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摘 � � � 要: 主要研究了涡轴发动机控制问题. 自抗扰控制( ADRC)是近年来新兴的控制方法,在不改变原

有发动机串级比例积分微分( P ID)控制结构的基础上 ,提出并构建了一种串级 PID+ 扭矩 ADRC 补偿的控制

结构 , 该结构充分利用了 ADRC控制强的干扰补偿能力.最后, 在直升机/发动机综合模型仿真环境下, 通过

模拟直升机大幅急速升降操作,验证了该算法具有比较理想的抗扰控制效果, 能够较好地抑制直升机操控过

程中大的扭矩扰动对涡轴发动机造成的不利影响.
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Design and application of a disturbance rejection rotor

speed control method for turbo�shaft engines

ZHANG H ai�bo, SUN Jian�guo, SUN Li�guo
( Co lleg e of Energy and Pow er Engineering ,

Nanjing U niversity of Aeronaut ics and Astronaut ics, N anjing 210016, China)

Abstract: Turbo�shaft engine�s contr ol methodolog y w as mainly studied in this art icle.

Act ive disturbance reject ion contro l ( ADRC ) method has been emerg ing in recent y ears. A

hybr id contr ol st ructure, i. e. an cascade proport ion integ rat ion differ ent iat ion ( PID) com�
bined w ith to rque�s ADRC compensation, w as proposed to impr ove the engine�s disturbance

rejection ability , and keep the formal contro l str ucture o f the eng ine unchanged. The contro l

system takes advantag e of the excel lent str ong disturbance compensat ion pr operty. The con�
t ro l system has bet ter dynam ic disturbance reject ion ability than tradit ional system by simu�
lat ion of helicopter�s rapid lif ting up and down based on the integrated helicopter/ turbo shaf t

engine plat form.

Key words: turbo�shaf t eng ine; helicopter; disturbance r eject ion contr ol;

cascade propor tion integrat ion dif ferent iat ion ( PID) contro l

� � 由于现代战机对机动性能要求的大幅度提
高,飞机(直升机)子系统和发动机子系统之间的

耦合显著增强, 在此情况下传统控制规律设计方

法已显得能力不足, 一些新的综合控制方法开始

出现[ 1�2] ,其主要特点是利用现代多变量控制手段

直接针对飞机/发动机动态综合模型设计控制器,

以期达到更好的综合对象控制效果. 与上述综合

方法同时发展的还有另外一种解决方案,即子回

路抗扰控制方法, 鉴于单个控制回路所受的耦合

影响,可认为是对该回路或强或弱的干扰,因此,
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采取适当的控制策略提高子系统抗扰性和鲁棒

性,就是从另外一个角度消除了各个互连子系统

间的耦合.该方法突出的优点是设计对象阶次低,

且其物理概念明晰, 易于为工程界所接受.

直升机与涡轴发动机是一类具有复杂耦合关

系的级接系统, 由于直升机与涡轴发动机之间有

直接的机械联系, 因此两者之间的耦合作用也尤

为明显,直升机的操作通过旋翼直接影响到发动

机的稳定工作. 国内外直升机动力系统控制长时

期内一直采用简单操纵输入前馈(如总距或扭矩

前馈,总距、纵横周期变距及转速综合前馈)比例

积分微分( proport ion integ rat ion dif ferentiat ion,

PID)控制的方法, 这种控制策略虽然简单可靠,

但仍不能较好地预测扭矩变化, 实现理想的扭矩

干扰的前馈补偿, 在一定程度上降低了直升机可

操纵极限,限制了直升机机动潜力的发挥. 21世

纪初,美国军方开展了对装配 Prat t and Whitney

3000SHP 发动机的 Sikorsky Black Hawk直升机

的综合控制研究[ 3�4] .此项目第一阶段, 给出了一

种新的涡轴发动机功率转速控制设计方案:具有

高阶扭振滤波器反馈+ 神经网络瞬态扭矩前馈的

结构.相关研究表明,该方法可以提高闭环系统的

频宽, 从动力控制的角度改善了直升机可操纵

性.上述方法本质上属于神经网络预测控制范畴,

其机理是基于模型的滚动优化实现对象的最优控

制,但其缺点也十分明显:依赖较准确的在线实时

模型,同时要具备良好的在线优化算法,因此其工

程实施代价相对较高. 自抗扰控制( act iv e cistur�
bance reject ion control, ADRC)由韩京清研究员

提出并逐步推广应用 [ 5�6] ,其重要特征是通过设计

扩张观测器在线估计未知干扰和系统动态大小,

从而实时地进行干扰和未知动态补偿, 最大限度

消除扰动和未知动态对指令跟踪的影响.自抗扰

控制出现以来, 在工程实践中已得到不少成功的

应用[ 7�10] ,同时在理论方面, 如在确定性系统渐进

稳定性证明与不确定性系统的跟踪误差界确定上

也得到了理论界承认的结果[ 11�13] .

本文针对直升机/涡轴发动机综合对象中涡

轴发动机子系统抗扰控制问题, 提出了一种控制

结构,即串级 PID+ ADRC补偿方法:在原有串级

PID控制的基础上,增加 ADRC 的扭矩干扰超前

补偿作用,以此来解决涡轴发动机转速抗扰控制

问题,实现发动机对直升机操作的良好跟踪, 提高

直升机可操作裕度.最后, 在高置信度的直升机/

涡轴发动机综合仿真平台上, 模拟直升机的大幅

升降操作对涡轴发动机转速闭环系统的扰动, 采

用本文提出的串级 PID+ 扭矩 ADRC 补偿结构,

验证了该控制策略相比传统的串级 PID+ 扭矩线

性前馈方法, 在系统抗扰能力/非线性适应/鲁棒

性方面有了显著改善.

1 � 串级 PID+ ADRC补偿控制算法

1. 1 � 串级 PID控制

串级 PID控制是工业控制中常用的一种控

制方法,也是航空控制领域传统采用的一种回路

控制结构,通过间接地控制内环快模态变量实现

对外环慢模态变量的控制(如在涡轴发动机功率

涡轮转速控制中, 通过间接控制燃气涡轮转速实

现对功率涡轮转速的控制) ,它具有良好的闭环扰

动抑制性能和动静态品质.涡轴发动机功率涡轮

转速控制串级 PID控制框图(以两环为例)如图 1

所示.其中 n1 和 n2 分别为外环、内环被制变量, �

为外界可测干扰,下标 r 代表控制指令.

图 1 � 串级 P ID算法结构图

Fig. 1� Structure o f cascade P ID contro l

1. 2 � ADRC补偿控制算法[ 5]

1. 2. 1 � 概 � 述

ADRC控制算法由微分跟踪器( tracking dif�
ferent iator, TD)、扩张状态观测器( extended state

observer, ESO)、非线性状态误差组合( nonlinear

state error feedback, NLSEF)组成. 由 ADRC 控

制器构成的闭环系统如图 2所示: 不失一般性,本

文中均以二阶 SISO对象的 ADRC控制器设计为

图 2 � ADRC 结构图

F ig . 2� St ructur e of ADRC contro l
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例(高阶系统的结论可容易类推得到) .

1. 2. 2 � ADRC补偿器设计

对于如下的被控对象:

�x 1 = x 2

�x 2 = f ( x 1 , x 2 , �( t ) , t ) + bu

y = x 1

( 1)

其中 x 1 和 x 2 为系统状态量, y 为系统输出, u为

系统输入, f ( x 1 , x 2 , �( t) , t ) 为含有干扰 �( t ) 的

系统动态.

对于式( 1)系统, 可采用以下步骤获得 AD�
RC控制器,算法如下:

1) 利用微分跟踪器( T D) ,安排过渡过程

� � � �
�r 1 = r2

�r 2 = Fn( r 1 - r , r2 , �0 , h)
( 2)

� � 2) 利用扩张状态观测器( ESO) ,估计干扰和

系统未知动态

� � � �

e = v 1 - y

�v 1 = v 2 - k1F l( e, mo1 , h)

�v 2 = v 3 - k2 F l ( e, mo2 , h) + b0 u

�v 3 = - k3F l ( e, mo3 , h)

( 3)

� � 3) 采用有效非线性组合( NLSEF) , 形成最

后的控制量

e1 = r1 - v 1 , e2 = r 2 - v 2 , e3 = �
t

0

e1dt

u =  
3

i= 1
l iF l ( ei , m ci , h) - v 3 / b0

( 4)

其中函数 Fn(!) 与 Fl (!) 分别为最速综合函数及

组合非线性函数,函数具体表达式可详见文献[ 5] .

1. 2. 3 � ADRC算法分析

对该算法的抗扰机理的进行简单分析:

将式( 4)中 u 代入式( 1)可得到

�x 2 = f ( x 1 , x 2 , �( t ) , t ) +

b  
3

i= 1
liF l( ei , mi , h) - v 3 / b0

� � 适当调节 b0 ,可使得 b0 ∀ b ,可以得到

�x 2 = (f ( x1 , x 2 , �(t) , t) - v3) +  
3

i= 1
l iF l( ei ,mi, h)

其中 v 3 为 f ( x 1 , x 2 , �( t) , t) 的估计, 即闭环系统

可近似等价为如下的闭环系统:

� � � �

#x 1 = u

u =  
3

i= 1
liF l ( e i , mci , h)

( 5)

显然,式( 5)闭环系统, 相当于仅对一个开环系统

为 #x 1 = u进行控制,因此控制输入 u可以方便地

调节实现,本文采用文献[ 5]中的非线性组合形式

u =  
3

i= 1

l iF l ( ei , mci , h)

� � 有关上述扩张观测器( ESO)以及自抗扰控制

规律算法相关的稳定性及收敛性证明请参考文献

[ 11�12] .

1. 3 � 串级 PID+ ADRC补偿控制算法

综合上述的串级 PID 算法以及 ADRC控制

算法,可以得到串级 PID+ ADRC补偿控制算法

描述如下:

1) 根据设计需求, 合理选定 ADRC 补偿控

制器的输入/输出量.

2) A DRC 算法参数设定: 微分跟踪器相关参

数 �0和h , 扩张滤波器增益 ki ( i = 1, 2, 3) 及非线

性函数曲线方次因子 moi ( i = 1, 2, 3) , 非线性组

合函数中方次因子 mci ( i = 1, 2, 3) , 控制器增益

li ( i = 1, 2, 3) , 控制输入线性增益估计 b0等参数

的初步调试确定.

3) 选择合适的内、外环被控变量, 设计串级

PID控制器.

4) 为每个控制回路或其中部分回路设计

ADRC 补偿控制器 uadrc .

5) 系统最终的控制器为 u = upid + uadrc .

6) 根据仿真试验结果, 重新调整 ADRC 相

关参数.

2 串级 PID+ ADRC算法在直升机/

涡轴发动机综合系统控制中

的数字仿真验证

2. 1 � 数字仿真环境介绍

本文基于的数字仿真验证平台为直升机/涡

轴发动机综合系统仿真平台, 其中非线性实时直

升机模型是基于黑鹰 UH�60A 直升机数据[ 14]
建

立的,是包含主旋翼、机身、尾桨、平尾和垂尾的非

定常、非线性气动力模型;涡轴发动机非线性部件

级模型[ 15]是用部件法建立的非线性实时数学模

型;直升机/发动机非线性综合仿真平台的结构框

图如图 3所示,该综合仿真模型经过大量的仿真
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验证,具有可靠的置信度,能够较为准确地反映直

升机/涡轴发动机综合系统动静态特性.

图 3 � 非线性直升机/发动机综合仿真平台结构

F ig. 3� Simulation component s o f the non�linear

helicopiter/ turbo�shaft eng ine

integ rated model

该直升机/涡轴发动机综合仿真平台的控制系

统采用分系统独立设计的方法,直升机模型采用多

变量鲁棒控制方法,实现了全飞行包线内的爬升、

前飞、侧飞以及转向四通道的控制, 限于篇幅,这里

不再详细叙述.涡轴发动机转速控制是本文研究的

主要内容,以下各图中符号含义均见表 1.

表 1 � 变量定义

Table 1 � Variables note

符号 物理含义

W fb 主供油量( kg/ s)

N g 燃气涡轮转速( r/ min)

N p 功率涡轮转速( r/ min)

N pnc 相对燃气涡轮转速

N pnp 相对功率涡轮转速

N 旋翼转速( r/ min)

T 旋翼扭矩( N ! m)

V z 直升机爬升速度( m/ s)

V x 直升机前飞速度( m/ s)

V y 直升机侧飞速度( m/ s)

 b 直升机偏航角(∃)

!0 旋翼总距(∃)
A 1c 横向周期变距(∃)

B1s 纵向周期变距(∃)
!t r 尾桨总距(∃)
下标 r 指令

~ 归一化量(即与设计物理量的比值)

2. 2 � 涡轴发动机串级 PID+ ADRC控制

方案设计

2. 2. 1 � 扭矩线性前馈+ 串级 PID控制

图 4给出了一种传统的串级 PID+ 扭矩线性

前馈的控制方案, 通过扭矩前馈实现对扭矩的超

前补偿作用,为了方便说明起见,在以下分析中均

用符号 casPID来代表这种控制结构.

图 4� 涡轴发动机串级 PID+ 扭矩线性前馈控制结构

Fig. 4� Structure o f cascade P ID contro l combined wit h

to rque�s linear feedback compensation fo r

turbo�shaft engines

扭矩线性前馈设计

由 H = 0, Ma= 0时的小偏差模型可以得到

∀�T % ∀�N p 的传递函数为

GT, N g =
- 0. 001s + 0. 05426
s
2
+ 19. 42s + 7. 939

� � ∀ W fb % ∀�N p 的传递函数为

GW
fb
, N

g
=

2. 767s + 1. 122
s
2
+ 19. 42s + 7. 939

由上式可以得到扭矩线性超前补偿器形式为

D T, N
g
=

0. 001s - 0. 054 26
2. 767s + 1. 122

2. 2. 2 � 串级 PID控制+ 扭矩 ADRC补偿

图 5为本文提出的串级 PID+ 扭矩 ADRC

补偿的控制结构,为了方便说明起见,在以下分析

中均用符号 ADRC 来代表这种控制结构, 扭矩

图 5 � 涡轴发动机串级 P ID+ ADRC 算法结构

F ig. 5� Structure o f cascade PID+ ADRC contro l

fo r turbo�shaft engines
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ADRC 补偿控制以可测的采样间隔内扭矩变化

量 ∀T 为输入, 以串级 PID内环转速指令修正( I)

为输出, 其中取 ADRC 补偿控制目标 r= 0,其物

理意义在于通过 ADRC 补偿控制实现过程中扭

矩扰动最小.扭矩 ADRC补偿控制设计

根据文献[ 11�12]的 ADRC 控制器参数调整

原则, 得到以下的 ADRC 补偿控制器的相关

参数:

1) 微分观测器( T D)相关参数

过程响应快速性因子 �0 = 10 , 仿真步长参

数 h = 0. 05 .

2) 扩张状态观测器( ESO)相关参数

滤波器增益

k1 = 3 & 1. 2, k2 = 3 & 1. 22 , k3 = 1. 23 .

非线性 F l (!) 的曲线方次因子

mo1 = mo3 = 0. 25, mo2 = 0. 5.

3) 非线性组合( NLSEF)相关参数

控制器增益

l 1 = - 40, l 2 = - 3 , l 3 = 0 .

非线性 F l (!) 的曲线方次因子

mc1 = 0. 2 , mc2 = 0. 1 .

控制输入线性增益估计因子 b0 = 2. 5 .

2. 3 � 数字仿真验证

为了验证本文提出的涡轴发动机功率涡轮转

速 ADRC 控制器,在直升机飞行操作时的抗扰效

果,模拟较为∋恶劣∋的发动机扭矩扰动情况, 这个

可以通过大幅度直升机急升急降操作来实现.

H = 0 km 和 V x = 0 条件下, 模拟一个直升

机迅速进入急升 %持续一段时间 %迅速进入机
动操作过程: 该过程的飞行指令 V zr设置见图 6

所示.图 7~ 图 10分别为过程中直升机爬升速

度 V z、前飞速度 V x、侧飞速度 V y 以及偏航角度

 b 的变化情况,由图中可以看到,涡轴发动机采

用 ADRC 控制与采用 casPID控制时均对直升机

控制影响较小. 图 11~ 图 13分别为过程中涡轴

发动机功率涡轮相对转速 N pnp、燃气涡轮相对转

速 N pnc、供油量 W fb变化情况, 由图中可以看到,

采用 ADRC控制后,相比采用 casPID控制,在整

个过程中发动机受到扰动的影响明显减弱, 主

要体现在被控制量功率涡轮转速波动得到显著

抑制(图 11) .

同样地,可以验证其他飞行包线点的控制效

果,限于篇幅这里仅列出了 H = 1 000m和 Vx = 10

m/ s时的仿真结果, 如图 14~ 图 18所示, 其中图

14为 V z 测试指令变化, 图 15为直升机爬升速度

V z 的变化,图 16~ 图 18依次为涡轴发动机功率涡

轮转速、燃气涡轮转速以及供油量 W fb的变化. 从

图 6 � 测试指令 V z r

F ig. 6� Change of testing reference signal V zr

图 7� 直升机 V z 变化情况

F ig. 7� Change of helicopter�s V z

图 8 � 直升机 V x 变化情况

Fig. 8� Change of helicopter�s V x
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图 9 � 直升机 V y 变化情况

Fig. 9 � Change of helicopter�s V y

图 10 � 直升机  b 变化情况

F ig. 10 � Change o f helicopter�s  b

图 11� 发动机 N pnp变化情况

Fig. 11� Change of eng ine�s N pnp

图 12 � 发动机 N pnc变化情况

F ig. 12 � Change o f eng ine�s N pnc

图 13 � 发动机 W
~

fb 变化情况

F ig . 13 � Change of eng ine�s W
~

fb

图 14� 测试指令 V zr

Fig. 14� Change of t esting refer ence signal V zr
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这些仿真结果也可以有( 1)中得到的结论,那就是

相比 casPID控制,采用 ADRC控制后, 涡轴发动

机转速闭环系统抗扰效果是有明显改善的.

进一步分析:由于涡轴发动机的扭矩扰动,直

图 15 � 直升机 V z 变化情况

Fig. 15� Change of helicopter�s V z

图 16 � 发动机 N pnp变化情况

Fig. 16� Change of eng ine�s N pnp

图 17 � 发动机 N pnc变化情况

F ig. 17 � Change o f eng ine�s N pnc

接影响到了发动机功率涡轮转速变化, 其表现为

扭矩增大,转速下垂,扭矩减小, 转速超调, ADRC

补偿控制可以通过扩张观测器 ESO 估计扭矩干

扰变化情况,适时通过调整内环指令抑制这种转

速波动,从而实现抗扰控制,使得涡轴发动机控制

目标功率涡轮转速的超调或下垂得到有效的抑

制, 同时仿真结果也显示, ADRC 补偿控制具有

较好的非线性适应以及鲁棒性, 这个可以从一组

ADRC 补偿控制参数适应多个飞行点的仿真结

果得出.

图 18 � 发动机 W fb变化情况

F ig . 18 � Change of eng ine�s W fb

3 � 结 � 论

1) 本文针对直升机/涡轴发动机综合控制中

的子系统抗扰设计问题, 提出了一种串级+ 扭矩

ADRC 补偿的控制策略,其优点是在不改变原有

发动机控制结构的基础上, 增加 ADRC 控制, 利

用其优良的动态及干扰补偿能力实现对干扰超前

控制.

2) 数字仿真结果表明, 在涡轴发动机系统抗

扰能力与鲁棒性方面,串级 PID+ 扭矩 ADRC补

偿相比串级 PID+ 线性前馈有明显改善, 可以大

的飞行包线内,实现直升机大幅机动飞行时保持

对发动机影响较小.
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