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摘　 要：针对变循环航空发动机存在系统不确定性及外部干扰条件下的多变量输出量跟踪控制器设

计问题，给出了一种基于 ＬＱＲ 方法的增广模型参考自适应滑模控制方法。 首先，将模型进行增广，并
通过采用最优 ＬＱＲ 方法设计参考模型，向控制器提供参考状态。 然后，在状态跟踪滑模控制方法的

基础上基于李亚普诺夫函数严格稳定条件推导了系统摄动矩阵上界估计和外部干扰上界估计的自适

应律。 最后，控制器在不确定性和外部干扰条件下，实现系统跟踪误差渐近为零的目标。 以一种带

ＣＤＦＳ 的双外涵变循环发动机为对象进行控制器仿真验证，结果表明：基于 ＬＱＲ 方法的增广模型参考

自适应滑模控制方法可解决传统滑模控制方法中需要预先指定参考状态的问题，同时改善了变循环

发动机系统不确定性和外部干扰条件下的控制效果，有效实现了对控制指令的跟踪，达到了以下控制

效果：不同工况下的稳态控制误差均小于 ０．１％，系统超调量小于 ０．５％，调节时间小于 １ ｓ，均符合发动

机控制系统技术要求。

关　 键　 词：变循环航空发动机；多变量控制；不确定性；模型参考；自适应滑模控制；控制器；
李雅普诺夫函数

中图分类号：Ｖ２３５．１６　 　 　 文献标志码：Ａ　 　 　 文章编号：１０００⁃２７５８（２０１８）０５⁃０８２４⁃０７

　 　 变循环发动机（ｖａｒｉａｂｌｅ ｃｙｃｌｅ ｅｎｇｉｎｅ，ＶＣＥ）至今

已有 ５０ 多年的探索研究与发展历程，其涡喷工作模

式下的大推力、超声速巡航能力以及涡扇工作模式

下亚声速巡航的低耗油率可满足新一代战斗机充足

的推力要求［１⁃３］。 美国已持续开展了多项变循环发

动机研究计划，研制了 ２ 款变循环发动机（Ｆ１２０ 和

Ｆ１３６［４］）。 与国外的研究成果相比，国内关于变循

环发动机控制系统设计的研究还处于探索阶段。
滑模变结构控制作为一种非线性鲁棒控制方

法，因其所特有的强鲁棒性特点而受到重视，在电机

控制、飞行器姿态控制等方面已有广泛应用［５］。 滑

模变结构控制的最大优点是对于系统结构匹配不确

定性、参数不确定性、未建模动态和外界干扰具有不

变性，这种特点非常适用于变循环航空发动机这种

复杂的多变量不确定性系统［６］。 然而，国内关于变

循环发动机控制方面的研究较少，国内学者主要针

对传统涡扇发动机滑模控制进行了一定研究。 苗广

卓研究了基于自适应 ＰＳＯ 网络整定的全程滑模控

制方法和自适应全局快速非奇异 Ｔｅｒｍｉｎａｌ 滑模控制

２ 种方法在航空发动机控制中的应用，用于改善外

部干扰条件下的航空发动机控制效果［７⁃８］。 任立通

针对航空发动机参数摄动及外部干扰，基于鲁棒

Ｈ∞ 理论，设计了具有扰动抑制性能的鲁棒滑模面，
采用自适应技术估计为止干扰上界，设计了自适应

滑模控制器［９］。 孙晖对航空发动机多变量滑模控

制趋近律及自适应滑模控制方法进行了对比分析，
对比了基于广义不确定项估计、干扰估计、干扰上界

估计的自适应滑模控制方法的性能差别［１０⁃１１］。
Ｒｉｃｈｔｅｒ 等提出将 ｍｉｎ⁃ｍａｘ 下所有线性控制器（主控

制器和限制控制） 替换为 单 变 量 滑 模 控 制 器

（ＳＭＣ），改善了原结构的不足［１２⁃１４］。 杜宪提出了基

于滑模控制的航空发动机多变量约束管理，克服了

传统方法的保守性，提高了发动机约束下的动态

性能［１５］。
本文针对变循航空环发动机滑模控制问题，在

自适应滑模控制基础上引入参考模型，使系统实现
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对控制指令的跟踪。 通过将误差动态增广到模型

中，并采用 ＬＱＲ 方法设计参考模型，以保证参考输

出的动态系能。 采用自适应滑模控制方法实现系统

存在不确定性和外部干扰条件下的参考状态跟踪。

１　 问题的描述

变循环发动机控制系统中，相对增量形式的线

性状态空间模型为：
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式中，控制变量为：主燃油流量 ｗ ｆ、可调尾喷管喉部

面积 Ａ８ 以及后涵道可调引射器面积 Ａｆａｖｂｉ；状态变量

为：低压转子转速 ｎｌ、高压转子转速 ｎｈ、燃烧室出口

总温 Ｔ４；被控变量为：低压转子相对换算转速 ｎｌ，ｃｏｒ、
发动机压比 Ｐｅｐｒｓ、线性化发动机压比 Ｐ ｌｅｐｒ。

可以看出，变循环发动机需要实现低压转子转

速 ｎｌ、高压转子转速 ｎｈ、燃烧室出口总温 Ｔ４ ３个被控

变量的精确控制，才能发挥最大性能。 然而传统的

滑模控制方法无法对变循环发动机多个被控变量实

现直接控制。
采用传统的滑模控制方法设计其控制器时需要

分别完成滑函数 ｓ 的选取以及控制律 ｕ 的设计。 常

取滑函数为：
ｓ ＝ Ｇｘ ＝ Ｇ ｎｌ ｎｈ Ｔ４[ ] Ｔ （３）

式中， Ｇ 为使（Ａ － ＢＫ） 稳定的反馈增益。
取切换函数为：

ｓ̇ ＝ － Ξ·ｓｉｇｎ（ｓ） （４）
式中， Ξ为对角正定矩阵，其对角元素为 η ｉ；向量

ｓｉｇｎ（ｓ） 元素为符号函数 ｓｉｇｎ（ ｓｉ），ｉ ＝ １，２，…，ｍ。
则 ｓ̇ ＝ － Ξ·ｓｉｇｎ（ｓ） ＝ Ｇｘ̇ （５）

求解上式可得控制器输入 ｕ：
ｕ ＝ － （ＧＢ） －１［ＧＡｘ ＋ Ξ·ｓｉｇｎ（ｓ）］ （６）

即：
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　 　 由（７）式可见，传统滑模控制方法通过适当偏

移所反馈的对象状态值，以实现对系统状态指令的

间接跟踪。 由此可见，传统的滑模控制方法无法对

变循环航空发动机的被控量进行直接跟踪。

２　 模型参考自适应滑模控制器设计

２．１　 参考模型选取

实际航空发动机结构复杂，其本质上是一个非

线性系统。 因此，要采用状态空间模型设计其控制

器必须要考虑系统结构的匹配不确定性、参数不确

定性、未建模动态和外界干扰等。
ｘ̇ ＝ （Ａ ＋ ΔＡ）ｘ ＋ （Ｂ ＋ ΔＢ）ｕ ＋ η（ ｔ）

ｙ ＝ Ｃｘ ＋ Ｄｕ （８）
式中， ｘ∈Ｒｎ 是系统状态矢量，ｕ∈Ｒｍ 是控制输入，
ｙ ∈ Ｒｍ 为系统输出，假设 Ａ ∈ Ｒｎ×ｎ，Ｂ ∈ Ｒｎ×ｍ，Ｃ ∈
Ｒｍ×ｎ 和Ｄ∈Ｒｍ×ｍ 是已知的常数矩阵。 ΔＡ，ΔＢ为摄

动矩阵，η（ ｔ） 为有界未知外部干扰。
假定标称的对象模型为：

ｘ̇ ＝ Ａｘ ＋ Ｂｕ
ｙ ＝ Ｃｘ ＋ Ｄｕ （９）

　 　 根据（３）式，定义 ｅｙＩ 为 ｅｙ 的积分，则有：
ｅ̇ｙＩ（ ｔ） ＝ ｅｙ ＝ ｙ － ｒｃｍｄ （１０）

其增广开环动态可写为：
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根据（６）式、（２）式、（１）式的调节输出 ｙ 可写为：

ｙ ＝ Ｃａｕｇｘａｕｇ ＋ Ｄａｕｇｕ （１２）
式中， Ｃａｕｇ ＝ ０ Ｃ[ ] ，Ｄａｕｇ ＝ Ｄ。

设 ｒｃｍｄ 为常量指令，利用具有比例＋积分（ＰＩ）反
馈连接 ＬＱＲ 方法［１４，１７］，设计 ＬＱＲ 最优控制律。 问

题转化为（９）式至（１０）式的 ＬＱＲ 问题。
ｚ̇ ＝ Ａａｕｇｚ ＋ Ｂａｕｇｖ

Ｊ（ｖ） ＝ ∫∞
０
（ｚＴＱｚ ＋ ｖＴＲｖ）ｄｔ （１３）

式中， ｚ ＝ ｘ̇ ＝ ｅ̇ｙＩ ｘ̇[ ] Ｔ，ｖ ＝ ｕ̇ａｕｇ，Ｑ ＝ ＱＴ ≥０，Ｒ ＝ ＲＴ

≥ ０，控制输入 ｖ 使得（９） 式中 Ｊ（ｖ） 最小化。
反馈形式的最优 ＬＱＲ 解为：

ｖ ＝ ｕ̇ａｕｇ ＝ － Ｒ －１ＢＴＰｚ ＝ － ＫＩ Ｋｐ[ ]
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式中， Ｐ 是对应矩阵黎卡提代数方程唯一的对称正

·５２８·
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定解，即：
ＡＴ

ａｕｇＰ ＋ ＰＡａｕｇ ＋ Ｑ － ＰＢａｕｇＲ
－１ＢＴ

ａｕｇＰ ＝ ０ （１５）
对（１０）式积分得参考模型输入：

ｕａｕｇ ＝ － ＫＴ
ｘ ｘａｕｇ ＝ － ＫＩｅｙＩ － Ｋｐｘ ＝

　 ＫＩ

（ｙｃｍｄ － ｙ）
ｓ

－ Ｋｐｘ （１６）

其中参考模型反馈增益矩阵：
ＫＴ

ｘ ＝ ＫＩ Ｋｐ[ ] （１７）
分块为积分增益 ＫＩ 和比例增益 Ｋｐ。

选取参考模型以表示期望闭环系统动态，它可

以由 ＬＱＲ 方法设计反馈增益带入线性系统（８）式得

到。 参考模型动态变为：
ｘ̇ｒｅｆ ＝ Ａｒｅｆｘｒｅｆ ＋ Ｂｒｅｆｒｃｍｄ

ｙｒｅｆ ＝ Ｃｒｅｆｘｒｅｆ （１８）
式中：

Ａｒｅｆ ＝ Ａａｕｇ － ＢａｕｇＫＴ
ｘ （１９）

Ｂｒｅｆ ＝ ［ － Ｉｍ×ｍ ０ｎ×ｍ］ Ｔ （２０）
Ｃｒｅｆ ＝ Ｃａｕｇ － ＤａｕｇＫＴ

ｘ （２１）
２．２　 滑模控制器设计

基于状态反馈的滑模控制器作用于对象，使对

象的状态跟踪参考模型计算得到的参考状态，进而

使对象的输出能够跟踪外部指令。
对公式（８）中的对象模型，控制器的控制目标

是跟踪状态参考值，即：
ｌｉｍ
ｔ→∞

ｅ ＝ ｌｉｍ
ｔ→∞

（ｘ － ｘｒｅｆ） ＝ ０ （２２）

取滑函数为：
ｓ ＝ Ｇｅ （２３）

式中， Ｇ 是待求解 ｍ × ｎ 滑模系数矩阵，向量 ｅ 为对

象状态量对参考状态的跟踪误差。
为使系统能稳定于滑模运动阶段，需控制滑函

数 ｓ 在有限时间到达零点，并在之后保持不变。
即满足可达性条件：

ｓｓ̇ ＜ ０ （２４）
　 　 设计切换函数：

ｓ̇ ＝ － Ξ·ｓｉｇｎ（ｓ） （２５）
式中， Ξ为对角正定矩阵，其对角元素为 η ｉ；向量

ｓｉｇｎ（ｓ） 元素为符号函数 ｓｉｇｎ（ ｓｉ），ｉ ＝ １，２，…，ｍ。
则：

ｓ̇ ＝ Ｇ（ ｘ̇ － ｘ̇ｒｅｆ） ＝
　 Ｇ［（Ａ ＋ ΔＡ）ｘ ＋ （Ｂ ＋ ΔＢ）ｕ ＋ η（ ｔ） － ｘ̇ｒｅｆ）］

（２６）
令：

ｄ ＝ ΔＡｘ ＋ ΔＢｕ ＋ η（ ｔ） （２７）
可得控制输入为：
ｕ ＝ － （ＧＢ） －１［ＧＡｘ － Ｇｘ̇ｒｅｆ ＋ Ξ·ｓｉｇｎ（ ｓ） ＋ Ｇｄ］

（２８）
式中，滑模系数矩阵 Ｇ 可通过对被控对象进行极点

配置计算得到，也可以通过 Ｕｔｋｉｎ 和 Ｙｏｕｎｇ 提出的

二次最小算法得到。
２．３　 自适应律设计

考虑干扰上界估计和摄动矩阵上界估计的自适

应滑模控制。 在（８）式所示的系统中，假设 ‖ΔＡ‖
≤ Φ，‖ΔＢ‖ ≤ Θ，‖ｆ‖ ≤ Ψ，Φ^、Θ^、Ψ^ 分别为 Φ、
Θ、Ψ 的估计值，构造控制输入：ΦΘΨ

ｕ ＝ － （ＧＢ） －１［ＧＡｘ － Ｇｘ̇ｒｅｆ ＋ ξ（ ｔ）·ｓｉｇｎ（ｓ）］
（２９）

选取 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数为：

Ｖ ＝ １
２
ｓＴｓ ＋ １

２α１

􀮃Φ２ ＋ １
２α２

􀭾Θ２ ＋ １
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􀭾Ψ２ （３０）

式中，􀮃Φ ＝Φ － Φ^，􀭾Θ ＝ Θ － Θ^，􀭾Ψ ＝ Ψ － Ψ^，α１ ＞ ０，α２

＞ ０，α３ ＞ ０。
对（３０） 式求导，可得：
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·

＋ １
α３

􀭾ΨΨ^
·

（３１）

≤－ ξ（ ｔ）·‖ｓ‖ ＋ Ψ·‖ｓ‖·‖Ｇ‖ ＋
　 Φ·‖ｓ‖·‖Ｇｘ‖ ＋

　 Θ·‖ｓ‖·‖Ｇｕ‖ － １
α１

􀮃ΦΦ^
·

＋ １
α２

􀭾ΘΦ^
·

＋ １
α３

􀭾ΨΨ^
·

为保证 Ｖ̇ ＜ ０，则控制系数为：
ξ（ ｔ） ＝ Ψ^·‖Ｇ‖ ＋ Φ^·‖Ｇｘ‖ ＋ Θ^·‖Ｇｕ‖ ＋ ε

（３２）
式中， ε 为一个任意小的正常数。 代入（３１） 式，
可得：

Ｖ̇ ≤－ ε·‖ｓ‖ ＋ 􀮃Φ·‖ｓ‖·‖Ｇｘ‖ ＋

　 􀭾Θ·‖ｓ‖·‖Ｇｕ‖ ＋ 􀭾Ψ·‖ｓ‖·‖Ｇ‖ －

　 １
α１

􀮃ΦΦ^
·

－ １
α２

􀭾ΘΘ^
·

－ １
α３

􀭾ΨΨ^
·

（３３）
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取自适应律：

Φ^
·

＝ α１·‖ｓ‖·‖Ｇｘ‖ （３４）

Θ^
·

＝ α２·‖ｓ‖·‖Ｇｕ‖ （３５）

Ψ^
·

＝ α３·‖ｓ‖·‖Ｇ‖ （３６）

３　 变循环航空发动机控制器设计

通过上述控制器的设计过程分析，分别在变循

环航空发动机不同工况下进行模型参考自适应滑模

控制器的设计。
以 Ｈ＝ ０ ｋｍ，Ｍａ＝ ０，ｎｌ ＝ ８８％巡航工作点为例进

行控制器的设计。 该状态下小偏离相对增量形式线

性数学模型为：
ｎ̇ｌ

ｎ̇ｈ

Ｔ̇４

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

＝
－ １．１ ０．９５５ ３ ０．６７７ ５

－ ０．１０２ ３ － ３．４５０ ４ － ０．７
－ １７．２５４ ３ － １２．５６２ ５ － ３４．４９１ ７

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

ｎｌ

ｎｈ

Ｔ４

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

＋
０．１８１ ８ ０．２１７ ８ － ０．１４４ ２
０．５４０ ２ ０．４２８ ０ ０．２１７ ４
１９．９８１ １ ６．３６４ ５ １．３２６ ７

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

ｗ ｆ

Ａ８

Ａｆｖａｂｉ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

（３７）

ｎｌ

Ｐｅｐｒｓ

Ｐ ｌｅｐｒ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

＝
１ ０ ０

１．１６８ ８ － １．１８４ － ０．２６３ ８
０．５９０ ３ － １．３９６ ７ － ０．２３３ ４

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

ｎｌ

ｎｈ

Ｔ４

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

＋
０ ０ ０

０．３９０ ０ － ０．７９７ ４ ０．１５１ １
－ ０．１４７ ２ ０．５２９ ７ － ０．１２３ ５

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

ｗ ｆ

Ａ８

Ａｆｖａｂｉ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

（３８）

　 　 利用（１１）式对其增广得变循环航空发动机增

广开环动态为：
ｅ̇ｎｌＩ
ｅ̇ｎｈＩ
ｅ̇Ｔ４Ｉ

ｘ̇

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú}

ｘ̇ａｕｇ

＝
０３×３ Ｃ
０３×３ Ａ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

üþ ýï ï ï ï
Ａａｕｇ

ｅｎｌＩ
ｅｎｈＩ
ｅＴ４Ｉ

ｘ

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú}

ｘａｕｇ

＋

　
Ｄ
Ｂ

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú}

Ｂａｕｇ

ｑｍ，ｆ

Ａ８

Ａｆｖａｂｉ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú}

ｕ

＋
－ Ｉｍ×ｍ

０ｎ×ｍ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

üþ ýï ï

Ｂｒｅｆ

ｎｌｃｍｄ

ｎｈｃｍｄ

Ｔ４ｃｍｄ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú}

ｒｃｍｄ

ｙ ＝ ０３×３ Ｃ[ ]üþ ýï ï ï ï

Ｃａｕｇ

ｘａｕｇ ＋ Ｄａｕｇｕ （３９）

　 　 采用 ＬＱＲ 方法设计参考模型时，参数 Ｑ，Ｒ 如

下式所示：

Ｑ ＝

１５ ０００ ０ ０ ０ ０ ０
０ １４ ５００ ０ ０ ０ ０
０ ０ １４ ５００ ０ ０ ０
０ ０ ０ ０ ０ ０
０ ０ ０ ０ ０ ０
０ ０ ０ ０ ０ ０

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

Ｒ ＝
１ ０ ０
０ １ ０
０ ０ １

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

　 　 将其代入（１５）式，并进行求解可得

ＫＴ
ｘ ＝

１０３．２３ ５９．３８１ － ２５．９２４ ８６．１１７ ７．５７９ ０ ０．２４６ ８
６２．９３６ － １０３．１２ ６．０５５ ８ ７０．９３９ － ５．７９７ ９ ０．０１７ ７
－ １９．５４３ － １８．４２６ － １１７．４４ － ２９．４２５ ３．９２９ ７ － ０．０２０ ４

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

　 　 进而由（１９） ～ （２１）式得到参考模型如下：

Ａｒｅｆ ＝

０ ０ ０ ８．７３８ ０ ０
－ ６．９３５ － ４２．１４６ １０．４４５ － ３．７２９ ０．３１３ ０．０００ ３
６．９４６ １０．４３１ － ３１．０２９ ３．９１４ － ０．２３２ ０．０００ ３

－ ３２．０２５ － ４．９８６ ４．５７６ － ２４．５００ ０．１３０ － ０．０００ ４
－ ２６．１９９ － １０．２９７ ６．４４７ － ２２．１１８ － ４．７２０ ０．００３ ７
－ ６．４００ － ３．６８２ １．６０７ － ５．３８２ － ２．２００ － １．３４５ ３

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

Ｂｒｅｆ ＝
－ １ ０ ０ ０ ０ ０
０ － １ ０ ０ ０ ０
０ ０ － １ ０ ０ ０

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

Ｔ
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Ｃｒｅｆ ＝
０ ０ ０ ８．７３８ ０ ０

－ ６．９３５ － ４２．１５ １０．４４ － ３．７２９ ０．３１２ ７ ０．０００ ３
６．９４６ １０．４３ － ３１．０３ ３．９１４ － ０．２３２ ３ ０．０００ ３

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

　 　 依照（２９）式、 （３４）式、（３５）式、（３６）式设计的

自适应律建立了变循环发动机自适应滑模控制器。

４　 仿真验证

通过以上模型参考自适应滑模控制器设计研

究，在慢车以上包线范围内进行了存在不确定性时，
双外涵变循环航空发动机多变量控制的仿真分析。

限于篇幅，本文现给出高度与马赫数分别为（０，０），
（１２，１．１）２ 个工作点的仿真结果，以说明所设计控

制器在不同状态时的控制效果。 仿真过程中，不确

定参数 ΔＡ，ΔＢ取为 Ａ，Ｂ幅值 ±２０％的正弦干扰，外
部扰动 η（ ｔ） 取为方差为 ０．２ 的高斯白噪声。 其中

图 １～图 ２ 为地面状态仿真结果，图 ３ ～图 ４ 为高空

超声速状态仿真结果。

图 １　 Ｈ＝ ０ ｋｍ，Ｍａ＝ ０，ｎｌ ＝ ８８％，输出参数的仿真结果　 　 　 　 图 ２　 Ｈ＝ ０ ｋｍ，Ｍａ＝ ０，ｎｌ ＝ ８８％，输入参数变化

图 ３　 Ｈ＝ １２ ｋｍ，Ｍａ＝ １．１，ｎｌ ＝ ９６％，输出参数的仿真结果　 　 　 　 图 ４　 Ｈ＝ １２ ｋｍ，Ｍａ＝ １．１，ｎｌ ＝ ９６％，输入参数变化

·８２８·
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　 　 由图 １～４ 的仿真结果看以看出，采用模型参考

自适应滑模控制方法设计的控制器可以通过调节

ｗ ｆ，Ａ８，Ａｆｖａｂｉ等 ３ 个控制实现变循环航空发动机 ｎｌ，
Ｐｅｐｒｓ，Ｐ ｌｅｐｒ等 ３ 个输出量对控制指令的有效跟踪。 同

时，不同状态点的控制器均实现了系统存在不确定

时的动态跟踪，且稳态控制误差均小于 ０．３％，动态

调节时间均小于 １ ｓ，超调量均不大于 ０．５％，所有控

制指标均满足航空发动机控制系统的技术指标

要求。
综上所述，采用的模型参考自适应滑模控制方

法能够实现存在建模不确定性及外部干扰条件下的

多变量控制。

５　 结　 论

采用引入参考模型的思想对自适应滑模控制方

法及其在变循环航空发动机控制系统的中应用进行

了研究，得到了以下结论：
１） 将对象模型进行增广后，采用 ＬＱＲ 方法设

计的参考模型可实现多变量控制系统中通道间的解

耦，为滑模控制器的设计提供合适状态参考值，以实

现滑模控制器对输出指令的有效跟踪；
２） 通过李亚普函数对系统存在不确定性时的

自适应律进行设计，该控制器自适应参数均一致渐

进有界，保证了系统的闭环全局稳定和未建模动态

不确定性的鲁棒稳定性；
３） 对双转子、双涵道混合排气式变循环航空发

动机进行了控制器设计并完成了多个状态点的仿真

验证。 仿真结果表明：所设计基于 ＬＱＲ 方法设计的

模型参考自适应滑模控制器在不同状态点均具有良

好的静、动态特性，稳态误差小于 ０．１％，超调量小于

０．５％，且调节时间小于 １ ｓ，满足发动机控制性能要

求。 同时，改善了模型存在不确定性条件下的控制

效果。
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