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涡扇发动机自适应加减速控制研究

王 曦

（北京航空航天大学 能源与动力工程学院，北京 100191）

摘要：针对涡扇发动机加减速过程特性参数变化大的不确定系统，提出一种带执行机构的涡扇发动机自适应加减速伺服控制

设计方法。采用变阻尼修正的自适应控制规律，抑制了自适应加减速过程中的参数漂移。在自适应加减速控制算法中，设计目标

是使被控对象的输出能够伺服跟踪任意加减速指令信号，这一指令与涡扇发动机加减速过程中对带有条件限制的指令要求一致，

为使控制系统具有加减速伺服跟踪和对外界扰动信号抑制的能力，在控制回路中内嵌积分环节，实现闭环加速伺服跟踪鲁棒性

能，结果表明：自适应控制适用于涡扇发动机过渡态控制。在仿真时，在系统中加入白噪声干扰的情况下，自适应参数被限制

在 ±0.003的范围内，没有出现参数漂移现象；在快速加减速过程中，加减速燃油流量未出现大幅超调和下垂，加减速时间不超过4 s。
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Abstract：Aiming at the uncertain system of turbofan engine with large variation of characteristic parameters in acceleration and decel⁃
eration process，a design method of adaptive acceleration and deceleration servo control for turbofan engine with actuator was proposed.
The adaptive control law of variable damping correction was adopted to restrain the parameter drift in the process of adaptive acceleration
and deceleration. In the adaptive acceleration and deceleration control algorithm，the design goal was that the output of the controlled ob⁃
ject could servo track any command signal，which was consistent with the requirements of conditional commands in the acceleration and de⁃
celeration process of turbofan engine. In order to make the control system have the ability of acceleration and deceleration servo tracking
and external disturbance signal suppression，an integrator was embedded in the control loop to realize closed-loop acceleration and deceler⁃
ation servo tracking. The results show that the adaptive control is suitable for the transient control of turbofan engine. In the simulation，the
adaptive parameters are limited in the range of ±0.003 when white noise interference is added into the system，and there is no parameter
drift phenomenon. In the process of rapid acceleration and deceleration，the acceleration and deceleration fuel flow does not appear large
overshoot and droop and the acceleration and deceleration time is not more than 4 s.
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0 引言

飞机的机动敏捷性需要航空发动机的快速推力

变化才能实现，涡扇发动机过渡态性能是评估高性

能发动机的 1项重要指标。在慢车以上的过渡态下，

加减速控制包括开环油气比控制和闭环Ndot控制 2
种方法[1-3]。在 20世纪 80年代前，应用于航空发动机

液压机械控制的加减速控制普遍采用带有主燃油流

量限制的开环油气比供油规律 [3-4]；在 80年代以后，

全权限数字电子控制器（Full Authority Digital Elec⁃
tronic Control,FADEC）逐步取代了液压机械控制器，

在现代高性能航空发动机中发挥了重要的支撑作

用[5]。针对液压机械控制改进数字电子控制的过渡

态控制设计问题，苗浩洁等[6]提出一种不含温度参数

的油气比加减速控制规律，可避免温度传感器动态

响应滞后而影响发动机加减速性能的问题；针对

FADEC用过渡态控制的设计问题，孔祥兴等[7]提出一
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种外推加减速开环油气比供油规律的设计方法。由

于开环油气比控制规律存在外界环境适用性较差的

问题，为了保证发动机在空中起动的成功率，F100发
动机采用闭环Ndot控制取代了开环油气比控制，在

空中停车或熄火的情况下，在燃烧室燃油被成功点燃

之前采用开环供油方式，一旦确认高压涡轮后温度传

感信号明显上升，燃油供油方式和压气机放气控制立

刻进入闭环控制方式，其中，闭环变燃油控制采用受高

压涡轮后温度超温限制的N2dot = f ( PLA,P2,T2,Ma )
的控制策略[8]。转子加速度的过渡态控制律已应用

于先进航空发动机控制系统的设计中，以保证同一型

号发动机加减速性能的一致性，而不随发动机加工制

造误差、材料差异及部件性能退化等因素变化。针对

双转子涡扇民用发动机，党伟等[9-10]提出一种 N-dot
过渡态控制律的设计方法，基于差分进化算法，设计

了相应闭环N-dot的PI控制律，采用增益调度计划构

建了全飞行包线内的N-dot过渡态控制律。但是，闭

环控制反馈回路中需要转速的微分信号，所带来的测

量噪声问题给闭环控制在工程上的应用带来一定的

难度[2]；针对这一问题，杨舒柏等[11]提出一种不采集转

速微分信号的间接Ndot闭环控制方法，并对比了直

接Ndot闭环控制和间接Ndot闭环控制的优缺点。

近年来，多变量控制在理论方面已得到了长足发

展[3-4]。其中，基于内点法求解线性矩阵不等式（Lin⁃
ear matrix inequality-LMI）问题已成为设计多变量控

制律的一种有效手段，为了实现对涡扇发动机高精准

稳态控制，在静态输出反馈渐近稳定条件的基础上考

虑控制系统的鲁棒稳定裕度。崔颖等[12]提出了一种

多变量控制系统闭环极点配置圆的线性矩阵不等式

LMI设计方法；针对涡扇发动机过渡态多变量控制设

计难的问题，缪柯强等[13]基于增益调度可作为非线性

动态控制策略这一基本原理，将稳态多变量控制规律

的 LMI方法推广到涡扇发动机过渡态主控回路闭环

控制的设计中，提出一种过渡态主控回路闭环控制律

的优化设计方法。

自适应控制的研究始于 20世纪 50年代，源自于

高稳定性和高动态性能的飞机自动驾驶装置系统设

计。由于自适应控制能够对系统中存在的不确定性

实施有效控制，近年来发展十分迅速[14-15]，可以广义

描述为基于可测的被控对象输出参数在线实时调整

控制器的增益设计参数以适应系统不确定性的变化，

其中可调控制器参数称为自适应参数，而将 1组用数

学微分方程描述的调整机制称为自适应律。显然，自

适应控制是被控对象动态特性存在不确定性的一种

更为灵活的控制方法。王浩楠等[16]以飞机纵向运动

的三自由度动态系统为背景，研究了以油门杆角度和

升降舵偏转角为控制输入、以飞行速度和飞行高度为

被控输出的 6状态三自由度飞机多变量自适应控制

问题，仿真结果表明多变量自适应控制方法有助于提

升控制系统的动态性能。

显然，涡扇发动机在宽广的飞行包线范围内工作

时，其表现的动态特性变化很大。本文针对涡扇发动

机加减速过程特性参数变化大的不确定系统，研究带

执行机构的涡扇发动机自适应加减速伺服控制的设

计方法，并考虑抑制自适应加减速过程中的参数漂移

问题。

1 不确定系统的自适应伺服控制描述

设带执行机构的涡扇发动机多输入多输出参数

匹配不确定系统Σ1可描述为

∑1: ìí
î

ẋp = Apxp + BpΛ ( u + f ( xp ) )
yp = Cpxp （1）
f ( xp ) = ΘTΦ ( xp ) ∈ Rp （2）

式中：Ap ∈ Rn × n、Bp ∈ Rn × p、Cp ∈ Rp × n，为已知的常量矩

阵；Λ ∈ Rp × p，为未知的具有正对角元素的常量对角矩

阵，用于描述控制系统回路的潜在缺陷；系统状态向

量 xp ∈ Rn全部可测；控制输入向量 u ∈ Rp；被控输出

向量 y ∈ Rp全部可测；f ( xp ) :Rn → Rp，为与状态相关

的参数匹配不确定性向量；Θ ∈ Rs × p，为未知的不确定

性常量参数矩阵；Φ ( xp ) ∈ Rs，为 s维已知的局部 Lip⁃
schitz连续的有界回归函数向量；系统不确定性集合

为 { }Λ,Θ ，( Ap,BpΛ ) 可 控 ；由 于 不 确 定 性 f ( xp ) =
ΘTΦ ( xp )出现在控制输入矩阵B的作用范围内，不确

定性 f ( xp ) = ΘTΦ ( xp )称为参数匹配不确定性；矩阵B

的列空间由所有Bu的乘积构成；在理想自适应情况

下，控制输入u能够完全抵消参数匹配不确定性。

令 ycmd ( t ) ∈ Rp为被控输出向量 y ∈ Rp的跟踪有界

指令向量，涡扇发动机多输入多输出MIMO不确定系

统Σ1的自适应控制设计目标可描述为：在系统存在

不确定性集合{ }Λ,Θ 的条件下，采用全状态反馈，使

被控输出向量 y能够伺服跟踪任意有界的时变指令

向量 ycmd ( t )。

2
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为使控制系统具有伺服跟踪和对扰动信号抑制

的能力，期望在控制回路中内嵌积分环节，以实现闭

环系统的伺服跟踪鲁棒性能，为此，定义跟踪误差向

量为

e ( t ) = ycmd ( t ) - yp ( t ) （3）
并考虑误差的积分

e i ( t ) = ∫0t e ( τ ) dτ （4）
对系统Σ1增广，定义增广系统Σ2的状态向量为

x = é
ë
ê

ù
û
ú

xp
e i
∈ Rn + p，则Σ2可表示为

∑2: ìí
î

ẋ = Ax + BΛ ( u + f ( xp ) ) + B refycmd
y = Cx （5）

其中，增广系统Σ2的系数矩阵分别为

A = é
ë
ê

ù
û
ú

Ap 0n × p-Cp 0p × p ∈ R
( n + p ) × ( n + p )，B = é

ë
ê

ù
û
ú

Bp0p × p ∈ R
( n + p ) × p

B ref = éëê
ù
û
ú

0n × p
Ip × p

∈ R( n + p ) × p，C = [ ]Cp 0p × p ∈ Rp × ( n + p )
为 使 ( A,BΛ ) 可 控 ，要 求 ( Ap,BpΛ ) 可 控 ，且

det ( )Ap BpΛ
Cp 0p × p ≠ 0。
因此，涡扇发动机MIMO不确定系统Σ1的自适应

内模控制设计目标为：对于MIMO不确定系统Σ2，在

存在不确定性集合{ }Λ,Θ 的条件下，采用全状态反

馈，使得被控输出向量 y能够伺服跟踪任意有界的时

变指令向量 ycmd ( t )。
2 参考模型设计

对于系统 Σ2，令 Λ = Ip × p，Θ = 0s × p，可得 Σ2的基

准动态系统Σ3为

∑3: ìíî
ẋ = Ax + Bu + B refycmd
y = Cx （6）

对 于 系 统 Σ3，设 ycmd 为 常 量 指 令 ，以 z = ẋ =
é
ë
ê

ù
û
ú

ẋp
ė i
∈ Rn + p为状态向量，以 v = u̇ ∈ Rp为输入向量，构

建系统Σ4为

Σ4:{ż = Az + Bv （7）
系统Σ4在状态反馈

v = -Kz z ∈ Rp,Kz ∈ Rp × ( n + p ) （8）
的作用下，考虑线性二次型性能指标最小化的调节器

设计问题，即

minJ ( v ) = min ∫0∞( )zTQz + vTRv dt （9）
式中：Q = QT ≥ 0，为对称半正定加权矩阵，Q对状态

向量 z进行性能约束；R = RT > 0，为对称正定加权矩

阵，R对输入向量 v进行性能约束，则系统Σ4的最优

LQR解为

v = u̇ = -R-1BTPz = -Kz z = -( )Kp K i ( )ẋpė i ∈ Rp （10）
式中：Kz为系统Σ4的全状态反馈增益矩阵

Kz = ( )Kp K i = R-1BTP ∈ Rp × ( n + p ) （11）
式中：P为下述代数Riccati方程的惟一对称正定解。

ATP + PA + Q - PBR-1BTP = 0 （12）
对式（8）积分，则Σ3的线性二次调节器LQR的解为

Kx = Kz = ( )Kp K i ∈ Rp × ( p + n )，Kp ∈ Rp × n，K i ∈ Rp × p（13）
则Σ3在状态反馈

ub = -Kx x （14）
的作用下，其闭环系统的动态模型为

∑ref : ìíî
ẋ ref = A refx ref + B refycmd
y ref = C refx ref （15）

式中：A ref为Hurwitz矩阵，A ref = ( A - BKx )；C ref = C。
3 不确定系统的自适应控制律

设系统Σ2的控制输入由基准控制 ub和自适应控

制uad 2部分组成，即

u = ub + uad = -Kx x + uad ∈ Rp （16）
则系统Σ2等价为

ì
í
î

ï

ï

ẋ = A refx + BΛ[ ]uad + f̄ ( xp,ub ) + B refycmd
y = C refx （17）

其中

f̄ ( xp,ub ) = ( )K Tu ΘT ( )ub
Φ ( xp ) = Θ̄

TΦ̄ ( xp,ub ) ∈ Rp（18）
K Tu = ( )Ip × p - Λ-1 ∈ Rp × p （19）
Θ̄T = ( )K Tu ΘT ∈ Rp × ( p + s ) （20）

Φ̄ ( xp,ub ) = ( )ub
Φ ( xp ) ∈ R

( p + s ) （21）
设 Θ̂̄ ∈ R( p + s ) × p为自适应参数估计矩阵，定义自

适应参数估计误差矩阵

ΔΘ̄ = Θ̂̄ - Θ̄ ∈ R( p + s ) × p （22）
设

uad = - Θ̂̄TΦ̄ ( xp,ub ) ∈ Rp （23）
定义状态跟踪误差向量为

ex = x ref - x （24）
则状态跟踪误差动态方程为

3
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ėx = A refex + BΛΔΘ̄TΦ̄ ( xp,ub ) （25）
构造Lyapunov二次候选函数

V ( ex, ΔΘ̄ ) = eTxP refex + tr ( ΔΘ̄TΓ-1ΔΘ̄Λ ) （26）
式 中 ：自 适 应 参 数 速 率 加 权 矩 阵 为 Γ=ΓT >
0,Γ∈R( p + s )×( p + s )，并定义 P ref =P Tref >0，P ref ∈ R( n + p ) × ( n + p ) 为
下述代数Lyapunov方程的惟一正定对称矩阵解

ATrefP ref + P refA ref = -Q ref （27）
式中：Q ref = QTref > 0，为设计过程中根据动态性能要求

需要选择的正定对称阵。

由于ΔΘ̇̄ = Θ̇̂̄ ∈ R( p + s ) × p，则
V̇ ( ex ,ΔΘ̄ ) = ėTxP refex + eTxP ref ėx + 2tr ( ΔΘ̄TΓ-1 Θ̇̂̄Λ )=
( A refex + BΛΔΘ̄TΦ̄ ( xp , ub ) )TP refex + eTxP ref ( A refex +

BΛΔΘ̄TΦ̄ ( xp,ub ) ) + 2tr ( ΔΘ̄TΓ-1 Θ̇̂̄Λ ) =
eTx ( ATrefP ref + P refA ref ) ex + 2eTx P refBΛΔΘ̄TΦ̄ ( xp,ub ) +

2tr ( ΔΘ̄TΓ-1 Θ̇̂̄Λ ) =
-eTxQ refex + 2tr ( ΔΘ̄TΦ̄ ( xp,ub ) eTxP refBΛ ) +

2tr ( ΔΘ̄TΓ-1 Θ̇̂̄Λ )= -eTxQ refex +
2tr é

ë
ê

ù
û
úΔΘ̄T ( Φ̄ ( xp,ub ) eTxP refB + Γ-1 Θ̇̂̄ ) Λ （28）

设自适应律为

Θ̇̂̄ = -ΓΦ̄ ( xp,ub ) eTxP refB （29）
则

V̇ ( ex, ΔΘ̄ ) = -eTxQ refex ≤ 0 （30）
上述推论表明，对于任意的有界指令 ycmd ( t )，在

自适应律式（29）及自适应控制式（23）作用下，当

t→ ∞时，式（17）表示的闭环系统输出 y能够全局渐

进跟踪参考模型输出 y ref，同时 y ref以有界误差跟踪任

意的外部有界指令 ycmd ( t )，因此，y也能以有界误差跟

踪任意的外部有界指令 ycmd ( t )，实现了MIMO任意指

令的跟踪。

进一步对自适应速率权矩阵Γ进行分块

Γ = é
ë
ê

ù
û
ú

Γku 0 p × s0 s × p ΓΘ
∈ R( p + s ) × ( p + s ) （31）

则

Θ̇̂̄ = ( )K̂uΘ̂ = -é
ë
ê

ù
û
ú

Γku 0 p × s
0 s × p ΓΘ ( )ub

Φ ( xp ) e
TxP refB = -

( )ΓkuubeTxP refB
ΓΘΦ ( xp ) eTxP refB （32）

其中，Γku ∈Rp×p，ΓΘ∈Rs×s，Φ̄ ( xp,ub )=( )ub
Φ ( xp ) ∈R

( p + s )，

且

K̇̂u = -ΓkuubeTxP refB ∈ Rp × p （33）
Θ̇̂ = -ΓΘΦ ( xp ) eTxP refB ∈ Rs × p （34）

则

u = ub + uad = ub - K̂ Tu ub - Θ̂TΦ ( xp ) = ( )I - K̂ Tu ub - Θ̂TΦ ( xp ) =
( )I - K̂ Tu

é

ë
ê

ù

û
ú-Kpxp - K i ( ycmd - yps
) - Θ̂TΦ ( xp ) ∈ Rp

（35）

当MIMO不确定系统中存在噪声 ξ时，上述自适

应控制系统将会产生参数漂移现象，其被控对象模型

可表示为

ẋ = A refx + BΛ[ ]uad + Θ̄TΦ̄ ( xp,ub ) + B refycmd + ξ（36）
如果信噪比较小，自适应控制会改变控制策略，

试图通过自适应律来减速噪声，而不是继续跟踪误

差，导致自适应控制律对外界进入系统的噪声不断进

行积分，跟踪误差将会逐渐放大，产生了跟踪参数的

漂移。为了避免这一现象的发生，需要对自适应律进

行修正，采用变阻尼σ - e修正方法，则变阻尼修正自

适应律为

Θ̇̂̄ = -Γ{ }Φ̄ ( xp,ub ) eTxP refB + σ eTxP refB Θ̂̄ （37）
在上述自适应律修正项中引入 1个σ常数的阻

尼，以限制自适应参数不超出其边界，但σ阻尼修正

无法实现渐进跟踪特性。为此，引入误差 e的修正，

以跟踪误差范数的速率来减小定常σ阻尼的作用，使

自适应律的修正能够实现变阻尼的效果，当误差 e趋

于零时，阻尼作用也随之消失，恢复了参考模型自适

应控制的理想渐进跟踪特性，具有鲁棒抗噪声干扰的

特性。

4 涡扇发动机自适应加减速控制仿真

在上述推论中，采用自适应控制能够实现被控对

象的输出 y伺服跟踪任意的外部有界指令 ycmd ( t )，由
于 ycmd ( t )是任意的，这一结论表明适用于涡扇发动机

的加减速过渡态控制。设带执行机构的双转子涡扇

发动机归一化状态空间不确定模型为

ẋp = Apxp + BpΛ ( u + f ( xp ) ) + [ ]ξ1 ξ2 ξ3
T

4
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yp = Cpxp
其中

xp =
é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

N2
N1
W f

,up = W fcmd, yp = N2

Ap =
é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

-1 -0.1894 0.5752
6.786 -3.593 -1.252
0 0 -10

，Bp =
é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

0
0
10

，

Cp = [ ]1 0 0 ，Dp = [ 0 ]
ξ1max = 0.05, ξ1min = -0.05, ξ2max = 0.05,
ξ2min = -0.05, ξ3max = 0.05, ξ3min = -0.05

采用上述方法设计的基准动态系统的状态反馈

控制律为

ub = -Kxx
其中

Kx = ( )Kp K i ，Kp = [ ]421.71 -21.505 140.62 ，

K i = -774.6
参考模型为

ẋ ref = A refx ref + B refycmd ，y ref = C refx ref

A ref =
é

ë

ê

ê
êê
ê

ê
ù

û

ú

ú
úú
ú

ú
-1 -0.1894 -0.5752 0
6.786 -3.953 -1.252 0
-4217.1 215 -1416.2 7746
-1 0 0 0

，C ref = C

参考模型的单位阶跃响应如图 1所示（采用无量

纲化处理）。调节时间约2.1 s，无超调，无静差。参考

模型的Bode如图 2所示。谐振峰值Mp = 1，带宽ωB=
1.5 rad/s，相角穿越-900的角频率ω-900 = 1.84 rad/s。

设计变阻尼σ - e修正的自适应律

Θ̇̂̄ = -Γ{ }Φ̄ ( xp,ub ) eTxP refB + σ eTxP refB Θ̂̄

式中：Φ̄ ( xp,ub )=ub；自适应速率增益Γ = 0.0001；σ =
1000；P ref为下述代数 Lyapunov方程的正定对称矩

阵解

ATrefP ref + P refA ref = -Q ref
给定Q ref = diag ( 0.1, 0.1, 0.1, 1 )，得

P ref =
é

ë

ê

ê
êê
ê

ê
ù

û

ú

ú
úú
ú

ú
-0.581 0.466 1.077 0.5
0.466 1.049 -0.445 0.143
1.077 -0.445 7.264 1.926
0.5 0.143 1.926 0.62

抑制不确定性的自适应控制为

uad = - Θ̂̄Tub
可得涡扇发动机自适应加减速控制律为

u = ub + uad
构建双转子涡扇发动机自适应加减速控制系统，

加入零均值白噪声的干扰进行加减速性能仿真验证，

仿真时间为 100 s。假设加减速过程中高压转子转速

加减速指令信号、模型参考指令和被控对象响应曲线

如图 3所示（采用无量纲化处理），图中包含了快速加

减速和慢速加减速的多种组合情况。从图中可见，在

加减速过程中尽管发动机的动态特性变化很大，高压

转子转速也能够自适应加减速过程中发动机动态特

性的变化而进行加减速控制参数的适应性调节，高压

转子转速响应曲线非常接近参考指令曲线，2条曲线

几乎重合，在第 20～30 s局部放大图形曲线如图 4所
示（采用无量纲化处理）。

对应的自适应参数响应曲线如图 5所示（采用无

量纲化处理）。从图中可见，在系统中存在白噪声干

扰的情况下，自适应参数被限制在 ±0.003的范围内，

没有出现参数漂移现象。

加减速过程中对应的控制器输出曲线如图 6所

图1 参考模型的单位

阶跃响应

图2 Bode

图3 高压转子转速指令信号、模型参考指令曲线和

跟踪响应曲线

图4 在第20～30 s局部放大高压转子转速指令、

模型参考、响应曲线
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示（采用无量纲化处理）。从图中可见，在加减速过程

中燃油流量未出现大幅超调和下垂。

5 结论

本文针对带执行机构的涡扇发动机参数匹配不

确定系统，研究了涡扇发动机自适应加减速控制的设

计方法，考虑到系统中存在的噪声会使自适应加减速

控制产生参数漂移现象，采用了变阻尼修正的自适应

控制规律，得到以下结论：

（1）自适应控制能够实现被控对象输出 y伺服跟

踪任意的外部有界指令 ycmd ( t )信号，由于 ycmd ( t )是任

意的，表明自适应控制适用于涡扇发动机的加减速过

渡态控制；

（2）在系统存在白噪声干扰的情况下，自适应参数

被限制在±0.003的范围内，没有出现参数漂移现象。

（3）在快速加减速过程中，加减速燃油流量未出

现大幅超调和下垂，加减速时间不超过4 s。
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图5 自适应参数响应曲线

图6 控制器输出曲线
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