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基于 RBF神经网络补偿的航空发动机 H∞

自适应控制研究
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摘 要： 航空发动机控制系统是飞行器的重要机构，航空发动机存在的控制增益衰减和未建模动态等不确定

性问题影响了其控制性能，为此设计将 H∞自适应控制和补偿控制相结合的控制器。首先，基于混合灵敏度理

论设计 H∞自适应控制器；然后，基于 Lyapunov 严格稳定理论设计 RBF 神经网络补偿控制器对不确定性进行拟

合补偿，并通过与误差相关的线性函数调整拟合速度；最后，以归一化后的航空发动机模型为被控对象进行多

变量仿真试验。结果表明：本文设计的自适应控制器能够有效补偿不确定性，相比 H∞控制器，超调量和调节时

间都有所降低。
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Abstract： Aero-engine control system is an important mechanism of aircraft， the uncertainty of control gain attenua⁃
tion and unmodeled dynamics of aero-engine can affect its control performance， therefore， a controller combining 
H∞ adaptive control and compensation control is designed. Firstly， the H∞ adaptive controller is designed based on 
the mixed sensitivity theory. And then， based on Lyapunov strict stability theory， the radial basis function （RBF） 
neural network compensation controller is designed to compensate the uncertainty， and the fitting speed is adjusted 
by the linear function related to the error. Finally， the normalized aero-engine model is taken as the controlled ob⁃
ject to carry out the multi-variable simulation test. The results show that the adaptive controller designed in this pa⁃
per can effectively compensate the uncertainty and reduce the overshoot and adjusting time compared with the H∞ 
controller.
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0　引  言

航空发动机存在控制增益衰减和未建模动态

等不确定性问题。基于标称模型设计的航空发动

机控制器，在存在较大不确定性的实际工况运行

时，控制性能会受到影响，超调量增大［1］，甚至无法

保证系统的稳定［2］。因此，为了不突破安全限制，

控制器通常采用保守的 PID 控制器，不能达到最优

控制效果［3］。自适应控制可在不确定条件下灵活

调整，以取得更好的控制效果。

M. Morteza 等［4］将模型预测控制（MPC）技术

应用于涡扇发动机控制，并采用反馈校正技术补

偿被控对象与模型不匹配带来的影响；I. Furtat
等［5］针对非线性时不变系统，设计了一种具有扰动

补偿的输出反馈控制律，在随机噪声条件下表现

良好；肖红亮等［6］提出了基于增广控制的模型参考

自适应滑模控制方法，保证了全局渐进稳定和鲁

棒性；金鹏飞［7］提出了一种改进参考模型的模型参

考自适应控制，改善了模型动态响应性能；肖红亮

等［8］设计了基于线性二次型调节基准控制器的增

广补偿控制，对不确定性具有较好的补偿作用；曹

惠玲等［9］设计了滑模控制与状态动态补偿结合的

控制算法，消除了转速控制的超调与抖振；黄如意

等［10］设计了 PID 控制，序列二次规划采集数据，最

小二乘支持向量机训练进行前馈补偿的控制器，

改善了过渡态控制效果。上述文献采用多种方法

进行航空发动机自适应控制研究，但针对不确定

性问题进行的航空发动机多变量补偿控制研究

中，补偿控制器大多需要根据数据进行预训练，或

不具备学习和记忆能力。黄馨阁［11］设计了基于神

经网络的滑模控制器，但神经网络权值采用梯度

下降法设计，易陷入局部最优。

本文针对航空发动机多变量控制的不确定性

补偿问题，以 H∞自适应控制器为主控器，基于可变

拟合速率的 RBF 神经网络设计补偿控制器，通过

Lyapunov 理论设计神经网络权值，并通过仿真结

果对比分析 H∞自适应控制器的控制性能。

1　基于 RBF 神经网络补偿的 H∞自

适应控制器设计

1. 1　混合灵敏度

混合灵敏度 H∞自适应控制器设计需要综合考

虑各种因素［12-13］，主要用于降低由内外因素引起扰

动的影响，并匹配执行器，使设计的控制器具有良

好的控制性能。控制器原理如图 1 所示，其中 G为

被控对象函数；K为 H∞自适应控制器函数；r为指

令；d为外界干扰；e为跟踪误差；u为控制器输出；y

为系统输出；W 1、W 2、W 3 为加权函数；z1、z2、z3 为系

统控制性能要求。

图 1 中，从 r到 e、从 r到 u、从 r到 y的传递函

数为

ì

í

î

ïïïï

ï
ïï
ï

S= ( )1+ GK
-1

R= KS

T= GK ( )1+ GK
-1

（1）

式中：S为灵敏度函数，既反映系统动态响应性能，

又反映干扰对系统输出的影响；R为控制输入函

数，反映了系统对执行器输出的要求；T为补灵敏

函数，反映了未建模状态对系统的影响。

混合灵敏度问题将抑制外界干扰、动态性能

和执行器输出三者结合考虑，寻求合适的加权函

数W 1、W 2、W 3，在保证系统稳定前提下满足式（2）
所示的 H∞优化设计问题，既而求得控制器K。

min   [ ]W 1S W 2R W 3T
T

∞
≤ 1 （2）

1. 2　神经网络理论

RBF 神经网络具有非常强的非线性函数拟合

特性，本文根据 Lyapunov 稳定理论［14-15］，设计 RBF
神 经 网 络 权 值 自 适 应 律 ，保 证 系 统 的 稳 定 性 。

RBF 神经网络采用式（3）表示。

f ( xr)= wTh= w 1h1 + w 2h2 + ⋯ + wmhm

（3）

式中：w为神经网络权值，w= [w 1，⋯，wm ] T
；h为

径向基函数，采用高斯核函数如式（4）所示。

h= exp ( -
 xr - c

2

2b2 ) （4）

图 1 混合灵敏度控制图

Fig. 1　Mixed sensitivity control diagram
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1. 3　控制器设计

RBF 自适应控制器分为基准控制器和 RBF 补

偿控制器两部分。参考模型由基准控制器和标称

模型组成，如图 2 所示。

航空发动机状态空间模型为

ẋ= Ax+ BΛ[ ]u+ f ( x ) （5）
y= Cx （6）

式中：x，u，y分别为系统状态量、控制量及输出量；

A，B，C为相应系数矩阵且已知；Λ ∈ Rm× m 为执行

机构输出不确定性，是未知正常量组成的对角矩

阵；f ( x )为系统匹配不确定性［16］。

定义参考模型为

ẋ ref = Ax ref + BuH （7）
y ref = Cx ref （8）

引入系统输出与参考模型状态误差：

e r = x- x ref （9）
定义 u= uH + uR，uH 为 H∞自适应控制器输出

uH = Ke；uR 为神经网络输出，uR = f (e r)。将 u代

入式（5）得到：

ẋ= Ax+ BΛ [ u+ f ( x ) ]=
        Ax+ BuH + B [ ΛuH + ΛuR - uH + Λf ( x ) ]

（10）
理想情况下，RBF 神经网络可对执行机构性

能衰减与匹配不确定性进行完全补偿。

uR = f (e r)= -uH + Λ-1uH - f ( x ) （11）
可以得出 ẋ= Ax+ BuH。在未能进行完全补

偿前，假设 f ̂ (e r)= ŵTh (e r)为实际输出，f (e r)=

wTh (e r)为理想输出，w͂= ŵ- w，则 f ͂ (e r)= w͂Th

表示理想输出与实际输出之间的误差。航空发动

机状态空间模型改写为

ẋ= Ax+ BuH + Bf ͂ (e r) （12）
y= Cx （13）

联立式（7）和式（12）得到系统状态输出与参

考模型状态输出误差：

ė r = Ae r + Bf ͂ (e r) （14）
使用 Lyapunov 直接方法对系统稳定性进行分

析，选取式（15）作为候选函数。

V ( e r，w )= eT
r Pe r + λtr ( w͂T w͂ ) （15）

式中：λ一般为常数，用于调整神经网络拟合速度，

本文将 λ更改为与状态误差范数相关的线性函数，

λ仍为正值。

Lyapunov 方程一般形式为

PA+ AT P= -Q （16）
 Q = QT > 0，Q的取值将影响神经网络补

偿效果， P = P T > 0 是唯一符合要求的解。

对式（15）求时间微分。并将式（14）代入式（15）
得到：

V̇ (e r，w )= ėT
r Pe r + eT

r Pė r + 2λtr (w͂T w͂ )=

-eT
r Qe r - 2tr [ ]w͂T ( )λheT

r PB- w͂ （17）
令 RBF 神经网络权值自适应律为

w͂= λheT
r PB （18）

则有：

V̇ (e r，w )= -eT
r Qe r ≤ 0 （19）

可 以 得 到 式（15）Lyapunov 候 选 函 数 V>
0，V̇≤ 0；对于任意初始状态 e r( t0)≠ 0，在 t≥ t0，

除 e r = 0 时，有 V̇ (e r)= 0 外，V̇ (e r)不恒等于 0；

且 e r → ∞，V (e r)→ ∞，满足 Lyapunov 理论的全

局渐进稳定条件，因此式（14）是全局一致渐进稳

定的，即 t→ ∞， e r → 0，进而推导出系统输出以

有界误差稳定跟踪指令。

本文将不确定性引起的大误差，转化为神经

网络补偿引起的小误差。式（12）可以改写为

ẋ= Ax+ BuH + d （20）
式中：d为总误差，d= Bf ͂ (e r)，即 H∞自适应控制器

设计中的外界干扰，利用 H∞自适应控制器将误差

影响降低。

2　仿真分析

2. 1　航空发动机模型

选用高度 H=10 km、马赫数Ma=1. 5 的状态

点［1］，进行控制器的设计。采用主燃油流量 qm，f和

图 2 控制器原理示意图

Fig. 2　Schematic diagram of controller principle
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尾喷管面积 A 8 为执行器输出量，控制高压转子转

速 nH 和低压转子转速 nL 的状态量。系统输出选为

高压转子转速 nH，压比 π，即 x= [ nH nL ]
T
，u=

[ qm，f A 8 ] T
，y= [ nH π ] T

。状态点标称模型为

ì
í
î

ẋ= Ax+ Bu
y= Cx+ Du

（21）

将 q̇m，f，Ȧ 8 作为状态变量引入状态空间方程。

建立扩展模型，得到：

ẋ p = A p x p + B pu （22）
yp = C p x p （23）

式中：x p = [ nH nL q̇m，f Ȧ 8 ] T
，u= [ qm，f A 8 ] T

。

A p =

é

ë

ê

ê

ê

ê
êê
ê

ê

ê

ê ù

û

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú-6.715 2.256 0.361 0.442
7.380 -9.089 -0.304 2.032

0 0 -20 0
0 0 0 -10

，

B p = é
ë
êêêê ù

û
úúúú0 0 20 0

0 0 0 10

T

，D p = é
ë
êêêê ù

û
úúúú0 0

0 0
，

C p = é
ë
êêêê ù

û
úúúú1 0 0 0

0.473 2.320 0.371 -0.717
航空发动机具有强耦合性、建模不确定性以

及各种干扰等不利因素。根据不确定模型建立方

法，将这些因素简化为系统内部扰动，建立具有不

确定性的多输入多输出仿真模型。

ẋ p = A p x p + B p Λ'[ ]u+ f ( x p ) （24）
yp = C p x p （25）

式中：Λ'∈ Rm× m为执行机构输出不确定性。

f ( x p )= ΘTΦ ( x p) （26）

式中：ΘT 为系统不确定性更新速度：Φ ( x p)为系统

状态量。

将式（26）转化为式（27）：

f ( x p)= m é
ë
êêêê ù

û
úúúú1 1 1 1

1 1 1 1

é

ë

ê

ê

ê

ê
êêê
ê

ê

ê ù

û

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú

ú

únH

nL

q̇m，f

Ȧ 8

（27）

式中：m为航空发动机由于不确定性造成内部干扰

的范围，取m为 0. 2。
考虑存在 20% 的内部干扰，取 Λ'为 0. 8，执行

器性能仍有 80% 剩余。

2. 2　控制参数

在设计航空发动机 H∞自适应控制器时，需要

选取符合航空发动机控制要求的权函数，使得控

制器满足控制要求。航空发动机从指令到误差的

传递函数需要满足动态响应要求和抑制外界干

扰，动态调节时间不超过 2 s，稳态时需要抑制外界

干扰，应选择具有低通或积分特性的函数。航空

发动机从指令到控制器输出的传递函数需要控制

输入信号的大小，以避免实际控制量过大或过小

造成执行器损伤，为尽量降低系统阶次，通常选常

数。航空发动机从指令到系统输出的传递函数需

要减小航空发动机不确定性带来的影响，应具有

高通性质。另外，航空发动机耦合性强，控制器需

有良好的动态解耦性能。经过多次试验，混合灵

敏度加权函数选取如下：

W 1 =

       diag é
ë
êêêê

ù
û
úúúú

3 × s+ 20
0.15 × s+ 0.000 1

3 × s+ 20
0.15 × s+ 0.000 1

W 2 = diag [ ]1 1  

W 3 = diag é
ë
êêêê

ù
û
úúúú

0. 001 × s+ 10
0. 1 × s+ 1

0. 001 × s+ 10
0. 1 × s+ 1  

在 RBF 神经网络补偿控制器设计中，式（16）的

Q一般为对角正矩阵，Q= diag [ ]q1 q2 q3 q4 ，

取 q1、q2、q3、q4 为同一值 q，q的值可以取 1、5、10、
100，q不同取值的高压转子转速阶跃响应时高压

转子转速（本文转速为归一化值）与压比响应效果

如图 3 所示。

（a） 高压转子转速

（b） 压比

图 3 不同 q取值控制效果对比图

Fig. 3　Comparison chart of control effect of 
different q
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从图 3 可以看出：RBF 神经网络Q的取值会影

响补偿调节的频率、跟踪性能和振荡情况。取值

过小，拟合速度慢；取值过大，振荡频率大。经过

多 次 测 试 后 本 文 选 取 的 神 经 网 络 矩 阵 Q=
diag [ 1 10 55 100 ]，控制效果如图 4 所示。

从图 4 可以看出：动态响应调节时间小于 2 s，
无超调，无稳态误差；振荡最大超调量小于 7. 2%。

将 RBF 神经网络的拟合速度取为不同的线性

函数，并与常数拟合速度进行比较，结果如图 5
所示。

从图 5 可以看出：λ选用指数小于 1 的幂函数

时，可实现在状态误差范数大时，拟合速度下降速

度慢，误差范数变小时，拟合速度快速下降；不同

指数值下，被控量控制性能表现均良好；在取拟合

速度 λ= 15 × norm (  er ，1 )0.5 时，振荡最大超调量

最小，达到 5% 以下，且振荡频率明显降低。

2. 3　仿真结果

对 H=10 km、Ma=1. 5 的状态点 1 进行多变

量 控 制 仿 真 ，阶 跃 响 应 控 制 效 果 如 图 6~ 图 7
所示。

（a） 高压转子转速

（b） 压比

图 6 状态点 1 输出为［1  0］时控制效果对比图

Fig. 6　Comparison diagram of control effet 
when the output of status point 1 is ［1  0］

图 4 Q=diag [ ]1 10 55 100 的控制效果

Fig. 4　Control effect of Q=diag [ ]1 10 55 100

（a） 高压转子转速

（b） 压比

图 5 λ取不同线性函数下阶跃响应对比图

Fig. 5　Comparison of step responses under 
different linear functions of λ

（a） 高压转子转速

（b） 压比

图 7 状态点 1 输出为［0  1］时控制效果对比图

Fig. 7　Comparison diagram of control effet 
when the output of status point 1 ［0  1］
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从图 6~图 7 可以看出：本文设计的控制器有

效降低了超调量，系统超调量从最高 1. 4% 降到最

高 0. 5%，调节时间小于 2 s，无稳态误差，因耦合性

引起的超调从最高 40. 1% 降到最高 5%，符合控制

要求。

根据式（11），在仿真中利用 RBF 神经网络实

际输出与理想输出相减得到补偿误差，在控制指

令为 sin 函数时，补偿误差如图 8 所示。

从图 8 可以看出：补偿误差在 2 s 内即可到达

极限值，并具备记忆能力，在后续仿真中，保持误

差在恒定范围内波动。

对H=2 km、Ma=0. 8 的状态点 2，H=18 km、

Ma=0. 8 的状态点 3 进行多变量控制仿真，阶跃响

应控制效果如图 9 所示。

从图 9 可以看出：系统超调量从最高 1. 6% 降

到最高 0. 5%，调节时间小于 2 s，无稳态误差，符合

控制要求。本文控制器在多状态点均能补偿不确

定性，实现稳定控制。

综上所述，本文基于航空发动机自适应控制

研究现状，设计的基于 RBF 神经网络补偿的 H∞自

适应控制器，多次试验选取了合适的 Lyapunov 方

程 Q矩阵，并将神经网络补偿控制器拟合速度设

置为可变速度，有效降低了因耦合性引起的超调

和振荡。在航空发动机具有不确定性条件下的多

状态点实现了多变量稳定控制，较基准控制器，控

制效果有明显改善。

3　结  论

（1） RBF 神 经 网 络 补 偿 控 制 性 能 依 赖 于      
Lyapunov 方程 Q矩阵和拟合速度的选取，Q矩阵

取值对补偿效果与振荡有较大影响；可变拟合速

度 在 多 变 量 控 制 中 有 效 削 弱 了 耦 合 性 引 起 的

振荡。

（2） 基于 Lyapunov 理论直接法对 RBF 神经网

络权值自适应律进行设计，使系统具有在不确定

性情况下的全局稳定性。

（3） 系统存在不确定性时，基于 RBF 神经网

络补偿控制的航空发动机 H∞自适应控制器在不同

状态点进行多变量控制效果良好，超调量均低于

0. 5%，调节时间小于 2 s，无稳态误差，符合控制要

求，较基准控制器，控制效果有明显改善。
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