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一种新的变结构自适应控制方法
及其应用研究
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【摘要】　本文提出一种新的变结构自适应控制方法, 并将其应用于航空发动机控制。这种方法只利用

系统输入输出信号, 与传统的自适应控制方法相比, 具有收敛特性好, 对对象的参数变化及未建模动态

有很好的鲁棒性, 同时其算法简单, 易于实现。仿真表明该方法适用于航空发动机控制。

　主题词: 　航空发动机　自适应控制　鲁棒性

　分类号: 　V 2331751

1　前　言

　　自适应控制 ( A dap t ive Con tro l) 开始研究于五十年代, 经过近四十年的研究, 已具备完

整的理论体系和方法。其中的模型参考自适应控制 (M odel R eference A dap t ive Con tro l-

M RA C) 应用最广。六十年代前后, 美国曾将其用于飞机和发动机的控制系统设计, 表明自

适应控制的应用对提高飞机及发动机性能有很大作用。以后国内外大量学者进行自适应控制

理论及应用研究, 取得了许多理论研究成果及成功的实际应用。

变结构控制 (V ariab le Structu re Con tro l- V SC) 是近年来研究较多的一种非线性综合方

法, 它的突出特点是鲁棒性极强。随着计算机及快速切换元件的发展, 变结构控制理论及应

用研究已成为非线性控制理论的研究热点。

传统自适应控制对干扰及未建模动态 (U nmodeled D ynam ics) 鲁棒性差的问题一直未能

很好解决, 严重妨碍了其理论的进一步发展及大量的实际应用, 因此提高自适应控制的鲁棒

性是近年来控制理论研究的难点问题之一。其中将变结构控制方法与自适应控制相结合形成

的变结构自适应控制 (V SC- M RA C) 是一种有效途径, 基于输入输出测量的变结构模型参

考自适应控制 (M RA C Based on IöO ) 方法不需全状态测量, 不需对测量信号微分, 算法简

单, 可以有效地改善系统鲁棒性, 且保证全局收敛性能好。本文针对航空发动机的具体情况,

在综合文献 [ 1- 3 ] 方法的基础上, 提出一种新的V SC- M RA C 方法, 并进行了仿真研究,

结果表明该方法比传统的自适应控制有明显的优越性且适合于航空发动机控制。

2　变结构自适应控制原理

　　以二阶系统为例, 被控对象传递函数为:

y (s) öu (s) = k p (s + bp ) ö(s2 + ap 1s + ap 2) (1)



其中: y 和 u 分别为输入输出。

取参考模型为: y m (s) ör (s) = km (s + bm ) ö(s2 + am 1s + am 2) (2)

其中 ym 和 r分别为理想输出及参考输入信号。控制器设计的目的是寻找控制 u 使误差:

e = y - y m (3)

趋近于零对任意初始条件及任意连续有界参考信号 r ( t)。

设输入和输出滤波器为: vα1 = +v 1 + g u　,　vα2 = +v 2 + g y (4)

+ 的选择应使其极点与多项式的根相同, 即: det [sI - + ] = Zm (s)

控制规律为: u = Η3 T Ξ + 7 T Ξ (5)

这里: 7 T = [7 1, 7 2, 7 3, 7 4 ], ΞT = [v
T
1 , y , 7 3, v

T
2 , r ] 和 Η3 T = (Η3

1 , Η3
2 , Η3

3 , Η3
4 ) ,

Η3 为根据对象标称模型使得系统达到完全跟踪而得到的参数向量值。

自适应律为: 7 i = - Θi sign (Ξie) (6)

其中 Θi> ûΗυiû , Ηυi 是已知的参数变化上界, 符号函数定义为:

sign (x ) = 1　　如果 x > 0 , 而　 - 1　　如果 x < 0 (7)

　　自适应律 (6) 完全改变了传统的积分规律, 这是提高系统鲁棒性的关键。

为了消除由于符号函数可能带来的抖颤现象, 实践中引入软化的符号函数:

sigm (x ) = sign (x )　当 ûx û > ∆　,　sigm (x ) = ∆- 1x　当 ûx û < ∆ (8)

这里 ∆是 x = 0 两边线性区 (边界层) 的宽度。

结合文献 [ 1, 3 ] 可以证明, 该控制算法对参数变化及未建模动态有很强的鲁棒性, 且

可以保证收敛过程性能优良。

以上控制方法适合于对象阶数, 阶差已知, 已知其标称数学模型参数, 且参数的变化界

限已知的任意控制对象。

3　V SC- M RA C 用于发动机控制

　　某型发动机某状态的传递函数如 (1) , 输入量为供油量, 输出量为低压转子转速。其中

设计点的参数为: k p = 0136, bp = 2178, ap 1= 11105, ap 2= 7115。取参考模型为:

ym ör = 4 (s + 215) ö(s2 + 710s + 1010) (9)

　　下面就本文所提出的控制方法与传统自适应控制方法进行仿真研究。其中考虑可能的两种未建模

动态, 一阶形式 15ö(s+ 15) (简称A 型) , 二阶形式 229ö(s
2+ 30s+ 229) (简称B 型)。

图 1　参数变化时系统阶跃响应及误差曲线 图 2　具有未建模动态A 时系统响应及误差曲线
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图 1为当对象参数变化时对象输出及误差的阶跃响应曲线。 (图中实线, 虚线分别代表

V SC- M RA C 及M RA C 方法, 上边曲线代表输出, 下边曲线代表误差。其它图相同)。这里

参数 bp 和 ap 1增大 10◊ , 而 ap 2减小 10◊ 。可以看出两种方法对对象参数变化都有很好的适应

性; 图 2和图 3是在上面参数变化的基础上分别考虑具有A 和B 型的未建模动态。这时M R

图 3　具有未建模动态B 时系 图 4　考虑测量噪声时系统

统阶跃响应及误差曲线 阶跃响应及误差曲线

A C 方法性能明显变差, 验证了其积分自适应律对对象未建模动态鲁棒性差的缺陷, 同时看出

V SC- M RA C 方法对对象未建模动态鲁棒性强且收敛过程性能优的特点; 图 4考虑了对象参

数变化, B 型未建模动态且输出端有测量噪声 011sin20t 的情况。文献 [ 2 ] 中提到此情形

M RA C 方法很可能出现系统发散, 尽管仿真中未出现此现象, 但动态性能不好, 而V SC-

M RA C 方法同样具有优良性能。

4　结　论

　　本文在综合了文献 [ 1- 3 ] 研究的基础上, 提出了一种新的鲁棒自适应控制方法, 即基

于输入输出的变结构模型参考自适应控制方法。它适合于对象阶数, 阶差已知, 已知其标称

数学模型参数, 且参数的变化界限已知的任意控制对象。通过将该控制方法用于航空发动机

控制的仿真研究表明, 该控制算法对对象参数变化及未建模动态有很强的鲁棒性, 可以保证

收敛过程性能优良, 具有较好的抗干扰的性能, 且其算法简单, 易于实现, 优于传统的模型

参考自适应控制方法。
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has excellen t sta t ic and dynam ic perfo rm ance. It is in sen sit ive to environm en ta l condit ion s.

Key W ords　Gas lub rica ted bearing　Jou rnal　Perfo rm ance comp lian t

M u lt ileaf experim en ts

M UL T IVAR IABL E CONTROL FOR AEROENGINE
W ITH 3- LAY ER NEURAL NETWORKS

Huang J inquan , Cha i Hongwu, Sun J ianguo
(2nd D ep t. N anj ing U n ivers ity of A eronau tics and A s tronau tics, N anj ing　210016)

ABSTRACT　　　　A m u lt ivariab le neu ra l netw o rk adap t ive con tro l is p rovided fo r a

tu rbofan engine. T he non linear system is compen sated dynam ically by a 3- layer neu ra l net2
w o rk. A n on- line w eigh t- tun ing algo rithm w ith simp lif ied H ebb ian ru le and e- modif ica2
t ion is w o rked ou t to guaran tee track ing perfo rm ance as w ell as bounded w eigh ts w ithou t off
- line tra in ing. T he p recise model of the engine is no t necessary fo r design of con tro l system.

T he m u lt ivariab le con tro l system has sat isfacto ry perfo rm ance fo r the fu ll f ligh t envelope

w ith good adap ta t ion and robu stness. Sim u la t ion resu lts show sat isfacto ry dynam ic and sta t2
ic perfo rm ance w ith in the w ho le fligh t envelope and good effect iveness of reducing in teract ion

in the m u lt ivariab le system w ith sign if ican t coup ling.

Key W ords　A eroengine　N eu ral netw o rk s　M u lt ivariab le con tro l

D ESIGN OF AEROENGINE L QGöL TR CONTROLL ER
ACCORD ING TO PERFORM ANCE TARGET

Tao Tao and Yan W enbo
(7th D ep t. N orthwes tern Polytechn ica l U n ivers ity , X i’an　710072)

ABSTRACT　　　　W hen LQ GöL TR m ethodo logy is app lied to con tro l system design,

it is no t easy to choo se p roper covariance m atrices fo r Kalm an filter design fo r good dynam ic

perfo rm ance and robu stness of the con tro l system. T he m ethodo logy is based on the idea that

if the con tro l system is decoup led, the target clo se loop tran sfer funct ion s of each channel can

be p resen ted acco rd ing to the dem ands of dynam ic perfo rm ance. A fter the recovery p rocedu re

is f in ished, the system perfo rm ance m u st app rox im ate the target. W ith the m ethodo logy p ro2
vided fo r design ing the Kalm an filter, the Kalm an filter gain m atrix can be calcu la ted direct ly

in acco rdance w ith the perfo rm ance targets and sta te space m atrices of the p lan t so that it is

unnecessary to so lve the R iccat i equat ion. T he sim u la t ion s show that dynam ic perfo rm ance of

the con tro l system designed by u sing th is m ethodo logy m eets the design target, and its ro2
bu stness is good.
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A NEW VAR IABL E STRUCTURE ADAPT IVE CONTROL
SCHEM E AND ITS APPL ICAT IONS

Guo Y ingq ing, Xu D em in , Fan Siq i
(7th D ep t. N orthwes tern Polytechn ica l U n ivers ity , x i’an　710072)

ABSTRACT　　　　A new variab le st ructu re adap t ive con tro l schem e is p ropo sed. T he
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schem e con sists of conven t ional model reference adap t ive con tro l and slid ing mode con tro l.

T he adap t ive con tro l based on p lan t’s no rm alized model can m atch reference model exact ly a t
the design po in t. T he slid ing mode con tro l copes w ith bounded param eter varia t ion s and un2
modeled dynam ics. Signal syn thesis is u sed as adap t ive law in stead of the conven t ional in te2
gral law. T h rough in troducing linear zone to slid ing mode, the chat tering phenom enon is e2
lim inated to a great ex ten t. In comparison w ith conven t ional adap t ive con tro l, the schem e
needs on ly the p lan t’s inpu t- ou tpu t m esu rem en ts, and has superio rity in fine convergence,

st rong robu stness to param eter varia t ion and unmodeled dynam ics. T he sim u la t ion resu lts in2
dicate that th is schem e is app licab le to aero- engine con tro l.
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TECHN ICAL NO TES

D ESIGN OF AERO - ENGINE CONTROLL ER
W ITH QUAD RAT IC STAB IL ITY

AND D ISTURBANCE- RESTRA IN ING PERFORM ANCE
Tao Tao and Yan W enbo

(7th D ep t. N orthwes tern Polytechn ica l U n ivers ity , X i’an　710072)

ABSTRACT　　　　A m ethodo logy is p resen ted to design aeroengine ou tpu t dynam ic
feedback con tro ller. W hen the sta te and ou tpu t m atrices of a con tro l system are pertu rbed,

the con tro ller designed in th is w ay can lead the system to be quadra t ic stab le. W hen distu r2
bances are equal to zero , the system w ill be of quadra t ic d istu rbance - rest ra in ing perfo r2
m ance w hen the pertu rbat ion of the m atrices does no t ex ist. T he p rob lem is simp lif ied in to a

standard ou tpu t dynam ic feedback con tro l p rob lem on the basis of tw o theo rem s abou t

quadra t ic stab ility and distu rbance- rest ra in ing perfo rm ance. F rom the tw o theo rem s, an

augm en ted p lan t is derived. W ith the augm en ted p lan t, the con tro ller is designed by u sing
con tro l theo ry. Fo r an examp le, the fligh t envelope of the engine is d ivided in to 12 sub re2
gion s, and in each sub region the sim u la t ion under d ifferen t f lying condit ion s is g iven. It is

show n that the dynam ic perfo rm ance of the con tro l system m eets the design target and the
robu stness of stab ility is good.
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AN EXPER IM ENTAL INVEST IGAT ION
OF F ILM COOL ING EFFECT IVENESS

ON L EAD ING ED GE OF TURB INE BLAD E
Zhu Huiren , Xu D uchun , Guo Tao, L iu Songl in

(7th D ep t. N orthwes tern Polytechn ica l U n ivers ity , X i′an　710072)

ABSTRACT　　　　F ilm coo ling effect iveness of ho le- row s on leading edge of tu rb ine

b lade has been studied experim en ta lly. T he model is a b lun t body w ith a half- cylinder lead2
ing edge and tw o fla t side- w alls. Six row s of round ho les w ere ungradat ionally located at
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