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一种双变量模糊 P I控制
在航空发动机控制中的应用3
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【摘要】　针对某型航空发动机的性能控制,提出了一种双变量模糊 P I控制算法,构造了双变量模

糊 P I控制器,研究它在航空发动机控制中的应用,探索航空发动机采用双变量模糊控制的规律,

为航空发动机控制探索了一种新方法。
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1　概　述

　　模糊控制理论在航空发动机转速控制系统中的应用已有一些专家学者进行了一定的研

究[1- 4 ] ,并在航空发动机试验台架上对某型航空发动机进行了真实控制试车研究,但是这些研

究是针对单变量系统进行的。本文在文献[ 1- 4 ]的基础上研究了基于模糊推理的双变量模糊

控制方法及模糊控制器的特性,为航空发动机这一强耦合被控对象的控制性能,探讨了一种新

型的双变量模糊 P I控制算法,设计了双变量模糊 P I控制器,利用计算机仿真研究了航空发动

机双变量模糊 P I控制系统的响应特性和解耦特性。探索了航空发动机采用双变量模糊控制的

规律,为航空发动机控制探索了一种新方法。

2　双输入模糊推理双变量模糊 P I控制研究

　　选用供油量控制低压转子转速为常数,尾喷口面积控制涡轮后温度为常数,即:

△M f →N L = CON ST

△A C → T 3
4 = CON ST

的控制规律,探索航空发动机采用模糊控制的规律。

2. 1　模糊控制规则的设计

将模糊变量 EN L , E T
3
4 ,△M f ,△A C 分为 7个语言值,即NB , NM , N S, Z, PS, PM , PB ,论

域划分为 15个等级: - 7, - 6, - 5, - 4, - 3, - 2, - 1, 0, 1, 2, 3, 4, 5, 6, 7。各模糊变量的状态表

如表 1,模糊控制器依据模糊控制规则查询各模糊变量的状态表,并根据模糊推理算法进行推

理计算模糊控制量。



表 1　模糊变量的状态表

论域 - 7 - 6 - 5 - 4 - 3 - 2 - 1 0 1 2 3 4 5 6 7
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根据某型航空发动机特性及其控制规律,总结出如下 49条控制规则:

IF EN L (1) = NB AND E T 3
4 (1) = PB TH EN △M f (1) = NB AND △A C (1) = PB

�

IF EN L ( i) = PS AND E T 3
4 ( i) = NM TH EN △M f ( i) = NM AND △A C ( i) = PS

�

IF EN L (49) = PB AND E T 3
4 (49) = PB TH EN △M f (49) = PB AND △A C (49) = NM (1)

2. 2　模糊控制算法设计

双变量模糊 P I算法分为两部分,即模糊推理算法部分和 P I算法部分。式 (1)表示的模糊

关系矩阵为:

R = ∪
49

i= 1
{ENα

L ( i)　E T 3
4 ( i)　△M f ( i)　△A C ( i) } (2)

R 为R = q1×q2×q3×q4 维模糊关系矩阵, q1, q2, q3, q4 分别为模糊变量 EN L , E T
3
4 ,△M f ,△A c

的论域等级,模糊关系方程为: Y = EN L·E T
3
4 ·R

采用文献[ 5 ]提出的多维模糊条件分解方法,将模糊关系矩阵R 分解为 4 个小模糊关系

矩阵R 11, R 21, R 12, R 22,得到的航空发动机模糊控制器的模糊关系方程为:

△M f = EN L õ R 11 ∩ E T 3
4 õ R 21　,　△A C = EN L õ R 12 ∩ E T 3

4 õ R 22 (3)

　　模糊关系矩阵R 11, R 21, R 12, R 22离线计算,得到的模糊关系矩阵R 11, R 21, R 12, R 22均为 15×

15的矩阵,其元素为不大于 1的实数。根据式 (3)在线推理计算得到模糊控制量△M f 和△A C。

分解模糊关系矩阵R 11, R 21, R 12, R 22采用如下算法计算:

R 11 = ∪
49

i= 1
{EN L ( i) ∩△M f ( i) }　　　　R 12 = ∪

49

i= 1
{EN L ( i) ∩△A C ( i) }

R 21 = ∪
49

i= 1
{E T 3

4 ( i) ∩△M f ( i) }　　　　R 22 = ∪
49

i= 1
{E T 3

4 ( i) ∩△A C ( i) } (4)

　　模糊控制量△M f 和△A C 采用加权平均法,选取模糊控制量的隶属度为权函数进行模糊

决策,求得精确控制量△m f 和△A e,算法为:

△m f =
6

15

j= 1

△M f ( j ) õU △M f
( j )

6
15

j = 1
U △M f

( j )

　　　　　△A e =
6

15

j= 1

△A c ( j ) õU △A c
( j )

6
15

j= 1
U △A C

( j )

(5)

式中△M f ( j )及△A C ( j )表示论域的元数,U △M f
( j )及U △A C

( j )表示对应元素的隶属度。
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模糊 P I部分的算法如下:

U m f = C 11∫
t

0
△m f õ d t + C 12 õ△m f 　,　U A e = C 21∫

t

0
△A eõ d t + C 22 õ△A e (6)

　　计算出的U m f和U A e即为模糊 P I控制器的输入的精确控制量。算法中的系数C 11, C 12, C 21,

图 1　双变量模糊 P I控制系统结构图

C 22现场调试确定。

3　闭环模糊控制系统设计及仿真

　　根据已设计的参数、模糊推理算法

和选定的控制规律,设计的控制系统如

图 1。模糊推理双变量模糊 P I控制器以

被控量低压转子转速的增量△N L 及涡

轮后温度的增量△T
3
4 的误差为控制器

的输入, 以控制量供油量U m f及尾喷口

面积U A e为模糊 P I控制器的输出。

用差分法建立某型航空发动机的小

偏离动态模型 (增量形式) ,其状态空间模型为:

nαH
nαL

= A
△nH

△nL

+ B
△m f

△A C

　　　　　
nαL

△T 3
4

= C
△nH

△nL

+ D
△m f

△A C

(7)

图 2　输入△N L = 500 röm in,△T 3
4 = 50 K

式中A ,B , C ,D 为系数矩阵。

根据图 1所示结构和 (7)式所示模型在飞行包

线内,选取大量状态点进行计算机仿真研究,部分仿

真曲线如图 2～ 6 所示,图中曲线B 为低压转子转

速响应曲线, C 为低压转子转速响应曲线。图 2、图 5

和图 6表明虽然飞行包线内不同状态的参数差别很

大,但是控制系统能够满意地跟踪输入信号,达到要

求的稳态控制精度, 低压转子转速的调节时间为

112 秒 (地面最大状态的) ,说明具有满意的响应特

性;图 3和图 4表明系统具有静态解耦特性,消除了

发动机双变量耦合的影响。图 3中 T
3
4 仿真曲线具

图 3　输入△N L = 500 röm in,△T 3
4 = 0 K 图 4　输入△N L = 0 röm in,△T 3

4 = 50 K
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有抖动现象是模糊控制量的最小论域等级比较大,比例因子等参数和控制规则为次优,未达到

图 5　输入△N L = 500 röm in,△T 3
4 = 50 K 图 6　输入△N L = 500 röm in,△T 3

4 = 50 K

最优化,图 6超调量偏大是该状态的参数与设计点的参数相差太大,控制系统的模糊控制规则

不够多,未能完全反应这些变化对超调量的影响,另外的文章专门探讨这些。

4　结　论

　　研究表明模糊推理双变量模糊 P I控制器具有较好的静态解耦特性和满意的响应特性,说

明这种航空发动机模糊控制器的结构合理、可行,它用于航空发动机控制系统中能够满足跟踪

输入信号和响应特性的要求,在航空发动机控制中有着美好的应用前景。当然,航空发动机多

变量模糊控制研究还是刚刚起步,还有许多问题有待研究。
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APPL ICAT ION OF TWO - VAR IABL E FUZZY P I CONTROL
TO AEROENGINE CONTROL

Fang Zhongx iang, Huang W anwe i, L i Huacong, W u Qihua , Zhang J iazhen , Chen Fuqun
(7th D ep t. N orthwes tern Polytechn ica l U n ivers ity , X i’an　710072)

ABSTRACT　　　　A tw o - variab le fuzzy- P I con tro l a lgo rithm based on the fuzzy

reason ing, and a tw o- variab le self- stunn ing fuzzy con tro l a lgo rithm based on the fuzzy rea2
son ing w ith fou r inpu ts are p rovided. T hen a new tw o- variab le fuzzy- P I con tro ller and the

tw o- variab le selfstunn ing fuzzy con tro ller w ith fou r inpu ts are developed. T he at ten t ion is

focu sed on the research of tho se algo rithm s and the p ropert ies of tho se con tro llers, as w ell as

their app lica t ion to aeroengine con tro l by compu ter sim u la t ion. A s a resu lt, a new m ethod of

aeroengine con tro l is p rovided.

Key W ords　A ircraft engines　Fuzzy con tro l theo ry　A u tom atic con tro l

AN ACCEL ERAT ION ADAPT IVE CONTROL
FOR TURBOSHAFT ENGINE OF HEL ICOPTER

Hu Sh im in and Xu D ongsheng
(2nd D ep t. N anj ing U n ivers ity of A eronau tics and A s tronau tics, N anj ing　210016)

ABSTRACT　　　　A schem e of an accelera t ion adap t ive fuel con tro l is pu t fo rw ard fo r

helicop ter tu rbo shaft engine. T he schem e is based on Nα
GGöP 3

2 clo sed loop con tro l w ith adap2
t ive con tro l ru le, w h ich co rrects the dem and of Nα

ogöP 3
2 clo sed loop con tro l P ID w ith su rge

flag detected by sen sed comp resso r d ischarge p ressu re du ring the engine accelera t ion, since

the engine perfo rm ance deterio ra t ion o r dam age w ill in it ia te the su rge in th is t im e. T h is

schem e also p rovides alt itude compen sat ion and su rge recovery P 3
2 . It requ ires on ly modifying

a lit te the hardw are of an ex ist ing FAD EC, bu t m ain ly the fuel con tro l m icrocompu ter soft2
w are, so it is easy to upgrade an ex ist ing FAD EC to the adap t ive con tro l level.

Key W ords　A ircraft engines　A ccelera t ion　A dap t ive con tro l

A THRUST- VECTOR ING NOZZL E M ATH MOD EL
L iu X iaoyong, Fan Siq i, Chen Fuqun

(7th D ep t. N orthwes tern Polytechn ica l U n ivers ity , X i’an　710072)

ABSTRACT　　　　A th ru st- vecto ring nozzle modeling m ethod is developed by m ean s

of the F in ite V o lum e M ethod (FVM ) and Back- P ropagat ion s neu ra l netw o rk s. T he neu ra l

netw o rk s learn ing samp les are the resu lts of the FVM compu ta t ion. T he ob ta ined model de2
scribes the funct ion s of the nozzle th ru st, th ru st coeff icien t and vecto ring angle to the in let,

ex it and structu ra l param eters of the nozzle. T he model is of great sign if icance fo r reseach ing

vecto ring nozzle con tro l law and In tegra ted F ligh töP ropu lsion con tro l. T he invest iga t ion

show s that the devia t ion s among the ou tpu t of the model, the resu lts of FVM compu ta t ion,

and the test data are qu ite sm all.

Key W ords　Jet nozzles　V ecto r con tro l　M athem atica l models

F in ite elem en t m ethods　N eu ral netw o rk s
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