1 引言 

航空发动机加速过程是指油门杆从小推力状态角度迅 

速增大到另一角度，使得供油量和涡轮前总温快速增加，涡 

轮功率大于压气机功率，发动机转速以及其它一些参数也随 

之增加并最后稳定在新的工作点的过程。现代战斗机在紧 

急起飞、爬高、追击、逃逸和复飞等过程，都要求其具有优异 

的加速性，加速性能也成为衡量军用发动机性能的重要指标 

之一 。但是发动机在提高加速供油量的同时，要受到压 
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气机稳定裕度、涡轮叶片强度和燃烧室稳定燃烧等因素的严 

格限制。深入分析发动机加速过程控制方法，最大限度地挖 

掘其加速潜能，一直是航空发动机控制领域研究的热点。 

目前航空发动机控制系统已从液压机械式控制器转变 

为全权限数字电子控制器(简称FADEC)，控制策略采用变 

参PID控制算法。由于航空发动机是一个复杂的热力气动 

系统，在高低空和高低马赫数下均呈现强非线性和时变的特 

点。通常的PID参数整定方法 ，如 Smith、Z—N和极点配置 ， 

对于发动机加速过程均不能获得理想的控制效果 。 

再如最速下降法、共轭梯度法等优化方法在计算过程中为计 

算梯度所需要的大量计算时间与存储空间也是 FADEC硬件 



平台所不能满足的。因此 ，寻求适用于航空发动机加速控制 

的参数优化方法是一个亟待解决的问题。 

鉴于以上矛盾，本文以某型航空双轴涡喷发动机为研究 

对象，设计一种基于改进单纯形法的发动机加速控制参数优 

化的新方法。该方法的优点在于不用计算梯度，能加速计算 

收敛速度，节省了计算时间与存储空间，并且可以达到较为 

理想的控制效果。该方法以PID控制器中的比例、积分、微 

分系数作为优化参数，选取调节时间与误差平方和压气机喘 

振裕度乘积的积分建立 目标 函数，以此衡量参数优化的效 

果。本方法针对常规单纯形方法收敛速度慢，且对初值较敏 

感的问题 ，在单纯形顶点迭代替换的基础上，引入最小顶点 

搜索和误差收敛阈值判断进行顶点平移，抑制末端扰动，加 

快反射中心收敛速度，减少迭代次数。通过数值仿真验证该 

方法有效可行 ，算法实时性好，可以明显缩短发动机加速过 

程调节时间，抑 制超调量，同时保证加 速过程不 喘振 、不 

超温。 

2 航空发动机控制系统组成 

2．1 航空发动机非线-陛数学模型 

为了更加精确地研究发动机的动态特性，本文基于部件 

法建立某型双轴涡喷发动机非线性数学模型。加速过程中 

发动机各截面的热力与气动参数都要随时间变化。建立非 

线性模型时考虑了发动机部件气流通道的容积效应 ；高温燃 

气流与发动机结构部件之间的非定常热交换；主燃烧室及加 

力燃烧室内燃油燃烧的放热滞后；雷诺数对压气机及涡轮特 

性的影响；转子机械效率变化等等。本文建立的状态变量模 

型为： 

上式中 和 咖是状态向量、控制向量的非线性函数。状态 向 

量 =[n ， ] ，控制向量 u=[ ] ，其中 为高压转速， 

为低压转速， 为供油量。状态点由飞行高度和飞行马 

赫数确定。 

2．2 PID控制器的数学模型 

PID控制器是将偏差的比例、积分和微分通过线性组合 

构成控制器输 出。对被控对象进行控制。在时域的输入输 

出关系为 

“㈩ = ㈤ +ki )df+ 

式中，t为时间，kp为比例系数 ，k 为积分系数，k 为微分系 

数，u(t)为控制输入，e(t)为误差。 

3 改进单纯形算法设计 

常规 Nelder—Mead单纯形法(简称 NMSA)是一种非线 

性无约束最优化算法。其基本思路是：对非线性系统中的n 

个待优化参数，构造 n+1个顶点组成的简单图形，即单纯 

形，并对 n+1个顶点的 目标函数值进行比较，通过反射、扩 

张、收缩、减小棱长等换点操作舍弃最差点，在迭代过程中使 

单纯形向最优点区域收敛。此方法的不足之处在于对初值 

较为敏感，收敛速度慢，易陷入局部最优解。为了发挥单纯 

形法的优点，拓宽初值适用范围，文献[5—7]采用初值优化、 

收缩和扩张系数优化等手段进行改进，但这些方法均局限于 

仅仅依靠顶点本身迭代收敛，改进效果有限。 

本文在 N—M单纯形算法基础上，设计“顶点平移”的改 

进单纯形算法(简称 ISA)。其思路是：在迭代的初始阶段， 

由于误差较大，因此，在顶点迭代收敛的基础上，添加单纯形 

顶点平移操作以加快收敛过程。首先对 n+1个顶点的目标 

函数值进行最优搜索，确定平移方向。然后将单纯形中心点 

向目标函数值最好顶点方向适度平移。在迭代的末端过程， 

11+1个顶点与中心点近乎重合，依靠顶点 自身的迭代已经 

可以很好的逼近最优解 ，此时如果继续进行顶点平移反而会 

添加扰动，增加迭代次数。因此，当迭代误差小于进行平移 

操作的误差阈值时，则放弃顶点平移操作。改进算法流程 

如下： 

1)对 维非线性模型，给定初始顶点‰，其余顶点按式 

(1)计算，可构造边长相等的正规单纯形。 

= 0+0×[q，⋯，q，P( )，q，⋯，q] (i=1，⋯，n)(1) 

其中，P⋯表示第 i个元素为P， 

P=a(／n+1+IZ一1)／(n,／2) 

q=a( 一1)／(n 

0是单纯形边长； 

2)计算各顶点的目标函数值J( )，确定最优点 、次优 

点 和最差点 ，满足 '，( ) {J( )}，I，( ) 
。

m  ax 

{j(x )}，．，( )= min {J( )}的要求，并计算中心点 
n-xi Xh 

和收敛误差 err； 

= (∑xi)／n (2) 蜀 
1 n 1 

= { [t，(Xi)一 ] }寺 (3) 

3)如果收敛误差大于平移操作误差阈值8 ，即err> ， 

按式(4)向将单纯形所有顶点向最优点 进行平移；否则， 

执行步骤 4)； 

=  ( f一 ) (4) 

其中， ∈(0，0．2)是平移系数。 

4)进行单纯形反射、收缩、扩张 、减小棱长操作计算 ； 

5)如果收敛误差 err大于迭代精度 8 就返回2)；否则， 

满足精度要求，迭代计算结束。 

如上所述，在迭代过程中连续不断地向最优点移动单纯 

形 ，而且单纯形彼此相似，保证了单纯形不退化、不畸形 ，增 

强了该算法的收敛性。 

4 发动机加速控制器设计与参数优化 

以某型航空双轴涡喷发动机为研究对象，设计发动机加 
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5．1 收敛性与实时性 

在 1O个状态点油门杆角度均变化 +20％进行阶跃加速 

响应参数优化计算，采用顶点平移的改进单纯形算法(ISA) 

与N—M单纯形算法(NMSA)完成迭代收敛所消耗的时间如 

图3所示，其中平移系数 =0．08，平移误差阈值为 8 = 

0．15。 

2 4 6 8 1G 

状 态点 

图3 NMSA算法与ISA算法收敛性对比 

根据图3可以看出ISA算法收敛性明显好于NMSA算 

法，平均可缩短 15％的计算时间，尤其在中低空以下状态点。 

ISA算法通过顶点平移加快单纯形向最优解的寻优搜索 

速度。 

但是 ，在收敛末端迭代误差已很小，继续单纯形平移相 

当于引入扰动反而影响收敛速度，甚至无法收敛。将平移系 

数 ．y=0．08改为 =0．3，重复 10个状态点优化计算结果如 

图4所示。 

6 

厂＼= 

⋯  ⋯  一  ⋯ -  

N ＼-／＼|， 

) 2 4 6 8 10 

状 态 点 

图4 NMSA算法与 ISA算法收敛性对比 

从图3和图4的对比可看出，平移系数 选取过大会导 

致 ISA算法的收敛性降低，计算耗时加大。一般选择 

(0，0．2)。 

此外，ISA算法优化时间在 3—5个采样周期 内，不超过 

lOOms，相对于发动机本身 4—6秒 的加速响应时间，通过多 

线程计算是满足实时性要求的。 

5．2 优化分析 

在 10个状态点加速响应中分别利用 Z—N整定和 ISA 

算法进行 PID参数优化。以地面状态点 1和高空状态点 10 

为例，PID控 制 器优 化参 数分 别 为 =1．9959，Ki：= 

2．9410， =1．1237和 =0．6762， =I．6686， = 

0．6638。仿真结果如图5和图6所示，高压转子转速数据采 

取基于稳态点的归一化处理(_N∈[0，1])。 

0 2 4 6 8 lO 

时 间，s 

图5 高压转速阶跃响应曲线f地面点) 

根据图5所示，优化前后高压转子转速的超调量由3％ 

减小到0．4％，调节时间由6．54秒减小到4．8秒。 

0 2 4 6 8 10 

时 间 

图6 高压转速阶跃响应曲线(高空点) 

根据图 6所示，优化前后高压转子转 速的超调量 由 

1．6％减小到0．18％，调节时间由5．37秒减小到3．12秒。 

由图 5和图 6可以清楚看出寻优后的超调量和调节时间相 

比于寻优前有明显减小 ，并且利用 10个状态点 ISA优化后 

的 PID参数进 行加速 控制 时喘振裕 度 ASM≤4．1％满足 

要求。 

仿真结果表明，对加速过程 PID参数利用 ISA优化算法 

较传统的Z—N整定法，可以减小调节时间，抑制超调量，同 

时保证加速过程中压气机有一定的稳定裕度，验证了此方法 

是有效可行的。 

6 结论 

本文以某型航空发动机加速控制过程为研究对象，设计 
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了一种基于改进单纯形法的 PID控制器参数优化方法。针 

对常规单纯形法对初值敏感、迭代次数多的问题，在迭代过 

程中结合平移误差阈值判断，引入顶点平移，加快单纯形向 

最优解收敛速度，满足实时性要求。选取比例、积分、微分系 

数为优化参数，以调节时间与误差平方和压气机喘振裕度乘 

积的积分建立目标函数，保证发动机加速过程响应时间短， 

并且不喘振、不超温。通过仿真 ，表明此方法有效可行。 
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导弹1与导弹12对目标2和目标4优势值为0，即导弹 1和 

导弹12未获取目标2和目标4信息，因此，目标2和目标4 

未满足饱和要求 ，而导弹 1和导弹 12也未能分配。 

通过表4、表5比较可知，自组网络之间通过信息传递， 

各火力单元较为方便获取更多目标信息，使求解分配所得结 

果更加合理。在表6中，利用改进匈牙利算法，将分配过程 

跟目标饱和数相结合进行火力分配，在满足条件要求的情况 

下，可将多余的火力单元分配给其它所需的目标，节省了弹 

药量，提高了火力分配的效果。 

6 结论 

通过自组网络，在满足目标饱和需求的情况下，采用改 

进的匈牙利算法对不同网络情况下的火力分配进行 了计算 

和仿真，算例表明，该方法在满足饱和分配的情况下 ，节省了 

弹药量。但当目标对火力数需求较大时，可能需要多次调用 

匈牙利算法进行分配，增加计算量，需做进一步的研究。 
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