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摘 要：针对传统的裕度评估标准难以直观地体现飞机端干扰量对发动机的控制耦合性问题，在飞发一体化架构下开展了

航空发动机控制裕度及相应的评估准则研究。基于一种可以在有限频域内采用几何图解法进行控制性能改进的控制理论

“几何设计法”，本文提出一种新的发动机控制裕度定义方法及评估准则，包括构造满足需求控制裕度的控制器求解方法、评

估对比不同控制器的控制裕度和评估固定结构控制器的控制裕度。以某型宽速域组合动力（TBCC）航空发动机作为研究对

象，在亚声速巡航典型工况下，基于几何设计理论所设计的控制器，控制性能可以达到控制裕度理论极限的99.61%。部件

级模型仿真结果表明，相比于传统比例积分（PI）控制器，基于几何设计理论所设计的控制器的推力控制裕度和综合控制裕

度分别提升了7.3%和5.9%，验证了所定义的控制裕度及其评估准则在解决飞发一体控制耦合性问题的有效性。
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随着现代战机对机动性能要求的大幅度提高, 飞机子

系统和发动机子系统之间的耦合显著增强，在不同飞行工

况下，飞机通过高度H、马赫数Ma和迎角 α来影响推进系

统的工作状态，而推进系统则通过发动机矢量喷管来影响

飞机的飞行姿态。这在客观上给飞机和发动机提出了一体

化控制的要求[1]。鉴于单个控制回路所受的耦合影响，可

认为是对该回路或强或弱的干扰, 因此，识别飞机对发动机

控制回路的干扰特性，并采取适当的控制策略提高航空发

动机控制子系统的抗扰性和鲁棒性，就是从另外一个角度

消除飞机和发动机子系统间的耦合，该方法突出的优点是

设计对象阶次低 , 且其物理概念明晰，易于为工程界所

接受。

传统的裕度评估标准通常为幅值裕度和相角裕度，这

类频域指标很难直观体现出飞机端干扰量（本文主要研究

迎角）对发动机的耦合性以及指导设计符合抗扰需求的控

制器。理想的控制裕度定义不仅需要能定量表征飞机迎角

对于发动机性能量的影响情况，而且需要具备可以根据需

求的控制裕度来设计相对应的控制器的能力，其应具有如

下特征：（1）可以在任何特定频率及有限频带下，定量地表

征飞机耦合量作用下，航空发动机的控制裕度性能指标；

（2）可以在不增加控制系统所需反馈信号传感器数目的情

况下，对航空发动机不同输出性能进行全局控制裕度的定

量优化；（3）可以直观地在控制器设计阶段，基于理论进行

面向全局控制裕度的控制器设计。

在这种飞发一体化架构下，形成一种满足以上需求控

制特征的发动机通用抗扰控制方法，是有效提升控制系统
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控制品质的核心问题。传统的抗扰控制方法主要分为被动

抗扰控制和主动抗扰控制。针对频域整形的被动抗扰控制

以Zames等[2]提出的H∞控制理论为主，对于有界干扰笼统

地定义范数有界来解决抗扰问题，但会牺牲在有限频带下

的控制性能。基于混合灵敏度的H2/H∞控制理论[3-4]虽然引

入了频率加权函数，在窄带宽频率下定义了最小方差类型

的平方误差作为优化性能指标，但同样无法直接在指定有

限频率带进行控制性能指标定义，导致所设计的抗扰控制

器仍具有较大保守性。主动抗扰控制理论主要包括基于干

扰观测器的控制（DOBC）[5]和自抗扰控制（ADRC）[6-8]，这类

主动抗扰控制理论虽然能通过状态观测器（ESO）来实时估

计干扰特性在反馈回路中进行干扰补偿，但无法直观定义

有限频域内控制性能指标，且存在缺少通用的控制器参数

调节规范等问题。

考虑到上述传统抗扰控制方法对于定义出一种通用的

控制裕度数学表达式具有一定的局限性，针对所提出的需

求控制特征，本文提出一种可以在任何离散频率或频带上

进行性能改进的通用方法，即几何设计法。该方法已在振

动控制[9-11]以及能量收集领域[11-13]取得了初步应用，同时也

能为飞发一体化架构下发动机控制裕度定义及控制器设计

提供一种新的思路方法和方向。对于需求特征（1），几何设

计法聚焦于干扰来源的频率特性，可在特定频率或有限频

域内，建立控制性能与干扰量频率特性的定量关系；对于需

求特征（2），几何设计法可基于有限反馈量，将不同输出量

定义的性能指标通过坐标变换转化为复平面上的若干个性

能圆，因而可以在特定频率或有限频域下定量分析各个性

能量之间的可折中性；对于需求特征（3），几何设计法采用

图解法的形式来解决有限频域抗扰控制器最佳分布的求取

问题，将复杂的含参数学代数问题，直观地转化为求解复平

面上若干圆的交集问题。

为了进一步探究在飞发一体化架构下，基于几何设计

法定义的控制裕度及评估准则来解决飞发一体控制耦合性

问题的有效性。本文以某型宽速域组合动力（TBCC）航空

发动机作为研究对象，将飞机迎角作为TBCC双闭环控制

回路的干扰量，基于几何设计法控制理论，定义了组合动力

推进系统性能量的控制裕度，提出了基于需求控制裕度进

行控制器设计的一系列评估准则，包括构造满足需求控制

裕度的控制器求解方法、评估对比不同控制器的控制裕度

和评估固定结构控制器的控制裕度。最后在亚声速巡航典

型工况下，从理论分析和部件级模型仿真两个方面对上述

提出的控制裕度及其评估准则进行了仿真验证。

1 基于几何设计法的控制裕度定义
本节基于几何设计法，定义出控制裕度的通用数学表

达式，为后文在飞发一体化架构下，基于需求控制裕度开展

航空发动机控制器设计打下理论基础。

首先根据标准反馈控制结构（见图1），u表示控制量，w

表示外部干扰输入信号，可定义 wi( jω) =Cid ( jω)，i =1, 

2, … , n。其中 ω表示频率，Ci 是相对于单位干扰信号

d ( jω)的复数增益；z为输出性能变量但不能用于反馈；y为

输出反馈信号；控制器K的设计目标是仅使用u=Ky 反馈来

控制整个结构系统。广义被控对象P的传递函数矩阵G的

表达式可表示如下
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（1）

d到y和 zi的闭环传递函数Tyd_c、Tzid_c可分别表示为
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不采用反馈控制时，d 到 y 和 zi 的开环传递函数

Tyd_o、Tzid_o为
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（3）

为方便后续描述，定义灵敏度函数S、反馈灵敏度函数

α及扰动灵敏度函数βi
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S = ( )1 -G00 K
-1

α = S - 1
β i = α/Gi

（4）
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图1　标准反馈控制结构

Fig.1　Standard feedback control structure
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式中，Gi =
G00∑

k = 1

n

GikCk

Gi0∑
k = 1

n

G0kCk

。

为定量表征控制器K作用后的系统性能，定义输出量

的控制性能指标η为输出量闭环控制幅值和开环响应幅值

之比。由式（2）~式（4）可得
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式中，ηyd为反馈输出量的控制性能指标； ηzid
为其他输出量的

控制性能指标； δ0 δ i 分别为设定的需求控制性能指标。对

于所设计的控制器K，其性能指标一般分为如下两种情况：

（1） 0 < ηyd( jω) < 1且0 < ηzid( jω) < 1

此为最常见情况，表示当前频率下，控制器对被控量和

性能量均有一定抗扰抑制作用。假设ω = 5rad/s下，系统的

输出量中被控量和性能量均为一个，且 ηyd( jω) = 0.3、

ηzd( jω) = 0.5，这表示在控制器作用下，被控量的扰动降为

开环的30%，同时性能量的扰动降为开环的50%。

（2） 0 < ηyd( jω) < 1且ηzid( jω) ≥ 1

引入控制器形成闭环后，被控量的扰动量会在反馈控

制下降低，但其他性能量的扰动量可能会相较于开环增大。

假设ω = 5rad/s下，系统的输出量中被控量和性能量均为一

个，且 ηyd( jω) = 0.4、ηzd( jω) = 1.3，这表示控制器作用下，被

控量的扰动降为开环的 40%，同时性能量的扰动增大为开

环的130%。

根据上述分析，定义控制裕度的通用数学表达式如下，

被控量控制裕度 ξyd、性能量控制裕度 ξzid
和综合控制裕度 -

ξ

分别表示为
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式中，p为各输出量的抗扰权重。综合控制裕度-
ξ表示了对

被控量和性能量控制裕度的折中性，以便更好地根据控制

需求设计出满足综合控制裕度的控制器。

2 基于几何设计法的控制裕度评估准则
为了更直观评估不同控制器之间的性能指标差异，采

用几何设计法来定义控制裕度的评估准则，并根据需求性

能指标，设计出能满足所对应控制裕度的控制器。

2.1 满足需求控制裕度的控制器求解方法

由式（4）可得，β (jω)可用α (jω)表示，| β i( jω) + 1| ≤ δ i可

等价于

|α ( jω) +Gi( jω) | ≤ δ i|Gi( jω) | （7）

因此，式（5）中满足反馈输出量的需求控制性能指标δ0

的α(jω)所在区域可以在复平面表示为以（-1，0）为圆心、δ0

为半径的圆，记作α圆。将以（-1，0）为圆心、1为半径的圆

记作单位 α圆；满足其他输出量的需求控制性能指标 δ i 的

α(jω) 所在区域可以在复平面表示为以 (-Re (Gi (jω)),
-Im (Gi (jω)))为圆心、δ1|Gi (jω) |为半径的圆，记作 β圆。将

以-Gi (jω)为圆心、|Gi (jω) |为半径的圆记作单位 β圆。α圆

及β圆在复平面上的示意图如图2所示。

从图 2中可以看出，对于任何特定的 β圆，其和 α圆的

交集（阴影部分）表示同时满足式（7）性能指标的α(jω)所在

区域，即控制裕度的几何表达。因此控制问题的存在性和

最优/次优性以及控制综合问题便可通过图形法来解决，分

别阐述如下。

（1）存在性问题

当且仅当所有β圆和α圆具有共同交点时，存在受限控

制器u =Ky，使得控制性能指标ηyd及ηzid
同时减少。

（2）最优/次优性问题

若存在一组δoptδ i_opt，使得性能圆（α、β圆）相切，则位于

性能圆圆心连线OαOβi
所在直线上的相切点αopt所对应的控

制器为该频率下使得性能指标ηyd及ηzid
能获得最优综合控

制裕度的控制器，如图 3所示。最优综合控制裕度对应的

ηyd_opt及ηzid_opt的分布满足如下的几何约束关系

β�

α�

��α�

��β�

���α	K?


�1 0 Re

Im

图2　α圆及β圆在复平面上的几何表示

Fig.2　α-circle and β-circle in complex plane
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ηyd_opt + ηzid_opt|Gi | = |
| LOαOβi

|
| （8）

式中，Loαoβi

为性能圆圆心连线 OαOβi
的长度。由于可以对

δ0、δ i进行缩放，故存在y(jω)和 zi (jω)之间的性能折中。在

实际工程中，很难实现最优控制器，可以根据实际控制需求

设计次优控制器。根据命题（1），α、β圆交集区域的α(jω)均

可进行次优控制器的实现。如图 3所示，次优综合控制裕

度对应的ηyd及ηzid
的分布满足如下的几何约束关系

ηyd_opt + ηzid_opt|Gi | > |
| LOαOβi

|
| （9）

（3）控制综合问题

通过所设计 α(jω) 的复平面坐标来构造相应控制器

如下

K ( jω) = α ( jω)[ (1 + α ( jω) )G00 ]
-1

（10）

对于单个离散频率ω，都可以通过在复平面上选取合

适的α(jω)，通过式（10）得到控制器K在该单频率下作用于

反馈信号 y(jω)的幅值和相位移的复数，进而通过模拟实现

法[14]得到该控制器的传递函数。对于在关注频带[ω1ωN ]
内求解控制器K的问题，可以在关注频带取N个离散频率

点，分别构造对应的控制器Ki，i=1，…，N并实现，进而比较

不同控制器在关注频带上的频率特性，选择频率特性最优

的控制器传递函数作为关注频带内的控制器K。

2.2 不同控制器类型的控制裕度评估方法

通过在复平面几何图示的方式，直观地比较不同控制

器与采用 2.1 节方法所得最优/次优控制器控制性能的差

异。由式（10）可得，对于给定控制器K，可计算得到

α(jω)= (1 -G00 (jω)K(jω)) -1
- 1 （11）

在指定频率ω下，通过α(jω)可以在复平面上确定对应

点，由于不同控制器的对应点不同，可以直观地看出不同控

制器之间控制性能的优劣，如图 4 所示，Im 表示复数的虚

部，在复平面坐标系中对标平面坐标系的 y轴；Re表示复数

的实部，在复平面坐标系中对标平面坐标系的 x轴。α圆及

β圆相切对应一组极限控制性能 δ0_ min 和 δ i_ min，此时存在一

个最优控制器K0，可以使系统控制性能达到最优，但此时该

控制器的控制裕度为0，即表示工程上几乎不可能实现。分

析其他控制器 K1、K2 和 K3，控制器 K1 性能指标满足 ηyd ≤
δ0_ min 且 ηzid

≤ 1；控制器K2性能指标满足 ηyd ≤ 1且 ηzid
≤ 1；控

制器K2性能指标满足ηyd ≤ 1及ηzid
≤ δ i_ min。取极限性能指标

均为1，此时在相同抗扰权重下，各控制器的综合控制裕度

大小关系为

ξK0
> ξ

K1( )K3

> ξK2
。

2.3 同类型控制器不同控制参数的控制裕度评估方法

本节以PI控制器为例，通过几何设计法直观评估PI控

制器簇的控制裕度，为选择合适控制器提供参考。PI控制

器的结构可表示为

KPI (s)=KP +
KI

s
（12）

通过确定比例项系数KP和积分项系数KI的大致范围，

进而可以分析该范围内不同KP、KI取值在设计频率下的控

制裕度分布以及闭环稳定性，如图 5所示。红色点表示当

前PI控制器所对应的闭环控制回路不稳定，可以看出越靠

近圆心，PI控制器所对应的控制裕度越大。

3 TBCC 涡轮基发动机主燃油回路控制器
设计及仿真分析

本节以某型宽速域组合动力（TBCC）航空发动机作为

研究对象，基于第2节所提出的控制裕度评估准则，设计涡

轮发动机主燃油回路控制器。图6展示了飞机对TBCC推

β�

α�

��α�

��β�

Im

0�1 Re

K3

K2
K1 K0A

B

图4　不同控制器的控制裕度在复平面上的表示

Fig.4　Control margin of different controllers in complex plane
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图3　最优/次优控制器对应α (jω)在复平面上的表示

Fig.3　Optimal/suboptimal controller α (jω) in complex plane
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进系统的耦合影响，可以看出，飞机的飞行工作状态对

TBCC推进系统的耦合量一般包括高度H、马赫数Ma和迎

角α，其中高度、马赫数的变化主要影响发动机的工况，飞机

在超机动飞行时，发动机需要工作在大迎角的条件下，此时

进口畸变严重，传统的控制方式会使发动机风扇喘振裕度

大幅度减少，严重时甚至会产生喘振等不稳定工作现象[15]。

为保证航空发动机安全工作，不超温、不超转、不喘振，在设

计过程中不得不保留相对较大的设计裕度或安全系数，使

发动机的性能不能得到充分发挥。

在亚声速飞行段，TBCC发动机靠涡轮基发动机工作，

控制回路如图 7所示，具体包括涡轮基发动机的燃油流量

Wf、尾喷口面积A8的双闭环控制回路。当飞机飞行迎角 α

偏离正常值太多，会造成发动机产生的推力F波动，以及可

能造成喘振边界下移和低压压气机喘振裕度 SL降低，飞机

迎角变化的频率和大小不同往往会对发动机造成不同程度

的影响。因此，如何定量研究飞机迎角 α对发动机输出性

能量（如F、SL）的影响，定义控制裕度的评估准则并设定合

适的控制裕度，进而设计可以满足该控制裕度的控制器，是

本节需要解决的重点问题。

3.1 控制裕度评估性能量选取

从图7可以看出，飞机迎角可看作干扰量，对涡轮基发动

机的推力和低压压气机喘振裕度的闭环控制回路产生一定

的影响。其中在主燃油闭环控制回路中，控制量为燃油流量

Wf，被控量为推力F，性能量为低压压气机喘振裕度SL。在尾

喷口闭环控制回路中，控制量为尾喷口面积A8，被控量为低

压压气机喘振裕度SL，性能量为推力F。根据式（4）和式（5），

各回路控制裕度评估性能量定义主要有以下几个方面。

（1）主燃油控制回路

ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï

ξyd_F = ( )1 - ηF ´ 100%

ξzd_SL
= ( )1 - ηSL

´ 100%

ξ̄wf
= 0.8ξyd_F + 0.2ξzd_SL

（13）

（2） 尾喷口面积控制回路

ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï

ξyd_SL
= ( )1 - ηSL

´ 100%

ξzd_F = ( )1 - ηF ´ 100%

ξ̄A8
= 0.8ξyd_F + 0.2ξzd_SL

（14）

3.2 亚声速巡航工况下主燃油回路控制裕度仿真分析

本节在亚声速巡航工况下，根据式（13）和式（14）所定

义的控制裕度评估性能量，以主燃油闭环控制回路设计为

例，基于图8的技术路线设计主燃油控制器。

亚声速巡航工况为 H=6096m，Ma=0.8，油门杆角度

（PLA）位于中间状态点。首先通过小扰动辨识法得到亚声

速巡航工况邻域的传递函数矩阵模型为

é
ë
êêêê ù

û
úúúú

F
SL

=

é

ë

ê

ê

ê
êê
ê

ê

ê ù

û

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú
210s + 1127

s2 + 465.6s + 1000
-0.4286s - 0.2422
s2 + 2.655s + 1.292

0.3666s + 0.09
s2 + 1.212s + 0.2185

-0.5315s - 0.2017
s2 + 1.645s + 0.5368

é
ë
êêêê ù

û
úúúú

Wf

α

（15）

通过对干扰量相关传递函数进行频域分析后，选取ω=

0.5rad/s 作为设计频率，α(jω)复平面上的几何分析如图 9

所示。

图 9中，单位圆为被控量F圆，红虚线为性能量 SL圆。

根据 2.3节同类型控制器不同控制参数的控制裕度评估方

法，基于图9所示复平面几何分析图，分别设计PI控制器和

���� ��

��

�	�����
����

�	

图6　飞机-TBCC推进系统耦合影响分析

Fig.6　Analysis of coupling effects on aircraft-TBCC

propulsion system                                 
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图5　PI控制器簇的控制裕度在复平面上的表示

Fig.5　Control margin of PI controllers in complex plane
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图7　TBCC涡轮基发动机双回路控制结构

Fig.7　Dual control structure of TBCC turbofan engine
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几何设计法（GDM）控制器。

首先设计PI控制器。分析KP、KI取值10以内的PI控制器

簇的控制裕度，几何表示如图10（黑色叉点的集合）所示。

从图 10可以看出，无论如何设计，各PI控制器所映射

得到的 α点都只能接近推力圆圆心（-1，0），即无法达到控

制性能极限，具有局限性。取最接近推力圆圆心（-1，0）的

α坐标（-1.0018，0.0443）所对应KP、KI参数作为所设计的PI

控制器，表达式为

KPI = 1 +
10
s

（16）

为了挖掘控制性能极限，在两圆圆心连线上取尽可能

靠近F圆圆心的点（-1.004，-0.001）设计GDM控制器。根

据模拟实现法构造GDM控制器传递函数表达式如下

K =

0.26959 ( )s + 463.4 ( )s + 2.158 ´

( )s + 1.201 ´ ( )s2 + 1.538s + 0.6196

( )s + 5.367 ( )s + 2 ( )s + 0.02732 ( )s + 0.001
2

（17）

考虑到阶数太高不适合实际应用，降阶并进一步去掉

远离圆心的零极点后，GDM控制器传递函数为

KGDM =
54.768 ( )s2 + 1.027s + 0.3329

( )s + 0.02732 ( )s + 0.001
2

（18）

由式（10）可得，降阶后的控制器对应的 α坐标为

（-1.0038，-0.0009）。在综合控制裕度分析时，取推力被控

量权重为 0.8，此时降阶后的GDM控制器和PI控制器的性

能指标和控制裕度理论分析如下。

（1） GDM控制器性能指标

ì

í

î

ï

ï
ïï
ï

ï

ï

ï
ïï
ï

ï

ηyd_GDM =
|

|

|
||
|
|
||

|

|
||
|
|
| Tyd_c( )jω

Tyd_o( )jω
= 0.0039

ηzd_GDM =
|

|

|
||
|
|
||

|

|
||
|
|
| Tzd_c( )jω

Tzd_o( )jω
= 0.8487

（19）

（2） GDM控制器控制裕度

ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï
ï
ï

ξyd_F = ( )1 - ηyd_GDM ´ 100% = 99.61%

ξzd_SL
= ( )1 - ηzd_GDM ´ 100% = 15.13%

ξ̄GDM = 0.8ξyd_F + 0.2ξzd_SL
= 82.7%

（20）

（3） PI控制器性能指标

ì

í

î

ï

ï
ïï
ï

ï

ï

ï
ïï
ï

ï

ηyd_PI =
|

|

|
||
|
|
||

|

|
||
|
|
| Tyd_c( )jω

Tyd_o( )jω
= 0.044

ηzd_PI =
|

|

|
||
|
|
||

|

|
||
|
|
| Tzd_c( )jω

Tzd_o( )jω
= 0.8515

（21）
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图9　ω=0.5rad/s时复平面分析

Fig.9　ω=0.5rad/s in complex plane
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图8　基于控制裕度评估准则进行控制器设计的技术路线

Fig.8　Technical approach for controller design based on

control margin assessment criteria           

图10　PI控制器簇控制裕度在复平面上的表示

Fig.10　Control margin of PI controllers in complex plane
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（4） PI控制器控制裕度

ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï
ï
ï

ξyd_F = ( )1 - ηyd_PI ´ 100% = 95.6%

ξzd_SL
= ( )1 - ηzd_PI ´ 100% = 14.85%

ξ̄PI = 0.8ξyd_F + 0.2ξzd_SL
= 79.5%

（22）

结合图9分析可得，F和SL圆心距离与SL圆半径的比值

约为 0.85。即通过几何分析，两者控制器对 SL的控制裕度

均为15%左右；对于主控量推力，PI控制器可将推力干扰降

到开环的 4.4%，控制裕度为 95.6%，GDM 控制器可降到

0.39%，控制裕度高达99.61%。所设计的GDM控制器综合

控制裕度也略高于PI控制器。

为进一步仿真对比验证上述理论分析结果，根据亚声

速巡航任务段的需求，设计仿真算例如下：飞机在亚声速巡

航时，执行突然爬升或下降的机动动作，飞机迎角会产生近

似阶跃的突变，如图 11所示。以某TBCC发动机部件级模

型作为仿真被控对象，对比不同发动机控制器对于飞机迎

角突变干扰下的抗扰性能以及实际综合控制裕度，结果如

图 12 所示。图 12 中，Fopen、FPI和 FGDM分别为开环、采用 PI

控制器和采用 GDM 控制器下的推力响应，SL_open、SL_PI 和

SL_GDM分别为开环、采用PI控制器和采用GDM控制器下的

低压压气机喘振裕度响应。可以看出，在迎角输入干扰作

用下，GDM控制器几乎消除了推力的稳态变化，相比PI控

制器具有更大的推力控制裕度。结合图9的复平面几何分

析图与图12（b）的部件级模型仿真结果可以看出，由于两圆

半径相差较大，故基于几何设计法设计的控制器与PI控制

器对SL的抗扰性能相差不大，控制裕度均为15%附近，与理

论分析一致。

综合对比几何设计法理论分析和TBCC部件级模型验

证结果，见表1。仿真结果表明，根据所定义的控制裕度评

估准则设计控制器，理论上可以几乎达到控制裕度的极限

（GDM控制器的F控制裕度达到99.61%），虽然通过部件级

模型仿真，实际控制裕度达不到理论值，但F控制裕度比传

统PI控制器提升了7.3%，综合控制裕度相比传统PI控制器

提升了5.9%。

4 结论
本文在飞发一体化架构下，开展了航空发动机控制裕

度定义及评估准则研究，并基于评估准则进行了不同控制

器的理论设计及仿真验证，具体成果总结如下：

（1）在控制理论层面，采用几何设计法，直观且定量地

在复平面上定义了发动机性能量的控制裕度，提出了基于
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图11　飞机迎角干扰输入算例

Fig.11　Input cases for aircraft angle of attack disturbance
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图12　TBCC部件级模型验证结果

Fig.12　TBCC component-level model simulation results

表1 主燃油控制回路控制器的控制裕度评估性（单位：%）

Table 1 Control margin evaluation parameters of

main fuel controller（unit：%）   

F控制裕度

SL控制裕度

综合控制裕度

GDM控制器

理论

99.61

15.13

82.7

部件级模型

89.6

15.07

74.7

PI控制器

理论

95.6

14.85

79.5

部件级模型

82.3

14.91

68.8
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需求控制裕度进行控制器设计的一系列评估准则，包括构

造满足需求控制裕度的控制器求解方法、评估对比不同控

制器的控制裕度和评估固定结构控制器的控制裕度。

（2）以TBCC部件级模型为研究对象，在亚声速巡航典

型工况下，采用几何设计理论所设计的控制器，控制性能可

以达到控制裕度理论极限的 99.61%。虽然通过部件级模

型仿真，实际控制裕度达不到理论值，但相比于传统PI控制

器，GDM控制器的推力控制裕度和综合控制裕度分别提升

了 7.3%和 5.9%。验证了所定义的控制裕度及其评估准则

在解决飞发一体控制耦合性问题方面的有效性。
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Abstract: In response to the difficulty of traditional margin evaluation standards to intuitively reflect the coupling 

problem of aircraft disturbance on aeroengine control, research on aeroengine control margin and corresponding 

evaluation criteria is carried out under the framework of integrated flight-propulsion architecture. A novel method for 

defining aeroengine control margin and evaluation criteria is proposed based on a control theory called geometric 

design method that can improve control performance using geometric methods in a finite frequency domain. This 

includes constructing a controller solution method that meets the required control margin, evaluating and comparing 

control margins of different controllers, and evaluating control margins of fixed structure controllers. Taking a certain 

type of turbine-based combined cycle (TBCC) engine as the research object, under the typical subsonic cruise 

condition, the controller designed based on geometric design method can achieve 99.61% of the control margin 

theoretical limit. The simulation results based on the TBCC component level model show that compared to the 

traditional proportional integral (PI) controller, the thrust control margin and comprehensive control margin of the 

controller designed based on geometric design method have increased by 7.3% and 5.9%, respectively, verifying the 

effectiveness of the defined control margin and its evaluation criteria in solving the coupling problem of integrated 

flight-propulsion control.

Key Words: integrated flight-propulsion; turbine-based combined cycle; control margin; geometric design method; 

evaluation criteria
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