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发动机稳态与过渡态控制集成设计仿真验证

吴君凤，郭迎清
（西北工业大学 动力与能源学院，西安７１００７２）

摘　　　要：研究了某型涡扇发动机全飞行包线稳态与过渡态控制集成设计问题．首先利用根轨迹分析法

和时域分析法设计了从慢车状态到最大状态的多个比例积分（ＰＩ）设定点控制器，并利用增益调参和换算参数

得到了全飞行包线的稳态控制器参数．然后将加减速控制计划与稳态控制通过 ｍａｘ／ｍｉｎ逻辑进行集成，考虑

了抗积分饱和功能及设计了相应的抗积分饱和模块，最后得到的集成控制系统在软件 ＭＡＴＬＡＢ／Ｓｉｍｕｌｉｎｋ下

进行了仿真验证．仿真结果表明集成控制系统稳态时抗扰动性能良好，过渡过程中曲线平滑，有效利用了各

种限制条件还兼有抗积分饱和功能并且能进行平滑切换．
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　　本文介绍了涡扇发动机控制器的设计方法，
已有文献对飞机发动机控制系统结构有一些相关

描述［１－５］，但这些文献都没有完整的控制设计过
程．本文详细描述了控制器的开发和集成过程．将
多个设定点的控制律和瞬态控制计划融入一个综

合控制器中，该控制器能够在发动机既定的环境
条件下迅速完成慢车和起飞功率之间的加、减速
转换．本文针对某型涡扇发动机，先设计了全飞行
包线的稳态控制器，然后将过渡态控制计划与稳
态控制进行集成设计，集成控制系统既能符合稳
态性能要求又符合过渡态性能要求，仿真验证结
果表明该集成系统适应全飞行包线稳态与过渡态

控制，且性能良好．本文的方法具有通用性，适用
于各类发动机控制系统的设计［１］．

１　稳态控制器的设计

１．１　最大状态ＰＩ稳态控制器设计

航空发动机带有ＰＩ稳态控制器的转速控制
系统的结构图如图１所示：其中Ｗｆ为主燃油流

量，ｎｌ为低压转子转速，ｎｌｃｍｄ为低压转子转速的指
令输入，Ｋｐ，Ｋｉ分别为比例和积分控制增益Ｋｅ，

ｚ１，ｒ１，ｒ２ 分别为发动机传递函数的增益、零点和
两个极点．

图１　涡扇发动机转速控制回路

Ｆｉｇ．１　Ｓｐｅｅｄ　ｃｏｎｔｒｏｌ　ｌｏｏｐ　ｆｏｒ　ｔｕｒｂｏｆａｎ　ｅｎｇｉｎｅ

系统开环传递函数为

Ｇ（ｓ）＝Ｇｃ（ｓ）Ｇ０（ｓ）Ｈ（ｓ）＝
ＫｅＫｐ［ｓ＋（Ｋｉ／Ｋｐ）］（ｓ＋ｚ１）

ｓ（ｓ＋ｒ１）（ｓ＋ｒ２）
（１）

　　以最大状态控制器设计为例说明控制器参数

Ｋｐ，Ｋｉ的设计过程，其中对象传递函数是通过拟
合法建立的航空发动机状态变量模型［２］转换得到

的．最大状态的对象递函数为

Ｇ０（ｓ）＝ ０．９３６　３（ｓ＋８．６３９）
（ｓ＋４．２２７）（ｓ＋３．９）

（２）

首先用根轨迹法进行了分析，初步确定设计范围，

然后用时域分析法进行最终的比例系数Ｋｐ 和积
分系数Ｋｉ的确定．
ＰＩ稳态控制器与被控对象串联连接时，相当

于在系统中增加了一个位于原点的开环极点，同
时也增加了一个位于Ｓ左半平面的开环零点．位
于原点的极点可以提高系统的型别，以消除或减
小系统的稳态误差，改善系统的稳态性能；而增加
的负实部零点则可减小系统的阻尼比，缓和ＰＩ稳
态控制器极点对系统稳定性及动态过程产生的不

利影响．增加的零点位置有４种可能：
方案１增加的零点小于－８．６３９（即－（Ｋｉ／

Ｋｐ）＜－８．６３９）
方案２ 增加的零点在－４．２２７与－８．６３９

之间

方案３增加的零点在－３．９与－４．２２７之间
方案４增加的零点在－３．９与０之间
取４种方案中的零点分别为－１０，－６，－４，

－２，画出根轨迹图，如图２所示，其中横轴为实
轴，纵轴为虚轴，虚线０．７２，０．８４，０．９２等表示等
阻尼比线．

图２　４种方案下的根轨迹图

Ｆｉｇ．２　Ｒｏｏｔ－ｌｏｃｕｓ　ｐｌｏｔ　ｉｎ　ｆｏｕｒ　ｃａｓｅｓ

当增加的零点一定时，随着比例系数Ｋｐ 的
增加，Ｋｉ增加，系统超调量越大．但方案４的超调
量在比例系数变化很广的范围也不会增加很多，
在最大功率状态，要求发动机能尽快地稳定，这样
能在起飞运转和爬升的初始阶段使发动机推力快

速稳定，因此要求起飞功率状态下的稳态控制器
设计应力求使转速超调量限制在５％以内．因此
选择方案４作为设计控制器的方案，并初步确定
参数Ｋｐ＝２．用时域法对参数进行精调，最终确定
控制器参数Ｋｐ＝２，Ｋｉ＝６［６］．

１．２　不同状态ＰＩ稳态控制器设计

用同样的方法可设计出地面静止状态下慢车

到中间状态（非加力最大）即油门杆角度从２０°到

７０°，按照油门杆角度每５°设计的稳态控制器．表

１列出了独立设计的１１个稳态点比例ＰＩ稳态控

７３４１
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制器参数及其性能指标．由表１可知，设计的ＰＩ
稳态控制器在起飞状态对控制指令的响应速度比

慢车时的快几乎３倍，这是因为对象传递函数的

极点在起飞功率下比慢车功率下大几倍，文献［７］
有具体例子可供参考．其他油门杆角度的控制器
参数可通过线性插值得到．

表１　不同油门杆角度的发动机ＰＩ稳态控制器参数及性能指标

Ｔａｂｌｅ　１　ＰＩ　ｓｔｅａｄｙ－ｓｔａｔｅ　ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ，ａｎｄ　ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｍｅｔｒｉｃｓ　ｏｆ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ａｅｒｏ－ｅｎｇｉｎｅ　ＰＬＡｓ

油门杆角度ＰＬＡ／（°） 低压转子转速ｎｌ，ｐｅｒ／％ 比例系数Ｋｐ 积分系数Ｋｉ 调节时间ｔｓ／ｓ 稳态误差ｅｓｓ

２０　 ５４．６　 ０．３５　 ０．２　 １．９１３　 ０

２５　 ５９．１　 ０．５　 ０．６　 １．８２６　 ０

３０　 ６３．７　 ０．６　 ０．７　 １．４５６　 ０

３５　 ６８．２　 １　 ０．９　 １．２８２　 ０

４０　 ７２．８　 １．３　 １．２５　 １．０３０　 ０

４５　 ７７．３　 １．６５　 ２．６　 ０．９０１　 ０

５０　 ８１．８　 １．７　 ３．５　 ０．８４７　 ０

５５　 ８６．４　 １．７５　 ３．８　 ０．８１７　 ０

６０　 ９０．９　 １．８　 ５．６　 ０．７８８　 ０

６５　 ９５．５　 １．８５　 ４．４　 ０．７１１　 ０

７０　 １００　 ２　 ６　 ０．６５６　 ０

１．３　采用相似参数适应全飞行包线

前面针对高度Ｈ＝０，马赫数Ｍａ＝０的标准
状态设计出了一系列稳态控制器，利用相似原理、
采用相似参数可使控制器参数随飞行条件变化而

变化，从而扩大控器的适用范围．利用文献［８］中
相同的方法，得到ＰＩ控制器参数物理量与换算量
的关系为公式（３），由此可得到不同高度与马赫数
的控制器参数．

Ｋｐ＝ ｐｔ０
１．０１３　２５

Ｋｐｃｏｒ

Ｋｉ＝ ｐｔ０
１．（ ）０１３　２５

２　 ２８８．１５
Ｔ槡 ｔ０

Ｋ
烅

烄

烆
ｉｃｏｒ

（３）

２　稳态与过渡态控制的集成设计

２．１　过渡态控制计划与稳态控制器的集成

发动机的加速和减速过程都起止于稳态控制

器，稳态控制器转为加速控制的时刻是由与稳态
点对应的起点转速和终点转速的转速差决定的．

ΔＷｆ

Δｎ ＝Ｋｐｉ（ｓ）＝Ｋｐ＋
Ｋｉ
ｓ

（４）

　　Δｎ＝ｎｃｍｄ－ｎ，加速控制逻辑可表示如下：

Ｗｆ，ｃｍｄ＝ＫｐｉΔｎ＋Ｗｆ，ｓｓ

（当ＫｐｉΔｎ＋Ｗｆ，ｓｓ＜Ｗｆ，ａｃｃｅｌ时） （５）

Ｗｆ，ｃｍｄ＝Ｗｆ，ａｃｃｅｌ

（当ＫｐｉΔｎ＋Ｗｆ，ｓｓ≥Ｗｆ，ａｃｃｅｌ时） （６）
其中Ｗｆ，ｃｍｄ是传输给燃油流量计量阀的燃油流量

指令，Ｗｆ，ａｃｃｅｌ是加速计划上的燃油流量值，它是由

考虑发动机过渡过程中的各种限制值得到的，

Ｗｆ，ｓｓ是稳态点的稳态燃油流量值．
减速控制与加速控制类似，不再累赘，其中

Ｗｆ，ａｃｃｅｌ是由某型小涵道比混合排气涡扇发动机的

相关数据得到的．

２．２　控制器的抗积分饱和结构

本文的控制器加速和减速控制是在由稳态点

控制器所计算出的控制变量中加入了“硬限制”，
这些硬限制强行使稳态控制器和加减速计划进行

立即切换，没有考虑积分饱和问题．针对积分饱和
现象，很多文献有大量的研究［９－１２］．
将稳态控制器与过渡态控制计划按 ｍａｘ／

ｍｉｎ选择［１３］进行集成后的逻辑原理图如图３所
示．图４是抗积分饱和功能的控制器结构，当某一
调节器有效时，开关选择器的输出结果就等于有
效调节器的输出值Ｙ，当调节器无效时，开关会选

图３　稳态控制与过渡态控制逻辑原理图

Ｆｉｇ．３　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｏｆ　ｓｔｅａｄｙ－ｓｔａｔｅ　ａｎｄ

ｔｒａｎｓｉｅｎｔ－ｓｔａｔｅ　ｃｏｎｔｒｏｌ　ｌｏｇｉｃ
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图４　有抗积分饱和功能的控制器结构

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｎｔｒｏｌ　ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ　ｗｉｔｈ　ａｎｔｉ　ｗｉｎｄ－ｕｐ　ｍｏｄｕｌｅ

择当前有效调节器的值，然后冻结无效调节器的
积分项，从而减小了积分值．该结构既能跟踪调节
器的输出，又可有效解决积分饱和的问题．

３　集成控制系统仿真验证

集成控制系统仿真示意图见图５，其中控制
器模块（ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ）连接的发动机模型（ｅｎｇｉｎｅ）为
航空发动机部件级非线性气动热力模型［１４］，图中
控制器输入有ＰＬＡ和ｎｌ（油门杆角度和低压转子
转速反馈），输出为燃油流量（ＷＦＭ）．ＷＦＭ，

ＡＬＴ／ＭＡ为发动机的燃油流量、高度与马赫数．

图５　集成控制系统仿真示意图

Ｆｉｇ．５　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｏｆ　ｉｎｔｅｇｒａｔｉｏｎ　ｃｏｎｔｒｏｌ　ｓｙｓｔｅｍ

３．１　抗扰动能力仿真

在油门杆角度为３０°，ｔ＝１０ｓ时，仿真外界扰
动存在时转速的变化情况（见图６）．
由图６可以看到，当有外界扰动时，转速的稳

图６　转速响应

Ｆｉｇ．６　Ｓｐｅｅｄ　ｒｅｓｐｏｎｓｅ

态误差为０，转速的变化很小，最大只有０．０５％，
可见控制器的效果是很好的．同理可仿真其他油
门杆角度的扰动情况．

３．２　过渡态仿真

将油门杆角度在ｔ＝５ｓ时从３０°到最大状态

７０°，在ｔ＝１２ｓ时变为３０°用来仿真大油门的响
应．由图７可以说明过渡过程中响应曲线较平滑，
加速时间仅为２．５５ｓ，满足加速要求［１５］．图８为整
个过渡过程中基于加减速计划的燃油流量、控制
器计算的燃油流量的变化曲线以及最终控制器输

出的燃油流量．可得出在加速初始阶段，稳态控制

图７　大油门的转速响应

Ｆｉｇ．７　Ｓｐｅｅｄ　ｒｅｓｐｏｎｓｅ　ｔｏ　ｌａｒｇｅ　ｔｈｒｏｔｔｌｅ

图８　过渡过程中燃油流量的变化曲线

Ｆｉｇ．８　Ｆｕｅｌ　ｃｈａｎｇｅ　ｃｕｒｖｅ　ｉｎ　ｔｒａｎｓｉｅｎｔ　ｓｔａｔｅ
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器是有效控制器，随后加速控制器是有效控制器，
直到达到稳态，在减速过程中进行相反的类似过
程．从而也验证了无扰切换和抗积分饱和结构的
有效性．图９是过渡过程中控制器之间的切换时
间逻辑图．“１”表示稳态控制器为有效控制器，“０”
表示过渡态控制器为有效控制器．根据图９的控
制器切换图，可知在０～５．２ｓ是稳态控制器起作
用，在５．２～７．７５ｓ是加速燃油流量起作用，７．７５～
１３．７ｓ是稳态控制器起作用，１３．７～１４．０２５ｓ是减
速燃油流量起作用，此后又是稳态控制器在起作
用．仿真结果表明，设计的控制器满足稳态过程和
过渡态过程的性能要求，因此用以上方法设计的
控制器是可行的．

图９　过渡过程中控制器的切换

Ｆｉｇ．９　Ｓｗｉｔｃｈｉｎｇ　ｏｆ　ａｃｔｉｖｅ　ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ　ｄｕｒｉｎｇ
ｔｒａｎｓｉｅｎｔ　ｓｔａｔｅ

４　结　论

本文主要研究了某涡扇发动机控制器仿真模

型的设计．首先设计了最大状态ＰＩ稳态控制器，
而后又针对不同的状态点设计了一系列稳态点控

制器，并利用软件 Ｍａｔｌａｂ／Ｓｉｍｕｌｉｎｋ建模仿真，用
低压转子转速做调度量，设计了全状态ＰＩ稳态控
制器，然后又设计了基于加减速控制计划的过渡
态控制器，设计完成稳态控制器以及过渡态控制
器后，将两种控制器进行集成并详细讨论了ｍａｘ／

ｍｉｎ结构的特点及抗积分饱和机构的效果．整个
控制器的仿真模型仿真显示设计符合要求，稳态
时抗扰动性能良好，过渡过程中曲线平滑，有效利
用了各种限制条件充分发挥了发动机的潜力，还
兼有抗积分饱和功能并且在各个状态能进行平滑

切换．本文的工作可用于状态监测与故障诊断系
统的设计．
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