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基于内模原理的涡轴发动机状态反馈控制方法

李胜泉1, 2 , 杨征山2 , 孙健国1

( 1� 南京航空航天大学 能源与动力学院, 南京 210016;

2� 中国航空动力控制系统研究所,无锡 214063)

摘 � � � 要: 某型涡轴发动机全权限数控系统采用了状态反馈控制方式. 根据内模原理,引入伺服补偿器, 使

设计的控制系统不仅具有较强的鲁棒性,而且在用于指令跟踪时能消除稳态误差; 根据性能指标要求设计了

状态反馈控制器,从而提高控制系统的品质. 与目前的 PID 控制方式相比较, 半物理模拟试验结果表明该控

制方式有显著的性能改进.
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Abstract: A tur bo�shaf t engine FADEC system is subjected to the state feedback contro l

mode. Based on the internal principle, a ser vo�compensato r w as int roduced such that the con�
t ro l sy stem could present st rong r obustness, and also eliminate steady state er rors w hen

tr acking w ith commands. According to performance index, a states feedback controller w as

also designed to improve the perfo rmance of the contro l system. A s compared with PID con�
t ro l method, the test results show an outstanding performance of the control sy stem.
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� � 涡轴发动机控制系统功能是保持直升机旋翼

转速恒定,而旋翼是一个大惯性负载.在旋翼总距

进行剧烈变化时,常规 PID控制方法很难保证直

升机要求的动态性能.

航空发动机数控系统的发展为各种先进控制

方法的应用奠定了基础.国内外有许多专家尝试

用现代控制方法设计航空发动机控制系统.涡扇

发动机的现代多变量控制方法已引起广泛的注

意,但涡轴发动机应用现代控制方法的研究文献

不多.文献[ 1]研究了针对 T 700 涡轴发动机采用

LQ G/ LT R方法设计 SISO(单输入单输出)系统

和 MIMO(多输入多输出)系统的可行性.

本文采用状态反馈方法, 应用内模原理,引入

伺服补偿器;根据系统动态性能要求合理配置闭

环极点,使设计出来的控制系统不仅具有较强的

鲁棒性,而且用于控制非线性发动机模型时能消
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除稳态误差.半物理试验结果表明这种方法可以

获得比常规 PID控制更好的控制品质.

1 � 涡轴发动机常规 PID控制方法

涡轴发动机的控制规律就是保持直升机旋翼

转速和给定一致, 发动机的工作状态根据旋翼的

负载变化而改变. 目前涡轴发动机控制系统普遍

采用的控制方案如图 1所示
[ 2]

.

图 1� 常规 PID 控制框图

Fig. 1� Block diag ram of the contro l sy st em

designed by PID

图中 N p
0
为自由涡轮转速给定, N p 为自由涡

轮转速反馈, V wf为燃油计量活门位置给定,W f 为

进入发动机的燃油流量, N g 为燃起发生器转速,

LDL 为总距信号; 其中各传递函数模型为

自由涡轮: Gp ( S) = K p( T pS + 1)

燃气发生器: Gg ( S ) =
K g e

- �s

T gS + 1

执行机构: Gd ( S) =
K d

T dS + 1

PI控制器: Gc( S) = K np(1 + 1
T iS)

LDL 反应旋翼负载变化,直接影响 N p转速.

控制器检测到 N p 变化后调节燃油流量, 燃油燃

烧改变发动机状态即 N g 变化,从而保持 N p 和给

定一致.直升机旋翼是一个大惯性环节,同时发动

机燃烧有延迟时间, 当负载变化后, 控制器感受

N p的变化并调节发动机到一个新的状态时, 需要

一个时间比较长的过程,因此很难满足动态性能

要求.

目前常用的方法是采取前馈环节,如图 1中

的 G l ( S) . 前馈补偿环节理论上可以抑制所有可

以测量的扰动
[ 3]

,在实际应用中发现,对于确定的

负载模型,采用前馈环节后确实可以做到负载变

化完全补偿.但由涡轴发动机/旋翼系统组成的直

升机动力装置在整个飞行包线内表现出严重的非

线性和时变性, 很难找到一组适合所有负载特性

的前馈控制参数.图 2和图 3是同一组控制参数

分别在发动机地面台架和直升机联合试验台上的

试验曲线.

图 2 � 地面台架上的负载扰动

F ig . 2 � Test result on the engine test�bed

图 3� 联合试验台上的负载扰动

F ig. 3� T est r esult on the helicopter test�bed

地面台架采用水力测功器模拟旋翼负载, 联

合试验台采用真实的旋翼负载. 在 1 s内施加相

同的负载指令时,由于两种负载特性不一致,导致

控制系统表现出两种不同的动态性能. 由此可以

看出目前单纯依靠前馈控制的方法不能满足所有

的负载特性,因此寻找一种鲁棒性更好的控制方

法非常有必要.

2 � 涡轴发动机状态模型的建立

以某型涡轴发动机为控制对象,设计过程中

应用的名义对象是基于非线性模型的小偏差线性

化模型.如果把 LDL 信号引起的负载变化看成一

种负载干扰信号 l, 则包含执行机构的设计对象

模型状态空间表达式如下:

x
�
= Ax + Bu + Bl l

y = Cx
( 1)

其中,状态变量为

x = [ N g , N p , Mkp ]
T

N g :燃气发生器转速( r/ min)

N p :自由涡轮转速( r/ m in)

Mkp :动力输出轴扭矩( N � m)
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输入为燃油流量控制信号: u = V w f

输出为自由涡轮转速: y = N p

干扰信号为总距杆角度: l = �ldl

式( 1)中 x , u, y , l 均应理解为涡轴发动机各

变量在平衡位置的偏差量,为简化起见,本文中省

略了符号  .

采用最小二乘拟合建模方法
[ 4]

,选择高度为

0 km、马赫数为 0,取发动机平衡工作点为 N g=

90% ,可以得到系统矩阵如下:

A =

- 0. 8193 0 0

2. 1775 - 0. 2695 - 30. 9612

- 0. 9486 0. 3389 - 3. 1160

B = [ 2. 5000 � 1. 4410 � 0. 8797] T

Bl = [ 0 � 1 � 0] T

C = [ 0 � 1 � 0]

3 � 基于内模原理的状态反馈控制
方案设计

� � 针对对象模型( 1) , 假设输出 y 需要跟踪的

参考信号 y 0= N p
0
,跟踪误差信号

e = N p
0
- N p

� � 则扰动信号 �ldl和参考信号 N p0是未知幅值

的阶跃信号,其不稳定信号模型为
[ 5]

x
�
c = A cx c + Bce

y c = x c

(2)

式中 � A c= [ 0] , Bc= [ 1] .

由对象模型(1)和信号模型(2)串联组成的增

广系统的状态方程可表示为

x
�

x
�
c

=
A 0

- BcC A c

x

x c

+
B

- BcD
u+

Bl

0
l + 0- Bc y 0 (3)

根据线性系统理论, 容易证明式(3)所示系统完全

可控
[ 6]

.

将 u取为状态反馈控制律

u = [- K � K c]
x

x c

= - Kx + Kcx c

假设控制对象模型( 1)的所有状态 x= [ N g , N p ,

Mkp ]
T
都可以获得;同时由信号模型(2)可得 xc =

 edt.
选择控制方案框图如图 4所示.

状态反馈控制器由伺服补偿器和镇定补偿器

两部分组成.伺服补偿器: u1=
Kc � e
S
的基本功能

图 4 � 状态反馈控制框图

Fig. 4� Block diag ram of the contr ol sy st em

designed by states feedback

是实现指令跟踪, 消除系统稳态误差; 镇定补偿

器: u2= Kx的主要功能是使整个反馈系统实现镇

定.

伺服补偿器中包含了参考信号和扰动信号的

不稳定模型,即控制系统引入的内模.利用内模原

理实现无静差跟踪控制具有一个重要优点:对除

了内模以外的受控系统和补偿器的参数变动不敏

感[ 5] ,即具有较好的鲁棒性.同时在镇定补偿器中

引入了状态反馈,利用了比常规 PID 控制方法更

多有关系统的状态信息,因此可以预测它将具有

更优良的控制品质.

增广系统( 3)的闭环矩阵为

A =
A- BK BK c

- BcC A c

其中 � K= [ k1 � k2 � k3 ] , K c= [ k c] .因为系统可

控,故可任意配置极点.将系统动态性能要求转化

为一组期望的闭环极点,利用极点配置问题的综

合方法不难得到状态反馈矩阵 K 和伺服补偿器

矩阵K c .

4 � 半物理模拟试验结果

将基于内模原理的状态反馈控制方法用于某

型涡轴发动机全权限数控系统, 在半物理模拟试

验台上进行了试验验证.

图 5显示了状态反馈控制方法无静差跟踪指

令的能力.直升机从地面慢车状态向空中慢车状

态转换的过程, N p 给定指令从 75% 增加到

100% ,试验结果表明控制器具有良好的指令跟踪

性能,并且能够消除稳态误差.

为了验证系统性能的改进, 对系统施加一个

负载扰动,分别在 1 s内施加 30%负载指令,图 6

和图 7分别是常规 PID 控制方法和状态反馈控

制方法的试验结果(两种方法都没有采取扰动信

号的前馈补偿) .

比较图 6和图 7中所示自由涡轮转速 N p 的

扰动,可以看出状态反馈控制方法比常规 PID控

831



航 � 空 � 动 � 力 � 学 � 报 第 22 卷

制方法具有更好的抑制负载扰动的能力.

图 5 � 状态反馈控制方法指令跟踪曲线

F ig . 5 � Test result o f command tr acking

by states feedback

图 6� 常规 PID控制抑制负载扰动曲线

F ig. 6� T est result w ith the load chang ing by P ID

图 7 � 状态反馈控制抑制负载扰动曲线

F ig. 7� T est result w ith the load chang ing

by state feedback

� � 状态反馈控制器的设计是建立在 N g = 90%

平衡点的小偏差线性模型基础上的, 半物理模拟

试验中控制非线性模型时,在宽广的范围内,系统

仍然是稳定的,可见基于内模理论的控制方法具

有较好的鲁棒性.

5 � 结 � 论

本文分析了目前涡轴发动机采用的常规 PID

控制方法,并基于内模原理,提出了一种状态反馈

控制方法.通过半物理模拟试验,可以得出如下结

论:

( 1)采用前馈补偿的常规 PID控制方法在涡

轴发动机负载特性发生变化时, 其动态性能不能

满足要求;

( 2)本文提出的基于内模原理的状态反馈控

制方法, 结构简单, 易于实现. 比常规 PID 控制方

法具有更强的鲁棒性和更好的性能, 而且可以消

除稳态误差,适合在涡轴发动机控制系统中应用.
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