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具有动态和输入不确定性的航空
发动机自抗扰控制
王伟，赵哲
中国民航大学，天津  300300

摘 要：加速过程中，动态和输入不确定性会给航空发动机控制系统造成不同程度的性能冲击。为改善控制系统性能，本文

利用自抗扰控制方法补偿动态和输入不确定性造成的不良影响，采用麻雀搜索算法整定自抗扰控制器参数，以某型涡扇发

动机为研究对象，基于Matlab/Simulink开展仿真分析。仿真结果表明，自抗扰控制器可以较好地抑制系统中的动态和输入

不确定性造成的不良影响，能够实现对高压转子转速的准确快速跟踪，无稳态误差，超调量不超过0.07%，动态调节时间为

2.5s，燃油流量变化较平滑，几乎无大幅值振荡。
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航空发动机是十分复杂的气动热力学系统，具有工作

状况恶劣、运行范围广和非线性强等特征[1]。在全飞行包

线内，发动机飞行状态和飞行条件不断改变，航空发动机

会受到多种外部干扰和内部不确定性的影响，内部不确定

性主要包括动态不确定性和输入不确定性。在过渡过程

中，这些不确定性短时间内会发生剧烈变化[2]，导致航空

发动机模型失配，控制系统性能衰退。严重时，可危及过

渡态控制性能，引发转子转速超转、压气机喘振、燃烧室超

压、涡轮前温度超温等安全性问题。因此，开展抑制动态

和输入不确定性控制方法进行过渡态控制的研究具有重

大意义。

针对动态和输入不确定性问题，贾廷纲[3]提出一种基

于状态观测器的滑模控制器处理方法，仿真结果表明了此

种方法的有效性，但在控制过程中，滑模控制可能会引发

抖振现象，影响系统稳定性。G. Tao[4]提出自适应控制方

法，处理输入不确定性，但是通常要求输入矩阵受制于强

假设条件，对于工程应用有一定的障碍。Zhang Long[5]提

出一种基于非二次 Lyapunov 函数的改进型鲁棒模型参考

自适应控制方法，处理发动机模型参数和结构的变化，采

用 的 分 散 控 制 方 法 具 有 一 定 的 局 限 性 。 A. K. 

Chakrabarty[6]利用鲁棒模型参考自适应控制方法来处理状

态矩阵、输入矩阵、输出矩阵的不确定性，但该种方法仅适

用于线性系统。Lin Jiashuai[2]利用多变量自适应控制方法

来处理航空发动机中存在的动态和输入不确定性，仿真结

果显示，此种方法具有较强的鲁棒性和抗干扰能力，但是

控制输入量会出现不同程度的波动。近年来，由韩京清[7]

研究员提出的自抗扰控制（ADRC），由于其不依赖于被控

对象精确数学模型，能对系统的内部不确定性以及外部干

扰进行实时估计并补偿，在航空发动机抗干扰领域受到了

不少学者的青睐。张海波[8]将自抗扰控制应用到涡轴发

动机转速控制中，通过加入自抗扰控制来抑制扭矩变化对

涡轴发动机的不利影响。钱秋朦[9]将自抗扰控制器用于

过渡态试验进气压力的控制以处理进气气流畸变的干扰。

Chen Jiajie[10]利用自抗扰控制器对航空发动机巡航工况下

存在的干扰进行抑制，保证了巡航工况下控制系统的

性能。

虽然自抗扰控制器结构简单，但需要整定的控制器参

数较多。为简化控制器参数整定工作，一般可借助于智能

优化算法进行参数整定。鸟群优化算法[11]、灰狼算法[12]、自

适应遗传算法[13]、DQN 算法[14]在自抗扰控制器参数整定方
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面均有应用，但这些智能算法存在算法复杂、收敛速度慢的

缺陷。麻雀搜索算法（SSA）是薛建凯[15]提出的一种新型群

智能优化算法，主要模拟麻雀觅食行为和反捕食行为进行

参数寻优，具有全局寻优能力强、收敛速度快及算法结构简

单的特点，在参数寻优方面得到了广泛的应用[16-18]。

本文采用自抗扰控制方法来抑制动态和输入不确定性

对控制系统造成的不良影响，实现对高压转子转速的准确

快速跟踪。

1 动态和输入不确定性分析
为分析航空发动机加速过程中存在动态和输入不确定

性，基于 T-MATS 平台进行仿真。t =6s 时，对油门杆施加阶

跃指令，使航空发动机从慢车状态加速至最大起飞状态，如

图 1 所示，供油规律如图 2 所示。在加速过程中，高低压转

子转速可近似反映航空发动机的气动热力过程，且便于测

量，可选取高低压转子转速 Nh、Nl 作为状态变量，燃油流量

wf作为控制变量。基于 T-MATS 仿真平台可得到整个加速

过程中的状态量 Nh、Nl，控制输入量 wf，状态量导数 N l
.

、Nh
.

。

为细化加速过程，对加速过程进行分段处理。加速过程中，

高压转子转速变化最为剧烈，能够近似反映加速过程中的

气动热力过程，可基于高压转子加速度进行加速阶段划分。

以高压转子加速度局部极值点或者高压转子加速度前后状

态变化率较大的点作为划分依据，进行加速阶段划分。可

将整个加速过程划分为 4 个加速阶段，划分结果如图 3

所示。

不同加速阶段，状态变量 Nl、Nh，控制变量 wf 与状态变

量导数 N1
.

、Nh
.

之间具有较强的相关性，建立航空发动机动

态方程，研究加速过程中动态方程系数变化趋势时，多采用

拟合回归方法进行分析，多元回归方法是拟合多变量数学

关系的一种经典方法，但当变量之间具有较强相关性时，会

给模型的稳定性和精度带来消极影响。偏最小二乘方法在

处理多重相关性方面具有很大优势[19]，可以消除共线性的

影响。因此，本文利用偏最小二乘法拟合不同加速阶段航

空发动机动态方程。

假设加速过程中，航空发动机动态方程如式（1）所示
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为常系数矩阵。

式（1）展开后如式（2）所示

图 1　加速过程

Fig.1　Acceleration process

图 2　供油规律曲线

Fig.2　Curve of the oil supply law

图 3　加速阶段划分

Fig.3　Division of acceleration phase
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N l
⋅ = a3N l + a2Nh + a1w f + a0

Nh
⋅ = b3N l + b2Nh + b1w f + b0

（2）

采用偏最小二乘方法拟合回归加速过程航空发动机动态

方程时，不同加速阶段矩阵系数变化趋势如图 4、图 5 所示。

图 4 表示不同加速阶段 N1
.

与状态量、控制量之间的系

数关系，图 5 表示不同加速阶段Nh
.

与状态量、控制量之间的

系数关系。图 4、图 5 表明，不同加速阶段，航空发动机矩阵

系数均不相同，整个加速过程中，矩阵系数时变，发生不同

程度波动，引起动态和输入不确定性。在短时间内，矩阵系

数发生大幅值波动，导致动态和输入不确定性剧烈变化。

引起动态和输入不确定性的主要原因为加速过程中，

航空发动机系统的动态改变，导致动态方程变化，引起矩阵

系数改变，产生动态和输入不确定性。在加速过程中，矩阵

系数的大幅值波动会导致动态和输入不确定性剧烈变化，

造成航空发动机模型失配。传统方法一般通过设计多个定

点控制器进行增益调度实现加速控制，但会引入控制器切

换扰动，增加控制结构的复杂性。为解决上述问题，本文提

出用自抗扰控制器来实现航空发动机加速控制，它直接将

加速过程中发动机的系统动态看作总扰动，利用扩张状态

观测器进行扰动实时补偿，进而抑制系统动态引起的动态

和输入不确定性造成的不良影响，避免高压转子转速出现

大幅值波动。

2 控制算法设计
2.1 自抗扰控制器结构及原理

自抗扰控制器主要由跟踪微分器、扩张状态观测器、非

线性组合控制律三部分组成。其工作原理如图 6 所示。

跟踪微分器为系统输入信号安排过渡过程，得到光滑

的输入信号以及输入信号的微分信号。跟踪微分器离散形

式如式（3）所示[6]

ì
í
î

v1 (k + 1) = v1 (k) + hv2 (k)
v2 (k + 1) = v2 (k) + hfst [ v1 (k) - v0,v2 (k), r, h0 ] （3）

式中，v0为输入信号，v1、v2分别为输入信号的跟踪信号以及

输入信号的微分信号，r 为跟踪因子，h0为滤波因子。

扩张状态观测器可实时跟踪系统状态，不仅能得到系

统的状态信息，还能估计对象模型中内扰和外扰的实时作

用量，并将总扰动的实时作用量补偿到控制器中。扩张状

态观测器离散形式如式（4）所示

z1 (k + 1) = z1 (k) + hz2 (k) - β01e1
z2 (k + 1) = z2 (k) + hz3 (k) - β02 fal (e1,α1,δ ) + buk
z3 (k + 1) = z3 (k) - hβ03 fal (e2,α2,δ )

（4）

非线性组合控制律把跟踪微分器产生的跟踪信号和微

分信号与扩张状态观测器估计的系统状态通过非线性函数

进行适当组合，作为被控对象的控制输入量。非线性组合

控制律形式如式（5）所示

图 4　矩阵系数 a 的变化趋势

Fig.4　Trend of matrix coefficients a

图 6　自抗扰控制工作原理图

Fig.6　Working principle diagram of ADRC

图 5　矩阵系数 b 的变化趋势

Fig.5　Trend of matrix coefficients b
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u0 = β01 fal (e1, α1, δ ) + β02 fal (e2, α2, δ )
u (k) = u0 - z3 (k) /b （5）

自抗扰控制器结构简单，但需要整定的控制器参数较多。

扩张状态观测器增益 β01、β02、β03，非线性组合控制律中增益

β01、β02和控制补偿增益 b 都需要进行整定。为简化控制器参数

整定工作，一般借助于智能优化算法进行参数整定。

2.2 控制器参数优化

通过研究航空发动机控制中的智能优化算法，引入麻

雀搜索算法进行自抗扰控制器参数整定。麻雀搜索算法优

化整定参数流程如图 7 所示。

图 7 中，发现者、跟随者、侦察者为整个麻雀种群的三

大组成部分。发现者负责搜寻食物，同时为跟随者和侦察

者提供觅食的方向以及范围。跟随者根据发现者提供的信

息进行觅食。当觅食环境中存在麻雀捕食者时，侦察者会

发出警戒信号，进而发现者相应地更新位置。安全阈值与

发现者的位置更新相关，若警戒信号小于安全阈值，表示当

前觅食环境中没有麻雀捕食者存在，发现者可进行全局搜

索食物，如果警戒信号大于安全阈值，整个麻雀种群都会跟

随发现者另外寻找觅食地点。

3 仿真分析
在加速过程中，高压转子转速变化最为剧烈，能近似反

映航空发动机的气动载荷和热载荷的变化，因此，本文设计

自抗扰控制器时仅考虑高压转子转速的动态特性，可将被

控对象航空发动机模型近似简化为式（6）

ì
í
î

ïï

ïïïï

Nh
. = N dot

h

Nh
.. = f [ Nh

. , Nh,w ( t ) ] + bu （6）

式中，f [ Nh
. ,Nh,w ( t ) ]表示航空发动机的系统动态，可看作

加速过程中系统的总扰动，u 表示 ADRC 控制器输出燃油

流量 wf。

在 t =6s 时，对航空发动机施加 ΔNh = 4373r/min 的阶跃

指令，使 Nh从 17031r/min 增至 21404r/min，航空发动机从地面

慢车状态加速至最大状态。设计自抗扰控制器进行加速控

制。选用优化算法优化自抗扰控制器参数，优化参数为 6 个，

分别为扩张状态观测器增益β01、β02、β03，非线性组合中的增益

β01、β02和控制补偿增益 b。基于 Matlab/Simulink 仿真平台，利

用试凑法，确定优化参数上下界依次为 Xmax=[1500，20000，

30000，0.001，0.009，30000]，Xmin= [1000，10000，20000，

0.0001，0.003，20000]。种群数 Np=30，发现者占比 0.3，预警

图 7　麻雀搜索算法流程

Fig.7　Flowchart of sparrow search algorithm
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者占比 0.2，安全阈值为 0.7，最大迭代次数为 100。

为验证麻雀搜索算法的求解性能，本节选用经典优化

算法遗传算法与麻雀搜索算法进行对比，其中定义适应度

函数进行定量比较，适应度函数如式（7）所示，迭代收敛曲

线如图 8 所示。

J (i) = ∑
i = 1

15000 (0.999 | e (i) | + 0.001u (i) 2 ) （7）

式中，e (i) 为反馈误差，u (i) 表示控制输入，15000 表示采样

次数。

图 8 表明，采用麻雀搜索算法和经典遗传算法优化自

抗扰控制器参数时，在优化初始条件一致的情况下，麻雀搜

索算法收敛速度更快。采用麻雀搜索算法优化后的 ADRC

控制器参数见表 1。

在加速过程中，燃油流量变化趋势如图 9 所示。图 9 表

明，快速进入加速过程时，燃油流量变化较为平滑，无大幅

值振荡，确保加速过程发动机状态平滑切换。图 10 表示加

速过程中高压转子转速的跟踪结果。图 10 表明，在加速过

程存在动态和输入不确定性时，ADRC 控制器能够实现对

高压转子转速准确快速跟踪，超调量为 0.07%，加速调节时

间为 2.5s，无稳态误差存在。

4 结论
本文针对航空发动机加速过程中存在的动态和输入不

确定性，设计自抗扰控制器进行过渡态控制，基于麻雀搜索

算法优化整定自抗扰控制器参数，得到以下结论：本文设计

的控制器将加速过程中航空发动机的系统动态看作总扰

动，利用扩张状态观测器进行扰动补偿，抑制了系统动态引

起的动态和输入不确定性造成的不良影响，实现了高压转

子转速的准确快速跟踪，超调量不超过 0.07%，动态调节时

间为 2.5s，无稳态误差存在，燃油流量几乎无大幅值振荡，

过渡过程状态切换比较平滑。
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Active Disturbance Rejection Controll for Aeroengine with Dynamic and Input 
Uncertainty

Wang　Wei， Zhao　Zhe
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Abstract: During the acceleration process, dynamic and input uncertainty will cause varying degrees of performance 

impact on aeroengine control system. In order to improve the performance of the control system, this paper uses the 

active disturbance rejection control method to compensate the adverse effects caused by dynamic and input 

uncertainty, and uses the sparrow search algorithm to tune the parameters of the active disturbance rejection 

controller. Taking a turbofan engine as the research object, the simulation analysis is carried out based on Matlab / 

Simulink. The simulation results show that the active disturbance rejection controller can better suppress the adverse 

effects caused by the dynamic and input uncertainty in the system, and can achieve accurate and fast tracking of the 

high pressure rotor speed without steady-state error, and overshoot does not exceed 0.07%. The dynamic adjustment 

time is 2.5s, and the fuel flow change is smooth, while there is almost no large oscillation.

Key Words: dynamic and input uncertainty; aeroengine; active disturbance rejection control; sparrow search 

algorithm; acceleration control
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