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摘要: 本文针对航空发动机模型的结构和参数不能明确已知,提出一种阶次低、鲁棒性较好的参考模型自适应

控制法,即只需知道系统的相对阶次,且控制器结构简单,易于实现,适应性强。从仿真结果可见控制器能使

系统比较好地跟踪参考模型的输出,对发动机模型参数和结构的变化有一定的适应能力,鲁棒性较好。
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1　引　言

　　航空发动机是非线性、时变、多输入多输出的

系统,而且外界环境、质量特性、几何形状等对系

统的动态特性也有很大影响,因此其基本动态模

型的不确定性是很严重的。自适应控制方法的特

点决定了它在发动机控制中有着广阔的发展前

景,许多学者对自适应方法在航空发动机上的应

用做了大量的研究[1～ 4 ] ,并取得了一定成果。

对以上文献分析中发现,他们均采用传统的

模型参考自适应控制器设计方法,对李亚普诺夫

稳定性理论、波波夫超稳定性等理论研究较多,但

采用这类方法设计控制器时,控制器结构及参数

的确定需考虑到被控对象确切的模型参数及阶

次[5 ] ,而且随着被控对象阶次的增大,控制器结构

会越来越复杂,控制器参数的增多对参数的寻优

和控制实时性都带来了很大的麻烦。特别是对于

发动机这种非常复杂的对象,阶次和模型参数不

能明确已知,且随外界条件的变化,模型的参数和

结构均发生变化,传统的控制方法就有一定的局

限性。本文针对上述问题,提出了一种新的鲁棒自

适应控制策略,并应用于航空发动机控制系统中。

2　新的参考模型自适应控制方法

　　假设一单输入单输出线性时不变系统的模型

结构同文献[ 6 ],阶次和参数均不知,参考模型输

出 y m 描述为: y m = Gm (s)U ,控制目标是 e1 ( t) = y p

( t) - ym ( t) ,满足 lim t→∞e1 ( t) = 0。进行该控制器

设计前,先对系统模型G p (s)进行 4 个假设: (1)

G p (s)的相对阶次必须已知, 且相对阶次 n
3 ≤2。

(2)G p (s)的零点存在,且必须位于C
- 。(3) k p 的符

号必须已知。 (4)能够找到自适应增益参数 # ,使

得 k p # > 0。在以上假设条件下,可建立一个自适

应控制器,来保证系统中所有信号的全局有界性,

并达到跟随的目的。

定理 1: 如G p (s)满足假设 (1)～ (4) ,则可找

到控制输入U 使回路中所有信号均全局有界:

lim t→∞e1 ( t) = 0 (1)

控制输入为:　　　　wα
1 ( t) = - z cw 1 ( t) + U ( t)

U ( t) = Η0 ( t) y p ( t) + Η1 ( t)w 1 ( t) +

ΗT
m ( t) y m ( t) + [Ηα0 ( t) yθp ( t) +

Η1 ( t)w{ 1 ( t) + ΗαTm ( t) yθm ( t) ]

Ηα0 ( t) = - Χ0e1 ( t) yθp ( t)　　Χ0 > 0

Ηα1 ( t) = - Χp e1 ( t)w{ 1 ( t) Χp > 0

Ηαm ( t) = - Χm e1 ( t) yθm ( t) Χm > 0

(2)
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这里w 1 ( t)与w ( t)的意义相同,是系统信号矢量:

w{ 1 ( t) = w 1 ( t) ö(s + a) , yθp ( t) = y p ( t) ö(s + a)

yθm ( t) = ym ( t) ö(s + a)　,　a　,　z c > 0

　　如果G p (s)的零极点满足:

6
n

i= 1

(p i) - 6
n- 1

j = 1

(z j ) < 0 (3)

则 (2)式的控制器可以进一步简化,参数 Η1 ( t)不

需调整,可以定为 Η1 ( t)≡p c, p c 就可以简单地选

择为 (z c+ ∆) , ∆是一个任意的常数,于是得到一个

比较简单的控制输入:

U ( t) =
s + z c

s + p c
[Η0 ( t) y p + ΗT

m ( t) y m +

(Ηα0 ( t) yθp + ΗαTm ( t) yθm ) ] (4)

　　大多数实际系统的零极点满足 (3)式,所以可

以很方便地采用 (4)式描述的控制器,结构更为简

单。系统的结构原理如图 1所示。限于篇幅,该控

图 1　控制器结构图

制器稳定性的证明请参见文献[ 6, 7 ]。

3　仿真结果分析

　　对某型发动机,选择低压转子转速N L 为被

控量,供油量m f 为控制量,被控对象模型为:

△N L (s) =
k 11 (s + g 11)

s2 + 2ΝΞns + Ξ2
n
△m f (s)

　　系统的相对阶次为 1,根据航空发动机的力

矩平衡方程,计算出发动机动态方程的各系数[8 ] ,

则可知增益 k 11> 0,并且假设系统零 z j 点在左半

平面,系统极点:

6
2

i= 1
p ci = - 2ΝΞn　,　6

2

i= 1
p ci < 0

6
2

i= 1

(p i) - 6
n- 1

j = 1

(z j ) < 0

满足方程 (3)。这可采用式 (4)来进行设计。

选系统时域动态指标为: 超调量 Ρ= 015◊ ,

峰值时间 tp = 2秒。参考模型用传递函数:

Gm (s) =
9148548

S 2 + 5129832S + 9148548

　　控制器中的参数初值是通过一定状态下发动

机的大量信息来选择的,我们选择 a= 1, ∆= 114,

Χ和 Χm 可以进行适当地调整。

根据高度为 0 km ,马赫数为 0时发动机的数

学模型来设计控制器。

G p (s) =
015585 (s + 414645)

S 2 + 414080s + 415939

　　通过发动机的一些先验知识确定出最初的控

制器参数,选择积分初值:

Ηm (0) = 181875　,　Η0 (0) = - 91987

Χm = - 142816　,　Χ= - 5197

　　经多次仿真发现, Η0 (0)的大小主要决定模型

输出跟踪参考模型输出的快慢, Η0 (0)越大, 则跟

踪地越快,如果 Η0 (0)选择得过大,则在跟踪的初

始阶段会出现振荡; Ηm (0)主要决定模型输出是否

有超调, Ηm (0)越大则超调越大,过小则在初始阶

段远离理想输出。具体仿真结果见图 2和图 3。

图 2　系统输出

图 3　控制器

图 4　系统输出

发动机在整个飞行包线内模型参数变化很

大,仍然采用该控制器对发动机的不同状态进行
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控制。选择H = 5 km ,M a= 110,仿真结果见图 4

和图 5。由此可见,当被控对象的模型参数变化较

大时,系统也能很好跟踪参考模型,响应速度快。

图 5　控制器

发动机由于受外界环境的影响,在不同工作

状态的阶次也是不确定的,但只要系统的相对阶

次不变,且满足式 (3) ,那么控制器的结构也不变。

假设发动机在H = 0 km ,M a= 0的数学模型为:

图 6　系统输出

图 7　控制器

G p (s) =
s2 + 015375s + 118347

S 3 + 211s2 + 21415S + 411667

　　仍采用上述控制器,仿真结果见图 6和图 7,

该控制器对模型结构的变化有较强适应性。

4　总　结

　　由以上仿真结果可以看出,这种新的鲁棒自

适应控制方法具有以下优点: (1)该自适应方法将

确切地知道系统阶次这一条件放宽为只需知道系

统的相对阶次,这是一种进步。 (2)对系统模型参

数和结构的变化有一定的适应能力, 鲁棒性好。

(3)控制器阶次低,结构简单,只需要整定较少的

控制器参数,就能保证系统渐近跟踪参考模型输

出。(4)由于可调参数少,易于优化,工程实现的实

时性好。该自适应控制方法对航空发动机这种复

杂的系统来说不失为一种比较好的方法。
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Abstract: 　A new model reference adap t ive con tro l m ethod w ith excellen t robu stness is p ropo sed

fo r aeroengine. T h is m ethod on ly needs to know the rela t ive degree of the system. Its con tro ller st ruc2
tu re is simp le and can be realized easily. Sim u la t ion resu lts show that th is con tro ller can m ake system

track the model reference ou tpu t qu ite w ell. It has h igh adap t ivity to the change of aeroengine model

param eters and structu re.
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