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直升机自转下滑训练过程发动机的控制规律
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摘 � � � 要: 为确定直升机自转下滑训练过程发动机的控制规律, 分析了采用正常控制规律进入自转状态

时涡轴发动机的变化过程, 提出了在现有控制规律基础上增强动力涡轮转速控制模块中总矩� 提前器 作用

和适当放宽速率限制值的控制对策. 仿真结果表明,改进后的控制规律能够基本满足直升机对发动机状态控

制的要求, 为解决直升机发动机在自转训练情况下的控制问题提供了一条有效的技术途径.
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Abstract: In order to deduce the engine contro l law during the helicopter auto rotation,

simulat ion w as made to demonstr ate the t ransient process of the engine w hen entering the

helicopter auto rotation condition using no rmal contro l law . Based on the ex ist ing control

law , an improved law w as br ought forw ard by magnifying the differ ent ial g ain of co llect iv e

pitch � ant icipato r and broadening the decelerat ion limitat ion. T he simulat ion results show

that the improved contro l law can sat isfy the requirement of the helicopter, thus at taining an

effect ive w ay for the control of the eng ine during the helicopter autor otat ion.
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� � 直升机旋翼自转是指直升机飞行中,旋翼在

失去发动机带动之后, 利用其原有的旋转动能和

直升机的位能,仍可保持稳定旋转.飞行员利用旋

翼自转中产生的拉力, 仍可操纵直升机进行垂直

下降或滑翔. 在旋翼失去发动机动力后,直升机的

下降运动反过来带动旋翼自转, 也就是说, 旋翼自

转是直升机下降运动的结果 [ 1] .毫无疑问,直升机

依靠旋翼自转下滑能够极大地提高飞行员的生存

能力,直升机自转着陆是直升机飞行员极其重要

的培训内容
[ 2]

.

通常,自转着陆训练对发动机的控制系统具

有较高的�智能化 要求. 采用液压机械控制器或

模拟电调的发动机,受其功能限制,在自转状态下

难以对发动机进行智能化控制,开展自转着陆训

练就需要飞行员具有较高的技巧与丰富的经验来

协调总矩与油门的关系. 而随着全权限数字电子
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控制系统( FADEC )的应用, 其智能化、人性化的

特点,能够极大地减轻自转着陆训练时飞行员的

负担和提高安全性, 从而为更广泛地开展直升机

自转着陆训练奠定了基础.

真正失去动力的自转着陆训练无疑具有较

大的危险性,因此, 在进行自转着陆训练时就要

求发动机不熄火, 以便随时恢复正常飞行. 通

常,开展自转试验的高度至少在 600m 以上, 以

便有足够的时间和空间作必要的恢复动作. 直

升机自转下滑训练过程中对发动机的基本控制

要求有:

1) 控制系统设计应设置自转进入与退出控

制逻辑,实现自转进入与退出的平滑过渡;

2) 要求在自转进入到退出的整个过程中, 自

由涡轮转速不会超转而导致停车;

3) 在直升机开展自转训练过程中发动机不

允许熄火;

4) 不能够发生传动系统离合器时断时合的

得现象;

5) 与传动系统啮合时,旋翼转速及自由涡轮

转速不超过有动力时旋翼的最大限制转速.

由于直升机进入与退出自转过程中发动机的

负载变化很大,要实现自转进入与退出的平滑过

渡存在相当大的难度. RT M322发动机和 PT 6发

动机在开展自转飞行考核试验时均发生过动力涡

轮转速超出规定值要求的情况,根据飞行试验数

据修改了发动机控制软件后才满足了规定的

要求.

因此,直升机自转着陆训练过程发动机的控

制更为复杂, 不能沿用正常飞行情况下发动机的

控制规律,需要研究能够适合于自转状态下发动

机的控制规律,而公开文献中很少介绍直升机自

转下滑过程发动机的控制问题,本文以某型发动

机为背景对此开展仿真研究.

1 � 常规控制规律下自转下滑过程
仿真分析

1� 1 � 发动机及控制系统模型

为了对自转状态的控制对策开展仿真研究,

必须建立直升机发动机动态模型[ 3�4] 和控制器模

型.本文利用某型涡轴发动机部件级模型开展仿

真研究
[ 5�7]

.动态模型中各部件方程与稳态性能模

型[ 8 ]是相同的,主要的差异是没有功率平衡方程,

代之以转子动量方程

dng

dt
=

Pgt- Pc- P as

�
30

I ggng

( 1)

dnp

dt
=

Ppt- P r

�
30

I pt+ I r np

( 2)

式中 Pgt是燃气涡轮功率, P c 是压气机消耗功率,

P as是附件消耗功率, I gg是燃气发生器转动惯量,

I pt是动力涡轮转动惯量, I r 是旋翼转动惯量; Ppt

是动力涡轮功率, P r 是旋翼需求功率.

某型涡轴发动机 FADEC 系统采用了自由

涡轮转速恒定的调节规律, 并限制燃气发生器

最大转速 ngmax、燃气发生器最大换算转速 ngcmax、

自由涡轮最大转速 npmax、自由涡轮最大扭矩

M rmax、最大燃气温度 T 45max、最小燃油流量 W fmin、

最大燃油流量 W fmax以及最大速率 �ngmax等参数.

其中参数限制回路采用图 1 所示的单回路控

制;而自由涡轮转速控制回路采用图 2 所示的

串级控制, 由油针小闭环回路、ng 转速控制副闭

环回路和 np 转速控制主闭环回路组成, 在过渡

过程中还引入了随直升机总矩角 �变化而提前

改变油针位移给定值 L0、从而改变燃油流量 W f

的�提前器 .
在发动机模型中结合上面 FA DEC的控制规

图 1 � 参数限制模块采用的单回路控制

F ig. 1� Sing le loop of par amet er limitation cont ro l law
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图 2� 动力涡轮转速 np 控制原理

Fig. 2� np contro l law blo ck diag ram

律建立一个闭环模型, 控制器模型中由高、低选择

开关来转换不同的调节规律, 通过整定各控制模

块的控制参数后, 各种条件下的加减速过程中 np

动态误差均小于 2%, 图 3 给出了 H = 1 km,

Ma= 0,标准大气条件下总矩角 �在0� 5s内从8!
下拉到 3!时的减速过程,其动力涡轮转速的最大

超调量为 0� 75%.

图 3 � 发动机正常状态减速过程仿真结果

(H = 1 km, Ma= 0)

F ig. 3� Simulation o f eng ine generally deceler ation

(H = 1 km, Ma= 0)

1� 2 � 自转试验过程正常控制规律发动机
状态仿真 � � � �

1� 2� 1 � 直升机自转时发动机的状态分析

开展直 升机进入自转训练试验是为了确定

直升机在功率突然丧失时的初始反应. 通常此功

率的丧失是通过快速减小油门来模拟的, 而当发

动机采用 FADEC系统而没有机械油门杆时, 进

入与退出自转试验只能依靠操纵总矩杆实现.

进入自转:快速放(降)总距杆进入自转,旋翼

转速 nr 超过自由涡轮转速 np , 离合器脱开, 自由

涡轮输出轴与旋翼脱离,式( 2)中 I r 和 P r变为 0;

在此过程中, 若减油过猛可能导致贫油熄火,而减

油不及时可能导致超转停车(因为无负载) .

自转状态:在自转状态,飞行员需要操纵总距

控制直升机的下降速度, 这时候总距杆角度是随

机变化的,发动机输出轴处于无负载状态.

退出自转:缓慢提总距杆退出自转,总矩加大

使旋翼转速 n r降低, 发动机因总矩�提前器 加油

而转速增加,当 np 大于等于 n r 时离合器接合, 自

转退出,发动机负载突然增加( I r 和 P r 恢复正常

值) .

下面,通过在闭环模型中设置进入和退出自

转的标志、发动机与旋翼脱离后转动惯量和负载

需求功率的变化, 开展仿真分析. 为了简化问题,

这里不考虑直升机旋翼在自转下滑过程中转速的

变化过程,只模拟发动机输出轴脱开离合器和接

合离合器后的状态变化过程.

1� 2� 2 � 进入自转仿真

图 4是对进入自转过程的仿真, 其控制规律

是正常状态下的控制规律. 图 4( a)是在 10 s时开

始收回总矩杆,设定 2 s后旋翼转速 nr 超过自由

涡轮转速 np 分离,这时,由于突然没有了负载, np

在 12� 6 s时刻达到了超转保护值 118%, np 最大

值可以达到 125%. 图 4( b)是模拟更快速降低总

矩的过程,在 11� 5 s时刻开始收总矩杆, 0� 5 s 内

总矩角由 8!下降到 3!, 设定 12 s时刻旋翼与自由

涡轮转速分离, 这种情况下 np 最大值可以达

到 119%.

从图 4中可以看出, 如果不对控制规律进行

修正,实际上直升机是难以进入自转状态的,因为

在快速减小总矩时, 虽然 nr (一般最大可达到

120%左右)会在瞬时超过自由涡轮转速 np , 但从

图中 np 的快速升高幅度看, np 会超过 nr 而使离

合器接合;即使 np 没有赶上 n r , 当 np 达到 115%

的超转保护值时实际控制系统中的独立超转保护

装置就会起作用而停车.
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1� 2� 3 � 自转状态仿真

图 5是模拟自转过程中飞行员因操纵总矩杆

给发动机造成的扰动. 由于控制规律中总矩杆�提

前器 的作用(见图 2) ,总矩角变化会引起燃油流

量变化,图示中 np 的波动幅度在 0� 5%以内.

1� 2� 4 � 退出自转仿真

图 6是对退出自转过程的仿真,从 98 s 开始

提总矩杆,旋翼转速开始下降,设定 2 s时刻 n r 与

np相等, 这时, 由于发动机状态仍然很低,离合器

接合后突然增加的负载导致旋翼转速下垂超过

16%, np完全恢复到 100%需要 10 s左右.

图 6� 常规控制规律退出自转过程仿真

( H = 0� 5km, Ma= 0)

F ig. 6� Simulation of seceding from aut oro tation w ith

gener ally contr ol law

( H = 0� 5km, Ma= 0)

2 � 自转下滑的控制规律

从上面的仿真结果看,直升机自转状态下发

动机的控制主要需要解决进入自转过程时自由涡

轮转速 np的过渡超调. 同时, 改进后的控制规律

也要确保退出自转过程时自由涡轮转速不超出旋

翼规定的有动力状态的最大值( 108% ) .

为抑制进入自转时 np 的过快升高, 必须尽快

减小燃油流量.通过分析图 4 中的控制律发现在

离合器断开后首先是 ng 的最大减速率起限制作

用,然后是最小燃油流量限制起作用,因为最小燃

油流量(确保不熄火)是不能改变的, 因此,先将减

速率限制放宽进行仿真分析. 下面对进入自转的

控制规律分析是以图 4( a)中总矩改变速度为例

进行的.

图 7是将 ng 的减速率放宽到- 20%/ s的仿

真结果,可以看出 np 最大值仍然达到 123% , 进

一步仿真表明完全放开减速率效果也不明显.

由此可见,发动机与旋翼脱离后再调节燃油

流量将来不及抑制自由涡轮转速超转, 因此需要

提前减少燃油流量. 这里综合采取两个措施实现

自转控制:在获知将要进入或退出自转后,加大图
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图 7� 放宽 ng 减速率限制值后进入自转过程仿真

( H = 1 km, Ma= 0)

F ig. 7� Simulation o f coming into aut oro tation w ith w ider

limit ing va lue o f ng decelerat ion

( H = 1 km, Ma= 0)

2中� 提前器 的微分系数以增加提前作用量; 在

保证足够的喘振裕度前提下适当放宽加、减速率.

对应前面正常控制规律下进入与退出自转仿

真时总矩杆的变化状态, 图 8 是在微分系数等于

0� 095以及减速率为- 20% / s时空中 1 km 时自

转训练的仿真结果.从图中可以看出,进入自转过

程时np的最大值为 110� 6% ;退出自转的过程, np

的超调为 2� 8% ,下垂为 4� 9%; 自转状态中因操

纵总矩杆带来的扰动量在 1� 2%左右,由于提前

器微分增强了, np的波动量大于正常控制时的幅

度.图 9 是在采取与图 8 相同的两个措施后在

0� 5km 退出自转时的仿真结果, np 的超调为

3%、下垂在 5%左右.

图 8 � 采用改进控制规律后自转仿真结果

( H = 1 km, Ma= 0)

Fig . 8 � Simulation of autor otation w it h amelior ativ e

contro l law

( H = 1 km, Ma= 0)

图 9 � 采用改进控制规律后退出自转过程

( H = 0� 5km, Ma= 0)

F ig. 9� Simulation of seceding from aut oro tation w ith

ameliorat ive contro l law

( H = 0� 5km, Ma= 0)

总体上看,改进控制规律后能够满足自转下

滑训练过程中对发动机控制的要求,为了减小进

入自转后自由涡轮的波动, 可以增加一个逻辑判

断,当发动机处于自转状态中时,减少总距杆位置

变化对 np控制的补偿量.

3 � 结 � 论

1) 仿真了直升机自转下滑训练过程发动机

的状态变化,仿真结果表明采用发动机正常状态

下的控制规律不能有效控制自转状态下的发

动机.

2) 在进入自转和退出自转过程中,在现有控

制规律的基础上,通过增强动力涡轮转速控制模

块中总矩�提前器 的作用和适当放宽速率限制

值,能够基本满足直升机自转下滑训练时对发动

机状态控制的要求; 自转状态中为减小总矩杆移

动对发动机的影响, 可以减小或取消�提前器 的
作用.

3) 本文的仿真研究是针对直升机进入自转

的某些特定情形开展的, 其它条件下进入自转的

控制以及直升机自转下滑时旋翼转速变化对控制

的影响将另行研究.
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