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基于区域极点配置的航空发动机全包线H∞/LPV控制

王 宁 潘慕绚 黄金泉
（南京航空航天大学能源与动力学院江苏省航空动力系统重点实验室, 南京, 210016）

摘要：根据发动机相似工作原理以及平方和（Sun of squares，SOS）规划，基于发动机全飞行包线的换算线性变

参数（Linear parameter varying，LPV）模型，提出了一种基于区域极点配置的航空发动机全包线切换 H∞/ LPV
控制方法。根据发动机相似换算参数，建立换算状态变量模型。以高压换算转速为调度参数，利用多项式拟合

得到全包线慢车以上的换算 LPV模型。考虑基于区域极点配置的H∞/LPV控制问题，将 LPV闭环系统的极点

配置在复平面上一个期望的区域内，并将 LPV闭环系统稳定性条件转化为 SOS约束，进行控制器求解。基于

Lyapunov理论，设计全包线的切换 LPV控制器，保证切换闭环系统 Lyapunov意义下稳定。仿真结果表明，设计

的切换 LPV控制器能保证全包线内系统稳定且具有较好的鲁棒性能和动态响应性能。
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H∞/LPV Control for Aero⁃engine in Full Flight Envelope Based on
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Abstract:Based on the similarity theory and the SOS（sum of squares）programming，taking into account a
corrected piecewise LPV（linear parameter varying）model of aero ‑ engine in the whole flight envelope，a
switching H∞/LPV control based on the guardian maps theory is proposed. According to the corrected
variables，the state space model is converted to the corrected state space model. The corrected high‑pressure
speed is adopted as the scheduling variable and to fit a corrected LPV model. By incorporating H∞ technique
and the guardian maps theory，a set of controllers are designed such that the closed loop poles of LPV system
lie in a desired area. The stability conditions of the closed loop LPV system are converted to SOS constraints
and the controllers are obtained by solving the problem of SOS programming. A switching LPV control for
aero‑engine in the full envelope is proposed based on the Lyapunov theory. The switching LPV controller can
ensure the stability of the closed‑loop. The validity and performance of the theoretical results are
demonstrated through the numerical simulation.
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航空发动机是一个典型的非线性系统，飞行条

件和内部参数在较大范围内进行变化，而且变化速

率较快。较为成熟和完善的发动机控制方法仍是

线性控制方法，单一的控制策略很难保证发动大范

围内系统稳定性。目前，航空发动机大多采用变增

益控制方法，根据发动机状态进行控制器切换，保

证控制系统具有较好的性能 [1]。随着变增益控制

理论不断发展，基于 LPV系统的增益调度控制方

法得到迅速发展和完善。该方法一经提出，便广泛

应 用 于 航 空 发 动 机 控 制 系 统 的 设 计 研 究 中 [2]。

LPV模型的系数矩阵根据可测量或可估计调度参

数实现增益调度，能够反映系统的非线性特性。可

将随飞行状态和飞行条件变化的航空发动机非线

性系统描述为 LPV形式，直接设计对应运行范围

内的控制器，从而从理论上保证系统稳定性。

由于航空发动机很难用一个显式方程进行描

述，通常采用插值或拟合的方法，建立发动机小范

围内的 LPV模型 [3‑6]。随着航空发动机飞行包线不

断扩大，为了分析全包线内发动机的特性以及设计

控制器，需要针对发动机进行全包线建模。文献

[7]根据飞行高度和马赫数插值得到状态变量模型

的系数矩阵，建立发动机全包线仿真模型。文献

[8]将飞行包线划分为若干个区域，选取每个区域

的质心点模型代替区域的小偏差动态模型，建立发

动机全包线小偏差模型。文献 [9]建立了航空发动

机全包线内中间状态的多胞形 LPV模型。文献

[10‑11]分别建立了分段实时线性动态模型和全包

线换算平衡流型模型。但是这些方法需要手动划

分飞行包线，工作量巨大且费时费力。

针对 LPV系统鲁棒变增益控制问题，大多利

用H∞控制理论，Lyapunov稳定性理论以及凸优化

理论将控制系统的稳定性条件转换为有限个线性

矩阵不等式 (Linear matrix inequality, LMI)约束条

件，通过求解 LMI得到控制器 [2]。常用控制方法主

要有 LPV ‑H∞ 控制 [12]，LPV ‑H 2 控制 [13]以及切换

LPV控制 [14‑17]等。随着航空发动机控制系统性能

要求越来越高，多个控制性能难以用一个性能指标

保证，多目标控制器的研究受到广泛关注 [18‑19]。其

中，H∞ 控制在 LPV控制领域已得到了广泛的应

用 [12,15‑17]。H∞ 控制可以保证系统具有一定鲁棒稳

定性，但系统动态响应性能难以保证。区域极点配

置最早由 Saydy等 [20]提出，利用 LMI描述一个复平

面区域，通过将闭环系统极点配置在选定的 LMI
区域内，保证系统具有一定的动态和稳态特性。

由于本文建立的 LPV模型为分段多项式形

式，因此需要考虑分段 LPV控制系统之间的切换

问题，保证控制器间切换的稳定性。针对 LPV系

统切换控制问题，用于保证切换稳定性的理论多以

Lyapunov理论为基础，通过子系统内的能量衰减

来保证切换稳定性 [21]。文献 [22]将 Lyapunov函数

与平均驻留时间相结合，得到时间依赖切换律保证

系统切换稳定性，但是切换时间受切换率影响严

重。文献[16]以参数依赖 Lyapunov函数为基础，推

导出切换时 Lyapunov函数非增条件，为基于 Ly‑
apunov函数的切换控制提供了理论基础。但是以

上切换方法只能实现单向切换，当切换方向变化

时，切换系统稳定性难以保证，需要重新设计控

制器。

本文针对航空发动机全包线控制问题，提出了

一种基于相似原理的全包线 LPV控制方法，根据

发动机相似工作原理，在状态空间模型的基础上，

利用相似参数分析换算状态空间模型，建立某型涡

扇发动机慢车状态以上的全包线换算 LPV模型。

考虑基于区域极点配置约束的 H∞/ LPV控制问

题，将 LPV闭环系统的极点配置在复平面上一个

期望的区域内，将 LPV闭环系统稳定性条件转化

为 SOS约束，进行控制器求解，保证闭环 LPV系

统具有一定的动态特性和鲁棒稳定性。

1 航空发动机 LPV模型

1. 1 换算 LPV模型

LPV系统是一类可以反映对象非线性特性的

系统，系统模型的状态空间系数矩阵是在线可测量

或可估计的调度参数的确定函数，可以随着调度参

数实现增益调度。在实际应用中，通常采用合理的

插值或拟合的方法求解系数矩阵，构造多项式依赖

的航空发动机 LPV模型。

设某型涡扇发动机在飞行条件一定的条件下，

其非线性数学模型可以描述为

ẋ= f ( x,u )
y= g ( x,u ) (1)

式中：x ∈ R n为发动机状态量；u ∈ Rm 为发动机输

入变量；y ∈ R p为发动机输出变量。

发动机在某一稳态平衡点 ( u 0, x 0, y0 )有 ẋ 0 =
f ( x 0,u 0 )= 0，y0 = g ( x 0,u 0 )。在平衡点 ( u 0, x 0, y0 )
附近，利用文献 [23]中方法得到小偏差状态变量模

型为

Δẋ= AΔx+ BΔu
Δy= CΔx+ DΔu (2)

式 中 ：Δx= x- x 0；Δu= u- u 0；Δy= y- y0；

A, B, C, D为适维常数矩阵。

选择涡扇发动机低压转速 nL和高压转速 nH为
状态量，燃油量W f为输入量，选取低压和高压转速
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为输出量，输出方程已知，其状态方程为
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b1
b2
ΔW f (3)

对于喷口不可调的涡扇发动机，当发动机满足

相似工作条件时，由相似原理可知，其对应点上同

名物理量比值不变，相似参数也保持不变。

将式 (3)中各变量转化为相似参数，如式 (4—6)
所示。

nLc =
nL
T ∗
2

, nHc =
nH
T ∗
2

(4)

ṅLc =
ṅL
P ∗
2
, ṅHc =

ṅH
P ∗
2

(5)

W fc =
W f

P ∗
2 T ∗

2

(6)

式中 P *
2，T *

2 分别表示发动机进口气流总压和总温。

得到换算状态空间模型
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b c 1
b c 2

[ ΔW fc ] (7)

式中：a cij= aij
T *
2

P *
2

；b ci = bi T *
2 ；i,j= 1, 2。

由于航空发动机高压转子转速更能反映发动

机机械载荷以及热载荷变化情况，高压转速能够直

接、快速地反映发动机动态特性变化，以高压换算

转速为调度参数，针对式 (7)描述的飞行包线内慢

车状态以上的换算状态空间模型系数矩阵及其元

素进行多项式拟合，最终合成全包线换算 LPV模

型，即有
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ΔṅHc

= A c ( nHc ) é
ë
ê

ù
û
ú

ΔnLc
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ΔnHc = C c ( nHc ) é
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ΔnLc
ΔnHc

+ D c ( nHc ) ΔW f c

(8)

式中 :A c ( nHc )= A c i n iHc；B c ( nHc )= B ci n iHc；C c ( nHc )=
[ 0 1 ]；D c ( nHc )=[ 0 0 ]。
1. 2 增广 LPV模型

考虑航空发动机系统存在的外部干扰，则式

(8)的航空发动机多项式依赖 LPV系统为

ẋ p= A p ( θ ) x p+ B p1 ( θ )w p+ B p ( θ ) u p
yp= C p ( θ ) x p+ D p1 ( θ )w p+ D p ( θ ) u p

(9)

式 中 : θ= nHc；x p= [ ΔnLc ΔnHc] T；u p =ΔW f c；

yp=ΔnHc；w p ∈ R q 为外界干扰信号；A p,B p,C p 和

D p同式 (8)中 A c,B c,C c和 D c；B p1 和 D p1 分别为干扰

输入矩阵和传递矩阵。

设输出控制指令为 r ∈ R p，则输出偏差为 e=
r- yp，为了使系统的输出不存在稳态误差，将偏

差的积分增广为系统状态，即 xe ( t )= ∫0
t

e ( τ ) dτ。

选择输出偏差 e和偏差积分 xe 作为系统的评

价输出，则广义被控对象的状态方程为

ẋ̄= A ( θ ) x̄+ B ( θ ) u+ B 1 ( θ )w
z= C ( θ ) x̄+ D ( θ ) u+ D 1 ( θ )w

(10)

式 中 ： A ( θ )= é
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考虑燃油计量装置为惯性环节，传递函数为

ΔW fc

ΔW fcr
= 1
TWf s+ 1

(11)

最终得到发动机广义被控系统对象

ẋ̂= Â ( θ ) x̂+ B̂ ( θ ) û+ B̂ 1 ( θ ) ŵ
ẑ= Ĉ ( θ ) x̂+ D̂ ( θ ) û+ D̂ 1 ( θ ) ŵ

(12)

式 中 ：x̂ = [ ΔnLc ΔnHc ΔW f c x e ]T；û = ΔW fcr；

ẑ= z；ŵ=[ w ΔnHc ]T；Â=
é
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；
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。

2 基于区域极点配置切换 H∞/LPV

控制

2. 1 基于区域极点配置H∞/ LPV控制

针对式 (12)所描述被控对象，设计状态反馈控

制器

û= Kx̂ (13)
使得转速闭环系统满足如下控制目标

(1) 高压转子转速对外界干扰具有指定的抑制

度 γ∞，即H∞性能指标达到 γ∞；

(2) 高压转子转速能较快跟踪给定指令信号，

且系统闭环极点位于复平面上一个合适的区域内。

将式(13)代入式(12)可得闭环 LPV系统为

ẋ̂= Ā ( θ ) x̂+ B 1 ( θ ) ŵ
ẑ= C̄ ( θ ) x̂+ D 1 ( θ ) ŵ

(14)

式中：Ā ( θ )=Â ( θ )+B̂ ( θ ) K；C̄ ( θ )=Ĉ ( θ )+D̂ ( θ ) K。
定理 1 对于一个多项式矩阵变量E (θ)，如果存

在一组 SOS矩阵 S 1 ( θ ),S 2 ( θ ),⋯,S l ( θ )，使得多
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项式矩阵 E ( θ )-S 1 ( θ ) g1 ( θ )-,…,-S l ( θ ) g l ( θ )
是 SOS矩阵，那么对于所有的 θ ∈ Θ，

E ( θ ) > 0 (15)
是成立的，其中 Θ= {θ|g i ( θ ) ≥ 0,i= 1,…,l}。

证明 根据文献[24]中 SOS矩阵的定义可知，

若 S 1 ( θ ),S 2 ( θ ),⋯,S l ( θ )为 SOS矩阵，则 S i ( θ ) >
0,i= 1,⋯,l，此 时 如 果 多 项 式 矩 阵 E ( θ )-
S 1 ( θ ) g1 ( θ )- ,…,- S l ( θ ) g l ( θ )为 SOS矩阵，利

用推广到多项式矩阵的弱对偶理论 [25]，所以多项式

矩阵 E ( θ ) > 0。
定理 2 针 对 系 统 (14)，给 定 H∞ 性 能 指 标

γ∞ > 0，以及区域极点配置性能指标 α > 0, 0° <
β < 90°，若 存 在 SOS 矩 阵 X 以 及 S i ( θ ) ( i=
1,…,l )，矩阵W，使得

L j ( θ )- ∑
i= 1

l

S i ( θ ) gi ( θ ), j= 1,⋯,3 (16)

为 SOS矩阵，则闭环系统渐近稳定，并满足给定

H∞ 性能指标 γ∞，以及闭环系统极点落在如图 1
所 示 的 复 平 面 区 域 S (α,β) 内 ，且 K = WX -1，

其中：

L 1 ( θ )= -
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Ĉ ( θ ) X+ D̂ ( θ )W D̂ 1 ( θ ) -γ∞ I
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cosβ ( XÂT ( θ )+W T B̂T ( θ )- Â ( θ ) X- B̂ ( θ )W ) sinβ ( Â ( θ ) X+ B̂ ( θ )W+ XÂT ( θ )+W T B̂T ( θ ) )

L 3 ( θ )= - Â ( θ ) X- B̂ ( θ )W- XÂT ( θ )-W T B̂T ( θ )- 2αX
(17)

证明 根据式(16)以及定理 1，式(17)等价于

é

ë

ê

ê
ê
êê
ê

ù

û

ú

ú
ú
úú
ú
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cosβ ( XÂT ( θ )+W T B̂T ( θ )- Â ( θ ) X- B̂ ( θ )W ) sinβ ( Â ( θ ) X+ B̂ ( θ )W+ XÂT ( θ )+W T B̂T ( θ ) )
< 0

Â ( θ ) X+ B̂ ( θ )W+ XÂT ( θ )+W T B̂T ( θ )+ 2αX < 0
(18)

令W= KX，代入式(18)，则有

é

ë

ê

ê
ê
êê
ê

ù

û

ú

ú
ú
úú
ú

Ā ( θ ) X+ XĀT ( θ ) B̂ 1 ( θ ) C̄ ( θ ) X T

B̂T
1 ( θ ) -γ∞ I D̂ 1 ( θ )T

C̄ ( θ ) X D̂ 1 ( θ ) -γ∞ I

< 0

é

ë
êê

ù

û
úú

sinβ ( Ā ( θ ) X+ XĀT ( θ ) ) cosβ ( Ā ( θ ) X- XĀT ( θ ) )
cosβ ( XĀT ( θ )- Ā ( θ ) X ) sinβ ( Ā ( θ ) X+ XĀT ( θ ) )

< 0

Ā ( θ ) X+ XĀT ( θ )+ 2αX < 0

(19)

由于X为 SOS矩阵，所以X>0，根据有界实定

理[2]以及区域极点配置理论[20]可知，则闭环系统(14)
渐近稳定，并满足给定H∞性能指标 γ∞，以及闭环系

统极点落在如图 1所示的复平面区域S ( α,β )内。

2. 2 切换 LPV控制

考虑到航空发动机动态特性随调度参数变化，

且调度参数变化范围较大，按定理 1设计的鲁棒控

制器，虽然可以保证闭环系统的鲁棒稳定性，若只

图 1 复平面区域 S ( α,β )
Fig.1 Classical regions S ( α,β )
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设计一个 LPV控制器实现航空发动机整个飞行包

线内的控制，全包线范围内的闭环控制系统性能难

以保证。

本文将调度参数划分成多个子区域，各子区域

相互接触，即

Θ= ∪Θi (20)
针对上述调度参数分区的 LPV切换系统，为

保证航空发动机闭环系统切换下的稳定性，动态响

应性能和鲁棒性，设计状态反馈切换控制律，即有

û= Ki x̂ i= 1,2,⋯,Z (21)
式中 Z为调度参数子区域个数。

定理 3 针对航空发动机切换系统 (20)，给定

实数 { γ∞,i > 0, αi > 0, 0° < βi < 90° },i ∈ z，参
数集合Θ及其子集 { Θi },i ∈ z。对于任意两相邻的

子 区 域 Si,Sj ( i,j ∈ Z )，如 果 存 在 实 数 矩 阵

{W i },i ∈ z和 SOS矩阵 { X i },i ∈ z，使得

é

ë

ê

ê
ê
êê
ê

ù

û

ú

ú
ú
úú
ú

Ā ( θ͂ ) X i+ X i ĀT ( θ͂ ) B̂ 1 ( θ͂ ) C̄ ( θ͂ ) X T
i

B̂T
1 ( θ͂ ) -γ∞ I D̂ 1 ( θ͂ )T

C̄ ( θ͂ ) X i D̂ 1 ( θ͂ ) -γ∞ I

< 0

é

ë
êê

ù

û
úú

sinθ ( Ā ( θ͂ ) X i+ X i ĀT ( θ͂ ) ) cosθ ( Ā ( θ͂ ) X i- X i ĀT ( θ͂ ) )
cosθ ( X i ĀT ( θ͂ )- Ā ( θ͂ ) X i ) sinθ ( Ā ( θ͂ ) X i+ X i ĀT ( θ͂ ) )

< 0

Ā ( θ͂ ) X i+ X i ĀT ( θ͂ )+ 2aX i < 0, X i= X j

(22)

式中：Ā ( θ͂ )= Â ( θ͂ )+ B̂ ( θ͂ )W iX -1
i ，C̄ ( θ͂ )= Ĉ ( θ͂ )+

D̂ ( θ͂ )W iX -1
i 。 对 于 ∀θ͂ ∈ Θi ∪ Θj ( i,j ∈ Z ) 都 成

立，则航空发动机闭环系统在飞行包线内渐近稳

定，以及闭环系统极点落在如图 1所示的复平面区

域 S ( α, β )内，且K i=W iX i- 1。
证明 定义 Lyapunov函数为

Vσ ( x ( t ) )= x ( t )TXx ( t ) (23)
式中 σ表示 t时刻被激励的子区域序号。

假设运行时间长度 [ 0,T ]内切换的时刻序列

为 t0,t1,…,tN，并且 t0 = 0。假设在某一切换时刻 tk
时，σ ( tk )= i,σ ( t+k )= j，由式(22)可以得到

Xσ( t+k )
= Xσ( tk ) = X ⇒ Vσ( t+k )

( x )= Vσ( tk ) ( x ) (24)

由定理 1可知，当 t ∈ [ t+k ,tk+ 1],σ ( t )= j，以及

θ͂= θj时，有

V̇ σ ( x ( t ) )= Ā ( θ͂ ) X+ XĀT ( θ͂ ) < 0 ⇒
V σ ( x ( tk+ 1 ) ) < V σ ( x ( t+k ) ) (25)

结合式(24)和式(25)，有
V σ ( x ( tk+ 1 ) ) < V σ ( x ( tk ) ) (26)

可 以 看 出 ，在 发 动 机 运 行 时 间 [ 0,T ] 内 ，

Lyapunov函数值随时间而下降，即系统能量逐渐

降低，根据文献 [26]中定理 2.3可知，切换闭环系统

在 Lyapunov意义下稳定，且闭环系统极点落在如

图 1所示的复平面区域 S ( α , β )内。此外，控制器

切换方向发生改变时，Lyapunov函数值仍随时间

而下降，系统能量仍是降低的，切换系统同样是

Lyapunov意义下稳定的。

3 仿真验证与分析

3. 1 模型仿真

在飞行包线范围内，选取足够多个飞行包线

点，建立慢车状态以上的换算状态空间模型，各换

算状态空间模型系数矩阵元素随高压换算转速 nHc
的变化如图 2所示。

从图 2可以发现，全包线换算状态空间模型系

数矩阵元素随着高压换算转速呈现较好变化规律，

说明在全包线范围内，利用相似换算参数分析的可

行性。

飞行包线内慢车状态以上的换算状态空间模

型系数矩阵元素多项式拟合结果如下

a c11 =
ì
í
î

-253.86n3Hc + 384.51n2Hc - 141.54nHc - 4.238 9 ( 0.70 ≤ nHc ≤ 0.92 )
496.00n3Hc - 2 388.6n2Hc + 3 287.9nHc - 1 398.1 ( 0.92 < nHc ≤ 1.10 )

a c12 =
ì
í
î

-1 595.6n3Hc + 3 958.2n2Hc - 3 258.9nHc + 892.82 ( 0.70 ≤ nHc ≤ 0.92 )
768.58n3Hc - 2 392.7n2Hc + 2 471.2nHc - 844.31 ( 0.92 < nHc ≤ 1.10 )

a c21 =
ì
í
î

-279.46n3Hc +672.85n2Hc - 540.70nHc + 144.91 ( 0.70 ≤ nHc ≤ 0.92 )
-431.92n3Hc + 1 144.4n2Hc - 995.16nHc + 282.27 ( 0.92 < nHc ≤ 1.10 )

a c22 =
ì
í
î

881.41n3Hc -2 198.3n2Hc + 1 812.1nHc - 495.59 ( 0.70 ≤ nHc ≤ 0.92 )
-551.58n3Hc + 1 652.0n2Hc - 1 648.4nHc + 544.84 ( 0.92 < nHc ≤ 1.10 )

b c1 =
ì
í
î

-23.495n3Hc + 61.641n2Hc - 51.488nHc + 13.889 ( 0.70 ≤ nHc ≤ 0.92 )
-149.36n3Hc + 420.01n2Hc - 384.01nHc + 114.39 ( 0.92 < nHc ≤ 1.10 )
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b c2 =
ì
í
î

-6.6125n3Hc + 17.662n2Hc - 13.844nHc + 3.391 8 ( 0.70 ≤ nHc ≤ 0.92 )
-59.371n3Hc + 180.21n2Hc - 178.06nHc + 57.985 ( 0.92 < nHc ≤ 1.10 )

(27)

为验证本文建立的全包线 LPV模型的有效性，

与相应涡扇发动机非线性部件级模型进行比较。

在包线内任意选取慢车状态以上的状态点，进行燃

油阶跃的小偏差仿真。本文在包线内任意选取 2个
状态点进行小偏差仿真验证，分别如图 3—4所示。

通过对模型进行小偏差仿真验证发现，全包线

LPV模型仿真结果与非线性仿真结果一致性较

好，其动态和稳态误差小于 1%，可以较好反映发

动机动态特性，具有较好的精度。

为验证本文全包线 LPV模型大范围内的有效

性，在飞行包线内给定发动机运行轨迹（飞行高度

和马赫数），通过开环供油实现与非线性部件级模

图 2 换算系数矩阵元素随 nHc的变化关系

Fig.2 Fitting for the coefficient of corrected system matrix upon nHc

图 4 H= 15 km,Ma= 1.8处模型仿真比较

Fig.4 Simulation at H = 15 km,Ma= 1.8

图 3 H= 3 km,Ma= 0.3处模型仿真比较

Fig.3 Simulation at H = 3 km,Ma= 0.3
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型慢车状态以上的加/减速大偏差仿真对比验证，

分别如图 5—6所示。

通过对模型进行慢车状态以上的大偏差加/减

速仿真验证发现，全包线 LPV模型仿真相对于非

线性模型动态输出，跟踪的一致性较好，其相对误

差小于 1.5%，具有较好的动态响应品质和精度。

3. 2 LPV控制

针对 2.1节介绍的 LPV控制方法，分别选取不

同的复平面 LMI区域参数 α，设计控制器，分别作

线性闭环系统的小阶跃仿真，系统响应输出如图 7
所示。闭环系统极点以及闭环系统响应的调节时

间如表 1所示。

根据图 7和表 1可以发现，当 α= 0，系统被控

输出响应最慢，是因为此时控制器仅考虑H∞范数

以及闭环极点与实轴夹角的约束，并没有考虑系统

动态响应速度的约束，较之于基于区域极点配置的

H∞/LPV控制器，闭环系统动态特性难以保证。

图 5 全包线模型仿真Ⅰ
Fig.5 The first modeling simulation in the full envelope

图 6 全包线模型仿真Ⅱ
Fig.6 The second modeling simulation in the full envelope

图 7 不同 LMI区域参数，闭环系统小阶跃仿真

Fig.7 Closed ‑ loop simulation with different LMI regions
parameters
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此外，随着 α的增大，即极点约束区域离复平面原

点越远，闭环系统响应越快。主要原因是选取的

LMI区域离原点越远，即约束闭环系统极点的实

部离虚轴越远，则闭环系统响应越快。

选取控制器参数 ( γ∞ = 3,α= 0.8,β= 45° )，
采用 2.1节的控制方法设计 LPV控制器，LPV闭

环系统的极点分布图如图 8所示，仅考虑 H ( γ∞ =
3 )性能指标的 LPV控制器对应的极点分布图如图

9所示。

从图 8和图 9可以发现，仅考虑 H∞ 性能指标

的 LPV控制器，即不考虑闭环系统极点配置约束

时，闭环系统主导极点距原点的距离较基于区域极

点配置 H∞/ LPV控制的距离远，区域极点配置将

闭环系统极点约束在复平面上的一个合适的位置，

从而保证系统具有理想的鲁棒稳定性的同时，还具

有较好的系统动态特性。

利用设计的 LPV控制器对部件级非线性模型

进行高压涡轮转速控制，选取飞行包线点 ( H=
5 km,Ma= 0.5 )和 ( H= 15 km,Ma= 1.5 )作为验

证点，控制效果分别如图 10—11所示。

从图 10和图 11可以发现，本文设计的基于区

域极点配置的 H∞/LPV控制器显示出了较好的动

态特性和稳态特性，闭环系统响应的调节时间不超

过 3 s，超调量小于 0.5%，稳态误差小于 1%。

3. 3 切换 LPV控制

采用 2.2节的切换控制方法设计基于区域极点

配置的H∞/LPV切换控制器，并在全包线范围内选

取发动机飞行轨迹两种场景如图 12和图 13所示，

发动机工作在节流状态，给定功率杆变化规律，两

种场景发动机转速响应分别如图 14和图 15所示。

从图 13和图 15中仿真结果可以发现，发动机

在全包线范围内，随着运行条件（高度、马赫数以及

功率杆）发生变化，发动机高压转速能够很好的跟

踪控制计划设定的转速控制目标，具有较好的动态

响应特性，调节时间不超过 3 s，超调量小于 0.5%，

稳态误差小于 1%。当控制器发生切换时，控制器

能够稳定工作，且可以实现控制器双向切换稳定。

图 9 H∞/LPV控制器，闭环系统极点分布图

Fig.9 Closed‑loop poles with H∞ controller

表 1 不同区域极点配置参数，控制系统参数分析

Tab. 1 Analysis of controllers with different LMI re⁃

gions parameters

区域极点配置参数 α

α= 0
α= 0.1
α= 0.2
α= 0.4
α= 0.8

调节时间/s
4.05
3.84
3.52
3.10
2.71

闭环主导极点

（-0.791 4，0）
（-0.843 0，0）
（-0.904 4，0）
（-1.036 5，0）
（-1.132 5 ，0）

图 10 （H=5 km,Ma=0.5）处转速控制仿真

Fig.10 Simulation of compressor speed at H=5 km,Ma=
0.5

图 8 基于区域极点配置 H∞/LPV控制器，闭环系统极点

分布图

Fig.8 Closed‑loop poles with H∞/LPV controller based on
guardian maps theory

图 11 （H=15 km,Ma=1.5）处转速控制仿真

Fig.11 Simulation of compressor speed at H=15 km,Ma=
1.5
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4 结 论

本文以喷口不可调的航空涡扇发动机为研究

对象，基于发动机相似工作原理，推导出换算状态

变量模型，建立包线内慢车状态以上的换算 LPV
模型，整合全包线慢车状态以上的换算 LPV模型，

并与非线性部件级模型仿真比较，验证该模型具有

良好的精度。针对调度参数分段 LPV系统，考虑

基于区域极点配置的 H∞/LPV控制方法，保证闭

环系统极点配置在复平面上的一个理想的区域，并

以 Lyapunov函数为基础，研究关于调度参数分段

的切换控制，在保证系统在全包线范围内的切换稳

定性的同时，具有较好的动态性能以及鲁棒稳

定性。
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