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基于需用功率预测的直升机/发动机综合控制方法
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摘要：为了提高涡轴发动机在直升机飞行状态突变时的响应速度，提出一种基于需用功率预测的直升机/发动机综合控制方

法。通过逐步回归分析法对直升机需用功率影响最大的 5个变量进行选取，并以这 5个变量为输入量，根据多元拟合方法建立直

升机需用功率预测模型，基于所建立的预测模型，采用预测需用功率信号在发动机控制回路的燃气涡轮转速指令位置进行前馈线

性补偿，设计了直升机/发动机综合控制方法。经过UH-60A综合仿真平台验证，结果表明：所提出的综合控制方法相比于传统串

级PID控制方法，可以有效减少动力涡轮转速超调量或下垂量 60%以上；相比加入总距前馈的控制方法，可以减小动力涡轮转速

超调量或下垂量20%以上；可以有效加快发动机响应速度，缩短发动机响应时间1 s以上，极大提高了发动机的稳定性及鲁棒性。
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Helicopter / Engine Integrated Control Method Based on Required Power Prediction
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Abstract：In order to improve the response speed of turboshaft engine when the helicopter flight state changes suddenly，a helicopter/
engine integrated control method based on required power prediction was proposed. The stepwise regression analysis method was used to se⁃
lect the five variables that have the greatest impact on the helicopter power demand，based on multivariate fitting method，these five vari⁃
ables were used as the input to establish the helicopter required power prediction model. Based on the prediction model，the predictive
power demand signal was used for feedforward linear compensation at the gas turbine speed command position in the engine control loop，
and the helicopter /engine integrated control method was designed. Verification results using the UH-60A integrated simulation platform
showed that compared with the traditional cascade PID control method，the proposed integrated control method can effectively reduce the
overshoot or droop of the power turbine speed by more than 60%，reduce the overshoot or droop of the power turbine speed by more than
20% compared with the control method of adding collective pitch feedforward; the engine response speed can be effectively accelerated，
the engine response time shorten more than 1 s，and the stability and robustness of the engine greatly improved.
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0 引言

直升机除了运输人员物资等[1]军事用途外，在地

震救援等民用领域也发挥着不可取代的作用。而直

升机性能的提高一直是设计研发的不懈追求，在直升

机/发动机硬件设备已经达到技术水平瓶颈的情况

下，要进一步提高其性能，只能依靠控制系统的设

计[2]。直升机各部件之间、直升机与发动机之间耦合

性很强，相互影响，关系复杂[3]。为了使控制方法设

计与实现更简便，直升机控制系统和发动机控制系统

常常是独立的。独立的控制系统需保留足够的安全

裕度防止连接时出现安全问题，极大的牺牲了发动机

的性能[4-6]。直升机的性能不仅取决于其本身，很大

程度上也受限于发动机性能[7]。

各国都对综合控制方法的设计进行了尝试，以提

高发动机的性能。Frederick等[8]设计了一种综合控制
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方法有效提高了发动机稳定性，根据横向周期变距指

令预测主旋翼扭矩的变化，从而在左右侧滚操纵期间

将发动机和主旋翼转速下垂和超调降至最低；Freder⁃
ick等[9]还根据飞行员偏航输入燃油补偿信号，降低突

然偏航机动期间发动机和旋翼转速下垂和超调的影

响。然而这 2种方法使用范围有限，只在一种飞行状

态下起作用。Paramour等[10]实施的“飞机/发动机综合

控制”计划能够加快发动机响应，且可根据直升机的

飞行状态调整发动机动力涡轮转速以保证发动机转

速平稳；Wang等[11]基于增量非线性动态逆的原理，提

出一种基于发动机所需扭矩与实际输出扭矩误差的

前馈控制方法，与常规的总距前馈和扭矩预测前馈控

制[12-13]相比，能有效地降低动力涡轮相对转速的超调

量约 14%。上述方法用于前馈的量都是对直升机功

率的近似表征，或者使用条件受限，不适合所有飞行

任务，都存在不足。

本文在UH-60A综合仿真平台的基础上，采用多

元拟合的逐步回归分析法获得了直升机需用功率的

预测模型，根据预测所得功率，综合考虑直升机大包

线多种飞行任务进行线性前馈补偿，形成了直升机/
发动机综合控制律。

1 直升机需用功率预测模型

根据气体动力学原理及直升机飞行原理[14-15]可

知，直升机的需用功率WHPP受多个输入量或状态量的

影响，包括前向速度 Vx、横向速度 Vy、垂向速度 Vz、高

度H、旋翼转速Ω、旋翼总距 θ0、尾桨总距 θT、横向周期

变距 θ1c、纵向周期变距 θ1s、俯仰角 θ、滚转角 ϕ、航向

角ψ等。在建立直升机需用功率预测模型时，为了简

化计算，只采取5个量作为直升机预测模型的输入。

由于影响直升机需用功率的变量很多，且直升机

的强耦合性使这些变量之间可能存在多重共线性，会

对预测模型回归系数的精度造成影响[16]，为了选取对

直升机需用功率影响最大的 5个量，采用逐步回归分

析法。

逐步回归分析法可以自动在给定的众多自变量

中选取对因变量影响最大的变量形成回归方程。从

1个变量开始，在前一个回归方程的基础上，逐步引

入对因变量作用最显著的自变量，剔除已引进自变量

中不显著的量。一次引入和剔除为逐步回归的一步，

每步都需要 F检验以保证新的引入仍是最优方程。

重复这一过程，直到没有显著的自变量可以引入或者

剔除，则回归模型建立完毕[17]。因此主要过程可以分

为引入变量和剔除变量2部分。

（1）变量引入依据。

假设方程中已含有 l个自变量，则此时的回归方

程为

ŷ = b0 + b1x1 + b2x2 + L bl xl （1）
记上述回归方程总的离差平方和为 TSS，回归平

方和为RSS（x1，x2，⋯，xl），剩余离差平方和ESS（x1，x2，

⋯，xl）。则有

TSS = RSS ( x1, x2,⋯, xl ) + ESS ( x1, x2,⋯, xl ) （2）
样本容量为 n，新自变量 xi（i=l+1，l+2，⋯，n）引

入后的回归方程为

ŷ = b0 + b1x1 + b2x2 + L bl xl + bi xi （3）
则总的离差平方和为

TSS = RSS ( x1, x2,⋯, xl, xi ) + ESS ( x1, x2,⋯, xl, xi )（4）
由于总的离差平方和不变，因此引入新的变量后

残差平方和ESS会减小，令

PSSi ( x1, x2,L, xl ) =
ESS ( x1, x2,L, xl ) - ESS ( x1, x2,L, xl, xi ) （5）

式中：PSSi（x1，x2，L，xl）称为 xi对因变量的方差的贡

献，也叫 xi的偏回归平方和。

将 PSSi（x1，x2，L，xl）与剩余平方和 ESS（x1，x2，L，

xl）比较，检验 xi影响是否显著，即

Fin - i = PSSi ( x1, x2,⋯, xl )
ESS ( x1, x2,⋯, xl, xi ) / ( n - l - 2 ) （6）

求取Fin-i中最大值

Fin - k = max1 < i < l Fin - i （7）
选取合适的引入变量 F检验临界值 Fin，并与 Fin-k

比较。若Fin-k>Fin，则引入相应的 xi，否则不引入变量。

（2）变量剔除依据。

假设已有 l个变量引入方程中，依次剔除1个自变

量xi（i=1，2，⋯，l）后，回归方程的总离差平方和为

TSS = RSS ( x1,⋯, xi - 1, xi + 1,L, xl ) +
ESS ( x1,⋯, xi - 1, xi + 1,L, xl ) （8）

则对应 xi的贡献为

PSSi ( x1, x2,L, xi - 1, xi + 1,L, xl ) =
ESS ( x1, x2,L, xl ) - ESS ( x1,L, xi - 1, xi + 1,L, xl ) （9）

计算

Fout - i = PSSi
( x1, x2,L, xi - 1, xi + 1,L, xl )

ESS ( x1, x2,L, xl ) / ( n - l - 1 ) （10）
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并求其最大值

Fout - k = max1 < i < l Fout - i （11）

选取合适的剔除变量 F 检验临界值 Fout，并与

Fout-k比较。若Fout-k<Fout，则剔除相应的 xi，否则不剔除

变量。在剔除相应的 xi后，需要对方程中剩下的变量

继续进行上述剔除显著性检验，直到没有可以剔除的

变量存在为止。

对直升机的相关可测参数进行逐步回归分析可

知，旋翼总距 θ0、旋翼转速Ω、前向速度 Vx、尾桨总距

θT、俯仰角 θ这 5个变量对直升机需求功率的影响最

为显著。因此，可结合上述 5个变量建立如式（12）所

示的直升机需求功率预测模型，利用当前时刻的 θ0、

Ω、Vx、θT、θ超前预测下一时刻的直升机需用功率。

y=f(x) （12）
式中：x=[θ0,Ω,Vx,θT,θ]；y=WHPP。

模型精度如图1所示。

从图中可见，除个别点外，

直升机需用功率模型预测

相对误差 eHPP 均在 7%以

内，满足工程实践需求。

2 直升机/发动机综合

控制方法设计

涡轴发动机控制系统

的主要目标是在保证动力涡轮转速恒定[18]的前提下，

最大限度地提高涡轴发动机的动态响应速度。涡轴

发动机通常采用串级控制结构，主要包括燃气涡轮转

速控制副回路与动力涡轮转速控制主回路。而本文

提出的基于直升机需用功率预测的直升机/发动机综

合控制方法在燃气涡轮转速指令的位置加入前馈控

制，采用所建立的需用功率预测模型进行线性前馈，综

合控制系统结构如图2所示。

根据如式（12）所示的直升机需求功率预测模型

可以得到下一时刻WHPP。

最简单易实现的方法是对WHPP进行线性前馈。

因为发动机燃油的变化通过控制主回路，根据燃气涡

轮转速的变化进行调节，二者是线性关系，燃气涡轮

转速的变化进一步受发动机输出功率影响，这二者也

是线性关系，而发动机输出功率由直升机需用功率决

定，应稍大于等于直升机需用功率，也就意味着发动

机燃油与直升机需用功率是线性关系。

在地面标况下，使燃

气涡轮转速从 65%变到

110%，当直升机达到稳态

时，燃油流量与直升机需

用功率的关系如图 3 所

示。图中WHPP%为以燃气

涡轮转速 100%时 WHPP的

值为基值归一化后数据。Ng%-Wfb 稳态工作线和

Ng%-WHPP%稳态工作线如图 4所示，WHPP%- Ng%稳态

工作线如图5所示。

从图3~5中可见，在整

个区间内，燃气涡轮转速

与燃油流量之间、燃气涡

轮转速与直升机需用功率

之间是分段线性关系，直

升机需用功率与燃油流量

也是线性关系。这种关系

适用于燃气涡轮转速变化的全范围，在整个飞行包线

内这种线性关系也成立，因此线性前馈最直接有效。

为了防止线性前馈时补偿过度，根据WHPP的变化

率对线性前馈信号的系数进行调整，使其在WHPP变化

剧烈的情况下，前馈补偿量不会过大或者过小。

线性前馈不用对前馈量进行其他改变，只相当于

量级的放缩，因此也不会改变所需功率的变化趋势。

在直升机/发动机综合控制中也常采用总距-油门杆

联动，就是利用总距可以反映功率这一特性。

但是总距补偿只对大的机动动作有效，不能反映

功率细微的变化。直接采用需用功率对燃油进行补

图1 直升机需用功率预测

模型相对误差

图2 综合控制系统结构

图3 WHPP%-Wfb 稳态工作线

（a）Ng%-Wfb 稳态工作线

图4 Ng%-Wfb稳态工作线和Ng%-WHPP%稳态工作线

图5 WHPP%-Ng%稳态工作线

（b）Ng%-WHPP%稳态工作线
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偿，可以更准确的使燃油快速达到期望。

3 直升机/发动机综合控制方法仿真验证

直升机/发动机综合仿真平台为UH-60A综合模

型[19]，其结构如图 6所示。在直升机/发动机综合仿真

平台上验证所设计的控制方法，并与加总距前馈的串

级 PID控制、常规串级 PID控制相比较，仿真结果如

图7所示。

飞行高度H=0.4 km保持不变，在 t=40 s时，前飞

速度从 20 m/s减小为 0，横向速度从 0增大到 10 m/s，
此飞行一直保持到仿真结束，3种对比案例选取的串

级PID参数一致。

由仿真结果可知，在低速段前飞减速，如图 7（a）

所示的动力涡轮相对转速高于设定值 100%，这是因

为此时直升机需用功率急剧增大。对于旋翼而言，转

速减小，其需求功率减小，由于涡轴发动机采用恒转

速控制方案，即其动力涡轮转速保持在 100%左右，

则发动机输出扭矩相应减小以减小其输出功率，从而

燃油流量迅速减少，涡轴发动机输出扭矩减小。加入

了需用功率前馈控制通过超前预测直升机需求功率，

对涡轴发动机进行扰动补偿，从而显著减小了涡轴发

动机的超调量。相比于串级PID控制方法，采用带总

距前馈控制的串级 PID方法预测需用功率前馈控制

可以使动力涡轮转速的超调量减小 70%左右，且响

应时间缩短了 2 s以上，相比于带总距前馈控制的串

级PID方法，可以减小48%。

在飞行高度H=0.5 km，直升机保持悬停状态，在 t=
40 s时，开始以 10 m/s的速度进行爬升，并保持此飞

行条件直到仿真结束，仿真结果如图8所示。

由结果可知，直升机在爬升时，旋翼总距增加，拉

力增大，旋翼转速增大，需要发动机输出更大的功率，

因此发动机所需的燃油也会突然增大，但是由于发动

机响应的不够及时，会使发动机动力涡轮转速下垂，

引入需用功率前馈后，有效减少了发动机动力涡轮转

速的下垂量，相比一般 PID控制减小了 65%左右，响

应时间缩短了1 s左右，相比总距前馈减小了29%。

在飞行高度 H=1.2 km、前飞速度 10 m/s的条件

下，当 t=180 s时，保持高度不变，前飞速度增大为 30
m/s，以此飞行条件飞行，到 t=240 s时，飞行条件变为

图6 直升机/发动机综合仿真平台

图7 在H=0.4km，需用功率减小时控制效果对比

（a）动力涡轮相对转速 （b）燃气涡轮相对转速

（c）燃油流量 （d）发动机输出扭矩

图8 最大爬升速度飞行时控制效果对比

（a）动力涡轮相对转速 （b）燃气涡轮相对转速

（c）燃油流量 （d）发动机输出扭矩
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H=1.6 km、前飞速度增大到 50 m/s，并保持至仿真结

束，仿真结果如图9所示。

从图中可见，当直升机高度保持不变，前飞速度

在低速段增大时，直升机的拉力在减小，所需发动机

提供的扭矩也减小，发动机供油也随之减少，此时旋

翼转速减小，而发动机的延迟响应导致了发动机动力

涡轮转速的超调，需用功率前馈使得响应加快，超调

减小 62%，总距前馈只减少 42%左右，相比总距前馈

改善了 20%超调量。当直升机的飞行高度增加，前

飞速度在高速段增大时，直升机的拉力明显增大，因

此发动机所需的燃油也会突然增加以输出足够大的

扭矩供给直升机，旋翼转速增大，发动机动力涡轮转

速下垂，需用功率前馈使其下垂量减小 62%，相比总

距前馈减小 25%左右，响应时间缩短了 3 s以上，证明

所设计的控制器具有优越的鲁棒性能。

4 结论

（1）采用多元拟合法中的逐步回归法建立直升机

需用功率预测模型，简单易实现，精度满足工程应用。

（2）直升机需用功率前馈控制方法相比于传统的

串级PID控制方法，动力涡轮转速的超调或下垂量减

小60%以上；相比常规总距前馈控制方法，减小20%以

上。可以有效加快发动机响应速度，缩短发动机响应

时间1 s以上，极大提高了发动机的稳定性及鲁棒性。
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