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基于 ＡＤＭＭ算法的航空发动机模型预测控制
单睿斌，李秋红，何凤林，冯海龙，管庭筠

（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：为了提升航空发动机非线性模型预测控制（ＭＰＣ）的实时性，将交替方向乘
子法（ＡＤＭＭ）应用于模型预测控制的滚动优化中。基于状态空间模型构造预测方程，通过引
入辅助变量和对偶变量，将二次型性能指标和发动机约束改写为适合 ＡＤＭＭ算法求解的形
式。在航空发动机部件级模型上开展的仿真结果表明，基于 ＡＤＭＭ算法的单变量模型预测能
够实现对指令信号的高性能跟踪和约束的有效管理。相比于内点法（ＩＰＭ），ＡＤＭＭ算法在滚
动优化过程中，在不同控制指令下，均具有更高的实时性，且在预测时域增加的情况下，计算耗

时增加更少，验证了其在模型预测控制中应用的有效性。
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　　 模型预测控制 （ＭｏｄｅｌＰｒｅｄｉｃｔｉｖｅＣｏｎｔｒｏｌ，
ＭＰＣ）具有显式处理航空发动机工作中约束的能
力，可以简化航空发动机控制系统的结构，在发动

机控制领域获得了广泛的关注
［１４］
。ＭＰＣ通过在

线优化的手段获得最优控制量，因此高效的在线

优化算法可以提升 ＭＰＣ的实时性，有助于其在航
空发动机上的应用。常用于 ＭＰＣ的优化算法有

二次规划（ＱｕａｄｒａｔｉｃＰｒｏｇｒａｍｍｉｎｇ，ＱＰ）［５］和序列

二 次 规 划 （ＳｅｑｕｅｎｔｉａｌＱｕａｄｒａｔｉｃＰｒｏｇｒａｍｍｉｎｇ，

ＳＱＰ）［６］。ＳＱＰ方法在每次迭代中需要计算一个

ＱＰ子问题，计算量大，实时性较差；求解 ＱＰ问题
的方法包括内点法（ＩｎｔｅｒｉｏｒＰｏｉｎｔＭｅｔｈｏｄ，ＩＰＭ）和
有效集方法（ＡｃｔｉｖｅＳｅｔＭｅｔｈｏｄ）。有效集方法每
次迭代需要判定有效集操作，且无法利用 ＭＰＣ问
题稀疏性求解，适合控制变量和约束数量较少的

情况
［７］
；ＩＰＭ在每次迭代中需要求解 ＫａｒｕｓｈＫｕ

ｈｎＴｕｃｋｅｒ（ＫＫＴ）系统，可以利用 ＭＰＣ的稀疏性
加速求解，但是在迭代过程中 ＫＫＴ系统会改变，

每次迭代需要进行矩阵分解或者求逆操作
［８］
，在

约束多或预测时域较长的情况下计算耗时较多。

交替方向乘子法（ＡｌｔｅｒｎａｔｉｎｇＤｉｒｅｃｔｉｏｎＭｅｔｈ
ｏｄｏｆＭｕｌｔｉｐｌｉｅｒｓ，ＡＤＭＭ）于 １９７５年 提 出，在
２０世纪８０年代获得广泛讨论［９］

，其将一个大的、

具有可分结构的凸优化问题分解为几个小的优化

问题，降低了求解的难度和算法的复杂性。近

１０年来，原本用来求解变分不等式的 ＡＤＭＭ在
优化计算中被广泛采用

［１０１２］
。

本文通过引入辅助变量将航空发动机 ＭＰＣ
中的 ＱＰ问题转化为可分结构的优化问题，并基
于 ＡＤＭＭ算法对其进行求解，与 ＩＰＭ算法进行比
较，验证了 ＡＤＭＭ算法的优越性。

１　航空发动机 ＭＰＣ问题

航空发动机控制系统具有稳态控制、加减速

控制
［１３］
、超限保护控制

［１４１８］
、抗执行机构积分饱

和等功能。传统的发动机控制系统各功能模块通
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过 ｍｉｎ／ｍａｘ选择、切换等逻辑综合为一个整体，
控制结构复杂。在 ＭＰＣ中，控制量通过求解一个
约束最优化问题来获得，只需要一个优化控制器，

就可以实现上述所有控制功能，且避免了设计过

程中的保守性，因而得到了广泛的关注。

在单输入 ＭＰＣ中，取二次型性能指标，在采
样时刻 ｄ之后的预测时域内，航空发动机 ＭＰＣ的
目标是求解在预测时域内使性能指标 Ｊ最小的燃
油流量 Ｗｆｂ输入序列，同时满足发动机低压转子
转速 Ｎｌ、压气机出口静压 Ｐ３ｓ和低压涡轮出口总
温 Ｔ６不超过其最大值。可表示为

ｍｉｎＪ＝∑
ｎｐ

ｉ＝０
（ｒｅｆ－Ｎｈ（ｄ＋ｉ））

２＋λ∑
ｎｐ

ｉ＝０
Ｗｆｂ（ｄ＋ｉ）

２

ｓ．ｔ．

Ｎｌ≤ Ｎｌｍａｘ

Ｐ３ｓｍｉｎ≤ Ｐ３ｓ≤ Ｐ３ｓｍａｘ

Ｔ６≤ Ｔ６ｍａｘ

Ｗｆｂｍａｘ≤ Ｗｆｂ≤ Ｗ













ｆｂｍｉｎ

（１）

式中：ｒｅｆ为高压转子转速指令；Ｎｈ为高压转子转
速；λ为权重系数；ｎｐ为预测时域的长度。

求解式（１）需要获得各个输出量和 Ｗｆｂ之间
的解析表达关系。在采样时刻 ｄ将发动机表示为
一个线性系统为

Ｎ（ｄ＋１）＝ＡＮ（ｄ）＋ＢＷｆｂ（ｄ）

ｙｅ ＝ＣＮ（ｄ）＋ＤＷｆｂ（ｄ）

ｙｃ ＝ＣｃＮ（ｄ）＋ＤｃＷｆｂ（ｄ
{

）

（２）

式中：Ｎ＝［Ｎｌ，Ｎｈ］
Ｔ
为状态量；ｙｅ＝Ｎｈ为被控制

量；ｙｃ＝［Ｎｌ，Ｐ３ｓ，Ｔ６］
Ｔ
为需要限制的量；Ａ、Ｂ、Ｃ

和 Ｄ为系统的系数矩阵；Ｃｃ、Ｄｃ为限制量对应的
输出矩阵。

利用离散系统状态方程的响应：

Ｎ（ｄ＋ｉ）＝ＡｉＮ（ｄ）＋Ａｉ－１ＢＷｆｂ（ｄ）＋

　　 Ａｉ－２ＢＷｆｂ（ｄ＋１）＋… ＋ＢＷｆｂ（ｄ＋ｉ－１）

（３）
ｙｅ（ｄ＋ｉ）＝ＣＡ

ｉＮ（ｄ）＋ＣＡｉ－１ＢＷｆｂ（ｄ）＋

　　ＣＡｉ－２ＢＷｆｂ（ｄ＋１）＋… ＋
　　ＣＢＷｆｂ（ｄ＋ｉ－１）＋ＤＷｆｂ（ｄ＋ｉ） （４）

ｙｃ（ｄ＋ｉ）＝ＣｃＡ
ｉＮ（ｄ）＋ＣｃＡ

ｉ－１ＢＷｆｂ（ｄ）＋

　　 ＣｃＡ
ｉ－２ＢＷｆｂ（ｄ＋１）＋… ＋

　　 ＣｃＢＷｆｂ（ｄ＋ｉ－１）＋ＤｃＷｆｂ（ｄ＋ｉ） （５）
可以获得输出量在预测时域 ｎｐ内的预测值，

其预测方程为

ｙ^ｅ ＝ＦＮ（ｄ）＋Ｈｕ^

ｙ^ｃ ＝ＦｃＮ（ｄ）＋Ｈｃ^
{ ｕ

（６）

式中：^ｙｅ＝［ｙｅ（ｄ＋１），ｙｅ（ｄ＋２），…，ｙｅ（ｄ＋ｎｐ）］
Ｔ
和

ｙ^ｃ＝［ｙ
Ｔ
ｃ（ｄ＋１），ｙ

Ｔ
ｃ（ｄ＋２），…，ｙ

Ｔ
ｃ（ｄ＋ｎｐ）］

Ｔ
分 别

为发动机在预测时域内各个时刻的被控制量输出序

列和限制量输出序列；Ｆ＝

ＣＡ

ＣＡ２



ＣＡｎ













ｐ

；Ｆｃ＝

ＣｃＡ

ＣｃＡ
２



ＣｃＡ
ｎ













ｐ

；

Ｈ＝

ＣＢ Ｄ ０ …

ＣＡＢ２ ＣＢ Ｄ …

  

ＣＡｎｐ－１Ｂ ＣＡｎｐ－２Ｂ ＣＡｎｐ－３Ｂ













…

；Ｈｃ ＝

ＣｃＢ Ｄｃ ０ …

ＣｃＡＢ
２ ＣｃＢ Ｄｃ …

  

ＣｃＡ
ｎｐ－１Ｂ ＣｃＡ

ｎｐ－２Ｂ ＣｃＡ
ｎｐ－３Ｂ













…

； ｕ^ ＝

［Ｗｆｂ（ｄ＋１），Ｗｆｂ（ｄ＋２），…，Ｗｆｂ（ｄ＋ｎｐ）］
Ｔ
为 发

动机在预测时域内各个时刻的控制输入序列。

式（１）可以改写为一个带有线性不等式约束
的二次规划问题：

ｍｉｎＪ＝ｕ^Ｔ（ＨＴＨ＋λＩ）^ｕ＋２（ＦＮ（ｋ）Ｈ－ｒｅｆＨ）
Ｔｕ^

ｓ．ｔ．
Ｈｃ[ ]Ｉ ｕ^≤

Ｙｍａｘ－ＦｃＮ（ｋ）

Ｕ









{
ｍａｘ

（７）

式中：Ｙｍａｘ为由 Ｎｌｍａｘ、Ｐ３ｓｍａｘ和 Ｔ６ｍａｘ组成的适当维数
的与 ｙ^对应的限制序列；Ｕｍａｘ为由 Ｗｆｂｍａｘ构成的输
入限制序列。

通过求解 ＱＰ问题式（７），可以获得满足约束
条件下，使性能指标最小的最优控制输入序列

ｕ^＝［Ｗｆｂ（ｄ＋１），Ｗｆｂ（ｄ＋２），…，Ｗｆｂ（ｄ＋ｎｐ）］
Ｔ
。

为了实现闭环非线性控制，将序列的第一个

值 Ｗｆｂ（ｄ＋１）作为发动机所需燃油输入量，然后
在 ｄ＋１采样时刻，根据发动机的状态变化重复进
行线性化，构造 ＱＰ问题，求解输入序列。这样在
每个采样周期求解的是一个线性 ＭＰＣ问题，但在
整个时域内是一个非线性 ＭＰＣ问题。

ＭＰＣ通过迭代进行优化搜索来获得最优的
控制序列，如果迭代过程耗时较多将限制算法的

应用。ＡＤＭＭ算法具有对偶上升法的可分解性
以及乘子法的全局收敛性，近年来得到了大量关

注，由于其所需计算量小、算法结构简单，本文将

其用于求解航空发动机 ＭＰＣ中的优化问题。

２　交替方向乘子法

ＡＤＭＭ算法可用于求解形如

１４２１
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ｍｉｎｆ（ｘ）＋ｇ（ｚ）
ｓ．ｔ．Ｌｘ＋Ｍｚ＝{ ｃ

（８）

的约束规划问题。式中：ｘ∈Ｒｎ，ｚ∈Ｒｍ 为待优化
变量；ｆ（ｘ）＋ｇ（ｚ）为待优化的目标函数；Ｌ∈
Ｒｐ×ｎ，Ｍ∈Ｒｐ×ｍ，ｃ∈Ｒｐ，Ｌｘ＋Ｍｚ＝ｃ为问题需满
足的线性等式约束。

通过乘子法，引入对偶变量 ｙ，构造增广拉格
朗日函数：

Ｌρ（ｘ，ｚ，ｙ）＝ｆ（ｘ）＋ｇ（ｚ）＋ｙ
Ｔ
（Ｌｘ＋

　　Ｍｚ－ｃ）＋ρ
２ Ｌｘ＋Ｍｚ－ｃ２

２ （９）

式中：ρ＞０为惩罚参数。
ＡＤＭＭ迭代过程与对偶上升法和乘子法相

似，包含３部分：原始变量 ｘ的迭代更新、原始变
量 ｚ的迭代更新和对偶变量 ｙ的更新过程，更新
策略为

［１９］

ｘ（ｋ＋１） ＝ａｒｇｍｉｎ
ｘ

Ｌρ（ｘ，ｚ
（ｋ）
，ｙ（ｋ））

ｚ（ｋ＋１） ＝ａｒｇｍｉｎ
ｚ

Ｌρ（ｘ
（ｋ＋１）
，ｚ，ｙ（ｋ））

ｙ（ｋ＋１） ＝ｙ（ｋ） ＋ρ（Ｌｘ（ｋ＋１） ＋Ｍｚ（ｋ＋１） －ｃ










）

（１０）

可以看出，在 ＡＤＭＭ算法中，原始变量 ｘ和
原始变量 ｚ的迭代更新是一个交替进行的过程，
每个求解过程只需求解部分变量，降低了求解

规模。

３　航空发动机 ＭＰＣ的 ＡＤＭＭ 算
法实现

　　将式（７）所描述航空发动机 ＭＰＣ中的 ＱＰ问
题简写为

ｍｉｎＪ＝１
２
ｘＴＰｘ＋ｈＴｘ

ｓ．ｔ．Ｑｘ≤
{

ｂ
（１１）

式中：Ｐ＝ＨＴＨ＋λＩ为正定对称矩阵；Ｑ＝
Ｈ[ ]Ｉ；

ｈ＝ＦＮ（ｄ）Ｈ－ｒｅｆＨ；ｂ＝
Ｙｍａｘ－ＦＮ（ｄ）

Ｕ[ ]
ｍａｘ

；ｘ＝ｕ^＝

［Ｗｆｂ（ｄ＋１），Ｗｆｂ（ｄ＋２），…，Ｗｆｂ（ｄ＋ｎｐ）］
Ｔ
。

为应用 ＡＤＭＭ算法，首先添加辅助变量，将
式（１１）改写为等式约束的形式：

ｍｉｎＪ＝１
２
ｘＴＰｘ＋ｈＴｘ

ｓ．ｔ．
Ｑｘ＝ｚ

ｚ∈ ＝｛ｚ∈ Ｒｐ ｚ≤ ｂ{









｝

（１２）

由于式（１２）所描述的 ＱＰ问题不具有可分形
式，不能直接采用 ＡＤＭＭ算法进行求解。为此将
ｘ和ｚ视作为一个整体变量（ｘ，ｚ），引入辅助变量

约束（珘ｘ，珓ｚ）＝（ｘ，ｚ），式（１２）可以写为
ｍｉｎｆ２（ｘ，ｚ）＋ｇ２（珘ｘ，珓ｚ）

ｓ．ｔ．（珘ｘ，珓ｚ）＝（ｘ，ｚ{
）

（１３）

式中：ｆ２（ｘ，ｚ）为集合 ＝｛ｚ∈Ｒｐ ｚ≤ｂ｝的指示函

数；ｇ２（珘ｘ，珓ｚ）＝
１
２
珘ｘＴＰ珘ｘ＋ｈＴ珘ｘ＋Ｇ（珘ｘ，珓ｚ），Ｇ（珘ｘ，珓ｚ）为

集合
!

＝｛（珘ｘ，珓ｚ）∈Ｒｎ×Ｒｐ Ｑ珘ｘ＝珓ｚ｝的指示函数。
引入对偶变量 （ｗ，ｙ），根据式（１０），可以得

到求解式（１３）的 ＡＤＭＭ迭代过程为［２０］

（珘ｘ（ｋ＋１），珓ｚ（ｋ＋１））＝ａｒｇｍｉｎ
（珘ｘ，珓ｚ）：Ｑ珘ｘ＝珓ｚ

１
２
珘ｘＴＰ珘ｘ＋ｈＴ珘ｘ＋

　　 σ
２
珘ｘ－ｘ（ｋ） ＋σ－１ｗ（ｋ） ２

２＋

　　 ρ
２
珓ｚ－ｚ（ｋ） ＋ρ－１ｙ（ｋ） ２

２ （１４）

（ｘ（ｋ＋１），ｚ（ｋ＋１））＝ａｒｇｍｉｎ
（ｘ，ｚ）∈

ｇ２（珘ｘ
（ｋ＋１）

，珓ｚ（ｋ＋１））＋

　　（ｗ（ｋ））Ｔ（珘ｘ（ｋ＋１）－ｘ）＋（ｙ（ｋ））Ｔ（珓ｚ（ｋ＋１）－

　　ｚ）＋σ
２
珘ｘ（ｋ＋１）－ｘ２

２＋
ρ
２
珓ｚ（ｋ＋１）－ｚ２

２ （１５）

ｗ（ｋ＋１） ＝ｗ（ｋ） ＋σ（珘ｘ（ｋ＋１－ｘ（ｋ＋１））

ｙ（ｋ＋１） ＝ｙ（ｋ） ＋ρ（珓ｚ（ｋ＋１） －ｚ（ｋ＋１）{
）

（１６）

式中：σ为惩罚系数。
式（１４）表示辅助变量的更新过程，是一个等

式约束的 ＱＰ问题，其一阶最优性条件（ＫＫＴ条
件）为

Ｐ珘ｘ（ｋ＋１） ＋ｈ＋σ（珘ｘ（ｋ＋１） ＋ＱＴｖ（ｋ＋１））＝０

ρ（珓ｚ（ｋ＋１） －ｚ（ｋ））＋ｙ（ｋ） －ｖ（ｋ＋１） ＝０

Ｑ珘ｘ（ｋ＋１） ＝珓ｚ（ｋ＋１
{

）

（１７）

式中：ｖ（ｋ＋１）为拉格朗日乘子。消去 珓ｚ（ｋ＋１），可以

[
获得

Ｐ＋σＩ ＱＴ

Ｑ －ρ－１ ] [Ｉ

珘ｘ（ｋ＋１）

ｖ（ｋ＋１ ]） [＝ σｘ（ｋ）－ｈ

ｚ（ｋ）－ρ－１ｙ（ｋ ]）
（１８）

珓ｚ（ｋ＋１） ＝珓ｚ（ｋ＋１） ＋ρ－１（ｖ（ｋ＋１） －ｙ（ｋ）） （１９）
　　式（１８）的系数矩阵称作 ＫＫＴ矩阵，该矩阵是
一个列满秩的对称矩阵，因此方程具有唯一解。

观察式（１８），ＫＫＴ矩阵的结构只和式（１１）与参数
ρ相关，在迭代过程中是不变的。珘ｘ（ｋ＋１）与 ｖ（ｋ＋１）

可以通过式（２０）获得

[
：

珘ｘ（ｋ＋１）

ｖ（ｋ＋１ ]） [＝ Ｐ＋σＩ ＱＴ

Ｑ －ρ－１ ]Ｉ
－１

·

[　　
σｘ（ｋ）－ｈ

ｚ（ｋ）－ρ－１ｙ（ｋ ]） （２０）

　　式（１５）表示原变量的更新过程，是一个二次
函数集合在 上的最小值，该二次函数的最优条

件为
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σ（ｘ－珘ｘ（ｋ＋１））－ｗ（ｋ） ＝０

ρ（ｚ－珓ｚ（ｋ＋１））－ｙ（ｋ） ＝{ ０
（２１）

集合 代表 ｚ的有界约束，结合式（２１），迭代
过程式（１５）可以表示为

ｘ（ｋ＋１） ＝珘ｘ（ｋ＋１） ＋１
σ
ｗ（ｋ）

ｚ（ｋ＋１） ＝ｍｉｎ珓ｚ（ｋ＋１） ＋１
ρ
ｙ（ｋ），{ }{ ｂ

（２２）

为了加速算法收敛，根据文献［１２］，加入松弛
因子 α∈［１，２］，迭代过程式（２２）和式（１６）变成

ｘ（ｋ＋１） ＝α珘ｘ（ｋ＋１） ＋（１－α）ｘ（ｋ） ＋１
σ
ｗ（ｋ）

ｚ（ｋ＋１） ＝ｍｉｎα珓ｚ（ｋ＋１） ＋（１－α）ｚ（ｋ） ＋１
ρ
ｙ（ｋ），{ }{ ｂ

（２３）

ｗ（ｋ＋１）＝ｗ（ｋ）＋σ（α珘ｘ（ｋ＋１）＋（１－α）ｘ（ｋ）－ｘ（ｋ＋１））

ｙ（ｋ＋１）＝ｙ（ｋ）＋ρ（α珓ｚ（ｋ＋１）＋（１－α）ｚ（ｋ）－ｚ（ｋ＋１）{ ）

（２４）

根据 ＱＰ问题的一阶最优性条件，定义 ＱＰ问
题式（１２）的原始残差 ｒｐｒｉｍ和对偶残差 ｒｄｕａｌ：
ｒｐｒｉｍ ＝Ｑｘ－ｚ

ｒｄｕａｌ＝Ｐｘ＋ｈ＋Ｑ
Ｔ{ ｙ

（２５）

根据２个残差给出收敛判定准则：

ｒ（ｋ）ｐｒｉｍ ∞ ≤ εｐｒｉｍ

ｒ（ｋ）ｄｕａｌ ∞ ≤ ε
{

ｄｕａｌ

（２６）

εｄｕａｌ＝εａｂｓ＋εｒｅｌｍａｘ｛Ｐｘ（ｋ） ∞
，

　　 ＱＴｙ（ｋ） ∞ ｈ ∞
｝ （２７）

εｐｒｉｍ ＝εａｂｓ＋εａｂｓｍａｘ｛Ｑｘ（ｋ） ∞
，ｚ（ｋ） ∞

｝ （２８）

一般取 εｒｅｌ＝１０
－３
，εａｂｓ根据需要精度选择。

使用 ＡＤＭＭ算法还需要一个初始值，由于
ＭＰＣ问题的特殊性，可以将 ｄ－１时刻的最优解
（ｘ（ｄ－１），ｙ（ｄ－１））作为 ｄ时刻的算法初始
值，即

（ｘ（０）（ｄ），ｚ（０）（ｄ），ｙ（０）（ｄ））＝
　　（ｘ（ｄ－１），Ｑｘ（ｄ－１），ｙ（ｄ－１））

（２９）
因此可以获得航空发动机 ＭＰＣ求解控制输

入 Ｗｆｂ的流程：
１）获得发动机采样时刻 ｄ的状态和状态

方程。

２）以二次型性能指标和约束，根据状态方程
建立问题式（７）。

３）将问题式（７）改写为适合用 ＡＤＭＭ算法
的形式（１３）。

４）根据式（２９），将 ｄ－１时刻得到最优解作

为 ｄ时刻问题求解的初始值。
５）根据迭代过程式（１９）、式（２０）、式（２３）和

式（２４）计算并更新各个变量。
６）根据原始残差ｒｐｒｉｍ和对偶残差ｒｄｕａｌ判断迭

代过程是否满足精度要求。若满足，则终止迭代，

将获得的最优解的第一项作为所需 Ｗｆｂ送入发动
机，进入步骤７）；若没有，进入步骤 ４），直至达到
最大迭代次数。

７）进入采样时刻 ｄ＋１，重复步骤１）。

４　仿　真

４．１　控制结构
图１为航空发动机 ＭＰＣ系统结构，主要包括

模型预测控制器和发动机模型。ＭＰＣ根据输入
的参考指令 ｒｅｆ，使用第 ３节所述流程求解控制量
Ｗｆｂ；实时非线性模型用于获得预测模型，并且通
过模型的输出与真实测量值之差作为反馈校正。

实时非线性模型为平衡流形展开模型
［２１］
，离线得

到，其输入为 Ｗｆｂ，状态量为 Ｎｌ和 Ｎｈ，输出为 Ｎｌ、
Ｎｈ、Ｐ３ｓ和 Ｔ６，调度参数为发动机进口温度 Ｔ２和
Ｎｈ；基于发动机进口条件和当前工作转速，以此
平衡流形展开模型获得预测模型。使用部件级模

型作为真实发动机，以 ＡＤＭＭ算法对控制量进行
迭代寻优。

平衡流形展开模型通过实验数据离线计算所

得，其输出与发动机传感器输出存在一定的误差，

使得预测模型也存在误差，为了满足控制精度的

要求，需要对预测方程的输出进行修正。

在 ｄ时刻，预测模型的输出 Ｎｌ、Ｎｈ、Ｐ３ｓ和 Ｔ６
为 ｙｍ（ｄ），真实发动机传感器输出为 ｙｓ（ｄ），二者
的误差为 ｅ（ｄ）＝ｙｓ（ｄ）－ｙｍ（ｄ），则未来时刻模
型的输出可以校正为

ｙ^ｍ（ｄ＋ｉ）＝ｙｍ（ｄ＋ｉ）＋Γｅ（ｄ） （３０）
式中：^ｙｍ 为校正后的模型输出；Γ为反馈校正系
数，通常取单位矩阵。

图 １　航空发动机 ＭＰＣ系统结构

Ｆｉｇ．１　ＡｉｒｃｒａｆｔｅｎｇｉｎｅＭＰＣｓｙｓｔｅｍｓｔｒｕｃｔｕｒｅ
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４．２　仿真结果
使用 ＭＡＴＬＡＢ进行仿真，ＭＰＣ算法由 ＭＡＴ

ＬＡＢ实现，模拟真实发动机的部件级模型使用
ＶＣ＋＋开发，并且通过 ＭＥＸ方法在 ＭＡＴＬＡＢ中
调用。

指令跟踪的目的是让发动机 Ｎｈ跟随参考指
令 ｒｅｆ的变化，ＭＰＣ的性能指标 Ｊ的第一部分即是
指令跟踪的误差（见式（１））。通过在高度 Ｈ＝
０ｋｍ，Ｍａ＝０，在发动机慢车以上给定发动机 Ｎｈ指
令，使用图１所示的控制结构，进行 Ｎｈ闭环控制。

ＡＤＭＭ算法最大迭代次数为 ５００次，收敛准
则为 εａｂｓ＝１×１０

－５
；控制器预测时域长度 ｎｐ＝２，

权重系数 λ＝７００。Ｎｈ响应过程、相对跟踪误差、
Ｗｆｂ、Ｔ６和 Ｐ３ｓ的响应过程如图 ２所示，数据均经过
归一化处理。

图２（ａ）为 Ｎｈ在给定指令下的响应过程，从
图中可以看出，在仿真时间里，使用 ＡＤＭＭ算法
的航空发动机 ＭＰＣ均能使 Ｎｈ跟随指令变化。
图２（ｂ）为 Ｎｈ与 ｒｅｆ的相对误差，从图中可以看
出，相对误差在 Ｎｈ稳定时接近 ０，满足控制所需
精度，表明 ＡＤＭＭ算法作为在线优化算法可以满
足控制器所需精度。

图 ２（ｃ）为控制器计算所得的 Ｗｆｂ输入曲线，
图２（ｄ）和图２（ｅ）为 Ｔ６和 Ｐ３ｓ的响应曲线。在仿

真中，Ｔ６的响应速度最快，跟随 Ｗｆｂ的输入变化；
Ｐ３ｓ的响应速度较 Ｎｈ快，比 Ｔ６略慢一些；Ｎｈ的响
应速度最慢，这是由于转子动力学特性是所建立

的部件级模型的主要动态特性，其惯性较大；由于

建模中忽略了热惯性，Ｔ６紧跟 Ｗｆｂ变化；Ｐ３ｓ受转子
转速和燃气流量的共同作用，因此响应速度介于

二者之间。观察到在仿真过程中，其在温度和压

力较低区域有明显的超调。因为发动机是一个非

线性系统，其动态特性随转速变化而变化，因此在

仿真权重系数不变的情况下，低转速区有超调，而

高转速没有。

为了验证基于 ＡＤＭＭ算法的 ＭＰＣ对于发动
机约束的处理能力，将 Ｔ６限制适当调小，使发动
机在仿真中能触及 Ｔ６限制。图 ３（ａ）为 Ｔ６将限
制调小到 ０．８７时 Ｎｈ阶跃的响应，图３（ｂ）为 Ｔ６
响应。可以看出，由于限制的存在，Ｎｈ不能跟踪
给定的指令，而 Ｔ６达到限制值，并且没有明显的
超调。仿真表明了基于 ＡＤＭＭ算法的 ＭＰＣ良好
的约束处理能力，采用 ＭＰＣ可以取消超限保护控
制回路。

为了验证 ＡＤＭＭ算法在实时性方面的优势，
使用文献［２２］中所述 ＩＰＭ算法作为对比算法，在
Ｈ＝０ｋｍ，Ｍａ＝０，慢车以上转速，给定不同的阶跃
幅 值ΔＮｈ和预测时域ｎｐ，进行６ｓ的阶跃响应

图 ２　基于 ＡＤＭＭ算法的航空发动机 ＭＰＣ响应

Ｆｉｇ．２　ＲｅｓｐｏｎｓｅｏｆａｉｒｃｒａｆｔｅｎｇｉｎｅＭＰＣｂａｓｅｄｏｎＡＤＭＭ
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仿真，记录使用 ２种算法平均单步仿真耗时并进
行对比。

表１中给出了 １０个仿真过程中转速阶跃幅
值 ΔＮｈ及预测时域设置。表 ２是在这些设置情
况下使用 ＩＰＭ完成一次控制序列优化计算所需
平均时间和使用 ＡＤＭＭ所需时间。

从表２中可以看出，无论ΔＮｈ是较大还是较

图 ３　Ｔ６触及限制下 ＭＰＣ仿真

Ｆｉｇ．３　ＭＰＣｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｗｉｔｈＴ６ｈｉｔｔｉｎｇｌｉｍｉｔ

表 １　仿真参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

编号 ΔＮｈ ｎｐ

１ ０．０３ ２
２ ０．０８ ２
３ ０．１５ ２
４ ０．１８ ２
５ ０．１８ ４
６ ０．１８ ６
７ ０．１８ ８
８ ０．１８ １０
９ ０．１８ １２
１０ ０．１８ １４

小的动态响应，使用 ＡＤＭＭ的仿真耗时均低于使
用 ＩＰＭ的仿真。这是由于 ＡＤＭＭ算法在迭代过
程中，在给定罚参数不变的情况下，ＫＫＴ系数矩
阵不变，因此在每次迭代过程中不必重复计算

ＫＫＴ矩阵的逆矩阵或分解，减少了计算量；而 ＩＰＭ
算法在每次迭代过程中需要调整 ＫＫＴ矩阵，在每
次迭代求解中都需要进行 ＫＫＴ矩阵求逆或者矩
阵分解操作。假设求解需要 Ｍ次迭代，矩阵分解
耗时为 ｔｆ，ＫＫＴ系统求解回代耗时 ｔｂ，ＡＤＭＭ算法
求解需要时间为 ｔｆ＋Ｍｔｂ，而 ＩＰＭ算法耗时为
Ｍ（ｔｆ＋ｔｂ），Ｍ为求解迭代次数。

预测时域 ｎｐ可以表示 ＭＰＣ滚动优化问题的
规模大小。ｎｐ越大，则待求解的燃油序列维数越
大，需求解的 ＱＰ问题中的不等式约束矩阵和系数
矩阵的维数也越大，增加了求解的计算量。

预测时域的增大可以改善航空发动机ＭＰＣ
的性能。图４为在Ｈ＝０ｋｍ，Ｍａ＝０，慢车以上转
表 ２　两种算法完成一次控制序列优化所需时间对比

Ｔａｂｌｅ２　Ｔｉｍｅｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｗｏ

ｍｅｔｈｏｄｓｉｎｆｉｎｉｓｈｉｎｇｏｎｅｔｉｍｅｃｏｎｔｒｏｌ

ｓｅｑｕｅｎｃｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

编号
所需时间／ｍｓ

ＩＰＭ ＡＤＭＭ

１ １０．６７ ３．６７
２ １０．５７ ３．８０
３ １０．１０ ３．６０
４ １１．９７ ３．５０
５ ２５．８７ ５．００
６ ４１．３３ ６．８０
７ ７６．５０ ８．２０
８ １０８．８３ １０．５３
９ １６７．００ １４．１３
１０ ２２４．６０ １５．５３

图 ４　控制序列优化所需平均时间与预测时域的关系

Ｆｉｇ．４　Ａｖｅｒａｇｅｔｉｍｅｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎｆｏｒｃｏｎｔｒｏｌｓｅｑｕｅｎｃｅ

ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｖｓｐｒｅｄｉｃｔｉｖｅｈｏｒｉｚｏｎ
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速，给定阶跃幅值 ΔＮｈ＝０．１８，改变 ＭＰＣ的预测
时域 ｎｐ，得到的完成一次控制序列优化所需平均
时间 ｔ与预测时域 ｎｐ的关系。随着 ｎｐ的增加，
ＱＰ的规模增加，构成的 ＫＫＴ系数矩阵的维数也
增加，求解 ＫＫＴ方程的耗时增加。仿真结果表
明，使用 ＩＰＭ算法的仿真耗时增加随 ｎｐ增加更
为剧烈，而使用 ＡＤＭＭ算法的仿真耗时增加幅
度较小，证实了本文分析的合理性，表明了

ＡＤＭＭ算法在航空发动机 ＭＰＣ中有比 ＩＰＭ更
好的实时性。

５　结　论

ＡＤＭＭ算法在航空发动机 ＭＰＣ的滚动优化
中具有良好的应用前景。

１）在指令跟踪控制中，Ｎｈ与指令的相对跟
踪误差均为０；表明 ＡＤＭＭ可以满足发动机指令
跟踪和约束管理的精度要求。

２）ＡＤＭＭ算法每次迭代过程只需计算一次
矩阵分解，与 ＩＰＭ相比，计算量大大降低，实时性
得到了很大的提高。

３）ＡＤＭＭ算法相对 ＩＰＭ有更好的计算耗时
稳定性。在１０组仿真测试中，预测时域从２增加
到１４，使用 ＩＰＭ算法的单次仿真耗时从 １０．６７ｍｓ
增加到２２４．１ｍｓ，扩大了 ２０多倍；而 ＡＤＭＭ算法
从３．６７ｍｓ增加到１５．５３ｍｓ，扩大不足５倍。
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