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摘　　　  要：    针对航空发动机高空舱飞行高度模拟控制系统存在的强非线性、高度不确定性、强外部扰动

等实际工程问题，对抑制系统不确定性影响的主要控制方法进行了分析和讨论，设计了一种基于降阶线性扩

张状态观测器（RLESO）的串级线性自抗扰（LADRC）鲁棒控制方法。分析了被控对象的主要特性和控制难点，

并将广义受控对象分为蝶阀位置回路和飞行高度回路。对两个回路分别设计降阶扩张状态观测器和控制器

并组建串级控制系统。通过控制仿真并与经典 PID控制方法进行了对比分析，结果显示在推力瞬变试验控

制仿真中，被控压力的最大波动值从 3.5 kPa减小至 0.8 kPa，表明了基于 RLESO的串级 LADRC技术能够显著

提升高空台飞行高度模拟的控制品质，获得了较为理想的鲁棒控制性能和抗扰性能。
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Abstract:   With  strong  nonlinearity， high  uncertainty  and  strong  external  disturbance  for  flight
altitude  simulation  of  altitude  test  facility， a  robust  cascade  linear  active  disturbance  rejection  control
(LADRC)  algorithm  via  the  reduced  order  linear  extended  state  observer  (RLESO)  was  proposed.  In
particular， the  main  characteristics  and  control  issues  of  the  controlled  plant  were  analyzed， and  the
generalized controlled plant can be included by the butterfly valve position loop and flight altitude loop.
The  RLESO and  corresponding  controller  were  designed  for  the  two  loops  respectively，meanwhile  the
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cascade  control  system  was  constructed.  The  robust  cascade  LADRC  was  realized  in  the  simulation
environment  and  compared  with  the  classical  PID  control  scheme.  When  the  engine  was  subject  to  the
thrust transient test，the maximum fluctuation value of the controlled pressure was reduced from 3.5 kPa to
0.8 kPa. This indicated that the robust cascade LADRC technology via RLESO can significantly improve
the  dynamic  control  quality.  The  ideal  robust  control  performance  and  anti-disturbance  ability  for  flight
altitude simulation were obtained.

Keywords:   high altitude cell；flight altitude simulation；robustness；
reduced order linear extended state observer；
cascade linear active disturbance rejection control

高空舱飞行高度（试验舱环境压力表征）模拟

控制系统是模拟被试航空发动机飞行高度的关键

试验设备[1]，该系统通过调节控制试验舱环境压

力来建立起发动机宽广飞行包线范围内的稳/瞬
态飞行高度环境条件。随着我国航空事业的发展，

航空发动机对高空台飞行高度模拟控制系统的品

质要求越来越高，需要对被试发动机所期望的飞

行高度及其动态过程作出准确、及时、快速的响

应。相比于其他控制子系统，飞行高度模拟控制

系统被控对象结构及组成复杂，具有设备庞大、

非线性程度高、不确定性及未知扰动众多、子系

统耦合程度高的显著特点，例如被试发动机宽广

飞行包线内复杂非线性特性、不同型号发动机过

渡态特性不同甚至存在显著差异、大型管网容腔

大惯性及设备间相互耦合关系、排气扩压器等众

多涉及气动和换热设备的复杂特性、大口径蝶阀

（DN3000）节流及机械液压传动特性等等因素，都

会在实际的高空模拟试验中随模拟工况的改变而

发生显著变化。强非线性、高度不确定性和未知

扰动众多等因素所引发的控制性能提升瓶颈问题

尤为突出，制约了飞行高度模拟强鲁棒性、高性

能目标跟踪、强抗扰性能和通用性的高品质控制

要求。因此，如何有效地克服系统中存在的未知

扰动以及不确定性对控制系统的影响，是目前发

动机高空模拟试验中环境模拟控制领域的技术难

点和核心问题。

针对飞行高度模拟控制技术的抗扰问题，国

内外相关学者均开展了研究。俄罗斯学者赫勒等

通过在高空舱内采用引射喷管技术来抑制排气扩

压器对飞行高度造成的强扰动影响，取得了较好

成效。美国 Arnold Engineering Development Cen-
ter（AEDC） 在 Test  Operations  Modernization  and
Improvement Program（TOMIP）、Propulsion Consol-
idation and Streamlining Program（PC&S）等项目推

动下，Montgomery等以完备的建模仿真技术为基

础[2]，开展了参数自整定控制、增益调度、阀门分

级调节等技术研究，提升了发动机试验系统的控

制水平[3-5]。德国 Stuttgart大学 Staudacher 等构建

了数字仿真及硬件在回路仿真系统并开展了抗扰

控制技术研究，提高了控制系统过渡态调节性

能[6-7]。目前国内飞行高度模拟主要采用基于非

线性 proportion integration differentiation（PID）的变

参数（增益调度）调节方法 [8]，并结合模糊 PID控

制[9] 等方法，提升了过渡态试验中的模拟控制品

质。在实际应用过程中，对于高空台飞行高度模

拟这样具有强非线性、大范围不确定性的复杂被

控对象，想要在宽广飞行包线范围内且复杂多变

的试验环境中获得快速、鲁棒、高精度的稳/动态

控制性能，以 PID为内核的控制技术已经明显力

不从心。目前工程控制中针对系统不确定性的控

制方法主要集中在鲁棒控制、基于扰动观测器控

制（disturbance  observer  based  control,  DOBC）、滑

模控制（sliding mode control, SMC）以及自抗扰控

制（active  disturbance  rejection  control,  ADRC）等。

传统鲁棒控制框架是针对不确定性而提出的，它

要求被控对象模型和扰动模型基本准确且不确定

变化范围可预估，所讨论的只是在一定范围内的

不确定性，因而其所能处理的系统不确定性能力

有限[10]。DOBC是基于不变性原理（即设计控制

器使系统输出对扰动输入具有不变性）而提出的
[11]，其特点是无需知道扰动模型，但需通过对象模

型及系统输出反馈来重构扰动，并通过双通道设

计（即分别对扰动进行估计补偿以及设计补偿后

的闭环控制），能够实现较好的动态品质。但大

部分基于 DOBC的方法需要比较精确的对象模

型，特别当对象模型具有大范围不确定动态时，

DOBC会受到较大限制。SMC对扰动模型和对

象模型的依赖程度较小[12]，能够同时应对具有内

航空动力学报 第 39 卷

20220343-2



部和外部不确定性系统的控制问题，当系统进入

滑动模态运动时，其对于系统内部和外部不确定

性具有完全鲁棒性，但它需要获取外扰或不确定

动态的上界信息（实际工程中并不容易获取），并

通过高切换增益来实现对不确定性的抑制，当扰

动上界很大时 SMC对不确定性的完全鲁棒性必

须以更大的切换增益为代价，导致 SMC产生强抖

振，因而其应用范围通常是针对具有较小上界值

的不确定性系统。

ADRC由我国控制领域著名专家韩京清于

1998年正式提出 [13-15]，其核心思想是将被控对象

的主体用串联积分器描述，把异于串联积分器以

外的动态称为“总扰动”。“总扰动”由被控对象的

内部不确定性（时变、非线性）和外部不确定性（外

扰）共同组成，它能够通过扩张状态观测器并结

合输入输出信号被实时估计出来然后用控制量及

时消除，保证被控对象主体串联积分型的“不变性”
从而达到强抗扰的目的。大量研究均证实，AD-
RC能解决具有大范围不确定性系统和外部扰动

的控制问题[16-17]，展现出了极佳的鲁棒性能[18]，已

经在航空、航天、制导等多个领域得到了广泛应

用[19-21]。同时该方法不需要测量外扰也无需知道

扰动作用规律，对被控对象模型的准确程度依赖

非常小（仅需知道被控对象的阶次和输入输出个

数即可完成控制器设计）。ADRC的这种特性极

大地摆脱了传统鲁棒控制、DOBC对于模型完整

信息依赖的束缚，另外 ADRC在大多数情况下并

不需要获取外扰或不确定动态的上界信息，它通

过对不确定性扰动的快速估计来抗扰的思想与

SMC采用高切换增益来抑制不确定性的策略完

全不同，能较好解决 SMC控制的抖振问题。初期

的 ADRC以非线性结构形式出现且需要整定的

参数过多，导致实际工程应用受到了很大限制，

美国克利夫兰州立大学高志强教授针对该问题提

出了线性自抗扰控制（linear active disturbance re-
jection control，LADRC） [22-23]，LADRC将参数整定

问题简化为观测器带宽和控制器带宽参数的调整

问题，物理意义明确，极大推进了 ADRC工程应

用发展。大量应用研究已表明，LADRC对复杂

非线性不确定对象仍然有很好的适应和控制能

力[24-25]，同时在LADRC的稳定性研究方面，文献 [26]
给出了较为详尽的分析及证明。另外，采用降阶

线性扩张状态观测器（RLESO）可以在扰动估计

准确的前提下有效降低相位延迟[27]，因此可以结

合 RLESO来减轻扩张状态观测器的观测负担。

本文借助于 LADRC的控制思想，设计了一种基

于 RLESO的串级 LADRC鲁棒控制器来提升飞

行高度模拟控制系统的鲁棒性能、目标跟踪和抗

扰能力，结合仿真试验并与 PID控制进行对比，

验证了该控制方法的优越性，可为实际工程应用

奠定坚实基础。

 1    过程通道主要特性及控制难点分析

飞行高度（试验舱环境压力表征）模拟控制的

基本原理为：利用阀门位置传感器和压力传感器

测得阀门角度 F和试验舱环境压力 psch，通过反馈

控制形成大口径蝶阀（DN3000）的角度指令 u，驱
动蝶阀运动实现对试验舱环境压力的稳/瞬态控

制。控制原理见图 1，其中 psch_set 为压力设定值，

GC1为压力控制器，GC2为蝶阀位置控制器。从

控制输入 u到被控压力（即试验舱环境压力）输

出 psch 之间的广义受控对象由调节阀位置闭环控

制回路和压力受控对象组成。压力受控对象模型

较为复杂，主要包括蝶阀流量特性、被试发动机

流量特性、排气扩压器外部扰动特性以及受控压

力特性等。
  

psch_set GC1
F

GC2 执行
机构

压力受控
对象

扰动

阀门位置闭环控制回路

阀位传感器

压力传感器

psch

广义被控对象

u

图 1    高空台飞行高度模拟控制原理简图

Fig. 1    Sketch of flight altitude simulation control principle of

high altitude table
 

 1.1   调节阀位置闭环控制模型

调节阀位置闭环控制模型本质上是一个 3阶

系统，经工程技术改进 [28] 和数据辨识，可将调节

阀位置闭环控制模型等效为 1阶惯性环节，即

Ḟ = − 1
Tθ

F +
KF

Tθ
u （1）

式中 KF 为比例系数，Tθ 为时间常数，u为控制量，

KF、Tθ 存在小范围的不确定性。

 1.2   大口径蝶阀流量模型

大口径调节蝶阀流量模型[29] 可表示为

ṁF = φKaF
√

2ρ1 p1 （2）
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式中 φ为流量系数，p1 为大口径蝶阀阀前压力，

ρ1 为大口径蝶阀阀前气体密度，  Ka 为蝶阀角度-
面积转换系数。流量系数 φ是反映蝶阀流量特性

的重要参数，其特性如图 2所示，图中压比为阀后

压力与阀前压力之比。

由图 2可知，蝶阀流量特性整体呈强非线性，

尤其是在大压差、小角度工况下，其非线性特性

会更加显著。由于节流面积及空气流量测量误差，

该流量模型存在较大范围的不确定性。
  

20406080
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0.2 0.4 0.6 0.8 1.0

0.5

1.0

1.5
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2.5

流
量

系
数

压比 阀门角度/(°)

图 2    大口径蝶阀流量特性模型

Fig. 2    Flow characteristics model of large diameter

butterfly valve
 

 1.3   发动机空气流量简易模型

被试发动机空气流量特性模型可记为 ṁengine =
pin

√
288.15

101 325
√

Tin

· ṁahs（nc1）

nc1 = f（H,Ma,n）

（3）

ṁahs式中 为发动机换算空气流量，nc1 是发动机风

扇换算转速，pin 为发动机进气压力，Tin 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。

由于航空发动机宽广工作包线范围内的过渡

态特性十分复杂，同时不同型号发动机的过渡态

特性不同甚至存在显著差异，因此该模型仅是一

种近似表达，存在极大的模型不确定性。

 1.4   排气扩压器扰动特性

排气扩压器流动特性非常复杂，实际试验中

随着发动机状态的变化，排气扩压器的引射系数、

增压比、扩压器效率会发生显著变化，即使同一

尺寸的排气扩压器针对不同喷口尺寸的发动机，

扩压器的特性都不相同，难以对其建立满足工程

实际要求的精确模型。推力瞬变试验时受排气扩

压器强非线性的影响，试验舱环境压力和排气扩

压器背压会在短时内急剧增加或减小，而且排气

扩压器造成的扰动无法通过测量得到。对于飞行

高度控制系统而言，排气扩压器动态非线性是最

难克服的外部扰动环节。

为方便控制系统仿真研究，本文将视排气

扩压器流动特性为完全未知外部扰动环节（记为

fdiffuser），仿真中该环节采用的简易排气扩压器模

型如图 3所示。该模型是在次流流量一定时，通

过流场数值模拟手段得到的不同排扩后压力和主

流流量条件下试验舱环境压力的变化规律，能近

似反映出当发动机状态变化后排气扩压器背压和

试验舱环境压力影响的大致趋势。
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图 3    排气扩压器数值模拟特性简图

Fig. 3    Numerical simulation sketch of exhaust diffuser

characteristics
 

 1.5   含扰动的受控压力对象模型

ṁ ṁ结合 F、 engie，并视 fdiffuser 为未知外部扰动，

得到被控压力微分方程[29] 的一般形式:

ṗsch = −
R
V

(
T − hout−RT

cp−R
+

hin

cp−R

)
φKa

√
2ρ1 p1F+

R
V

(
T − hout−RT

cp−R
+

hout

cp−R

)
ṁengine+ fdiffuser （4）

其中 V为容腔容积，T为容腔温度，hin 为进气的焓，

hout 为排气的焓，cp 为气体比定压热容，R为气体

常数。

式（4）可以简化成如下形式:

ṗsch = b1F + fp （5）

其中
b1 = −

R
V

(
T − hout−RT

cp−R
+

hout

cp−R

)
·φKa

√
2ρ1 p1

fengine =
R
V

(
T − hout−RT

cp−R
+

hout

cp−R

)
· ṁengine

fp = fengine+ fdiffuser

同理，对于式（1）也可以表示为
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Ḟ = b2u+ fF （6）

其中 b2 = KF/Tθ
fF = −（1/Tθ）F

由式（5）、式（6），令状态 psch=x1，  F=x2，并取

b01、b02 分别为 b1、b2 的近似值，则可得到图 1中

广义受控对象的系统模型为 ẋ1 = f1+b01 x2

ẋ2 = f2+b02u
（7）

其中  f1 = fp+（b1−b01）x2

f2 = fF +（b2−b02）u

式（7）中，f1、f2 分别为蝶阀闭环调节通道和受

控压力对象通道的总扰动，综合上述分析可知，

该受扰对象模型含有大口径蝶阀流量强非线性、

发动机宽广工作包线内空气流量大范围不确定性

和排气扩压器强外部未知扰动环节。不仅如此，

例如系统内的建模误差、未建模动态、摩擦非线

性等等因素都会对控制品质产生影响。因此，控

制系统设计必须考虑这样的问题，即在含有大范

围不确定和未知扰动的情况下，控制器是否能使

受控系统稳定并能满足所期望的动态性能指标。显

然对于该类被控对象，采用基于模型或者常规 PID
控制方法将很难获得良好的稳、动态控制品质。

 2    基于降阶RLESO的LADRC控制器
设计

 2.1   1阶 LADRC方法设计

ẋ1 = f +bu

式（7）中的 2个 1阶受扰对象均可以表示为

的一般形式，其中 f称为总扰动，将 f扩
张成一个新的状态，则有

ẋ1 = f +bu

ḟ = ω

y = x1

（8）

式（8）中 x1、f为系统状态，b为控制输入增益。

根据现代控制理论，可构造对象（式（8））的 2阶线

性扩张状态观测器，并把观测器极点配置在实轴

−ω0 处，并满足 ω0>0，则有 ż1 = z2−2ω0（z1− x1）+bu

ż2 = −ω2
0（z1− x1）

（9）

其中 ω0 称为观测器带宽，z1、z2 分别是状态 x1， f

z1→ x1,z2→ f .的估计值，即 。引入虚拟控制量 u0
并令：

u =（− z2+u0）/b （10）

如果总扰动 f被完全估计 ，将式 （10）代入

式（8）的第 1项，得到

ẏ = u0 （11）

式（11）表明，经总扰动观测补偿后，含总扰动

的对象（式（8）），已经被动态改造成近似无扰的 1
阶积分环节。

进一步，对该无扰对象设计线性误差状态反

馈控制律（LSEF）:

u0 = ωc（rset− z1） （12）

其中 ωc>0为比例控制参数，rset 为参考输入。

由式（11）、式 （12） ，建立闭环控制传递函

数为

Gcl（s）=
ωc

s+ωc
（13）

将式（13）特征方程的极点配置在−ωc 处，可

将 ωc 定义为闭环系统带宽。

式（9）、式（13）表明在实际调参过程中，仅需

调整 ω0 和 ωc 即可对扰动观测速度和控制调节速

度进行快速整定。显然，LADRC的关键是能否

实时观测出作用于系统的总扰动。

 2.2   RLESO设计

2阶线性扩张状态观测器（式（9））对状态 x1、
f均进行了估计，但是状态 x1 可以直接测量且可

信，没有必要对它进行估计以减小相位延迟并减

轻状态观测器的负担，基于这种考虑，可以设计

基于降阶状态观测器的 LADRC控制器。

y = f = ẋ1−bu对于式（8），取 作为系统的输出，

则得到式（8）降阶后的状态方程和输出方程如下。 ḟ = ω

y = f
（14）

对于式（14）构造扩张状态观测器为

ż2 = ω0（ f − z2） ω0 > 0 （15）

z2→ f f = ẋ1−bu则有 ，由 代入式（15）得到

ż2 = −ω0z2+ω0 ẋ1−ω0bu （16）

z z2 = z+ω0x1引入新状态 并令 代入式（16），有

ż = −ω0z−ω2
0x1−ω0bu （17）

由此相比于式（9），RLESO的具体实现方程为
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 ż = −ω0z−ω2
0x1−ω0bu

f̂ = z+ω0x1

（18）

式（18）表明，RLESO仅由可测量值 x1 即可实

现对不确定总扰动状态 f的估计，这将有效降低

状态观测器负担。

 2.3   基于 RLESO的 1阶 LADRC控制结构

综上，可以得到基于 RLESO的 1阶 LADRC
控制器结构，如图 4所示。
  

RLESO

rset y1
b

f̂

积分近似确定系统
u 不确定系统ωc

u0

x1=f+bx·

图 4    基于 RLESO的 1阶 LADRC控制结构图

Fig. 4    1st-order LADRC control structure based on RLESO
 

基于 RLESO的 LADRC控制结构中包含 2
个自由度（2-DOF），LADRC的第 1个自由度是降

阶 RLESO，用于实时估计系统等效总扰动状态，

当把系统总扰动估计 f通过状态反馈至控制输入

端实现总扰动的补偿控制后，原有不确定系统将

被动态改造成近似理想积分环节的确定系统

（图 4中虚线框内所示），该过程是系统在具有内

部、外部扰动作用下仍能获得良好控制品质的重

要前提和基础，同时降阶 RLESO还能有效降低常

规 2阶扩张状态观测器的状态观测负担。LAD-
RC的第 2个自由度是线性状态误差反馈控制律

（LSEF），具有 PID控制的优点，能够实现虚线框

内确定系统的输出（即原不确定系统的输出）跟踪

设定值的控制目标。

LADRC的 2-DOF结构实现了不确定对象改

造、抗扰控制和误差收敛控制的分工协作和整体

统一，LADRC需要整定 ω0、ωc 和 b参数，参数整

定数量和 PID控制器相同，但由于这两个自由度

具有完全独立的物理意义和目的，因此可以依据

不同的性能指标独立进行整定，实际上控制参数

整定比 PID控制器更简单、高效。

 3    串级 LADRC控制器设计

由系统模型（式（7））可知，控制量 u直接驱动

状态 x2（阀门位置），而 x2 再去驱动状态 x1（被控压

力）来达到控制的目的。2个状态量构成了 1个

串级系统，由于 x1、x2 均可测量，因此可以看成 2
个独立的回路分别进行控制器设计。

依据 RLESO思想构建串级 LADRC控制系

统，其中内环 LADRC控制器实现蝶阀位置闭环

控制对象的总扰动估计、去扰及阀门位置跟踪，外

环 LADRC控制器实现压力受控对象的总扰动估

计、去扰及压力目标值跟踪。控制结构如图 5
所示。
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图 5    基于 RLESO的飞行高度调节串级 LADRC控制结构图

Fig. 5    RLESO-based flight altitude adjustment cascade LADRC control structure diagram
 

 3.1   外环 LADRC算法

设 rset 为压力目标指令，由式（7）中第 1式将

x2 作为 x1 的控制量，将 f1 看作外环对象“总扰动”，

确定使 x1 跟踪 rset 的控制律为

x∗2 = [ωc1（rset− x1）− f̂1]b−1
01 （19）

f̂1 f1 f̂1其中 是利用 RLESO1对 的实时估计， 由式

（20）RLESO给出。 ż1 = −ω01z1−ω2
01 x1−ω01b01 x∗2

f̂1 = z1+ω01 x1

（20）

 3.2   内环 LADRC算法

x∗2

x∗2

将 作为式（7）中第 2式的目标指令，即蝶阀

位置指令，将 f2 看作内环对象“总扰动”，确定使

x2 跟踪 的控制律为

u = [ωc2（x∗2− x2）− f̂2]b−1
02 （21）

f̂2 f2 f̂2其中 是利用 RLESO2对 的实时估计， 由式

（22）RLESO给出。 ż2 = −ω02z2−ω2
02 x2−ω02b02u

f̂2 = tz2+ω02x2

（22）
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由式（19）～式（22）即可构成基于 RLESO的

高空台飞行高度串级 LADRC的完整控制算法。

 4    控制仿真验证及结果分析

 4.1   仿真目的

考虑发动机空气流量大范围不确定性及排气

扩压器流动强非线性对飞行高度（试验舱环境压

力）的影响，将发动机状态变化和扩压器流动特

性对被控压力的强扰动均视为未知扰动环节，在

飞行高度设定值跟踪以及发动机推力瞬变试验工

况下，验证所设计的基于 RLESO的串级 LADRC
控制器性能。尤其针对超调量、最大瞬时波动量、

调节时间等过渡态控制性能指标，考核串级

LADRC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。并在相同试验任务条件

下与 PID控制器性能进行对比。

 4.2   控制仿真流程安排

以典型发动机推力瞬变试验任务为背景，安

排如下仿真流程：

1）  稳态初始条件设定为被试发动机处于慢

车工作状态，被控压力为 71.0 kPa，排气扩压器背

压为 77.6 kPa，排气扩压器增压比为 1.092，蝶阀位

置为 11.2°（处于强非线性区域）。

→2）  30 s时，压力设定值在 4 s内由 71 kPa
65 kPa，使发动机飞行高度环境模拟工况发生改

变，考核控制系统压力目标值跟踪能力。

3） 80～160 s时间段，压力设定值维持 65 kPa
不变，通过快速移动发动机油门杆位置（移动时间≤

1.0 s），完成被试发动机在慢车工作状态与最大空

中工作状态之间切换的推力瞬变试验控制仿真，

考核控制系统抗扰能力。

 4.3   串级 LADRC控制器参数整定步骤及结果

步骤 1　根据被控对象模型（式（5）、式（6））
初步确定控制增益 b01、b02；

步骤 2　按照先整定内环再整定外环的原则，

按后续步骤 3～步骤 5整定规则进行，内环达到

最优整定值后可固定不变；

步骤 3　选取 ωc、ω0 初值，ωc 取较小值并保

持不变，逐步增大 ω0 至满足状态跟踪要求。

步骤 4　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

到控制要求。

步骤 5　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。
串级 LADRC控制器参数整定结果：ωc1=2.0，

ω01=30，b01=−1.0；ωc2=7.0，ω02=40，b02=1.2。在后续

控制仿真中，ωc、ω0、b0 均保持不变。

PID控制器参数整定过程不再赘述 ，最优

PID参数整定结果为： kp=5.5，ki =0.55，kd =0.6。

 4.4   控制仿真结果对比分析

图 6、图 7、图 8分别为 PID控制、串级 LADRC

控制以及两种控制器在整个控制过程中的动态误
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图 6    PID控制效果

Fig. 6    PID control effect
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图 7    串级 LADRC控制效果

Fig. 7    Cascade LADRC control effect
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Fig. 8    Comparison of dynamic error between PID control and

cascade LADRC control
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差对比效果。

分析可知，在设定值改变的目标压力跟踪过

程中，PID控制下的超调量为 1.4 kPa，调节时间为

17 s，而串级 LADRC控制下超调量下降，调节时

间为 4.6 s，且展现出了很好的目标值跟踪性能和

稳定性。

在设定值保持不变的推力瞬变试验过程中，

受发动机状态变化及排气扩压器流动特性的影响，

被控压力及排气扩压器背压会在短时间内急剧增

加或减小，使飞行高度模拟控制系统的控制稳

定性能和抗扰性能面临极大挑战。在慢车工作状

态与最大空中工作状态之间切换的推力瞬变仿真

试验工况下，PID控制下被控压力的最大瞬时波

动值为 3.5 kPa（最大瞬时波动量为 5.4%），进入稳

态的调节时间为 31.3 s。而 LADRC控制下被控

压力的最大瞬时波动值为 0.8 kPa（最大瞬时波动

量为 1.2%） ，进入稳态的调节时间大幅缩短至

7.8 s。仿真结果表明：虽然基于 PID和基于串级

LADRC的控制方法均不需要知道被控对象及扰

动的具体数学模型，但是相对于 PID，串级 LAD-
RC技术在快速目标跟踪性能、鲁棒性能以及抗

扰性能上都得到了大幅改善，获得了较为理想的

控制效果。

图 9、图 10分别为 PID控制、LADRC控制下

蝶阀位置的目标跟踪过程，对比分析可知：PID控

制下的蝶阀位置跟踪存在较大的相位滞后、动作

频率较慢且有不稳定趋势，而 LADRC控制下的

蝶阀位置跟踪性能得到了显著提升、动作频率明

显加快且控制稳定。
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图 9    PID控制下蝶阀位置目标跟踪

Fig. 9    Butterfly valve position target tracking under PID control
 

图 11分别表征了基于降阶 RLESO的蝶阀位

置跟踪回路（内环）以及飞行高度控制回路（外环）

的扩张状态观测器估计性能。由仿真结果可以看

出，内环及外环的扩张状态观测器输出能实时、

准确、快速地跟踪各自回路的总扰动，良好的扰

动估计性能是串级 LADRC能够实时观测扰动并

大幅度提升发动机过渡态试验中飞行高度模拟控

制品质的本质原因。

综合表明经串级 LADRC技术改进后使控制

系统的快速性、鲁棒性、抗扰性能均得到了大幅

改善，取得了较为理想的控制效果，即压力目标

跟踪性能显著增强、调节时间大幅缩短 （调

节时间与发动机状态变化时间基本同步）、无振

荡、被控压力最大瞬时波动量小。

 5    结　论

通过仿真试验验证了控制效果，得出如下主

要结论：

1）  相比于 PID控制器，基于 RLESO的串级

LADRC鲁棒控制技术显著提升了控制系统的动

态响应速度、鲁棒性和抗扰能力，大幅缩小了系
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Fig. 10    Butterfly valve position target tracking under

LADRC control
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图 11    串级 LADRC内环及外环 RLSEO扰动估计

Fig. 11    Cascade LADRC inner loop and outer loop RLSEO

disturbance estimation
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统的调节时间和动态偏差，同时 LADRC参数整

定物理意义明确、调整快速。该技术对于航空发

动机高空过渡态性能/特性的准确评估具有重要

的意义。

2） LADRC主动抗扰控制技术符合高空舱飞

行高度模拟受控对象强非线性、不确定性的工程

实际需求。控制系统设计仅仅依赖于被控对象的

阶次和输入输出信号的范围，无需知道被控对象

和扰动作用规律的具体模型信息，控制算法简单

高效，具有显著的工程实用价值和良好的应用前景。

3） 降阶线性扩张状态观测器 RLESO能够准

确对作用于内环和外环的总扰动做出实时估计，

能克服常规扩张状态观测器对不必要的状态进行

估计从而引发的相位滞后问题，并且能够有效减

轻扩张状态观测器的观测负担，满足了扰动估计

要求高、相位滞后要求小、响应速度要求快的高

品质控制要求。
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