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鲁棒控制用于涡喷发动机控制器设计
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摘要: 基于LM I(L inear M atrix Inequality,线性矩阵不等式)的方法,将 P ID 控制律与鲁棒技术交叉结合,考

虑了控制受限条件,提出了一种基于LM I的输出反馈 P I控制器分段设计的切换方法。这一技术应用于某型

涡喷发动机全功能的数字式电子控制器的稳态控制中,并介绍了该型涡喷发动机控制系统的组成,包括硬件、

软件、步进电机执行机构及燃油计量装置。设计的电子控制器在发动机半实物仿真平台上进行了鲁棒性能的

验证,实现了电子控制器的等转速调节功能和逻辑监控保护功能,满足涡喷发动机多功能 FAD EC 控制要求。
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Abstract: Based on the LM I (L inear M atrix Inequality) m ethod, the P ID (P ropo rt ional

In tegra l D erivat ive) con tro l law w as com b ined w ith robu st con tro l techn ique, and the sub sec2
t ion sw itch sk ill of P I ou tpu t feedback con tro l design w ith con stra in t of con tro l inpu t fo r

aero2engine w as p ropo sed. T he techno logy w as app lied to the steady sta te con tro l of the fu ll

funct ion dig ita l electron ic con tro l system of a jet engine. T he con st itu t ion of the system , in2
cluding hardw are, softw are, step mo to r actuat ing m echan ism and fuel m etering device, w as

in troduced. E lectron ic con tro ller no t on ly can con tro l the ro ta t ing speed stab le bu t a lso have

enough logic,m u lt ip le con tro l mon ito r and p ro tect ive funct ion s. It fu lf ills a ll requ irem en ts of

m u lt ip le FAD EC con tro l. T he designed electron ic con tro ller has been carried th rough robu st

valid ity check on the engine sem i2hardw are2in2loop sim u la t ion p la tfo rm.
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图 1　控制系统结构图

F ig. 1　T he fram e of con tro l system

　　P ID (P ropo rt ional In tegra l D erivat ive)控制

具有结构简单,参数物理意义清晰,易于整定,工

业控制中应用广泛[1 ]。LM I(线性矩阵不等式)是

上世纪九十年代随着鲁棒控制技术的研究而发展

的凸优化理论[2 ]。鲁棒控制技术尽管理论完善,仿

真效果好,但存在实际应用难的缺憾,如何将鲁棒

控制理论应用于工程中,以发挥其独到的鲁棒性

能优势,一直成为近年来鲁棒控制工程应用主题。

为此,本文交叉了LM I和 P ID 二者优势,考虑了

控制受限条件,提出了一种基于LM I的输出反馈

P I控制器分段设计的切换方法。设计的控制器已

用于弹用涡喷发动机数控系统中,控制鲁棒性在

弹用涡喷发动机半实物仿真中得到了验证。

1　系统组成

　　发动机数字控制系统由传感器、数字式电子

控制器、步进电机驱动单元、燃油计量装置等 4部

分组成,如图 1所示。

电子控制器功能:地面和空中自动起动功能;

自动加减速功能;等转速调节稳态功能;对发动机

超温、超转和滑油压力过低自动保护功能;对发动

机油门行程、点火、冷转、假开车和假热开车单检

功能; 自动监控功能; 数控系统自检功能; 地面试

车控制功能;故障诊断和排故功能等。稳态调节规

律为: 飞行条件变化时,调节供油量m f 保持发动

机转速 n 不变; 起动供油规律, m f = f ( t, n , H ,

M a) ;加减速供油规律m f = f ( t, n , H ,M a)。

传感器感受发动机进口温度 T
3
1、进口压力

P
3
1、发动机转速 n、尾喷管排气总温 T

3
4 及滑油压

力 P h 等 5个信号。

燃油计量装置由齿轮泵、等压差活门、燃油计

量油门组成。

发动机起动箱用于地面试车控制及监视。接

受 CPU 控制输出的开关量信号, 按时序控制固

态继电器和接触器,操作起动电机、系统油路电磁

阀及点火开关等。

数控系统控制台通过串口与控制器通信,用

于给数控系统发送命令和接收传感器信号进行实

时监控。给数控系统发送命令共有 12种,地面起

动、冷转、假开车、假热开车、空中起动、停车、慢车

状态、80%状态、9115%状态、95%状态、9815%状

态和 100%状态命令。

2　鲁棒 P I控制器的 ILM I解

　　考虑系统 2

2 :
xα= A x + B u

y = Cx

其中: x∈R
n , u∈R

p , y∈R
q, 分别为系统状态向

量、控制向量、输出向量。

对 2 设计输出反馈 P I控制器:

u = Kp y ( t) + K I∫
t

0

y (Σ) dΣ

使闭环系统稳定。

首先, 研究 P (比例)控制器使 2 稳定问题,

即寻求控制律:

u = Kp y ( t) (1)

使如下闭环系统 2 c稳定。

2 c: xα= (A + B KpC) x

　　定理 1[4 ]　若存在正定阵 P , X ,及矩阵 Kp 满

足矩阵不等式 (2)～ (4)时,则系统 2 可由 P 控制

器 (1)稳定,且满足控制约束条件‖u‖< um ax。‖

·‖表示欧氏向量 2范数, x 0 为系统初态。
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A T P + PA - XBB T P - PBB TX + XBB TX (B T P + KpC) T

(B T P + KpC) T - I
< 0 (2)

- 1 x T
0 P

P x 0 - P
< 0 (3)

- P CT KT
p

KpC - u2
m ax I

< 0 (4)

　　证明参见文献[ 4 ]。

矩阵不等式 (2)不是一个关于 P , Kp , X 的

LM I, 但对给定矩阵X , (2)是一个关于 P , Kp 的

LM I。 将 ILM I ( Itera t ive L inear M atrix

Inequality)算法[3 ]改进,应用改进 ILM I算法求解

定理 1可得 P I控制器[4 ]。

其次, 对 2 , 求解反馈矩阵 Kp , K I , 使得闭环

系统稳定,并满足控制受约束条件。设:

x′=∫
t

0

y (Σ) dΣ

xθ =
x

x′

xα′= y ( t) = Cx

xθ
õ

= Aθ xθ + Bθu

Aθ =
A 0

C 0

Bθ =
B

0

令:

yλ =
y

x′
= Cθ xθ

Cθ =
C 0

0 I

则系统 2 的 P I控制器设计问题等价于增广系统

2 aug的 P 控制器设计问题。

2 aug:
xθ
õ

= Aθ xθ + Bθu

yλ = Cθ xθ

u = Kϖp yλ = (Kp　K I )

y ( t)

∫
t

0

y (Σ) dΣ

　　按改进 ILM I算法,对系统 2 aug进行求解,可

得 Kp , K I。

3　分段切换控制器设计

　　在全飞行包线内,难以用一个控制器获得控

制系统的性能指标,通常采用在不同的发动机状

态范围内按飞行高度和飞行速度分区域设计控制

器,设计的控制器数目是十分可观的,数控系统不

得不在不同子区域进行频繁切换,而且给设计和

验证控制器带来很大的负担。为此,本文提出了先

在海平面标准大气状态下按发动机不同工作状态

分段设计控制器,再按发动机相似换算原理求得

发动机在整个飞行包线内的控制规律,从而大大

减少了控制器的数目。

某型单转子涡喷发动机在海平面标准大气状

态下从 80◊～ 100◊ 相对转速内分 6段获得 6个

标称点归一化模型,分别为:

G 1 (s) =
014

015s + 1

G 2 (s) =
0138

0148s + 1

G 3 (s) =
0136

0146s + 1

G 4 (s) =
0134

0144s + 1

G 5 (s) =
0132

0142s + 1

G 6 (s) =
013

014s + 1

　　分别采用改进 ILM I算法[4 ]设计鲁棒 P I控

制器,得:

K P 1 = 615　,　K I 1 = 13134

K P 2 = 6133　,　K I2 = 13197

K P 3 = 6131　,　K I3 = 14165

K P 4 = 615　,　K I4 = 1515

K P 5 = 616　,　K I5 = 1614

K P 6 = 6178　,　K I6 = 1714

　　分段切换控制器设计算法如下: 发动机在飞

行包线内工作时,由传感器信号 T
3
1 , P

3
1 和N 求

得折合转速 nco r = n
288115

T 3
1

,根据相对折合转

速进行逻辑判断,找到对应于上述 6 段区间的某

段鲁棒 P I控制器, 由 P ID 控制器离散算法根据

偏差原理进行求解折合供油量m f cor,再由相似换

算原理求出实际供油量m f 输出:
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m f = m f cor
p 3

1 T 3
1

101 325× 288115

　　为验证控制器的鲁棒性能, 发动机最大

100◊ 相对转速状态下,设参数摄动的模型为:

G (s) =
K T

T T s + 1

其中:

K T = 013± ∃K T　∃K T = 012

T T = 014± ∃T T　∃T T = 012

图 2　某型涡喷发动机对最大状态工作点

摄动模型单位阶跃输出响应

(共 35点)

F ig. 2　Step response of som e jet engine at the mo st

w o rk ing po in t w ith pertu rbed model

( to ta l 35 po in ts)

图 3　某型涡喷发动机对最大状态工作点

摄动模型单位阶跃控制量响应

(共 35点)

F ig. 3　Step response of con tro l ou tpu t at the mo st

w o rk ing po in t w ith pertu rbed model

( to ta l 35 po in ts)

　　模型摄动的范围为: 时间常数变化 75◊ , 放

大系数变化 6617◊ , 控制器采用上述设计结果,

即 K P 6= 6178, K I6= 1714。将 K T 从 011间隔 011

增至 015, T T 从 011间隔 011增至 017,则由排列

组合原理,共可组成摄动工作点模型 35个。将所

设计 P I控制器加入到这 35 个工作点模型上,以

验证其鲁棒性。图 2为转速单位阶跃响应图,具有

对指令信号快速跟踪和较好的动、静态性能,调节

时间为 2 s,超调量不超过 7%。图 3为燃油控制

量单位阶跃响应。

4　半实物实时仿真验证

　　为了验证控制器的性能,分别在地面和高空

状态下进行了 80多次的鲁棒控制性能试验。发动

机模型采用了大偏离气动热力非线性实时模型,

采样周期 20 m s。地面试车: 在不同高度、不同海

平面温度 ( - 30℃, 0℃, 15℃, 30℃) 进行分级

100%试验。高空投放试验分若干个弹道 (不同海

平面温度)下进行试验。

图 4为 0～ 280 s, 9 km 高空投放的实时仿真

曲线,图 4 (a)为飞行高度仿真,图 4 (b)为飞行马

赫数仿真,图 4 (c)为供油量和涡轮后温度仿真,

图 4 (d)为发动机转速仿真。飞行条件为海平面温

度- 15℃, 1个标准大气压下,飞行高度 9 000 m ,

飞行马赫数 018,在第 50 s前为空中起动 80%转

速,而后进入 80%等转速飞行,在第 75 s投放下

滑,第 205 s秒时进行 2 700 m 高度平飞,在 210 s

进行 95%转级,以后进行 95%等转速飞行的整个

试验过程。其他地面和高空试验仿真图略。仿真

结果得到控制系统的静态误差为: 95%等转速状

态不超过 1% (95%等转速状态为 20 900 röm in,

实际运行最小转速为 20 791 röm in,即相对转速

百分比静差为 015% , 实际运行最大转速为 21

049 röm in,即相对转速百分比静差为 017% )。表

明设计的电子控制器达到了控制系统要求的鲁棒

稳定性能与鲁棒跟踪性能指标。 (图 4 的仿真图

中,由于发动机模型中没有考虑发动机起动过程

的模型,因此,图 (a) , (b) , (c) , (d)中的仿真曲线

的横坐标起始时刻不是从第 0 s开始的)。

作为对比,在某型涡喷发动机全功能数字式

电子控制器的研究中,稳态控制器一开始采用了

传统的 P ID 设计技术,但在 P ID 参数的整定中,

花费了相当的时间难以满足在全飞行包线内的稳

态误差精度,尤其在高空用传统 P ID 控制出现的

问题十分明显, 在地面和低空 3 km 投放的半实

物实时仿真试验下,控制系统的性能基本能够保

证,但到了中空 5 km 投放性能变差,高空 9 km
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图 4　海平面温度- 15℃、1个标准大气压下,高空 9 000 m、马赫数 018投放的半实物仿真曲线

F ig. 4　H alf p racticality sim ulation under the condit ion w hen sea level temperatu re - 15℃,

one standard atmo spheric p ressure, fligh t a lt itude 9 km and fligh t m ach num ber 018

投放时系统不能稳定。仿真图略。

5　结　论

　　按 ILM I算法将传统 P ID 纳入到线性矩阵不

等式这一鲁棒控制技术的凸优化理论中求解,获

得了控制器受限的 Kp , K I 最优解。将鲁棒控制技

术与传统 P ID 结合,可以设计出既具有 P ID 控制

器阶次低且易于工程实现,又兼有鲁棒性能的优

点,提出的用分段切换控制器的设计方法解决了

由于控制器太多不得不进行频繁切换的工程应用

问题。所述方法在发动机大偏离气动热力非线性

实时模型上进行了半实物实时仿真验证。表明鲁

棒控制理论对于航空发动机数字电子控制具有十

分重要的工程应用价值。
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