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摘要: 通过研究涡轴发动机的限制参数, 提出了涡轴发动机控制系统中可能采用的限制规律并建立了一个带

多种限制模块的数字控制器, 以某型涡轴发动机数学模型为控制对象,对带限制参数和不加限制的过渡态控

制进行了仿真对比,给出了地面和空中的仿真结果,结果表明不同的限制参数组合会对发动机的过渡态性能

产生不同的影响, 在控制系统中合理选取限制参数及限制值能够优化发动机过渡态性能。
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　　随着直升机执行任务越来越广泛,对涡轴发

动机及其控制器提出了更苛刻的要求。直升机的

旋翼—机体—减速器—发动机之间动力耦合非常

强,使得直升机推进系统控制的设计变得相当复

杂,此外由于强度和稳定性等原因,航空发动机的

一些输出参数也应受到一定的限制, 因此涡轴发

动机控制系统除了动力涡轮转速控制外,还应具

备对燃气温度、燃油流量、燃气涡轮转子加速率等

进行限制的功能
[ 1]
。发动机经典的控制器是利用

气动、液压和机械部件来完成控制传感、计算和作



动功能的,这类部件的动态响应和它们所能达到

的控制功能均难以满足现代直升机的要求。为了

加快发动机的响应速度, 同时避免机体与发动机

之间的不利耦合, 需要更先进的控制系统。方法之

一就是采用数字式电子控制器来实现控制系统的

控制功能和逻辑功能。

通常发动机的过渡过程采用开环控制, 限制

参数通过燃油供油计划来保证,极限情况下由超

温、超转保护器进行停车保护或由最大、最小燃油

流量止动钉起限制作用, 这样供油计划不得不留

有较大的裕度,发动机的加、减速性能会有一定程

度的损失。随着全权限数字式电子控制系统

( FADEC)的应用,每个限制参数的控制可以作为

一个软件模块嵌入到 FADEC 系统的控制程序

中,模块间的切换可选择经典方法或模糊逻辑方

法[ 2] , 参数限制模块可以采用“刚性”调节或自适

应调节
[ 3]
,过渡态的供油计划就可以尽可能地靠

近最佳加、减速线。然而由参数限制所确定的燃油

流量限制计划仍会对发动机的加速时间、喘振裕

度、超调量以及影响发动机寿命的燃气温度激增

等过渡态性能产生影响
[ 4]
。从上世纪90年代中期

开始, GE 公司、普惠公司和霍尼韦尔公司都研究

了在 FADEC 系统中通过少量增加加速时间的方

法来增强热机械疲劳和蠕变寿命[ 5]。本文讨论了

涡轴发动机可能选取的限制参数, 建立一个带多

种限制模块的控制器, 对涡轴发动机过渡过程进

行不同限制规律的仿真, 以合理选取涡轴发动机

的限制参数及限制值。

1　涡轴发动机的限制参数

　　涡轴发动机的排气装置一般不可调,而压气

机导叶角度的调节一般只由燃气发生器换算转速

决定, 因此对燃气发生器工作状态的控制只通过

改变燃油流量来实现。为了保证直升机旋翼效率

高,旋翼转速需要维持在设计转速值不变, 这就要

求控制动力涡轮转速为常数( np= const )。这样, 发

动机的工作状态随旋翼的加载而改变,如当直升

机的需用扭矩增大时, 必须增加供油量以提高燃

气发生器的工作状态来保证 np= const , 这时燃气

涡轮温度 T 4、燃气发生器转速 ng、换算转速 ng c和

输出功率Pp 都将增大,当其中之一达到限制值时

控制系统将过渡到参数限制状态[ 1]。即是说在旋

翼加载过程中,必须完成以下限制:

T 4≤ T 4max　,　ng ≤ ngmax

np ≤ npmax　, 　ngc ≤ ng cmax

p p ≤ p pmax

　　前3种限制代表发动机强度要求, 第4种限制

代表压气机气动稳定性要求喘振, 它们一般是航

空燃气涡轮发动机所必需的,最后一种限制则是

涡轴发动机特有的,代表传动装置最大允许输入

功率。而对于装双发的直升机,当两台发动机的功

率差距过大时将取消双发匹配功能, 这时一台发

动机的状态可能很低, 而另一台发动机的状态可

能很高,这对发动机和传动装置的寿命以及直升

机飞行控制均不利,因此还必须对单台发动机的

最小输出扭矩加以限制。

由于燃气涡轮前温度 T 4测量困难, 对温度的

限制一般针对燃气涡轮出口温度 T 45进行 , 功率

也不采用直接测量值, 而是用动力涡轮输出轴的

扭矩 M 代替。再考虑到过渡态的气动、燃烧稳定,

涡轴发动机的参数限制规律可描述如下(下面各

式中的下标定义与图1中的截面定义相同)。

燃气发生器最大转速限制:

ngmax = f 1 ( T 1 , P1 ) ( 1)

　　燃气发生器最大换算转速限制:

ng cmax = const ( 2)

　　动力涡轮最大转速限制:

npmax = f 2 ( T 1 ) ( 3)

　　燃气涡轮出口最大温度 T 45限制:

T 45max = f 3( T 1) ( 4)

　　动力涡轮最大扭矩限制:

M max = const ( 5)

　　动力涡轮最小扭矩限制:

M min = const ( 6)

　　最小燃油流量限制:

W f min = f 4 ( T 1, P1 ) ( 7)

　　最大燃油流量限制:

W f max = f 5( T 1 , P1) ( 8)

　　加速时速率限制:

( dng / dt) ac ≤P 1 �f 6( ng ) ( 9)

　　加速时油气比限制:

W f ac≤ P3 �f 7( ng c) ( 10)

　　减速时速率限制:

( dng / d t) dc ≥ P1 �f 8 ( ng ) ( 11)

　　减速时油气比限制:

W f dc ≥ P3 �f 9 ( ngc) ( 12)
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2　仿真模型

2. 1　发动机模型

　　为进行控制规律的仿真,采用“容积法”建立

部件级的气动热力学实时模型
[ 6, 7]
。所谓“容积法”

就是在通常的部件法基础上考虑管路及连接段的

容积,将发动机各工作部件划分为两大模块:流动

模块和容积模块。流动模块只考虑质量和能量的

平衡,如压气机和涡轮中压力、温度和能量的升高

或降低;容积模块中只计算质量和能量的聚集在

动态过程中产生的气容效应,根据容积进出口质

量流量和质量流所包含的热量可求出燃气的状态

参数,并由此确定容积模块的热力状态。发动机部

件法建模的基本原理是求解描述发动机热力过程

特性的非线性方程组, 按照准一元、无粘流动和集

总参数法建立, 以质量连续、动量和能量守恒3个

基本方程为基础, 再辅以其它气体动力学方程, 推

导出各部件的数学模型。由于已知的状态变量少

于方程数,通常采用迭代计算方法来解非线性方

程组。引入容积模块后,可以确定容积模块的状态

参数, 因此可以补充状态变量, 从而无需迭代, 可

直接求解非线性方程组, 保证实时性。图1给出了

模型的部件组成示意图, 具体模型请参见文献

[ 7]。

图1　涡轴发动机模型部件组成示意图

Fig . 1　Scheme of turbo-shaft eng ine model

2. 2　控制器

　　控制系统应能控制发动机的稳态以及过渡态

过程。这里所建立的控制器只是实现所要求的控

制规律而没有考虑执行机构的延迟。数字控制器

采用单回路的变系数 PID 控制,各模块之间通过

高( MAX)、低( MIN)选择开关来转换控制规律,

图2给出了燃油流量控制回路的模块组合, 通过选

取不同的模块组合,可以完成不同的控制/限制功

能。所建立的数字控制器具有如下功能:

( 1) 动力涡轮转速 np 恒速控制;

( 2) 起动与加、减速控制;

( 3) ng , T 45和 M 等参数限制;

( 4) 轴流压气机后放气活门控制;

( 5) 压气机导向叶片位置的控制。

图2　涡轴发动机燃油控制模块

Fig. 2　Control loop of fuel flow

3　仿真结果与分析

　　在建立发动机模型和控制系统的基础上对涡

轴发动机的过渡态控制进行仿真。由于放气活门

和压气机导叶角度控制实质上是按转速开环控制

的,因此对其不进行专门的讨论。涡轴发动机的过

渡态是指发动机对直升机负载改变产生的响应,

即驾驶员加大/减小总矩所引起的发动机加/减速

过程或环境条件改变引起的发动机状态改变过

程。发动机的控制品质主要取决于过渡过程的控

制品质。直升机的负载是一个大惯性的旋翼,实际

的飞行环境中干扰也较大, 因此要保持直升机的

旋翼转速不变, 不仅需要发动机具有良好的机动

性,同时对控制系统也提出了更高的要求,从而使

控制规律的选取显得尤为重要。

涡喷或涡扇发动机加速过程通常是按照时间

或转速来给定供油量,如 W f / P3= f ( nhc) ,这种供
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油方案必须兼顾加速时间和涡轮前温度限制、高

压压气机喘振裕度等的影响[ 8]。对于涡轴发动机,

因为需要保持动力涡轮转速为常数, 传统的机械

液压控制系统依靠动力涡轮恒速器来控制加、减

速过程,同时为了抑制下垂和超调量往往设置有

提前器以跟随总矩杆的移动来提前修正供油量,

这种供油方式需要留有较大的余量以满足各种限

制条件。但随着 FADEC 的应用, CPU 可以在允

许的时间内综合各种控制规律计算出需要的燃油

流量,涡轴发动机的加、减速过程可以由动力涡轮

转速控制模块 ( np control ) 和参数限制模块

( limitation)共同完成, 其中动力涡轮转速控制模

块可以按照最大剩余流量( �W f max)供给燃油, 而

各限制模块保证发动机不发生超温、超转、喘振、

熄火

等情况。

图3给出了地面标准状态下不同控制规律的

加速过程仿真结果: ( a)为只有动力涡轮转速控制

模块起作用时的响应; ( b)为增加 ngmax限制模块

后的响应( G= 6, 3) ; ( c)为增加 T 45max限制模块以

后的响应( G= 6, 3, 7) ; ( d)为增加输出扭矩 M max

限制模块后的加速过程( G= 6, 3, 7, 8) ; ( e)为增

加 ng 加速度限制后的加速过程( G= 6, 3, 7, 8, 9)。

图中加速过程均是在第2 s时于0. 5 s内将总矩角

由0°提到11°开始的。

从图3中可以看出参数限制模块加入越多, 燃

气发生器加速时间和动力涡轮稳定时间就越长,

如图中( e)与( a)比较动力涡轮稳定时间由2 s延

长到了6 s。但没有限制模块时的加速过程( a)发

生了超转( ng 超出限制值3. 2% )、超温( T 45超出限

制值 35% ) , 并且喘振裕度 SM C 最低时只有

4. 62%。此外, 尽管选取了多个限制模块, 然而并

不是每个模块均起了作用, 当其中的一些限制参

数起作用后另外的一些参数就会相应地降低/增

加,从而达不到其限制值,但这些限制参数彼此不

能够相互代替, 因为发动机性能衰减程度不同或

飞行条件不同时投入的参数限制器是不同的。

图4给出了标准大气条件下 H = 3 km,

图3　加速过程对比曲线

F ig . 3　Parametr ic curv e of eng ine acceleration
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Ma= 0. 3时发动机的减速过程。限于篇幅, 这里仅

给出了组合控制规律的仿真结果。总矩角由10°下

拉到2°时, 燃气发生器的过渡过程为4 s 左右, 而

动力涡轮转速稳定需要8 s 左右。从图4中可以看

出,在减速初始阶段为了保证不贫油熄火, 油气比

控制规律( G= 15)起作用, 随后速率限制模块( G

= 11)投入工作, 当 np 相对超调量过大导致输出

扭矩过小时最小扭矩控制模块( G= 10)投入工

作,最后由动力涡轮恒速模块控制发动机。

图4　减速过程仿真

F ig . 4　Simulation of engine deceleration

从上面的仿真结果可以看出, 涡轴发动机过

渡过程控制中起主要作用的是动力涡轮转速控制

模块, 各种参数限制模块只是保证发动机在过渡

过程中的安全。在具备了参数限制模块后, 对发动

机控制器的设计就可以变得简单, 因为只要通过

测量要限制的参数就可以保证发动机安全, 而不

需要对控制器进行调整来适应发动机间的差异或

发动机性能的恶化,飞行员可以无约束地操纵发

动机。

值得指出的是, 本文的仿真没有考虑控制执

行机构的惯性, 因此在实际的控制系统设计中需

要根据执行机构的实际动态特性对各控制模块进

行修正。特别是温度控制模块,由于热电偶的时间

常数较大,这将导致温度控制模块延迟投入工作,

引起超温,若不对其进行修正,当热电偶时间常数

过大时会造成加速过程在温度控制模块投入工作

前就结束,温度限制模块就失去了意义。

4　结　论

　　( 1) 由于涡轴发动机固有的特点,在对发动

机进行控制时必须额外地考虑功率限制,加上通

常的参数限制, 需要更加重视参数限制对发动机

控制的影响。

( 2) 仿真结果表明, 不同的参数限制会对发

动机加减速性能造成不同程度的影响,因此适当

选取限制的参数及其限制值对优化发动机的过渡

态性能具有积极的意义。

( 3) FADEC 系统具有参数限制模块后,飞行

员可以无约束地操纵发动机,特别地,当发动机由

于长期使用导致性能衰退后也不需要调整控制系

统,这对于维护发动机和控制系统具有十分可观

的经济效益。
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