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用 H
∞方法设计航空发动机鲁棒控制系统

南京航空航天大学　　　　徐　刚
* *
　孙健国

沈阳航空发动机研究所 张绍基

【摘要】　用 H∞多变量系统设计方法为某型号航空发动机设计控制算法, 并进行了数字仿真。在发

动机的某一工作点设计了控制器, 并在该点进行了非实时仿真。又在非设计点进行了非实时仿真,

用以验证在非设计点是否解耦。给出了地面状态从慢车到最大状态的实时加速仿真曲线。

　主题词: 　鲁棒控制　解耦　仿真

　分类号: 　V233. 751　

近十年来,多变量控制理论飞速发展, 把时间域和频率域相结合来设计系统的方法也取得

了很大的进展[ 1, 2]。Zames首先提出了用系统加权灵敏度函数的H
∞范数作为衡量系统对一类

干扰的衰减能力的指标 [ 3] ,由此产生了线性控制系统的H
∞优化设计方法。H

∞方法是一种多变

量系统设计方法, 它针对闭环系统进行设计,目的是使增广系统的闭环传递函数矩阵的无穷范

数小于 1。H
∞
方法为控制系统的设计提供了一种可靠,简捷的手段用以确定闭环回路奇异值

曲线的形状,并使系统满足预先指定的稳定鲁棒性要求。因此,用 H
∞方法设计出来的系统稳

定鲁棒性强。航空发动机是一个非常复杂的多变量控制对象,参数变化范围非常大。因此,用

H∞方法设计发动机控制系统能增强系统的稳定鲁棒性。

1　某型号航空发动机简化线性模型和控制要求、H
∞控制器的设计

　　本文所用的简化的某型号航空发动机线性模型有 2个状态变量: 低、高压转速 X 1和 X 2

( r/ m in) , 2个控制量:主供油量 u1( kg/ s)尾喷口面积 u2( cm
2)和 2个输出量:低压转速 y1( r/

min)和高压喘振裕度 y2。给出了设计点线性模型的特征值(极点)为- 2. 3599±0. 61201时和

传输零点分别为 1. 9981e+ 3和 2. 8。简化的某型号航空发动机线性模型可用下列状态方程式

表示:

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

线性模型的传递函数矩阵为: G( s) = C( SI - A ) - 1
B + D ( 2)　

　　由频率域给出的控制要求如下: ( 1)稳定鲁棒性要求。对于每个回路,高频段奇异值响应曲

线的斜率为 40db/十倍频程。在100rad/ s以前至少 20db/十倍频程; ( 2)性能指标要求。每个回

路的奇异值响应曲线的穿越频率为 10rad/ s。

H2和 H
∞设计问题可用下面的公式表达 [ 4] :给定增广矩阵 P( s)的状态空间实现为



P( s) =

A B1 B2

C1 D11 D12

C2 D21 D22

找到一个镇定的反馈控制规律　u2( s) = F ( s) y 2( s)

使得闭环传递函数矩阵的范数

Ty lul = P 11( s) + P 12( s) ( I - F ( s) P 22( s) ) - 1
F( s) P 21( s) ( 3)　

极小。对 H2情况而言,目的是使‖Tylul‖2极小。而对 H∞小增益问题而言是找到 F( s)满足

下面的不等式:‖Ty lul‖∞≤1。H2和 H
∞方法通常一同使用。先用 H2方法作为第一设计步

骤,看看系统到底能达到什么样的性能。然后根据H2方法所得到的结果,用 H
∞
方法进行最后

设计。整个设计过程只需要调整 �参数。
用 H

∞
方法得到的状态空间形式的控制器为 AF、BF、CF 和DF ,它们分别为

A F　BF

CF　DF

=

- 2. 28e + 01 1. 27e - 01 9. 87e - 01 - 2. 34e + 01 2. 86e - 03 - 4. 18e + 02

- 6. 56e + 01 - 2. 32e + 00 3. 75e + 00 - 5. 02e + 02 6. 13e - 02 - 8. 95e + 03

4. 21e - 15 2. 22e - 16 - 1. 00e - 02 - 1. 02e - 14 1. 00e + 00 - 1. 22e - 02

1. 60e - 12 - 1. 47e - 14 - 9. 40e - 14 - 1. 00e - 02 - 1. 22e - 02 1. 78e + 03

- 1. 63e + 02 1. 14e + 00 9. 60e + 00 - 1. 39e + 03 9. 52e - 05 - 1. 39e + 01

6. 06e + 01 - 1. 16e + 00 - 3. 76e + 00 6. 50e + 02 - 4. 43e - 05 6. 50e + 00

由于选用的是简化的发动机数学模型,所以控制器的阶数不高,实时性没有问题。

2　仿真结果
　　用 H2或 H

∞方法设计系统的关键是选择加权阵 W 1和 W 3。W 1用来设定系统的灵敏度

传递函数矩阵。W 3用来设定系统的余灵敏度传递函数矩阵。也就是设定系统的稳定裕度。

根据对某型号航空发动机的控制要求,选择 W 1和 W 3阵如下:

W 1( s) = �
100/ ( 100s + 1) 0

0 100/ ( 100s + 1)
　,　W 2( s) =

s/ 10 0

0 s/ 10

　　W 1的选择满足在 100rad/ s以前回路的奇异值响应曲线至少为 20db/十倍频程, W 3的选

择满足穿越频率为 10rad/ s的要求。

r1( t)、r2( t)分别代表低压转速 NL 和高压喘振裕度 SMH 的给定值。图 1和图 2分别为

在阶跃输入 r1( t )和 r2( t)作用下的输出响应曲线。从图中可以看出阶跃响应上升平稳,没有超

调。图 3和图 4分别为 r1( t )对 y1( t)和 r2( t )对 y2( t )的频率响应曲线。从图中可以看出两个

回路的频带都大约为 10r ad/ s,在设计点两个回路之间彼此解耦。图 5和图 6分别是在偏离设

计点30%时的频率响应曲线。从曲线中可以看出,在低频段两个回路是解耦的,但在中频段两

个回路有耦合作用。

由仿真曲线可以看出,用 H∞方法设计的某型号发动机控制系统具有良好的动态品质和

稳态精度并且满足稳定鲁棒限制。从频率响应曲线可以看出, 二个回路之间在稳态是彼此解耦

的。从仿真曲线还可以看出,在某一工作点设计的控制器并不能保证在所有的工作点都处在最

佳状态,但能保证在大范围内稳定。这说明用 H
∞
方法设计出来的控制系统稳定鲁棒性强。用

H∞方法设计系统的关键步聚就是选择适当的加权阵 W 1和 W 3。这要求设计者对控制对象比
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图 1　NL 回路阶跃响应 图 2　SMH 回路阶跃响应

图 3　NL 回路频率响应曲线 图 4　SMH 回路频率响应曲线

图 5　NL 回路频率响应曲线 图 6　SMH 回路频率响应曲线

较了解,并且知道干扰信号的频率范围。可以预言, H
∞方法在工程上将得到广泛的应用。
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