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一种涡轴发动机系统应急状态

快速响应控制方法

陈国强，张海波，严长凯，王健康
（南京航空航天大学，能源与动力学院，南京２１００１６）

摘　　　要：针对直升机应急状态下特殊快速响应需求，基于涡轮放气原理，提出了一种新的应急状态快速

响应控制方法．在应急状态下，除了燃油控制外，同时将涡轮放气量作为发动机控制变量，采用多变量鲁棒方

法设计了应急状态直升机／涡轴发动机三变量快速响应控制器，该综合控制方法不仅实现了直升机垂飞通道

的控制，而且在保持输出功率通道稳定，即自由涡轮转速恒定的前提下，借助于涡轮放气实现了燃气涡轮转

速的闭环控制，有效实现了发动机功率快速跟随能力．最后，以直升机 ＵＨ－６０／涡轴发动机Ｔ７００综合模型为

对象，仿真验证了在直升机应急状态急升－急降过程中，直升机垂飞速度、发动机自由涡轮转速以及燃气涡轮

转速跟踪指令的情况，结果表明：相比传统的ＰＩＤ（ｐｒｏｐｏｒｔｉｏｎａｌ　ｉｎｔｅｇｒａｔｉｏｎ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｌ）控制，基于快速响应控

制方法建立的闭环系统响应迅速，动静态品质良好，能够达到直升机应急状态的特殊设计要求．
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机构开展了不少关于发动机快速响应控制方面的

研究工作，如在一些紧急情况下（飞机操控舵面失
效、过失速机动），此时气动操控面不再有效或起
作用，唯一的操控力来自发动机推力，为了保证在
这些操控状态下更加有效率地实现飞机安全着

陆、姿态调节等控制目标，必须使得推力响应更
快，推力更大，以增加推力矩的控制权限，增强飞
机在紧急或过失速机动情况下可控性，参见文献
［１－３］．对于直升机而言，也有类似的情况，如文献
［４］提出一种新的以涡轮放气控制为核心的方法，
与传统发动机燃油控制或压气机放气控制相比，
涡轮放气可更有效地控制发动机输出轴功率的变

化，改善发动机的瞬态响应，减小发动机自由涡轮
转速的超转和下垂量，提高直升机的操纵性和生
存能力［４－５］．
通过发动机气路调节来辅助改善发动机动态

性能由来已久，较著名的有“先进动力系统发动机
控制（ＡＰＳＥＣ）计划”［６］以及２１世纪初美国军方
针对下一代Ｓｉｋｏｒｓｋｙ　Ｂｌａｃｋ　Ｈａｗｋ直升机综合控
制研究［７］．在ＡＰＳＥＣ计划中，通过压气机导向叶
片来辅助控制发动机功率，使发动机响应速度大
大加快，显著改善了直升机的机动性、敏捷性．在
针对Ｓｉｋｏｒｓｋｙ　Ｂｌａｃｋ　Ｈａｗｋ直升机的研究计划
中，借助压气机导叶角辅助控制功能实现作战模
式下的发动机快速响应能力．但导叶角辅助快速
响应控制的带来的负面效果是压气机喘振裕度的

损失，往往需要叠加额外主动失速控制以配合．
涡轮放气实现通常情况下的发动机快速响应

控制的研究较为少见，主要问题是其极大影响到
了发动机工作效率，但涡轮放气可作为一种发动
机的应急状态控制方式，来改善紧急状况下系统
的可控能力［４］．文献［４］基于直升机／发动机线性
综合模型设计了 ＬＱＲ（ｌｉｎｅａｒ　ｑｕａｄｒａｔｉｃ　ｒｅｇｕｌａ－
ｔｏｒ）调节器，其缺点在于没有实现直升机垂飞速
度与发动机转速跟踪控制，且无法验证该方法的
全包线适应性．
针对应急状态下发动机快速响应控制问题，

本文提出了一种以涡轮放气为特征的直升机／涡
轴发动机三变量快速响应综合控制律，以实现涡
轴发动机在应急状态下对直升机飞行的快速响

应，提高直升机极限可操作裕度．在 ＵＨ６０直升
机／Ｔ７００发动机非线性综合仿真平台上，模拟直
升机应急状态下的急升急降飞行，验证了快速响
应控制ＦＲＣ（ｆａｓｔ　ｒｅｓｐｏｎｓｅ　ｃｏｎｔｒｏｌ）的有效性和
包线内的适应性．

１　涡轮放气控制原理

与压气机放气控制不同，涡轮放气控制是在
燃气涡轮与自由涡轮之间调节一小部分来自燃烧

室的高能量燃气，调节燃气会使发动机输出功率
发生大范围的快速变化，加快涡轴发动机的功率
响应．其原理如图１所示［４］．图中整个涡轴发动机
由发动机外壳３、压气机２、燃烧室５、燃气涡轮７、
圆孔８、密封容腔９、放气阀１０、放气通道１１、自由
涡轮１２构成．一系列的圆孔沿圆周分布在发动机
外壳表面，一部分燃烧室的出口燃气６经圆孔流
进密封容腔中，通过控制放气阀开度可以控制燃
气放气流量［５］．

图１　涡轮放气控制原理

Ｆｉｇ．１　Ｔｈｅｏｒｙ　ｏｆ　ｔｕｒｂｉｎｅ　ｂｌｅｅｄ　ｃｏｎｔｒｏｌ

在直升机作机动飞行之前，可将涡轮放气阀
置于打开（关闭）的位置，在机动飞行时迅速关闭
（打开）．在放气阀打开时，放气阀处于一个额定位
置，并且在整个机动飞行过程中，放气阀在额定位
置附近变化．在整个应急飞行过程中，打开放气阀
会增加燃油消耗量、降低推进效率，但是发动机的
输出功率瞬态响应时间缩短很多，直升机的瞬态
性能和可操纵性得到了很大的提升，这种收益高
于耗油量以及推进效率带来的损失［４］．
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２　应急状态快速响应控制律设计

直升机在应急状态、低速飞行时，大部分功率
需求来自于垂直飞行分量，因此将直升机垂直飞
行通道与涡轴发动机模型综合考虑，设计了直升
机垂飞速度／涡轴发动机双转速三变量快速响应
控制器，其他飞行通道控制律设计采用独立控制
方法，较易实现，这里不再详述，具体设计方法参
见文献［８］．
这种控制方案与传统直升机、发动机控制独

立设计概念不同，首先，将直升机和发动机动态作
为一个整体来上考察，从设计上抑制了２个对象
间扭矩耦合效应，其次，综合快速响应控制３个回
路实现了不同的功能，垂飞速度反映了直升机飞
行功率的需求，自由涡轮转速恒定实现了功率传
输动态的稳定，燃气涡轮转速快速调节则保证了
发动机输出功率的快速性．
直升机／涡轴发动机三变量快速响应控制器，

其结构图如图２所示．其中Ｗｆ为发动机燃油量，

Ｎｐ为自由涡轮转速，Ｎｇ 为燃气涡轮转速，Ｗｇｏｕｔ

为涡轮放气量，θ０ 为直升机总距，θｔ为尾桨总距，

Ａ１ｃ，Ｂ１ｓ为横纵向周期变距，Ｖｘ，Ｖｙ，Ｖｚ，ψ分别为
直升机前飞、侧飞、爬升速度与偏航角，Ｔ为直升
机需求扭矩．下标ｒ为指令标示．

图２　直升机／涡轴发动机快速响应控制结构图

Ｆｉｇ．２　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ　ｏｆ　ＦＲＣ　ｏｆ　ｉｎｔｅｇｒａｔｅｄ

ｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒ／ｔｕｒｂｏ－ｓｈａｆｔ　ｅｎｇｉｎｅ　ｓｙｓｔｅｍ

为了保证大包线范围、多状态点的适应能力，

应急状态下直升机／涡轴发动机快速响应控制律
采用固定阶鲁棒控制方法设计［９－１１］，设计原理与
控制律实现如下：

２．１　控制律设计原理

对于系统

ｘ＝Ａｘ＋Ｂ１ｕ＋Ｂ２ｗ
ｙ＝Ｃｘ＋Ｄ１ｕ＋Ｄ１１ｗ （１）

式中ｘ为系统状态，ｙ为系统输出，ｕ为控制量，ｗ
为系统扰动，Ａ，Ｂ１，Ｃ，Ｄ１，Ｂ２，Ｄ１１为适维矩阵．控
制目标是使系统输出ｙ能够跟踪给定的指令信号

ｒ，定义误差ｅ＝ｒ－ｙ．
取增广状态向量为珔ｘ＝ ［ｘＴ　ｅＴ］Ｔ，增广后

的系统状态方程为

ｘ
·
＝珚Ａ珔ｘ＋珚Ｂ１珔ｕ＋珚Ｂ２珚ｗ

ｚ１ ＝珔ｙ＝珚Ｃ１珔ｘ＋珚Ｄ１珔ｕ＋珚Ｄ１１珚ｗ （２）

式中 珔ｕ ＝ｕ，珚ｗ ＝ ｗ，珔ｘ ＝
ｘ［］ｅ ，珔ｙ ＝ ｙ，珚Ａ ＝

　Ａ　０
－Ｃ［ ］０ ，珚Ｂ１ ＝

　Ｂ１
－Ｄ［ ］

１

，珚Ｂ２ ＝
　Ｂ２
－Ｄ［ ］

１１

，珚Ｃ１ ＝

［Ｃ　０］，珚Ｄ１ ＝Ｄ１，珚Ｄ１１ ＝Ｄ１１．
对于增广后的系统（２），可用Ｈ２／Ｈ∞ 状态反

馈设 计 方 法 求 取 状 态 调 节 器 珚Ｋ，使 其 满 足

‖Ｔ珚ｗｚ１‖∞ ＜γ，且二次型性能指标Ｊ＝∫
∞

０
（珔ｘＴ　Ｑ珔ｘ＋

珔ｕＴＲ珔ｕ）ｄｔ尽可能小，ＱＴ ＝Ｑ＞０，ＲＴ ＝Ｒ＞０为
可以调整的权值矩阵．
增加辅助信号：ｚ２＝珚Ｃ２珔ｘ＋珚Ｄ２珔ｕ

式中　　　珚Ｃ１＝
Ｑ１／２

０［ ］　 ，珚Ｄ２＝
０　
Ｒ１／［ ］２

对于增广后的系统（２），通过增加一个虚拟扰
动珟ｗ和性能指标表达式可改写成如下形式：

ｘ
·
＝珚Ａ珔ｘ＋珚Ｂ１珔ｕ＋珚Ｂ２珚ｗ＋珚Ｂ３珟ｗ

ｚ１ ＝珚Ｃ１珔ｘ＋珚Ｄ１珔ｕ＋珚Ｄ１１珚ｗ
ｚ２ ＝珚Ｃ２珔ｘ＋珚Ｄ２珔ｕ

（３）

式中珚Ｂ３ 为一指定矩阵．
接下来，有如下求取控制律的引理：
引理１
对于系统（３）和一个给定的标量γ１ ＞０，若

以下ＬＭＩ（ｌｉｎｅａｒ　ｍａｔｒｉｘ　ｉｎｅｑｕａｌｉｔｙ）成立，

ｍｉｎγ２

珚ＡＸ＋珚Ｂ１Ｗ＋（珚ＡＸ＋珚Ｂ１Ｗ）Ｔ 珚Ｂ２ （珚Ｃ１Ｘ＋珚Ｄ１Ｗ）Ｔ

珚ＢＴ２ －γ１Ｉ　 ＤＴ
１１

珚Ｃ１Ｘ＋珚Ｄ１Ｗ　 Ｄ１１ －γ１

熿

燀

燄

燅Ｉ
＜０ （４）

珚ＡＸ＋珚Ｂ１Ｗ＋（珚ＡＸ＋珚Ｂ１Ｗ）Ｔ＋珚Ｂ３珚ＢＴ３ ＜０

１１６２
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－Ｚ 珚Ｃ２Ｘ＋珚Ｄ２Ｗ
（珚Ｃ２Ｘ＋珚Ｄ２Ｗ）Ｔ －［ ］Ｘ

＜０

Ｔｒａｃｅ（Ｚ）＜γ２
　　且有最优解Ｘ，Ｚ和Ｗ 存在，则
珔ｕ＝珚Ｋ珔ｘ＝Ｗ（Ｘ）－１珔ｘ 是它的一个状态反馈

Ｈ２／Ｈ∞控制律．
不失一般性，可将珚Ｋ按ｘ和ｅ表示为分块矩

阵形式

ｕ＝珚Ｋ珔ｘ＝ ［Ｋｘ　Ｋｅ］
ｘ［］ｅ ＝Ｋｘｘ＋Ｋｅｅ

　　或进一步表达为拟ＰＩＤ（ｐｒｏｐｏｒｔｉｏｎａｌ　ｉｎｔｅ－
ｇｒａｔｉｏｎ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｌ）形式［１２］

ｕ＝Ｋｘｘ＋Ｋｅ∫
ｔ

０
ｅｄτ

２．２　应急状态下三变量快速响应控制器设计

系统模型状态量、控制输入量、输出量分别为
状态变量

ｘ＝ ［ΔＶｚ　ΔＮｐ　ΔＮｇ］Ｔ

　　增广状态量

ｅ＝ ［（Ｖｚｒ－Ｖｚ）　（Ｎｐｒ－Ｎｐ）　（Ｎｇｒ－Ｎｇ）］Ｔ

　　控制输入量

ｕ＝ ［Δθ０　ΔＷｆ　ΔＷｇｏｕｔ］Ｔ

　　输出量

ｙ＝ ［Ｖｚ　Ｎｐ　Ｎｇ］Ｔ

　　指令信号

ｒ＝ ［Ｖｚｒ　Ｎｐｒ　Ｎｇｒ］Ｔ

　　扰动信号

ｗ＝Ｔ
　　直升机飞行状态（Ｈ＝０，Ｖｘ＝Ｖｙ＝Ｖｚ＝０ｍ／ｓ），
发动机状态（Ｎｐ＝１００％，Ｎｇ＝８８．６％）的条件下，
通过小扰动法得到系统（１）相关状态矩阵为

Ａ＝
－０．２３９　１２４　－０．２５４　１３０　－０．２７０　１３３
　２．６９１　１２０　－０．１６５　８４８　－０．４６８　９３２
－０．０１２　８１９　－０．００２　６５６　－１．

熿

燀

燄

燅６９３　１７３
Ｂ１ ＝

－０．２５６　６９３　－０．０１６　３９９　－０．０３８　２４２
－０．２２８９９１　－０．５４６　５２８　－０．４９２　４４９
－０．００１　３３８　－０．２６９　１７１　－

熿

燀

燄

燅０．１０７　－

熿

燀

燄

燅１５９
Ｂ２ ＝

［－０．０１７　２７９　－０．０１１　６２３　－０．００７　４８１］Ｔ

Ｃ１ ＝Ｃ２ ＝Ｉ３×３，

Ｄ１１ ＝Ｄ２１ ＝Ｏ３×３，

Ｄ１２ ＝Ｄ２２ ＝Ｏ３×１
　　选取加权矩阵

Ｑ＝ｄｉａｇ（［１　１　１　１　１　１］），

Ｒ＝ｄｉａｇ（［１　１　１］），

γ＝４０
其中ｄｉａｇ（）代表对角矩阵．
按照２．１节的控制律设计方法，得到

Ｋｅ ＝
　０．７２５　７　　０．６６８　７　－０．１６１　４
　０．３０８　２　－０．５２６　３　－０．７９１　８
－０．６１５　０　　０．５２５　３　－

熿

燀

燄

燅０．５８８　－

熿

燀

燄

燅０

，

Ｋｘ ＝
－２．６０６　９　－０．５６５　８　－０．０６５　５
　０．７０３　０　　０．８２８　２　　０．３９５　６
－０．５７８　０　－０．９７０　３　　

熿

燀

燄

燅０．５４７　７

　　因此，直升机／发动机三变量快速响应控制律
可表述为如下形式

ｕ＝Ｋｘｘ＋Ｋｅ∫
ｔ

０
ｅｄτ

３　数字仿真验证

为了验证应急状态下，直升机垂飞／涡轴发动
机三变量综合快速响应控制器的效果，以直升机／
涡轴发动机综合模型为对象，通过给定直升机应急
状态下，急速爬升（下降）指令以及发动机功率涡轮
转速指令，模拟直升机以及发动机指令跟踪情况，
并与未施加涡轮放气的串级ＰＩＤ控制作对比验证．
以直升机初始飞行状态（Ｈ＝０ｍ，Ｖｘ＝

０ｍ／ｓ，Ｖｚ＝０ｍ／ｓ），发动机初始状（Ｎｐ＝１００％，

Ｎｇ＝８８．６％）为例，当ｔ＝０ｓ时给定快速响应控制
指令为，Ｖｚｒ＝６ｍ／ｓ，Ｎｐｒ＝１００％，Ｎｇｒ＝９５．１％．
指令跟踪情况如图３（ａ）～图３（ｃ）所示，控制

量变化情况如图３（ｄ）～图３（ｆ）所示．由图中可以
看出，当采用本文提出的三变量快速响应ＦＲＣ控
制方法时，直升机爬升速度Ｖｚ 能够很好的跟踪
指令，跟踪时间为２ｓ，而采用传统的ＰＩＤ控制，直
升机爬升速度跟踪指令的时间为８ｓ左右，说明前
者大大加快了爬升时的系统响应时间．图中除发
动机输出功率 Ｈｐｐ外，其余变量均为增量表示，

Ｗｇｏｕｔ为涡轮放气当量，如０．０１则相当于燃气量
的１％．
同时，从图３（ｂ）中还可以看出，采用ＦＲＣ控

制律，对自由涡轮转速波动也有一定的抑制作用，
虽然响应时间变快，但Ｎｐ 的波动量仍然从采用

ＰＩＤ时的１．５３％降为了０．６７％，闭环系统抗扰能
力明显增强．
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为了验证ＦＲＣ的包线适应性，再以直升机初
始状态（Ｈ＝１　０００ｍ，Ｖｘ＝４５ｍ／ｓ，Ｖｚ＝０ｍ／ｓ），发
动机初始状态（Ｎｇ＝８２．７％，Ｎｐ＝１００％）为例进
行验证，当ｔ＝０ｓ时给定直升机／涡轴发动机的下
降指令为Ｖｚｒ＝－４ｍ／ｓ，自由涡轮转速指 Ｎｐｒ＝
１００％，燃气涡轮转速指令Ｎｇｒ＝８０．７％．
闭环系统指令跟踪情况如图４（ａ）～图４（ｃ）

所示，控制量变化情况如图４（ｄ）～图４（ｆ）所示．

图３　直升机爬升指令跟踪情况

Ｆｉｇ．３　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ｆｏｒ　ｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒ　ｒａｐｉｄ　ｃｌｉｍｂｉｎｇ

由图４中同样可以看出，采用ＦＲＣ来设计闭
环系统，直升机下降速度Ｖｚ 也能很好地跟踪指
令，调节时间约为１．６ｓ．而采用ＰＩＤ控制时，跟踪
时间为１２．４ｓ左右，说明ＦＲＣ也可使得系统调节
时间大大缩短．
由图４（ｂ）还可以看到，采用ＦＲＣ时，涡轴发

动机自由涡轮转速的下垂量略高于ＰＩＤ方法，但
是由于转速的响应显著加快，因此该方法对自由
涡轮转速波动的抑制效果也较为优越．实际上，由
于增加了涡轮放气这个辅助控制量，首先结构上
就有了辅助调节自由涡轮输出功率快速变化的功

能，而后通过上述基于ＬＭＩ的Ｈ２／Ｈ∞控制方法，
实现了涡轮放气、燃油与总距组合控制，最终达到
良好的快速响应控制效果．
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图４　直升机急速下降模拟

Ｆｉｇ．４　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒ　ｒａｐｉｄ　ｄｅｃｅｎｄｉｎｇ

４　结　论

本文针对发动机应急控制问题，提出了一种
以涡轮放气为特征的多变量鲁棒控制方法．设计
了应急状态下的三变量直升机垂飞速度／涡轴发
动机转速快速响应控制器．
针对ＵＨ－６０直升机／Ｔ７００涡轴发动机综合

模型，模拟了直升机应急状态时急速爬升与下降
过程，验证了直升机／涡轴发动机三变量快速响应
控制器在直升机垂飞速度、发动机自由涡轮转速
以及燃气涡轮转速通道的指令跟踪性能，并与传
统串级ＰＩＤ控制进行了对比．结果表明：由三变
量快速响应控制器构成的闭环系统可以快速地跟

踪指令信号，具有较好的动静态品质．
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