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摘　要 : 用半物理模拟试验验证了多变量鲁棒控制在航空发动机中的应用 ,给出了航空发动机中 H∞/ L TR

控制模块的设计过程及注意事项。从半物理模拟试验结果可见 :与 LQ G/ L TR控制器不同 , H∞/ L TR控制器

能在半物理模拟试验环境下稳定控制航空发动机 ; H∞/ L TR控制器具有优良的噪声抑制功能 ;基于包线内一

点设计的 H∞/ L TR控制器可适用于包线内其他区域的加力与非加力状态下的爬升、加速等仿真试验 ,验证

了 H∞/ L TR方法的鲁棒性。推进了多变量鲁棒控制设计方法在航空发动机中的实际应用。
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Abstract : The application of multivariable robust control methods to aeroengines was testified by a semi2physi2
cal simulation. The detailed design procedure of an H∞/ L TR control module for the aeroengine control system

was also included. From the simulation result s , it is clear that the H∞/ L TR controller stabilized the whole

system in semi2physical simulation environment . This is much different f rom the LQ G/ L TR controller that is

unstable under the same condition. Further more , one can find that the H∞/ L TR method has good noise rejec2
tion property. Thirdly , the controller , based only on the intermediate power level of one point in the envelope ,

offers satisfactory performance for a large area in the envelope in the augmented and un2augmented simulation.

Therefore , it is experimentally testified that H∞/ L TR method is a multivariable robust control design method

that can be practically applied to engineering environment . Finally , the success of this semi2physical simulation

shows that the research of multivariable control methods has a big progress in the direction of practical applica2
tion to aeroengine control system.
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　　随着航空发动机性能的不断提高 ,航空发动

机控制系统不可避免地将由单变量控制转化为多

变量控制。在航空发动机中应用的多变量控制设

计方法多种多样[123 ] ,各有优缺点。但遗憾的是 ,

这些方法大多是停留在理论研究与全数字仿真的

阶段上 ,真正在航空发动机控制系统中获得应用

的少之又少。因此 ,研究如何将多变量控制方法

应用至航空发动机控制系统已经成为航空发动机

控制专业的一个迫在眉睫的任务。

本文首先研究了 L Q G/ L TR方法 (因为不是

重点 ,从略) ,得出的控制模块在全数字仿真情况

下性能十分优良。但在进行半物理模拟试验时 ,

由于控制器增益太高 ,在工程环境的噪声干扰下 ,

无法稳定控制航空发动机[4 ] ,因此 ,L Q G/ L TR方

法在工程环境下难以应用。本课题组提出的

H∞/ L TR方法[ 5 ,6 ]可以限制控制器增益及带宽 ,

无论是全数字仿真还是本文进行的半物理仿真均

表明 ,该方法既有较强的噪声抑制能力 ,又有较强

的鲁棒性 ,因此 H∞/ L TR 方法可以应用至航空

发动机。

本文重点研究航空发动机 H∞/ L TR控制的

半物理模拟试验验证。此外 ,还介绍了将 H∞/

L TR方法应用至航空发动机时控制模块的设计

过程及注意事项。

在相关讨论之前 ,将有关符号说明如下 :



　　　　　　 航　空　学　报 第 27卷

A 8为尾喷管喉道面积 , m2 ; H 为高度 , km ;

M a为马赫数 ; nf ( nc )为低 (高)压轴转速 , r/ min

或 % ; PL A为油门杆角度 , (°) ; T1为进口总温 , K;

W fB (W fA )为主 (加力)燃油流量 , kg/ s ;πt 为涡轮

落压比。

1　H∞/ LTR方法

考虑如图 1所示单位反馈控制系统 ,其中 G

( s)为设计对象模型 (DPM) ,可用如下状态方程

图 1　单位反馈控制系统

Fig11　Unit feedback system

表示

G( s) :
Ûx = Ax + Bu

y = Cx + Du
(1)

式中 : x , u , y 分别属于 Rn , Rm , Rp ,且 n , m , p

分别表示系统、输入及输出维数。假设 ( A , B)可

镇定 , ( A , C)可检测 ,则 DPM的传递函数矩阵可

表示为

G( s) =∶
A　B

C　D
= C( s I n - A) - 1 B + D (2)

式中 :s为拉普拉斯算子 ; In为 n维单位矩阵。

由图 1 ,考虑回路在输入点断开的情形 (在输

出点断开类似) 。假设闭环灵敏度函数为 Si ,目标

回路灵敏度函数为 SI ,则可以通过 H∞方法优化

目标函数式 (3)而恢复目标回路传递函数 (Loop

Transfer Recovery) 。

min
Q∈RH∞

‖J ‖∞ = min
Q∈RH∞

‖Si - SI ‖∞ (3)

需要指出的是 ,式 (3)中 RH∞代表全体在右半平

面解析的有界实传递函数矩阵 ,而 Q∈RH∞为优

化参数。

但 Han等[7 ]指出 ,上述方法无法有效抑制测

量噪声。为在保持系统性能的同时抑制测量噪

声 ,文献[5 ]提出将目标函数改为

min
Q∈RH∞

‖J ‖∞ = min
Q∈RH∞

( Si - S I ) WS

U WU ∞

(4)

式中 :U = ( I + GC) - 1 C ,表示图 1中从 r到 u的传

递函数 ;而 WS和 WU 为加权函数矩阵。显然式

(4)可同时满足 :①εS = ( SI - Si WS )足够小 ,从而

保证控制器能恢复目标回路的性能 ; ②εU =

UWU足够小 ,从而保证控制器有满意的带宽及增

益。

式 (4)可以表示为如图 2 所示的 H∞标准问

题形式 ,其中 ,虚线框中部分对应广义对象 P。显

然 ,由 H∞标准问题求解过程可得控制器 C( s) ,使

其满足‖Tz r ‖∞≤λ,其中 Tz r是从 r 到 z的闭环传

递函数 ,而λ> 0为一常数。因为图 2 中 Tz r = J ,

因此 ,式 (4)可通过解 H∞标准问题求解。

图 2　目标函数 J 的方框图表示

Fig1 2　Block diagram representation of J

此外 ,按上述过程求出的控制器阶数偏高 ,因

此 ,必须对控制器降阶[6 ] ,以满足工程应用的

要求。

以航空发动机为对象 ,可按上述过程设计

H∞/ L TR控制器 ,并进行全数字仿真 (限于篇幅 ,

本文省略了具体仿真过程) 。仿真结果表明 ,

H∞/ L TR控制器具有较小的增益及带宽 ,并达到

了较好的抑制噪声效果。

在此基础上 ,本文希望通过半物理模拟试验 ,

进一步验证 H∞/ L TR方法的工程实用性。

2　航空发动机 H∞/ LTR控制模块设计

(1) 控制器分区

根据某型涡扇发动机控制要求 ,其主控制系

统由如下几个控制器按 T1及加力状态组合而成

的 ,即

控制器 ①:当 T1 < Ta ,未加力时 , nc 单变量

控制系统 , A8 开环给定 ;

控制器 ②:当 Ta ≤T1 ≤Tb ,未加力时 , nf 单

变量控制系统 , A 8开环给定 ;

控制器③:当 Ta ≤ T1 ≤Tb ,加力时 , nf &πt

双变量控制系统 ;

控制器④:当 T1 > Tb 时 ,无论加力与否 , nc

和πt双变量控制系统。

如图 3所示 ,整个飞行包线被 2条等温线分

为 3个区域 ,上述控制器分别工作在不同的区中 ,

如控制器①工作在Ⅰ区。
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图 3　飞行包线及分区

Fig1 3　Flight envelope and it s division

显然 ,当发动机进口总温变化或发动机进出加

力时 ,上述控制系统可能会切换 ,如图 4所示。当

进口总温 T1 < Ta且未开加力时 ,开关 S1闭合而其

余开关断开 ,此时控制器①,即 nc单变量控制系统

工作 ;当进口总温 Ta < T1 < Tb且打开加力时 ,开关

S3闭合而其余开关断开 ,此时控制器③,即 nf &πt

双变量控制系统工作 ;其余类推。

图 4　发动机控制系统示意图

Fig14　Schematic of t he aeroengine cont rol system

(2) 加力补偿控制

接通或切断加力是瞬态过程 ,此时涡轮后的

压力突然上升或下降 ,而尾喷管的变化慢于压力

的变化 ,因此导致落压比πt突然下降或上升 ,从

而引起发动机性能的下降。这是加力控制系统设

计中必须解决的一个突出问题。

对主系统而言 ,接通或切断加力是一种可以

测量的扰动 (加力供油量可以测量 ,或直接从控制

输出得到) ,因此可以应用前馈补偿 ,如图 5所示。

与图 4相比 ,这里增加了一条从加力供油量 W fA

到尾喷管面积 A 8的前馈补偿通道 ,目的是使发动

机在加力接通与断开时 ,其实际尾喷管面积与加

力供油量能同步变化。

图 5　采用加力补偿的发动机控制系统示意图

Fig1 5 　Schematic of aeroengine cont rol system wit h after2

burner feedforward

　　(3) H∞/ L TR控制器设计

按第 1节介绍的 H∞/ L TR方法可以设计控

制器①～④,为节省篇幅 ,具体过程省略 ,但对控

制器的设计点选择作如下说明。

如第 2 (1)节中所述 ,控制器①～④分别工作

在包线内Ⅰ～Ⅲ区的加力及非加力状态 ,为使所

设计的控制模块能满足全包线范围内稳定工作的

要求 ,应当在包线内不同的区内选不同的典型点

设计控制器 ,然后按一定的逻辑将它们组合为 1

个控制模块整体。但为了测试 H∞/ L TR控制器

的鲁棒性 ,只在包线内取了 1 个点来设计所有的

控制器 ,并应用于全包线。经全数字仿真比较发

现 ,基于点 H = 7 km , M a = 110设计的控制器可

以比较好的满足控制要求 ,因此 ,取该点为控制器

①～④的设计点。

(4) Smith预估器

在半物理模拟试验过程中发现 ,仿真平台中

存在不可忽略的传输滞后 ,因此 ,控制模块中将包

含 Smit h预估器[8 ] ,以减小滞后对系统的影响 ,如

图 6 所示。图中 : d 为滞后大小 ; C , G分别为

H ∞/ L TR控制器和发动机模型 ; r , y分别为参考

输入与被控输出。

图 6　Smit h预估器

Fig16　Smit h predictor

3　半物理模拟试验平台

半物理模拟试验平台结构示意图如图 7 所

示 ,其中实物部分包括转速模拟电机与执行机构

等实际物理环节 ,此处限于篇幅省略了具体结构 ,

但需要指出 ,上述物理环节经过了多次试验 ,反复

标定 ,其精度可以达到试验要求。上述半物理仿

真平台中 ,控制计算机、执行机构为与实际发动机

相同的实物 ,而转速模拟电机则是为了更好地模

拟发动机中的实际转速及传动燃油泵而引入的实

物。进行试验时 ,待验证的控制模块加载在控制

计算机实物上 ,发动机模型由另 1 台 586 计算机

运行 (故可满足实时性要求) ,而控制器数据的显

示则通过显示计算机来完成。

显然 ,与全数字仿真试验相比 ,上述半物理模

拟试验平台更接近实际。
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图 7　半物理模拟试验平台示意图

Fig1 7 　Schematic of semi2physical simulation test2stand of

aeroengine cont rol system

4　半物理模拟试验结果及分析

用 H∞/ L TR控制模块进行了大量半物理模

拟试验 ,限于篇幅只给出一部分结果。

H∞/ L TR控制模块不带加力半物理模拟试

验结果如图 8所示。由于合作研究所的数据记录

程序没有给出反映试验过程的 H 和 M a ,根据试

验笔记给出相应数据 : ①H = 0 km , M a = 0 ,

PL A = 10°,发动机工作在“慢车”状态 ; ②PLA →

73°; ③M a →017 ; ④H →10 km ; ⑤M a →110 ;

⑥M a→112 ; ⑦M a→1138 ; ⑧M a→116 ; ⑨M a→

119 ; �λυ M a →1128 ; �λϖ M a →112 ; �λω H →12 km ;

�λξ H→18 km。需要说明的是 ,上述仿真过程中

标明的数据是发生变化量的变化终点值 ,起点为

上一工作点的稳定值 ,没有标出的量均表示不变。

因为当 PLA , H 和 (或) M a变化时 ,控制要求和

工作环境发生了变化 ,控制量和被控量的稳态值

也会相应变化 ,因此 ,可以从仿真曲线上看出试验

过程发生变化的大致时间 ,如图 8 (d)中虚线圆所

示 ,图中序号分别与上述变化过程对应。

由图 8可见 :①H∞/ L TR控制模块在半物理

模拟试验环境下能稳定控制系统 ; ②半物理模拟试

验时的噪声被抑制在可以承受的范围之内 ,这验证

了 H∞/ L TR方法的抑制噪声能力 ; ③虽然系统中

存在传输滞后 ,但仿真结果并没有明显看出滞后对

系统的影响 ,因此 ,所设计的控制器模块可以抑制

滞后 ; ④仿真过程中发动机的工作点经过了包线内

的不同区域 ,控制器发生了数次切换 ,仿真结果表

明控制器切换相当平稳 ; ⑤发动机工作点变化时 ,

其参考输入会相应变化 ,仿真结果表明 ,被控量能

跟踪这种变化 ,并最终稳定在相应值上 ; ⑥按包线

内一点设计的 H∞/ L TR控制器可适用于包线内其

他区域 ,这说明了控制器的鲁棒性。以上结果说明

H∞/ L TR方法可以应用至航空发动机。

图 8　H∞/ L TR控制模块不带加力半物理仿真结果曲线

Fig1 8　Semi2physical simulation result s of H∞/ L TR cont rol2

ler (unaugmented)

对系统在加力状态下的爬升、加速过程也进

行了类似的仿真 ,限于篇幅 ,不再赘述。

5　结　论

进行了航空发动机多变量鲁棒控制半物理模

拟试验 ,试验表明 , H∞/ L TR控制器 : (1)克服了

L Q G/ L TR控制器高增益的缺点 ; (2)具有强的抑

制噪声能力 ; (3)具有较强的鲁棒性。因此 H∞/

L TR控制器可以应用于航空发动机。同时 , H∞/

L TR控制器半物理模拟试验的成功说明 ,多变量

鲁棒控制设计方法向航空发动机的实际应用前进

了一大步。
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