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增广预测模型的航空发动机多变量约束预测控制 *
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摘 要：针对模型不匹配导致的模型预测控制性能下降的问题，提出了一种基于增广预测模型的航

空发动机多变量约束预测控制器设计方法。在现有发动机状态空间模型基础上，将指令跟踪误差与系统

状态的变化量增广为状态向量，设计增广预测模型以消除稳态跟踪误差，以控制量所需能量与模型预测

输出误差最小为目标，利用带约束的序列二次规划（SQP）算法在线滚动优化控制变量。通过某型涡扇

发动机非线性部件级模型的包线内不同状态下仿真分析，结果表明，控制系统无稳态误差，调节时间

<2s，有效提高了发动机控制品质，实现了对输出量的限制管理。
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Abstract：To solve the performance degradation of model predictive control caused by model mismatch，a
design method of multivariable constrained predictive controller was proposed based on the augmented predictive
model for aero-engines. Based on ·the existed state space model，the command tracking errors and variations of
system states were augmented as state vector to eliminate the tracking errors. Then，aiming at taking the energy
required by control variables and the predictive tracking errors to minimum，the receding horizon optimization of
the control variables can be realized online using sequential quadratic programming method. Finally，the control⁃
ler was applied to the nonlinear component-level-model of a certain turbofan engine where various engine states
in full envelope were examined and analyzed. Simulation results show that the settling time of the control system
is less than 2 seconds and the steady state error is zero. The quality of engine control is improved effectively and
the constraint management of output is achieved.
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1 引 言

随着航空发动机性能的不断提高，传统的单变

量控制系统难以满足现代航空发动机的控制要求。

而且航空发动机是一个复杂的非线性系统，其工作

范围广，特性变化范围大，在实际工作过程中需要考

虑诸多物理约束的限制和不确定因素的影响［1］。因

此，航空发动机的控制系统不仅要提供良好的稳态

和动态品质，还要保障发动机的安全运行。目前，航

空发动机普遍是基于某一基本控制器实现对指令的

跟踪，并通过 Min-Max选择逻辑实现约束管理［2-3］。

但该约束管理方法并不能保证受限输出在所有情况

下不超限，在过渡态仍可能出现部分物理量超限而

对发动机的安全运行带来隐患［4-5］。因此，针对带约

束的多变量控制方法开展研究有着重要意义。

模型预测控制（Model predictive control，MPC）是

一种基于模型的控制方法，通过在线滚动优化，求解

满足各种约束下的最优控制作用。因其在处理复杂

约束控制问题上的优势，自 20世纪 70年代问世以

来，在石油化工等领域已得到广泛应用［6］。近年来，

模型预测控制在航空航天领域受到越来越多的关

注［7-10］。Richter将模型预测控制应用在涡扇发动机

上，实现了对风扇转速的跟踪控制及输入输出参数

的限制［11］。Saluru等提出将模型预测控制器代替 PID
控制器，对退化发动机进行容错控制［12］。国内关于

模型预测控制在航空发动机上应用也开展一系列的

研究。肖玲斐等以数值-ARX并联模型为预测模型，

设计了涡轴发动机的自适应非线性预测控制器［13］。

杜宪等针对航空发动机的约束管理问题，设计了非

线性模型预测控制器实现对发动机输出量的约束管

理，并与 Min-Max控制逻辑进行了比较［14］。但以上

的研究主要针对单变量控制问题而开展的。彭靖波

等基于模糊自适应网络，提出了一种预测控制解耦

算法，获得了具有良好解耦特效的多变量预测控制

器［15］。苗卓广等借鉴多模型方法，提出了多模型预

测滑模控制，给出了其稳定性的条件［16］。然而上述

两种多变量预测控制器设计中，都没有对带约束的

预测控制算法开展研究。

由此可见，近年来国内外学者从不同角度对模

型预测控制在航空发动机上的应用进行了研究，并

取得了一定的成果。但对于涡扇发动机，研究对象

主要是单变量模型预测控制器，对于考虑约束的多

变量预测控制的研究较少。而且传统的预测控制方

法中，模型不匹配会导致被控输出出现偏移，对于复

杂的被控对象，需要采取额外措施以获得满意的控

制效果［11］。

本文通过将涡扇发动机模型表示为扩展状态空

间模型，基于该模型提出了一种航空发动机多变量

约束预测控制器的设计方法，以实现对发动机的无

误差跟踪控制与输出量约束，在部件级模型上进行

了仿真，并和传统预测控制方法对比，验证了算法的

有效性和优越性。

2 基于状态空间模型的预测控制算法

模型预测控制主要包含三个部分：预测模型、滚

动优化和反馈校正［17］。本文的算法原理如图 1所示。

发动机的线性模型与部件级模型之间的偏差，使得

基于线性模型的预测并不准确。针对被控对象选择

合理的预测模型是解决模型不匹配问题的主要措施

之一，因此，本文对状态空间模型进行了增广处理。

2.1 航空发动机线性变参数模型

设航空发动机非线性离散模型为

ẋ = f ( x,u )
y = g ( x,u ) （1）

式中 x，y和 u分别为状态量、输出量和控制量，

x = [ nL nH ]
T
，u = [ W f A 8 ]

T
，y = [ nH π ] T，nL 和 nH

分别为发动机低、高压转子转速，W f为主燃油流量，A 8
为尾喷口喉道面积，π为发动机压比。

在航空发动机的若干个稳态平衡点处建立线性

模型，获得多个稳态平衡点的系数矩阵并组成集合，

可得到发动机的线性变参数（Linear parameter vary⁃
ing，LPV）模型为

Δẋ = A ( θ ) Δx + B ( θ ) Δu
Δy = C ( θ ) Δx + D ( θ ) Δu （2）

式中 Δx = x - x j，Δy = y - y j，Δu = u - u j，下标 j

表示稳态平衡点，A ( θ )，B ( θ )，C ( θ )，D ( θ )是调度参

数 θ的函数，具体数值可根据调度参数 θ在系数矩阵

集合中通过插值或拟合的方式得到。

为了建立航空发动机 LPV模型，本文首先采用

Fig. 1 Algorithm block diagram of MPC
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小扰动法与最小二乘拟合法相结合的方法，建立各

个稳态平衡点的线性模型，再通过插值的方法获得

LPV模型［18］。在 H = 0km，Ma = 0的工作点，以高压

转子转速 nH 和尾喷口喉道面积 A 8为调度参数，在高

压转子转速变化 [ 0.8，1 ]内，选取 16个平衡点，在尾

喷口喉道面积变化在 [ 1，1.25 ]内，选取 2个平衡点，共

计 32个稳态平衡点进行线化得到线性模型，根据调

度参数 nH和 A 8先后插值建立 LPV模型。

为了检验所建立的 LPV模型的精度，给出了高

压转子转速 nH = 0.9665，尾喷口喉道面积 A 8 = 1点

处，对主燃油流量W f和尾喷口喉道面积 A 8分别给 2%
的阶跃时，非线性模型和 LPV模型的响应曲线，如图

2~图 3所示，图中实线和虚线分别为非线性模型和

LPV模型，可以看出，小范围阶跃下，LPV模型与非线

性模型的响应基本一致，能很好地反映发动机系统

的动态特性。

2.2 扩展状态空间预测模型

将 2.1节建立的 LPV模型离散化

x ( k + 1 ) = A d ( θ ) x ( k ) + B d ( θ ) u ( k )
y ( k ) = C d ( θ ) x ( k ) + D d ( θ ) u ( k ) （3）

为了获得需要的预测模型，需要满足 D d ( θ ) = 0

的要求，将发动机模型式（3）串接执行机构［19］，执行

机构的状态空间模型如下

x g ( k + 1 ) = A g x g ( k ) + B gu g ( k )
y g ( k ) = C g x g ( k ) （4）

式中，执行机构的输出即为发动机模型式（3）的

输入，即 y g ( k ) = u ( k )。
加入执行机构后，由式（3）和式（4）可得发动机

控制系统的模型为

x c ( k + 1 ) = A c ( θ ) x c ( k ) + B cu c ( k )
y c ( k ) = C c ( θ ) x c ( k ) （5）

式中

x c ( k ) = é
ë
êê

ù

û
úú

xg ( k )
x ( k ) ，u c ( k ) = u g ( k )

A c ( θ ) = é
ë
ê

ù
û
ú

A g 0
B d ( θ ) C g A d ( θ ) ，B c = éëê

ù
û
ú

B g
0

C c ( θ ) = [ D d ( θ ) C g C d ( θ )]
对式（5）两边取一阶向后差分［20］，可得

Δx c ( k + 1 ) = A c (θ )Δx c ( k ) + B cΔu c ( k ) （6）
设期望的发动机输出为 r ( k )，定义输出误差为

e ( k ) = y ( k ) - r ( k ) （7）
根据式（5）~（7）可得

e ( k + 1 ) = e ( k ) + C c ( θ ) A c ( θ ) Δx c ( k ) +
C c ( θ ) B cΔu c ( k ) - Δr ( k + 1 ) （8）

为满足跟踪控制中无稳态误差的要求，将系统

输出与指令之差增广为状态量，定义新的状态变量

z ( k ) = é
ë
êê

ù

û
úú

e ( k )
Δx c ( k ) （9）

根据式（6），（8），（9）可得到新的系统

z ( k + 1 ) = -A ( θ ) z ( k ) + -B ( θ ) Δu c ( k ) -
-C Δr ( k + 1 ) （10）

式中

-A ( θ ) = é
ë
êê

ù

û
úú

I C c ( θ ) A c ( θ )
0 A c ( θ )

-B ( θ ) = é
ë
ê

ù
û
ú

C c ( θ ) B c
B c

-C = é
ë
ê

ù
û
ú

-I
0

式（10）即为所需的预测模型。

对式（10）所描述的系统设计状态调节器，当时

间趋于无穷时，状态量 z = [eT Δx c T ]
T
趋于零，可实

现消除稳态误差的目标。

Fig. 3 Response curve of nonlinear model and LPV model

for A8 step

Fig. 2 Response curve of nonlinear model and LPV model

for Wf step
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2.3 模型预测输出修正

在实际中，由于模型失配和外界干扰等因素，预

测模型的输出与系统的输出之间存在误差，引入反

馈环节，对预测模型的输出进行校正，能提高预测的

准确性，改善系统的动态品质，减少调节时间。在 k

时刻，检测系统的实际输出，可得到预测误差

ē ( k ) = z ( k ) - ẑ ( k|k - 1 ) （11）
式中 ẑ ( k|k - 1 )为 k-1时刻对 k时刻的输出预测，

根据该误差，对系统的多步预测输出进行反馈校正，

校正后的输出为

Ẑ cor ( k ) = Ẑ ( k ) + Kē ( k ) （12）
式中

Ẑ = [ ẑ ( k + 1 ),ẑ ( k + 2 ),⋯,ẑ ( k + ny ) ] T
Ẑ cor ( k ) = [ ẑcor ( k + 1 )，ẑcor ( k + 2 )，⋯，ẑcor ( k + nu ) ] T

校正矩阵为

K = [K 1，K 2，⋯，K ny ]
T

式中 ny为预测时域长度；nu为控制时域长度，并

且满足 0 < nu ≤ ny。
2.4 约束条件下在线滚动优化

设控制加权的二次型性能指标为

J =∑
i = 1

ny

zT ( k + i )Q i z ( k + i ) +
ΔuTc ( k + i - 1 ) R iΔu c ( k + i - 1 )

（13）

式中 Q i 和 R i 均为加权系数对角矩阵，分别衡量

误差和控制量在性能指标中的重要性。Q i 一般可

写为

Q i = diag { qi1 ,qi2 ,⋯,qi6} （14）
一般地，qi1 和 qi2 不为 0，即性能指标函数中含有

跟踪误差，qi3，⋯，qi6为状态变化率的加权系数，表明

在性能指标中加入了对系统状态变化速度的衡量，

当 Q i = diag { qi1，qi2，0，⋯，0 }时，表示性能指标函数

只考虑跟踪误差和控制量的影响。

根据式（10），多步预测的向量形式可写为

Ẑ = F (θ ) z ( k ) + G (θ )ΔU c + S (θ )ΔR （15）
式中

Ẑ = [ ẑ ( k + 1 ) , ẑ ( k + 2 ) ,⋯, ẑ ( k + ny ) ] T

ΔU c = [Δu c ( k ) , Δu c ( k + 1 ) ,⋯, Δu c ( k + nu - 1 ) ]
T

ΔR = [Δr ( k + 1 ) , Δr ( k + 2 ) ,⋯, Δr ( k + ny ) ] T

F ( θ ) = é
ë
ê
-A

T ( θ ) ,( -A 2 ( θ ) ) T ,⋯, ( -A ny ( θ ) ) Tùûú
T

G ( θ )=
é

ë

ê

ê

ê

ê
êêê
ê

ù

û

ú

ú

ú

ú
úúú
ú

-B ( θ ) 0 ⋯ 0
-A ( θ ) -B ( θ ) -B ( θ ) ⋯ 0

⋮ ⋮ ⋱ ⋮
-A

ny-1 ( θ ) -B ( θ ) -A ny-2 ( θ ) -B ( θ ) ⋯ -A
ny-nu ( θ ) -B ( θ )

S (θ ) =
é

ë

ê

ê

ê

ê
êêê
ê

ù

û

ú

ú

ú

ú
úúú
ú

-C 0 ⋯ 0
-A (θ ) -C -C ⋯ 0
⋮ ⋮ ⋱ ⋮

-A
ny - 1 (θ ) -C -A

ny - 2 (θ ) -C ⋯ -C

考虑发动机物理量的约束管理，根据发动机控

制系统模型式（5），其多步预测的向量形式为

Y l = P l x c (k) + H lu c (k) + S lΔU c （16）
式中 Y l = [y l ( k + 1 )，y l ( k + 2 )，⋯，y l ( k + ny ) ] T，

为预测约束输出量序列。

P l ( θ ) =
é

ë

ê

ê

ê

ê
êê
ê

ê

ù

û

ú

ú

ú

ú
úú
ú

ú

C l ( θ ) A c ( θ )
C l ( θ ) A 2

c ( θ )
⋮

C l ( θ ) A nyc ( θ )

H l ( θ ) =
é

ë

ê

ê

ê

ê
êê
ê

ê

ù

û

ú

ú

ú

ú
úú
ú

ú

C l ( θ ) B c
C l ( θ ) A c ( θ ) B c + C l ( θ ) B c

⋮
C l ( θ ) A ny - 1c ( θ ) B c + ⋯ + C l ( θ ) B c

S l ( θ ) =
é

ë

ê

ê

ê
êê
ê

ù

û

ú

ú

ú
úú
ú

0 0 ⋯ 0
C l ( θ ) B c 0 ⋯ 0
⋮ ⋮ ⋱ ⋮

C l ( θ ) A ny - 2c ( θ ) B c C l ( θ ) A ny - 3c ( θ ) B c ⋯ 0
式中 C l ( θ )为发动机控制系统的受约束量的输

出矩阵。

则目标函数式（13）可写为

J = Ẑ TQẐ + ΔU T
c RΔU c

s.t. y lmin ≤ y l ( k + i ) ≤ y lmax , i = 1,2,⋯,ny （17）
式中 y l ( k + i )表示受约束的输出量，本文中的约

束输出为低压涡轮后温度 T 6，权重矩阵为

Q = diag {Q 1 ,Q 2 ,⋯,Q ny
}，

R = diag { R 1 ,R 2 ,⋯,R nu
}。

式（17）是一类带约束的二次规划问题，采用 SQP
算法可求解得到最优控制增量序列 ΔU c，只选取该序

列的第一个控制增量 Δu c ( k )，再由式（4）可计算得到

发动机模型式（3）的控制增量 Δu ( k )，最终可得发动

机的最优控制输入

u ( k ) = u ( k - 1 ) + Δu ( k ) （18）
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3 仿真分析

为验证上文所设计的控制系统的品质，在涡扇

发动机非线性部件级模型上进行仿真研究。考虑离

散化的执行机构模型［21］为

A g = éëê
ù
û
ú

0.3679 0
0 0.8187

B g = éëê
ù
û
ú

0.0126 0
0 0.0181

C g = éëê
ù
û
ú

50 0
0 10

3.1 系统跟踪性能验证

控 制 器 的 参 数 设 置 为 ny = 10，nu = 5，Q i =
diag { 10，1，0，0，0，0 }，R i = diag { 10，7 }。 校 正 向 量

K i = [ 0.8 0.8 0 0 0 0 ]。 在 H = 0km，Ma = 0，
nL = 80%状态点，分别对高压转速 nH和发动机压比 π

阶跃 2%，高压转速回路和发动机压比回路的仿真结

果如图 4~图 5所示。

从图 4~图 5可以看出，nH阶跃 2%时，调节时间<
1.8s，无超调；π阶跃 2%时，π调节时间<1s，无超调。

由仿真结果可知本文所设计的控制器性能较好，能

满足航空发动机的控制系统要求。用同样的方法设

计包线内不同工作点处的控制器参数，进行非线性

仿真，限于篇幅，仅给出两个工作点的仿真结果，如

图 6~图 9，从图中可知，控制器在上述工作点下，均能

很好地实现零稳态误差的跟踪目标。

将本文设计的控制器与文献［11］中的预测控制

器作比较，仿真对象均为考虑了执行机构的发动机

非线性模型，为排除计算量的干扰，两种方法选取的

时域相同。在地面工况下，得到的仿真结果如图 10
所示。从图 10可知，文献［11］设计的控制器则难以

保证无稳态误差，需要通过实时调整反馈系数，减小

建模误差才能实现无静差跟踪。相比文献［11］中的

预测控制器设计方法，本文所提的增广状态空间预

测控制（AMPC），能始终保证稳态误差为零，验证了

本文的设计方法对实现无静差跟踪的有效性。

3.2 系统约束管理性能验证

为了验证本文预测控制器处理输出约束的效

果，选取和前面相同的条件和控制器参数进行无输

出约束时的仿真，考察的约束输出为低压涡轮后温

度 T 6。图 11显示了发动机高压转子转速和压比同时

阶跃 2%时，温度 T 6的变化趋势。

由图 11可看出，无约束的预测控制中，温度 T 6在

响应过程中容易超出限制，加入约束后，虽然 T 6触及

Fig. 5 Simulation results for π step when H=0km, Ma=0,

nL=80%

Fig. 4 Simulation results for nH step when H=0km, Ma=0,

nL=80%
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Fig. 8 Simulation results for nH step when H=10km,

Ma=1.0, nL=93%

Fig. 9 Simulation results for π step when H=10km,Ma=1.0,

nL=93%

Fig. 7 Simulation results for π step when H=5km,Ma=1.2,

nL=86%

Fig. 6 Simulation results for nH step when H=5km, Ma=1.2,

nL=86%
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限制线，但并没有超出限制线。证明带约束的预测

控制器能实现对输出量 T 6 的限制管理，保证了发动

机在动态响应过程中，温度 T 6始终不超限。

3.3 控制器参数影响分析

为了研究本文的控制器设计中，时域对控制效

果的影响，在 H = 0km，Ma = 0，nL = 80%状态点，令

高压转速 nH和发动机压比 π阶跃 2%，分别对预测时

域和控制时域开展仿真分析。

3.3.1 预测时域的影响

控制器其它参数固定不变，只改变预测时域产

生的结果如图 12，可以看出，随着预测时域的增大，

系统的响应加快，调节时间缩短，但当超过一定的值

后，继续增大控制时域会增大超调。

3.3.2 控制时域的影响

控制器其它参数固定不变，只改变控制时域产

生的结果如图 13，由图可知，随着控制时域的增大，

系统的动态响应过程有所改善，但当控制时域超过

一定值时，继续增大控制时域对动态过程的改善效

果不明显。

4 结 论

本文通过对考虑约束的航空发动机多变量预测

控制器的设计及仿真工作，得到以下结论：

（1）阐明了预测控制的基本算法和控制器的设

计步骤，采用一种增广方法获得预测模型，利用该方

法设计获得了航空发动机包线内不同工作点处的控

制器，仿真结果表明，所设计的多变量预测控制器的

稳态跟踪误差为零，调节时间小于 2s，具有良好的动

态品质，满足发动机的控制性能要求。

（2）以温度 T 6限制为例，研究了所设计的控制器

对输出的约束能力，结果表明该控制器能实现对 T 6
的约束，保证 T 6不超限，具有良好的输出约束能力。

Fig. 13 Outputs under different control horizons

Fig. 10 Comparison of control effects under two predictive

control methods

Fig. 11 Control effects with and without output limit

Fig. 12 Outputs under different prediction horizons
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