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摘 要：模型预测控制因其能够较好地处理涡扇发动机约束问题且实现多变量控制而具有较大的应

用潜力。为了解决传统模型预测控制算法在实际应用中存在运算量大、实时性较差的问题，基于显式模

型预测设计了航空发动机多变量控制器。在控制结构上采用多速率双闭环系统，保证了控制精度；在计

算上通过多参数规划将在线优化问题转化为线性函数计算问题，大幅度减少了计算量；在发动机从开环

切闭环的过程提出一种增量式切换方法，实现无扰切换。数值仿真和硬件在环仿真结果表明，转速和压

比稳态误差分别不超过±0.25%和±1%，控制器在 25ms控制周期内能完成计算，满足嵌入式系统实时性

要求。
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Abstract：Model predictive control（MPC）has great application potential because it can deal with the con⁃
straints of turbofan engine and realize multivariable control. A multivariable controller for aero-engine based on
explicit model predictive control is proposed so as to solve the problems of large amount of calculation and poor re⁃
al-time performance of traditional model predictive control algorithm in practical application. The control accura⁃
cy can be guaranteed through the multi-rate double closed-loop system in the control structure. The calculation
amount has been dramatically reduced by transforming the online optimization problem into the linear function
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calculation problem with the multi-parametric programming method. In the process of engine switching from open
loop to closed loop，an incremental switching method is proposed to realize undisturbed switching. The results of
numerical simulation and hardware-in-loop simulation show that the steady-state errors of rotational speed and
pressure ratio are less than ±0.25% and ±1%，respectively and the controller can complete the calculation during
the 25ms control period，which meets the real-time requirements of embedded system.

Key words：Turbofan engine；Limit management；Explicit model predictive control；Bumpless switch；
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1 引 言

航空发动机是具有强非线性、多变量耦合特点

的复杂非线性系统，实际工作过程中还要考虑环境

中的噪声和执行机构幅值限制、速率限制等约束的

影响。传统航空发动机控制系统基于单变量控制器

实现对目标值的跟踪，并通过最大-最小（Max-Min）
选择逻辑实现约束管理。但这种约束管理方法并不

能保证受限控制器输出在所有情况下都不超限，在

过渡态和某些极端环境下依然可能出现部分物理量

超限，给航空发动机的安全运行带来隐患［1］。因此，

针 对 带 约 束 的 多 变 量 控 制 理 论 具 有 重 大 的 研 究

价值。

模型预测控制（MPC）将控制问题简化为二次规

划问题，通过反复在线滚动优化，求解带约束情况下

的最优控制律，可以很好地解决多变量控制和约束

管理问题，MPC在炼油化工等慢动态领域已经有大

量的应用。然而，一方面当研究问题规模较大以及

系统动态变化较快时，模型预测控制器在线计算量

和需要的存储空间比较大，限制了模型预测控制在

快速动态领域的应用；另一方面模型预测控制具有

反复在线计算的特点，这使得闭环预测控制系统属

于非线性系统，很难建立该系统的输入与输出的显

式表达式，从而无法分析该闭环系统的稳定性和鲁

棒性等。针对模型预测控制的不足，Bempoad等［2］于

2002年首次提出将多参数规划理论引入到线性时不

变对象的约束二次优化控制问题中，将系统的状态

区域进行凸划分，在离线计算阶段得到对应每个状

态分区上的状态反馈最优显式控制律，在线计算阶

段通过查表确定当前状态所在的分区，建立了显式

模型预测控制系统。国内外研究人员针对显式模型

预测在快速动态领域的应用开展了大量的研究，杜

建福［3］基于小型无人直升机，设计了 EMPC（显式预测

控制）的位置、姿态和速度控制器，并在 DSP（数字信

号处理器）上进行了全实物仿真验证。Cimini等［4］基

于无刷直流电机设计了 EMPC电压控制器，并在 DSP

上进行了全实物验证。张聚等［5］基于三自由度直升

机设计了 EMPC控制器，并在计算机上做了半实物仿

真。在航空发动机领域，杜宪等［6-8］针对航空发动机

的约束管理问题，设计了非线性模型预测控制器实

现对发动机输出量的约束管理，并与 Max-Min控制

逻辑进行了比较。王磊等［9］基于 RVM（关联向量机）

回归误差补偿进行了航空发动机分布式控制系统的

多步预测研究，但是他们都仅仅进行了数值仿真，未

实现硬件在回路验证。沈立锐［10］对于燃气轮机设计

了 MPC控制器，并分析了 MPC进行硬件在环测试的

困难，没能实现硬件在环仿真。

本文针对航空发动机非线性模型，基于显式模

型预测理论设计了航空发动机多变量控制器，在计

算上将传统模型预测控制的在线优化问题转化为线

性的读取映射和函数计算问题，大大地减少了计算

量。基于 MPC55xx处理器进行硬件在环试验，满足

嵌入式系统的实时性，同时验证了显式模型预测控

制器的约束管理能力和优异的鲁棒性。

2 航空发动机状态变量模型

以小涵道比军用涡扇发动机为例进行设计，在

飞行条件一定情况下，设航空发动机的离散化非线

性模型为［11-12］

x k + 1 = f ( x k ,u k )
y k = g ( x k ,u k ) （1）

式中 x ∈ Rn，u ∈ Rm，y ∈ R p 分别为状态向量、控

制向量和输出向量，其中状态向量通常是高低压转

子转速、压力参数等，控制量可为主燃油流量、尾喷

管面积、风扇和压气机导叶角度等，输出量可以是转

速、压力、温度等可测参数以及推力、喘振裕度等不

可测的性能输出参数。

当发动机工作在某工况附近时，在平衡点 ( x0，u0，y0 )
处，对式（1）进行线性化，即泰勒展开并忽略高阶项，

可得其离散小偏差状态变量模型为

∆x k + 1 = A∆x k + B∆u k
∆y k = C∆x k + D∆u k （2）
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式 中 ∆x k = x k - x0，∆u k = u k - u0，∆y k = y k - y0；

A ∈ Rn × n，B ∈ Rn × m，C ∈ R p × n，D ∈ R p × m 为待定系统

矩阵。

由于各变量之间相差多个数量级，为了数值计

算的稳定性，需要对该状态变量模型进行归一化处

理。引入对角元素分别为向量 x0，u0，y0 的归一化对

角方阵 N x，N u，N y，将式（2）变换为

∆x̄ k + 1 = Ā∆x̄ k + B̄∆ū k
∆ȳ k = C̄∆x̄ k + D̄∆ū k （3）

式 中 ∆x̄ k = N -1
x ∆x k，∆ȳ k = N -1

y ∆y k，∆ū k = N -1
u ∆u k；

Ā = N -1
x AN x，B̄ = N -1

x BN u，C̄ = N -1
y CN x，D̄ = N -1

y DN u

为归一化系统矩阵。

对发动机的各控制量分别作小阶跃扰动而保持

其他控制变量不变，即

u ik = u0 + N u∆ū ik （4）
式中 i = 1，2，⋯，m；∆ū ik = [0⋯

i - 1
ϵi0⋯0

m - i
]，ϵi为第 i

个控制变量的扰动幅度，该值的大小和发动机在当

前平衡点的非线性程度有关。

在式（4）所表示的控制变量作用下，发动机将经

历 m个不同的过渡过程，其非线性动态响应序列分别

为 y 1k，y
2
k，⋯，y mk ，由 此 可 以 推 出 ∆ȳ ik = N -1

y ∆y ik =
N -1

y ( y ik - y0 )。由于发动机状态变量属于非线性动态

响应序列中的一部分，即 x ⊂ y，假设输出量中前 n个

变量与状态变量一一对应，即 ∆x̄ ik = ∆ȳ ik (1：n )。因此，

∆x̄ ik，∆ȳ ik，∆ū ik数据序列都是已知的，再根据拟合法思

想，由式（4）可得

( Â̄ B̂̄

Ĉ̄ D̂̄ ) = argminĀ,B̄,C̄,D̄
∑i = 1

m ∑k = 1
G







 





( )∆x̄ ik + 1

∆ȳ ik - ( )Ā B̄
C̄ D̄ ( )∆x̄ ik

∆ū ik
2

（5）
式中 G为采样点个数。

求解式（5）所示最小二乘问题，反归一化即可得

到系统矩阵为

A = N x Â̄N
-1
x , B = N x B̂̄N

-1
u ,C = N y Ĉ̄N

-1
x , D = N y D̂̄N

-1
u

3 多变量控制器

3.1 航空发动机控制方案

针对小涵道比军用涡扇发动机，由文献［13］可

知，在规定的工作状态下，高压转子转速 NH为常数的

调节方案能保持发动机的机械载荷、热负荷状态近

似不变，并保证推力一定；涡轮落压比 π T作为发动机

工作过程参数，与发动机推力和耗油率直接相关，有

利于提高控制精度和降低控制装置成本。因此，本

文 采 用 如 下 多 变 量 控 制 计 划 ：W f → NH = const，
A8 → π T = const，根据控制计划需求，本文设计的多

变量控制系统如图 1所示。

航空发动机的参考指令为外部输入的油门杆角

度值（PLA），当 PLA小于闭环切换的阈值时，航空发

动机由开环控制计划控制，发动机开环起动到慢车

状态；当 PLA达到闭环切换阈值时，发动机由开环控

制无扰切换为闭环控制，航空发动机由 EMPC控制器

控制；执行机构小闭环控制器由于存在幅值饱和问

题，采用积分分离型 PI控制器［14］，主要包括主燃油流

量 W f、尾喷口喉道面积 A8、风扇导叶角度 A1和压气机

导叶角度 A2的控制环节；发动机模型接受执行机构

计算得到的燃油 W f和 A8，反馈高压转子转速和压气

机压力到闭环控制器中；执行机构内环控制器和执

行机构模型执行周期 5ms，显式模型预测控制外环控

制器和发动机模型执行周期 25ms，实现多速率双闭

环控制。

3.2 无扰切换控制

本文提出的多变量控制器在起动阶段采用开环

控制，慢车状态和中间状态为主燃油-转速和尾喷管

面积-压比闭环多变量控制，因此需要解决开环到闭

环的切换问题。对开环和闭环组合控制器，一种方

案是在起动过程中让两个控制器同时运行，这样闭

环控制器会认为起动过程中的转速和压比稳态误差

由闭环引起，控制器会持续增加燃油和尾喷管面积

输出，导致执行机构饱和，切换瞬间控制值输出变化

Fig. 1 Close-loop engine system designed by EMPC method
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较大，容易引起发动机超温、超转和喘振等。另一种

方案是起动完成后再触发闭环控制器运行，由于闭

环控制器在切换瞬间输出初始值为 0，而刚切换时发

动机实际上处于稳态运行阶段，偏差较小，导致切换

时刻闭环控制器计算输出值在一段时间内都比较

小，很可能切换失败。

针对上述问题，本文提出一种增量式闭环控制

器无扰切换方案，如图 1中 Bumpless switch环节所

示，将闭环控制器的参考信号 [ NHr，π Tr ]与发动机模

型端反馈的信号 [ NH，π T ]均减去切换点的模型输出

值 [ NHs，π Ts ]，当 NH≤切换阈值 N 0时，系统采用开环控

制，当 NH>N 0时，系统采用闭环控制。转速切换值 N 0
由发动机主机研究所给定，该转速切换值表示的是

发动机从停车状态到达慢车平衡状态对应的转速，

即发动机的自持转速，此时航空发动机已经起动完

成，即将进入慢车状态。将开环控制器输出和闭环

控制器输出同时进行微分，不妨分别将微分后的信

号记为信号 A和信号 B，切换完成后的信号记为信号

C，设切换时信号 C的值为 C*，达到切换条件时发动机

控制器由开环切到闭环，在切换点初值 C*的基础上

对信号 C积分，得到发动机控制器输出信号。该切换

方法不会受切换阈值和切换信号的影响，最终控制

器的输出在切换点的数据不会产生跳变，实现无扰

切换。

3.3 硬件在环仿真系统

硬件在环仿真试验［15］是航空发动机的 FADEC
（全权限数字式发动机控制）系统开发试验流程中必

不可少的一部分，通过试验可以对控制律（发动机稳

态、加减速控制算法以及加减速计划的控制效果）和

故障诊断等算法进行高效、全面的验证，并为后续的

半物理试验［16］做准备。HIL（硬件在环路）仿真平台

是 FADEC系统设计体系中的关键环节之一，能够提

高 FADEC系统开发效率及其可靠性，并有效降低研

发风险。

本文验证用的硬件在环仿真系统结构如图 2所
示，系统由 EEC控制器、负载模拟装置、执行机构模

型仿真机、发动机模型仿真机、主控计算机组成。经

过数值仿真验证设计好的显式模型预测控制器通过

Simulink［17］生 成 代 码 在 MPC55xx 处 理 器 中 执 行 ，

MPC55xx处理器的实时操作系统中创建了 25ms中
断函数和 5ms中断函数，在这两个函数中分别调用

发动机控制器和执行机构控制器子程序；负载模拟

装置对来自测控计算机的信号进行调理，产生满足

控制器要求的 LVDT/RVDT信号，同时模拟高速电磁

阀的负载特性，并与 EEC控制器构成满足要求的负

载回路；执行机构和发动机模型仿真机装载 RTX嵌

入式实时操作系统，实时运行数学模型，保证闭环控

制系统的实时性；主控计算机实现各部分任务调度，

可在主控计算机中设定油门杆角度 PLA、高度 H、马

赫数 Ma等指令，模拟航空发动机的环境参数。同

时，主控计算机接收并存储来自于各仿真机的仿真

数据。

3.4 显式模型预测控制

考虑线性时不变系统［2，18-24］：

x ( )t + 1 = Ax ( )t + Bu ( t )
y ( )t = Cx ( t ) （6）

满足状态和控制输入的约束条件：

Ex ( t) + Lu ( t) ≤ M ( t > 0 ) （7）
式（6）中 x ( t ) ∈ Rn为系统 n维状态变量；u ( t ) ∈ Rm

为 m维操作变量；y ( t ) ∈ R p为 p维操作输出；E，L和M

分别是控制输入、状态和输出的约束，由实际问题确

Fig. 2 Hardware in-the-loop simulation structure
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定其取值。

定义二次性能目标函数：

J (UN ,x ( 0) ) =||PxN ||2 +∑k = 0
N - 1 (||Qx k||2 + ||Ru k||2 )（8）

考虑约束线性时不变离散系统的有限时间最优

控制问题：

J *( x ( 0) ) = min
UN

J (UN, x ( 0 ) )
s.t. Ex k + Lu k ≤ M ( k = 0, ⋯, N - 1)
x k + 1 = Ax k + Bu k ( k ≥ 0 )
x0 = x ( )0
xN ∈ χf

（9）

式 中 N 表 示 有 限 控 制 时 域 的 长 度 ，且 UN =
[ u'0，⋯，u'N - 1 ] '表示决策向量。

xN ∈ χf为终端状态约束条件，保证了闭环系统的

稳定性和可行性，χf ⊆ Rn 为系统状态的终端约束边

界，通常为多面体区域。矩阵 P≥0，Q≥0，R≥0为对称

矩阵，文献［2，20-23］说明矩阵 P和增益 K通过在假

定 k≥N约束不起作用时由代数黎卡提方程求得，在此

直接引用结果：

K = -(R + B'PB )-1B'PA
P = ( A + BK ) 'P ( A + BK ) + K'RK + Q

由式（6）可得式（10），式中 k = 1，⋯，N。式（10）
表明任意时刻的状态 x k均可通过初始状态 x0和控制

向量 u0，…，u k - 1的线性组合来表示。

x k = Ak x0 +∑j = 0
k - 1 Aj Bu k - 1 - j （10）

联合式（8），（9），（10）可得

J *( x ( 0) ) = min
UN
( 12 U 'NHUN +

x'( 0) FUN ) + 12 x'( )0 Yx ( )0
s.t. TUN ≤ W + Ex ( 0 )

（11）

式中 H，，F，，T，，W，，Y是中间计算的矩阵。

定义：

Z = UN + H -1F'x ( 0 ) （12）
式（11）可简化为

J *Z ( x ( 0 ) ) = min
Z

1
2 Z'HZ

s.t. TZ ≤ W + S∙x ( 0 )
（13）

式中 S = E + TH -1F'。

对式（1）或式（13）的优化问题，其最优决策向量

U *
N ( x ( 0) ) 由 x ( 0) 决 定 ，即 向 量 U *

N ( x ( 0) ) 会 随 着

x ( 0)的值改变而随之改变。在模型预测控制中，在

x ( 0)的值发生改变时，一般需要重新求解式（13），得

到当前时刻的最优决策向量。这使得模型预测控制

的应用范围局限于问题规模较小或者被控对象动态

变化较慢的情况。

文献［2］将问题式（13）看作多参数二次规划问

题，并提出了一种求解多参数二次规划问题的方法，

这里直接引用文献的主要结论：

结论（1）：考虑多参数二次规划问题式（13），且

H > 0，则可行域 χ0是凸的多面体域，χ0 ⊆ Rn为满足式

（9）中约束条件的所有 x ( 0 )的集合。最优解 Z *
N ( x ( 0 ) )

是 x ( 0 )的分段线性连续函数，由式（12）可得：

U *
N( x ( 0) ) = Z *

N( x ( 0) ) - H -1F'x ( 0 )
因 此 U *

N( x ( 0) ) 也 是 x ( 0 ) 的 分 段 线 性 连 续 函

数，即

U *
N( x ( 0) ) = F i

0 x ( 0) + G i
0

s.t. x ( )0 ∈ CRi
0

CRi
0 = { x ∈ Rn|H i

0 x ≤ K i
0 }

⋃ iCRi
0 = χ0 ,CRi

0 ⋂ CRj
0 = Φ

( i ≠ j,i = 1,⋯,N r
0 )

（14）

式中 F i
0和 G i

0为对应系数，N r
0是系统状态分区的

个数，CRi
0为多面体集。

结论（2）：考虑多参数二次规划问题式（13），且

H > 0，则 J *Z ( x ( 0 ) )是 x ( 0 )的分段二次连续函数，由

式（1）和式（13）可得：

J *( x ( 0) ) = 12 x' ( 0 ) (Y - FH -1F') x ( 0 )+J *Z( x ( 0) )
因 此 J *( x ( 0) ) 也 是 x ( 0 ) 的 分 段 二 次 连 续 函

数，即

J *( x ( 0) ) = x'( 0) Q i
0 x ( 0) + L i

0 x ( 0) + C i
0

x ( )0 ∈ CRi
0

（15）
式中 Q i

0，L
i
0和C i

0为对应系数。

根据模型预测控制算法的滑动时域控制策略，

每一时刻实际作用到被控对象上的控制信号为优化

问题（11）的最优决策向量 U *
N ( x ( 0) )中的 u*0，根据结

论（1），u*0也为 x0的分段线性连续函数：

u*0 = f i0 x ( 0) + g i
0

x ( 0) ∈ CRi
0 , i = 1,⋯,N r

0
（16）

因而模型预测控制系统每一时刻作用到系统的

控制信号为分段线性状态反馈信号，由于系统为时

不变的，因而

f i0 = f it = f i , g i
0 = g i

t = g i
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N i
0 = N i

t = N i ,CRi
0 = CRi

t = CRi ( t ≥ 0 )
因而，闭环预测控制系统可以转化为如下形式：

x ( )t + 1 = ( )A + Bf i x ( )t + Bg i

y ( )t = Cx ( t ) （17）

当 x ( t) ∈ CRi，⋃ i CRi
0 = χ0 ( i = 1，⋯，N r )，t ≥ 0

时，式（17）表示闭环预测控制系统 PWA模型的状态

空间形式。

当系统方程为

x ( )t + 1 = Ax ( )t + Bu ( t )
y ( )t = Cx ( )t + Du ( t )

对应闭环预测控制系统的 PWA模型为

x ( )t + 1 = ( )A + Bf i x ( )t + Bgi

y ( )t = ( )C + Df i x ( )t + Dg i

显式模型预测控制算法包括离线计算和在线计

算部分，离线计算应用多参数规划方法对系统的状态

区域进行凸划分，并得到每个状态区上的状态反馈最

优控制律，在线计算时只需确定当前时刻系统状态所

处的分区并线性计算得到当前时刻的最优控制量。

4 数值仿真与硬件在环仿真

4.1 航空发动机预测模型

显式模型预测控制基于预测模型进行控制，因

此需要获取航空发动机的状态空间模型。针对小涵

道比军用涡扇发动机，取 u = [W f，A8 ]T，x = [ N L，NH ]T，
y = [ NH，π T ]T，其中 W f，A8，NL，NH，π T 分别为主燃油

流量、尾喷口面积、风扇转速、压气机转速、涡轮落

压比。

根据本文的线性拟合法在稳态点建立航空发动

机的状态变量模型，其中扰动幅度 ϵ1 = ϵ2 = 5%，优化

算法 Trust-region-reflective，采样周期 25ms，初值为 0，
主要调用 Matlab自带的 Lsqcurvefit函数。在地面慢

车工作状态，即高度 H=0km、马赫数 Ma=0、压气机转

速 NH = 86NH，design时，求解得到如下归一化系统矩阵：

Â̄ = é
ë
êêêê ù

û
úúúú0.8245 0.1085

-0.0062 0.9550
B̂̄ = é

ë
êêêê ù

û
úúúú0.0195 0.0150

-0.0101 0.0014
Ĉ̄ = é

ë
êêêê ù

û
úúúú0 1

7.5899 -7.2201
D̂̄ = é

ë
êêêê ù

û
úúúú0 0

0 0

为了验证辨识得到的发动机非线性模型效果，

在地面慢车工作状态，分别在不同时刻给定燃油 W f
和 A8的阶跃输入，将线性模型和非线性模型的转速

响应、压比响应进行对比，效果如图 3和图 4所示。

高压转子转速平均拟合精度为 99.98%，曲线拟合程

度很高，涡轮落压比平均拟合精度为 98.84%，曲线拟

合程度略低，这是因为压比等于涡轮出口与进口压

力之比，使压比输出表现出较强的非线性。综合来

看，辨识模型可以用来作为显式模型预测控制器的

预测模型。

4.2 无扰切换

根据 3.2节介绍的无扰切换控制算法，设计无扰

切换控制器并进行数值仿真，如图 5所示为不同切换

方法对应转速的曲线，虚线为直接切换，实线为无扰

切换。由仿真结果可知，无扰切换控制器能够保证

Fig. 3 Response curve of nonlinear and linear identification

model for Wf step

Fig. 4 Response curve of nonlinear and linear identification

model for A8 step
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控制器连续无扰动的切换，而直接切换产生了很大

的波动，无扰切换控制算法的控制效果非常好。

4.3 EMPC离线计算

针对本文的多变量控制系统，采样周期为 25ms，
实 际 主 燃 油 和 尾 喷 管 喉 道 面 积 执 行 机 构 范 围 为

[ 0，0.42 ]T ≤ u ≤ [1 1 ]T，这 里 设 置 执 行 机 构 约 束 为

[ 0，0.47 ]T ≤ u1 ≤ [ 0.85 0.85 ]T，以验证 EMPC的约束性

能 ，高 压 转 子 转 速 和 压 比 的 约 束 为 [ 0，0 ]T ≤ x ≤
[1.05 1.05 ]T，状态约束 0 ≤ x ≤ 1.05，预测时域为 3，控
制时域为 1，离线求解得到 145个分区和每个分区对

应的 H i，K i，F i，G i，由于一张图片无法完整显示 145个

分区，给出如图 6所示的二维分区示意图，简单说明

分区情况，图中每个分区的边界由 H i x ≤ K i定义。由

图 6可知，在每个周期采集到或观测到状态量 x1和 x2

以后，由 H i x ≤ K i可算出当前状态所在的分区，然后

由分区计算当前控制量。

4.4 数值仿真

本 文 选 择 H=0km，Ma=0 和 H=10km，Ma=1.5 两

个包线点，仿真结果如图 7，8所示，图中实线为目标

值，虚线为发动机模型被控输出值，表 1是 NHr 和 π Tr

Fig. 7 Response curve when H=0km, Ma=0

Fig. 5 Response curve of direct switch and bumpless switch

Fig. 6 2-D plot of explicit MPC polyhedral partition
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的归一化值，参量下标 r代表参考值，对应数值仿真

和硬件在环中的给定值。由图可知，航空发动机可

实现从起动到慢车、中间等状态的稳态和过渡态控

制，同时满足执行机构和输出约束。高压转子转速

超调不超过±0.25%，稳态误差不超过±0.1%，落压比

稳态控制精度不超过±0.1%。在图 7，8的（c）和（d）
中，转速和压比在起动阶段出现执行机构饱和现象，

这是因为高度马赫数发生变化时，发动机模型非线

性变强，但是整体上 EMPC表现了优异的鲁棒性。

说明本文设计的显式模型预测控制器在航空发动机

上的应用效果很好，达到预期目标。

4.5 硬件在环仿真

实际环境中存在的延时、噪声等干扰会对航空

发动机控制系统产生较大的影响，硬件在环仿真是

验证控制系统鲁棒性的重要环节。首先完成 EMPC
控制器的数值仿真，利用 RTW的自动代码生成技术，

生成嵌入式处理器可用的 C/C++代码，并导入到嵌入

式处理器 Codewarrior工程中，经过编译得到 60kB的

二进制 Bin文件，小于 MPC55xx处理器 512kB的内存

限制。

按照图 2所示的架构搭建硬件在环仿真系统，在

H=0km，Ma=0状态点进行试验，由于仿真系统噪声容

易导致控制系统触碰执行机构饱和限制，将执行机

构约束设置为 [ 0，0.42 ]T ≤ u ≤ [ 0.85 0.85 ]T，经过反复

调试得到如图 9所示的仿真曲线。可以看出，航空发

动机在满足执行机构约束情况下，很好地完成了稳

态和过渡态控制，转速稳态误差不超过±0.25%，压比

稳态误差不超过±1%，EMPC程序内存不超过 60kB，
控制器在 25ms控制周期内能完成计算，显式预测控

制器满足嵌入式系统实时性要求。

Table 1 PLA and main target value

PLA/（°）
0
25
35
40
45
50
55
60
65

NHr

0
0.8244
0.8900
0.9209
0.9413
0.9669
0.98649
0.9998
1.0000

π Tr

0
0.43
0.64
0.71
0.79
0.86
0.93
1.00
1.00

Fig. 8 Response curve when H=10km, Ma=1.5
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5 结 论

本文针对涡扇发动机，采用一种基于多参数规

划的显式模型预测控制设计策略，通过数值仿真和

硬件在环仿真，得到如下结论：

（1）设计的多变量控制器在较好的完成起动、无

扰切换和稳态、过渡态控制过程基础上，还具备优良

的输入输出限制管理能力，EMPC通过离线计算控制

器分区和线性控制律，大幅节省了计算量，数值仿真

的转速稳态误差不超过±0.25%，压比稳态误差不超

过±1%。

（2）设计的发动机控制算法通过 Simulink的自动

生成嵌入式 C代码并下载到MPC55xx控制器中，控制

器程序满足处理器内存要求和硬件在环仿真实时性

要求，解决了传统模型预测控制无法运用到实时性

要求较高的场合的问题。
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