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飞行／推进系统分散控制优化设计及鲁棒性分析
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摘　　　要：以一种短距起降战斗机的飞行／推进综合控制系统设计为背景，对分散控制如何保持集中控制

的性能和鲁棒性的问题提出利用优化的思想设计分散控制器．首先采用遗传算法设计集中控制器，作为分散

控制的性能参考，然后给出具有接口变量的分散控制器设计方法，通过分析得出影响分散控制性能的关键因

素，并通过数学推导得到以频率加权矩阵为设计参数的分散控制性能表达式，将分散控制器设计转化为优化

问题，采用遗传算法求解得到分散控制器．分散控制器设计中同时用到了一种改进的平衡降阶方法．通过仿

真和结构奇异值分析验证了这种优化设计方法可使分散控制达到集中式控制的性能和鲁棒性．
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　　新一代战斗机具有大迎角机动和短距起降等
超机动能力，其配备了除常规空气舵面以外的其
他多个控制部件，如直接力控制、矢量推力喷管
等［１］，这些控制部件分散在飞机机体与推进系统
上，如何有效地组织控制部件相互配合完成飞行
员和飞行管理系统发出的指令，同时减轻飞行员
的操纵负担，是飞行／推进综合控制最需要解决的
关键技术．目前综合控制系统设计方法中，将飞机
与发动机看作一个整体进行建模得到综合的模

型，对其进行控制，设计一个全局高度的控制器，
这种控制方法称为集中控制［２］．由于综合模型本
身包含了飞机与发动机之间的耦合作用，因而集
中控制能够代表系统的最优性能．但集中控制存
在控制器过于复杂不利于实现和发动机无法单独

校验的问题［３］．
文献［４］中采用递阶分散控制方法设计综合

系统，这种方法的优点在于控制器简单，满足工程
应用要求，不足在于没有将飞机与发动机之间的
耦合作用考虑在内．文献［５］采用Ｒｉｃｃａｔｉ方程求
解具有固定上三角结构的集中控制器再分散得到

飞机与发动机控制器，既保持综合系统的性能又
满足工程需要，该方法属于纯数学方法，仅适用于
低阶系统且计算开销很大．文献［３］、文献［６－７］中
的综合控制系统方法为先设计集中控制器，然后
按输入输出关系对集中控制器进行分离得到递阶

分散的飞机与发动机控制器，这种方法不清楚分
离过程中飞机与发动机控制器在什么情况下才能

达到初始设计的集中控制器的性能，设计过程需
要反复迭代直到性能满意．
本文提出一种分散控制器的优化设计方法，

并采用结构奇异值方法进行稳定鲁棒性分析．首
先对一种短距起降战斗机综合模型采用遗传算法

设计集中控制器以达到最优性能．通过分析分散
控制器设计方法得出影响分散控制性能的关键因

素，建立分散控制器设计与集中控制性能之间的
关系式，将分散控制器设计转化为优化问题，采用
遗传算法求解，使分散控制达到集中控制的性能
和鲁棒性．

１　飞行／推进综合模型

本文的研究对象为一架短距起降战斗机

（ＳＴＯＬ）［８］，配有一台带二维矢量推力喷管和反
推力喷管的双轴涡扇发动机，在降落进近阶段速
度为６１．７３ｍ／ｓ、航迹倾角为－３°，高度为３０．４８ｍ
时配平线性化，对飞机和发动机综合系统进行建

模，综合模型的状态空间表达式为
ｘ＝Ａｘ＋ＢＵ
ｙ＝Ｃｘ＋ＤＵ （１）

式中Ａ，Ｂ，Ｃ，Ｄ为模型的状态空间矩阵．
综合模型的状态量ｘ、控制量Ｕ 和输出量ｙ

分别为

ｘ＝ ［ｕ，ｗ，ｑ，θ，ｈ，Ｎ２，Ｎ２５，Ｐ６，Ｔ４１］Ｔ

Ｕ ＝ ［Ｗｆ，Ａ７８，Ａ８，δｔｖ］Ｔ

ｙ＝ Ｖ，ｑｖ，Ｎ２，Ｒ，Ｆ［ ］ｘ Ｔ

　　状态量中，ｕ为飞机机体坐标系ｘ 轴速度分
量（ｍ／ｓ），ｗ为飞机机体坐标系ｚ轴速度分量（ｍ／

ｓ），ｑ为俯仰角速度（（°）／ｓ），θ为 飞机俯仰角
（（°）），ｈ为飞机飞行高度（ｍ），Ｎ２ 为发动机风扇
转速（ｒ／ｍｉｎ），Ｎ２５ 为低压压气机转速（ｒ／ｍｉｎ），

ｐ６ 为掺混室压力（ｋＰａ），Ｔ４１为高压涡轮叶片温度
（Ｋ）．控制量中，Ｗｆ为主燃油流量（ｋｇ／ｈ），Ａ７８为
反推力喷口面积（ｃｍ２），Ａ８ 为尾喷口面积（ｃｍ２），

δｔｖ为矢量喷管偏转角度（（°））．输出量中，Ｖ 为飞
机空 速 （ｍ／ｓ），为 实 现 速 率 指 令 姿 态 保 持
（ＲＣＡＨ）控制，取ｑｖ ＝ｑ＋０．１θ，在低频信号时跟
踪俯仰角速度指令，高频信号时跟踪俯仰角指令，

Ｎ２ 为风扇转速变化的百分比，Ｒ为压比，为无量
纲，Ｎ２ 和Ｒ用于发动机增益调度控制．Ｆｘ 为在
机体ｘ轴发动机推力分量（Ｎ），只用于分散控制
中．为了消除物理量数值差别带来的影响，便于控
制器求解，对模型作归一化处理．

２　集中控制器优化设计

集中控制回路如图１示，对综合模型进行最
优控制设计，使综合系统达到最优的性能，作为分
散控制的性能参考．

图１　集中控制回路

Ｆｉｇ．１　Ｃｅｎｔｒａｌｉｚｅｄ　ｃｏｎｔｒｏｌ　ｌｏｏｐ

考虑综合系统建模时会存在模型不确定性、
高频未建模动态和低频建模误差等问题，控制系
统要求具有很好的鲁棒性，因此本文采用基于遗
传算法的Ｈ∞混合灵敏度方法

［９］设计最优的集中

控制器Ｋ（ｓ），使闭环系统内稳定，且满足广义系
统闭环传递函数的 Ｈ∞范数最小．基于遗传算法
的Ｈ∞混合灵敏度方法将闭环系统灵敏度函数加

４３２
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权矩阵Ｗ１、控制加权矩阵Ｗ２ 和补灵敏度函数加

权矩阵Ｗ３ 看作设计参数，将控制器的设计表示
为满足一组不定式约束的最小化问题

ｍｉｎ
Ｗ１，Ｗ２，Ｗ３

ψ１（Ｗ１，Ｗ２，Ｗ３） （２）

并且满足

珋σ［Ｗ －１
１ （ｓ）］＋珋σ［Ｗ －１

３ （ｓ）］≥１ （３）

γ０（Ｗ１，Ｗ２，Ｗ３）≤ε０ （４）

ｉ（Ｗ１，Ｗ２，Ｗ３）≤εｉ
ｉ＝１，２，…，ｎ （５）

其中ψ１为要求最小化的性能指标函数；γ０为广义
系统闭环传递函数的最优Ｈ∞范数；ｉ 为性能指
标要求，反映一组上升时间、超调量及带宽等要求
的不等式约束；ε０ 和εｉ均为实数，分别表示γ０ 和

ｉ的期望界．
根据美军固定翼飞机飞行品质１要求［１０］，飞

机的速度通道带宽要求为１ｒａｄ／ｓ（带宽定义在增
益为－３ｄＢ处对应的频率），期望时间响应为５ｓ
内上升到阶跃指令值的９０％．俯仰通道和发动机
风扇、压比通道的期望带宽分别为５，５，１０ｒａｄ／ｓ，
由此确定目标函数中的性能指标值．通过选定

Ｗ１，Ｗ２ 和Ｗ３ 的形式，并对其参数进行编码，将它
们串接起来构成一个染色体，设计目标函数ｆ１ 为

ｆ１ ＝ψ１＋∑
ｎ

ｉ＝１
ｒｉ （６）

式中如果ｉ≤εｉ，则ｒｉ＝０，否则ｒｉ＝（εｉ－ｉ）２．
　　选择遗传算法的参数，通过遗传算法的交叉、
变异、锦标赛操作选择最优个体［１１］，最后得到适
应度最高的个体，即可获得最佳的加权阵．求解上
述加权矩阵优化问题的同时可设计出一个１７阶
的满足给定性能指标要求的集中控制器．

３　分散控制器优化设计

３．１　分散控制系统结构

分散控制中采用了一种递阶分散控制的结

构，飞机按本身的结构分为飞机子系统和发动机
子系统．研究表明飞行／推进综合控制中发动机的
指令最好由飞机来发出［７］．可在飞机子控制器与
发动机子控制器之间引入接口变量，使得飞机子
控制器不仅向飞机发出控制指令，还向发动机子
系统控制器发出指令．考虑到发动机是通过力和
力矩作用于飞机，可将接口变量取为发动机推力，
这样就可以控制发动机对飞机的耦合作用大小．
本文中，用上标或下标ａ，ｅ和ｅａ分别表示飞机、
发动机和接口变量．飞行／推进综合系统分散控制

回路如图２所示．

图２　分散控制回路

Ｆｉｇ．２　Ｄｅｃｅｎｔｒａｌｉｚｅｄ　ｃｏｎｔｒｏｌ　ｌｏｏｐ

给定集中控制器Ｋ（ｓ），有

Ｕ ＝Ｋ（ｓ）ｅ
Ｕ ＝ ［Ｕａ　Ｕｅ］Ｔ

ｅ＝ ［ｅａ　ｅｅ］Ｔ

式中Ｕａ和Ｕｅ为飞机和发动机控制量；ｅａ和ｅｅ为
飞机和发动机指令跟踪误差．
设计分散子控制器Ｋａ（ｓ）和Ｋｅ（ｓ）

Ｕａ
ｙｃｅ［ ］
ａ
＝Ｋａ（ｓ）ｅａ

Ｕｅ ＝Ｋｅ（ｓ）
ｅｅ
ｅ［ ］
ｅａ

使得分散控制的闭环系统保持与集中控制相同或

接近的性能，上式中ｅｅａ＝ｙｃｅａ－ｙｅａ，ｙｅａ为选取的接
口变量．

３．２　子控制器设计方法

被控对象有如下分块形式：

ｙａ
ｙｅ
ｙ

熿

燀

燄

燅ｅａ

＝

Ｇａａ（ｓ） Ｇａｅ（ｓ）

Ｇｅａ（ｓ） Ｇｅｅ（ｓ）

Ｇａｅａ（ｓ） Ｇｅｅａ（ｓ

熿

燀

燄

燅）

Ｕａ
Ｕ［ ］
ｅ
＝Ｇ′（ｓ）

Ｕａ
Ｕ［ ］
ｅ

（７）
式中Ｇ′（ｓ）为分散控制系统的被控对象．相对于
集中控制系统的被控对象Ｇ（ｓ），Ｇ′（ｓ）增加了接
口变量．

３．２．１　输入输出变量选取

１）通过模型开环分析选择飞机、发动机和接
口的输入输出变量．矢量喷管的偏转角度δｔｖ直接
影响飞机俯仰姿态和速度，取Ｕａ ＝δｔｖ，ｙａ ＝ ［Ｖ，

ｑｖ］Ｔ；发动机主燃油流量Ｗｆ、喷管面积Ａ７８和Ａ８
直接影响发动机工作状态，所以Ｕｅ ＝ ［Ｗｆ，Ａ７８，

Ａ８］Ｔ，ｙｅ＝［Ｎ２，Ｒ］Ｔ；对于接口变量，由于需要发
动机产生足够的轴向推力来跟踪飞机的速度和俯

仰指令，因而取ｙｅａ ＝Ｆｘ．

５３２
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２）接口变量的带宽分析．采用经典的Ｂｏｄｅ
图分析接口变量的频率响应，以确定发动机子系
统需要达到的跟踪带宽．在闭环集中控制中，增加
接口变量为综合模型的输出量，但不形成反馈通
道，得到接口变量对速度指令的频率响应曲线如
图３所示，图中黑色虚线对应在－３ｄＢ处，可以确
定接口变量的带宽至少要达到４．５ｒａｄ／ｓ，为了保
证发动机子系统具有满意的指令跟踪和扰动抑制

的性能，确定发动机子系统跟踪接口变量的带宽
为１０ｒａｄ／ｓ．

图３　接口变量对飞机指令的频率响应

Ｆｉｇ．３　Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ　ｒｅｓｐｏｎｓｅ　ｏｆ　ｉｎｔｅｒｆａｃｅ　ｖａｒｉａｂｌｅ　ｔｏ

ａｉｒｆｒａｍｅ　ｃｏｍｍａｎｄ

３．２．２　飞机子控制器设计

１）飞行控制器珚Ｋａ：为了让飞机子系统向发
动机子系统发出指令，将集中控制器Ｋ（ｓ）与发动
机子系统模型 ［Ｇｅｅ（ｓ）　Ｇｅｅａ（ｓ）］Ｔ 按图４结构连接
并将发动机指令通道ｙｃｅ置为０，构成飞行控制器．

图４　飞行控制器的组成结构

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ　ｏｆ　ａｉｒｆｒａｍｅ　ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ

飞行控制器用来产生飞机的控制指令Ｕａ 和
接口变量指令ｙｃｅａ，可通过列出各部分传递函数
矩阵，按照输入输出关系进行代数运算得到其状
态空间表达式

ｘｃｃ
ｘ
烄

烆

烌

烎ｅ
＝珚Ａａｃ

ｘｃｃ
ｘ（ ）ｅ ＋珚Ｂａｃｅａ

Ｕａ
珔ｙ
烄

烆

烌

烎ｅａ
＝珚Ｃａｃ

ｘｃｃ
ｘ
烄

烆

烌

烎ｅ
＋珚Ｄａｃｅ

烅

烄

烆
ａ

（８）

式中ｘｃｃ和ｘｅ分别为集中控制器和发动机子系统
的状态量．
珚Ｋａ的阶次等于集中控制器阶次与发动机子

系统模型阶次之和，可采用一种平衡降阶方法［１２］

对其进行降阶处理．
２）超前校正控制器Ｋｌｅａｄ：由于发动机为一个
时延惯性系统，其产生的推力ｙｅａ 相对于期望值

ｙｃｅａ会有滞后［１３］．为了满足飞机对推力的需求，在
飞行控制器的输出端串联一个超前校正控制器，
如图２所示．校正作用大小依据要求进行调节，校
正作用过大使发动机控制部件容易饱和，而校正
作用过小则发动机子系统需要有较大的跟踪带

宽．Ｋｌｅａｄ可取为如下简单形式：

Ｋｌｅａｄ（ｓ）＝ｄｉａｇｓ＋ａｉａｉ
ｂｉ
ｓ＋ｂ［ ］ｉ

ａｉ＜ｂｉ （９）
式中下标ｉ为接口变量的个数．
本文中取ａｉ＝４．５，ｂｉ＝１０，以确保接口变量

有１０ｒａｄ／ｓ的带宽．超前校正作用如图５所示．

图５　速度阶跃时接口变量的响应及超前作用

Ｆｉｇ．５　Ｒｅｓｐｏｎｓｅ　ｏｆ　ｉｎｔｅｒｆａｃｅ　ｖａｒｉａｂｌｅ　ｔｏ　ｓｔｅｐ
ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｃｏｍｍａｎｄ　ａｎｄ　ｌｅａｄ　ｃｏｍｐｅｎｓａｔｉｏｎ

珚Ｋａ与Ｋｌｅａｄ一起构成飞机子控制器Ｋａ（ｓ）．

３．２．３　发动机子控制器设计

１）接口变量跟踪控制器Ｋｔ：要求能跟踪接
口变量指令ｙｃｅａ 和对发动机指令ｙｃｅ 解耦．后面给
出混合灵敏度Ｈ∞方法和利用遗传算法求解该控

制器的优化设计过程．
２）发动机控制器Ｋｅｅ：用来跟踪发动机指令，
可从前面设计的集中控制器中提取得到．按照输
入输出关系，集中控制器可分块为

Ｋ（ｓ）＝
Ｋａａ（ｓ） Ｋａｅ（ｓ）

Ｋｅａ（ｓ） Ｋｅｅ（ｓ［ ］）
　　集中控制器Ｋｅｅ部分（ｅｅ →Ｕｅ 通道）即为发
动机控制器，可采用平衡降阶法对其做降阶处理．
Ｋｔ和Ｋｅｅ一起构成发动机子控制器Ｋｅ（ｓ）．

３．３　影响分散控制性能的关键因素分析

从子控制器设计方法可以看出，飞机子控制

６３２
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器Ｋａ（ｓ）取决于集中控制器和发动机模型，集中
控制器设计好后，Ｋａ（ｓ）也就不变．而发动机子控
制器Ｋｅ（ｓ）中Ｋｅｅ部分也是由集中控制器中得来，
因此分散控制闭环系统的性能只能由接口变量控

制器Ｋｔ来影响．设想如果可以建立分散控制与集
中控制性能之间的关系式，而分散控制性能又可
表示为Ｋｔ的函数，则可通过设计Ｋｔ使分散控制
达到集中控制的性能．这样就建立了分散控制器
设计与集中控制性能之间的关系．

３．４　接口变量控制器优化设计

控制器Ｋｔ设计回路如图６所示．采用基于遗
传算法的Ｈ∞混合灵敏度方法设计Ｋｔ时，可将加
权函数矩阵Ｗｓ，Ｗｃ 和Ｗｔ作为设计参数．根据控
制器降阶［１４］的思想，控制器性能的接近程度由

‖珚Ｋ－Ｋ‖∞ 给出，珚Ｋ为与集中控制器Ｋ具有相同
输入输出的等效集中控制器．考虑 Ｈ∞范数在优

化过程中很难计算，故用 Ｈ２ 范数来代替．因此，
分散控制闭环系统的性能与集中控制性能的接近

程度可由下式给出：

ｍｉｎ
Ｗｓ，Ｗｃ，Ｗｔ

ψ２（Ｗｓ，Ｗｃ，Ｗｔ）＝

∫
ｗ２

ｗ１
∑
ｉ

（σｉ［Ｗｉ（珚Ｋ－Ｋ）Ｗｏ］）２ｄｗ （１０）

式中 ［ｗ１，ｗ２］为所考虑的频率范围，σｉ为频率ｗ
处第ｉ个奇异值，Ｗｉ和Ｗｏ 为控制器输入输出端

的加权矩阵，可使系统在期望的频率和位置上保
持一致．

图６　接口变量跟踪控制器设计回路图

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｎｔｒｏｌ　ｌｏｏｐ　ｔｏ　ｄｅｔｅｒｍｉｎｅ　ｉｎｔｅｒｆａｃｅ

ｖａｒｉａｂｌｅ　ｔｒａｃｋｉｎｇ　ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ

Ｋｔ还要满足接口变量跟踪指令时的上升时
间、超调量及带宽等性能指标要求，表示为

ｊ（Ｗｓ，Ｗｃ，Ｗｔ）≤εｊ
ｊ＝１，２，…，ｎ （１１）

式中εｊ为实数，表示ｊ的期望界．
上述优化问题可采用遗传算法进行求解．遗

传算法的目标函数取为

ｆ２ ＝ψ２＋∑
ｎ

ｊ＝１
ｒｊ （１２）

式中如果ｊ≤εｊ，则ｒｊ＝０，否则ｒｊ＝（εｊ－ｊ）２．
飞机主要频带为［ｗ１，ｗ２］＝［０．０１，１００］ｒａｄ／ｓ，

积分计算中每１０倍频程取２０个点，总计８１个
点．双边加权矩阵Ｗｉ和Ｗｏ 可以有多种形式，因
本文要求分散控制系统与集中控制系统在闭环回

路的输出端的性能一致，故取Ｗｉ＝（Ｉ＋ＧＫ）－１　Ｇ
和Ｗｏ＝Ｉ，则式（１０）表示分散与集中控制的闭环
传递函数的接近程度．采用遗传算法可以求得满
意的接口变量控制器Ｋｔ，满足接口变量的跟踪带
宽要求和时间响应要求，同时使分散控制系统具
有与集中控制系统非常接近的性能．得到的Ｋｔ为
８阶，采用平衡降阶法可降为１阶．

３．５　子控制器表达式综合

为了建立等效集中控制器珚Ｋ，将设计的各个
子控制器进行综合，消去接口变量，使珚Ｋ 与集中
控制器Ｋ 有相同的输入输出．
被控对象的 ［Ｇａｅａ　Ｇｅｅａ］部分的状态空间表达

式为

ｘ＝Ａｘ＋［Ｂａ　Ｂｅ］
Ｕａ
Ｕ［ ］
ｅ

ｙｅａ ＝Ｃｅａｘ＋［Ｄａｅａ　Ｄｅｅａ］
Ｕａ
Ｕ［ ］

烅

烄

烆 ｅ

（１３）

　　飞机子系统控制器Ｋａ（ｓ）的表达式为
ｘａｃ ＝Ａａｃｘａｃ＋Ｂａｃｅａ
Ｕａ
ｙｃｅ［ ］
ａ
＝
Ｃａａｃ
Ｃｅａ［ ］
ａｃ
ｘ烅

烄

烆
ａｃ

（１４）

　　发动机子系统控制器Ｋｅ（ｓ）的状态空间表达
式为

ｘｅｃ ＝Ａｅｃｘｅｃ＋［Ｂｅｅｃ　Ｂｅａｅｃ］
ｅｅ
ｅ［ ］
ｅａ

Ｕｅ ＝Ｃｅｃｘ
烅
烄

烆 ｅｃ

（１５）

　　由于
ｅｅａ ＝ｙｃｅａ－ｙｅａ ＝

Ｃｅａａｃｘａｃ－（Ｃｅａｘ＋ＤａｅａＵａ＋ＤｅｅａＵｅ） （１６）

　　将式（１６）代入式（１５）中消去ｅｅａ，可得等效的
集中控制器珚Ｋ（ｓ）的状态空间表达式

ｘ
ｘａｃ
ｘ

熿

燀

燄

燅ｅｃ
＝Ａｄｃ

ｘ
ｘａｃ
ｘ

熿

燀

燄

燅ｅｃ
＋Ｂｄｃ

ｅａ
ｅ［ ］ｅ

Ｕａ
Ｕ［ ］
ｅ
＝Ｃｄｃ

ｘ
ｘａｃ
ｘ

熿

燀

燄

燅ｅｃ
＋Ｄｄｃ

ｅａ
ｅ［ ］

烅

烄

烆
ｅ

（１７）

其中

Ａｄｃ ＝
Ａ　 ＢａＣａａｃ Ｂｅ　Ｃｅｃ
０ Ａａｃ ０

－ＢｅａｅｃＣｅａ Ｂｅａｅｃ（Ｃｅａａｃ－Ｄａ
ｅａＣａａｃ） Ａｅｃ－ＢｅａｅｃＤｅ

ｅａＣ

熿

燀

燄

燅ｅｃ

７３２
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Ｂｄｃ ＝

０ ０
Ｂａｃ ０

０ Ｂｅｅ

熿

燀

燄

燅ｃ

Ｃｄｃ ＝
０ Ｃａａｃ ０
０ ０ Ｃ［ ］

ｅｃ

Ｄｄｃ ＝
０ ０［ ］０ ０

式中０为适维零矩阵，以上各个系数矩阵块在设
计子控制器时均已得到．

４　仿真结果及性能分析

本文在 Ｍａｔｌａｂ／Ｓｉｍｕｌｉｎｋ软件环境下对所设
计的飞行／推进综合系统集中控制和分散控制系
统进行仿真．仿真中，从第１ｓ开始产生速度阶跃
指令，阶跃指令Ｖｃ取为标称点速度的１０％，闭环
仿真结果如图７～图１０所示．
图７为闭环系统速度阶跃时输出量动态变化

曲线，字母ｃ和ｄ分别表示集中控制和分散控制，
可以看到速度通道能很好地跟踪指令输入，在第

６ｓ内速度上升为阶跃指令的９０％．速度响应相对
指令有一定的滞后，这恰是满足操纵品质的体现．
俯仰通道２种控制的变化曲线非常接近．在风扇

图７　集中与分散闭环系统输出量的动态变化

Ｆｉｇ．７　Ｏｕｔｐｕｔ　ｒｅｓｐｏｎｓｅｓ　ｔｏ　ａ　ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｃｏｍｍａｎｄ

ｆｏｒ　ｃｅｎｔｒａｌｉｚｅｄ　ａｎｄ　ｄｅｃｅｎｔｒａｌｉｚｅｄ　ｉｎｔｅｇｒａｔｅｄ

ｆｌｉｇｈｔ／ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ　ｃｏｎｔｒｏｌ（ＩＦＰＣ）ｓｙｓｔｅｍｓ

转速和发动机压比通道，２种控制的输出量都很
小，表现了良好的解耦能力．
图８为闭环系统速度阶跃时控制量动态变化

曲线，增加燃油流量以增加发动机推力，矢量推力
角度变化则是为了使飞机稳定加速．发动机反推
力喷管面积Ａ７８与尾喷管面积Ａ８ 的变化趋势相
反，在加速过程中，反推力喷管Ａ７８收敛，尾喷管

Ａ８ 扩张以增加发动机的轴向推力．４个控制量的
变化速率和变化大小也都满足要求．

图８　集中与分散闭环系统控制量的动态变化

Ｆｉｇ．８　Ａｃｔｕａｔｏｒ　ｒｅｓｐｏｎｓｅｓ　ｔｏ　ａ　ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｃｏｍｍａｎｄ

ｆｏｒ　ｃｅｎｔｒａｌｉｚｅｄ　ａｎｄ　ｄｅｃｅｎｔｒａｌｉｚｅｄ

ＩＦＰＣ　ｓｙｓｔｅｍｓ

图９为闭环系统速度阶跃时飞机的状态量动
态变化曲线．飞机在加速过程中ｘ轴速度分量增
加，ｚ轴速度分量减小．俯仰角速度和俯仰角变化
很小，表明飞机在稳定加速，说明集中和分散控制
系统均使飞机具有很好的控制性能．
图１０为闭环系统速度阶跃时发动机状态量

的动态变化曲线，在加速过程中，飞机的升力在加
大，因而飞机不断爬升．发动机共同工作的关系为
主燃油流量增加使低压压气机转速Ｎ２５ 增加，由
于尾喷管的扩张使发动机掺混室压力ｐ６ 降低，高
压涡轮叶片温度Ｔ４１ 由于Ｎ２５ 的增加而增加，但
由于ｐ６ 的降低而增加一定程度后也随之降低．通
过所有通道的仿真表明分散控制系统的性能与集

中控制保持一致．
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图９　集中与分散飞机状态量动态变化

Ｆｉｇ．９　Ａｉｒｆｒａｍｅ　ｓｔａｔｅ　ｒｅｓｐｏｎｓｅｓ　ｔｏ　ａ　ｖｅｌｏｃｉｔｙ
ｃｏｍｍａｎｄ　ｆｏｒ　ｃｅｎｔｒａｌｉｚｅｄ　ａｎｄ　ｄｅｃｅｎｔｒａｌｉｚｅｄ

ＩＦＰＣ　ｓｙｓｔｅｍｓ

图１０　集中与分散发动机状态量动态变化

Ｆｉｇ．１０　Ｅｎｇｉｎｅ　ｓｔａｔｅ　ｒｅｓｐｏｎｓｅｓ　ｔｏ　ａ　ｖｅｌｏｃｉｔｙ
ｃｏｍｍａｎｄ　ｆｏｒ　ｃｅｎｔｒａｌｉｚｅｄ　ａｎｄ　ｄｅｃｅｎｔｒａｌｉｚｅｄ

ＩＦＰＣ　ｓｙｓｔｅｍｓ

５　稳定鲁棒性分析

以上通过仿真比较了集中与分散控制的性

能，但２种控制的鲁棒性也是很值得关注的问题．

由于性能鲁棒性通常很难计算，故这里主要分析
系统稳定鲁棒性．为了减少鲁棒性分析的保守性，
采用结构奇异值μ来表征２种控制方式的鲁棒性
大小，结构奇异值的计算方法见文献［１５］，计算得
到的分散与集中控制的闭环系统输出端的结构奇

异值曲线如图１１所示．

图１１　结构奇异值用于鲁棒性分析

Ｆｉｇ．１１　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｄ　ｓｉｎｇｕｌａｒ　ｖａｌｕｅ　ｆｏｒ

ｒｏｂｕｓｔｎｅｓｓ　ａｎａｌｙｓｉｓ

集中与分散控制的结构奇异值μ的最大值分
别为１．２４５和１．２５６，对应的稳定裕度Ｓ＝１／μｍａｘ
分别为０．８０３和０．７９６．多变量系统的增益裕度
和相位裕度由以下公式给出：

ＧＳ ＝２０ｌｇ １
１±（ ）Ｓ

ＰＳ ＝±２ａｒｃｓｉｎ（Ｓ／２）

　　经计算，集中控制闭环系统所有通道的增益
或相位同时变化时增益裕度为－５．１～１４．１ｄＢ，
相位裕度为±４７．４°；分散控制闭环系统所有通道
的增益或相位同时变化时增益裕度为－５．１～
１３．８ｄＢ，相位裕度为±４６．９°，这样的稳定裕度对
于飞行控制系统来说已经足够大，同时表明分散
控制保持了集中控制的鲁棒性．

６　结　论

本文研究了飞行／推进综合系统控制方法，对
分散控制如何保持集中控制的性能和鲁棒性的问

题，提出利用优化的思想设计分散控制器．文中首
先采用遗传算法设计集中控制器达到最优性能，
作为分散控制的性能参考．在给定的分散控制结
构中，通过分析确定了最简单的单变量形式的接
口变量，并找到了影响分散控制性能的关键因素

９３２
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即为接口变量跟踪控制器．推导建立了接口变量
跟踪控制器设计与集中控制性能之间的关系式，
将分散控制器设计转化为优化问题，采用遗传算
法求解，得到最优的分散控制器．同时采用一种改
进平衡法对控制器进行降阶，简化了工程应用难
度．最后通过仿真计算和结构奇异值分析表明该
优化设计方法可使分散控制系统达到集中控制的

性能和鲁棒性，并提高了设计的效率．
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