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航空发动机转速模拟系统最少拍控制
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【摘要】　本文研究了飞行训练用航空发动机转速模拟系统拟最少拍控制设计。采用电液泵控马达

系统能满足航空发动机转速模拟系统对大功率的要求,但在大幅度阶跃输入下的动态响应难以达

到预期的要求。本文提出的拟最少拍控制设计解决了这一问题,实验验证了设计的有效性。
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1　系统简介和模型
　　在飞行训练用航空发动机仿真系统中,通常采取解算发动机动力学方程的数字仿真综合

发动机动力输出的物理模拟的形式。用电机模拟航空发动机输出的动力部分,在接通大功率负

载时,电机转速严重下降,动态性能恶化,这与实际对飞机发动机输出性能的要求是不相符的。

改用电液伺服系统作为发动机动力输出模拟装置,对小型小功率机种,采用阀控液压马达型

式,能获得满意的动态性能; 对大功率系统,改用泵控液压马达型式,保证了效率,但实验中加

较大阶跃负载时,柱塞泵的调节过猛,多次损坏泵的变量机构,只得降低部分指标,如延长调节

时间或分极加载,但这又难以满足实际要求。因而,这类系统的控制具有特殊的难度。文献[ 1,

2 ]分别给出了两种新的系统结构并研究了相关的控制问题,但均存在一定的问题。本文针对大

功率泵控液压马达型系统的快速响应控制要求,用拟最少拍控制策略解决这一典型的控制问

题。实验取得了令人满意的效果。

电液泵控马达速度伺服系统是用于大功率航空发动机输出模拟的最直接的系统结构型

式,如图 1所示。其中,变量柱塞泵 1,最大每转排量为 250 cm 3ör。驱动电机功率 132 kW。柱

塞式液压马达 2,每转排量为 227 cm 3ör。液压马达输出经升速机构 3带动发动机负载工作,装

置输出速度反馈给计算机 (控制器) ,控制泵的输出流量。本文的泵控马达系统,测得静态转速

ny ( röm in)与输入电压 u (m v)关系:

ny = 116152u + 23716528 (1)

　　该系统的线性度相当高,下面控制器基本设计中,按线性系统处理。实验得到系统动态特

性如图 2所示。从图 2看出,该系统是一个高阶的系统。在实际控制设计中,需要简化系统模

型。鉴于图 2反映的系统高阶特性,把系统当作二阶环节,用无阻尼自然频率 Ξn 及阻尼比 Νn

描述。根据实测,二阶传递函数如下:

G (s) = 116152ö(s2ö7152 + 2156sö715 + 1) (2)



图 1　泵控马达速度控制系统 图 2　系统动态特性

其中 Νn= 1128, Ξn= 715 radös。

2　系统分析
　　泵控马达系统中,变量机构限制了系统的响应能力,加之本系统惯量很大,实测频宽只有

01714 H z。而且,当输入正弦信号频率高于 3 H z时,系统输出稳定在一固定值,完全不能跟随

输入的动态信号。

另一方面,输出幅度下降到- 3 dB 时即为系统频宽。考虑对输入信号进行处理,引入一个

与输出频率成正比的放大系数 (对低频率信号给较小的放大系数,对高频率信号给较大放大系

数) ,即对伺服阀输入电液补偿,以提高系统频宽。实验证明了这一点,相应的频率和输入信号

的幅度见表 1 (幅值峰—峰值)。与理论分析不同的是,该系统的幅频特性不是在转折频率处产

生- 20 dB ö十倍频程或- 40 dB ö十倍频程的呈下降的特性,而是突然没有动态输出,即系统转

速不能跟随动态输入信号而固定在某个恒定值上。

表 1　频率—幅值测试值

输

入

频率 (H z)

幅值 (v)

0150

0118

0170

0118

0183

0130

1100

0135

1125

0140

1166

0160

215

018

> 310

> 018

输

出

频率 (H z)

幅值 (v)

0150

120

0170

120

0183

120

1100

120

1125

120

1166

120

215

86

> 310

> 010

表 1的结果说明,通过对输入信号处理,使系统频宽从 01714 H z拓宽到 215 H z。这一事实

为下文设计拟最少拍控制提供了有力的支持。

3　拟最少拍控制设计
　　本文的模拟系统功率为 132 kW ,模拟航空发动机输出动态过程,要求在 011～ 0125秒的

时间内,在阶跃输入幅度为 500～ 1000 röm in (较大的调节范围)条件下完成过渡过程。这指标

用常规控制方法很难达到要求。本文的拟最少拍控制方法,实现了预定的控制要求。

3. 1　拟最少拍原理

　　理论上,最少拍要求变量与控制都不受约束。本文讨论的系统转速范围在 300～ 5000 rö

m in。低转速控制,系统变量和控制不受约束;在高转速情况下,例如从 4000 röm in 向 5000 rö

m in 阶跃时,用最少拍的方法,第一拍的控制量要大于把转速控制在 5000 röm in 的实际需求

量,以加快响应,而此时变量已受到约束。不满足最小拍条件。
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图 3　开环系统伺服阀输入、

马达输出曲线

本系统中,可以把泵斜盘的位置看作系统的中间

状态,转速是输出。可通过给伺服阀较大的电液来使缸

的位置输出响应加快,从而提高整个系统的响应。

根据上述思想,分别做了多组阶跃输入响应试验,

图 3给出一组开环状态下伺服阀输入电压和液压马达

的输出转速曲线,可以看出,系统瞬态过程明显加快,

只是稳态不理想。

3. 2　拟最少拍设计

　　实际中,按一阶环节设计最少拍控制,结果不能满

足要求 (限于篇幅,有关设计及控制结果略去)。下面给

出基于二阶环节模型的拟最少拍设计。由 (2)式,系统

差分方程:

G (z ) = (1 - z - 1) {1ö(1 - z - 1) + 013ö(1 - e- 1516T z - 1) + 113ö(1 - e- 316T z - 1) } (3)

控制器输出 U (z ) = M (z ) õW (z ) öG (z ) (4)

M (z )为期望传递特性,W (z )为单位阶跃输入。

控制器最初几拍的输出幅度与采样周期相关。而第一拍的输出幅度,还要根据控制器所能

提供的能量以及实际系统所能经受得起的冲击来综合考虑。实际上,即使控制能量有足够的储

备,但突然过大的控制动作将损坏液压泵的变量机构。为此,在选择采样周期时要考虑这种因

素。经过分析,在保证系统安全运行的条件下,选定取 T = 60 m s。

控制输出U (z ) = 10 (1 - 1101z - 1 + 019341z - 2 - 0164z - 3 + 0164z - 4 - 0138- 5 + ⋯) (5)

图 4　二阶模型拟最少拍—模糊控制响应

上式是在模型参数精确的假定下得到的,实际是简化

模型,输入第一拍的幅度无法根据系统模型给出精确

值, 只能通过实验大致确定,这样,输出不可能 在“最

少拍”内精确地跟随到给定值上; 而且,系统输出进入

稳态后,仍有可能受到随机扰动。因此,在第二拍之后,

控制器切换到模糊控制方式,响应曲线如图 4。系统调

节时间只 0112秒 (2%误差带) ,达到要求的结果。

一般地,最少拍控制对输入信号敏感,按某种输入

信号设计的最少拍控制律未必能满足另一种输入信号

的情况。本文的设计针对阶跃输入信号,这是实际系统

的要求,而且,在通常的典型信号中,阶跃信号是最为

恶劣的情况。事实上,在实际控制中实现过对其它信号的跟踪控制,有着满意的效果。

本文拟最少拍控制设计已在某实际的飞机发动机速度模拟系统中成功应用。
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