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摘　　　要：提出了抑制涡轴发动机负载干扰的线性二次型（ＬＱ）／Ｈ∞控制算法，以总距为干扰建模，利用

线性矩阵不等式求得既满足ＬＱ指标又对干扰具有Ｈ∞性能约束的状态反馈控制律．提出修正指令抑制干扰

策略．采用比例微分控制将总距变化转换为动力涡轮转速指令的修正，实现增大或减小机动飞行中动力涡轮

转速指令，抑制实际转速的下垂或超调．仿真结果表明：该控制方法能有效抑制干扰并具有良好的实时性．
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Ｈ∞；ｒｅｆｅｒｅｎｃｅ　ｖａｒｉａｔｉｏｎ

　　由于涡轴发动机应用于直升机这一特殊用
途，使得涡轴发动机的控制目标与其他发动机控
制系统有所区别，要求其保持动力涡轮转速为恒

定值［１］．由于存在较强的旋翼负载干扰，所以涡轴
发动机通常采取串级比例积分微分（ＰＩＤ）控
制［２－３］，与单回路经典控制系统相比，串级控制系
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统对内回路扰动的抑制能力有很大的提高．但是
由于串级控制方式通过闭环回路来抑制扰动，不
能在干扰的一开始就实施有效抑制，因此涡轴发
动机通常采用干扰前馈控制，以便减小机动飞行
中旋翼转速的下垂或超调量，避免影响直升机的
可操纵性［４］．前馈可以采用功率需求杆前馈，也可
用总距代替功率需求杆进行燃气涡轴转速指令前

馈［４－５］，此外还有通过扭矩进行线性前馈的方法和
对扭矩变化进行抑制的自抗扰（ＡＤＲＣ）前馈
方法［６］．
总距是整个发动机／旋翼系统中最先变化的

信号，表征了旋翼功率需求，因此有文献提出通过
总距、横／纵向周期变距、机体姿态等，采用智能映
射的方式［７］，将需要的前馈燃油量或燃气涡轮指
令变化映射出来，实现燃油流量的调节，进而抑制
由负载变化而引起的动力涡轮转速下降．虽然可
以在一定程度上抑制负载的干扰，但增加了控制
系统的复杂程度．为此本文提出将总距作为干扰
信号，对从总距到动力涡轮转速的闭环传递函数
的Ｈ∞范数加以约束，达到抑制干扰的目的，同时
使系统满足线性二次型（ＬＱ）性能指标，本文称之
为“ＬＱ／Ｈ∞”控制方法．针对恒定转速指令易引
起大的超调或下垂，提出变动力涡轮转速指令控
制策略（ＶＦ），大大减小了机动飞行过程中实际转
速的变化，提高直升机的可操纵性．

１　设计目标

美国从上个世纪７０年代开始研究航空发动
机的多变量控制方法［８－１０］，在ＹＴ７００涡轴发动机
上，进行了线性二次型调节器（ＬＱＲ）控制方法的
数字仿真试验研究，并与传统ＰＩＤ控制进行了比
较，结果表明ＬＱＲ控制系统响应动态特性明显
优于传统设计方法［１１］．本文在线性二次型（ＬＱ）
指标基础上增加了 Ｈ∞性能约束，实现抗干扰的
目的．
在某稳态工作点建立含执行机构的发动机小

偏差状态变量模型，并考虑系统噪声的影响

Δｘ＝ＡΔｘ＋ｂΔｕ＋ｂｗΔｗ＋ｂｖｖ
Δｙ＝ｃΔｘ （１）

其中ｘ＝［Ｎｐ，Ｎｇ，Ｑｐ，Ｗｆ］Ｔ，ｙ＝Ｎｐ，ｕ＝Ｗｆｃ，ｗ＝
θ，ｖ代表系统噪声．Ｎｐ，Ｎｇ 分别代表动力涡轮和
燃气涡轮转速；Ｑｐ代表动力涡轮扭矩；Ｗｆｃ，Ｗｆ分

别代表燃油流量指令值及执行机构输出值；θ代
表总距；Δ为增量符号．如ΔＮｐ ＝Ｎｐ－Ｎｐｒ，Ｎｐｒ
为动力涡轮转速指令，也是设计点的转速，Ｎｐ 为

当前工作点的动力涡轮转速，ΔＮｐ 即为相对设计
点的增量．
本文采用状态反馈的方法进行控制系统设

计，为了消除稳态误差，反馈的状态量中应含有系
统跟踪误差的积分．跟踪误差

ｅ＝Ｎｐｒ－Ｎｐ ＝－ΔＮｐ ＝－ｃΔｘ （２）

　　对式（１）进行增广，取增广后系统的状态变量

为Δ珔ｘ＝ ［ΔｘＴ，∫ｅｄｔ］Ｔ．
则增广后的状态变量模型为

Δｘ
·
＝珚ＡΔ珔ｘ＋珔ｂΔｕ＋珔ｂｗΔｗ＋珔ｂｖｖ

Δｙ＝珋ｃΔ珔ｘ （３）
其中

珚Ａ＝
Ａ　Ｏ４×１
－ｃ［ ］０

，　珔ｂ＝
ｂ［］０ ，　珔ｂｗ ＝

ｂｗ［ ］０ ，

珔ｂｖ ＝
ｂｖ［ ］０ ，　珋ｃ＝ ［ｃ，０］

Ｏ４×１代表４行１列的零矩阵．
我们的设计目标就是找到式（３）的一个状态

反馈控制律Δｕ＝珚ＫΔ珔ｘ，使系统闭环渐进稳定，并
满足如下性能指标

‖Ｔｙｗ‖∞ ＜γ

ｍｉｎ
珡Ｋ
Ｊ ＝∫

∞

０
（Δ珔ｘＴＱΔ珔ｘ＋ΔｕＴＲΔｕ）ｄｔ （４）

其中Ｔｙｗ为从总距到动力涡轮转速的闭环传递函
数，对其Ｈ∞范数加以约束，以限制总距变化对动
力涡轮转速的影响，Ｑ，Ｒ分别为状态和输入加权
矩阵，γ＞０为某一常数．

２　控制器设计

线性矩阵不等式方法在干扰抑制控制系统设

计中应用广泛［１２－１３］，是求解鲁棒控制器的有效手
段．为实现式（４）的性能指标，首先构造一个输出
方程

ｚ＝珚ＣｚΔ珔ｘ＋珚ＤｚΔｕ （５）

其中

珚Ｃｚ ＝
Ｑ１／２［ ］０ ，　珚Ｄｚ ＝

Ｏ５×１
Ｒ１／［ ］２

取Ｑ，Ｒ为满足式（４）二次型指标约束的正定和非
负定矩阵．
则

Ｊ＝∫
∞

０
（Δ珔ｘＴＱΔ珔ｘ＋ΔｕＴＲΔｕ）ｄｔ＝

∫
∞

０
ｚＴｚｄｔ＝ ‖ｚ‖２２ （６）

１４１２
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　　记ｚ的Ｌａｐｌａｃｅ变换为Ｚ（ｓ）＝ｌ［ｚ］，如果

Ｚ（ｓ）∈Ｈ２，那么 ‖Ｚ（ｓ）‖２ ＝‖Ｚ（ｊω）‖２ ∈Ｌ２．
　　根据Ｐａｒｓｅｖａｌ等式知

‖ｚ‖２ ＝ ‖Ｚ（ｊω）‖２

　　如果系统稳定，并且 ‖ｖ‖２ ＜γｖ，‖Ｔｚｖ‖２ ＜
γ１，则有

‖ｚ‖２ ＝ ‖Ｚ（ｓ）‖２ ≤ｋ‖Ｔｚｖ‖２‖ｖ‖２ ≤
ｋγｖγ１ ＝γ２ （７）

其中Ｔｚｖ 为从ｖ 到ｚ 的闭环传递函数，ｋ为某
一常数．
式（３）的ＬＱ指标则转化为由式（３）和式（５）

所描述系统的Ｈ２ 指标，可采用Ｈ２／Ｈ∞状态反馈

求解方法获得式（３）的ＬＱ／Ｈ∞控制器．利用线性
矩阵不等式，对于式（４）中某一给定的γ＞０，如果
最优化问题

ｍｉｎγ２
珚ＡＸ１＋珔ｂＸ２＋（珚ＡＸ１＋珔ｂＸ２）Ｔ 珔ｂｗ （珋ｃＸ１）Ｔ

珔ｂＴｗ －γ ０
珋ｃＸ１ ０ －

熿

燀

燄

燅γ
＜０

珚ＡＸ１＋珔ｂＸ２＋（珚ＡＸ１＋珔ｂＸ２）Ｔ＋珔ｂｖ珔ｂＴｖ ＜０

－Ｘ３ 珋ｃｚＸ１
（珋ｃｚＸ１）Ｔ －Ｘ［ ］

１
＜０

Ｔｒａｃｅ（Ｘ３）＜γ２ （８）

　　存在最优解Ｘ１，Ｘ２ 和Ｘ３，其中Ｘ１，Ｘ２ 正定，
则状态反馈控制问题有解，并且状态反馈控制律

Δｕ＝珚ＫΔ珔ｘ＝Ｘ２（Ｘ１）－１Δ珔ｘ＝
［ｋ１，ｋ２，ｋ３，ｋ４，ｋｅ］Δ珔ｘ＝

ｋ１ΔＮｐ＋ｋ２ΔＮｇ＋ｋ３ΔＱｐ＋

ｋ４ΔＷｆ＋ｋｅ∫ｅｄｔ （９）

　　根据式（２）和式（９）可得控制系统结构如图１
所示．图中Ｎｇｒ，Ｑｐｒ，Ｗｆｒ分别代表燃气涡轴转速、
动力涡轮扭矩、燃油流量在设计点的稳态值．控制
系统输出燃油指令Ｗｆｃ＝Ｗｆｒ＋Δｕ．

图１　控制系统结构图

Ｆｉｇ．１　Ｂｌｏｃｋ　ｄｉａｇｒａｍ　ｏｆ　ｃｏｎｔｒｏｌ　ｓｙｓｔｅｍ

３　变指令控制

为了保持动力涡轮转速恒定，除了采用先进
的控制策略外通常采用负载前馈的方法来抑制转

速的变化，但由于建模误差和发动机本身参数变
化范围大，只能在一定程度上消除其影响．为此我
们考虑，当总距增大时，负载力矩增大，转速易出
现下垂，如果在此时增大转速指令来弥补负载的
增大，则可减小实际转速的下垂量，反之亦然．非
机动飞行中，总距不变时，动力涡轮转速的指令保
持原来的值，即只在动态工作过程中改变控制指
令，而在稳态工作过程中不改变指令的大小．比例
微分（ＰＤ）控制恰好是解决这一问题的有效方法．
可得动力涡轮转速指令的修正量为

ΔＮｐｒ＝
ｋｐ（θ－θ１）＋ｋｄ（θ－２θ１＋θ２） （１０）

其中θ，θ１，θ２ 分别为当前时刻，前一时刻以及前两
个时刻的总距值，ｋｐ 为比例系数，ｋｄ 为结合了采
样时 间 的 微 分 系 数，则 系 统 的 实 际 指 令 为

Ｎｐｒ＋ΔＮｐｒ．

４　仿真验证

为了验证所设计抗干扰系统的有效性，首先
针对状态变量形式的模型开展验证研究，并将其
与广泛研究的增广ＬＱＲ控制方法进行了仿真对
比［１４－１５］，两种方法在控制器结构及参数维数上完
全相同．首先设计增广ＬＱＲ控制器，由于其为单
变量控制，加权矩阵Ｑ，Ｒ选为对角矩阵，可以通
过手动调整，观察其输出，直至得到满意的输出曲
线．以这组Ｑ，Ｒ参数代入式（５）中，进行式（８）的
线性矩阵不等式求解．由于对象确定，Ｑ，Ｒ矩阵
由ＬＱＲ控制器设计中获得，γ就成为系统设计中
的唯一可调参数，采用试探法对γ进行调整，当

γ＝０．３５时，获得比较满意的ＬＱ／Ｈ∞控制性能．
ＬＱＲ和ＬＱ／Ｈ∞方法的阶跃响应对比曲线如图２
所示，ＬＱ／Ｈ∞控制器的响应曲线用“ＬＱ／Ｈ∞”来
标识．图中在５ｓ时对总距增加了幅值为１％
的干扰．
从图２中可以看出将ＬＱＲ控制器设计过程

中获得的ＬＱＲ参数用于ＬＱ／Ｈ∞控制器设计时，
获得了令人满意的性能，同时由于 Ｈ∞约束的存

在，使系统对总距变化的干扰具有明显优越的抑
制能力，初步证明了本方法的有效性．
为了进一步验证本方法的控制效果，在本实

验室的直升机／发动机综合仿真平台上对其进行

２４１２
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图２　线性系统响应对比

Ｆｉｇ．２　Ｒｅｓｐｏｎｓｅ　ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｌｉｎｅａｒ　ｓｙｓｔｅｍ

了仿 真．仿 真 平 台 所 用 直 升 机 模 型 是 基 于

ＵＨ６０Ａ直升机数据建立的包含主旋翼、机身、尾
桨、平尾和垂尾的非定常、非线性气动力模型，发
动机模型为根据Ｔ７００涡轴发动机特性数据建立
起来的非线性、部件级模型．综合仿真模型进行了
大量精度校验工作，结果表明模型具有较高的置
信度，适合于全包线内进行直升机常规飞行任务
的仿真计算［１４］．
原仿真平台的控制系统为串级ＰＩＤ＋ＡＤ－

ＲＣ［６］．我们将原仿真平台控制系统的输出曲线记
为“０”，本文不需负载前馈的ＬＱ／Ｈ∞控制输出记

为“１”，ＬＱ／Ｈ∞＋ＶＲ（变指令控制）系统输出记为
“２”．在包线内不同初始高度 Ｈ 处模拟直升机的
不同飞行状态，用Ｖｚｒ代表攀升速度指令，Ｖｘｒ代表
前飞速度指令，Ｖｙｒ代表侧飞速度指令．
在Ｈ＝０，Ｖｘｒ＝０，Ｖｙｒ＝０，模拟直升机从地面

进入急升最后悬停的工作过程，飞机攀升指令及
响应曲线如图３所示．在这个过程中，发动机响应
曲线如图４所示，曲线中各变量皆为设计点数据
的百分比数值．所提出算法的主要目的在于实现
涡轴发动机的干扰抑制，实现机动飞行中动力涡
轮转速恒定，但也应以不影响机动飞行效果为前
提，由图３（ｂ）可见３种方法下，直升机具有相同
的攀升速度，不受算法的影响，而从图４中可以看
出，ＬＱ／Ｈ∞控制系统转速超调或下垂量比串级

ＰＩＤ＋ＡＤＲＣ方法具有显著的改善，同时动态过
程中燃油消耗量有所减少．采用变转速指令后，控
制效果进一步获得明显改善标．在包线内其他测
试点也得到相同的结论．
图５～图７给出了包线内３个点的机动飞行

测试结果，为节省篇幅，仅给出直升机飞行指令的
变化及动力涡轮转速的变化曲线．图５演示了直
升机从５００ｍ悬停处开始攀升并再次悬停的飞行

图３　直升机飞行速度响应曲线

Ｆｉｇ．３　Ｒｅｓｐｏｎｓｅ　ｏｆ　ｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒ　ｆｌｙｉｎｇ　ｓｐｅｅｄ
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图４　发动机响应曲线 （Ｈ＝０ｍ）

Ｆｉｇ．４　Ｒｅｓｐｏｎｓｅ　ｏｆ　ｅｎｇｉｎｅ（Ｈ＝０ｍ）

图５　高度５００ｍ处测试结果

Ｆｉｇ．５　Ｔｅｓｔ　ｒｅｓｕｌｔ　ａｔ　ａｌｔｉｔｕｄｅ　ｏｆ　５００ｍ

过程．图６为在高度８００ｍ处，直升机从悬停状态
进入攀升经过１０ｓ保持攀升速度不变，同时向前
飞行．图７为直升机从悬停状态进入前飞，保持前
飞速度，在１５ｓ到２０ｓ之间加入了侧飞．从图５到
图７可以看出，所提出的ＬＱ／Ｈ∞算法在动力涡

轮转速恒定控制中取得了良好的效果，而加入变
转速指令后，控制效果有进一步明显的改善．将图

４到图７的跟踪误差ｅ最大及最小值列于表１进

图６　高度８００ｍ处测试结果

Ｆｉｇ．６　Ｔｅｓｔ　ｒｅｓｕｌｔ　ａｔ　ａｌｔｉｔｕｄｅ　ｏｆ　８００ｍ

表１　跟踪误差ｅ的最大最小值 （单位：％）

Ｔａｂｌｅ　１　Ｍｉｎｉｍｕｍ　ａｎｄ　ｍａｘｉｍｕｍ　ｖａｌｕｅｓ　ｏｆ　ｔｒａｃｋｉｎｇ
ｅｒｒｏｒ（ｕｎｉｔ：％）

Ｈ／ｍ　 ｅ　 ＰＩＤ＋ＡＤＲＣ　 ＬＱ／Ｈ∞ ＬＱ／Ｈ∞＋ＶＲ

０
ｍｉｎ －１．５７９ －０．４４０ －０．０６６

ｍａｘ 　２．０４６ 　０．４８３ 　０．０９９

５００
ｍｉｎ －０．８１６ －０．４３１ －０．０６１

ｍａｘ 　０．８８６ 　０．４７４ 　０．１２４

８００
ｍｉｎ －０．２４３ －０．０５４ －０．０３３

ｍａｘ 　１．１１２ 　０．２８５ 　０．０６１

１　０００
ｍｉｎ －０．１２２ －０．０２３ －０．０１３

ｍａｘ 　０．１４６ 　０．０３６ 　０．００８

均值
ｍｉｎ －０．６９０ －０．２３７ －０．０４３

ｍａｘ 　１．０４８ 　０．３２０ 　０．０７３

４４１２
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行进一步对比，将控制程序在同一台计算机上运
行时间对比列于表２．

图７　高度１　０００ｍ处测试结果

Ｆｉｇ．７　Ｔｅｓｔ　ｒｅｓｕｌｔ　ａｔ　ａｌｔｉｔｕｄｅ　ｏｆ　１　０００ｍ

表２　控制程序运行１千万次耗时

Ｔａｂｌｅ　２　Ｔｉｍｅ　ｃｏｎｓｕｍｅｄ　ｆｏｒ　ｃｏｎｔｒｏｌ　ｓｙｓｔｅｍ　ｒｕｎｎｉｎｇ
ｔｅｎ　ｍｉｌｌｉｏｎ　ｔｉｍｅｓ

方法 ＰＩＤ＋ＡＤＲＣ　 ＬＱ／Ｈ∞ ＬＱ／Ｈ∞＋ＶＲ

耗时／ｓ　 ２１．２３５　 ４．８９１　 ５．０６２

从表１中可以看出：ＬＱ／Ｈ∞控制方法在机动

飞行中动力涡轮转速的超调或下垂均明显小于原

ＰＩＤ＋ＡＤＲＣ控制方法，多点测试平均约缩小３
倍．而ＬＱ／Ｈ∞＋ＶＲ方法的动力涡轮转速变化更
小，平均缩小１０倍以上．充分说明其在机动飞行
过程中具有优越的抗干扰性能．
从表２中可以看出：ＬＱ／Ｈ∞ 和 ＬＱ／Ｈ∞ ＋

ＶＲ方法控制程序运行耗时约为原ＰＩＤ＋ＡＤＲＣ
方法的１／４，具有更好的实时性．

５　结　论

本文提出了抑制涡轴发动机负载干扰的

ＬＱ／Ｈ∞控制算法及变动力涡轮转速指令策略．
以总距为干扰建立涡轴发动机状态变量模型，构
造输出方程实现从ＬＱ指标到 Ｈ２ 指标的转换，
利用线性矩阵不等式求得既满足ＬＱ指标又对干
扰具有Ｈ∞性能约束的状态反馈控制律．采用ＰＤ
控制将总距变化转换为动力涡轮转速指令的修

正，实现增大或减小机动飞行中动力涡轮转速指
令，抑制实际转速的下垂或超调．在直升机／发动
机综合仿真平台上，进行了机动飞行测试，并与原
仿真平台上的串级ＰＩＤ＋扭矩前馈 ＡＤＲＣ控制
方法进行了对比．多点测试结果表明：无需负载前
馈，本文所提出ＬＱ／Ｈ∞控制方法最大超调及下

垂量平均约缩小３倍，结合变指令方法后则平均
缩小了１０倍以上，同时其控制程序运行时间也约
为原来的１／４，充分验证了本文所提出方法在涡
轴发动机抗扰控制中的有效性和可行性．
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