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摘要：为改善传统基于线性控制方法（PID控制）设计航空发动机控制系统在极限保护方面的不足，提出利用非线性控制理

论———滑模控制取代原有控制系统中的线性控制器，设计了发动机稳态控制器与基于 max-min控制逻辑的极限保护器的综合系

统。与传统 PID控制方法的控制效果相比较，滑模控制方法可在保证发动机不超限的情况下充分发挥发动机潜能。讨论了边界层厚

度等因素对滑模控制抖动的影响。采用滑模方法设计的控制器在硬件在回路平台（HIL）上通过了仿真验证，满足实时性要求。
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Abstract: In order to improve inherent vice in limit protection which were designed by traditional method of aeroengine control

system based on linear regulators 渊PID冤, a nonlinear control method on Sliding Mode Control 渊SMC冤replaced the usual PID regulators was
proposed. The steady-state controller was combined with limit regulators based on the traditional max-min selector system. Compared with
controller by PID, the controller by SMC can ensure that engine have a better performance with the prescribed limits. Effects of parameters
such as the boundary layer thickness on sliding mode were discussed. SMC system was applied on a hardware-in-the-loop real-time
simulation platform. Results show that the method can meet the real-time requirements.
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0 引言

滑模控制作为 1种强鲁棒性非线性控制方法在

飞行器制导与控制[1]、机器人控制[2]等领域已有广泛应

用。但由于滑模控制方法控制具有不连续性，在实际

系统应用中因系统惯性等因素不可避免地出现高频

抖振现象[3]。早期的航空发动机控制系统受机载计算

机计算能力低下以及滑模控制在抑制抖振方面研究

不成熟的影响，滑模控制方法未能应用于航空发动机

控制系统中。近几年，美国 NASA[4]和克利夫兰州大学

的 Hanz教授等提出利用滑模控制方法改进现有极限

保护控制中的 max-min逻辑[5-7]，取得一定成果。

在对航空发动机加、减速计划线进行设计时已充

分考虑超温、超转、喘振裕度等因素[8]。而发动机超限

在飞行条件发生剧烈变化等情况下也极易发生，因

此，有必要研究在稳态控制作用下发动机不超限问

题。Max-min选择逻辑作为 1种典型的管理机制[9]，通

常在发动机控制变量只有 1个，而被控制量有多个时

（用于控制发动机转速和限定系统在不同设计点均能

保持在规定的限制范围内），能显著发挥作用。本文正

是在 max-min选择逻辑的基础上设计了基于滑模控

制方法的极限保护控制器与稳态控制器的综合系统。

1 稳态控制器设计

稳态控制的目的是在相对较长的周期内调节发

动机的性能，使其接近期望工作状态[10]。稳态控制又

称设定点控制，稳态工作点有时被称为设定点，对应
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于由发动机产生的 1个固定的功率状态，该状态由发

动机转速或增压比控制。

1.1 理论分析

为简要分析滑模控制方法，首先采用小偏离线性

化得到发动机某个稳态点模型，对控制器应用滑模控

制。以发动机燃油流量 W F为控制输入，控制风扇转

子转速 Nf。由于发动机稳态点模型的传递函数中分

子是高于 2阶的，利用传统的求取等效控制方法设计

滑模控制器时，输入的高阶微分项在控制计算时有诸

多不便，本文采用积分式滑模控制方法[11]对发动机进

行控制。

假定发动机的稳态点模型用状态空间的形式为

x觶=Ax+Bu
y=Cx （1）

式中：x=[驻Nf 驻Nc]T，分别表示风扇转子转速偏移量

和核心转子转速偏移量；被控对象的输入 u为发动机
燃油流量偏移量 驻W F；输出 y为风扇转子转速偏移量
驻Nf。

设发动机的期望转速偏移量为 yexp。由于 A 为
n×n非单一的矩阵，并且（A，B）可控。定义 1个系统

的辅助输出为

y*=Gx+u （2）

式中：G 用于表征被设计滑动系数的 1个向量。

令滑动函数为 s=y*-y，y 是 yexp所对应的 1 个恒

值，用于实现稳态时达到期望转速。

引入 s 的微分，根据滑模控制理论设计实现条件
为

s觶=-浊·sign（s） （3）

很明显，上式是满足滑模存在和到达条件的 s s觶

<0。由此可得

s觶=G（Ax+Bu）+u觶=-浊·sign（s） （4）

定义 xa为扩展状态 xa
T
= [x|u]，ur为控制速率 ur=u觶。那

么，控制速率可描述为

ur=-G[A |B]xa=-浊·sign（s） （5）

对上式进行积分即为滑模控制的控制律。

此时，由实现条件s觶=-浊·sign（s），从零时刻到 s到

达零值的时间内积分。令滑模实现时间为 tr，由此可得

s（tr）=0=s（0）-浊
tr

0
sign（s）dt （6）

对于理想的滑模控制，s 的符号一般是恒定的。sign

（s）=sign（s（0）），利用该式将上式的积分化简求解可

得

tr=
|s（0）|

浊 （7）

实践中，若想达到期望的调节时间，可通过调节

来实现。

当系统到达滑模模态 s=0，必有 y*=y。由此，通过

u=y-Gx与被控对象状态相关联，可得

x觶=（A-BG）x+By （8）

式（8）是反映了滑模动态与原发动机模型相关联

的降阶关系式。如果 A-BG 是稳定的，那么就能实现

稳定状态。其中稳定状态为x觶=0，x觶=x，由此计算
x=-（A-BG）-1By （9）

相应的稳态输出 Cx=yexp，由等价代换 y*=Gx+u所
要求的与 yexp对应的期望值可计算得

y= yexp

C（A-BG）-1B （10）

根据上述理论分析，可推得滑动方程为

s=Gx+u-y=Gx+u-Gx-u=G（x-x）+（u-u） （11）

1.2 仿真实例

根据上述理论分析，将简化的设计应用到控制风

扇转速问题中。仿真中为减弱抖振，将式（3）中的符号

函数用饱和函数替代，这个设计包含 3个要素：

（1）选择 G 决定滑模动态的特征值；
（2）选择切换增益 浊的值以满足调节时间要求，

选择边界层厚度 准以削弱抖振影响；
（3）通过期望转速计算相应的 y，以匹配想要的

风扇速度增量。

首先可直接得到极点位置，因 A-BG 为 2阶，极

点可以反映理想时间常数和阻尼值。令阻尼比 灼=0.7，

自然频率 棕n=11.43 rad/s，可计算极点位置为 -8±

8.1616i，其中相关的调节时间为 0.5 s。通过在 Matlab

中编写程序得到 G 值，根据 Matlab计算结果取 G=

[0.1405-0.0318]。

设 驻Nf 的期望值为 340，根据式（10）计算可得

y=34.4252。根据式（7）可得

浊= |s（0）|
tr

= y軃
tr

=23
根据式（5），可在 Matlab/Simulink下搭建模型。

稳态控制 驻Nf的输出响应如图 1所示。为使仿真
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结果更为明显，图 1中的输出未考虑设计点的值，即

图 1为风扇转子转速偏移量 驻Nf的响应输出，其期望

目标值为340；滑模变量 s如图 2所示，其目标值为0。

1.3 结果分析

仿真结果如图 1～3 所示。从图 1 可见，驻Nf的

响应结果略有超调，这是

因为滑动变量 s 直接控制
的量是等效输出 y*，而不

是输出 y。从图 3可见，y*

在到达稳态值后就一直

稳定在该区域，满足了滑

动模态的特性。

由式（11）可见超调量与调节时间 浊有关，这是因
为定义滑动变量 s 不仅与状态 x有关，也与输入 u有
关。当 浊增大，调节时间减小时，为满足这一调节，输
入 u在短时间内有 1个激增然后迅速减小，稳定在某

个值上，对应地使滑动变量 s 趋于零，根据式（11）的

计算结果，状态量 x（输出
y 即 为 第 1 个 状 态

x1=驻Nf）有 1 个短时间的

超调。为验证推理，可在

matlab中改变 浊对比仿真
结果，如图 4所示。实际选

择参数 浊，保证各被控量
不超限，应使调节时间尽

可能短。

上述过程中的变化以矩阵 G 值不变为前提。G
值的设定用来改变输出的动态响应特性，反映了极点

的位置。

2 极限保护控制设计及与稳态控制的综合

2.1 理论分析

滑模控制方法在同时实现发动机的鲁棒性和极

限保护方面表现出很强的优越性。基于极限保护控制

中普遍采用 max-min控制逻辑，滑模控制方法能够

克服线性控制器的许多缺陷。max-min/SMC方法的中

心思想是针对不同的限制输出和主控制输出，定义不

同的滑动变量。限制输出变量所对应的滑动变量与稳

态控制器设计类似，定义为限制输出变量与极限值的

差值。当某个滑模控制器起作用时，相应的限制输出

不会超过其设定的极限值，其他变量也不会超过其限

制量。其控制逻辑如图 5所示。

与基于线性调节器的最大最小选择逻辑相比，基

于滑模控制的最大最小选择逻辑的所有输出原则上

都不会超过其限定值，其优势明显。

对于 1种新的控制律，最重要的是保证其稳定

性[12]。max-min/SMC方法已被证明是渐进稳定的，能

保证稳态误差收敛到零。

从图 5可得

ur=max
k∈H

{min
j∈L

{urj},urk} （12）

式中：L={1，2，…，l}；urj 为与最小选择器相关联的控

制器输出；H={l+1，l+2，…，h}；urk为与最大选择器相

关联的控制器输出。

图 5中各限制保护的滑模控制器设计与稳态滑

模控制器设计类似，设发动机模型为

x=Ax+Bu，yi=G ix+专iu （13）

式中：yi为不同极限保护控制量，对应到发动机为涡

轮前温度、喘振裕度等。由 s i=yi-yi，令s觶 i=-浊i·sign（si），

设 ur=u觶，可得

s i=yi-yi，令 uri=
1
专i
（G i（Ax+Bu）+浊i·sign（s i））（14）

由此可证，最大、最小选择器的类型与输出变量

要求的上限或下限以及Θ有关，结论见表 1。

图 1 稳态控制 驻Nf的

输出响应

图 2 稳态控制 s的
输出响应

图 3 稳态控制 y*的

输出响应

图 4 改变 浊时，驻Nf的

响应结果对比

图 5 max-min/SMC控制逻辑
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2.2 参数设定对极限保护效果的影响

在矩阵 G 确定的前提下，即 s（0）已知，这时主要

影响滑模到达时间的是 浊。从 浊的定义式可见，s觶=-浊·
sign（s），是 s 的微分前的系数，即 s 的变化速率，可表
示为：s=e-浊·esign（ s）。从图 4中可见，浊越大，调节时间越
短，所带来的超调也越大；浊越小，调节时间越长，超
调量相应减小。

当控制系统中有多个滑模控制器并利用最大最

小选择逻辑来进行协调配合时，若均为最小选择逻

辑，当某些 SMC 的 浊选择
较小时，SMC的值也偏小，

其作用体现不明显；若均

为最大选择逻辑时，结果

相反。通过以下例子

（Ps30/W f 最小选择逻辑）求

解，如图 6所示（设定限制

值为 0）。从图 6（a）中可

见，浊 较大，控制作用较
强，Ps30/W f即使有短时间超

限也会被抑制；从图 6（b）

中可见，浊较小，短时间超
限被忽略，长期如此会严

重影响发动机寿命 [13]。与

此同时，研究发现，极限保

护在争夺控制权限时，浊
对抖振也有重要影响，如

图 7所示。因此，合理选择

主稳态控制器以及各极限

保护控制器中的参数 浊，
能使各控制器均在极限保

护中发挥作用，同时最大

程度地减少抖动。

2.3 仿真实例

仿真中所用发动机线性模型的各系数矩阵根据

表 1选择规则确定：控制 T48不超过上限，其调节器应

选择 Min逻辑；控制 PER不超过上限，同样选择 Min

逻辑；要求 Ps30不超过下限，选择 Max逻辑；要求 Ps30

不超过下限，选择 Max逻辑。最终结果如图 8所示

（图中虚线表示极限限制值）。

为与前述稳态控制器实例结合，仍采用 W f为控

制量，主被控制量为风扇转子转速偏移量 驻Nf，期望

值为340，其他限制保护的被控量为 T48、PRE、Ps30，仿真

结果如图 8所示（驻Nf试验结果与图 1 的类似，但调

节时间略有延长，篇幅有限，这里不列图示意）。

从图中可见，只要最后的控制权限落在控制 驻Nf

的调节器中，那么 驻Nf的稳态误差必然为零，因为滑

模控制可使滑动变量 s 趋于零，对应地，即达到风扇
转速的期望值。相比于传统线性控制，max-min/SMC

控制逻辑在主控制器与极限保护控制器综合作用时，

能保证各限制变量不超过限定值，更能发挥发动机潜

能。控制的意义在于使发动机工作状态尽可能地靠近

其极限，加入极限保护必然会增加调节时间，即不超

限是以牺牲一部分性能为代价的，如果某种控制方法

能使发动机更加靠近其极

限边界，则这种性能损失

越小。线性控制虽然也能

保证不长时间超限[14]，如图

9所示。但也绝不可能使极

限保护的量达到界定边界

（限于篇幅，不列图示意），

在实际应用时，相对于安

图7 不同浊值下FW f比较结果

（a）浊较小时

（b）浊适中

（c）浊较大时
Time/s

极限

上限

上限

下限

下限

最终输出

专的符号
+

-

+

-

n.a

选择逻辑的类型

Min

Max

Max

Min

Min

表 1 max-min/SMC选择逻辑类型的规则

（a）浊较大时

Time/s

（a）高压涡轮进口温度 T48 （b）增压比 EPR

（c）燃烧室进口总压 Ps30 （d）喘振裕度的 SmHPC

图 9 PID控制方法的极限

保护效果

（b）浊较小时
图 6 在多 SMC控制器切

换中 Ps30输出响应

图 8 极限保护结果
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全边界留有一定裕度；同时，由于 PID调节作用较温

和，使得最后稳定所需的调节时间较长。滑模控制在

这方面表现出明显优势，提升了发动机机动性能。

3 抖振的研究

滑模控制具有强鲁棒性，如果不改变控制器的参

数，仅将不同的稳态点模型替换进行仿真，滑动函数

最后能稳定在 s≠0的某个值上，仿真发现抖动非常

大，其鲁棒性越强，模型不准确时最后达到的稳态值

越接近期望值。实践中只能对抖动与鲁棒性进行最佳

折中。

为改善滑模控制的抖动问题，利用饱和函数替代

实现条件中的符号函数，使得处于零值附近的s
荠
（x）

的不为第 2类间断点。同时，在 SMC极限保护控制器

的设计过程中发现 浊对抖动也有很大影响。通过分
别改变 准和 浊的值来讨论其对抖动的影响，结果如
图 10所示。

从图 10中可见，浊（计算时主要考虑其对滑模到
达时间，即调节时间的影响）对抖动的影响要比边界

层厚度 准大。在实际应用中，浊主要用于计算调节时
间。准的设计目的是尽可能地减弱抖动。当然，在后续
研究中可尝试其他较新的消抖方法。

4 硬件在回路实时仿真试验验证

随着计算机技术的不断发展，仿真技术逐步被引

入航空发动机控制领域，以其短周期、低成本、低风险

的巨大优势成为研制先进水平发动机数字控制系统

的重要途径。基于发动机控制系统研制实时性的要求

和航空发动机数控系统实时仿真平台[15]，从模型建立

开始，经过控制规律分析和仿真、自动代码生成、代码

编译链接、下载至实时控制器硬件直至在由被控对

象、执行机构、传感器等真实硬件设备所构成的闭环

回路中运行控制系统等一系列完整过程，将利用滑模

控制方法设计的控制器在硬件在回路平台上进行了

仿真验证。

下面以加入极限保护（仅加入 T48）的滑模控制器

与主控制器（控制风扇转子转速 驻Nf）的综合系统的

试验为例，将整个过程的试验数据导入 Matlab工作

空间，如图 11所示。

试验结果与数字平台

仿真结果对比如图 12 所

示。由于试验中连续系统

离散化，考虑到数据转换、

A/D和 D/A处理等造成的

误差，在试验允许范围内，

二者的趋势大致相同。在

后期研究中可以采用更高精度的数模转换单元或更

改数据传输方式来解决。本文基于 Vxworks的仿真系

统为硬实时系统，即一旦计算负载超过硬件可承受

值，仿真将中断，而多次仿真验证中也无迟滞现象，说

明这种基于滑模控制规律的极限保护与稳态控制器

相结合，可以在现有硬件平台下实时运行。因此，在如

该试验平台的的软、硬件配置下，由滑模控制方法设

（a）浊减小 10倍

（e）浊增大 10倍

（b）准放大 10倍

图 11 硬件在回路平台与 Matlab仿真结果对比

图 12 发动机与控制器端

数据对比

（d）准为基准值

（f）准缩小 10倍

图 10 滑模控制抖动放大效果

（c）浊基准值
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计的控制器能实时仿真，具有工程价值。

5 结论

（1）基于滑模控制方法的控制器，在极限保护控

制中保证了极限保护变量不超限，使得发动机在设置

输出变量的限定值时，不必像传统方法那样保守，能

更好地发挥发动机的潜能。

（2）滑动系数 浊和边界层厚度 准均会对滑模控
制的抖动产生影响，且前者的影响比后者的大。

（3）硬件在回路平台上的仿真结果表明：在该平

台的软、硬件配置下，滑模控制器的实时性能够得到

保证。
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