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摘 要：针对航空发动机高空台推力瞬变等过渡态试验对进气环境模拟控制系统所提出的强抗扰

性、强鲁棒性的迫切需求，设计了一种基于扩张状态观测器（ESO）的高空台进气环境模拟主动抗扰控

制技术方法。首先分析了现有高空台过渡态环境模拟的技术特点和高品质控制指标难于实现的原因；其

次设计线性自抗扰控制器 （LADRC） 和一体化并行控制器 （IPC）；最后通过仿真对高空台进气环境模

拟主动抗扰控制方法进行了验证。结果表明，应用基于扩张状态观测器的主动抗扰控制技术，能够大幅

提高发动机过渡态试验中进气环境模拟的动态响应速度、控制精度和抗扰动能力。
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Abstract：Aiming at the urgent requirements for the strong immunity and robustness proposed by the tran⁃
sient state tests of aero-engine high-altitude test facility thrust transients for the intake environment simulation
control system，an active disturbance rejection control algorithm based on the extended state observer（ESO）for
the simulation of the intake environment of high altitude test facility is designed. Firstly，the technical characteris⁃
tics of the existing high-altitude test facility transient state environment simulation and the reasons why the high
quality control indicators are difficult to achieve were analyzed. Then，the linear active disturbance rejection con⁃
troller（LADRC）and the integrated parallel controller（IPC）were designed. Finally，the active disturbance re⁃
jection control is realized in the simulation environment. The results show that the active disturbance rejection
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control technology based on extended state observer can greatly improve the dynamic response speed，control ac⁃
curacy and anti-disturbance ability of intake environment simulation in engine transient test，and has strong ver⁃
satility. This work laid the foundation for subsequent practical engineering applications.

Key words：High altitude test facility；Intake environment simulation；Transient test；Extended state ob⁃
server；Linear active disturbance rejection control；Integrated parallel controller

1 引 言

航空发动机在高空模拟试车台（简称高空台）开

展推力瞬变、惯性起动、遭遇加减速等过渡态试验与

研究，是高空模拟试验必不可少的组成部分［1］。该类

试验首先通过环境模拟控制系统建立稳定的飞行高

度、飞行马赫数工作条件，然后快速改变发动机油门

操纵杆位置（移动时间≤1.0s）使发动机由一种工作状

态过渡到另一种工作状态，试验过程通常仅持续数

秒，其间发动机空气流量变化十分剧烈（最大变化量

220%，最大变化速率 20kg/s2）。由于环境模拟系统的

控制精度会对发动机过渡态性能/特性的准确评估产

生显著影响，因此控制系统设计必须保证在发动机

快推/拉油门杆以及发动机加速/减速到目标功率状

态等一系列短时大负荷扰动冲击下，始终具有良好

的动态品质和稳定性。即响应快、超调小、调节时间

短等。较为理想的过渡态试验环境模拟控制品质

是：调节时间与发动机状态变化时间基本同步、无振

荡、进气压力最大瞬时波动量≤3%。同时，由于不同

型号发动机的过渡态特性不同，甚至存在显著差异，

而高空台同一套环境模拟控制系统要满足不同被试

发动机不同工作包线范围内的环境模拟需求，就对

环境模拟控制系统的强抗扰性、强鲁棒性、快速响应

性和通用性提出了十分苛刻的要求。

高空台进气控制系统负责建立发动机试验空中

工作环境的进气压力条件，由于发动机过渡态考核

试验具有时间短、扰动冲击大、扰动源特性模型难以

准确获取等显著特点，导致现阶段控制品质提升瓶

颈问题尤为突出。针对该技术难题，国外高空台进

气系统开展了大量过渡态控制方法研究。美国学者

Luppold等［2］针对大涵道比涡扇发动机高空模拟试验

开展了参数自整定控制技术研究，提升了控制系统

的抗扰动能力和过渡态试验调节水平。美国AEDC在

TOMIP、PC&S等项目支持下，Montgomery等［3］在大量

设备建模与仿真的基础上，成功开展了增益调度、阀

门分级调节、自适应控制等工程应用研究，其研究成

果显著提升了发动机进气试验系统的控制水平［4-6］。

德国 Stuttgart大学构建了环境模拟系统数字仿真及

硬件回路仿真系统，开展了进气系统组合控制以及

前馈控制技术研究，大幅提高了控制系统过渡态调

节性能［7-9］。目前国内进气系统过渡态控制主要采用

了基于模型的前馈+反馈的经典控制模式［10］，并结合

模糊控制［11］等方法，使进气系统在过渡态试验中的

控制品质得到了改善。但在实际过程中，由于高空

台环境模拟系统存在大量的“模型不确定性”和“未

建模动态”，致使现阶段的主动抗扰技术只能完成控

制品质的局部优化且通用性不足。另外对于那些难

以建模且无法测量，但同时又对被控对象有着显著

影响的扰动环节，基于模型的经典主动抗扰方法将

无法发挥作用。上述因素严重制约了高空台过渡态

试验进气系统控制品质的有效提升。

与传统欧美航空强国相比，我国航空发动机过

渡态试验环境模拟的抗扰能力、动态响应速度及控

制精度等方面还存在一定差距，为加快先进航空发

动机的试验研制进程，迫切需要开展相关控制技术

研究以提升环境模拟过渡态控制品质。考虑发动机

过渡态试验中具有受扰特性强、扰动源特性不一、模

型不确定性大等显著特点，如何有效地解决环境模

拟系统中存在的强扰动以及不确定性，是目前发动

机过渡态试验环境模拟控制领域的技术难点和关键

问题。基于扩张状态观测器的主动抗扰控制技术

（ADRC）由中国控制领域著名学者韩京清率先提出，

其核心思想是把系统的未建模动态信息和未知扰动

作用均归结为对系统的总扰动，并通过扩张状态观

测器对总扰动进行估计并形成相应的控制量，在扰

动尚未影响到被控量之前把造成误差的因素（扰动）

消除掉，从而形成一种不依赖于模型的主动抗扰技

术［12-16］。秉承 ADRC技术的核心思想，美国克利夫兰

州立大学高志强教授提出了基于线性扩张状态观测

器（LESO）的 线 性 主 动 抗 扰 控 制 技 术（LADRC），

LADRC的突出优点是以线性形式实现扩张状态观测

器和控制律，并将控制参数以控制器带宽和观测器

带宽进行表达，大幅缩减整定参数的同时极大地促

进了 ADRC的工程应用和发展［17-19］。因此，本文针对

如何有效提升进气控制系统的控制品质问题，研究

一种基于扩张状态观测器的高空台进气环境模拟主
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动抗扰控制技术，并结合大量仿真实验结果验证此

方法的可行性和有效性。本文研究的主要创新点在

于提出了一种基于扩张状态观测器（ESO）的高空台

过渡态试验环境模拟主动抗扰控制技术，可为后续

发动机过渡态试验环境模拟多变量控制、动态解耦

控制等复杂控制技术研究提供技术支撑。

2 主要设备特性模型简述

2.1 管道容腔模型

高空台环境模拟进气系统容腔结构简图如图 1
所示。

该容腔可视为两路进气和一路排气，第一路是

温度为 Tin1的高温热气流，第二路是温度为 Tin2的低温

冷气流，分别由 1号、2号调节阀来控制，容腔内温度

及压力的微分方程［20］为
dT
dt =

RT

Vp ( )cp - R [ - (h out - RT) (W in1 + W in2 - W out) +

(h in1W in1 + h in2W in2 - h outW out) + Ω̇ ]
（1）

dp
dt =

R
V

é

ë
êê(T - h out - RTcp - R ) (W in1 + W in2 - W out)

ù

û
úú +

R

V ( )cp - R [ (h in1W in1 + h in2W in2 - h outW out) + Ω̇ ]
（2）

式中 T为容腔温度，p为容腔压力，V为容腔容

积，W in1为第一路进气流量，W in2为第二路进气流量，

Wout为排气流量，hin1为第一路进气的焓，hin2为第二路

进气的焓，hout为排气的焓，cp为气体的定压比热容，Ω̇

为单位时间内容腔与外界交换的热量，R 为气体

常数。

2.2 调节阀流量模型

进气调节阀为 DN2000大型轮盘式特种流量调

节阀。根据文献［21］可知，调节阀的理论流量计算

式为

Qm =
é

ë

ê
êê
ê

u2

1 - u2m2 p
2
kr

⋅ k ⋅ p
2
kr

k - 1 (1 - p
k - 1
kr )

ù

û

ú
úú
ú

1 2

× A0 2ρ1 p1

（3）
式中 p1为阀前压力，pr为阀后压力与阀前压力之

比，ρ1为气体密度，k为气体绝热指数，A0为调节阀等

效截面积，u为流束收缩系数，等于流束收缩最小截

面积与节流孔截面积之比；m为节流孔截面积与管道

截面积之比，Qm为质量流量。

令流量计算式（3）第一个根号项为 φ（定义为流

量系数），得到简化流量模型

Qm = φA0 2ρ1 p1 （4）
2.3 调节阀位置闭环控制模型

调节阀位置控制模型的组成与典型电液伺服位

置式控制系统［22-23］类似。由液压缸位置给定信号 xset
到液压缸活塞杆的输出位置 xp的传递函数框图如图

2所示。

图 2中，Q0为电液伺服阀的空载流量；ΔI为电液

伺服阀的控制电流；Kq为电液伺服阀的流量增益；

ωsv为电液伺服阀固有频率；ξsv为电液伺服阀阻尼

比；FL为外负载力；Kce为总流量—压力系数；ωh为阀

控液压缸固有频率；ξh为阀控液压缸液压阻尼比；Vt
为液压缸容积；Ap液压缸截面积；βe为液压油体积弹

性模量。

Fig. 1 Cavity structure diagram of air intake system

Fig. 2 Valve position closed-loop control transfer function block diagram
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2.4 设备模型仿真实例

以调节阀流量特性模型和进气系统容腔压力模

型为例，分别给出了具体仿真计算实例。调节阀流

量特性模型仿真曲线如图 3所示，40kg/s气流阶跃作

用下进气压力仿真曲线如图 4所示。图 3中，Wa为调

节阀流量变化值；图 4中，p为进气压力值。

3 基于扩张状态观测器的进气压力线性自抗

扰（LADRC）控制方法

3.1 基于LADRC的进气压力主动抗扰控制方案

高空台进气系统控制品质能力提升的关键，是

如何在大误差出现前把造成误差的各种扰动实时估

计出来，并结合恰当的控制量将扰动对被控量的影

响迅速消除掉，从而形成一种通用的主动抗扰控制

方法。据此构建的基于 LADRC的进气系统压力控制

结构简图如图 5所示。

该控制结构的核心思想之一是把影响被控量的

总扰动（内扰和外扰之和）通过扩张状态观测器（LE⁃
SO）实时估计出来，然后通过特殊的状态反馈机制将

原有不确定系统动态改造成理想的积分串联系统

（图 5内红色虚线框内所示），这将大大简化控制器的

设计难度。该控制结构的核心思想之二在于：影响

被控量的扰动通常在相位关系上要超前被控量很

多，所以扰动如果能成功估计出来，那么就可以用控

制量将其即时消去，其赋予 LADRC天然的预测性和

抗扰性。在发动机典型大流量过渡态试验中，发动

机的快速流量变化扰动是影响进气压力控制品质的

主要因素，首先 LESO实时准确观测被控压力（z1）、压

力微分信号（z2）以及总扰动（z3），进一步 LADRC在完

成受控对象动态改造的同时可实现相位超前的控制

机制，这是 LADRC能够大幅提高控制品质的本质

原因。

3.2 被控对象模型

本 文 仅 针 对 进 气 压 力 开 展 基 于 单 调 节 阀 的

LADRC控制方法研究，如图 1所示，令W in2 = 0，W in1 =
Qm。在进行发动机过渡态试验时，进气温度可认为

近似不变（T ≈ Const），并且假定气流与金属管壁之

间已达到热平衡（即 Ω̇ ≈ 0），上述假设与试验实际工

况条件基本相符。由此，图 5中的被控对象模型可以

进一步展开，如图 6所示。

图 6中，θr为调节阀期望角度（即控制量 u），θ为

调节阀实际角度，A0为调节阀节流面积，Qm为阀门流

量，Wout为发动机流量，p为容腔压力（即输出 y），G1（s）

表示调节阀位置控制闭环传递函数，G2（s）表示调节

阀节流面积传递函数，G3（s）表示调节阀流量传递函

数，G4（s）表示容腔压力传递函数。

调节阀位置闭环控制模型本质上是一个三阶系

统，后续经工程技术改进和试验数据模型辨识，可将

调 节 阀 位 置 闭 环 控 制 模 型 简 化 为 一 阶 小 惯 性 环

Fig. 3 Simulation curve of flow characteristic model of

regulating

Fig. 4 Simulation curve of intake pressure under step

action of 40kg/s air flow

Fig. 5 Schematic of intake pressure control system based on LADRC
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节，即

θ ( s )
θ r ( s ) = G 1 ( s ) =

Kθ

Tθ s + 1 （5）
式中 Kθ为比例系数，Tθ为时间常数。调节阀位置

闭环控制模型虽然忽略了高阶动态项，但经工程实

验验证，该简化模型符合实际系统特点，满足工程应

用要求。

调节阀角度 θ与调节阀等效截面积 A0有如下线

性关系

A0 ( s )
θ ( s ) = G 2 ( s ) = k a （6）

式中 ka为线性转换系数。实际过程中由于调节

阀节流窗口加工误差和机械间隙，会使比例系数 ka存

在小范围波动。调节阀等效截面积和调节阀流量之

间的关系可以由式（4）得到。

Qm ( s )
A0 ( s ) = G 3 ( s ) = φ 2ρ1 p1 （7）

空气流量测量误差、调节阀漏气等因素会给调

节 阀 流 量 模 型 精 度 带 来 一 定 程 度 的 影 响 。 由

T ≈ Const，Ω̇ ≈ 0和微分方程（2），有

dp
dt =

R
V
[ (T - h out - RT

cp - R ) (Qm - W out ) +
R

V ( cp - R ) (h in1Qm - h outW out )
（8）

上式中发动机简化模型Wout可以表示为

ì

í

î

ïï
ïï

W out = p 288 × 15
101325 T

⋅ W ahs (n c1 )
n c1 = f (H,Ma,n )

（9）

式中Wahs为发动机换算空气流量，nc1是发动机风

扇换算转速，p为发动机进气压力，T为发动机进气温

度，H为飞行高度，Ma为飞行马赫数，n为发动机风扇

转速。该模型只是一种近似表达，存在较大的模型

不确定性，同时也是本技术研究针对的主要扰动

因素。

由此可以得到调节阀流量与容腔压力的传递

函数

p ( s )
Qm ( s ) = G 4 ( s ) =

kQ
s + kW =

k1
T1 s + 1 （10）

式中 k1 = kQ /kW 为比例系数表达式，T1 = 1/kW 为

时间常数表达式，其中

kW = RV (T -
h out - RT
cp - R + h out

cp - R ) ⋅
288 × 15

101325 T
⋅ W ahs (n c1 )

kQ = RV (T -
h out - RT
cp - R + h in

cp - R )
联立式（5）~（7）和式（10）可得，被控对象的输入

输出传递函数为

p ( s )
θ r ( s ) = G 1 ( s )G 2 ( s )G 3 ( s )G 4 ( s ) （11）

记 p = y，θ r = u，引入外部未知干扰 w，则被控对

象模型为如下二阶微分方程

ÿ = -a1 ẏ - a2 y + w + bu （12）
式中 u为控制输入量，y为被控压力，w为外部未

知扰动，a1，a2为模型参数，b为控制输入增益。其中

a1 = 1
Tθ
+ R
V
(T - h out - RT

cp - R + h out
cp - R ) ⋅

288 × 15
101325 T

⋅ W ahs (n c1 )

a2 = R
VTθ

(T - h out - RT
cp - R + h out

cp - R ) ⋅
288 × 15

101325 T
⋅ W ahs (n c1 )

b = φ 2ρ1 p1 k a ⋅ Kθ

Tθ

R
V
(T - h out - RT

cp - R + h in
cp - R )

由于 LADRC控制设计所依赖的仅仅是被控对象

的阶次以及输入输出的信号范围（模型不确定性和

忽略高阶项的影响可以整体归结于总扰动中），而对

模型的准确程度依赖性很小。由式（12）可知，将被

控对象简化为二阶模型，满足实际工程要求，以该简

化模型作为 LADRC的设计依据是合理有效的。

Fig. 6 Schematic diagram of controlled plant
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3.3 二阶LADRC控制基本原理

为表征高空台进气系统被控对象模型（12）不确

定性，假设 a1，a2完全未知，b部分已知，且有 b≈b0。设

f ( y，ẏ，w，t ) = -a1 ẏ - a2 y + w + (b - b0 )u为系统总扰

动，它是内部扰动（系统模型不确定性及控制输入增

益不确定性）和外部未知扰动之和，则有

ÿ = f ( y,ẏ,w,t ) + b0u （13）
若将总扰动 f ( y，ẏ，w，t )扩张成一个新的状态变

量 x3，则系统（13）的状态方程可以表示为

ì

í

î

ï
ï
ï
ï

ẋ1 = x2
ẋ2 = x3 + b0u
ẋ3 = h
y = x1

（14）

式（14）中，x1，x2，x3是系统状态变量，分别表征被

控压力、被控压力的微分以及系统总扰动。对系统

建立线性扩张状态观测器（LESO）［24］，则有

ì

í

î

ïï
ïï

ż1 = z2 - β1 ( z1 - y ) ,
ż2 = z3 - β2 ( z1 - y ) + b0u
ż3 = -β3 ( z1 - y )

（15）

只要观测器增益 β1，β2，β3 选取合适，则 LESO就

能够实现对系统各个状态变量的实时估计，即有

z1 → y，z2 → ẏ，z3 → f ( y，ẏ，w，t )。令

u = - z3 + u0
b0

（16）
如果总扰动 f ( y，ẏ，w，t )估计得很成功，则可以忽

略 z3 → f ( y，ẏ，w，t )的估计误差。于是，系统（13）可

以简化成积分串联系统，即

ÿ = ( f ( y,ẏ,w,t ) - z3 ) + u0 ≈ u0 （17）
对于被动态改造的积分串联系统（17），设计比

例微分（PD）控制器

u0 = kp ( r set - z1 ) - kd z2 （18）
式中 r set为压力设定值，kp，kd分别是控制器比例

增益和微分增益。由式（17），（18）建立控制系统闭

环传递函数为

G cl ( s ) = kp
s2 + kd s + kp （19）

线性自抗扰控制器（LADRC）的基本架构由上述

线性扩张状态观测器式（15）、系统动态改造后的积

分串联系统式（17）以及 PD控制器式（18）共同组成。

LADRC技术的关键是能否实时有效的观测出系统的

总扰动，并将原被控系统动态改造成为简单积分串

联系统的过程，因此 LESO是 LADRC技术的核心和

动力。

由二阶被控对象（14）与线性扩张状态观测器

（15）可得误差方程为

ė = A e e + Eh （20）
式中

A e =
é

ë

ê
êê
ê
-β1
-β2
-β3

1
0
0

0
1
0
ù

û

ú
úú
ú，E = é

ë
ê
ê
ù

û
ú
ú

0
0
1

，e =
é

ë

ê

ê
êê

ù

û

ú

ú
úú

e1
e2
e3

ei = xi - zi，i = 1，2，3
由式（20）可以获得线性扩张状态观测器（LESO）

的特征多项式为

λ( s ) = | sI - A e | = | s + β1β2
β3

-1
s
0

0
-1
s | =

s3 + β1 s2 + β2 s + β3
（21）

当特征多项式（21）的根全部在 S域的左半平面

时，LESO是 BIBO稳定的［25］，因此观测器增益 β1，β2，

β3可以通过极点配置的方法获取，定义 LESO的观测

器带宽为 ω0，将式（21）的全部极点均配置在- ω0处，

即 λ( s ) = ( s + ω 0 )3，则有

β1 = 3ω 0 , β2 = 3ω 0
2 , β3 = ω 0

3 （22）
同理，定义 PD控制器带宽为 ωc，将闭环系统（19）

特征方程的全部极点均配置在-ωc处，即 D ( s ) = s2 +
kd s + kp = ( s + ω c )2，则有

kp = ω c
2 , kd = 2ω c （23）

式（22），（23）表明在实际调参过程中，仅需调整

观测器带宽 ω0和控制器带宽 ωc即可对状态观测器的

观测速度以及控制器参数进行快速整定，这就大大

简化了 LADRC的参数调整过程，并且能够保证控制

系统稳定，关于线性 LADRC的整体稳定性分析可以

参考文献［25］。

3.4 线性自抗扰控制仿真及效果

（1） 仿真目的

在仿真环境下以典型发动机过渡态试验任务为

背景，分别采用 PID和 LADRC控制器对进气压力进

行控制，对比 PID和 LADRC在同一试验任务条件下

进气压力的最大瞬时波动量、调节时间、响应速度等

控制性能指标，验证控制系统在发动机大状态变化

下的快速性、稳定性和抗扰能力。

（2） LADRC控制器参数整定步骤及结果

LADRC参数整定步骤：一、根据被控对象模型式

（12）初步确定控制增益 b0；二、选取参数 ωc，ω0初值，

ωc取较小值并保持不变，逐步增大 ω0直至满足状态

跟踪要求。三、逐渐增大 ωc，当系统输出波动时减小

ω0，然后再逐渐增大 ωc，依此循环调节，直到达到控制
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要求。四、参数整定过程中，控制过程如果出现较大

幅值振荡时可适当调整 b0。控制器参数整定结果：ωc
=3.5，ω0=35，b0=2.5。在后续控制仿真中，ωc，ω0，b0均

保持不变。

（3） 典型发动机过渡态试验仿真过程描述

仿真过程以典型发动机推力瞬变试验任务为

例，试验任务流程安排如图 7所示。仿真试验中进气

温度固定不变，2号调节阀（Valve 2）全关，1号调节阀

（Valve 1）为主调节阀。控制系统的主要任务是在发

动机快推/拉油门杆做大状态加速/减速过程中尽可

能保持进气压力值不变。图 7自上而下依次为给定

发动机油门杆角度、马赫数、发动机空气流量变化及

进气压力设定值。该段试验任务包含 3个子阶段，各

子阶段具体描述如下：

子阶段 1（0～60s）：进气压力设定值维持 70kPa
不变，目标飞行马赫数为 0.6。通过快速移动发动机

油门杆位置（移动时间≤1.0s），完成被试发动机在慢

车↔最大空中工作状态间的推力瞬变试验，过程中

发动机空气流量变化为 40～100kg/s（空气流量整体

变化时间≤7s，最大流量变化速率约为 15kg/s2）。

子阶段 2（60～80s）：进气压力设定值在 8s内由

70kPa升高到 80kPa，使发动机高空进气环境模拟工

况发生改变（飞行马赫数由 0.6变为 0.8，发动机空气

流量由 40kg/s变为 60kg/s）。

子 阶 段 3（80～160s）：进 气 压 力 设 定 值 维 持

80kPa不变，目标飞行马赫数为 0.8。通过快速移动

发动机油门杆位置（移动时间≤1.0s），完成被试发动

机在慢车↔最大空中工作状态间的推力瞬变试验，

过程中发动机空气流量变化为 60~140kg/s（空气流量

整体变化时间≤8s，最大流量变化速率约为 20kg/s2）。

该推力瞬变试验流程基本模拟了最具代表性的

最大空气流量变化范围和最大空气流量变化速率

（且发动机最大→慢车时流量变化更为剧烈），过程

中进气控制系统受扰程度很高。

（4） 控制仿真结果对比分析

典型发动机推力瞬变试验任务控制仿真过程

中，PID和 LADRC的仿真控制效果对比见图 8，控制

过程中的动态误差对比见图 9。

（a）子阶段 1（0～60s）控制效果对比

PID 控 制 下 被 控 压 力 的 最 大 瞬 时 波 动 值 为

4.72kPa（最大瞬时波动量 6.74%），调节时间为 18.6s，
被控压力在收敛至目标值的过程中出现了明显振荡

现象。LADRC控制下被控压力的最大瞬时波动值为

0.72kPa（最大瞬时波动量 1.0%），调节时间为 6.2s，被
控压力能够快速收敛且全过程平稳稳定。

（b）子阶段 2（60～80s）控制效果对比

PID控制下的最大超调量为 1.3kPa，而 LADRC控

制下则无任何超调现象，且展现出了很好的目标值

跟踪性能和稳定性。

（c）子阶段 3（80～160s）控制效果对比

PID 控 制 下 被 控 压 力 的 最 大 瞬 时 波 动 值 为

6.43kPa（最大瞬时波动量 8.03%），调节时间为 19.5s。
LADRC 控 制 下 被 控 压 力 的 最 大 瞬 时 波 动 值 为

0.92kPa（最大瞬时波动量 1.15%），调节时间为 6.8s。
被控压力在收敛至目标值的控制过程对比与子阶段

1相同。

图 10为线性扩张状态观测器（LESO）对受控系

统内部状态的估计效果，可以看出 LESO可以准确实

时估计出进气压力 z1，进气压力微分 z2以及总扰动 z3。

作为 LADRC的核心元件，LESO良好的状态估计性能

是有效提升进气环境模拟系统动态控制品质的重要

前提和基础。

在响应速度性能对比方面，图 11进一步对比了

在相同油门杆快速操纵试验工况下 LADRC与 PID控

Fig. 7 Typical engine thrust transient test task flow diagram

Fig. 8 Control effect comparison diagram of PID and

LADRC
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制量（即调节阀流量）的相位超前/滞后关系。

从 80～95s局部放大的调节阀跟踪发动机流量

变化的仿真效果图中，可以清晰地看到 LADRC的控

制手段在相位上远超前于一般“基于误差”而设计的

PID控制器。LADRC控制过程中调节阀流量变化动

态（控制量）几乎可以无误差地跟踪发动机流量变化

动态（扰动量），这也是为什么 LADRC能够实时观测

扰动并大幅度提升发动机过渡态试验中进气压力控

制品质的根本原因。

综合上述仿真分析结果，表明进行 LADRC控制

技术改进后使控制系统的快速性、鲁棒稳定性、抗扰

动性能均得到了大幅改善，取得了较为理想的控制

效果，即调节时间与发动机状态变化时间同步，无振

荡，进气压力最大瞬时波动量≤1.5%。

3.5 一体化并行控制器设计与仿真验证

一体化并行控制（Integrated parallel control）设计

是环境模拟系统需要面对的工程实际问题。设计一

体化并行控制器的突出优点在于：（1）可以根据不同

的试验任务特点选择不同的控制模式，增加了控制

方式的灵活性。（2）在 LADRC初期工程调试阶段一旦

出现控制失效问题，则可以快速无扰动切换至现有

控制器，从而有效保证试验安全。本文以 LADRC与

PID一体化并行控制器设计为例说明其主要思想。

LADRC与 PID一体化并行工作结构简图如图 12
所示，该新型控制结构在 PID控制器的基础上引入了

LADRC，从而形成双控制器的组合控制模式。一体

化并行工作机制要求 LADRC能够与 PID实时并行工

作，并可通过人工切换的方式选择哪种控制器处于

当前工作状态。显然，双控制器间的无扰动切换［26］

是保证系统始终处于安全高效工作状态的重要技术

指标，正确的无扰动切换技术不仅能够实现控制指

令的平稳过渡，还能够避免对执行机构和试验状态

带来的扰动和冲击。

Fig. 9 Dynamic error comparison diagram of PID and

LADRC

Fig. 10 LESO state estimation results

Fig. 11 Comparison of phase relationship between LADRC

and PID

Fig. 12 Structure diagram of integrated parallel control of LADRC and PID
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3.5.1 LADRC与 PID一体化并行工作技术特点

（1）系统量测噪声处理和安排过渡过程

通过跟踪微分器（TD1和 TD2）对传感器以及系

统内部存在的量测噪声进行滤波处理，安排出设定

值/被控压力的过渡过程值及满足工程实际应用的设

定值/被控压力的动态微分信号。

（2）LADRC与 PID并行工作功能

可通过台面开关人工选择 PID，LADRC处于当前

工作状态。当系统处于开环手动控制或 PID工作状

态时，LADRC 主动跟随 PID的控制输出，并依据式

z ( k ) = [ y ( k )，0，- b0u ( k - 1) ]T连续刷新 LESO的观测

状态 z = [ z1 z2 z3 ]T；在处于 LADRC工作状态时，PID主

动跟随 LADRC的控制输出，并实时刷新 PID中的积

分项。该无扰切换方法可保证稳态工况下被控信号

和控制指令均不会发生跳变。

（3）不同控制模式下的手/自动无扰切换功能

无论当前控制器处于 PID还是 LADRC控制模

式，均可在当前控制器的控制模式下实现开环手动/
闭环自动控制模式间的无扰切换。

3.5.2 LADRC与 PID一体化并行仿真验证

作如下仿真规划：（1）仿真初始控制模式处于手

动，进气压力设定值保持 75kPa。（2）10s时刻控制模

式由手动切换至 LADRC，20s时刻进气压力设定值

由 75kPa变为 65kPa。（3）50s时刻控制模式由 LADRC
切换至 PID，60s时刻进气压力设定值由 65kPa变为

75kPa。（4）90s时刻控制模式由 PID切换至 LADRC，
100s时刻进气压力设定值由 75kPa变为 65kPa。（5）
130s时刻控制模式由 LADRC切换至手动。

三种控制模式间无扰切换仿真效果见图 13。仿

真结果表明，手动/PID/LADRC切换过程中始终能够

保证控制信号的平稳过渡、光滑无跳变，未给执行机

构和试验状态带来任何扰动冲击，从而证明了一体

化并行控制器的设计有效性和工作可靠性，为后续

实际工程应用奠定了坚实基础。

4 结 论

通过大量仿真试验验证了控制效果，得出如下

结论：

（1）相比于常规 PID控制器，LADRC显著提升了

控制系统的动态响应速度，大幅缩小了系统的调节

时间和动态偏差，同时 LADRC参数整定简单且通用

性更强。仿真结果表明：LADRC的控制手段在相位

上远远超前于一般“基于误差”而设计的 PID控制器，

动态调节时间缩短了 2.8倍以上，进气压力最大瞬时

波动量不超过 1.5%。这对于航空发动机高空过渡态

性能/特性的准确评估具有重要意义。

（2）从试验安全和工程实际应用角度出发设计

的 PID/LADRC一体化并行控制器，能够实现手动/
PID/LADRC三种控制模式间的无扰动切换，从而保

证了模式切换过程中控制过程的平稳过渡且不会对

试验状态带来扰动和冲击，对 LADRC能够顺利进入

后续工程调试阶段起到了很好的促进作用。

（3）LADRC主动抗扰控制思想完全符合高空台

进气环境模拟控制系统的工程实际需求。扩张状态

观测器可以准确辨识出作用于被控对象的“总扰

动”，LADRC能够对系统中一系列不确定未知扰动进

行预估和补偿，从而形成了适用于高空台不完全依

赖模型的通用抗扰控制方法。该技术对于存在有大

量“模型不确定性”和“未建模动态”的高空台实际系

统，具有显著的工程实用价值和良好的应用前景。
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