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航空发动机二自由度鲁棒控制 LMI方法研究
王海泉, 郭迎清, 陆  军, 李光耀

(西北工业大学 动力与能源学院, 西安 710072)

摘    要: 为克服传统鲁棒控制器无法兼顾系统的性能和鲁棒性要求的缺陷, 引入二自由度控制结构, 以

对使目标值跟踪特性为最优的参数和使外扰抑制特性为最优的参数分别进行整定, 并使用线性矩阵不等式

( Linear matr ix inequalit y, LMI)方法对二自由度鲁棒控制器求解,克服传统 Riccati方法中的种种缺陷. 以某

型涡扇航空发动机为对象,设计了基于 LMI 解法的二自由度 H ] 回路成形控制器, 并在构建的航空发动机数

控系统实时仿真平台上进行了硬件回路仿真,结果表明所设计的控制器具有良好的跟踪和鲁棒特性,满足航

空发动机控制要求.
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Abstr act: In order to overcome the shortcoming of t radit ional one degr ee2of2fr eedom

structure and improve the tr acking performance while maintaining stability robustness, two

degrees2of2freedom control st ructure was int roduced in this paper, then the synthesis tech2

niques based on linear matr ix inequality (LMI) was int roduced to solve the disadvantages of

this controller as compared with the t radit ional Riccat i appr oach. T he two degrees2of2free2

dom H ] loop2shaping approach was applied to a turbofan aero2engine, and the hardwar e in2

the2loop simulat ion based on the r eal2time simulat ion plat form was implemented. T he simu2

lat ion results show that the excellent robustness and command2t racking propert ies of the

controller are obtained, and the two2degr ee2of2freedom H ] loop2shaping methodology is suit2

able for aero2engine contr ol.

Key words: two degrees2of2freedom; robust controller; LMI( linear matrix inequality) ;

hardwar e in2the2loop simulat ion

  在 20世纪 80年代 Zames提出将H ] 范数作

为目标函数对系统进行优化设计以来, H ] 控制

一直是控制界的研究热点之一. 特别是二自由度

H ] 控制方法克服了单自由度控制的缺陷, 而具

有同时满足目标跟踪特性和干扰抑制特性的特

点[ 1] ,更被广泛应用于现代控制系统设计中, 但一

般的二自由度 H ] 控制方法是通过迭代求解 Ric2

cati方程得到 H ] 控制器, 无法得到满足多方面

性能指标最优的唯一解,且其求解过程往往依赖

于参数的调整,无法对某些性能指标进行优化.而

近年来被广泛关注的线形矩阵不等式( LMI)方法

将控制问题转化为线性矩阵不等式系统的可行性
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问题,或是具有线性矩阵不等式约束的凸优化问

题,并利用凸优化问题的内点法求解,相对于 Ric2

cati求解方法忽略了对原系统的假设条件, 简化

了设计步骤,克服了保守性
[ 223]

. 本文将 LMI 算法

应用于二自由度 H ] 回路成形控制器设计中, 对

某型航空发动机进行鲁棒控制器设计, 并通过硬

件在回路仿真验证, 证明了该方法在发动机控制

上应用的有效性.

1  H ] 问题的 LMI 解法

设系统如图 1 所示, 图中 w为外部信号 (包

括参考输入、干扰信号、噪声等 ) , u 为控制输入,

y 为观测信号, z 为广义控制误差. P 和 K 分别表

示广义控制对象和控制器,前者是系统的给定部

分,包括实际控制对象、权函数, 而控制器 K是需

要设计的部分.

图 1 标准 H ] 控制设计问题

F ig. 1 H ] system descr iption

广义被控对象 P 的状态空间实现可表示为

x
#
= Ax + B1w+ B2 u

z = C1x + D11w+ D12u

y = C2x + D21w+ D22u

(1)

P ( s) =
A B

C D
=

A B 1 B2

C1 D11 D12

C2 D21 D22

( 2)

其应满足如下条件: ¹(A, B2 , C2) 是能稳定

能检测的; ºD22 = 0.

H ] 标准控制问题可定义如下:对于给定的

正数 C及对象P ( s) , 求反馈控制器 K( s) , 使得系

统内部稳定,且由干扰信号 w到评价输出信号 z

的传递函数Tzw 满足

+ Tzw + ] < C

对于上述的标准 H ] 控制问题, 引入有界实

引理并在此引理基础上进行 LMI 方法的分析.

有界实引理:设 C> 0,且 P( s) 的最小实现由

(A, B, C, D) 给出,则 A是稳定阵,且 + Tzw + ] <

C的充分必要条件是存在X > 0满足

XA+ A
T
X XB C

T

B
T
X - CI D

T

C D - CI

< 0

那么对于图 1所示的系统,设 H ] 控制器为

K( s) =
Ak Bk

Ck D k

则由 P ( s) 的状态空间实现,易知系统的闭环

传递矩阵为

Tzw ( s) =
Ac B c

Cc D c

其中

Ac Bc

Cc Dc
=

A B1

C1 D11

+
B2

D12

( C2  D21

( =
Dk C k

Bk Ak

A B 1 B2

C1 D11 D12

C2 D21 0

=

A 0 B1 B2 0

0 0 0 0 I

C1 0 D11 D12 0

C2 0 D21 0 0

0 I 0 0 0

根据有界实引理, 上述条件可以得到 H ] 控

制问题的可解条件是
[ 4]
:存在 Y> 0满足

Q+ E
T
(F + F

T
(E < 0 ( 3)

其中 Q=

A
T
Y+ YA YB 1 C1

T

B1
TY - CI D11

T

C1 D11 - CI

,

E = [YB2 0 D12 ] , F = [ C2 D21 0]

式( 3) 可以变形为

E
T
L QE L < 0

F T
L QF L < 0

( 4)

其中E L 是满足EA= 0的满秩矩阵A中列数最多

的矩阵.通过求解式( 4) 的矩阵不等式, 可以得到

矩阵 Y的值, 然后将 Y代入式( 3) , 从而得到只含

矩阵变量 ( 的线性矩阵不等式, 进而求出满足要

求的 H ] 控制器参数 ( .

2  基于LMI的二自由度H ] 回路成

形方法

  H ] 回路成形设计是将闭环系统的设计目

标用开环回路传递函数来描述, 它通过调整回
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路传递函数的奇异值形状, 使最终的闭环系统

满足期望的性能指标 :低频段的高稳态增益来

满足扰动抑制和指令跟踪性能;高频段的低增

益来保证鲁棒性、噪声抑制等. 本文的二自由

度H ] 设计方法是在回路成形方法基础上进行

分析的.

二自由度控制结构由输入信号的前置滤波器

和反馈控制器组成, 如图 2所示.所谓二自由度控

制,就是将反映扰动抑制能力的反馈控制器 Kf ,

和反映指令跟踪能力的前置滤波器 Kp 分别独立

进行设计, 使两特性同时达到最优[ 5] .而二自由度

H ] 回路成形方法(设计结构如图 3) 就是通过引

入前补偿器W1使原始对象 Gs的开环传递函数奇

异值曲线满足鲁棒稳定性的要求, 之后针对成形

后的被控对象 G = Gs # W1 设计鲁棒控制器 K=

[Kp  Kf ] ,保证在摄动 $N 和 $M 作用下, 从信号

[ r w]c到[u y e]c 的传递函数的 H ] 范数最

小, 其中 G 可以表示为左互质因式分解 G =

M
- 1
N. $N 和 $ M为在左互质分解传递函数的每个

因子上的摄动.

图3中T r为由设计者选定的具有理想时间

响应特性的参考模型 . 比例因子 p 用来调节鲁

棒性要求和模型匹配要求, p 越大就越强调系

统闭环响应同参考模型响应的逼近性. 前置滤

波器Kp的作用是保证从 x到y的闭环传递函数

与参考模型匹配. 反馈控制器 Kf 是用来实现闭

环系统的鲁棒稳定性和扰动抑制. 由图 3可得:

u

y

e

=

p( I - KfG)- 1Kp Kf ( I - GKf )- 1M- 1

p( I - GKf )
- 1
GKp ( I - GKf )

- 1
M
- 1

p2 ( I - GKf )- 1GKp - Tr p ( I - GKf ) - 1M- 1

#

r

w
(5)

u = K
x

y
= [Kp Kf ]

x

y
(6)

为利用LMI解法, 将式( 5) 和式( 6) 转化为图

1所示的标准 H ] 最优控制形式, 其中外部信号

[ rT wT ] T、控制输入信号 u、测量信号[xT yT ] T 及

误差信号[u
T
y
T
e
T
]
T
的关系为

u

y

e

x

y

=
P11 P12

P21 P22

r

w

u

=

0 0 I

0 M
- 1

G

- p
2
Tr pM

- 1
pG

pI 0 0

0 M
- 1

G

r

w

u

假如成形后的系统G和期望的稳定闭环模型

Tr 有如下的状态控制表示形式

G=
A B

C D
 Tr =

Ar B r

Cr Dr

则 P 又可以表示为

P =

A 0 0 (BDT + ZCT )R- 1/ 2 B

0 Ar Br 0 0

0 0 0 0 I

C 0 0 R
1/ 2

D

pC - p
2
Cr - p

2
Dr pR

1/ 2
pD

0 0 pI 0 0

C 0 0 R1/ 2 D

其中R= I+ DDT , I 为单位矩阵, Z是如下Riccat i

方程的唯一解:

(A - BS- 1DTC)Z+ Z(A- BS- 1DT C) T -

ZCTR- 1CZ + BS- 1BT = 0

得到了广义对象 P , 就可以利用前述标准

LMI求解步骤求出满足要求的控制器 K.
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基于 LMI的 H ] 二自由度控制器设计步骤

可以归结如下:

1) 选择形如

1
as + b

0

0
1

cs + d

的预补偿器

W1 并调整 a, b, c, d 的参数, 对被控对象进行整

形,得到期望的奇异值曲线形状, 这种形式的 W1

的引入还可以保证广义模型 P 中的D22 = 0;

2) 选择一个对角的一阶或二阶参考模型, 使

其能够反映对系统时间响应的需求
[ 5]
;

3) 选择 p 的值,通常 1 [ p [ 3;

4) 对于成形后的对象 G,期望模型 Tr 和参数

p,利用标准 LMI 求解步骤计算满足鲁棒稳定边

界要求的 H ] 二自由度控制器 K= [Kp  Kf ] ;

5) 对所设计的控制器进行分析仿真, 重新调

整 p, T r 或W1的参数以获得更优良的控制效果.

为了保证被控对象的输出在稳态下能较好的

跟踪参考模型的输出,本文考虑对控制回路进行如

图4变形, 引入常矩阵Wi 对输入信号进行转换,

Wi = [ (I - Gs( s)Kf ( s) )- 1Gs( s)Kp ( s) ]- 1 Tr( s) | s= 0

从而保证在稳态时从输入 r 到控制输出 y 的传递

函数矩阵与期望参考模型 T r 精确匹配,不仅有效

保证整个系统的稳态性能, 同时避免了反复调整

参数来满足稳态要求的复杂性. 变形后控制系统

中K1 #Wi代替前置滤波器K1 ,而标称对象的二自

由度控制器变为 Ks = [K1 # Wi K2] # W1 .

图 4  变形后的控制回路

Fig. 4  Control system after transfigur ing

3  航空发动机二自由度 H ] 控制器

设计

  本文以某型涡扇发动机在 H = 0 km,Ma =

0下的工作状态为标称设计点, 进行基于 LMI 解

法的二自由度 H ] 回路成形控制器设计.选取低、

高压转子转速作为状态变量x = [ xn lc xnhc ] T , 燃油

流量、尾喷口面积作为控制量 u = [ Wfm A8] T , 低

压转子转速、落压比作为输出量 y = [ xnlc p 36] T ,

此工作点线性归一化状态空间模型为

x
#
=

- 11 947 5 - 11 0307

- 01 122 6 - 21 4238
x +

  
01 742 4 01 587 7

01 503 8 01 413
u

y =
1 0

01 612 9 - 01 489 5
x +

  
0 0

01 141 2 01 753 9
u

由于对象的线性模型相对简单, 同时考虑到尽

量降低控制器的阶数, 选择如下形式较简单的预补

偿器W1 =

1
as + b

0

0 1
cs + d

,通过反复试算,对于满

足回路成形指标要求的W1 作出如下选择:W1 =

1
01 14s+ 01 000 29

0

0 1
01 209 677s+ 01 000 065

, 成

形后的系统奇异值曲线如图 5.

图 5  成形后系统奇异值曲线

Fig. 5  Singula r value plots of the shaped system

选择参考模型 T r = 21
s2 + 7. 9s+ 21

, 作为反

映整个闭环系统希望达到的性能的标准, 并选定

p = 2. 2, 这样就可得到广义模型并利用上面介绍

的基于 LMI解法的 H ] 控制方法完成二自由度

控制器 Ks 的求解.

通过对控制器设计结果的分析, 发现使用

LMI方法求得的变形前的控制器 K 的阶数( 10

阶)明显比传统的 Riccat i方法得到的控制器阶数

( 8阶)高,这样的高阶次控制器不利用工程实现,

且容易引起时滞, 影响控制品质, 本文考虑使用

Schur 方法对控制器进行降阶处理, 得到的控制

器最高阶数仅为 5 阶(仅列出 K11 ) , 为控制器的
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在线实现提供了保障:

21 098 @104 s4+ 71 962@105 s3 +
s5+ 11 464@104s4+ 51 914@105s3+

y

z
81 508@10

6
s
2
+ 31 11@10

7
s+ 21 511 @10

7

71 422 @10
6
s
2
+ 31 897@10

7
s+ 71 584@10

7

那么究竟所设计的降阶的控制器性能如何,

本文首先在 MATLAB/ Simulink 下对控制器进

行了仿真验证. 图 6 是在涡轮落压比参考输入端

输入单位阶跃信号的响应曲线,并和使用 Riccat i

方法设计的控制器进行了对比.

图 6  阶跃响应

F ig. 6  Step responses of the system

从结果可以看出在控制器作用下,系统具有

很强的指令跟踪能力, 响应调节时间约为11 2 s,

很好的吻合了参考模型所期望的动态品质,无超

调且静态解耦. 整个系统响应和 Riccat i解法得到

控制器的控制响应几乎完全一致.

图 7刻画了系统在频率为 100 rad/ s的正弦

波测量噪声作用下的响应情况.从结果可以看出,

与 Riccati方法一致,利用 LMI 算法设计的控制

器具有良好的鲁棒性, 在噪声影响下仍能确保良

好的解耦和跟踪能力.

图 7  加入高频噪声后的阶跃响应

Fig. 7  Step responses with noises

因此,使用 LMI 解法设计控制器,求解过程

简单明了,得到的控制器在航空发动机应用时具

有良好的控制性能, 完全满足系统要求.

4  硬件在回路仿真验证

对所设计的基于 LMI 解法的降阶二自由度

H ] 回路成形控制器, 在所构建的快速原形化实

时仿真平台
[ 6]
上进行硬件在回路仿真以对其性能

进行评估.该平台结构如图 8所示.此仿真平台能

够直接将在 MATLAB/ Simulink 下搭建的控制

器模块通过 RTWEC工具箱进行嵌入式代码自

动生成, 并下载到发动机数字电子控制器

(DEEC)中作为控制程序; DEEC和仿真发动机

运行的工控机组成实时仿真回路, 可实现对所设

计控制器的性能验证.

图 8 硬件在回路实时仿真平台结构

Fig. 8  Structure fr ame of the simulation plat form

首先进行地面状态( H = 0 km, Ma= 0)下全

过程仿真.在实验过程中,首先使发动机由中间稳

定状态( A= 40b) 加速至最大非加力状态( A=

70b) ,稳定一段时间后加大油门杆角度至 130b即

发动机进入全加力状态, 随后进行加力切断, A再

度回到 70b,并于稳定之后减速到中间稳定状态

(A= 50b) , 发动机各个参数的变化如图 9所示.
表 1  仿真运行步骤

Table 1 Simulation procedure

时刻 t/ s 油门杆角度/ (b) 加力开启

0 45(加速并稳定) 否

10 70(加速并稳定) 否

20 130(至最大加力状态稳定) 是

30 70(加力切断并稳定) 否

40 60(减速并稳定) 否
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  接下来为检验该控制器对不同飞行状态的鲁

棒性,将其应用到( 2. 5, 0. 9)状态下的非线性发动

机模型上,重复表 1的仿真过程,结果见图 10(仅

列出部分参数) .

从仿真结果可以看出, 在设计的鲁棒控制器

作用下,无论是在设计点还是非设计点,控制器动

态过程均响应迅速、无稳态误差,发动机加减速性

能和跟踪指令性能良好,加力开通和加力切断过

程中核心发动机状态维持不变,各参数波动较小,

例如在地面状态下仿真时,涡轮落压比 p36的值最

大变化幅度仅为稳态工作点数值的 2%,实现发

动机状态的平稳切换, 同时对于发动机工作状态

的变化具有很强的鲁棒性,证实了所设计控制器

的良好性能.

5  结  论

本文引入二自由度回路成形 H ] 鲁棒控制方

法并介绍了利用 LMI 解法完成该控制器求解的

设计过程.将该方法应用于某型涡扇航空发动机

的控制器设计,并在实时仿真平台上对该控制进

行了硬件在回路仿真验证,结果证明了该方法对

于航空发动机控制的良好的适用性.
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