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摘要：针对航空发动机具有强非线性的特征和控制需求，结合被控对象对非线性预测广义最小方差控制方法进行了仿真分

析。创新性地引用功能模拟接口标准实现了航空发动机模型和数控燃油调节机构模型的联合仿真。简要介绍了广义预测控制方

法的思想，采用非线性预测广义最小方差控制方法对航空发动机进行控制策略研究，并对控制律中需要调节的参数选择进行了简

单的理论分析，通过仿真分析了每个参数取值对系统控制性能的影响，并确定了所选取的参数值。仿真结果表明：这种方法能够

满足航空发动机的控制需求，与原有PID控制器相比，能在略微降低控制品质的条件下改善执行机构的作动条件。
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Nonlinear Predictive Generalized Minimum Variance Control of Aeroengine Based on FMI
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Abstract：Aiming at the strong nonlinearity characteristics and control requirements of aeroengine，the nonlinear predictive general⁃
ized minimum variance control method was analysed combined with the controlled object. The co-simulation of aeroengine model and nu⁃
merical control fuel regulating mechanism model was realized by innovatively quoting the Functional Mock-up Interface（FMI）standard.
The idea of generalized predictive control method was briefly introduced，and the control strategy of aeroengine was studied by nonlinear
predictive generalized minimum variance control method. The simple theoretical analysis was carried out for the parameter selection which
needed to be adjusted in the control law. The influence of each parameter value on the system control performance was analyzed by simula⁃
tion，and the parameter value selected was determined. The simulation results show that this method can meet the control requirements of
aeroengine，and can improve the operating conditions of the actuator under the condition of slightly lowering the control quality compared
with the original PID controller.
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0 引言

现代航空发动机的控制系统研发是一个十分复

杂的系统工程。一方面，该系统是一个涉及诸多学科

的复杂系统，在传统控制系统的全数字仿真研发阶

段，对各部件的设计多采用各专业独立设计的方式，

导致各子系统部件模型无法集成在一个平台上进行

系统级仿真，造成难以解决航空发动机控制系统多学

科、跨平台、高精度的全数字仿真问题；另一方面，航

空发动机也是一个高度复杂的热机械系统，本质上是

一个非线性特性很强的对象。从控制的角度来讲，航

空发动机控制是一种多变量、非线性、带约束的最优

控制[1]。

对于实现航空发动机控制联合仿真，可以考虑应

用功能模拟接口[2]（Functional Mock - up Interface，
FMI）标准，可以有效扩展模型的交互性和通用性，该

标准目前已发展到了成熟的 2.0版本[3]，且得到了广

泛的应用。Nouidui等[4]在建筑能耗模拟引擎中导入
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功能模拟单元（Functional Mock-up Unit,FMU）模型，

实现了房屋能耗模拟方面的联合仿真；Nicolai[5]在汽

车发动机设计领域提出了一种基于 FMI标准的分布

式发动机控制系统与热力学模型及其周围网络的联

合仿真方法；黄志勇[6]利用 Simulink、VS、SCADE等工

具分别对各子系统进行建模，将Simulink模型、C代码

以及 SCADE等其他格式模型封装成 FMU模型，设计

和开发了基于FMI的无人机多源导航系统仿真平台，

实现了系统级的联合仿真。对于航空发动机控制问

题，往往基于部件级模型分别选取不同的稳态点通过

拟合法或者小扰动法得到分段线性状态空间模型，并

在此模型基础上进行线性控制方法设计，但这种方法

不适用于航空发动机全包线控制器设计。Richalet
等[7-8]于 20世纪 70年代末最早提出了预测控制，解决

了工业应用中的许多问题。非线性广义预测控制作

为非线性领域的后起之秀，其主要优势在于能够解决

带非解析模块对象的控制问题。Grimble等[9]在非线

性广义最小方差的基础上，结合预测控制理论发展出

了非线性预测广义最小方差[10]控制和非线性广义方

差滤波器[11]，能够有效解决航空发动机控制中的跟

踪、时滞和抗干扰问题等。

本文介绍了航空发动机控制系统研发中的 2种
难题并给出解决方法，介绍并实现了非线性预测广义

方差方法在航空发动机中的应用，并通过仿真验证该

方法的可行性及优越性。

1 发动机及燃油计量装置的建模及联合仿真

本文建立的航空发动机模型为某型大涵道比涡扇

发动机部件级模型，如图1所示。从图中可见，在发动

机工作过程中，气流按照从左到右的顺序依次流过发

动机各部件，当气流经过某个部件时，遵循热力学原理

及容积动力学原理计算出气流经过该部件的特性，按

照顺序就可以建立起所有部件的特性方程，当这些部

件共同工作时必然满足质量流量平衡、功率平衡等条

件，基于该原理即可建立航空发动机部件级模型[12]。

本文建立的燃油计量装置主要包括步进电机、等

压差活门、计量活门、油泵等部件，如图 2（a）所示。

燃油经燃油泵进入计量活门，而计量活门的前后压差

由等压差活门确定，该压差值可以通过调整弹簧的预

紧力设定，压差不变时，通过计量活门的燃油流量便

仅与其开度成正比，计量活门的开度经传感器反馈给

控制器，由控制器根据需求位移与反馈实际位移计算

出控制电流驱动步进电机，使得需求位移与反馈实际

位移误差为 0，实现对燃油量的闭环控制。在AMES⁃
im仿真平台中根据以上原理建立该数控燃油计量装

置，如图2（b）所示。

FMI标准定义了一种联合仿真的通用接口规范，

基于该规范建立的模型组件被称为 FMU，如图 3 所

图1 某型大涵道比涡扇发动机模型

（a）数控燃油计量装置结构

（b）数控燃油计量装置AMESim仿真模型

图2 带步进电机的数控燃油计量装置

图3 FMU结构及变量
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示。一般情况下，支持FMI标准的仿真工具可以将已

在本平台建立好的模型转换成 FMU。在仿真过程

中，主控程序可以通过FMI标准提供的接口调用从属

程序（FMU）并交换数据，从而完成不同仿真平台所

建模型的联合仿真。本文航空发动机模型基于Mat-

lab / Simulink 平台，数控燃油计量装置模型基于

AMESim平台，本文采用 Simulink作为主控程序，将

在 AMESim 平台上建立的燃油计量装置模型通过

FMI标准导入到主控程序中实现联合仿真。

2 NPGMV方法简介及设计

非线性预测广义最小方差控制（Nonlinear Pre⁃
dictive Generalized Minimum Variance，NPGMV）的基

本控制框架如图 4所示。下面结合已发表的相关文

献简要介绍NPGMV控制器的设计方法。

上文所建立的航空发动机和燃油计量装置的联

合仿真模型即为图中的W1k，显然

u0 = W1k ( u ) （1）
式中：u0为所建联合仿真模型的输入。

图中的线性子系统W0k在航空发动机控制系统中

可认为是传感器部件，该带时滞的线性子系统和干扰

模型可合并表述为状态空间方程的形式

ì
í
î

x ( t + 1 ) = Ax ( t ) + Bu0 ( t - k ) + Eξ ( t )
y ( t ) = Cx ( t ) + Du0 ( t - k ) （2）

式中：k为时滞大小；ξ（t）为零均值、单位方差的白噪

声信号；y为控制系统输出；A、B、C、D为状态空间矩阵。

基于文献[13]，本文选取的需要优化的广义最小

方差类型的性能指标为

φ0 ( t ) = Pce ( t ) + Fcu ( t ) （3）
式中：Pc为性能权重；Fc为控制权重。

传统的广义预测控制的性能指标通常选择为

J = E {∑
i = 0

N

e ( t + k + i )Te ( t + k + i ) +∑
j = 0

Nu

λ2i u0 ( t + j )Tu0 ( t + j ) |t }（4）
式中：E{·}为期望值；N为预测步长；Nu为控制步长；λj

为控制信号权重。

式（4）可进一步表述为

J = E { ψTψ + U T0 Λ2U0|t }
ψ = [ e ( t + k ) ...e ( t + k + N ) ]T
U0 = [ u0 ( t ) ...u0 ( t + k + N ) ]T
Λ2 = diag { λ20λ21...λ2Nu}T

（5）

使控制信号U0的导数为0，从而得到最优控制率为

V T
NN [ R - CN x̄ ( t + k|t ) - VNNU0 ] - Λ2U0 = 0 （6）

其中

R = [ r ( t + k )   …  r ( t + k + N ) ]T
CN = [ C ( t + k )  C ( t + k + 1 ) A ( t + k )  …
  C ( t + k + N ) AN

k + N ]TVNN =
é

ë

ê

ê

ê

ê

êêê
ê

ê

ê
ù

û

ú

ú

ú

ú

úúú
ú

ú

ú
D ( t + k ) 0 … 0 0

C ( t + k + 1 ) B ( t + k ) D ( t + k + 1 ) … 0 0
C ( t + k + 2 ) A ( t + k + 1 ) B ( t + k ) C ( t + k + 2 ) B ( t + k + 1 ) … 0 0

⋮ ⋮ ⋱ ⋮ ⋮
C ( t + k + N ) AN - 1

k + NB ( t + k ) C ( t + k + N ) AN - 2
k + NB ( t + k + 1 ) … C ( t + k + N ) B ( t + k + N - 1 ) D ( t + k + N )

文献中已证明如果定义 PcN=V T
NN以及 Fc0N= -Λ2成立，

那么优化广义预测控制的性能指标 J等价于优化性

能指标 J'
J′ = E{ }ΦTΦ | t （7）

式中：Φ=PcNΨ+Fc0NU0。

从图 4中可见 u（t）是系统的实际控制信号，那么

基于式（3）可得

φ ( t ) = Pce ( t ) + ( Fc0u0 ( t - k ) ) ( t ) + ζcku ( t - k )（8）
式中：ζck为时滞的控制权重。

则相应的信号未来值为

ì
í
î

Φ = PcNψ + Fc0NU0 + ζckNU
ζckNU = diag ( ( ζcku ) ( t ) ⋯ ( ζcku ) ( t + N ) ) （9）

式中：N为控制器的预测步长。

可以通过调整 ζck来消除输入非线性环节对系统

带来的影响。如果系统动态为非线性时，由式（9）得

到最优控制信号为

PcNψ + Fc0NU0 + ζckNU = 0 （10）
即

V T
NN [ ]R - CN x̄ ( t + k | t ) - VNNU0 - Λ2U0 + ζckNU = 0 （11）

式中：U0=[ ](W1ku ) ( t ) ⋯ (W1ku ) ( t+N ) T=W1kNU，可

进一步写成

V T
NN [ ]R-CN x̄ ( t+k | t ) +[ ]ζckN-(V T

NNVNN+Λ2)W1kN U=0 （12）
其中 x̄ ( t + k | t )可以根据卡尔曼滤波器相关原理

图4 非线性预测广义最小方差控制系统结构
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扩展到预测控制中获得

ì

í

î

ïï

ïï

x̄ ( t + k | t ) = Ak
k x̄ ( t | t ) + T ( k, z-1 ) u0 ( t )

T ( k, z-1 ) =∑
j = 0

k - 1
Ak - 1 - j
k B ( t + j ) z-( k - j ) （13）

其中 x̄ ( t | t )由卡尔曼滤波器获得。

联合式（10）~式（13）得到最优控制律为

V T
NN [ ]R - CNAk

k x̄ ( t | t ) +
[ ]ζckN - (V T

NNVNN + Λ2 + V T
NNCNT ( k, z-1 )C I0 )W1kN U = 0（14）

根据式（14）整理得到 2种不同表达形式的最优

控制信号

Uopt = -[FckN - (V T
NNVNN + Λ2 +

]V T
NNCNT ( k, z-1 )C I0 )W1kN

-1
V T
NN [ ]R - CNAk

k x̄ ( t | t )
（15）

Uopt = -F -1ckN{V T
NN [ ]R - CNAk

k x̄ ( t | t ) - [ (V T
NNVNN + Λ2·

}][ ](V T
NNVNN + Λ2 + V T

NNCNT ( k, z-1 )C I0 )W1kN U
（16）

为了实现滚动优化，对控制律方程作进一步变形。

在式（16）的等号两边同时左乘C I0 =[ ]I 0 ⋯ 0 ，可

写为

uopt = -C I0F -1ckN{PcN [ ]R - CN Akk x̄ ( t | t ) -
}[ ]( PcNP TcN + Λ2 + PcNCNT ( k, z-1 )C I0 )W1kN U

（17）

并将 ( PcNP TcN + Λ2 )展开为[ ]Y1 Y2 形式，得到

( PcNP TcN + Λ2)W1kNU = Y1W1kNu ( t ) + Y2W1k( N - 1 )Uf（18）
式中：Uf为系统未来的控制信号，可以表示成W1k( N - 1 )Uf =
[ ]W1ku ( t + 1 ) ⋯ W1ku ( t + N ) 。

最终整理得到最优控制信号为

uopt = -C I0F -1ckN{PcN [ ]R - CN Akk x̄ ( t | t ) -
}Y2W1k( N - 1 )U f - [ ](Y1 + PcNCNT ( k, z-1 ) W1ku ( t )
（19）

3 航空发动机广义预测控制仿真

根据第 3章中设计控制器的方法进行仿真，得到

控制器结构如图 5所示。其中，设置饱和函数是为了

限制控制变量的范围，这是基于实际航空发动机物理

特性的考虑，以燃油流量为例，其值显然要始终保持

在某一合理的范围之内。

在上文推导出的最优控制律中可见，可调节的参

数一共有 3个：FckN、-Λ2和 N，下面简要分析一下如何

选取这3个参数的值[15]。

（1）FckN的选取。在某种程度上，FckN决定了最优

控制律的性能，所以如何选取FckN在广义预测控制领

域是比较慎重也是比较困难的。依据文献[14]，首先

对上文中建立的联合仿真模型进行PID控制设计，并

使得PID控制器满足控制性能要求，此时便得到PID的

控制参数CPID（z-1），使FckN=CPID（z-1）即确定了FckN的值。

（2）Λ2的选取。Λ2代表性能指标中每个控制变量

的权重大小：当每个元素的权重值都选择较小时，说

明此时性能指标认为误差对控制性能的影响较大，所

以更加重视误差，不考虑控制代价的影响；反之，说明

此时性能指标更加重视控制代价。通常选择 Λ2=λ·
diag（a，b，c），本文选取 a、b、c分别为 1、1、0.6，那么此

时Λ2值便只由 λ的取值惟一确定，下文将通过仿真说

明 λ的取值对系统控制的影响。

（3）N 的选取。N 为预测步长，其数值决定了非

线性子系统模块数，其值的选择将在下文中给出仿真

评估。

结合上述分析，在进行最优控制器设计时，需要

确定 λ和 N 这 2个参数的值，所以本文对这 2个参数

进行仿真评估。

首先确定 λ的值，研究不同N值控制器对系统的

控制效果，仿真结果如图 6所示。就本文N的取值范

围来看，N 越小，系统阻尼越大，响应时间越长；N 越

大，系统阻尼越小，超调量越大。如果只考虑系统的

动态性能，就尽量选取较大的N值，但是N取值越大，

计算量就越大。

图5 控制器结构
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然后，再选择 1个确定的N值，研究不同 λ值对控

制性能的影响。为了减少计算量，设定 N=1，改变 λ

值，得到不同 λ值下的仿真结果，如图 7所示。从图中

可见，在相同条件下，λ值越小，系统阻尼越小，响应

越快，超调量越大；λ值越大，系统阻尼越大，响应越

慢。如果在不考虑 N值对控制性能的影响和在可接

受超调量范围内的条件下，λ取值越小越好。

根据上文仿真分析可见一个不能忽略的事实，

即：减小 λ值和增大 N 值作为获得较好动态性能的 2
个手段，会使得控制量变化更加剧烈以及发生超调，

这会增大执行机构的压力，而且在实际过程中执行机

构肯定存在一个反应时间，导致其变化无法达到控制

器计算出的控制量变化的要求；同时，执行机构的作

动范围也存在极限。这些问题都约束着 λ和 N 的取

值。所以，在实际工程中，往往是对整个系统进行综

合评估后才能确定 λ和 N 值。考虑到本文主要做最

优控制器的仿真研究，所以暂时忽略考虑执行机构的

延时问题，并划定控制量的变化范围。最后，选取 λ=
0.08，N=7，将NPGMV控制器与 PID控制器的控制效

果进行对比，仿真结果如图8、9所示。

从图 8中可见，对于本文选取的发动机 3个参数

来看，在对系统动态性能的影响方面，PID控制相较

（b）低压相对转速输出响应

（c）涡轮前温度输出响应

图6 不同N值时的系统输出响应

（a）高压相对转速输出响应

（b）低压相对转速输出响应

（c）涡轮前温度输出响应

图7 不同λ值时的系统输出响应

（a）高压相对转速输出响应
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于NPGMV控制来说响应较快，但超调量也更大。一

般来说，如果控制策略使得被控系统的动态性能越

好，那么系统付出的控制代价也会越大。从图 9中可

见，相较于 PID控制，NPGMV控制的 3个控制变量变

化明显更加平缓，幅值更小，无疑缓解了执行机构的

作动压力。以本文所建立的数控燃油计量装置执行机

构为例，其计量活门和等压差活门的结构中都存在弹

簧，而显然高频率高幅值的作动会严重降低其动态性

能和弹性品质，甚至改变其弹性刚度或者弹簧预紧力，

导致执行机构不能供给航空发动机相应的燃油流量，

从而降低航空发动机性能，而当弹性刚度或者弹簧预

紧力改变超过某一极限时，会造成执行机构的硬故障，

而如果此时飞机处于飞行状态时，其后果不可估量。

综上，本文提出的基于非线性预测广义最小方

差控制，在仿真过程中没有出现系统不稳定现象，很

好地解决了控制器的稳定性问题，这主要得益于基于

系统 PID控制器参数的设计方法；同时，具有解决非

解析模块系统控制问题的能力，能在略微降低控制品

质的条件下减小控制变量的量级并且缓解了执行机

构的作动压力，延长了执行机构的使用寿命。

4 结束语

通过本文对非线性预测广义最小方差控制算法

在航空发动机机中的仿真来看，该控制律的设计具有

设计简单、调试方便的优点，且计算量小，考虑了时滞

问题等，可以满足航空发动机对控制器实时性的控制

要求，是一种有效的控制策略，具有良好的工业应用

前景。
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