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摘 要：针对涡扇发动机难以获得精确数学模型和普通模型参考自适应控制不保证动态性能的问

题，提出了一种具有改进参考模型的涡扇发动机多变量模型参考自适应控制方法。采用状态反馈形式设

计了状态跟踪的多变量自适应控制器，其中对参考模型作了引入跟踪误差反馈的改进，使得高自适应增

益下跟踪曲线的超调得到明显的抑制，动态响应得到改善。应用该方法对涡扇发动机非线性部件级模型

进行仿真分析，结果表明，控制系统调节时间小于2s，无稳态误差，具有良好的控制品质。

关键词：涡扇发动机；多变量控制；模型参考自适应控制；改进参考模型；动态响应

中图分类号：V233.7 文献标识码：A 文章编号：1001-4055（2021） 02-0440-09
DOI：10.13675/j.cnki. tjjs. 190654

Multivariable Model Reference Adaptive Control for
Turbofan Engine with Improved Reference Model
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Abstract：To deal with the difficulty of obtaining accurate mathematic model for turbofan engines and the
lacking of guarantee for dynamic performance of a general model reference adaptive control，a multivariable mod⁃
el reference adaptive control method containing an improved reference model is proposed. The multivariable adap⁃
tive controller is developed with state feedback for state tracking and the tracking error feedback is introduced in⁃
to the reference model，which presents apparent restraints upon the overshoot of the tracking curve under large
adaptation gains and improves dynamic response. In application to the nonlinear component-level-model of a cer⁃
tain turbofan engine，the control system achieves satisfactory quality of less-than-2s settling time and zero
steady-state error.
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1 引 言

随着航空发动机控制研究的不断深入，性能指

标的不断提高，传统的单变量控制逐渐扩展为更符

合发动机特性、更能在限制范围内发挥发动机潜能

的多变量控制［1］。作为具有强耦合性、强非线性等特
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点的气动热力系统，航空发动机的特性会随着飞行

条件和工作状态的变化而改变，故难以获得其精确

的数学模型。依赖于精确模型的反馈控制方法和最

优控制方法在此情况下将不再能保证控制品质。而

自适应控制由于其不依赖精确数学模型的特质，特

别适用于具有参数不确定性系统的控制问题，展现

出对航空发动机良好的应用前景［2-4］。

模型参考自适应控制（Model Reference Adaptive
Control，MRAC），是一种有效的自适应控制方法。六

十多年来，MRAC的发展经历了由无稳定性保证到以

稳定性为基础，由单变量到多变量的过程［5-6］。此间，

Narendra等［7］只利用被控对象的输入和输出，基于

Lyapunov稳定性理论设计了模型参考自适应控制系

统，避免了全状态信号和难以测量的输出量微分信

号的使用。Costa等［8］提出了基于矩阵分解的多变量

MRAC，只需知道高频增益矩阵的顺序主子式的符

号，放宽了对其的限制。Tao等［9-12］在多变量 MRAC
的不同形式和对飞机控制问题的应用等方面，做了

许多有意义的工作。由于传统 MRAC只保证渐进跟

踪，而不保证动态性能，在选择大的自适应增益以加

快渐进跟踪的情况下，系统的高频振荡不可避免［13］。

Stepanyan等［14］对单变量 MRAC的参考模型作了误差

反馈，改善了动态响应。国内对MRAC在航空发动机

上的应用开展了一系列研究。梁春燕等［15］提出一种

只需知道系统相对阶次的低阶次、鲁棒性较好的

MRAC方法，应用于航空发动机转速控制。郭迎清

等［16］针对传统 MRAC对未建模动态缺乏鲁棒性的问

题，提出一种新的变结构模型参考自适应控制方法，

算 法 简 单 易 于 实 现 。 目 前 针 对 发 动 机 的 多 变 量

MRAC方法，大多基于分散控制理论将系统分成若干

个单变量回路分别设计，有效解决了多变量间的耦

合作用［17］。黄金泉等［18］将仅利用输入输出信号的多

变量 MRAC应用于涡喷发动机低压转速和高压压气

机喘振裕度的控制，结果表明多变量MRAC系统在全

包线内有较高的控制品质。潘慕绚等［19］在多变量

MRAC中加入基于神经网络的非线性补偿器来控制

涡扇发动机的发动机压比和转速，并在实物在回路

试验中验证了该控制系统具有良好的动静态性能。

还有一种以线性二次型调节器（Linear Quadratic Reg⁃
ulator，LQR）为基准控制器，增广 MRAC为补偿控制

器的方法，改善了系统对不确定性和外界干扰的鲁

棒性［20-21］。

由此可见，近年来国外对多变量MRAC在飞机控

制上的应用研究取得了一定成果，但从控制效果来

看并不能满足航空发动机的控制要求。而国内主要

以分散控制形式将多变量MRAC用于航空发动机，或

是将其用作其它控制器（如 LQR）的辅助控制器，没

有充分发挥多变量控制和 MRAC不依赖于精确数学

模 型 的 优 势 。 在 航 空 发 动 机 上 直 接 应 用 多 变 量

MRAC并考虑提高动态性能的研究较为少见。

本文采用状态反馈的形式实现状态跟踪，提出

一种改进参考模型的多变量模型参考自适应控制方

法，在涡扇发动机部件级模型上进行了仿真，验证了

该方法的动静态性能。

2 多变量模型参考自适应控制算法

2.1 传统多变量MRAC

传统状态反馈状态跟踪的多变量 MRAC结构如

图 1所示。

被控对象的状态空间模型为

ẋp ( t ) = A p xp ( t ) + B pu ( t ) （1）
式中 u ( t ) ∈ Rm 为控制向量，xp ( t ) ∈ Rn 为被控对

象状态向量，A p ∈ Rn × n，B p ∈ Rn × m为未知的矩阵。

参考模型的状态空间模型为

ẋm ( t ) = Am xm ( t ) + Bm r ( t ) （2）
式中 r ( t ) ∈ Rm 为参考指令，xm ( t ) ∈ Rn 为参考模

型状态向量，Am ∈ Rn × n，Bm ∈ Rn × m为已知矩阵。

定义状态误差为

e ( t ) = xp ( t ) - xm ( t ) （3）
控制目标是 e ( t ) → 0，即实现控制系统状态对参

考模型状态的渐进跟踪。

在进行控制器设计之前，提出如下假设：

（1）( Ap，B p )完全可控；

（2）Am 是 Hurwitz 阵 ，则 存 在 对 称 正 定 阵 P，

Q ∈ Rn × n，满足

AT
mP + PAm = -2Q （4）

选择状态反馈形式的控制律

u ( t ) = K 1 xp ( t ) + K 2 r ( t ) （5）

Fig. 1 Structure of multivariable MRAC
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式中 K 1 ∈ Rm × n，K 2 ∈ Rm × m 分别是控制律可调反

馈增益阵和前馈增益阵。

将式（5）代入式（1），得到闭环系统

ẋp ( t ) = ( Ap + B pK 1 )xp ( t ) + B pK 2 r ( t ) （6）
当 K 1 = K *

1，K 2 = K *
2，即两个控制律增益等于其

标称值时，满足模型匹配条件

{A p + B pK
*
1 = Am

B pK
*
2 = Bm

（7）
由于对象模型的不确定性，K *

1 和 K *
2 无法计算

获得。

设参数误差 K͂ 1 = K 1 - K *
1，K͂ 2 = K 2 - K *

2，并将式

（2），（6），（7）代入式（3），得到误差系统

ė ( t ) = Am e ( t ) + B p K͂ 1 xp ( t ) + B p K͂ 2 r ( t ) （8）
选取正定的 Lyapunov函数

V = 12 [ eTPe + tr ( K͂ 1Γ
-1
1 K͂ T

1 ) + tr ( K͂ 2Γ
-1
2 K͂ T

2 ) ]（9）
式中对称正定阵Γ 1 ∈ Rn × n，Γ 2 ∈ Rm × m。

求 V导数，并沿着式（4）和式（8）的轨迹，得到

V̇ = -eTQe +
tr [ K͂ 1 ( xp eTPB p + Γ -1

1 K̇͂ T
1 ) ] +

tr [ K͂ 2 ( reTPB p + Γ -1
2 K̇͂ T

2 ) ]
（10）

令式（10）右边第 2项和第 3项为零，得参数自适

应律

{K̇͂ 1 = K̇ 1 = -BT
pPex

T
pΓ 1

K̇͂ 2 = K̇ 2 = -BT
pPer

TΓ 2
（11）

在式（11）表示的参数自适应律下，Lyapunov函数

的导数 V̇ = -eTQe ≤ 0，则系统全局渐进稳定，控制系

统所有信号有界［9］。值得一提的是，K 1 = K *
1 和 K 2 =

K *
2 的必要条件是 xp ( t )和 r ( t )相互独立，r ( t )是持续激

励的［22］。

由此可见，传统MRAC只保证了控制系统全局稳

定下的渐进跟踪，对跟踪的动态性能缺少关注。

2.2 改进参考模型的多变量MRAC

为了提高系统跟踪响应的动态性能，本文将跟

踪误差引入参考模型

ẋm ( t ) = Am xm ( t ) + Bm r ( t ) + Ge ( t ) （12）
式中 G ∈ Rn × n满足 G > 0。则误差系统变为

ė ( t ) = ( Am - G ) e ( t ) + B p K͂ 1 xp ( t ) + B p K͂ 2 r ( t )（13）
为满足稳定性要求，设 Am 为特殊的 Hurwitz阵

——负定矩阵，即 Am < 0，则 Am - G < 0，存在对称正

定阵 P 1，Q 1 ∈ Rn × n，满足

( Am - G )TP 1 + P 1 ( Am - G ) = -2Q 1 （14）

2.2.1 渐进稳定及跟踪性能

选取正定的 Lyapunov函数

V ′ = 12 [ eTP 1 e + tr ( K͂ 1Γ
-1
1 K͂ T

1 ) + tr ( K͂ 2Γ
-1
2 K͂ T

2 ) ] （15）
选择参数自适应律

{K̇͂ 1 = K̇ 1 = -BT
pP 1 ex

T
pΓ 1

K̇͂ 2 = K̇ 2 = -BT
pP 1 er

TΓ 2
（16）

求 Lyapunov函数导数，并沿着式（13），（14）和式

（16）的轨迹得到 V̇ ′ = -eTQ 1 e ≤ 0，则系统全局渐进稳

定，lim
t → ∞ e ( t ) = 0。

2.2.2 动态性能

误差方程式（13）的解为

e ( t ) = exp [ ( Am - G ) t ] e ( 0 ) +
∫0t exp [ ( Am - G ) ( t - τ ) ] φ (τ )dτ （17）

式中 φ ( t ) = B p K͂ 1 xp ( t ) + B p K͂ 2 r ( t )。由上文得闭

环系统所有信号有界，不难推出 φ ( t )的二范数存在上

界，即 φ ( t ) ≤ φmax，0 < φmax < ∞。

令误差反馈增益为

G = G 0
ε

（18）
式 中 G 0 ∈ Rn × n 且 G 0 > 0，ε ∈ R 为 一 较 小 的 正

数。则式（17）的误差方程变为

e ( t ) = exp [ (εAm - G 0 ) tε ] e ( 0 ) +

∫0t exp [ (εAm - G 0 ) t - τε ] φ (τ )dτ
（19）

存在与 ε独立的一对正数 ( k，γ )，使误差的二范

数有界［23］

 e ( t ) ≤ 






exp [ (εAm - G 0 ) tε ]  e ( 0 ) +

φmax ∫0t  


exp [ (εAm - G 0 ) t - τε ] dτ ≤

k e ( 0 ) exp ( -γ t
ε
) + kφmax

γ
ε

（20）

结合上节中误差渐进收敛至 0的性质来看，对于

足够小的 ε，误差方程的解以不低于 exp ( -γ t
ε
)的指

数速率收敛至 0的邻域，系统跟踪的动态性能得以

保证。

3 仿真分析

本文将所提出的改进参考模型的多变量 MRAC
方法应用到涡扇发动机非线性部件级模型上进行仿
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真研究。该非线性部件级模型包含发动机风扇、压

气机、燃烧室、高低压涡轮、加力燃烧室和尾喷管等

部件，其中旋转部件特性依托于特性图，其它部件依

托于特性方程，再以流量平衡和功率平衡等共同工

作方程串联起各部件。模型计算时，根据飞行条件

（高度和马赫数）、燃油流量和尾喷管喉道面积等参

数，求解非线性方程组，可得到发动机各截面性能参

数 ，能 用 于 发 动 机 飞 行 包 线 内 各 点 的 稳 、动 态

计算［24］。

如图 1中多变量MRAC控制系统所示，被控对象

为涡扇发动机部件级模型，各信号含义如下：参考指

令 r = [ NHr π r ]
T
，参考模型状态 xm = [ NHm πm ]

T
，涡

扇发动机部件级模型控制量和状态量分别是 u =
[ W f A8 ]

T
和 xp = [ NH π ] T，其中 NH 为高压转子转

速，π为发动机压比，W f为主燃油流量，A8为尾喷管喉

道面积，控制目标是通过参数自适应律改变控制量

u，使得发动机的状态渐进跟踪参考模型的状态，即

e ( t ) = xp ( t ) - xm ( t ) → 0，并通过对参考模型的改进

使得跟踪过程具有良好的动态性能。

为实现多变量系统的解耦控制，和得到理想的

动静态性能，如调节时间小于 2s，无稳态误差等，选

择参考模型系统矩阵为

Am = diag{ - 3，- 5}，Bm = diag{3，5}。误差反馈增

益阵选为：G = ρ·diag{10，5}，其中常数 ρ > 0。Lyapu⁃
nov方程即式（14）中的正定对称阵Q 1 = diag{10，10}。

对于状态向量为 xp = [ NH π ] T 的涡扇发动机，

在飞行包线内各点控制输入 u = [ W f A8 ]
T
进入系统

的方向保持不变（即 W f的增加引起 NH 增大，π增大，

A8的增加引起 NH增大，π减小）。由于一个非线性模

型在一个工作点处不同精度的线化模型并不唯一，

不同工作点的线化模型也不相同，为验证本方法的

自适应性，同时减少对线化模型的依赖，考虑发动机

输入对状态的本质影响，不失一般性，取发动机的

B p = [ 1，1；1，- 1 ]。
参数自适应调节律中的增益矩阵取为Γ 1 = Γ 2 =

λ·diag { 10，20 }，其中常数 λ > 0。出于工程应用的目

的，仿真时设置的控制器可调参数的初值 K 1 ( 0 )和
K 2 ( 0 )与 K 1和 K 2的标称值偏差不大［10］。

3.1 参数影响及对比分析

以涡扇发动机高度 H=0km，Ma=0，NH=92%的工

作点（记为点 1）为例，该点由“小扰动加改进拟合

法”［25］求出的线化模型参数为

A p1 = éëê
ù
û
ú

14.5406 -11.7899
240.5470 -170.0167

B p1 = éëê
ù
û
ú

3.0366 -4.6099
39.3146 -67.3873

将误差反馈增益阵 G = ρ·diag{10，5}对跟踪性能

的影响进行仿真分析，结果如图 2，图 3所示。稳动态

性能指标情况列于表 1。
Table 1 NH and π performances with different error gains

when H=0km, Ma=0, NH=92%, λ=80

Performance
Settling time/s
Overshoot/%

Steady-state error/%

NH
ρ=0
1.40
1.61
0

ρ=0.5
1.22
0
0

ρ=2
1.26
0
0

π
ρ=0
1.20
1.55
0

ρ=0.5
0.49
0.23
0

ρ=2
0.66
1.33
0

Fig. 2 Engine responses with improved reference model

when H=0km, Ma=0, NH=92%, λ=80
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ρ = 0时，改进参考模型的多变量 MRAC退化为

传统多变量 MRAC。图 2表明，在选择较大的自适应

率矩阵以加快渐进跟踪时，相比于传统的多变量

MRAC，对参考模型作引入误差反馈的改进能有效抑

制系统的超调，加快了误差的收敛速度，改善了跟踪

的动态品质。图 3表明，随着误差反馈增益的增大，

上述抑制作用愈加明显，但是系统的动态特性如调

节时间也会变慢，π的响应出现略微的超调，这是由

于大误差反馈引起参考模型动态性能降低进而影响

跟踪曲线的动态性能的结果。经过包线内各工作点

反复仿真比对，所选取的 ρ值使 G的元素与 Am的元素

量级相当时，控制系统的效果能兼顾超调抑制与动

态性能良好，取 ρ = 0.5。

将自适应律增益 Γ 1 = Γ 2 = λ·diag { 10，20 }对跟

踪性能的影响进行仿真分析，结果如图 4所示。稳动

态性能指标情况列于表 2。
随着 λ的增大，误差收敛至 0的速度变快，NH 响

应的调节时间先可观变小再略微变大，π响应的调节

时间和超调量均减小。图 4表明，λ在 30~100间变化

时系统跟踪响应的动态性能均良好且相差不大，而 λ

的增大会加大控制量的消耗。发动机包线内其他工

作点的仿真情况类似，不再赘述。为兼顾系统动态

性能及控制量成本，应取 λ ∈ (30，100)。
在上述涡扇发动机工作点下，将本文多变量

MRAC方法（取参数 λ = 80，ρ = 0.5）与文献［2］中分

Fig. 3 Engine responses with different error gains when

H=0km, Ma=0, NH=92%, λ=80

Fig. 4 Engine responses with different error gains when

H=0km, Ma=0, NH=92%, ρ=0.5

Table 2 NH and π performances with different adaptive gains when H=0km, Ma=0, NH=92%, ρ=0.5

Performance
Settling time/s
Overshoot/%

Steady-state error/%

NH
λ = 10
1.74
1.61

1.5 (in 4s)

λ = 30
1.12
0
0

λ = 100
1.26
0
0

π
λ = 10
1.86
3.25
0

λ = 30
1.14
2.44
0

λ = 100
0.58
0
0
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散MRAC方法对比，结果如图 5所示。图 5表明，在应

对多变量跟踪指令时，分散MRAC由于对多变量间耦

合效应考虑不足，跟踪响应动态性能不高，稳态误差

收敛速度也较慢，而多变量MRAC利用多变量间的耦

合进行控制量间的调节，能产生较前者更平滑有效

的控制量，控制效果良好。

3.2 包线内工作点跟踪性能验证

在发动机包线内不同工作点处，给高压转速 NH
和压比 π以 ±2%和 ±5%的阶跃指令，增益参数 λ =
50，ρ = 0.5，限于篇幅仅给出三个点处的仿真结果，如

图 6所示。其中 H=0km，Ma=0，NH=88%的工作点（记

为点 2）线化模型为

A p2 = éëê
ù
û
ú

8.9615 -9.5049
105.8860 -95.0148

B p2 = éëê
ù
û
ú

2.2124 -3.0999
19.8597 -31.4607

H=6km，Ma=1.2，NH=96%的工作点（记为点 3）线

化模型为

A p3 = éëê
ù
û
ú

4.9633 -6.1466
96.0465 -83.4355

B p3 = éëê
ù
û
ú

1.8165 -2.2241
20.3587 -31.0785

H=10km，马赫数 Ma=1.4，NH=92%的工作点（记

为点 4）线化模型为

Fig. 6 Engine responses at different operating points in

flight envelope

Fig. 5 Engine responses with different MRACs when

H=0km, Ma=0, NH=92%
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A p4 = éëê
ù
û
ú

23.7659 -18.1171
251.1365 -180.5458

B p4 = éëê
ù
û
ú

3.3727 -6.0764
31.5475 -60.9280

图 6表明，高压转速 NH 和发动机压比 π对参考

模型状态的跟踪曲线，调节时间小于 2s，超调量小于

2.5%，无稳态误差，控制系统在包线内不同工作点展

现出良好的动静态性能，能满足涡扇发动机的控制

要求。

在开展涡扇发动机飞行包线内单点仿真验证之

后，考虑到 MRAC不依赖于精确数学模型的特质，相

比于其它控制方法，如 LQR，H∞和 PID等，应用MRAC
来实现发动机被控量的大范围跟踪具有较低的成本

和良好的效果，故进一步开展发动机过渡态控制仿

真试验［26］，实现地面状态下对指令大范围变化的跟

踪控制。

考虑到大范围仿真时，指令信号数值较大，为保

证对部件级模型的有效控制，自适应调节律增益阵

Γ 1 = Γ 2 = λ·diag { 10，20 }不应设置过大，取参数 λ =
10，ρ = 0.5。图 7、图 8给出了改进参考模型的多变

量 MRAC在涡扇发动机部件级模型地面点的大范围

仿真结果。其对应的控制器可调参数的变化如图 8
所示。该点 H=0km，Ma=0，NH=82%（记为点 5），线化

模型为

A p5 = éëê
ù
û
ú

71.6242 -40.8333
694.4454 -387.2636

B p5 = éëê
ù
û
ú

1.8489 -10.8782
15.6255 -103.6473

图 7、图 8表明，改进参考模型的多变量MRAC方

法展现出了不依赖于精确数学模型的优势，其控制

器参数对被控对象特性的变化具有较强的自适应能

力，调节时间小于 2s，超调量小于 2%，无稳态误差，适

用于涡扇发动机的大范围跟踪控制，且具有良好的

Fig. 7 Engine responses of NH and π in transition state

control

Fig. 8 Adaptation of controller parameters in transition

state control

Fig. 9 Flight conditions
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控制品质。

进一步验证改进参考模型的多变量 MRAC在发

动机飞行条件变化时的控制效果，飞行高度 H和 Ma

的变化情况如图 9所示，控制目标是维持发动机高压

转速 NH=92%和压比 π = 70%，仿真结果如图 10、图
11所示（参数 λ = 200，ρ = 0.5）。图 10、图 11表明，本

文所设计的改进参考模型的多变量 MRAC方法对发

动机飞行条件的变化具有较强的自适应能力，具有

良好的控制品质。

4 结 论

本文提出一种改进参考模型的涡扇发动机多变

量模型参考自适应控制方法，通过设计及仿真工作，

得到以下结论：

（1）在状态反馈状态跟踪的多变量MRAC的参考

模型中引入跟踪误差反馈，能有效抑制跟踪响应的

超调。误差反馈增益阵参数的选取须兼顾超调抑制

和动态品质。

（2）相比于分散 MRAC控制，本文设计的多变量

MRAC控制具有较快的动态响应和误差收敛速度，以

及更平滑有效的控制量。

（3）所设计的多变量MRAC方法不依赖于精确的

数学模型，有较强的自适应性，适用于发动机飞行包

线内稳态和过渡态跟踪控制，调节时间小于 2s，无稳

态误差，满足发动机的控制技术要求。

致 谢：感谢国家科技重大专项的资助。
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