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摘　 要：针对航空发动机飞行包线内复杂热力循环参数引出的多变量鲁棒增益调度控制下的参考指

令动态跟踪问题，提出了一种基于区域极点配置的多变量 ＬＰＶ 鲁棒变增益控制方法。 利用雅克比线

性化方法建立发动机多项式 ＬＰＶ 模型，用于描述发动机在一定条件下的动态性能。 然后根据上述模

型，基于线性矩阵不等式的区域极点配置方法，提出具有 Ｈ∞ 鲁棒性能的 ＬＰＶ 输出反馈控制器设计方

法。 通过将闭环系统的极点配置在所期望的位置，以满足控制系统的动态性能。 采用网格法将依赖

于调度参数的 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数转化为常值 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数并理论上保证系统稳定性。 以某型涡扇发动

机为研究对象进行仿真验证，仿真结果表明：与未加入区域极点配置的 ＬＰＶ 控制器相比，基于极点配

置的设计方法使控制系统具有更好的动态响应特性。 同时，该方法实现了对控制指令的精确跟踪，系
统阶跃响应的调节时间不超过 １．６ ｓ，超调不大于 １％，对控制期望的稳态跟踪误差在 ０．１％以内，符合

发动机控制系统技术要求。
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　 　 航空发动机是一个高度复杂的非线性被控对

象，其工作过程是极其复杂的气动热力过程，并且这

一过程随着其环境条件和工作状态的变化将发生很

大变化。 因此要求航空发动机控制系统在复杂热力

循环参数下具有良好的鲁棒性能［１⁃２］。 传统的增益

调度技术的调参过程极其复杂，仅是从工程应用的

角度考虑使用调度参数建立了局部线性控制器之间

的关系，无法理论上保证系统在设计包线内的稳态

特性，并且对控制系统不确定性的鲁棒性较差［３⁃４］。
线性变参数（ ｌｉｎｅａｒ ｐａｒａｍｅｔｅｒ ｖａｒｙｉｎｇ，ＬＰＶ）控制是

近年来受到大量学者广泛关注的一种新颖的增益调

度技术，系统的非线性特性或者动态特性依赖于实

时可测的外部参数，可对其采用线性控制理论的方

法设计依赖于调度参数的变增益控制器，理论上保

证了系统在整个参数轨迹上的稳定性和鲁棒性能，
进而克服了传统增益调度控制器设计中的插值问题

和稳定性问题［３⁃６］。
Ｏｌｉｖｅｉｒａ 等针对一类不确定 ＬＴＩ 系统，将其转化

为多胞型 ＬＰＶ 系统，基于参数依赖 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 理论并

结合线性矩阵不等式（ ｌｉｎｅａｒ ｍａｔｒｉｘ ｉｎｅｑｕａｌｉｔｙ，ＬＭＩ）
方法得到了保守性较低的 Ｈ∞ 性能指标估计方

法［７］；邵朋院针对大尺度变参数无人机的飞行控制

问题，提出了一种 ＬＰＶ 系统鲁棒变增益 ＰＩＤ 控制方

法，解决了变形无人机暂态控制问题中存在的大尺

度变参数问题［８］。 在发动机控制方面，Ｒｅｂｅｒｇａ 等

针对涡扇发动机的 ＬＰＶ 建模方法进行了总结研

究［９］；Ｚｈｅｎ 等针对涡扇发动机 ＬＰＶ 建模过程中调

度参数的选择问题进行研究，并采用发动机非线性

模型进行仿真验证［１０］；Ｂｒｕｚｅｌｉｕｓ 等针对高涵道比涡

扇发动机 ＬＰＶ 模型，基于参数依赖 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数和

多凸性概念，设计了变增益控制器［１１］；吴斌等针对

发动机全包线内多控制器切换问题，提出了一种基
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于状态重置的切换多胞 ＬＰＶ 控制方法，并将其应用

于涡扇发动机全包线中间状态控制仿真中［１２］。 目

前广泛采用有界实引理和二次 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数进行

ＬＰＶ 控制器的设计，以保证系统的稳定性和鲁棒

性，但该方法需要在整个参数轨迹上求解 ＬＭＩ，这将

增加计算的复杂性。 此外采用鲁棒 Ｈ∞ 控制虽然能

够保证系统稳定并具有一定的鲁棒性，但是它并不

能处理系统的瞬时特性，为此需将闭环系统的极点

配置在左半平面上指定位置内以保证系统具有一定

的稳定性和动态性能［１３⁃１４］。
针对上述问题，本文提出了一种基于区域极点

配置的航空发动机多变量鲁棒变增益 ＬＰＶ 控制方

法。 通过雅克比线性化方法建立多变量航空发动机

多项式 ＬＰＶ 模型［１５］，使用网格法对整个参数轨迹

进行合理划分，并将闭环系统极点配置到复平面上

的指定位置以获得期望的动态响应特性，通过引入

ＬＭＩ 方法，ＬＰＶ 系统的区域极点配置问题和鲁棒 Ｈ∞

控制问题可描述为包含 ＬＭＩ 约束的凸优化问题，进
而，可通过求解一组 ＬＭＩ 确保所设计的多目标控制

器既满足鲁棒 Ｈ∞ 性能指标又具有良好的动态性

能［１６］。 最后将其应用于某型涡扇发动机模型中进

行了仿真验证。

１　 问题描述

航空发动机在飞行包线内气动热力循环参数复

杂且变化剧烈，具有多处供油与几何可调作动装置，
控制变量较多，并且发动机输入与输出之间存在严

重耦合特性。 目前，航空发动机线性模型的线性控

制器和传统变增益控制方法不能很好地满足系统参

数大范围变化要求，只能从工程应用的角度出发保

证控制系统在设计点上具有一定的鲁棒性能和稳定

性，无法从理论上保证非设计点上的稳定性和控制

性能，设计者只能事后依赖于大量计算和仿真评价

控制系统整体控制性能。
为克服上述缺点，本文针对以下形式的发动机

多项式 ＬＰＶ 模型 Ｐ设计依赖于参数 ρ的多变量控制

律 ｕ ＝ Ｋ（ρ）􀭴ｙ，其中 Ｐ 表示如下

Ｐ：
ｘ～· ＝ 􀭾Ａ（ρ）􀭹ｘ ＋ 􀭾Ｂ（ρ）ｕ

􀭴ｙ ＝ 􀭾Ｃ（ρ）􀭹ｘ ＋ 􀭾Ｄ（ρ）ｕ{ （１）

式中， ρ ∈ Ｒｋ 为实时可测的调度参数，一般选择相

对低压转子转速 ｎＬ 作为调度参数以反映发动机实

际工作状态；􀭹ｘ ∈ Ｒｎ 为系统状态变量；ｕ ∈ Ｒｎｕ 为系

统输入信号；􀭴ｙ ∈ Ｒｎｙ 为测量输出信号。 系统的系数

矩阵为依赖于调度参数 ρ 的 ｍ 阶多项式，具有如下

形式

ｆ（ρ） ＝ ∑
ｍ

ｋ ＝ ０
ρｋｆｋ （２）

式中， ｆｋ（ｋ ＝ ０，１，…，ｍ） 为相应维数的常值矩阵，且
ρ ∈ ［ρｍｉｎ ρｍａｘ］。

针对航空发动机这一强非线性被控对象，上述

ＬＰＶ 鲁棒控制方法依赖实时可测外部参数 ρ，可实

时反映发动机系统动态特性和非线性特性，根据建

立的 ＬＰＶ 控制器通过参数 ρ 可实时改变系统增益，
并且 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 理论的应用保证了系统在整个包线

内的全局稳定性。 此外，线性系统的瞬时响应与其

极点位置密切相关，为保证系统具有一定的稳态和

动态特性，需将闭环系统的极点配置在左半平面的

适当区域内。 为此，本文开展了基于区域极点配置

的鲁棒 ＬＰＶ 控制方法研究，以期改进发动机控制系

统的稳定性、动态性能指标和鲁棒性。

２　 ＬＰＶ 鲁棒控制方法

２．１　 ＬＰＶ 控制系统方案设计

本文研究目标：针对系统（１），基于图 １ 所示控

制系统结构，设计依赖于参数 ρ的多变量控制律 ｕ ＝
Ｋ（ρ）􀭴ｙ，为保证控制系统的动态性能和鲁棒性能，将
闭环系统极点配置到图 ２ 所示阴影区域且令从扰动

输入信号 ｗ 到控制输出信号 ｚ 的闭环传递函数

Ｔｗｚ（ ｓ） 的 Ｈ∞ 范数小于性能指标 γ。

图 １　 控制系统结构框图

图 １ 中，ｗ 为增广被控对象的控制期望，其中 ｄ
为量测干扰，ｒ为参考输入；ｕ为控制作用量；设 ｅ̇ ＝ ｒ

－ （􀭴ｙ ＋ ｄ），则 ｅ ＝ ∫ｔ
０
（ｒ（τ） － 􀭴ｙ（τ） － ｄ（τ））ｄτ；ｘ ＝

（􀭹ｘ，ｅ） Ｔ 为增广系统状态变量，ｚ ＝ 􀭴ｙ 为增广系统输出

变量，则增广系统 Ｇ 可表示如下

·９４２１·
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Ｇ：
ｘ̇ ＝ Ａ（ρ）ｘ ＋ Ｂ１（ρ）ｗ ＋ Ｂ２（ρ）ｕ
ｚ ＝ Ｃ１（ρ）ｘ ＋ Ｄ１１（ρ）ｗ ＋ Ｄ１２（ρ）ｕ
ｙ ＝ Ｃ２（ρ）ｘ ＋ Ｄ２１（ρ）ｗ ＋ Ｄ２２（ρ）ｕ

ì

î

í

ï
ï

ïï

（３）

式中

Ａ（ρ） ＝
􀭹Ａ（ρ） ０
－ 􀭹Ｃ（ρ） ０

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
　 Ｂ１（ρ） ＝

０ ０
－ Ｉ Ｉ

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú

Ｂ２（ρ） ＝
􀭹Ｂ（ρ）
－ 􀭾Ｄ（ρ）

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
　 Ｃ１（ρ） ＝ ［􀭹Ｃ（ρ） ０］

Ｄ１１ ＝ ［０］　 Ｄ１２（ρ） ＝ ［􀭾Ｄ（ρ）］

Ｃ２（ρ） ＝
０ Ｉ

􀭹Ｃ（ρ） ０
é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
　 Ｄ２１ ＝

０ ０
Ｉ ０

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú

Ｄ２２（ρ） ＝
０

􀭾Ｄ（ρ）
é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

Ｉ 代表适当维数的单位矩阵。

图 ２　 闭环系统极点配置区域

根据图 １ 所示控制系统结构，多变量全阶控制

器 Ｋ（ρ） 可表示为

ｘ^· ＝ Ａｋ（ρ） ｘ^ ＋ Ｂｋ（ρ）ｙ
ｕ ＝ Ｃｋ（ρ） ｘ^ ＋ Ｄｋ（ρ）ｙ

{ （４）

式中， ｘ^ ∈ Ｒｎｋ 为多变量全阶控制器的状态变量，
Ａｋ（ρ），Ｂｋ（ρ），Ｃｋ（ρ），Ｄｋ（ρ） 为依赖于参数 ρ 的待

求解参数矩阵。 相应的闭环系统是

ξ̇ ＝ Ａｃｌ（ρ）ξ ＋ Ｂｃｌ（ρ）ｗ
ｚ ＝ Ｃｃｌ（ρ）ξ ＋ Ｄｃｌ（ρ）ｗ

{ （５）

ξ ＝ ［ｘ ｘ^］ Ｔ

Ａｃｌ（ρ） ＝

　
Ａ（ρ） ＋ Ｂ２（ρ）Ｄｋ（ρ）Ｃ２（ρ） Ｂ２（ρ）Ｃｋ（ρ）

Ｂｋ（ρ）Ｃ２（ρ） Ａｋ（ρ）
é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

Ｂｃｌ（ρ） ＝
Ｂ１（ρ） ＋ Ｂ２（ρ）Ｄｋ（ρ）Ｄ２１（ρ）

Ｂｋ（ρ）Ｄ２１（ρ）
é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

Ｃｃｌ（ρ） ＝

　 Ｃ１（ρ） ＋ Ｄ１２（ρ）Ｄｋ（ρ）Ｃ２（ρ） Ｄ１２（ρ）Ｃｋ（ρ）[ ]

Ｄｃｌ（ρ） ＝ Ｄ１１（ρ） ＋ Ｄ１２（ρ）Ｄｋ（ρ）Ｄ２１（ρ）

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï

（６）
２．２　 鲁棒稳定性分析

引理 １［１７］ 　 给定 ２ 个 ＬＭＩ 区域 Ｄ１ 和 Ｄ２，矩阵

Ａ（ρ） 同时是Ｄ１⁃稳定和Ｄ２⁃稳定的充分必要条件是

存在一个对称正定矩阵 Ｘ（ρ） ∈ Ｒｎ×ｎ ，使得

ＭＤ１
（Ａ（ρ），Ｘ（ρ）） ＜ ０，ＭＤ２

（Ａ（ρ），Ｘ（ρ）） ＜ ０

（７）
　 　 考虑图 ２ 所示区域 Ｓ（α，ｒ，θ），可将其作为具有

一个圆锥扇形 Ｓ（０，０，θ）、一个具有 α⁃ 稳定度的半

平面区域Ｄα 和一个圆盘Ｄ（ ｒ，０） 这 ３个 ＬＭＩ区域的

交集，以保证系统的调节时间、最大超调量等动态过

程指标满足控制系统要求，因此根据引理 １，矩阵

Ａ（ρ） 的所有特征值均在区域 Ｓ（α，ｒ，θ） 中的充分

必要条件是存在一个对称正定矩阵 Ｘ１（ρ） ，使得

Ｘ１（ρ）Ａ（ρ） ＋ （Ａ（ρ）） ＴＸ１（ρ） ＋ ２αＸ１（ρ） ＜ ０　
（８）

－ ｒＸ１（ρ） Ｘ１（ρ）Ａ（ρ）

（Ａ（ρ）） ＴＸ１（ρ） － ｒＸ１（ρ）
é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
＜ ０ （９）

ｓｉｎθ（Ｘ１（ρ）Ａ（ρ） ＋ （Ａ（ρ）） ＴＸ１（ρ）） ｃｏｓθ（Ｘ１（ρ）Ａ（ρ） － （Ａ（ρ）） ＴＸ１（ρ））

ｃｏｓθ（（Ａ（ρ）） ＴＸ１（ρ） － Ｘ１（ρ）Ａ（ρ）） ｓｉｎθ（Ｘ１（ρ）Ａ（ρ） ＋ （Ａ（ρ）） ＴＸ１（ρ））
é

ë

ê
êê

ù

û

ú
úú
＜ ０ （１０）

　 　 引理 ２［１７］ 　 系统（５）具有 Ｈ∞ 性能指标 γ 的充

要条件是：存在一个对称正定矩阵 Ｘ２（ρ），使得对所

有参数 ρ 均满足下列 ＬＭＩ

（Ａｃｌ（ρ）） ＴＸ２（ρ） ＋ Ｘ２（ρ）Ａｃｌ（ρ） ＋ Ｘ̇２（ρ） Ｘ２（ρ）Ｂｃｌ（ρ） Ｃｃｌ（ρ） Ｔ

∗ － γＩ Ｄｃｌ（ρ） Ｔ

∗ ∗ － γＩ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

＜ ０ （１１）

·０５２１·
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式中，∗表示由矩阵对称性所得矩阵块。
２．３　 基于网格法的 ＬＰＶ 鲁棒控制器设计与求解

针对系统（１）设计控制器（４），使得闭环系统

（５）同时满足以上给定的闭环区域极点约束和 Ｈ∞

性能指标 γ 的多目标控制问题可以通过求解具有变

量 Ｘ１（ρ），Ｘ２（ρ） 和 Ｋ（ρ） 的 ＬＭＩ（８），（９），（１０），

（１１）来解决。 根据引理 ２，通过引入一个共同 Ｌｙａ⁃
ｐｕｎｏｖ 矩阵

Ｘｃｌ（ρ） ＝ Ｘ１（ρ） ＝ Ｘ２（ρ） （１２）
则上述多目标控制问题可通过建立和求解以下凸优

化问题解决：

ｍｉｎ γ

ｓ．ｔ．

（Ａｃｌ（ρ）） ＴＸｃｌ（ρ） ＋ Ｘｃｌ（ρ）Ａｃｌ（ρ） ＋ Ｘ̇ｃｌ（ρ） Ｘｃｌ（ρ）Ｂｃｌ（ρ） Ｃｃｌ（ρ） Ｔ

∗ － γＩ Ｄｃｌ（ρ） Ｔ

∗ ∗ － γＩ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

＜ ０

ＭＤα
（Ａｃｌ（ρ），Ｘｃｌ（ρ）） ＜ ０

ＭＤ（ ｒ，ｑ）
（Ａｃｌ（ρ），Ｘｃｌ（ρ）） ＜ ０

ＭＤθ
（Ａｃｌ（ρ），Ｘｃｌ（ρ）） ＜ ０

ì

î

í

ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ïï

（１３）

式中， α，θ，ｒ 是设计者给定参数。
由于参数化 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数的引入， ＬＰＶ 系统

性能分析问题转化为参数化 ＬＭＩ 约束下的非凸优

化问题并需求解无限维 ＬＭＩ，求解困难。 为解决上

述问题，本文采用网格法对整个系统参数轨迹进行

划分，并在网格点上分析系统相关性能，以作为整个

系统的性能分析结果，进而转化为有限维 ＬＭＩ 进行

计算，（１３）式可变换如下

ｍｉｎ γ

ｓ．ｔ．

ＡＴ
ｃｌｉＸｃｌ ＋ ＸｃｌＡＴ

ｃｌｉ ＸｃｌＢｃｌｉ ＣＴ
ｃｌｉ

∗ － γＩ ＤＴ
ｃｌｉ

∗ ∗ － γＩ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

＜ ０

ＭＤα
（Ａｃｌｉ，Ｘｃｌ） ＜ ０

ＭＤ（ ｒ，ｑ）
（Ａｃｌｉ，Ｘｃｌ） ＜ ０

ＭＤθ
（Ａｃｌｉ，Ｘｃｌ） ＜ ０

ｉ ＝ １，…，Ｎ ＋ １

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ï
ï

（１４）

　 　 （１４）式中矩阵变量 Ｘｃｌ 和控制器参数矩阵 Ａｋｉ，
Ｂｋｉ，Ｃｋｉ，Ｄｋｉ 呈现非线性关系，为此，本文采用变量替

换法将上述非线性矩阵不等式转化为 ＬＭＩ，以求解

控制器 Ｋｉ。
首先将矩阵 Ｘｃｌ 及其逆矩阵进行如下分块

Ｘｃｌ ＝
Ｙ Ｎ
ＮＴ Ｗ

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú ，Ｘ －１

ｃｌ ＝
Ｘ Ｍ
ＭＴ Ｚ

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú （１５）

式中， Ｘ，Ｙ ∈ Ｒｎ×ｎ 是对称矩阵。 由

Ｘｃｌ

Ｘ
ＭＴ

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú
＝

Ｉ
０

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú （１６）

可得

Ｘｃｌ

Ｘ Ｉ
ＭＴ ０

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú
＝

Ｉ Ｙ
０ ＮＴ

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú （１７）

　 　 定义

Ｆ１ ＝
Ｘ Ｉ
ＭＴ ０

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú 　 Ｆ２ ＝

Ｉ Ｙ
０ ＮＴ

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú （１８）

则通过矩阵运算可得

ＦＴ
１ＸｃｌＡｃｌｉＦ１ ＝ ＦＴ

２ＡｃｌｉＦ１ ＝

ＡｉＸ ＋ Ｂ２ｉ（ＤｋｉＣ２ｉＸ ＋ ＣｋｉＭＴ） Ａｉ ＋ Ｂ２ｉＤｋｉＣ２ｉ

Ｙ（Ａｉ ＋ Ｂ２ｉＤｋｉＣ２ｉ）Ｘ ＋ ＮＢｋｉＣ２ｉＸ ＋ ＹＢ２ｉＣｋｉＭＴ ＋ ＮＡｋｉＭＴ ＹＡｉ ＋ （ＹＢ２ｉＤｋｉ ＋ ＮＢｋｉ）Ｃ２ｉ

é

ë

ê
êê

ù

û

ú
úú

（１９）

　 ＦＴ
１ＸｃｌＢｃｌｉ ＝

Ｂ１ｉ ＋ Ｂ２ｉＤｋｉＤ２１ｉ

ＹＢ１ｉ ＋ （ＹＢ２ｉＤｋｉ ＋ ＮＢｋｉ）Ｄ２１ｉ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

（２０）

　 ＣｃｌｉＦ１ ＝ ［Ｃ１ｉＸ ＋ Ｄ１２ｉ（ＤｋｉＣ２ｉＸ ＋ ＣｋｉＭＴ）
　 　 　 　 Ｃ１ｉ ＋ Ｄ１２ｉＤｋｉＣ２ｉ］ （２１）

　 ＦＴ
１ＸｃｌＦ１ ＝ ＦＴ

２Ｆ１ ＝
Ｘ Ｉ
Ｉ Ｙ

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú （２２）

根据（１９） 至（２２） 式，定义如下变量替换公式

·１５２１·
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Ａ^ｉ ＝ Ｙ（Ａｉ ＋ Ｂ２ｉＤｋｉＣ２ｉ）Ｘ ＋ ＮＢｋｉＣ２ｉＸ ＋

　 ＹＢ２ｉＣｋｉＭＴ ＋ ＮＡｋｉＭＴ

Ｂ^ｉ ＝ ＹＢ２ｉＤｋｉ ＋ ＮＢｋｉ

Ｃ^ｉ ＝ ＤｋｉＣ２ｉＸ ＋ ＣｋｉＭＴ

Ｄ^ｉ ＝ Ｄｋｉ

ì

î

í

ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï

（２３）

　 　 对不等式（１４）第一个矩阵分别左乘 ｄｉａｇ｛ＦＴ
１，

Ｉ，Ｉ｝ 和右乘 ｄｉａｇ｛Ｆ１，Ｉ，Ｉ｝ ，转化为

ＡｉＸ ＋ ＸＡＴ
ｉ ＋ Ｂ２ｉＣ^ｉ ＋ （Ｂ２ｉＣ^ｉ） Ｔ Ａ^Ｔ

ｉ ＋ Ａｉ ＋ Ｂ２ｉＤ^ｉＣ２ｉ Ｂ１ｉ ＋ Ｂ２ｉＤ^ｉＤ２１ｉ （Ｃ１ｉＸ ＋ Ｄ１２ｉＣ^ｉ） Ｔ

∗ ＡＴ
ｉ Ｙ ＋ ＹＡｉ ＋ Ｂ^ｉＣ２ｉ ＋ （ Ｂ^ｉＣ２ｉ） Ｔ ＹＢ１ｉ ＋ Ｂ^ｉＤ２１ｉ （Ｃ１ｉ ＋ Ｄ１２ｉＤ^ｉＣ２ｉ） Ｔ

∗ ∗ － γＩ （Ｄ１１ｉ ＋ Ｄ１２ｉＤ^ｉＤ２１ｉ） Ｔ

∗ ∗ ∗ － γＩ

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú

　 　 ＜ ０ （２４）

　 　 对不等式（１４）第二个矩阵分别左乘矩阵 ＦＴ
１ 和

右乘矩阵Ｆ１，对不等式（１４） 第３个、第４个矩阵分别

左乘 ｄｉａｇ｛ＦＴ
１，ＦＴ

１｝ 和右乘 ｄｉａｇ｛Ｆ１，Ｆ１｝ ，转化为

ＡｉＸ ＋ ＸＡＴ
ｉ ＋ Ｂ２ｉＣ^ｉ ＋ （Ｂ２ｉＣ^ｉ） Ｔ ＋ ２αＸ Ａ^Ｔ

ｉ ＋ （Ａｉ ＋ Ｂ２ｉＤ^ｉＣ２ｉ） ＋ ２αＩ

∗ ＡＴ
ｉ Ｙ ＋ ＹＡｉ ＋ Ｂ^ｉＣ２ｉ ＋ （ Ｂ^ｉＣ２ｉ） Ｔ ＋ ２αＹ

é

ë

ê
êê

ù

û

ú
úú
＜ ０ （２５）

－ ｒＸ － ｒＩ ＡｉＸ ＋ Ｂ２ｉＣ^ｉ Ａｉ ＋ Ｂ２ｉＤ^ｉＣ２ｉ

∗ － ｒＹ Ａ^ｉ ＹＡｉ ＋ Ｂ^ｉＣ２ｉ

∗ ∗ － ｒＸ － ｒＩ
∗ ∗ ∗ － ｒＹ

é

ë

ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
úú

＜ ０ （２６）

ｓｉｎθＥ１ｉ ｓｉｎθ（ Ａ^Ｔ
ｉ ＋ Ｅ３ｉ） ｃｏｓθＨ１ｉ ｃｏｓθ（Ｅ３ｉ － Ａ^Ｔ

ｉ ）

∗ ｓｉｎθＥ２ｉ ｃｏｓθ（ Ａ^Ｔ
ｉ － Ｅ３ｉ） ｃｏｓθＨ２ｉ

∗ ∗ ｓｉｎθＥ１ｉ ｓｉｎθ（ Ａ^Ｔ
ｉ ＋ Ｅ３ｉ）

∗ ∗ ∗ ｓｉｎθＥ２ｉ

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú

＜ ０ （２７）

式中

Ｅ１ｉ ＝ ＡｉＸ ＋ ＸＡＴ
ｉ ＋ Ｂ２ｉＣ^ｉ ＋ （Ｂ２ｉＣ^ｉ） Ｔ

Ｅ２ｉ ＝ ＡＴ
ｉ Ｙ ＋ ＹＡｉ ＋ Ｂ^ｉＣ２ｉ ＋ （ Ｂ^ｉＣ２ｉ） Ｔ

Ｅ３ｉ ＝ Ａｉ ＋ Ｂ２ｉＤ^ｉＣ２ｉ

Ｈ１ｉ ＝ ＡｉＸ ＋ Ｂ２ｉＣ^ｉ － （ＸＡＴ
ｉ ＋ （Ｂ２ｉＣ^ｉ） Ｔ）

Ｈ２ｉ ＝ ＹＡｉ ＋ Ｂ^ｉＣ２ｉ － （ＡＴ
ｉ Ｙ ＋ （ Ｂ^ｉＣ２ｉ） Ｔ）

ì

î

í

ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï

（２８）

　 　 根据恒等式 Ｘ －１
ｃｌ Ｘｃｌ ＝ Ｉ ，可得

ＭＮＴ ＝ Ｉ － ＸＹ （２９）
解得矩阵 Ｘ 和 Ｙ 后，通过矩阵 Ｉ － ＸＹ 的奇异值分解

得到满秩矩阵 Ｍ 和 Ｎ。 由正定矩阵 Ｘｃｌ ＞ ０ 可得

Ｘ Ｉ
Ｉ Ｙ

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú ＞ ０ （３０）

　 　 由于（２４）至（２７）式、（３０）式是关于矩阵变量

Ａ^ｉ，Ｂ^ｉ，Ｃ^ｉ，Ｄ^ｉ，Ｘ和Ｙ的 ＬＭＩ，如果上述 ＬＭＩ存在可行

解，则控制器参数可通过以下公式得到

Ｄｋｉ ＝ Ｄ^ｉ

Ｃｋｉ ＝ （ Ｃ^ｉ － ＤｋｉＣ２ｉＸ）（ＭＴ） －１

Ｂｋｉ ＝ Ｎ －１（ Ｂ^ｉ － ＹＢ２ｉＤｋｉ）

Ａｋｉ ＝ Ｎ －１［ Ａ^ｉ － Ｙ（Ａｉ ＋ Ｂ２ｉＤｋｉＣ２ｉ）Ｘ］（ＭＴ） －１ －

　 ＢｋｉＣ２ｉＸ（ＭＴ） －１ － Ｎ －１ＹＢ２ｉＣｋｉ

Ａｋ（ρ） Ｂｋ（ρ）
Ｃｋ（ρ） Ｄｋ（ρ）

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
＝ ∑

ｍ

ｉ ＝ １
α ｉ

Ａｋｉ Ｂｋｉ

Ｃｋｉ Ｄｋｉ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ï
ïï

（３１）
式中，各顶点凸分解系数 α ｉ 基于变参数 ρ 的几何距
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离调度策略进行求解，参见文献［１８］。
综上所述，基于区域极点配置的 ＬＰＶ 鲁棒 Ｈ∞

全阶控制器设计如下：
１） 针对多变量 ＬＰＶ 模型（１），对调度参数 ρ 的

参数轨迹进行合理划分；
２） 将控制器 Ｋ（ρ） 的设计问题转化为（１３） 描

述的凸优化问题，解得矩阵 Ａ^ｉ，Ｂ^ｉ，Ｃ^ｉ，Ｄ^ｉ，Ｘ 和 Ｙ；
３） 对矩阵 Ｉ － ＸＹ 的奇异值分解求解满秩矩阵

Ｍ 和 Ｎ；
４） 根据（３１） 式求解控制器的参数矩阵Ａｋ（ρ），

Ｂｋ（ρ），Ｃｋ（ρ） 和 Ｄｋ（ρ）；
５） 根据（４）式建立多变量鲁棒 ＬＰＶ 控制器。

３　 航空发动机 ＬＰＶ 模型建立及其控
制器设计

３．１　 航空发动机 ＬＰＶ 模型及其多项式表示

针对某型涡扇发动机模型，在飞行高度和马赫

数一定的条件下，选择发动机相对低压转子转速 ｎＬ

作为调度参数，当 ｎＬ ∈［０．８ ０．９８］ 时均匀选择 １０ 个

发动机精确线性模型，基于雅克比线性化方法，对各

系数矩阵元素采用不分段的多项式拟合方法建立 ３
阶多项式发动机 ＬＰＶ 模型［１９］

ｘ～· ＝ 􀭾Ａ（ｎＬ）􀭹ｘ ＋ 􀭾Ｂ（ｎＬ）ｕ

􀭴ｙ ＝ 􀭾Ｃ（ｎＬ）􀭹ｘ ＋ 􀭾Ｄ（ｎＬ）ｕ
{ （３２）

式中，以高、低压转子转速的相对变化量作为状态变

量 􀭹ｘ ＝ （ΔｎＨ，ΔｎＬ） Ｔ，主燃油供油量、尾喷口面积的相

对变化量作为控制变量 ｕ ＝ （Δｍｆ，ΔＡ８） Ｔ，高压转子

转速和高压涡轮出口温度的相对变化量作为被控变

量 􀭴ｙ ＝ （ΔｎＨ，ΔＴ４５） Ｔ。
网格划分的疏密程度是实现发动机 ＬＰＶ 控制

的关键，网格划分过多会增加运算的复杂程度，划分

过少可能导致控制效果较差，经过运算比较，本文对

调度参数 ｎＬ 的参数轨迹进行五等分，在每个网格点

上考虑发动机 ＬＰＶ 模型的性能，同时考虑燃油计量

装置和尾喷口作动筒为惯性环节，其时间常数分别

为 ０．０５ ｓ 和 ０．１ ｓ，其传递函数可统一表示为

Ｇｗ ＝ Ｔ
ｓ ＋ Ｔ

（３３）

取 Δｍ̇ｆ 和 ΔＡ̇８ 也作为状态变量，建立扩展对象模型

Ｐ ｉ ，即
ｘ̇ｅｘ ＝ Ａｅｘｉｘｅｘ ＋ Ｂｅｘｉｕ
􀭴ｙ ＝ Ｃｅｘｉｘｅｘ ＋ Ｄｅｘｉｕ

{ （３４）

式 中， ｘｅｘ ＝ （ΔｎＨ，ΔｎＬ，Δｍ̇ｆ，ΔＡ̇８） Ｔ，􀭴ｙ ＝ （ΔｎＨ，
ΔＴ４５） Ｔ，ｕ ＝ （Δｍｆ，ΔＡ８） Ｔ。

Ａｅｘｉ ＝
􀭾Ａｉ

􀭾Ｂｉ

０ － Ｒ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

Ｂｅｘｉ ＝
０
Ｒ

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú

Ｃｅｘｉ ＝ 􀭾Ｃｉ
􀭾Ｄｉ[ ] Ｄｅｘｉ ＝ ０

Ｒ ＝
２０ ０
０ １０

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú （３５）

３．２　 基于多项式 ＬＰＶ 模型的航空发动机多变量控

制器设计

在给定发动机多项式 ＬＰＶ 模型（３２）的基础上，
设计如图 １ 所示发动机控制系统结构，要求闭环系

统极点配置到 α ＝ １．３，θ ＝ ２π
５

，ｒ ＝ １０所约束区域，并

根据 ２．２ 节研究方法求解基于区域极点配置的 ＬＰＶ
鲁棒Ｈ∞ 控制器。 以飞行条件：Ｈ ＝ １０ ｋｍ，Ｍａ ＝ ０．９，
ｎＬ ＝ ０．８１ 为仿真算例，解得 γ ＝ ０．８２３ ７ ＜ １，控制系

统满足全局范围稳定要求。 根据（５） 式，该条件下

从控制期望 ｗ 到控制输出 ｚ 的闭环传递函数为

ξ̇ ＝ Ａｃｌ（ｎＬ）ξ ＋ Ｂｃｌ（ｎＬ）ｗ
ｚ ＝ Ｃｃｌ（ｎＬ）ξ ＋ Ｄｃｌ（ｎＬ）ｗ

{
式中

Ａｃｌ（ｎＬ） ＝
－ ３．０７６ － ０．１６５ ０．３９８
８．４５４ － ６．９１７ － ０．０５９
１１７．９ ２．９０７ － １９．０５
－ ３２３．２ ８．１２５ － ６．９１２
－ １ ０ ０

２．０２３ ０．０９２ － ０．５０７

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

０．４４５ ０ ０
１．２８９ ０ ０
２．８４２ － １０３．７ ２０２．７
－ ２４．７９ ７０４．２ － ２２４．６

０ ０ ０
－ ０．０８４ ０ ０

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

Ｂｃｌ（ｎＬ） ＝

０ ０ ０ ０
０ ０ ０ ０
０ ０ ０ ０
０ ０ ０ ０
－ １ ０ １ ０
０ － １ ０ １

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

　 Ｄｃｌ（ｎＬ） ＝ ０

Ｃｃｌ（ｎＬ） ＝
１ ０ ０ ０ ０ ０

－ ２．０２３ － ０．０９２ ０．５０７ ０．０８４ ０ ０
é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú

４　 仿真验证

本文针对飞行包线内不同的飞行条件：Ｈ ＝
５ ｋｍ，Ｍａ＝ ０．９５；Ｈ ＝ １０ ｋｍ，Ｍａ ＝ ０．９；Ｈ ＝ １２ ｋｍ，Ｍａ
＝ ０．９５，根据设计的 ＬＰＶ 鲁棒控制器与在稳态条件
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下的发动机非线性模型、线性模型簇分别组成闭环

控制系统进行仿真，验证控制系统的鲁棒性能，稳定

性，不同控制通道的动、静态性能和通道间的耦合影

响，仿真过程中引入的噪声皆为互不相关的零均值

高斯白噪声，仿真结果如图 ３ 至图 ７ 所示。
图 ３ 针对飞行条件： Ｈ ＝ １０ ｋｍ，Ｍａ ＝ ０．９，ｎＬ ＝

０．８１下对应的发动机线性模型，当参考输入 ｒＴ４５ ＝ ０，
ｒｎＨ ＝ １ 时，采用基于区域极点配置方法后多变量鲁

棒 ＬＰＶ 控制系统 ΔｎＨ 的阶跃响应结果对比。

图 ３　 区域极点配置应用前后仿真结果对比

由图 ３ 可见，未加入区域极点配置的 ＬＰＶ 鲁棒

控制系统，阶跃响应的调节时间为 ２．９７ ｓ；基于区域

极点配置的 ＬＰＶ 鲁棒控制系统，阶跃响应的调节时

间为 １．４８ ｓ，由此可见，该方法具有较好的动态响应

特性。
图 ４ 至图 ５ 针对发动机精确线性模型簇进行验

证：图 ４ 表示当参考输入 ｒＴ４５ ＝ ０，ｒｎＨ ＝ １ 时，多变量

控制系统 ΔｎＨ 和 ΔＴ４５ 的阶跃响应和解耦效果；图 ５
表示当参考输入 ｒＴ４５ ＝ １，ｒｎＨ ＝ ０ 时，多变量控制系统

ΔｎＨ 和 ΔＴ４５ 的阶跃响应和解耦效果。

图 ４　 ｒｎＨ ＝ １，ｒＴ４５ ＝ ０ 时 ｎＨ 和 Ｔ４５ 的阶跃响应

由图４至图５可见，控制系统具有非常满意的动

态响应和解耦结果，不同的控制通道之间耦合影响

小，且衰减速度较快，衰减时间小于 ３ ｓ。
图６至图７针对发动机非线性模型进行验证：引

图 ５　 ｒＴ４５ ＝ １，ｒｎＨ ＝ ０ 时 Ｔ４５ 和 ｎＨ 的阶跃响应

入高斯白噪声的信噪比为（７０，７０），图 ６表示当参考

输入 ｒＴ４５ ＝ ０，ｒｎＨ 变化时，多变量控制系统 ΔｎＨ 的指

令跟踪结果；图 ７ 表示当参考输入 ｒｎＨ ＝ ０，ｒＴ４５ 变化

时，多变量控制系统 ΔＴ４５ 的指令跟踪结果。

图 ６　 不同飞行条件下 ΔｎＨ 的跟踪响应

图 ７　 不同飞行条件下 ΔＴ４５ 的跟踪响应

由图 ６ 至图 ７ 可见，在不同飞行状态下，本文所

设计的多变量 ＬＰＶ鲁棒控制器，在可变参数 ｎＬ 的调

度下，随着参考输入的变化，发动机的响应能够快速

跟踪控制指令的变化，保证了发动机在稳态工作点

下控制系统的稳定性，同时保证控制系统具有良好

的动态性能。 系统阶跃响应的调节时间不大于

１．６ ｓ，超调小于 １％，对控制期望的稳态跟踪误差小

于 ０．１％，同时控制系统对测量干扰具有很好的抑制

作用。
综上所述，本文所设计的多变量 ＬＰＶ 鲁棒控制
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器较好地满足了航空发动机控制系统的技术指标设

计要求，保证了在较大的参数变化范围内，发动机控

制系统具有良好的鲁棒性能和动态特性。

５　 结　 论

采用基于区域极点配置的多变量鲁棒 ＬＰＶ 控

制方法对航空发动机多变量鲁棒增益调度问题进行

了研究，得到以下结论：
１） 阐明了传统变增益控制方法的不足，建立了

能够反映发动机非线性特性和实时性的 ＬＰＶ 模型，
并设计了基于区域极点配置的多变量鲁棒 ＬＰＶ 控

制系统，理论上保证了系统的全局稳定性；
２） 对调度参数 ｎＬ 的轨迹进行五等分，利用

ＬＭＩ 技术针对发动机线性系统设计了满足闭环极点

配置要求的输出反馈控制器，将闭环系统极点配置

于左半平面恰当区域内，以获得期望的动态响应特

性，保证了发动机这一强非线性系统始终具有很高

的动态性能和稳态性能；
３） 在某型涡扇发动机模型的不同飞行条件下，

分别以稳态条件下的发动机非线性模型、线性模型

簇为对象进行仿真验证。 仿真结果表明：存在扰动

输入情况下，系统阶跃响应调节时间不大于 １．６ ｓ，
超调小于 １％，对控制期望的稳态跟踪误差小于

０．１％，航空发动机 ＬＰＶ 控制系统具有很强的抗干扰

能力，同时具有良好的稳态和动态性能，符合发动机

控制系统技术指标要求。
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