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火箭发动机推力自校正控制研究
国防科技大学　　张育林　陆政林　陈启智

由于飞行器姿态控制和空间探测任务的特殊需要,要求对火箭发动机的推力进行控制。变

推力液体火箭发动机可以满足这一要求, 但当发动机的推力大范围变化时, 发动机的动态特

性随之变化, 这使得简单的反馈控制难以满足控制要求。为了改善控制品质, 本文为此研究

了最小方差自校正控制问题。

一、发动机系统模型

变推力液体火箭发动机由推力室、可变截面喷注器、挤压式推进剂供应系统、流量调节

元件及控制系统组成 (图 1)。控制执行机构由电磁阀液压作动筒和比例杠杆构成等比例多位

移执行机构。电磁阀以设定的频率脉冲工作, 电磁阀工作脉冲宽度由控制作用量的大小决定。

变推力液体火箭发动机系统的数学模型可以描述为
[ 1～3]
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图 1　发动机系统原理图

　　其中, P c为燃烧室压力, h为控制执行机构

位移, ∀为电磁阀开关量, �为室压对于控制执行
机构位移的滞后时间, V c、RT、�、A T、C
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随发动机工况在较大范围内变化。由以上数学方

程可以得到
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　　其中 y ( t ) 代表发动机输出 Pc ( t) , u ( t ) 代

表控制输入 ∀ ( t )。由于发动机控制系统是以周期 T 脉冲工作的, 因此, 记
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　　取 t= kT 和 �= d
′
T , 从而有
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　　则发动机系统的离散化数学模型为
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其中, d = d
′+ 1, y ( k) � y ( kT ) 和 u ( k) � u ( kT ) , 并且
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　　对于以上线性系统的分析, 可以提供自校正控制系统的阶、时滞等基本结构。

二、自校正控制器

　　采用自回归移动平均随机信号 ( ARM A) 模型
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极小化性能指标取为

J = E{〔y ( k + d) - %( k)〕2 + &u2( k ) } ( 8)　

　　其中, w ( k) 为已知参考序列。基于过程数据集的最优预报器为
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　　引入广义输出 ∀( k + d) = y ( k + d) + (&2
/ bo) u( k) - w ( k ) ( 10)　

　　则有 ∀�( k + d k ) = X
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　　置 ∀� ( y+ d  k) = 0, 则可以得到最优控制
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　　利用 ( 12) 和相应的在线参数辨识算法, 则可以构成变推力液体火箭发动机的最小方差

自校正控制器。变推力液体火箭发动机是快速响应系统, 加之作为系统输出变量的燃烧室压

力信号具有很强的噪声干扰, 因而控制器参数的在线实时辨识具有一定的难度, 需要采用一

定的技术予以处理。采用递推最小二乘法进行控制器参数的在线辨识, 则有
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　　在仿真研究中, 直接利用以上递推算法, 控制算法有着良好的收敛性。在具体应用中, 需

要对输出信号采取有效的滤波措施。为了改善实际系统的可辨识性, 在控制回路中设置串联

的 PID调节器, 在实际应用中将 PID 调节器作为基本控制器, 这样也便于在自校正控制与常

规控制之间进行切换。

三、仿真结果及讨论

本文利用变推力液体火箭发动机的非线性模型, 对最小方差自校正控制器进行了仿真分

析。由于控制系统采用脉冲工作的电磁阀液压作动筒进行驱动, 因而在实际控制系统及仿真

计算中都需要将控制器输出转换为相应的电磁阀脉冲宽度。因为电磁阀只有打开, 关闭两种

工作状态, 通过电磁阀的控制液的质量是由电磁阀的工作脉冲宽度决定的。电磁阀的最大流
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量受液压作动筒活塞位移的影响, 随发动机的工况的变化而变化。控制作用与电磁阀脉冲宽

度的转换过程以相同周期内流过电磁阀的控制液的质量为基准。通过合适选择脉冲工作周期

T 和控制加权 &, 可以保证电磁阀脉冲宽度不大于工作周期 T。

取脉冲工作频率 f = 100Hz, 最小方差自校正控制和常规PI调节器的控制效果的仿真结

果示于图 2～图 5。图 2和图3分别给出了对应于低推力水平和高推力水平时系统在不同控制

作用下对参考输入序列 % ( k) 的响应。图中参考输入序列均取为阶跃上升的形式。

图 2　低推力下的阶跃上升响应 图 3　高推力下的阶跃上升响应

图 4　低推力下的阶跃下降响应 图 5　高推力下的阶跃下降响应

图 4和图 5为系统在不同控制作用下对参考输入序列 % ( k) 发生阶跃下降的响应。

为了验证控制算法的收敛性, 对控制器参数取零初值、估计方差阵取足够大初值及改变

遗忘因子)的值等情况进行了计算,证明控制算法有良好的收敛性。变推力液体火箭发动机数

学模型中的时滞 �代表了推进剂管路的延迟及燃烧室能量转换过程的时滞等综合影响, 因而

时滞 �的准确数值在估计上有一定误差, 在计算分析中, 对时滞�在一定范围内变化时自校正
控制算法的收敛性进行了仿真分析, 结果表明, 在合适选择自校正控制算法的阶的情况下, 控

制算法均有良好的收敛性。

在对参考输入序列 % ( k) 的阶跃响应的仿真计算中, 仿真计算考虑了发动机系统动态特

性随工况的变化, 自校正控制算法可以很好地跟踪模型参数的变化。结果表明, 自校正控制

在推力变化的全范围内都能有效地改善变推力液体火箭发动机系统的控制品质。
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SELF-TUNING CONTROL OF VARIABLE THRUST

LIQUID PROPELLANT ROCKET ENGINE
Zhang Yulin, Lu Zhenl ing, Chen Qizhi ( National University of Def ense Technology )

ABSTRACT　　　　A self-tuning contro ller is const ructedfor a liquid propellant rocket

eng ine w ith variable-thrust . T o verify the ef fect iveness of the control method, the digital sim-

ulat ion of cont ro lling the variable-thrust liquid propellant r ocket eng ine w ith this cont roller

is presented. The results show that the contr ol quality of the engine system is great ly im-

proved by the self-tuning controller .

1990年动力学会将召开的专业学术会议

1. 第五届航空发动机结构强度振动学术讨论会 (属于发动机结构强度振动专业委员会两年一

度的学术会议)

时间: 5月, 预计规模: 120人, 地点: 南昌, 筹办单位: 608所, 负责人: 郭　瑛

2. 第五届发动机自动控制学术讨论会 (属于发动机自控专业委员会两年一度的学术会议)

时间: 5月, 预计规模: 100人, 地点: 无锡, 筹办单位: 614所, 负责人: 苏柏年

3. 第七届燃烧及传热学术讨论会 (属于燃烧及传热传质专业委员会两年一度的学术会议)

时间: 10月, 预计规模: 120人, 地点: 巫山县, 筹办单位: 北航, 负责人: 张斌金

征文截止日期: 7月 15日, 征文寄 100083北京航空航天大学二所: 黄　勇

注: 筹备组统一印论文集, 作者寄文章时同需寄印刷费 200元, 请注意看征文通知。

4. 第五届叶轮机学术讨论会 (属于叶轮机专业委员会两年一度的学术会议)

时间: 四季度, 预计规模: 70人, 地点: 西安, 筹办单位: 西工大, 负责人: 周新海

征文截止日期: 6月 30日, 征文寄 710072西安西北工业大学 704教研室: 刘前智

5. 第六届机械动力传输学术讨论会 (属于机械动力传输专业委员会两年一度的学术会议)

时间: 四季度, 预计规模: 100人, 地点: 待定, 筹办单位: 西工大, 负责人: 纪名刚

征文截止日期: 7月 31日, 征文寄交 710072西安西北工业大学机械系机械学教研室

6. 首届航空发动机试验与测试学术讨论会 (属发动机试验技术专业委员会的学术会议)

时间: 明年 5月, 预计规模: 60人, 地点: 江油, 筹办单位: 624所, 负责人: 刘大响

征文截止日期: 12月 31日, 征文寄交 621703四川江油市 305信箱科技处　庄廷科

7. 轻型飞机动力装置学术会议 (属动力专业学会与轻型飞机专业委员会和湖南省航空学会动

力专业委员会联合召开的研讨会)

时间: 四季度, 预计规模和地点: 待定, 筹办单位: 310厂, 负责人: 杨升雄

8. 航空发动机发展战略研讨会　1990年召开, 具体开会时间、地点等另行通知。
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