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要!针对航空发动机在高空台&

Q\E%

'试验中高空飞行环境模拟腔&

%̀ #a

'控制问题以及建模过程

中产生的未建模动态不确定性问题"提出了一种
)

综合控制结构方案"同时对于截止频率相差近几百倍的温

度回路和压力回路的大差异特性"提出了采用同一加权灵敏度函数的处理方法"获得了模拟腔控制的期望效

果)采用
.B3

迭代算法设计了
)

综合控制器"为解决因系统矩阵不满秩带来的温度(压力同时控制的问题提

供了一种设计方法和思路"不同的飞行轨迹仿真验证结果表明!

)

综合控制器对于飞行环境模拟腔温度和压

力的控制效果一致性良好"动态误差不大于
DGBN

"稳态误差不大于
DGIN

"因此设计的
)

综合控制系统具有

伺服跟踪性能和鲁棒性能%

关
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现代先进战机具有超声速巡航(超机动能力(

过失速机动等性能特征"这意味着为之提供动力

的航空发动机应具有优越的性能"表现在起动迅

速可靠(快速爬升侧滑(超常规机动加速等%高空

模拟试验台为评估发动机这些优越的高空真实性

能提供了物理设备试验条件"由于飞机的高速机

动飞行"发动机进气条件和排气条件将实时随飞

行条件的状态变化而急剧变化"这就要求高空模

拟设备必须具备与之相匹配的环境模拟能力#

!7"

$

%

通常"大推力及中等推力的高空试验设备需

要的功率十分巨大"必须采用特种流量阀进行调

节"而特种流量调节阀由于试验条件的限制无法

获得精准的输入输出特性"由此带来了系统建模

的不确定性"导致实现发动机进气条件的温度(压

力的同时调节带来了一定的难度%近年来"美国

阿诺德工程发展中心&

Q̀ 8K

'对
U"

高空试验台

采用掺混调温的方法实现了高空飞行环境模拟腔

的温度(压力同时控制#

C7$

$

)德国斯图加特针对

bP7;DD

系列核心机快速加减速过渡态在高空台

上进行了高空飞行环境模拟腔的温度(压力同时

控制#

;

$

"但相比美国
Q̀ 8K

控制效果较差%

目前国内高空台对高空飞行环境模拟的设备

能力只能实现保持温度不变条件下对发动机进气

压力进行控制"与国外高空台技术状态尚存在一

定的差距"如何提升国内高空台的设备建设能力"

显然已成为现阶段迫切需要解决的技术难题%

针对高空模拟条件即大空气流量下的飞行环

境模拟腔控制以及建模过程中产生的未建模动态

不确定性问题"本文采用先进的现代控制理论
)

综合控制方法预先开展相关研究#

A7!D

$

"提出了一

种高空飞行环境模拟腔
)

综合控制的方法"在同

等条件下与美国阿诺德高空台和德国斯图加特高

空台试验数据对比验证%

#
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综合问题描述

考虑如图
!

所示的用线性分式变换描述的
)

综合控制设计问题"

3

&

9

'表示系统的控制器"

8

&

9

'表示系统的开环增广传递函数矩阵"它包括

系统的标称模型(性能加权函数以及不确定加权

函数"可以分块表示为
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式中
2

为系统的不确定性"属于不确定性集合
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"其定义如下!
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式中两个非负整数
9

和
U

分别为重复的对角子块

和满子块的个数)
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为各子
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为不确定模块
2

的维度%

将被控对象用上线性分式变换描述为
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为上线性分式变换"

'

.

& '

+ 为矩阵

最大奇异值#
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图
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综合控制设计问题结构图
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定义上述
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综合控制结构图中的下分式变换

阵为
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为下线性分式变换%
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综合设计问题是确定一个控制器
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定义不确定性结构如下!
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式中
2

2

为假想的复数&非结构'不确定性%在所

有稳定的控制器集合
3

&

9

'中"最小化闭环系统传

递函数矩阵
4

&

9

'的最大结构奇异值
)
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+ "可

获得
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综合控制器"即
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.B3

迭代算法

对于
)

综合问题最优控制器的求解"目前还

没有一个直接的方法"只能通过
.B3

迭代算法不

断的缩小结构奇异值
)

的上下界来求解%为了推

导
.B3

迭代算法"引入引理
!

和定理
!

%

引理
#
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式中
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为
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的矩阵"
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&

4

'为矩阵
4

的谱半

径"

'
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&

4

'为矩阵
4

奇异值的上界%

引理
!

给出了结构奇异值
)

&

4

'的上界和下

界%由于
!

&

4

'和'

.

&

4

'之间的差值可能很大"用

此不等式估计
)

&

4

'会带来误差大的问题%为准

确求取
)

&

4

'的值"采用对
4

变换的方法"以改变

!

&

4

'和'

.

&

4

'的值"但并不改变
)

&

4

'的值"以此

进入迭代过程"不断缩小
)

&

4

'的范围%为此"定义

以下两个常数矩阵用以实现上述想法%定义如下!
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为块对角酉阵"对于任意
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考虑到
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因此"根据上述关系可得
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由此有如下定理%
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综合设计的目标是设计一个稳定的控制器

3

"使式&
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'成立"因此"根据定理
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"只需求解如下
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引入对角缩放矩阵
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可将
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综合的优化问
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综上所述"可得
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综合
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迭代算法如下!
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!A

'"可得

3

"

/6

'

&42

3

&

9

'

.4.

$

!

D

& '

H

l

&

"D

'

!!

步骤
!

!

将求解出的
3

固定"在选定的频率

范围内对凸优化问题式&

!B

'求解"可得

.

&

D

H

'

"

/6

'

5=

0

H

?

N

&42

.

?

.J

'

.

.4.

$

!

D

& '# $1 2

H

&

"!

'

!!

步骤
%

!

检测迭代收敛条件

)

2

0

4

D

& '# $

H

<

-

&

""

'

!!

若上述条件满足"则所求
3

为
)

综合控制

器"迭代结束)否则执行步骤
I

%

步骤
K

!

对
.

D

& '

H

进行频域辨识"获得一个

稳定的最小相位传递函数矩阵
.

&

9

'"重复步骤
"

到步骤
H

的过程%

!

!

控制器设计

!@#

!

不确定模型的建立

国内飞行环境模拟腔结构简图如图
"

所示%

该腔有两路进气和一路排气"其中
'

&4!

路为高温

气流"

'

&4"

路为低温气流%在发动机试验中通过

!HDC
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高低温两路气流的掺混以及进出口流量的匹配来

获得发动机的进口条件%飞行环境模拟腔的温度

和压力非线性微分方程如下!

3'

3/

"

5'

.

#

3

#

$

& '

5

#

$

>

1=+

$

& '

5'

&

I

&4!

;

I

&4"

$

I

1=+

'

;

>

&4!

I

&4!

;

>

&4"

I

&4"

$

>

1=+

I

& '

1=+

$

3

#

3/

"

5

#

.

'

$

>

1=+

$

5'

3

#

$

& '

5

+

&

I

&4!

;

I

&4"

$

I

1=+

'

;

5

. 3

#

$

& '

5

>

&4!

I

&4!

;

>

&4"

I

&4"

$

>

1=+

I

& '

$

1=+

&

"C

'

式中
'

为模拟腔温度"

#

为模拟腔压力"

.

为模拟

腔容积"

I

&4!

为第一路进气流量"

I

&4"

为第二路进

气流量"

I

1=+

为排气流量"

>

&4!

为第一路进气的焓"

>

&4"

为第二路进气的焓"

>

1=+

为排气的焓"

3

#

为气体

的比定压热容"

5

为气体常数%

图
"

!

飞行环境模拟腔结构简图

%&

'

("

!

#+6=,+=6*3&/

'

6/.12%̀ #a

定义状态空间模型的状态向量为
)g

+

'

+

# $

#

"

控制 向 量 为
=g

+

I

&4!

+

I

# $

&4"

"干 扰 向 量 为
"g

+

I

1=+

+

'

&4!

+

'

2

3

4

5

&4"

"根据模拟腔稳态工作点小偏差原理对

上述非线性微分方程进行线性化可得线性模型

>

)

"

,)

;

-

!

=

;

-

"

"

*

"

?)

&

"H

'

式中

,

"

&

Y

'

&

'

&

Y

'

&

#

&

Y

#

&

'

&

Y

#

&

2

3

4

5#

"

!

-

!

"

&

Y

'

&

I

&4!

&

Y

'

&

I

&4"

&

Y

#

&

I

&4!

&

Y

#

&

I

2

3

4

5

&4"

"

-

"

"

&

Y

'

&

I

1=+

&

Y

#

&

I

1=+

&

Y

'

&

'

&4!

&

Y

#

&

'

&4!

&

Y

'

&

'

&4"

&

Y

#

&

'

2

3

4

5&4"

"

!

?

"

! D

# $

D !

%

!!

上述模型的稳态工作点参数如表
!

所示%按

表
!

参数计算出的飞行环境模拟腔稳态点线性模

型"将其定义为标称模型
:

41.

,

"

$

DGHCHA D

$

# $

!C;GA";! D

"

-

!

"

DGI;IA DGDC"

# $

H"AG$";! "I$G"H!!

"

-

"

"

$

DGC!DB

$

CHHG$$D;

DG""HC

;!G!DIH

DG"!!H

# $

$;GDD$"

"

?

"

! D

# $

D !

%

表
#

!

线性模型稳态点参数

A+>,/#

!

78/+5

9

08+8/

1

'6*8

1

+)+C/8/)0'-,6*/+)C'5/,

参数 数值

'

*

c CDDGDA!

#

*

_/ BI!"C

.

*

.

C

CID

I

&4!

*&

)

'

*

5

'

$!GII

I

&4"

*&

)

'

*

5

'

IAGHI

I

1=+

*&

)

'

*

5

'

!"D

>

&4!

*&

U

*

)

'

'

C;CB!DG$H

>

&4"

*&

U

*

)

'

'

""C"C;G;"

>

1=+

*&

U

*

)

'

'

CDDI"DGCI

3

#

*&

U

*&

)

'

+

c

''

!DDCGAB

5

*&

U

*&

)

'

+

c

''

"A;GDI

!!

考虑如图
C

所示的乘性不确定性&图中
=

为

控制量"

*

为输出量'"则含乘性不确定性的模型

可以描述为

:

"

:

41.

!

;

%

.

&

9

'

2

.

&

9

# $

'"

! 2

.

&

9

'

:

!

&

"I

'

!!

将#

!m%

.

&

9

'

2

.

&

9

'$定义为乘性不确定性摄

动模块
%

/

"其中
%

.

&

9

'

2

.

&

9

'为模型不确定性的

乘性摄动"

I

.

&

9

'为乘性摄动的最大值%

图
C

!

乘性不确定性模型

%&

'

(C

!

_:/4+>&+-.=:+&

0

:&,/+&Z*=4,*6+/&4+

@

.13*:

为了确定乘性权重传递函数
%

.

&

9

'"计算飞

"HDC
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)

综合控制设计

行环境模拟腔在整个工作范围内
A

个工作点的线

性模型
:

&

9

'与标称模型
:

41.

&

9

'的频率响应的相

对误差"根据式&

I

'可得

:

&

D

H

'

$

:

41.

&

D

H

'

:

41.

&

D

H

'

:

%

.

&

9

' &

"$

'

!!

所以
%

.

&

9

'为误差频率响应的上界%

A

个

工作点由
I

&4!

到
'

和
I

&4"

到
#

的传递函数与标

称模型间的相对误差的频率响应分别如图
H

和图

I

所示%

由
I

&4!

到
'

和
I

&4"

到
#

的传递函数的伯德

图分别如图
$

和图
;

所示"由图可知"由控制输入

图
H

!

I

&4!

到
'

的传递函数与标称模型间的相对误差

的频率响应

%&

'

(H

!

P*:/+&Z**661626*

[

=*4,

@

6*5

0

145*<*+>**4+6/452*6

2=4,+&14261.I

&4!

+1'/4341.&4/:.13*:

图
I

!

I

&4"

到
#

的传递函数与标称模型间的相对误差的

频率响应

%&

'

(I

!

P*:/+&Z**661626*

[

=*4,

@

6*5

0

145*<*+>**4+6/452*6

2=4,+&14261.I

&4"

+1

#

/4341.&4/:.13*:

图
$

!

I

&4!

到
'

的伯德图

%&

'

($

!

b13*3&/

'

6/.261.I

&4!

+1'

图
;

!

I

&4"

到
#

的伯德图

%&

'

(;

!

b13*3&/

'

6/.261.I

&4"

+1

#

I

&4!

到
'

的截止频率为
DGC;;M9

"由另一路控制

输入
I

&4"

到
#

的截止频率为
"I$M9

"飞行环境模

拟腔被控温度和压力的响应速度相差数百倍"导

致了温压同时控制的难度增大%

,

为非满秩阵"

并考虑到
)

综合设计对于被控对象约束条件低的

要求"本文采用了以下的
)

综合方法进行设计%

!@$

!

"

综合控制器设计

构造
)

综合控制闭环系统结构如图
A

所示%

图
A

!

闭环系统结构图

%&

'

(A

!

8&/

'

6/.12,:15*37:11

0

5

@

5+*.

图
A

中
:

41.

为飞行环境模拟腔标称模型"

%

/

为乘性不确定性摄动模块"

3

为
)

综合控制器"

%

=

为控制量加权函数"

%

0

为性能加权函数"符号

后1

!7C

2表示该变量是一个
C

维的列向量"1

C

2表

示向量的第
C

个值%

CG"G!

!

性能加权函数的确定

设计灵敏度函数
*

的加权为

%

0

"

!

E

+

9

*

H

<

-

;

!

9

*

H

<

E

;

!

&

";

'

式中
H

<

为带宽频率"

E

为系统最大稳态跟踪误

差"

-

为
*

的最大峰值#

!I7!;

$

%

考虑到飞行环境模拟腔被控温度和压力的响

应特性"采用相同的
*

以获得同时控制效果"为

CHDC
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此"将
*

的性能参数设计为!

H

<

为
I6/3

*

5

"

E

为

!D

TH

"

-

为
"

%由此"双回路性能加权函数为

%

0

"

I

0

!!

D

D I

0

# $

""

&

"A

'

式中
I

0

!!

(

I

0

""

分别对温度和压力控制回路的加

权"即

I

0

!!

"

I

0

""

"

!D

H

9

*

!D

;

!

9

*

DGDDDI

;

!

&

"B

'

!!

I

0

!!

幅频响应如图
B

所示%

图
B

!

性能加权函数的幅值响应

%&

'

(B

!

O/

'

4&+=3*6*5

0

145*12

0

*6216./4,*

>*&

'

-+&4

'

2=4,+&14

CG"G"

!

控制量加权函数的确定

采用低频放开限制"中频逐步限制"高频最大

限制的原则来构造控制量加权函数"则

%

=

"

I

=!!

D

D I

# $

=""

&

CD

'

!!

同理"对飞行环境模拟腔的温度和压力控制"

为获得同时控制效果"采用相同的加权函数

I

=!!

"

I

=""

"

DGDI

9

*

DGI

;

!

9

*

!DD

;

!

&

C!

'

!!

I

=!!

幅频响应如图
!D

所示%

图
!D

!

控制量加权函数的幅值响应

%&

'

(!D

!

O/

'

4&+=3*6*5

0

145*12,14+61:>*&

'

-+&4

'

2=4,+&14

CG"GC

!

)

综合控制器设计

按上述
)

综合
.B3

迭代算法进行求解"可获

得一个
$

阶的
)

综合控制器%将其与飞行环境模

拟腔模型构成闭环系统%

温度回路和压力回路的奈奎斯特图如图
!!

和图
!"

所示"两者的幅值裕度都为无穷"相角裕

度分别为
$$J

和
!DHJ

%

温度回路的灵敏度函数和补灵敏度函数的幅

频特性图如图
!C

所示"由图可知"在低频段灵敏

度函数的幅值远小于
D3b

"系统具有抗干扰性能

和伺服跟踪性能"在高频段补灵敏度函数每
!D

倍

频程幅值衰减
THD3b

"具有高频噪声抑制能力%

压力回路灵敏度函数和补灵敏度函数的幅频特性

图如图
!H

所示"其频域响应特性与温度回路和压

图
!!

!

温度回路奈奎斯特图

%&

'

(!!

!

R

@[

=&5+3&/

'

6/.12+*.

0

*6/+=6*:11

0

图
!"

!

压力回路奈奎斯特图

%&

'

(!"

!

R

@[

=&5+3&/

'

6/.12

0

6*55=6*:11

0

图
!C

!

温度回路灵敏度和补灵敏度函数幅频特性图

%&

'

(!C

!

Q.

0

:&+=3*726*

[

=*4,

@

,-/6/,+*6&5+&,53&/

'

6/.12

5*45&+&Z&+

@

/43,1.

0

:*.*4+/6

@

2=4,+&145

12+*.

0

*6/+=6*
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图
!H

!

压力回路灵敏度和补灵敏度函数幅频特性图

%&

'

(!H

!

Q.

0

:&+=3*726*

[

=*4,

@

,-/6/,+*6&5+&,53&/

'

6/.12

5*45&+&Z&+

@

/43,1.

0

:*.*4+/6

@

2=4,+&145

12

0

6*55=6*

力回路的类似"因此"压力回路同样具有抗干扰性

能和伺服跟踪性能以及高频噪声抑制能力%

%

!

仿真验证

本文仿真验证分为
C

个部分"首先"采用单位

阶跃信号来分析控制器的控制效果)其次"由于国

内高空台温压同时控制条件尚不成熟"无试验数

据"为了验证算法的有效性"采用美国阿诺德高空

台和德国斯图加特高空台的试验数据来进行对比

分析验证%最后"为了深入探讨本文算法的鲁棒

伺服能力"根据自己的仿真情况拟定了新的飞行

轨迹!飞机以等马赫数&马赫数为
DGA

'在
I5

内从

;$"D.

爬升到
!"!B".

的高度"相比国外
ID5

内

的动态变化更为苛刻%另外"从数字仿真角度本

节不考虑温度传感器的滞后以及飞行环境模拟腔

外管壁热传导换热的影响%

%@#

!

控制器控制效果分析

将设计出的
)

综合控制器和飞行环境模拟腔

模型构成闭环系统"然后用单位阶跃信号作为温

度和压力回路的输入信号"控制器对温度和压力

的控制效果分别如图
!I

和图
!$

所示%图中
T+

为温度阶跃量"

'

/,+

为仿真温度"

'

6*2

为设定温度"

T

0

为压力阶跃量"

#/,+

为仿真压力"

#6*2

为设定

压力%

图
!I

!

温度回路单位阶跃响应

%&

'

(!I

!

W4&+5+*

0

6*5

0

145*12+*.

0

*6/+=6*:11

0

图
!$

!

压力回路单位阶跃响应

%&

'

(!$

!

W4&+5+*

0

6*5

0

145*12

0

6*55=6*:11

0

从图
!I

和图
!$

中可以看出"控制器对温度

单位阶跃信号的调节时间为
!GI5

和最大超调量

为
CN

"控制器对压力单位阶跃信号的调节时间

为
DG$5

和最大超调量为零%

%@$

!

对比验证

HG"G!

!

/急速爬升0非畸变进气飞行环境仿真

采用文献#

$

$

Q̀ 8K

高空台中的/急速爬升0

非畸变进气飞行环境试验数据作为本文模拟输入

条件%仿真过程为!飞机以等马赫数&马赫数为

DGA

'在
ID5

内从
;$"D.

爬升到
!"!B".

的高度"

其后高度近似保持不变%

Q̀ 8K

高空台的试验结果显示"压力响应曲

线很好"但是温度响应曲线出现较大摆动%

采用与上述
Q̀ 8K

高空台相同的飞行环境

模拟输入数据"用本文算法构建了数字仿真平台"

)

综合控制器仿真结果如图
!;

"

图
"D

所示"图

!;

和图
!A

分别为飞行环境模拟腔压力和温度的

仿真曲线"从仿真曲线可知"压力(温度响应达到

了伺服跟踪的效果"在响应过程中误差很小"从图

中局部放大图可知"压力的绝对误差在
$AGBI_/

以内"温度的绝对误差在
DGD"Ac

以内"动态误差

不大于
DGBN

"稳态误差不大于
DGIN

%图
!B

和

图
"D

为二路空气进气量的控制作用曲线"由图可

知"在动态控制的始末段"二路空气进气量做出了

图
!;

!

飞行环境模拟腔压力仿真曲线&急速爬升'
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'

(!;
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图
!A

!

飞行环境模拟腔温度仿真曲线&急速爬升'

%&

'

(!A

!

#&.=:/+&14,=6Z*12+*.

0

*6/+=6*12%̀ #a

&

911.7,:&.<

'

图
!B

!

飞行环境模拟腔
I

&4!

仿真曲线&急速爬升'

%&

'

(!B

!

#&.=:/+&14,=6Z*12I

&4!

12%̀ #a

&

911.7,:&.<

'

图
"D

!

飞行环境模拟腔
I

&4"

仿真曲线&急速爬升'

%&

'

("D

!

#&.=:/+&14,=6Z*12I

&4"

12%̀ #a

&

911.7,:&.<

'

快速的变化"以快速调节闭环偏差"从而保证了模

拟腔压力(温度的伺服跟踪%

HG"G"

!

bP7;DD

核心机快速加减速过渡态试验

采用文献#

;

$中斯图加特高空台上进行的

bP7;DD

系列核心机快速加减速过渡态试验数据

进行仿真验证%仿真过程为!

bP7;DD

核心机的进

口总温在
H5

内从
C!Ac

增加到
C;Ac

"同时进口总

压从
!D!C"I_/

增加到
!$!C"I_/

"达到稳定状态之

后"进口总温又在
H5

内迅速从
C;Ac

减小到
C!Ac

"

同时进口总压从
!$!C"I_/

减小到
!D!C"I_/

%

斯图加特高空台试验结果显示"飞行环境模

拟腔的压力除了出现轻微摆动外基本上能跟踪进

口压力的变化"但温度动态响应很慢"需要约
"D5

才能进入稳态%

采用与上述斯图加特高空台相同的飞行环境

模拟输入数据"

)

综合控制器对飞行环境模拟腔

压力和温度的仿真结果如图
"!

和图
""

所示"图

中
#+:

"

6*

[

为总压的设定压力"

#+:

"

/,+

为总压的仿真压

力"

'

+:

"

6*

[

为总温的设定温度"

'

+:

"

/,+

为总温的仿真

温度%由图可知"飞行环境模拟腔的压力和温度

均能快速响应
bP7;DD

核心机进口压力和温度的

快速变化"从图中局部放大图可知"压力的绝对误

差在
!DD_/

以内"温度的绝对误差在
"c

以内"动

态误差不大于
DGBN

"稳态误差不大于
DGIN

%图

"C

和图
"H

分别为飞行环境模拟腔两路空气控制

作用曲线"第
!

路进气为高温路"第
"

路进气为低

图
"!

!

飞行环境模拟腔压力仿真曲线&
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核心机'
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期 朱美印等!高空台飞行环境模拟腔
)

综合控制设计

图
"H

!

飞行环境模拟腔
I

&4"

仿真曲线&

bP7;DD

核心机'

%&

'

("H

!

#&.=:/+&14,=6Z*12I

&4"

12%̀ #a

&

bP7;DD,16**4

'

&4*

'

温路"由图可知"当
bP7;DD

核心机进口压力和温

度突然增大或减小时"两路空气进气量进行了快

速的调节"保证了对模拟腔压力(温度的伺服

跟踪%

%@!

!

鲁棒伺服性能验证

为了分析
)

综合控制器鲁棒伺服能力"拟定

飞行轨迹为!飞机以等马赫
DGA

在
I5

内从
;$"D.

爬升到
!"!B".

的高度"其后高度近似保持不变%

仍采用上述
)

综合控制器进行仿真"压力(温度响

应结果如图
"I

和图
"$

所示"压力(温度的绝对误

差分别在
CHHG;H_/

(

DGI$c

内)二路空气进气量

的控制作用曲线如图
";

和图
"A

所示%该飞行轨

迹与文献#

$

$

Q̀ 8K

高空台中的/急速爬升0的飞

行条件相比要恶劣很多"进口温度和压力的变化

图
"I

!

飞行环境模拟腔压力仿真曲线

%&

'

("I

!

#&.=:/+&14,=6Z*12

0

6*55=6*12%̀ #a

图
"$

!

飞行环境模拟腔温度仿真曲线

%&

'

("$

!
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图
";

!

飞行环境模拟腔
I

&4!

仿真曲线

%&

'

(";

!

#&.=:/+&14,=6Z*12I

&4!

12%̀ #a

图
"A

!

飞行环境模拟腔
I

&4"

仿真曲线

%&

'

("A

!

#&.=:/+&14,=6Z*12I

&4"

12%̀ #a

也更加剧烈"而
)

综合控制器对进口温度和压力

的跟踪效果都很好"由此可见"

)

综合控制器具有

较强的鲁棒性能%

K

!

结
!

论

本文提出的一种采用了
.B3

迭代算法求解
)

综合控制器的方法"用于高空台飞行环境模拟腔

的控制"仿真结果表明!

!

'对状态空间系统矩阵不满秩的问题"采用

)

综合
.B3

迭代优化算法"可获得可行解%

"

'对双回路中被控对象特性各自截止频率

表现出较大的差异性问题"采用同一加权灵敏度

函数的处理方法"可以获得双回路较为一致的期

望控制效果%

C

'文献#

;

$中"关于温度控制回路的响应曲

线出现较大的摆动"而本文算法设计的
)

综合控

制器对于温度(压力控制回路的响应曲线均表现

出一致性好的效果"动态误差不大于
DGBN

"稳态

误差不大于
DGIN

%

文中未考虑执行机构(供气能力(温度滞后等

细节"这些内容将在后续研究中展开%
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