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航空发动机多变量鲁棒数字控制器的设计

王　曦, 孟庆明
(北京航空航天大学 406教研室,北京 100083)

摘要: 提出了一种设计发动机多变量鲁棒数字控制器的方法,即在划分的飞行包线内,控制结构采用前馈加

反馈的方法,对结构不确定性和非结构不确定性进行 Λ结构化处理,化为H ∞控制问题求解,这一方法在发动

机非线形气动热力模型上进行了仿真验证。
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1　引　言

　　现代航空发动机数字电子控制的一个核心问

题,即对于多变量控制系统,发动机被控对象在飞

行包线越来越大的范围内动态参数变化很大、不

确定因素十分突出,如何设计稳、准、快的伺服控

制器,使系统具有强鲁棒性能。

本文针对航空发动机模型参数变化范围大的

突出点,提出了一种在划分的飞行包线内设计发

动机多变量鲁棒控制器的方法,并对此进行了仿

真验证。

2　发动机小偏差模型的建立

　　研究双转子涡喷发动机,其气动热力非线性

模型可用状态空间描述为:

xα= f (x ,w , u)　,　y = g (x ,w , u)

其中: x 为2维状态向量,即高、低压转子转速 nH ,

nL ; w 为2维干扰向量,即飞行高度H、飞行马赫数

M a; u 为2维控制向量,即主供油量m f、尾喷口面

积A 8; y 为2维输出向量, 即低压转子转速 nL、低

压涡轮出口总温 T
3
6。当发动机工作状态确定后,

发动机的特性取决于压气机进口总温 T
3
1 , 总压

P
3
1 和当地大气环境条件,本文仅考虑国际标准大

气条件。进气道已确定, T
3
1 , P

3
1 就是 H ,M a 的函

数,考虑到H ,M a对状态工作点扰动的界限为 Ε,

按文献[ 1 ]定义指标:

J =
P 3

1 - P 3
10

P 3
10

2

+
T 3

1 - T 3
10

T 3
10

2

在飞行包线内按 J < Ε准则测试,得到12个划分后

的子区域 (本文取 Ε= 0105, Ε越小,划分的区域越

多) ,如图1所示。

下面研究某个子域的稳态控制器的设计问

题。用小偏差模型在工作点线性化,可得状态空间

模型: xα= A x + B 1w + B 2u

y = Cx + D 1w + D 2u

其中: x = [△nL　△nH ]T

w = [△H 　△M a ]T , y = [△nL　△T 3
6 ]T

　　设归一化阵分别为:

Nα
x =

nx 1 0

0 nx 2

　,　N w =
nw 1 0

0 nw 2

N u =
nu1 0

0 nu2

　,　N y =
ny 1 0

0 ny 2

　　对状态空间模型中各个向量作以下变换:

x = N x õ xn　,　w = N w õw n

u = N u õ un　,　y = N y õ yn

　　则可得归一化模型:

xαn = A nxn + B 1nw n + B 2nun

yn = C nxn + D 1nw n + D 2nun

　　为使系统具有伺服跟踪能力,在控制输入通

道中加入积分环节:



图1　飞行包线划分

un (s) = (k iös) u (s)

设: x =
xn

un

　,　w = w n　,　y = z = yn

　　则发动机稳态广义模型 (含积分环节)可描述

为: xα= Aδx + Bδ
1w + Bδ

2u

y = Cδx + Dδ
1w + Dδ

2u

其中: A
δ =

A n B 2n

0 0
　,　B

δ
1 =

B 1n

0

Bδ
2 =

0

k iI
　,　Cδ = [C n　D 2n ]

D
δ

1 = D 1n　,　D
δ

2 = 0

3　发动机不确定模型的建立

　　考虑到非结构参数不确定性对系统性能的影

响,可以用灵敏度函数 S (s)和补灵敏度函数 T (s)

图2　发动机控制系统结构

来反映这种影响的程度,通过构造加权灵敏度函

数W S (s)和加权补灵敏度函数W T (s)的方法[2 ]可

以在某种程度上使其得到抑制。为此构造图2所示

的的含加权函数的反馈系统,设:

P△ (s) = P + △

W S (s)和W T (s)的状态空间实现为:

W S (s) = {A S ,B S , CS ,D S }

W T (s) = {A T ,B T , C T ,D T }

　　由图可得:

z 1

z 2

v

=

- ΘW S (s) - ΘW S (s) P△ (s)

0 W T (s) P△ (s)

- I - P△ (s)

w

u

令 z=
z 1

z 2

,则有 z (s) = N (s)w (s) ,其中:

N (s) =
- ΘW S (s)

0
+

ΘW S (s) P△ (s)

- W T (s) P△ (s)
õ

K (s) [ I + P△ (s) K (s) ]- 1 =

- ΘW S (s)S (s)

- W T (s) T (s)

若使得úN (s) ú∞< Χ,则能够保证:

úΘW S (s)S (s) ú∞ < Χ , úW T (s) T (s) ú < Χ

Χ越小,则鲁棒性能越好, Θ为调节 S (s)的1个参

数。

设A 0, B 0, C 0, D 0为上述 n 个归一化模型A n,

B n, C n,D n 中选定的标称点。由图2结构图,可得发

动机状态空间不确定模型为:

xα( t) = [Aϖ + △A ( t) ]x ( t) + [Bθ 1 + △B 1 ( t) ]w ( t) + [Bθ 2 + △B 2 ( t) ]u ( t)

z ( t) = [Cθ1 + △C 1 ( t) ]x ( t) + [Dϖ11 + △D 11 ( t) ]w ( t) + [Dϖ12 + △D 12 ( t) ]u ( t)

y ( t) = [Cθ2 + △C 2 ( t) ]x ( t) + [Dϖ21 + △D 21 ( t) ]w ( t) + [Dϖ22 + △D 22 ( t) ]u ( t)

(1)

其中:　　Aϖ =

A 0 0 0

- B SC 0 A S 0

B TC 0 0 A T

, Bθ 1 =

0

- B S

0

, Bθ 2 =

B 0

- B SD 0

B TD 0

, Cθ1 =
- ΘD SC 0 ΘCS 0

D TC 0 0 C T

692 航 空 动 力 学 报 第　16　卷



Cθ2 = [ - C 0　0　0 ]　,　Dϖ11 =
- ΘD S

0

Dϖ12 =
- ΘD SD 0

D TD 0

　,　Dϖ21 = - I

Dϖ22 = - D 0

4　不确定性的处理

　　设某子域内的 n个结构参数摄动矩阵为:

△i =

△A i △B 1i △B 2i

△C 1i △D 11i △D 12i

△C 2i △D 21i △D 22i

∈R s×t

s = n + m + q

t = n + r + p

可允许摄动矩阵:

F ( t) ∈ 8 = {F ( t) ûF T ( t) ≤ I , Π t}

则有:

H 2F ( t) 2E 分解算法:

(a) 构造

△ = [△T
1　△T

2　⋯　△T
N ]T ∈R

(N ×s)×t

　　 (b) 对△作奇异值分解

△ = U 1S 1V
T
1 = [U 11　U 12 ]

S 11

0
V T

1 =

U 11S
1ö2
11 S 1ö2

11 V T
1 = U 2V 2

其中:

U 2 = U 11S
1ö2
11 = [U T

21　U T
22　⋯　U T

2N ]T

∈R
(N ×s)×t

V 2 = S 1ö2
11 V T

1 ∈R t×t

　　 (c)　 △= [U 21　U 22　⋯　U 2N ]∈R
s× (N ×t)

U 2i∈R s×t

　　 (d) 对△作奇异值分解

△ = U 3S 2V
T
3 = U 3 [S 3　0 ] [V 31　V 32 ]T =

U 3S 3V
T
31 = U 4 [V 311　⋯　V 31N ]T

　　 (e) w = m axΡλ(V T
31i) , ( i= 1, 2,⋯, N )

(f) H = [H
T
1　H

T
2　H

T
3 ]= U 4Γ

E = [E 1　E 2　E 3 ] = V 2

　　 (g) 分解

△A ( t) △B 1 ( t) △B 2 ( t)

△C 1 ( t) △D 11 ( t) △D 12 ( t)

△C 2 ( t) △D 21 ( t) △D 22 ( t)

=

H 1

H 2

H 3

F ( t) [E 1　E 2　E 3 ]

　　证明

∵ △ = U 2V 2 =

U 21

�
U 2N

V 2 = U 4

V T
311

�
V T

31N

V 2

= H

F 1 ( t)

�
FN ( t)

E

F i ( t) =
V T

31i

Γ

∴ F T
i ( t) F i ( t) = Γ- 2V 31iV

T
31i≤

Γ- 2 m ax
i

Ρλ2 (V T
31i) = I

　　对于不确定模型 (1) ,进行 Λ结构化处理[2 ] ,

将不确定性△矩阵 (包括了所有结构和非结构不

确定性,并存在w△= △z)取出,可得状态空间标

准结构:

xα( t) = Aϖx ( t) + [Bθ 1　H 1 ]w△ ( t) +

Bθ 2u ( t)

z△ ( t) =
Cθ1

E 1

x ( t) +
Dϖ11 H 2

E 2 0
õ

w△ ( t) + Dϖ12u ( t)

y ( t) = Cθ2x ( t) + [Dϖ21　H 3 ]w△ ( t) +

Dϖ22u ( t) (2)

5　鲁棒控制器设计及其仿真算例

　　控制器结构采用前馈加反馈的方法,如图3

图3　控制系统仿真结构图

所示。在稳态点 xα= f (x , w , u) = 0, u 可由w 和 x

表出,即 u= h (x , w ) , m f , A 8分别为 nH , nL , H ,M a

的四元函数,忽略 nH 的影响 (因忽略后的误差较

小) ,对m f ,A 8进行三元 nL 0, H ,M a三次曲面的最

小二乘拟合 (nL 0为给定的参考输入) , 8公里以下

前馈控制器m f 为:
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m f = (218393332E + 1) + (212834812E - 1) x + (114243295E - 3) x 2 +

(513793364E - 2) x y + (- 216520507E0) y + (315449359E - 1) y 2 +

(- 312765186E - 1) x z + (- 916709057E1) z + (110955194E2) z 2 +

(219539596E 0) y z + (- 714408640E - 2) x y z + (210455629E - 6) x 3 +

(- 614121022E - 2) y 3 + (- 410096458E1) z 3

其中: x 表示H ; y 表示M a; z 表示 nL 0,中空 (8～

12 km )和高空 (12 km～ 22 km )关于m f 的三元曲

面及A 8的三元曲面略。前馈控制器在图3中由 K 0

(S )表示。

其次求解鲁棒反馈控制器。本算例在1区选择

的标称点为:

a11 a12 b111 b112 b211 b212

a21 a22 b121 b122 b221 b222

c11 c12 d 111 d 112 d 211 d 212

c21 c22 d 121 d 122 d 221 d 222

=

- 3151 1148 - 1175 - 14177 5644191 11158

- 0125 - 3132 - 0147 - 7113 4759141 2140

1 0 0 0 0 0

- 0103 - 01004 - 715 111141 361154 - 0109

　　按上述方法构造模型,选择加权函数如下[4 ]:

W S (s) =
016

s + 315
s + 0100035

0

0 012
s + 117

s + 0100017

W T (s) =
016

s + 315
0100035s + 315

0

0 012
s + 117

0100017s + 117

　　在某子区域内,选择若干摄动点构造模型 (2) ,再用H ∞法求解,可得鲁棒控制器的解为:

A K =

- 49632212 9258216 - 7738213 12308715 - 47549015 112170711 40469111 - 93583711 0 0

7449819 - 31631714 9375516 - 5404215 20854311 - 28371917 - 9768614 - 58486815 0 0

1188614 - 3457713 21064215 - 596518 2606516 - 3920619 - 1364419 - 5520118 0 0

- 18391115 10024014 - 4658213 19582 - 206103 44079717 15801312 - 18863614 0 0

20605117 - 6476816 39278 - 1398818 20934613 - 47572918 - 17122617 32536612 0 0

6536113 - 1960617 1220414 - 428014 65982 - 15054713 - 5420013 10545815 0 0

- 4317413 - 3353317 456411 - 494616 - 22503 8171918 3012416 - 18116419 0 0

- 63222412 24668511 - 13354114 5094119 - 66408811 147795918 53123015 - 88328216 0 0

13680112 287348 - 6364819 4596015 - 1084915 18984215 - 7332714 100833911 0 0

B K =

01000012 01000064

- 01000009 01000026

01000005 - 01000076

0 - 01000063

- 0100003 01000049

01000135 01000439

- 01000022 01001595

01000242 - 01000585

0 0

0 0

　　

CK =
0 0 0 0 0 0 0 0 11136 0

0 0 0 0 0 0 0 0 0 2265

D K =
0 0

0 0

　　控制器仿真结果如下:

(在国际标准大气状况下仿真)

抗干扰性能验证 (在标称点附近中空中速飞

行,对H 和M a的突变分别验证) :

图4为N l= 11156 röm in 和M a= 116保持不

变,在第5秒时H 由815 km 突然升到9 km ,要求

N l和 T
3
6 = 950 K 不变,绝对误差 ∆N l和 ∆T 6的输

出响应,N l 的超调量为140 röm in, N l 的调节时间

(按 ∆N l= 50 röm in 为度量基准) 为2 s; T
3
6 的超调

量为8 K, T
3
6 的调节时间 (按 ∆T 6= 5 K 为准)为2
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s。(∆N l, ∆T 6的取法应根据实际情况而定,这里只

作为初步验证试取 ∆N l= 50 röm in, ∆T 6= 5 K)。

图4　H 突变时 ∆N l, ∆T 6输出

图5为 N l = 11156 röm in 和 H = 815 km 不

变,M a 由116阶跃升到117, 要求N l 和 T
3
6 = 950

K 不变, 绝对误差 ∆N l 和 ∆T 6的输出响应。N l 的

超调量为149 röm in, N l 的调节时间 (按 ∆N l = 50

röm in 为准) 为2 s; T
3
6 的超调量为16 K, T

3
6 的调

节时间 (按 ∆T 6= 5 K 为准) 为4 s。

图5　M a突变时 ∆N l, ∆T 6输出

鲁棒性能验证 (在远离标称点处低空中速飞

行,对H ,M a和N l 的突变分别验证)

图6为N l= 11156 röm in 和M a= 019不变, H

由115 km 突然降到015 km ,要求N l 和 T
3
6 = 950

K 不变, 绝对误差 ∆N l 和 ∆T 6的输出响应, N l 的

超调量为100 röm in,调节时间 (按 ∆N l= 25 röm in

为准)为2 s; T
3
6 的超调量为6 K,调节时间 (按 ∆T 6

= 4 K 为准)为2 s。

图7为 N l = 11156 röm in 和 H = 115 km 不

变,在第5秒时M a由019突然升到110,要求N l 和

T
3
6 = 950 K 不变, ∆N l 和 ∆T 6的输出响应。N l的超

调量为110 röm in,调节时间 (按 ∆T 6= 25 röm in 为

准)为115 s; T
3
6 的超调量为6 K,调节时间 (按 ∆T 6

= 5 K 为准)为2 s。

图6　H 突变时 ∆N l, ∆T 6输出

图7　M a突变时 ∆N l, ∆T 6输出

图8　跟踪N l 突变时的N l, T 3
6 输出

图8为M a= 019, H = 115 km , T
3
6 = 950 K 不

变,N l由11156 röm in 阶跃升到11211178 rö
(转第304页)
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限时采用冷超转的调节技术,从而保证发动机在

很宽的飞行马赫数下,都具有最佳的推力特性。
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Study on Non-Augmen ted Superson ic Cruise of the 4th Genera tion Engines
TU Q iu2ye1, TAN G D i2yi2

1. Ch ina Sh ip Science R esearch Cen ter,W uxi 214082, Ch ina;

2. 7th D ep t. ,N orthw est Po lytechn ic U niversity, X i’an 710072, Ch ina

Abstract: In o rder to imp rove the non2augm en ted superson ic cruise perfo rm ance of the 4th generation

engine, an idea fo r design ing is p roposed, w h ich consists in rational m atch ing of the h igh p ressure ro to r

physical speed to the th ro ttle ratio at ground design po in t and utilization of the " co ld overrun" and " gas

temperature sto rage" techn iques fo r perfo rm ance op tim ization. A realization of the ides is carried out. It is

p roven that the velocity characteristics of the engine is imp roved to a great ex ten t and the op tim al th rust

characteristics of the engine are p rovided in a broad range of the fligh t M ach num bers.

Key words: engine; superson ic; cruing fligh t; perfo rm ance

(T he Ch inese tex t of the fo llow ing abstract is p rin ted in PP295- 299)

m in 阶跃升到11211178 röm in 时, 跟踪目标命令

N l 时,N l, T
3
6 的输出结果。

6　结　论

　　在12个区域用相同的方法分别设计了控制

器,都得到了类似的仿真结果,控制系统具有一定

的鲁棒性能。仿真图中转速和温度的变化规律与

物理过程不符的原因, 是由于前馈控制器m f 和

A 8按 nL 0, H ,M a的变化迅速对被控对象产生了不

同的作用,这种作用超前于反馈控制器的作用,前

馈控制器和反馈控制器一快一慢,综合作用的结

果形成了图4～图8所示的仿真过程。本算例中未

考虑m f 和A 8执行机构的模型,对控制器的设计

和仿真都会产生一定的影响,另外如何有效地降

低控制器的阶次以及对不同区域控制器的切换问

题,将在今后的研究中加以解决。
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A D esign M ethod for Aeroengine RobustM ultivar iable D ig it Con troller
WAN G X i, M EN G Q ing2m ing

(4th D ep t. ,Beijing U niversity of A eronautics and A stronautics,Beijing 100083, Ch ina)

Abstract: A m ethod is p rovided fo r design ing robust m ultivariable digit con tro ller of turbo jet engine,

in w h ich the fo rw ardback and feedback con tro l structure is adop ted in the divided fligh t envelope, the Λ
structurization is used to deal w ith the structured uncertain ty and unstructured uncertain ty, so that the

p roblem for so lving robust con tro ller is transfo rm ed in to standard H ∞ con tro l p roblem. T he robust

disturbance rejection and track ing perfo rm ance is verified by sim ulation on a non linear model of the tw in2
spoo l turbo jet engine aero thermodynam ics.

Key words: aeroengine; uncertain ty; robust con tro l; sim ulation
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