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摘要：为解决弹用发动机控制系统缺少发动机进口参数测量，无法实时对 PI 控制参数进行相似原理修正，从而导致地面点控

制参数在高空不适用，产生发动机高空转速超调这一问题，基于压气机出口总压 P3 重构发动机进口总压 P1 对 PI 控制参数进行修

正，设计了 1 种发动机进口参数测量不全条件下弹用发动机转速高空超调控制的方法。通过全数字仿真、半物理模拟试验、高空模

拟试验及高空飞行试验验证该方法的有效性。
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Abstract: In order to solve engine speed overshoot problem caused by controller parameter on the ground unsuitable for altitude tests,
which is result from similarity principle can't be carried to PI controller parameter in real time because of lacking for missile engine control
systems. A method of speed overshoot control for missile engine under lacking of engine inlet parameter measurement was designed. P1 is
constructed based on P3 and PI controller parameter is corrected. Through full digital simulation, semi-physical simulation test, and altitude
simulation test and altitude flyight test, its availability was proved.

Key words: PI Control曰similarity principle曰speed overshoot 曰parameter correction曰aeroengine

第 44 卷 第 3 期

2018 年 6 月

Vol. 44 No. 3

Jun. 2018

0 引言

航空发动机是 1 个结构极其复杂、工作环境极为

恶劣、强非线性的被控对象[1]。在实际工作过程中，航

空发动机特性会随着负荷或飞行条件的变化而发生

变化，为保证全包线内控制系统性能，必须采用适应

性强的控制方法。国外从 20 世纪 70、80 年代开始先

后验证了自适应控制、鲁棒控制、LQG/LTR 控制、LPV

控制等先进控制方法[2-5]。国内从 90 年代开始先后开

展了自适应控制、鲁棒控制、智能控制、性能寻优等先

进控制算法的研究[6-10]，但仅限于理论研究。而 PI 控

制以其技术成熟、结构简单、适应性强等特点在航空

发动机控制系统中被广泛应用[11]。为保证全包线内控

制系统性能，基于相似原理的 PI 参数修正方法被广

泛应用，该方法在发动机基本满足相似原理的情况下

能显著提高控制参数的全包线适应性[12-14]。

弹用发动机研制本着简单可靠、低成本的原则，

传感器不如传统飞机发动机那么完善，控制算法中也

较少针对控制参数进行修正，不能保证全包线内的控

制品质。例如在某型弹用发动机控制系统的研制过程
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中，由于没有采集发动机进口参数信息，控制系统无

法使用相似原理实时对 PI 参数进行修正，从而导致

高空出现转速超调现象。为保证全包线内控制系统控

制品质，开展发动机进口条件缺失情况下的弹用发动

机控制参数修正方法研究势在必行。

本文设计了 1 种基于压气机出口总压 P3 重构发

动机进口总压 P1 的 PI 参数修正方法，经过全数字仿

真、半物理模拟试验、高空模拟试验及高空飞行试验

验证，发动机转速超调量满足设计要求，解决了用户

需求，显著提高了弹用发动机控制系统控制参数的全

包线适应性。

1 基于压气机出口总压 P3 重构发动机进口

总压 P1 的 PI 参数修正方法

根据发动机数学模型，建立地面状态发动机各稳

定状态下的发动机线性模型[15]，并设计出各转速状态

下的地面点 PI 控制参数，见表 1（表中数据进行了归

一化处理）。

根据相似原理对地面 PI 参数进行修正，随着 H、

Ma的变化，即 P1、T1 改变的情况下，Kp0、K i0 的相似参

数 Kp、K i 的相似变换为

Kp=Kp0· T1/T0姨 （1）

Ki=Ki0·P1/P0 （2）

式中：Kp、K i 为经过相似变换过的 PI 控制参数，P0=1

kPa，T0=288.15 K。

从式（1）、（2）中可知，如果要对 PI 参数进行 H、

Ma修正，那么需要发动机的进口温度 T1 以及发动机

进口压力 P1 的参数信息。而在本文控制对象中，仅有

T1 测量值而没有 P1 测量值，无法使用相似原理对 PI

参数进行实时修正。

本文提出基于压气机出口总压 P3 重构发动机进

口总压 P1 的 PI 参数修正方法，步骤如下：

（1）分析控制系统不同包线高空飞行试验数据，

使用弹体埋入式进气道抛盖时刻的压气机出口总压

P3 值作为当次试验的发动机进口压力 P1 值，同时采

集不同转速条件下的压气机出口总压 P3 值，得到不

同转速下的压比值，通过

对不同包线高空飞行试

验数据值以及发动机模

型计算值进行对比分析，

形成不同包线不同转速

下的转速 - 压比参数，见

表 2（表中数据进行了归

一化处理）。

（2）在实际试验过程中，根据控制系统实时采集

到的发动机压气机出口总压 P3 参数值，通过表 2 重

构出当前的发动机进口压力参数 P1，从而根据 T1、P1

实时对 PI 参数进行相似变换修正

Kp=Kp0· T1/T0姨 （3）

Ki=Ki0·
P3

仔·P0
（4）

2 试验验证

2.1 全数字仿真验证

分别模拟发动机使用包线点（H=0 km，Ma=0）、
（H=3 km，Ma=0.5）以及（H=7 km，Ma=0.7）的飞行条

件加速到 90%、93%转速的仿真试验，将原控制参数

与使用实时修正的控制参数试验结果进行对比，仿真

结果如图 1～6 所示。图中 Nexz 为实时修正控制参数

得到的仿真结果。从图中可见，使用实时修正的控制

参数对该发动机的调节性能优于原控制参数的，同时

加速性也能满足设计要求，即设计的基于压气机出口
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表 1 地面条件下各转速状态的 PI 参数

注：Ne 为发动机转速；Kp0 和 Ki0 为地面状态 PI 控制参数。
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表 2 不同转速下的转速 -

压比参数

图 1 （H=0 km，Ma=0）包线点目标转速 90%的加速过程
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图 2 （H=0 km，Ma=0）包线点目标转速 93%的加速过程

总压 P3 重构发动机进口总压 P1 的 PI 参数修正方法

在整个飞行包线内具有适应性。

2.2 半物理模拟试验验证

分别模拟发动机使用包线点为（H=0 km，Ma=0）、
（H=3 km，Ma=0.5）、（H=7 km，Ma=0.7）的飞行条件进

行转速加速到 90%、93%的半物理模拟试验，将原控

制参数与使用实时修正的控制参数试验结果进行对

比分析，结果如图 7～12 所示。从对比结果可见，使用

实时修正的控制参数对发动机的超调性能优于原控

制参数，同时加速性也能满足要求，即设计的基于压

气机 P3 重构 P1 的 PI 参数修正方法在整个飞行包线

内具有适应性。

图 3 （H=3 km，Ma=0.5）包线点目标转速 90%的加速过程

图 4 （H=3 km，Ma=0.5）包线点目标转速 93%的加速过程

图 5 （H=7 km，Ma=0.7）包线点目标转速 90%的加速过程

图 6 （H=7 km，Ma=0.7）包线点目标转速 93%的加速过程

图 7 （0，0）包线点调整 PI 控制参数前后半物理模拟试验

数据对比（转速 90%阶跃）

图 8 （0，0）包线点调整 PI 控制参数前后半物理模拟试验

数据对比（转速 93%阶跃）
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类型

无修正（H=7 km，Ma =0.71）

有修正（H=7 km，Ma =0.72）

有修正（H=7 km，Ma =0.73）

转速超调量

3.76%

0.57%

0.62%

表 4 高空飞行试验结果对比

2.3 高空模拟试验及高空飞行试验验证

为了进一步证明该方法的可靠性和有效性，分别

开展高空模拟试验验证以及飞行试验验证。

在高空台分别采用 2 种 PI 控制参数进行试验验

证，验证包线点为（H=7 km，Ma=0.7），发动机均起动

后直接加速至换算转速 90%。具体试验情况如图 13

所示并见表 3。图中 Neg 为转速目标值（小图是转速超

调的局部放大）。

在高空飞行试验

中，发动机起动成功

后均直接加速至目标

转速。由于飞行试验

的包线点并没有完全一致的情况，故选择 3 次接近的

包线点飞行数据进行分析对比，验证该方法的有效性。

选择（H=7 km，Ma= 0.71）包线点 PI 参数无修正的飞行

数 据 与 （H=7 km，

Ma=0.72） 和（H=7

km，Ma=0.73） 包 线

点 PI 参数有修正的

飞行数据进行对比

分析，具体试验情况

见表 4 并如图14～16 所示。

通过全数字仿真、半物理模拟试验、高空模拟试

验及高空飞行试验验证得知，设计的基于压气机出口

图 9 （H=3 km，Ma=0.5）包线点调整 PI 控制参数前后半物理

模拟试验数据对比（转速 90%阶跃）

图 10 （H=3 km，Ma=0.5）包线点调整 PI 控制参数前后

半物理模拟试验数据对比（转速 93%阶跃）

图 11 （H=7 km，Ma=0.7）包线点调整 PI 控制参数前后

半物理模拟试验数据对比（转速 90%阶跃）

图 12 （H=7 km，Ma=0.7）包线点调整 PI 控制参数前后

半物理模拟试验数据对比（转速 93%阶跃）

类型

无修正（H=7 km，Ma =0.7）

有修正（H=7 km，Ma =0.7）

转速超调量

3.8%

0.9%

表 3 高空台模拟试验结果对比

图 14 （H=7 km，Ma =0.71）包线点高空飞行试验（无修正）
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图 13 高空模拟试验调整 PI 参数前后主要参数对比
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图 15 （H=7 km，Ma =0.72）包线点高空飞行试验（有修正）

总压修正的弹用发控系统高空转速超调控制技术对

弹用发动机高空转速超调有很好的抑制作用，同时加

速性也满足要求，解决措施有效，显著提高了弹用发

控系统控制参数的全包线适应性。

3 结束语

独创性地设计了 1 种在发动机进口参数测量不

全条件下对弹用发动机的全包线控制算法，提出了基

于 P3 重构 P1 的 PI 参数修正方法。通过全数字仿真、

半物理模拟试验、高空模拟试验及高空飞行试验结果

表明：该设计方法使得弹用发动机在全包线范围内具

有良好的加速控制性能，改善了高空条件下弹用发动

机动态控制性能，保证了全包线范围内控制系统的品

质，具有良好的应用前景。
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图 16 （H=7 km ，Ma =0.73）包线点高空飞行试验（有修正）
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