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基于几何设计法的航空发动机内外机匣减振控制

新方法
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摘要： 航空发动机在运行过程中，由于其结构的复杂性和外部气流的不稳定性，不可避免地会产生大量的振动问

题。针对航空发动机整机振动问题，首先根据航空发动机的实际结构并结合经验总结，建立了一种通用的转

子‑支承‑机匣振动传递动力学模型，并从航空发动机内外机匣减振控制问题出发，利用一种新型的控制算法（几

何设计法），在有限频域内来设计减振控制器，在传感器和执行机构受限的情况下，尝试对多个输出量（即航空发动

机的内机匣和外机匣）进行减振控制，并与经典控制理论法比例、微分、积分（Proportional integral derivative，PID）

设计的减振控制器进行减振效果对比，最后通过 Matlab/Simulink 搭建仿真模型并进行仿真验证。结果表明，几

何设计法在有限频域内可以直观地获得最优控制器的存在性、唯一性、最优性，对于主控对象的减振控制最优可

高达 25 dB，相较于传统控制方法形成明显优势。
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Abstract: Due to the complexity of the structure and the instability of the external air flow， considerable 
problems inevitably occur during the operation of aero-engines. Aiming at the vibration problem of the whole 
aero-engine， a general dynamic model of rotor-support-casing vibration transmission is established according 
to the actual structure of the aero-engine and the summary of experience. Moreover， starting from the 
vibration control problem of the internal and external cases of the aero-engine， a novel control algorithm 
（geometric design method） is used to design the vibration reduction controller in the limited frequency 
domain. In the case of limited sensors and actuator， the controller is used to try to control the vibration of 
multiple outputs （i. e.， the inner and outer cases of the aero-engine）， and compare the vibration reduction 
effect with the vibration reduction controller designed by proportional integral derivative（PID）. Finally， the 
simulation model is built and verified by Matlab/Simulink. The results show that the geometric design 
method can intuitively obtain the existence， uniqueness and optimality of the optimal controller in the limited 
frequency domain， and the optimal vibration reduction control for the main control object can be as high as 
25 dB. Compared with traditional control methods， the geometric design method has obvious advantages.
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航空发动机是一个复杂的流体机械，因此，在

飞机航行中，自然环境的变化以及气流的影响都有

可能给发动机部件结构带来振动隐患，这将会危及

飞行安全，降低发动机的使用寿命。引起发动机振

动原因有很多，内部因素有发动机本身结构的复杂

性，零件装配的困难性，外部因素有天气环境的多

变性，气流的不稳定性等。航空发动机振动问题最

突出的表象是引起乘客不适，严重时将导致发动机

损坏，造成不可逆转的飞行事故。根据中国航空史

上飞机机械故障事故的数据调查，发动机故障事故

在事故总数中占比高达 40%，其中，70% 以上的飞

机发动机故障是由振动问题引起的［1］。

对于引起航空发动机机匣振动的各类外界干

扰［2‑4］，其能量一般只集中分布在某一个或某些有

限的频率范围内，这就要求理想的减振控制器的设

计方法应具有以下特征：（1） 能够在有限频带范围

内表征控制器的减振性能指标；（2） 能够用最少的

反馈信号传感器对尽可能多的输出性能量进行优

化；（3） 能够在控制器设计阶段基于理论进行减振

控制器的定量优化。然而长期以来工业界广泛采

用被动方法来抑制振动，例如串联子系统的隔振

法，附加子系统的吸振法，附加阻尼器或者阻尼元

件的阻振法。美国宾州州立大学针对直升机主减

速器引起的舱内高频噪声问题［5］，通过探索金属/
橡胶周期层合隔振器用于主减振的可行性以及引

入液体惯性装置，设计了一种新型液弹周期层合隔

振器，有望实现宽频减振 10~40 dB。南京航空航

天大学陆洋团队利用支承结构的设计空间［6］，进一

步提出了一种串/并联复合周期撑杆方案，证明了

周期撑杆对直升机舱内主减速器噪声的宽频控制

效果最大超过 30 dB。然而这些被动控制方法在

实际工程应用中存在质量代价大，环境要求高，控

制效果容易受安装位置和装配刚度的影响，且宽频

控制难以实现［7‑13］。因此，对于航空航天工程中的

大型柔性结构，被动控制已无法满足诸多振动控制

的要求。在过去的 30 年中，研究者们已经提出了

许多主动控制方法［14‑16］，美国航空航天局采用结构

模态的主动控制方法对 B52、H 型飞机上实现低频

段有限隔振［17］。Karnopp［18］采用主动隔振装置对

汽车悬挂系统进行了更深入的探究。同济大学郑

晓园等［19］针对 4~8 Hz 范围内的汽车主动悬架系

统有限频域控制问题，设计了有限频域 H∞控制器，

并基于 1/4 汽车主动悬架系统验证了该控制器的

有效性。由 Iwasaki 等在经典 KYP 引理基础上发

展的另一种处理有限频域分析与设计问题的直接

方法是广义 KYP 引理［20‑22］，它从根本上克服了标准

KYP （Kalman‑Yakubovic‑Popov）引理只能考察系

统在全频域的整体性能的缺点，是近年来系统控制

领域的研究热点。上述国内外内学者所使用的主

动振动控制方法大致可以概括为：（1） 经典控制理

论法，（2） 频域加权法，（3） 广义性能指标法。其中

以传递函数为基础的经典控制理论法［23‑24］，主要包

括 比 例 、微 分 、积 分（Proportional integral deriva‑
tive，PID），该方法下控制器设计的核心目标是引

入附加的零极点，使系统达到期望的响应，然而经

典控制理论主要针对单输入单输出系统，难以对多

个变量进行控制，未能针对有限频域进行控制器的

设计且参数的调节多依赖经验法和试凑法，难以处

理高阶的被控对象；以引入频域加权函数为辅助的

H2/H∞控制理论［25‑26］可以用于处理多输入多输出

系统，但加权函数的选取依赖工程师的研究经验，

且未能给出系统的有限频域特性，因此难以做到定

量优化和寻求性能极限。广义 KYP 引理［27］对于有

限频域性能分析方面的结果非常完善，但其求解过

程中需要引入额外的松弛矩阵，尽管已经有多种分

析法来选取尽量合理的松弛矩阵，可是松弛矩阵的

引入必然导致所求问题解空间的减小，从而导致系

统的控制效果具有很大的保守性，也难以进行最优

性分析。

基于上述讨论，可以将目前主动控制方法的局

限性归结为以下几点：（1） 传感器和执行器数量和

参数受限；（2） 不面向有限频域带；（3） 无法定量

优化；（4） 无法同时优化多个性能输出量；（5） 容
易丢失最优解，忽略性能极限的存在。这就要求探

索新的控制器设计思路来解决以上问题。

几何设计法是基于有限频域振动控制问题提

出的一种新兴的控制概念［28］，已在振动控制领

域［29‑30］和能量收集领域［31‑32］取得了一些初步的理

论研究成果和应用，文献［29］是几何设计法利用

单个传感器和单个执行器来实现在有限频域内对

多个性能变量的减振控制，并基于旋翼桨叶系统来

进行效果验证。文献［30］是几何设计法在多位置

振动抑制问题中的应用，通过在两个位置的车辆悬

架振动抑制中的应用，验证了该方法在多位置性能

控制问题中的有效性。文献［32］介绍了几何设计

法在能量收集领域的有效性，考虑了一种通用的两

自由度悬架结构，揭示了能量收集和振动抑制性能

之间的密切关系，为能量收集问题提供了一种可视
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化的方法。几何设计法为减振控制器的设计提供

了新的思路，目前已在航空航天运载、航海深潜［28］

等领域得到应用。本文基于几何设计法解决航空

发动机内外机匣振动［29，32］控制问题，通过定义一个

灵敏度函数，将复杂的控制器求取问题转化为复平

面上相关性能圆交集的选取问题，通过几何图形，

直观地展现控制问题的存在性、最优性和性能极限

等一系列基本问题，为减振控制器的设计提供了新

的思路。

1 几何设计法

本文采用的新型控制器设计方法——几何设

计法，对标理想的减振控制器设计方法的特征，几

何设计法控制理论的创新点可归纳为以下 3 个方

面：（1）针对系统的有限频域进行减振控制器的设

计。几何设计法通过挖掘系统减振控制的本质意

义，定义了一种灵敏度函数，不需要引用依赖经验

法的加权函数，建立了灵敏度函数与对应频率的定

量关系，因此便可聚焦系统的特定频率或者有限频

域进行控制器的设计。（2）使用单一传感器和作动

器实现对多个输出量进行减振控制。几何设计法

将不同输出量通过灵敏度函数转化成复平面上的

圆（即 S 圆和 R 圆），通过选取两圆或者多圆交集上

的点来设计控制器，实现使用单一控制器完成对多

个性能输出量的控制。（3）实现对于系统减振性能

的定量优化。几何设计法最重要的创新点便是在

整个控制器的设计过程中都能直观地在复平面上

展示出各个性能输出量的减振量，以及在受限控制

情况下系统的最优控制点和性能极限，利用图解的

形式来解决控制器的求取问题。

几何设计法的具体理论研究路线如下，为了描

述方便简洁，本文假定受控对象为二阶系统，在传

感器和执行机构受限的情况下，能够满足对性能输

出量 y 和 z 同时做到振动控制。几何设计法理论基

于的反馈控制结构如图 1 所示。

假定被控对象 P 为任意一个二阶系统，其传递

函数的一般模型如下
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式中： y 为传感器监测点处的输出值，z 为相对于监

测点较远位置的输出值，d 为干扰输入，u 为控制器

作用下的控制力，假设控制器为 K，则同时减少 y
和 z的控制规律可表示为

u = Ky （2）
输入 d 到输出反馈信号 y 以及可控性能变量

z闭环传递函数分别用 Tyd_c和 Tzd_c表示，其结果为

ì
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（3）

输入 d 到输出反馈信号 y 以及可控性能变量 z
开环传递函数分别用 Tyd_o和 Tzd_o表示，其结果为

ì
í
î

Tyd_o = g01

Tzd_o = g11
（4）

为表征控制器的减振效果，定义性能指标函数

η 为输出量闭环幅值和开环幅值之比

ì

í

î

ïïïï

ïïïï

ηyd = ( 1 - g00 K )-1

ηzd = 1 + g10 Kg01

g11 ( 1 - g00 K )-1

（5）

因此，所要研究的对于性能输出量 y 和 z 同时

减振的控制问题便可转换为，在离散频率点或者有

限频域内，寻找控制器 K，使得如下所示的不等式

成立。

ì

í

î

ïïïï

ïïïï

ηyd = ( 1 - g00 K )-1 ≤ 1

ηzd = 1 + g10 g01 K
g11 ( 1 - g00 K )

≤ 1 （6）

这个问题包括存在性、最优性和控制综合 3 个

子问题：

（1） 存在性问题：存在控制器 K，使得 y 和 z 同

时减少；

（2） 最优性问题：该控制器 K 可以使 y 和 z 达

到最优性能；

（3） 控制综合问题：针对给定的性能指标，可

以设计实现强稳定控制器 K。

为 使 后 续 表 述 方 便 ，定 义 灵 敏 度 函 数 S
和 R，则

ì

í

î

ïïïï

ïïïï

ηyd = S = ( 1 - g00 K )-1

ηzd = R = 1 + S - 1
Gi

（7）

式中 Gi = g00 × g11

g01 × g10
，根据式（7），对于性能输出量 y

和 z的减振控制要求，要做到

ì

í

î

ïïïï

ïïïï

| S |= ( 1 - g00 K )-1 ≤ 1

|| R = 1 + S - 1
Gi

≤ 1
（8）

从几何分析的角度看出，式 | S |≤ 1 可以在复

图 1 反馈控制结构图

Fig.1 Feedback control structure diagram
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平面表示为以（0，0）为圆心，1 为半径的圆，而

| R |≤ 1 可以通过 R = S + ( Gi - 1) ≤ Gi 变换映射

到圆 S 所在的复平面上，即可表示为恒过（1，0）点，

圆 心 为 (1 - Re( Gi )，- Im ( Gi ) )，半 径 为 |Gi |

的圆。

接下来讨论几何设计法下的控制器设计所面

临的 3 个问题。

命题 1（存在性问题） 首先定义控制器的性

能指标
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|= R ≤ δi ≤ 1    i ∈[ 2，3，⋯，n ]

  （9）

式中：δ1、δi 为性能指标的需求极限，对于减振需

求，均应小于等于 1。则控制器存在性问题便可表

述为当且仅当所有的性能圆（S 圆与 R 圆），以及所

有的性能指标圆（γ 圆：即边界条件为 δ1、δi 的圆）存

在公共交集时，存在几何设计法下 u = Ky 的控制

器，在离散频率 ω = ω 0 和有限频域 ∀ω ∈[ ω 1   ω 2 ]
能够满足同时减少输出量 y 和 z。

如图 2 所示，展示了离散频率 ω = ω 0 下满足条

件的控制器的存在区域。

根据式（8）以及变化规律 R = S + ( Gi - 1) ≤
Gi 可知 ，对于每一个离散频率 ω 0，则会有一个

R‑circle 与之对应，图 2 中黄色阴影区域表示在该

处设计的控制器可以做到对性能输出 y 和 z 同时衰

减。图 2 中虚线圆代表它们的 6 dB 限制圆，因此蓝

色阴影部分区域表示在性能指标为 6 dB 限制的条

件下，在该区域设计的控制器可以同时满足对于性

能输出量 y 和 z的减振要求。

对于有限频域 ∀ω ∈[ ω 1  ω 2 ] 的控制器求解法

则如图 3 所示。

在有限频域[ ω 1  ω 2 ]内，根据变化规律，会形成

一系列的 R‑circle，这些 R‑circle 在频域段内会沿着

某一趋势在复平面上延伸，如图 3 所示，那么它们

与单位 S‑circle 的公共交集，即图 3 中黄色阴影区

域则表示在该处设计的控制器可以满足在有限频

域 ∀ω ∈[ ω 1  ω 2 ] 内同时减少性能输出 y 和 z 的振

动。由于在此区域内的多个 ω 同时满足设计条件，

因此，在实际应用中，选择控制效果最好的控制器。

以上便是几何设计法下关于控制器存在性问

题的讨论。

命题 2（最优性问题） 若存在一组 δ1 和 δi，使

得两性能限制圆 γ ( S‑circle) 和 γ（R‑circle）相切，则

位于两圆心连线上的相切点处设计的控制器对于

整个系统具有最优减振性能，如图 4 所示。

图 4 中，黄色阴影部分表示在该区域设计的控

制器可以同时满足对性能输出 y 和 z 的振动控制，

而 当 性 能 指 标 δ1 和 δi 所 代 表 的 性 能 限 制 圆

γ ( S‑circle) 和 γ ( R‑circle) 相切时，图 4 中 B 为最优

设计点，因为根据三角形边长的几何关系可得

LoM < LoD + LMD （10）
因此，对于全局的减振控制性能，一定有如下

的约束关系

20lgηyd_B + 20lgηzd_B < 20lgηyd_D + 20lgηzd_D  （11）
即性能输出 y 和 z 在 B 点的控制指标之和一定小于

在 D 点的控制指标之和，故 B 点为控制器最优设计

点。对于点 A 和点 C，由图 4 可以得出下述结论：

图 2 离散频率主动控制圆

Fig.2 Discrete frequency active control circle

图 3 有限频域内的主动限制圆

Fig.3 Active limiting circle in finite frequency domain

图 4 最优抗扰性能

Fig.4 Optimum immunity performance
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点 A 表示，在该处设计控制器，对于 R‑circle 所代表

的性能输出 z 来说无任何衰减作用，而对 S‑circle
所代表的性能输出 y 来说衰减量可以达到 6 dB 即

衰减振动量的 50% 左右；点 C 表示，在该处设计的

控制器，对 S‑circle 所代表的性能输出 y 来说无任

何衰减作用，而对 R‑circle 所代表的性能输出 z 来

说，其衰减量可以达到 5 dB 即衰减振动量的 40%
左右。

以上便是几何设计法下关于控制器最优性问

题的讨论。

命题 3（控制综合问题） 由于被控对象和干

扰的不确定性，这就需要设计一个强稳定的控制器

来增大容错，满足不同工况下的减振需求，于是，由

式（8）可得稳定的控制器可以由下式求出

K ( jω)= S - 1
Sg00

（12）

式（12）求控制器 K 的过程中，S 是复平面上的

点，假设复数 S ( jω)= a + jb，其中 a 和 b 具有相同

的符号，下面的算法可用于构造强稳定的控制器。

（1） 正数 a 和 b 的算法：首先定义 S ( jω)= a +
jb = jωb/ω + a；然 后 用 s 替 换 jω，即 S ( s ) =

bs/ω + a；将 S ( s )乘以
s + A

( )b
ω

s + c ( )s + d
，其中

A = cd - bω，c + bd
ω

= 1，A > 0，c > 0，d > 0。

此构造保证了乘数部分等于 1 并且所得到的

控制器至少具有单极点下降，还保证了控制器对

速度和加速度反馈的正定性。最后，稳定的控制

器为

K ( s ) =
( )b

A - d
ω

+ a - c s + ( )Aa - cd

( )b
ω

s + a ( )s + A g00( )s
   （13）

（2） 负数a和b的算法：首先定义S ( jω)=-a
ω2 ( jω) 2

+

-b
ω3 ( jω) 3

；然后用 s替换 jω，即 S ( s )= -a
ω2 s2 + -b

ω3 s3，

将 S ( s ) 乘以
s+A

( )-b
ω3 s+c ( )s+d

3
，其 中 A = c ( d 3 -

3dω2 ) + b
ω

( 3d 2 - ω2 )，-b
ω3 ( d 3 - 3dω2 ) + c ( 3d 2 -

ω2 ) = 1，A > 0，c > 0，d > 0。

此构造保证了乘数部分等于 1，并且所得到

的控制器至少具有单极点下降，还保证了控制器

对速度和加速度反馈的正定性。最后，稳定的控

制器为

K ( s ) =
( )s + σ

2( )-b
ω3 s + -a

ω2 ( )s + A - ( )-b
ω3 s + c ( )s + d

3

( )s + σ
2( )-b

ω3 s + -a
ω2 ( )s + A g00( )s

（14）

式中 σ 为一个小的正数，将控制器的极值移到左半

平面。研究表明稳定裕度的退化会导致瞬态响应

的迟缓，故 σ 越小，K ( s ) 就越近似于谐波频率 ω 处

的最佳控制器 K ( jω)。因此，需要对任何特定的设

计进行折衷。

基于上述推理和讨论，几何设计法设计流程可

归纳为：（1） 辨识系统的状态空间函数；（2） 求取灵

敏 度 函 数 S 和 R，并 画 出 Unit S‑circle 和 Unit 
R‑circle；（3） 利用性能指标画出限制圆 γ ( S‑circle)
和 γ ( R‑circle)；（4） 选取限制圆交集上合适的点进

行控制器的设计。

2 几何设计法在航空发动机内外机

匣减振问题上的应用

几何设计法流程一般如图 5 所示。对于振动

问题的分析一般从建立研究对象的模型开始，根据

经验，如果直接研究航空发动机的整机振动问题，

则存在：（1）结构过于复杂，（2）干扰因素和限制因

素太多等问题，这些都会影响振动力的传递路径，

因此，为了便于研究减振问题，需要将研究对象抽

图 5 几何设计法流程图

Fig.5 Geometric design method flowchart
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象化为力学系统［33］，本文根据航空发动机实际结

构，结合经验总结，建立一个适当的航空发动机简

化振动传递动力学模型，如图 6 所示，是某航空发

动机的转子到机匣的动力学模型。

根据图 6 的航空发动机动力学模型可知：发动

机内部转子通过轴承支承在定子机匣上，在转子激

振引起碰撞时，该激振力会通过连接在内外机匣上

的支承传递，直至传递到机匣表面，从而引起发动

机的整机振动。图 7 通过简化过程示意图，直观地

展示了传感器和执行机构在航空发动机上的安装

方式。

图 7 中，作动器安装于航空发动机外机匣上；

传感器 1 安装于发动机的外机匣上，用于监测和采

集外机匣的振动信息，将采集的振动信息传递至控

制器处，经控制器里相应的控制规律处理后，传递

至作动器执行相应的力的输出，从而完成对内外机

匣的振动控制。本文所采用的控制规律——几何

设计法，便可实现利用单个传感器和作动器完成对

多个输出量的减振控制。传感器 2 安装于发动机

内机匣上，主要用来监测内机匣的振动状态，不参

与反馈回路。

根据物理原理，将上述航空发动机振动传递路

径简化成如图 8所示的二自由度振动模型［34］。

在该模型中，F t 表示航空发动机由于转子不

平衡而产生的激振力，m 1 表示航空发动机内机匣

的质量，m 2 表示航空发动机外机匣的质量，Y 1 表

示航空发动机在激振力作用下内机匣的位移，Y 2

表示航空发动机在振动作用下外机匣的位移，k1、

c1 表示航空发动机内机匣到转子之间的刚度和阻

尼，k2、c2 表示航空发动机外机匣到内机匣的刚度

和阻尼，Fp 表示由控制器控制执行机构产生的主

动力，采用的压电式加速度传感器置于代表航空

发动机外机匣的质量块上。至此，由航空发动机

转子不平衡引起的机匣振动可以简化为如图 8 所

示的振动传递路径，即振动信号通过转子与内机

匣的弹性连接传递到内机匣，再经由弹簧传递至

外机匣，通过加速度传感器来感知外机匣的振动

情况，同时将振动信号传递至控制器，使得控制器

产生控制信号传输至执行机构，执行机构产生主

动力作用于外机匣，以此来达到对内外机匣振动

的消减，从而使得整机的振动水平下降，得到理想

的控制效果。

根据牛顿第二定律，对该二自由度振动系统

进行动力学分析，可以得到如下的模型运动微分

方程

ì
í
î

-m 2 ÿ2 + k2 ( y1 - y2 )+ c2 ( ẏ1 - ÿ2 )= F p

m 1 ÿ1 + k1 y1 + c1 ẏ1 + k2 ( y1 - y2 )+ c2 ( ẏ1 - ẏ2 )= F t
（15）

图 6 航空发动机动力学模型

Fig.6 Aero-engine dynamic model

图 7 执行机构在发动机上的安装方式

Fig.7 Installation method of actuator on the engine

图 8 简化振动模型

Fig.8 Simplified vibration model
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为使后续推导过程简洁明了，将式（15）按照矩

阵的形式表示，结果为

é
ë
êêêê ù

û
úúúú-m 2 0

0 m 1

é

ë

ê
êê
ê ù

û

ú
úú
úÿ2

ÿ1
+ é
ë
êêêê

ù
û
úúúú-c2 c2

-c2 c1 + c2

é

ë

ê
êê
ê ù

û

ú
úú
úẏ2

ẏ1
+

é
ë
êêêê

ù
û
úúúú-k2 k2

-k2 k1 + k2

é

ë

ê
êê
ê ù

û

ú
úú
úy2

y1
= é
ë
êêêê ù

û
úúúúF p

F t
（16）

式（16）经过拉氏变换，得到

ì
í
î

s2é
ë
êêêê ù

û
úúúú-m 2 0

0 m 1
+ s é

ë
êêêê

ù
û
úúúú-c2 c2

-c2 c1 + c2
+

ü
ý
þ

é
ë
êêêê

ù
û
úúúú-k2 k2

-k2 k1 + k2
Y ( s )= F ( s ) （17）

式中：Y ( s )=
é

ë
ê
êê
ê ù

û
úúúú

Y 2 ( s )
Y 1 ( s )

，F ( s )= é
ë
êêêê ù

û
úúúúF p

F t
。

é

ë
ê
êê
ê ù

û
úúúú

-m 2 s2 - c2 s - k2 c2 s + k2

-c2 s - k2 m 1 s2 +( c1 + c2 ) s +( k1 + k2 )
×

Y ( s )= F ( s )                                    （18）

对式（18）进行线性代数的相关计算，可以得到

Y ( s )=

é

ë

ê

ê

ê

ê
êê
ê
ê

ê

ê ù

û

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú-[ m 1 s2 +( c1 + c2 ) s +( k1 + k2 ) ]
G

c2 s + k2

G
-( c2 s + k2 )

G
m 2 s2 + c2 s + k2

G

F ( s ) （19）

式中：G=m 1 m 2 s4+( c1 m 2+ c2 m 1+ c2 m 1 ) s3+( k1 m 2+
k2 m 1 + k2 m 2 + c1 c2 ) s2 +( c1 k2 + c2 k1 ) s+ k1 k2。

至此，内外机匣的位移与激振力的传递关
系便可以由式（19）表示，而本文采用的是加速
度传感器，故加速度与激振力的传递关系可以
表示为
Z ( s )=
é

ë

ê

ê

ê

ê
êê
ê
ê

ê

ê ù

û

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú-[ m 1 s4+( c1+c2 ) s3+( k1+k2 ) s2 ]
G

c2 s3+k2 s2

G
-( c2 s3+k2 s2 )

G
m 2 s4+c2 s3+k2 s2

G

F ( s )

（20）
表 1所示是该动力学模型相关参数的取值表。 将表 1 中各参数的取值代入式（20），可得

Z ( s )=

é

ë

ê

ê

ê

ê
êê
ê
ê

ê

ê ù

û

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú-[ 546s4 + 5 000s3 + 6 × 104 s2 ]
G

1 000s3 + 10 000s2

G
-[ 1 000s3 + 10 000s2 ]

G
546s4 + 1 000s3 + 10 000s2

G

F ( s ) （21）

式中G=298 116s4+3.276×106 s3+4.222×107 s2+
9 × 107 s + 5 × 108。

本文的控制目的是利用有限的传感器和执行

机构，通过反馈控制回路在减少外机匣振动的同时

减少内机匣的振动，图 9 展示了该传递模型中外机

匣 y 和内机匣 z 的振动对于干扰 d 的幅频特性曲

线，可以看出干扰信号在 ω = 4 rad/s 时对外机匣

的振动影响达到峰值，故本文的减振控制问题可进

一步定义为在单频点 ω = 4 rad/s 来用几何设计法

设计单频控制器，选择有限频域 ω = 2~4 rad/s 来
设计几何设计法下的宽频控制器，以此来抑制内外

机匣的振动，验证控制器的性能。

表 1 二自由度动力学模型相关参数的取值表

Table 1 Values of relevant parameters of the two‑degree‑
of‑freedom dynamic model

模型参数

外机匣质量/kg

内机匣质量/kg

转子连接内机匣的刚度/（N · m-1）

内机匣连接外机匣的刚度/（N · m-1）

转子内机匣连接阻尼/（N · s · m-1）

内机匣外机匣连接阻尼/（N · s · m-1）

符号

m 2

m 1

k1

k2

c1

c2

数值

546

546

50 000

10 000

4 000

1 000

图 9 内外机匣幅频特性图
Fig.9 Amplitude‑frequency characteristic diagram of inner and outer cases
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3 基于几何设计法的航空发动机内

外机匣减振控制仿真验证

引发航空发动机振动的干扰信号复杂多样，本

节将通过耦合过的振动信号简化为正弦信号作为

输入信号，通过前面建立的二自由度振动传递模

型，将输入信号传递至外机匣表面，加速度传感器

负责将发动机机匣振动引起的加速度信号送到控

制器中，在控制器中设定所需的控制算法并输出响

应，从而达到减振的目的，综上所述，控制系统的结

构框图如图 10 所示。

依 据 如 图 10 所 示 的 结 构 框 图 ，在 Matlab/
Simulink 中搭建主动振动控制系统模型，输入环节

通过一个开关来选择单频正弦信号输入或者噪声

输入，控制系统环节设置了开环回路和几何设计法

下的闭环回路来进行仿真对比。

接下来对 ω = 4 rad/s 的正弦信号进行单频仿

真研究。首先进行控制器的设计。

如图 11 所示，阴影部分表示设计控制器的可

取范围，即在该范围内设计的控制器，可以同时使

内外机匣降低振动，选取图 11 中有代表性的 3 个点

来进行仿真验证。按照前面所述的几何设计法理

论：在 A 点设计的控制器，S 圆代表的外机匣将达

到最优状态，振动量下降约 25 dB，而 R 圆代表的

内机匣振动减少量约 2.2 dB；在 B 点设计的控制

器，对于外机匣的减震控制将弱化，其振动减少量

约 5.9 dB，对内机匣的减震控制将加强，其振动减

少量约为 5.6 dB；在 C 点设计的控制器，对于外机

匣的减震控制将几乎不会产生任何影响，而将会

大幅降低内机匣的振动，使内机匣振动量减小约

10.5 dB，图 12 是它们的仿真对比图。

图 11 ω = 4 rad/s时的主动控制限制圆

Fig.11 Active control limit circle when ω = 4 rad/s

图 10 控制系统结构框图

Fig.10 Block diagram of the control system structure

图 12 内外机匣仿真对比图

Fig.12 Simulation comparison diagram of inner and outer cases
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根据上面的仿真对比图，依据关系式

衰减幅值 = 20lg || A op - 20lg || A cl = 20lg
|| A op

|| A cl

（22）
可以得到图 13 所示的内外机匣在 A、B、C 三点处

的振动衰减量。

通过上述的仿真结果可以清楚地发现，在单频

信号输入作用的情况下，几何设计法能有效降低由

转子不平衡而引发的发动机内外机匣的振动，且理

论计算结果和仿真值一一对应，并且可以寻找到主

控对象的减振性能极限，以此可以设计出更加合适

的控制器。然而，在实际中，振动信号往往是较为

复杂的多频叠加信号，因此，接下来针对有限频域

ω = 2~4 rad/s 设计减振控制器来进行多频叠加干

扰信号的仿真研究。

由于实际的振动信号往往是复杂且无规律的

多频信号叠加，因此，本次仿真的输入信号采用

Simulink 中的 White Noise 模块来产生无规律的多

频叠加信号，利用 Butterworth 滤波器将白噪声中

ω = 2~4 rad/s 的信号选取并且传递至回路中，输

入信号的仿真图如图 14 所示。Butterworth 滤波器

选取的信号如图 15 所示。

接下来进行控制器的设计，在噪声输入信号的

作用下，若想满足对该频段的每个信号都有控制效

果，则需选择所有频率下的 S‑circle 和 R‑circle 的公

共交集来设计控制器，其结果如图 16 所示，图 16 中

阴影部分是控制器的可选范围。

选取图 16 所示的 D 点处用几何设计法来设计

控制器，其控制效果仿真图如图 17 所示。由于白

噪声模块产生的干扰信号存在多处频率突变，且间

隔时间较短，而控制器进行控制需要先接收信号，

经过计算再反馈至执行机构进行控制调节，故在信

号突变处的减振控制效果往往不是很理想，这就导

致如图 17 所示的在几何设计法下 R‑circle 的边缘

处取点所设计的减振控制器对内机匣的仿真整体

控制效果不是很明显，通过图 18，19 幅频特性曲线

可以直观地展示在 ω = 2~4 rad/s时控制器对内外

图 15 Butterworth 滤波器选取的 ω = 2~4 rad/s的信号

Fig.15 Signal of ω = 2—4 rad/s selected by Butterworth filter

图 14 White Noise 产生的无规律噪声信号

Fig.14 Irregular noise signal generated by White Noise

图 13 内外机匣振动减少量曲线图

Fig.13 Vibration reduction curves of inner and outer cases

图 16 ω = 2~4 rad/s主动控制限制圆

Fig.16 Active control limit circle for ω = 2—4 rad/s
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机匣的减振控制效果。

由于噪声干扰信号随机性强，波动密集，而工

程中的激励信号通常是个复杂的周期信号，因此有

必要对多频叠加干扰信号进行反馈控制研究。可

以取谐波输入信号为

d = ∑
i = 1

n

sin xi = sin 2t + sin 3t + sin 4t   （23）

在多频叠加的干扰信号作用下，依然选取图

16 所示的 D 点处设计减振控制器，同时采用经典

控制理论 PID 设计减振控制器进行对比，其仿真结

果如图 20 所示。多频叠加干扰信号作用下内外机

匣仿真对比如图 21 所示。

在多频叠加干扰信号作用下，几何设计法设

计的控制器对外机匣有很好的振动控制效果，且

根据式（22）可得对于主控对象外机匣的减振量

图 19 内机匣幅频特性曲线

Fig.19 Amplitude-frequency characteristic curves of inner 
case

图 21 多频叠加干扰信号作用下内外机匣仿真对比图

Fig.21 Simulation comparison of inner and outer cases un‑
der the action of multi‑frequency superimposed in‑
terference signals

图 20 多频叠加干扰信号

Fig.20 Multi-frequency superimposed interference signal

图 18 外机匣幅频特性曲线

Fig.18 Amplitude-frequency characteristic curves of outer 
case

图 17 D 点处内外机匣的仿真对比图

Fig.17 Simulation comparison of the inner and outer cases 
at point D
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为 25 dB，减振效果高达 95%，但由于 D 点位于

ω = 4 rad/s 的 R‑circle 的边缘，故对内机匣的控

制将不会很明显，经过计算，对内机匣的减振量

为 2.5 dB，减振效果为 25%。图 22 展示了在多频

叠加干扰信号的作用下 D 点处内机匣幅频特性

曲线图，通过内机匣在不同控制器下的幅频曲线

对比图可以直观地观测到几何设计法在有限频

域 ω = 2~4 rad/s 的控制效果明显优于 PID 法，

证明了几何设计法的优越性和有效性。

4 结   论

本文从航空发动机内外机匣振动控制问题出

发，针对现有主动控制方法的一些局限性，提出了

一种新的减振控制器设计思路——几何设计法，利

用几何设计法设计减振控制器，并在离散频率 ω 0

和有限频域 [ ω 1，ω 2 ]内进行分析和仿真验证，结果

表明：

（1） 通常航空发动机工作环境较为复杂，传感

器和执行机构受限，相较于传统的主动控制方法，

几何设计法依赖较少的传感器和作动器而完成对

多个性能输出量的控制。

（2） 对于航空发动机内外机匣减振控制指标，

几何设计法可以直接地从理论上定义控制性能指

标，通过复平面上圆的交集来选取最优控制器的设

计位置，形成了离散频率和有限频域控制器设计的

新思路，能够更好地挖掘控制器的性能极限。

（3） 航空发动机的振动存在着明显的有限频

域特性，几何设计法可以根据有限频域进行系统分

析和控制器的设计，能够更好地减少能量输出和改

善控制效果。

（4） 最后，几何设计法具有普遍性和通用性，

可为其他工程应用领域提供有效的技术支持。
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