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大推力氢氧补燃发动机推力闭环控制设计

薛　薇，胡　慧，武小平
（北京航天动力研究所，北京　１０００７６）

摘要：提出了大推力氢氧补燃发动机推力闭环控制系统的软硬件平台，为建立液体火箭发动机综合控制系统奠定了坚实的基

础；首先，建立了氢氧补燃发动机实时动态非线性模型，在此基础上得到了设计点线性化模型并验证；其次，在线性模型的基础

上采用根轨迹法设计了推力闭环控制器，将控制器与非线性模型联合仿真验证了算法的有效性；最后，介绍了发动机硬件在回路

系统的软硬件配置，并进行了控制器的平台验证，从操作和实现方式上验证了软硬件平台；该设计满足算法需求且界面人性化，

易于操作。
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０　引言

随着航天装备复杂化、集成化水平的提高，以及计算

机、人工智能、微电子等信息技术的飞速发展，基于复杂

系统可靠性、安全性、经济性考虑，控制技术受到越来越

多的重视和应用。

大推力氢氧补燃循环发动机用于重型运载火箭的芯二

级动力装置，具备变推力及混合比调节功能。发动机控制

系统需要对发动机进行自主控制，实现发动机起动／关机，

控制及推力／混合比控制等功能。发动机控制系统是发动机

的 “大脑”，通过控制器软硬件等组成能够使被控对象按照

指定规律运行，使发动机在任何环境条件和任何工作状态

下都可以稳定、可靠运行，并且充分发挥发动机的性能。

国外典型的具备推力与混合比调节的大推力氢氧发动

机包括美国的ＳＳＭＥ、Ｊ－２Ｘ、ＲＳ－６８，前苏联／俄罗斯的

ＲＤ－０１２０，欧洲的Ｖｕｌｃａｉｎ系列等。ＳＳＭＥ
［１］推力在６５％到

１０９％的范围之内变化，发动机的控制系统满足整个工作过

程的需要，从检测推进剂加入情况开始，启动，变推，关

机。控制系统必须能够支持发动机全工况的控制，同时能

够检测发动机关键参数，提供故障诊断及冗余设计，汇报

发动机工作过程的状态。ＲＳ－６８发动机具备先进的机载电

子控制设备和健康管理系统，通过电子控制设备和健康监

控系统实时监控，根据运载器的指令，进行推力闭环控

制［２］。ＲＤ－０１２０发动机具备推力和混合比控制能力，在控

制方式上采用了开环控制，有别于前两种发动机。此方案

需要通过大量的试验得到各个关键组件尤其是调节阀、涡

轮泵与发动机性能之间的准确关系，开展大量的地面整机

试验［３］。

国内在发动机推力控制上也开展了一定的研究。比较

有代表性的是国防科技大学的张育林团队［４］，分析了挤压

式发动机变工况工作过程中的参数变化规律。国防科技大

学的刘志强研究了发动机推力调节微机控制系统的设计原

理与工程实现方法［５］。国内大多数的变推力的研究重点是

关注发动机的各个组件是否能够适应工况变化［６］，基本没

有从控制的角度开展发动机推力闭环控制的研究。

综上所述，我国目前氢氧发动机基本都是定推力单一

工况，发动机本身不具备自主控制的能力。发动机时序控

制均由火箭上的控制器按照预定的时间进行开环控制，而

世界航天大国对于具备变推力功能且系统复杂的液体火箭

发动机均采用自带控制系统。另外，推力开环控制需要进

行大量的地面试验摸索对应关系，由于每台发动机的制造

差异，在飞行前需要进行多次试验来校准推力和调节阀的
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对应关系。鉴于目前我们在发动机控制方面尚处空白，有

必要开展发动机闭环控制方面的技术研究。

１　发动机模型

本文研究的发动机是以液氢、液氧为推进剂，采用单

富氢预燃室，燃气并联驱动氢氧涡轮泵的补燃动力循环方

案，如图１所示。发动机主要部件有：氢预压涡轮泵、氧预

压涡轮泵、高压氢涡轮泵、高压氧涡轮泵、预燃室、推力

室、各类阀门和管路。发动机单机真空推力为２２００ＫＮ，

推力变化范围６５％～１０５％。对于这种大推力发动机，一般

通过控制燃气的流量或燃气温度，进而通过控制涡轮输出

功率来调节发动机组元流量，从而实现发动机推力和混合

比的控制。

图１　发动机系统原理图

１１　发动机实时模型

对于液体火箭发动机控制系统来说，在设计初期，相

应的发动机实时数学模型十分重要［７８］。许多控制系统设计

方法都需要比较精确的数学模型。即使对于那些不需要精

确数学模型的控制系统设计方法，如果有比较精确的数学

模型作为参考，也会有助于控制系统设计工作的开展。

液体火箭发动机作为一个具有强非线性，时变、复杂

的热力学系统，其精确发动机数学模型的建立并非易事。

本文首先根据发动机各个部件的特性构建了发动机组件的

模型，根据发动机各个部件的共同工作方程构建了一组非

线性方程组。通过迭代法求解这个非线性方程组得到所需

的各个关键参数［９１０］。由于篇幅限制，本文不再详细描述。

本文基于 Ｍａｔｌａｂ平台开发了一套发动机实时模型见图

２中右边的模块，该模型由两大部分组成：部件特性方程模

块和方程的迭代算法模块。

１２　线性化模型

发动机是一个非常复杂的高度非线性的系统，但其在

稳态工作时表现出线性化的特性［１１］。本文主要采用经典控

制理论进行控制算法的设计，因此需要在某状态下将发动

机模型线性化。非线性发动机模型表达式如下：

狓＝犳（狓，狌犮犿犱，犲）＋狑

狔＝犵狔（狓，狌犮犿犱，犲）＋狏 （１）

图２　发动机实时模型

　　其中：狓，狌犮犿犱 和犲分别表示状态量、控制量和飞行环境

参数。犳和犵狔 分别表示不同的非线性函数关系。狓，狔分别为

状态变化量、传感器输出，不可测参数。狑，狏分别为系统噪

声和测量噪声。本文研究所选的发动机状态变量为发动机４

个涡轮泵的转速，控制量为预燃室样调节阀开度和传感器

测量量为发动机燃烧室室压。

发动机系统在设计点的线性化模型应表示为：

珚狓＝犃（狓－狓狊狊）＋犅（狌犮犿犱－狌狊狊）＋狑

狔－狔狊狊 ＝犆（狓－狓狊狊）＋犇（狌犮犿犱－狌狊狊）＋狏 （２）

　　其中：犃，犅，犆，犇 为上述状态方程中对应的系数矩阵。

下标狊狊表示稳态值。

得到上述发动机模型后需要求取其系数矩阵，对于求

取式 （２）中的系统矩阵，可采用偏导数法或拟合法。本文

采用拟合法进行求取，由于篇幅限制，具体步骤不再复述。

２　发动机推力闭环控制设计

２１　闭环控制系统方案

从经典控制设计的观点来看，这里的主控制回路就是

推力闭环回路，由于室压与发动机的推力呈线性关系，因

此主控制回路也叫做室压闭环控制回路。发动机推力由设

置在预燃室氧入口的预燃室氧阀控制，通过调节预燃室氧

阀开度，调节预燃室流量，控制氢氧涡轮输出功率，达到

发动机推力调节的目的。本文采用了推力闭环控制，也就

是室压闭环控制。控制系统结构如图３所示。

图３　控制系统结构框图

２２　控制算法设计

根据发动机的工作特性及控制系统的设计要求，控制

对象是一个单输入单输出的系统，这里采用根轨迹法来进

行ＰＩ算法设计
［１２］。根轨迹法是一种预测闭环传递函数特征

方程的根随着控制增益增加的运动轨迹的图解方法，此方

法可以从开环的零点和极点推断出闭环极点的位置。在Ｓ
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平面内，使用一套法则构造所有闭环极点随开环增益变化

的轨迹，这样得到的轨迹称为根轨迹的分支。根轨迹的分

支数由开环传递函数多项式的分子、分母的次数决定。一

旦选定开环增益，那么闭环极点的位置就被确定，就可以

对闭环系统的特征进行评估［１３］。

在发动机控制系统设计的过程中，相当于引入ＰＩ控制

器，为原系统引入了一个极点和一个零点，其中极点的位

置是确定的，零点的位置是需要设计的。采用根轨迹法，

通过观察零点的位置对闭环系统根轨迹的影响，以及开环

增益对闭环极点位置的影响来确定控制器的具体参数。以

２．２节构建的线性化模型为例，具体的设计过程如下：

１）绘制原系统模型的零极点图如图４所示，确定可配

置零点区间，其中，区间的划分以负实轴上相邻的零、极

点对为标准；

图４　ＳＩＳＯ系统零极点图

２）根据零点位置与闭环系统性能的关系，以及控制系

统的设计要求，确定可配置零点的具体范围，其中，零点

位置与闭环系统性能的一般关系为：随着零点远离虚轴，

闭环系统带宽增大，相位裕度减小，动态响应加快，超调

量增大［１４］。在此，选择将零点配置在 （－１０．３２，－８．３３５）

区间段；

３）选择具体的零点位置，也就是犣的取值，绘制得到

ＳＩＳＯ系统的根轨迹如图５所示；

４）确定开环增益。确定开环增益的过程也是选择闭环

极点的过程，通常，对于高阶系统，选取一对主导极点，

并将其他极点配置在负实轴上，且尽可能远离虚轴［１５］。此

外，结合闭环系统阶跃响应及其性能指标，即可选取出满

意的增益值。选取合适的犓值，绘制系统响应如图６所示；

５）求取ＰＩ控制器的控制参数，其中，犓狆 ＝犓，犓犻 ＝

犓狆犣，可得犓狆 ，犓犻。

３　硬件在回路平台试验

３１　平台介绍

本文构建的硬件在回路平台主要有三部分组成：主工作

站、发动机仿真机、控制器仿真机［１６］。平台结构如图７所示。

主工作站实现对仿真过程的控制，主要任务包括三部

图５　ＳＩＳＯ系统根轨迹曲线

图６　ＳＩＳＯ系统闭环频率响应及阶跃响应

图７　硬件在回路测试平台结构图

分：硬件在回路实验前完成控制系统的算法设计和发动机

动态模型的建立，对控制等各部分模块和发动机模型进行

分离并执行自动代码生成，通过以太网完成链接、下载；

验证过程中，通过外部模式对控制器仿真机和发动机仿真

机进行实时监控、在线调参和数据记录。上位机界面可以

通过拖拽模块的方式进行搭建，方便操作［１７］。这里针对本

文研究的对象搭建了上位机显示界面，如图８所示。

控制器仿真机主要功能：实时状态监视、控制等。运

行从主工作站加载的控制算法进行硬件在回路仿真，采集

所需要的发动机状态量信号，运行发动机控制算法，数据
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图８　推力控制平台界面

显示，存贮、超限报警等。

发动机仿真机主要功能：硬件在回路仿真中运行发动

机模型程序，实时在线加入故障，并通过Ａ＼Ｄ，Ｄ＼Ａ方

式将包含故障信号发动机测量量传递给控制系统，同时接

收由控制器部分传递过来的控制量的信号，实时更新发动

机的状态。

３２　硬件实验台仿真结果

３．２节通过发动机线性化的模型采用根轨迹方法设计了

控制算法，本节进行硬件在回路平台试验。

控制算法运行在主工作站，通过可执行代码自动生成Ｃ

代码并下载到控制器仿真机，同样，发动机模型也通过主

工作站下载到发动机模型机仿真机。实现过程：利用Ｓｉｍｕ

ｌｉｎｋ提供的数据采集卡驱动，从发动机模型端采入代表发动

机状态量的电压信号，然后经过ＡＤｔｏＴｒｕｔｈ模块，将这些

电压信号转化为实际的发动机状态量，并传输到控制部分，

最后将结果输出，如图９所示。

图９　控制系统硬件在回路仿真模型结构

模型验证：在第１秒时，对控制量 （预燃室氧调节阀）

作１％的阶跃变化分别得到发动机线性化模型和实时动态模

型中推力室室压的变化曲线，如图１０所示。虚线为线性模

型的计算结果，实线是实时动态模型的计算结果。通过图

中阶跃响应的仿真曲线对比，表明拟合法建立的发动机线

性状态空间模型具有较高的精度，稳态误差为１０－４量级，

完全可以满足控制系统的对象建模要求。结果表明该方法

建立的线性模型精度高，满足控制系统设计要求。

控制算法验证：根据前面３．２节设计的ＰＩ控制参数，

结合传感器的测量值，对发动机推力 （室压）进行闭环控

图１０　设计点发动机实时动态模型与线性模型对比

制。改变推力控制指令，使发动机从１００％工况变化到

６５％。控制指令和模型输出室压如图１１所示，由图可见，

在指令下达后，大概１秒完成调节过程，且超调量１％，因

此调节时间和超调量均满足发动机控制系统需求。

图１１　发动机推力闭环阶跃响应曲线

控制算法鲁棒性验证：在１００％工况下保证发动机控制

指令不变，在初始时刻给室压信号增加１０％的扰动，作为

发动机的扰动，考核控制算法的鲁棒性。控制指令和发动

机模型输出室压值如图１２所示，由图可见经过１．５秒后能

够将室压稳定在额定的工况。由此可见本文所设计的控制

算法具有一定的鲁棒性。

图１２　１０％扰动不发动机推力闭环阶跃响应曲线

４　结论

本文重点建立了氢氧补燃发动机实时动态非线性模型，

并在设计点对此模型进行了线性化得到了发动机传递函数；

其次，针对单输入单输出系统采用根轨迹法设计了推力闭

环控制器，将控制器与非线性模型联合仿真验证了算法的

有效性；最后，介绍了发动机硬件在回路系统的软硬件配
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置，并进行了控制器的平台验证，从操作和实现方式上验

证了软硬件平台。该设计满足算法需求且界面人性化，易

于操作。为建立液体火箭发动机综合控制系统奠定了坚实

的基础。
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用对照组聚类控制系统后，频域调频波仿真波形控制有效

性在实验时间在３０～４５ｍｉｎ之间时，达到最大值３１．６％，

与上限数值相比下降了３８．８％，远低于实验组。在频域调

频波长为７．３２×１０
－９

μｍ、频域波形控制参数为０．８１、仿真

波处于纵向延展的条件下，随时实验时间的增加，应用实

验组聚类控制系统后，频域调频波仿真波形控制有效性在

实验时间为４５ｍｉｎ时，达到最大值７５．８％，与上限数值相

比上升了３．１％，应用对照组聚类控制系统后，频域调频波

仿真波形控制有效性也在实验时间为４５ｍｉｎ时，达到最大

值４０．７％，与上限数值相比下降了３２．０％，远低于实验组。

综上可知，在仿真波处于横向延展的条件下，应用基于线

性调频盲卷积电力大数据聚类控制系统可将频域调频波仿

真波形控制有效性提升４１．９％；在仿真波处于纵向延展的

条件下，应用基于线性调频盲卷积电力大数据聚类控制系

统可将频域调频波仿真波形控制有效性提升３５．１％。

４　结束语

基于循环路径的级联多电平逆变器母线电容波动均衡

控制系统以采集器、控制器直接相连的方式，完成硬件运

行环境搭建，并通过协议栈移植、代码编程相融合的手段，

为母线电容数据提供基础的循环路径。与传统控制系统相

比，大幅度降低了由数据计算而产生的控制偏差，从实用

性方面使系统的应用可信程度得到大幅提升，具备较强的

实际应用价值。
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