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摘要：为了应对多个发动机共同驱动同一直升机时，单个发动机性能衰退所引发的输出功率不平衡问题，以控制 2个转子转

速的双回路结构 PI控制器为基础，将外回路改为直接功率控制回路，搭配能够计算旋翼在一定转速下需求功率的机载模型，构建

了 1种涡轴发动机多发功率平衡匹配控制系统。内回路分别采用燃气发生器转子转速控制回路和动力涡轮转子转速控制回路，得

到参数不同的控制器并进行了仿真验证和对比。结果表明：所设计的双回路 PI控制器能够在保证涡轴发动机动力涡轮转速恒定的

同时，使性能衰退程度不同的 2台发动机输出相同的功率。
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Abstract: Based on a PI controller with double-loop structure aiming at controlling the speed of two rotor shafts, a control system to
balance the power of two or more engines on the same helicopter was achieved with a model which was able to calculate the power
demanded by the rotor on a fixed speed to avoid the bad effects of performance degradation of them. The outer-loop was modified to control
the power of power turbine shaft, and the inner-loop was designed either to control the speed of gas generator rotor or power turbine rotor.
Both controllers were simulated with the same engine model to verify the performance of these kinds of controller. The results show that the
controller designed in this paper can keep the power provided by two turboshafts balance at the constant NP when performance degradations
of these two engines are different.
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0 引言

涡轴发动机自 20世纪 50年代以来一直作为直

升机的主要动力装置[1]。由于直升机的特殊性，涡轴

发动机的工作状态与直升机旋翼等负载系统的工

作状态相互影响，所以在直升机的工作过程中，一

般都要求保持旋翼的转速恒定 [2-3]。于是，涡轴发动

机控制系统在保证发动机自身受到干扰时可以稳

定工作并且响应快速外，都要控制动力涡轮转速在

工作时保持恒定[4-7]。

传统的涡轴发动机控制采用串级双回路控制器。

内回路以燃气涡轮发生器转子转速为控制量，使发动

机快速响应外界变化；外回路以动力涡轮转子转速为

控制信号，保证在任何工作状态下转速保持恒定。采

用基于 LMI（线性矩阵不等式）设计鲁棒 PI控制器的

方法求取控制器参数，根据相应的结论建立线性矩阵

不等式约束，可以通过软件求解得到满足要求的控制

器参数[8-11]。基于 PI控制器的参数算法已在国内外得

到广泛的应用并且十分成熟[12-14]。

即使是同一个型号的发动机，由于制造误差及使
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用中不同程度的性能退化，每个发动机的性能也并不

完全相同，因此，在双发乃至多发共同驱动同一直升

机的情况下，上述控制系统无法保证每个发动机在同

一时刻输出的功率相同，这使得直升机的操纵变得不

稳定[15-17]。

为改善上述情况，本文参考基于模型的性能退化

缓解智能 PDMIC（Performance Deterioration Mitigation

Intelligent Control）技术 [16-17]，在传统双回路转速控制

器的基础上设计基于模型的涡轴发动机双回路直接

功率控制器，在发动机性能退化时，保证双发输出相

同的功率和动力涡轮转速。

1 单一发动机直接功率控制系统原理及结构

要实现基于模型的性能退化缓解智能控制，需

要对发动机双回路结构控制系统（如图 1 所示）进

行改进。

图中不同下标的 G（s）代表不同部件或者系统模
块的传递函数。虚线框内为发动机某些物理量间的传

递函数，G4（s）为燃油流量 W f到燃气发生器转子转速
NG的传递函数，G5（s）为燃气发生器转子转速 NG 到

动力涡轮转子转速 NP的传递函数。G3（s）为燃油调节
器执行机构的传递函数，即控制器计算出的指令 r到
燃油流量 W f的传递函数。G2（s）为内回路 NG控制器，
G1（s）为外回路 NP控制器，在考虑使用 PI控制器时，

传递函数可表示为

G i（s）=Kpi+
K1i
s （i=1,2）

在设计控制系统前，需要获得虚线框内发动机的

传递函数，依据发动机的部件特性以及气动热力学和

转子动力学方程建立发动机部件级非线性模型。在此

基础上将其线性化，得到发动机的线性模型[4-5]，最终

从线性模型中得到这些传递函数。执行机构的传递函

数因机构类型不同而略有差别，将其假设为 1个 1阶

惯性环节，结构控制器（图 1）可以达到单个涡轴发动

机的控制要求。有关串级双回路转速 PI控制器的详

细设计过程以及参数见文献[8]。

在如图 1所示的原控制系统中，外回路控制器

G1（s）输入的控制信号为动力涡轮转子目标转速（一
般为设计值），但考虑到在双发或者多发匹配的涡轴

发动机控制系统中，直升机在稳定工作的同时需要保

证各发动机动力涡轮轴输出的功率相同，即控制系统

需要根据给定的功率信号控制发动机输出目标功率，

需要将外回路控制器的控制信号变为发动机动力涡

轮轴上的目标输出功率。与此同时，为保证在任意工

况下，直升机发动机的旋翼转速都能保持稳定，需要

1个机载模型准确计算出驾驶员总距角（旋翼桨距

角）与转速在设计值时旋翼等负载系统需求功率的对

应关系。在计算机仿真中，仅需使用旋翼模型即可实

现这一要求。用旋翼模型中的特性数据计算出在设计

旋翼转速时桨距角与需求功率的关系，根据驾驶员输

入的桨距角将对应的需求功率作为外回路的控制信

号输入控制器，便可实现在保证旋翼稳定工作的前提

下对动力涡轮轴输出功率的直接控制。此时，内回路

控制器保持不变，以燃气发生器转子转速为控制信

号，外回路中的反馈信号由如图 1所示的动力涡轮转

子转速信号变为动力涡轮轴的输出功率信号，在发动

机输出功率（PPT）值无法直接通过传感器测量的情况

下，该物理量可以使用扭矩传感器测量，动力涡轮轴

输出扭矩（PQT）与转速传感器测量出的动力涡轮转子

转速（NP）通过式（1）计算得出，整个控制系统的控制

结构如图 2所示。

PPT=
PQT·NP
9550

（1）

式中：PPT 为发动机输出功率，kW；PQT为动力涡轮轴
输出扭矩，N·m；NP为动力涡轮转子转速，r/min。

根据如图 2所示的控制系统结构以及如图 1所

示的双回路结构 PI控制器传递函数结构，由发动机

模型及旋翼模型得到需要的传递函数，先求取内回路

NPgoal 驻NP G1（s）

NP

驻NG

--
NG

G2（s） G3（s）r G4（s） G5（s）
W f

图 1 双回路结构 PI控制器结构

图 2 单个发动机直接功率控制器结构
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控制器的参数，将内回路控制器以及控制对象等效为

广义的控制对象，再运用控制器参数计算的相应结论

求解出外回路控制器的参数；然后运用基于 LMI的

鲁棒 PI控制器参数整定算法，求出满足控制系统性

能要求的单个发动机 PI控制器参数。控制器设计的

详细方法及原理见文献[8-11]。

2 双（多）发功率平衡控制的实现

实现对单个发动机的直接功率控制后，便可考虑

多个发动机共同驱动同一直升机时控制平衡分配。基

于前文对控制器的改进，可以根据输入的需求功率实

现对动力涡轮轴输出功率的伺服跟踪，采用机载旋翼

模型计算出准确的旋翼（负载）需求功率并平均分配

给各发动机即可。以 2个发动机平衡匹配为例，功率

匹配结构如图 3所示。图 3中的发动机控制器原理以

及结构与图 2中的相同。从图中可见，只要求得满足

要求的单个发动机直接功率控制系统中 PI控制器的

参数，即可实现这种控制结构。

3 仿真验证

依据前述的控制系统原理以及结构，可以建立对

应的模型进行仿真，最终验证方案的可行性。本文采

用 Matalb软件中的 Simulink 平台进行仿真验证，非

线性模型建模过程中需要的部件特性数据以及气体

的热力参数来源于文献[4-5]。由于受部件特性数据

适用范围的限制，仿真只能在发动机空中慢车以上的

工况下进行，以空中慢车工况作为仿真的最小工况，

对应驾驶员总距操纵杆角度假设为 0毅，最大状态对
应总距操纵杆角度为 67毅。仿真时长为 40 s，仿真时，

发动机 1正常工作，发动机 2压气机效率下降 3%以

模仿发动机性能衰退，仿真时不考虑因发动机性能下

降而无法达到的工况。

据文献[8-12]可以计算出外回路为直接功率控

制，内回路为燃气发生器转子转速控制的串级双回路

控制系统的控制器参数。直接功率控制回路 PI控制

器参数 Kp1=18.9112，K12=37.1863；燃气发生器转子转

速控制回路 PI 控制器参数 Kp2=1.2683×10-5，K12=

2.0683×10-5。

总距杆角度从最大角度的 80%加大到 90%，控

制器与发动机组成闭环系统的调节响应如图 4~8所

示，总距杆变化过程持续 1 s。总距杆角度的变化如图

4所示。

燃油流量随时间的响应过程如图 5所示。从图中

可见，因性能退化，发动机 2需要消耗更多的燃油才

能达到与发动机 1相同的输出功率。

燃气发生器和动力涡轮的转子转速的调节情况

分别如图 6、7所示。从图中可见，燃气发生器转子转

速调节较快，动力涡轮转子转速动态响应过程稍长，

但进入稳态后转速稳定。在进入稳定状态后，根据不

同发动机的部件特性以及整机匹配性能，在工作环境

相同且输出功率相同的条件下，压气机性能衰退后，

燃气发生器转子转速可能高也可能低，需要性能良好

的控制系统给予正确的调节，而性能退化后的发动机

2可以与发动机 1保持相同的动力涡轮转子转速并

有相似的动态调节过程。

2 个发动机动力涡轮

轴的输出功率如图 8所示。

从图中可见，二者在 2个工

作状态下的输出功率相等，

证明如图 3 所示的带有功

率匹配功能的控制系统结

图 3 双发功率平衡控制系统结构

控制器需求的反馈信号

发动机 1

发动机 2
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Time/s
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320
310
300
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270
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图 4 驾驶员总距杆输入角度 图 5 燃油流量响应

W f（eng1）
W f（eng2）

4.36
4.34
4.32
4.30
4.28
4.26
4.24
4.22
4.20

Time/s
35302520151050

2.0905

2.0900

2.0895
2.0890

2.0885

2.0880

2.0875

2.0870

Time/s
35302520151050

NP（eng1）
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图 6 燃气发生器转子转速响应 图 7 动力涡轮转子转速响应
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图 8 功率平衡匹配响应
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构可实现，且可达到预期功能。

4 改善转子转速动态响应的控制系统改进方案

通过以上仿真验证结果可知，对于外回路控制动

力涡轮轴输出功率，内回路控制燃气发生器转子转速

的双回路控制系统，闭环系统中 2个转子转速的动态

响应品质均一般，尤其是动力涡轮转子转速的动态响

应（如图 4、9所示）的斜坡输入下需要 7~8 s才能进

入稳态，响应速度稍慢。发动机动力涡轮轴上的输出

功率与燃气发生器转子的转速呈对应关系，直接控制

功率可以实现对燃气发生器转子转速的调节。可将内

环的 PI 控制器的控制量改为控制动力涡轮转子转

速，改善其动态调节性能。双回路控制系统的结构不

变时（图 1），G4（s）为燃油流量 W f到动力涡轮转子转

速 NP的传递函数。控制参数的计算方法仍参考文献

[8-12]。外回路为直接功率控制回路，内回路为动力

涡轮转子转速控制回路。直接功率控制回路 PI控制

器参数 Kp1=32.0174，K12=100.074；动力涡轮转子转速

控制回路 PI 控制器参数 Kp2=5.1299×10-5，K12=

2.9362×10-5。

将设计出的单个发动机控制器组合成如图 3所

示的功率平衡匹配控制系统结构，并仿照上文进行仿

真验证。总距杆如图 4所示，在此条件输入下，各物理

量的响应如图 9~12所示。

由以上结果可知，改进的双回路控制系统与本文

第 3章阐述的内回路为燃气发生器转子转速的双回

路直接功率控制系统相比具有更好的性能。控制器燃

油流量的调节响应（图 9）比图 5更加灵敏。图 11与

图 7相比，动力涡轮转子在相同斜坡输入时动态响应

过程更快，进入稳态的时间在 5 s以内，在动态调节

过程中，如图 7所示的动力涡轮转子转速的最大调节

偏差为 30 r/min，而如图 11所示的控制系统最大调

节偏差仅为 3 r/min，超调量减小到未改进控制系统

的 1/10，燃气发生器转子转速的响应速度也相应提

高，基本可以与总距杆输入的变化过程保持同步。

综合以上的仿真验证，易知内环为动力涡轮转子

转速控制，外环为直接功率控制的双回路结构 PI控

制器。在实现多发功率平衡匹配功能的同时，还可以

保证闭环系统中燃油流量以及转子转速的响应有更

好的动态和稳态特性，可视为另 1种多发匹配控制系

统的设计思路。

5 结论

（1）以某型涡轴发动机为例，以双（多）发共同为

同一直升机提供动力时功率平衡匹配为目的，给出了

1种基于双回路 PI控制器结构的控制系统。将传统

的双转速控制模式转换为转速与功率控制模式，将外

回路变为直接功率控制回路并加入机载模型计算出

旋翼需求功率，以平均分配的方式将信号输入发动机

直接功率控制回路中。从给出的仿真验证结果可知，

这种控制方式可以在某一发动机性能衰减时实现多

发功率平衡匹配。

（2）为了改善动力涡轮转子转速的动态响应，使

直升机在整个工作中可以更稳定地工作，将内环控制

量改进为动力涡轮转子转速。由仿真结果可见，基于

动力涡轮转子输出功率与转速的双回路控制系统不

仅可以实现多发功率的平衡匹配，还能使发动机与控

制器的闭环系统具有更好的动态调节性能，其转子转

速调节过程中的超调量更小，进入稳态的速度更快，

同时其他物理量如燃油流量、燃气发生器转子转速的

响应特性也能得到改善。对应的仿真验证结果为涡轴

发动机多发功率的平衡匹配、涡轮发动机智能控制系

统的设计提供了 1种思路。
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