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摘　要：针对采用估计可测参数偏离量建立航空发动机机载自适应模型的方案中，可测参数偏离量估计
的问题，引入了ＣＡ（ＣｏｎｓｔａｎｔＡｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎ）模型，建立了简化的可测参数状态方程和测量方程，采用自适应
Ｋａｌｍａｎ滤波算法直接估计可测参数，由估计出的可测参数与发动机非线性模型计算的额定值之差，获得可测
参数偏离量。为解决因简化的状态模型系统误差较大，采用标准Ｋａｌｍａｎ滤波会出现估计严重偏离真值的问
题，分析了标准Ｋａｌｍａｎ滤波准则和状态模型误差对滤波结果的影响，采用动态调整状态预报在滤波估计结果
中权重的策略，给出了单因子自适应Ｋａｌｍａｎ滤波算法准则及递推公式，使滤波估计准确。对不同的可测参数
分别采取序列滤波的方法，减少了运算量。以仿真产生的发动机测量数据为例，对系统模型和所设计的算法

进行验证，计算结果表明，所设计的滤波算法具有很快的收敛速度和计算速度，结果优于标准 Ｋａｌｍａｎ滤波算
法，具有更好的估计精度和一定的工程应用价值。
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　　随着机载计算机性能的提高和现代控制理论
的发展，２０世纪８０年代末开始，ＮＡＳＡ提出了航
空推进系统性能寻优控制（ＰｅｒｆｏｒｍａｎｃｅＳｅａｒｃｈｉｎｇ
Ｃｏｎｔｒｏｌ，ＰＳＣ），通过对航空发动机潜力的挖掘以
提高其性能，并进行了一系列理论研究和成功的

飞行试验［１－２］。美国的航空发动机技术处于世界

领先地位，目前我们关于 ＰＳＣ的研究很多也基本
沿用ＮＡＳＡ提出的原理和框架，根据 ＰＳＣ的原
理，精准的机载发动机模型是关键。发动机 ＰＳＣ
系统主要包括：参数估计、推进系统模型的修正计

算和推进系统性能优化三部分［３］。前两部分是

建立推进系统机载自适应模型，即建立精准的机
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载模型，国内外专家对发动机机载自适应模型的

建立都进行了大量的研究，其中参数估计是算法

的核心。

ＰＳＣ中机载自适应模型中的参数估计技术，
目前主要有两个方案：一是文献［１－３］提出的对
发动机部件性能参数退化量进行估计，用估计出

的性能参数退化量修正发动机额定模型；二是文

献［４－５］提出的对发动机可测参数的偏离量进
行估计，用估计出的可测参数偏离量修正发动机

额定模型。两种参数估计都是根据航空发动机非

线性数学模型建立分段线性化模型，分别将性能

参数退化量和可测参数偏离量作为系统的扩展状

态，采用标准Ｋａｌｍａｎ滤波算法和带有测量噪声的
测量参数对扩展状态变量进行估计。这两种参数

估计的方法都需要建立状态变量模型，但是发动

机全包线内线性化模型的获得并不容易，还需在

机载计算机内存储大量的线性化矩阵并进行矩阵

的插值计算［３］，这种方法可靠，但是比较复杂。

本文主要对估计可测参数偏离量的方法进行

研究，提出使用简化的可测量参数回归模型，利用

估计算法，直接估计出可测参数真实值 ｙ^，然后根
据发动机非线性数学模型求解可测参数的额定

值，二者相减求得可测参数偏离量的方法。根据

文献［３，６］，可测参数的测量值 ｙｍ 可由下式
表示：

ｙｍ＝ｙｓ＋ｙｂ＋ｖ （１）
其中：ｙｓ是可测参数额定值，ｙｂ是可测参数偏离
量，ｖ是测量噪声。

而可测参数真实值 ｙ为额定值和偏离量
之和：

ｙ＝ｙｓ＋ｙｂ （２）
测量噪声ｖ（ｔ）是随机过程，所以在实际过程

中，一段时间内的测量数据存在着传感器的测量

噪声，不能直接进行计算，需要采用估计算法得到

测量参数的最佳估计 ｙ^，用 ｙ^代替真实值ｙ［６］。可
测参数额定值ｙｓ由发动机非线性模型计算获得。
从而易得可测参数偏离量：

ｙｂ＝^ｙ－ｙｓ （３）
发动机非线性模型采用部件法建立技术比较

成熟，本文不赘述。采用简化的可测参数回归模

型，模型误差必然较大，滤波估计时会影响估计的

结果，因此，本文采用单因子自适应 Ｋａｌｍａｎ滤波
算法，动态调整系统状态预报在滤波估计结果中

的权重，以解决因简化模型系统误差较大，使用标

准Ｋａｌｍａｎ滤波估计偏离严重的问题。上述过程
的原理如图１所示。

图１　间接估计可测参数偏离的原理图
Ｆｉｇ．１　Ｐｒｉｎｃｉｐｌｅｏｆｉｎｄｉｒｅｃｔｅｓｔｉｍａｔｉｎｇｍｅａｓｕｒａｂｌｅ

ｐａｒａｍｅｔｅｒｄｅｖｉａｔｉｏｎｓ

１　系统状态方程及观测方程的建立

使用Ｋａｌｍａｎ滤波算法估计可测参数，在构造
系统状态模型时，总是希望模型尽可能简单，由于

性能寻优控制主要是在发动机处于稳态或准稳态

（油门位置给定）工作时使用［１］，因此本文借鉴

ＣＡ（常加速度）模型，给出了一种新的途径，建立
测量参数与时间关系的简化的状态空间方程和测

量方程，并对不同可测参数分别进行序列滤波估

计，以提高计算速度。

１．１　测量参数与时间关系的回归模型

将发动机可测参数统一用 ｘ表示，不失一般
性，设可测参数与时间ｔ可用非线性函数表示为

ｘ＝ｘ（ｔ） （４）
根据性能寻优过程发动机工作特点，在有限

时间内，考虑到平稳过程中还可能存在小偏离动

态调节的过程，发动机测量参数用时间 ２阶
Ｔａｙｌｏｒ展开近似，设测量参数采样时间间隔为Δｔ，
则可得

ｘｋ＋１＝ｘｋ＋ｘｋΔｔ＋̈ｘｋ
Δｔ２
２＋Ｏ（Δｔ

３） （５）

其中ｋ代表第ｋ个采样时刻，式（５）即为可测
参数的 ＣＡ模型［７］，该式实质上是可测参数关于

时间的回归模型，本文以该式为基础建立系统状

态方程。

１．２　系统状态方程及观测方程

根据１．１节分析，由式（５）可得测量参数的
状态方程描述：

ｘ０ｋ＋１
ｘ１ｋ＋１
ｘ２ｋ









＋１

＝
１ Δｔ Δｔ

２

２
０ １ Δｔ











０ ０ １

ｘ０ｋ
ｘ１ｋ
ｘ２









ｋ

＋ｗｋ （６）

式中状态向量 ｘ０ｋ ｘ
１
ｋ ｘ

２[ ]ｋ Ｔ
分别代表（５）式

中的 ｘｋ，ｘｋ和 ｘ̈ｋ。ｘｋ表示测量参数，ｘｋ表示测量

·２·
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参数随时间的变化率，̈ｘｋ表示测量参数随时间变

化的加速度。ｗｋ＝ ｗ
０
ｋ ｗ

１
ｋ ｗ

２[ ]ｋ Ｔ
分别代表它们

的误差，即系统的模型噪声。根据可测参数关于

时间的回归模型得到简化的状态方程（６）式无控
制输入，为自治系统。

观测方程记为

ｙｋ＋１＝Ｈｋ＋１ ｘ
０
ｋ＋１ ｘ１ｋ＋１ ｘ２ｋ[ ]＋１

Ｔ＋ｖｋ＋１ （７）
其中 ｖｋ＋１表示测量误差，本文采用序列

Ｋａｌｍａｎ滤波算法分别估计可测参数，根据序列滤
波处理及参数分别估计的要求，设计观测矩阵

Ｈｋ＋１为１×３维：Ｈｋ＋１ [ ]＝ １ ０ ０。

２　自适应 Ｋａｌｍａｎ滤波构造准则

上节根据可测参数关于时间的回归模型所建

立的状态方程，进行了较大的模型简化，必然引入

较大的系统误差。模型的简化虽然减少了系统的

复杂度，但在模型误差较大区间会出现滤波估计

严重偏离真实值的问题，在无法进一步提高模型

精度的前提下，考虑改进估计算法以减少估计的

误差。基于Ｂａｙｅｓ理论的Ｋａｌｍａｎ滤波，需要准确
的模型先验信息，只有系统模型和随机模型的先

验精度均满足条件时，基于最小方差准则的

Ｋａｌｍａｎ滤波才会得到具有良好统计特性的最优
解。但先验信息的统计获取可能失真，状态方程

所描述的模型很难全区间精确，往往存在一定误

差，这将影响滤波计算的质量。数学界和工程应

用领域为解决这一问题，构造了多种自适应

Ｋａｌｍａｎ滤波算法，如基于开窗逼近法的 Ｓａｇｅ
Ｈｕｓａ滤波，消渐滤波，基于方差分量估计的抗差
自适应滤波等［８－９］。根据发动机测量数据的特

点，并考虑计算简单迅速的要求，采用动态调整状

态预报协方差矩阵方法的单因子自适应序列

Ｋａｌｍａｎ滤波算法，可使滤波器在全区间准确地对
发动机可测参数进行估计［７］。

２．１　模型误差分析

可测参数状态模型的建立基于简化的 ＣＡ模
型，显然二阶近似的 ＣＡ模型在发动机稳定工作
时具有很好的精度，在滤波计算设置时对模型误

差协方差矩阵可赋较小量级的值。但对包含非线

性程度强的动态调整过程损失了３阶项以上的信
息，具有较大的误差，此外由于采用有限字长的计

算机及有限精度的算法，也可能增加模型误差。

因此，本文第１节所建立的系统状态模型和随机
模型显然不可能全区间完全准确，滤波过程中如

果过分地依赖有偏差的模型，很容易导致滤波结

果的误差累积，导致估计出现较大偏差，甚至滤波

发散，需要采取一定的策略调整滤波过程。

２．２　自适应滤波准则

很多文献给出了标准 Ｋａｌｍａｎ滤波的递推公
式，但要分析如何调整滤波过程以解决模型异常

时的估计偏离或滤波发散问题并得到其滤波递推

公式，需要从滤波的准则出发。基于标准 Ｋａｌｍａｎ
滤波准则，分析模型误差对滤波的影响，从而可获

得自适应滤波的准则。

定义自治系统的状态方程和测量方程：

Ｘｋ＝Φｋ，ｋ－１Ｘｋ－１＋Ｗｋ
Ｙｋ＝ＨｋＸｋ＋ｅｋ （８）

其中 Ｘｋ为状态向量；Ｙｋ为观测值；Φｋ，ｋ－１为
第ｋ－１时刻到 ｋ的状态转移矩阵；Ｗｋ为状态模
型噪声矩阵；ｅｋ为测量噪声。对于标准 Ｋａｌｍａｎ
滤波，要求系统状态噪声 Ｗｋ和测量噪声 ｅｋ为互
不相关的白噪声序列，其协方差矩阵分别为 ΣＷｋ
和Σｋ。

标准Ｋａｌｍａｎ滤波遵循最小二乘准则，即残差
加权平方和最小，其准则为

Ω（ｋ）
ｍｉｎ
＝ ＶＴｋ ＶＴ珔Ｘ[ ]ｋ

Ｐｋ
Ｐ珔Ｘ[ ]

ｋ

Ｖｋ
Ｖ珔Ｘ[ ]

ｋ

＝ＶＴｋＰｋＶｋ＋Ｖ
Ｔ
珔ＸｋＰ珔ＸｋＶ珔Ｘｋ　 （９）

式中Ｖ珔Ｘｋ＝Ｘ^ｋ－珚Ｘｋ为状态预报值残差向量；
Ｖｋ＝Ｈｋ^Ｘｋ－Ｙｋ为观测值估计残差向量；珚Ｘｋ、^Ｘｋ分
别为状态向量预报和估计值；Ｐｋ ＝Σ

－１
ｋ，Ｐ珔Ｘｋ ＝

Σ－１珔Ｘｋ，分别为 Ｙｋ和 珚Ｘｋ的权矩阵。向量的协方差
矩阵用Σ表示，用 Ｐ表示相应的逆阵，代表权矩
阵，即Ｐ＝Σ－１。

由标准Ｋａｌｍａｎ滤波准则可知，滤波估计的结
果是由状态预报和测量更新加权的结果，因此当

观测精度很高，状态空间模型精度相对较低时，将

可能有严重的估计偏差，因为当认为状态模型是

准确的而给定过小的模型噪声协方差，将增加状

态预报对状态估计的权重，从而降低了观测信息

对状态参数的贡献。可见，正是由于对有较大误

差的状态模型信息赋予了过大的权重，导致滤波

估计结果较大的偏差或滤波发散。因此，为解决

函数模型不准确的问题，一个基本的方法是：当判

断出状态模型存在异常误差时，增加状态预报值

珚Ｘｋ的协方差矩阵 Σ珔Ｘｋ，增加 Σ珔Ｘｋ即降低了 珚Ｘｋ的权
矩阵，降低了珚Ｘｋ在状态参数估计中的贡献，从而
减弱了模型误差的影响，也间接增加了观测信息

对状态估计的权重。根据上述分析，将状态模型

信息作为一个整体，引入统一的自适应因子 αｋ，

·３·
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调整状态模型信息对状态参数估计的整体贡献，

在模型精度较高的区域，状态预报值对估计的权

重大，而在模型精度低的区域，降低模型对状态估

计的影响权重，从而得到单因子自适应Ｋａｌｍａｎ滤
波准则如下：

Ω（ｋ）
ｍｉｎ
＝ＶＴｋＰｋＶｋ＋αｋＶ

Ｔ
珔ＸｋＰ珔ＸｋＶ珔Ｘｋ （１０）

αｋ为自适应因子，０≤αｋ≤１。当状态方程模
型误差较大时，αｋ＜１，当误差小于某个设定值时，
αｋ＝１，自适应因子需要根据判断条件，在每次滤
波递推时都进行更新［７］。

３　自适应 Ｋａｌｍａｎ滤波算法

３．１　递推公式

根据２．３节定义的自适应Ｋａｌｍａｎ滤波准则，
可以得到该准则下的状态参数最优估计：

Ｘ^ｋ＝珚Ｘｋ－１／αｋΣ珔ＸｋＨ
Ｔ
ｋ·　　　　　　　

１／αｋＨｋΣ珔ＸｋＨ
Ｔ
ｋ＋Σ( )ｋ

－１（Ｈｋ珚Ｘｋ－Ｙｋ） （１１）
仿照标准Ｋａｌｍａｎ滤波递推公式，引入等价滤

波增益，可得单因子自适应 Ｋａｌｍａｎ滤波的递推
公式：

状态预报：

珚Ｘｋ＝Φｋ，ｋ－１Ｘ^ｋ－１
Σ珔Ｘｋ＝Φｋ，ｋ－１Σ^Ｘｋ－１Φ

Ｔ
ｋ，ｋ－１＋ΣＷｋ （１２）

观测更新：

珚Ｖｋ＝Ｈｋ珚Ｘｋ－Ｙｋ
Σ珔Ｖｋ＝ＨｋΣ珔ＸｋＨ

Ｔ
ｋ＋Σｋ

珚Ｋｋ＝１／αｋΣ珔ＸｋＨ
Ｔ
ｋ（１／αｋＨｋΣ珔ＸｋＨ

Ｔ
ｋ＋Σｋ）

－１

Ｘ^ｋ＝珚Ｘｋ－珚Ｋｋ Ｈｋ珔Ｘｋ－Ｙ( )ｋ
ΣＸ^ｋ＝１／αｋΣ珔Ｘｋ－１／αｋ珚ＫｋＨｋΣ珔Ｘｋ （１３）

式中：珚Ｖｋ为新息向量，其协方差矩阵为 Σ珔Ｖｋ；珚Ｋｋ为
当前时刻滤波器的等价增益，ΣＸ^ｋ为状态预报协方
差矩阵。

在上述递推过程，若观测向量为 ｍ维向量，
需计算ｍ×ｍ维逆矩阵：（１／αｋＨｋΣ珔ＸｋＨ

Ｔ
ｋ＋Σｋ）

－１，

计算量与ｍ３成比例。本文按照对不同测量参数
分别进行序列处理的原则建立观测方程，观测矩

阵Ｈｋ是１×３维，ＨｋΣ珔ＸｋＨ
Ｔ
ｋ结果为１×１维，即为

常数。从而将复杂的矩阵求逆运算变为简单的常

数倒数运算，这种分散的序列滤波过程，减少了计

算量，提高了滤波求解的运算速度。

３．２　自适应因子的求解

如前所述，自适应因子αｋ的引入是为了调整

状态模型在滤波估计中的贡献大小，而向量珔Ｖｋ相
对于未经观测信息修正的状态向量，主要反映状

态模型误差。当状态模型异常时，向量珔Ｖｋ一般比
正常数值大很多，因此，在滤波估计的状态估计算

法之后，观测更新算法之前，可对珔Ｖｋ进行检验，以
检查模型异常是否存在。根据１．２节对自适应因
子取值原则的分析，按照ＩＧＧＩＩＩ方案［１０］构造自适

应因子：

αｋ＝

１ ，　　 珘Ｖｋ≤ｋ０
ｋ０
珘Ｖｋ

ｋ１－ 珘Ｖｋ
ｋ１－ｋ( )

０

２

， ｋ０≤ 珘Ｖｋ≤ｋ１

０ ，　　 珘Ｖｋ≥ｋ










１

（１４）
式中ｋ０、ｋ１为常数，ｋ０可取１．０～１．５，ｋ１可取

３．０～８．０；珘Ｖｋ为标准化预报残差：
珘Ｖｋ＝ 珔Ｖｋ ／ ｔｒａｃｅΣ珔Ｖ( )槡 ｋ

（１５）
ｔｒａｃｅ代表矩阵的迹。

ＩＧＧＩＩＩ方案采用三段法求解自适应因子，根
据珘Ｖｋ判断模型是否准确，对模型准确区间采用标
准Ｋａｌｍａｎ算法，即 αｋ＝１；对模型误差大的区间
采用αｋ降权；当 αｋ趋近０时完全由观测信息进
行状态估计。

４　算例验证及分析

４．１　仿真数据生成

为了验证模型和算法，需要将测量参数的理

论值和测量值进行比较。以某型高涵道比双轴涡

扇发动机为例，将由发动机性能仿真模型计算得

到可测参数随时间的变化值作为额定值，加入适

当的偏离量，然后根据测量传感器的噪声水平向

模型计算得到的可测参数中加入白噪声，三者之

和模拟可测参数的测量值［３，６］，设置采样步长为

３０ｍｓ。该型发动机混合室出口的温度和压强为
可测参数，仿真某动态过程得到可测参数理论值

并加入测量噪声，得到混合室出口温度、压强的测

量模拟值分别如图２，３所示。其中总温的偏离量
加３０Ｋ，总压的偏离量加２ｋＰａ。

４．２　滤波估计结果及分析

生成模拟观测数据后，按照１．２节所建的可
测参数状态空间方程及观测方程，采用第３节设
计的单因子自适应序列Ｋａｌｍａｎ滤波算法，可计算
出可测参数的最优估计值，用估计获得的可测参

数值减去模型计算值，即得到可测参数的偏离量。

以图２、图３分别模拟的温度和压强测量值为例，
对其进行估计。模型噪声协方差矩阵分别取１×
１０－２×Ｉ和１×１０－３×Ｉ，根据传感器测量噪声水
平，测量噪声协方差分别取３２Ｋ２和０３２ｋＰａ２。滤

·４·
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图２　温度可测参数模拟值
Ｆｉｇ．２　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｖａｌｕｅｓｏｆｍｅａｓｕｒａｂｌｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

图３　压强可测参数模拟值
Ｆｉｇ．３　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｖａｌｕｅｓｏｆｍｅａｓｕｒａｂｌｅｐｒｅｓｓｕｒｅ

波启动设置：状态变量滤波初值均设为０，状态协
方差矩阵（即第２节中的ΣＸ^ｋ矩阵）初值分别设为
１００×Ｉ和１０×Ｉ。以上 Ｉ均代表相应维数的单位
阵。估计结果及滤波误差曲线如图 ４～图 ７所
示。图中同时给出了标准 Ｋａｌｍａｎ滤波计算的结
果作为比较。

由图４～图７的计算结果可以看出，根据仿
真设置，观测数据可靠，并认为状态空间模型精

确，因此滤波启动设置模型噪声量级较低，这种情

况下对于发动机平稳工作状态，即在０～１８ｓ和３０
～５０ｓ的时间区域内，标准 Ｋａｌｍａｎ滤波和自适应
Ｋａｌｍａｎ滤波都能够快速收敛，并能较好地估计出
状态参数，从误差曲线可以看出稳态工作区域的

温度值滤波估计误差不超过３Ｋ，压强值滤波估计
误差不超过０．４ｋＰａ。但在１８～３０ｓ的动态过程
中，采用标准的 Ｋａｌｍａｎ滤波算法，参数估计结果
出现了很大的偏差，而自适应Ｋａｌｍａｎ滤波器给出
了较好的计算结果，这是因为该动态调节过程非

线性程度强，但给出的状态空间模型不够准确，标

准的Ｋａｌｍａｎ滤波仍认为模型准确，导致滤波估计
严重偏离；而设计的自适应 Ｋａｌｍａｎ滤波算法，根
据每次递推的新息向量动态修正模型信息在滤波

估计结果的贡献，因此计算结果精度较好。

图４　可测温度的标准ＫＦ和自适应ＫＦ估计结果比较
Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｈｅｍｅａｓｕｒａｂｌｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｖａｌｕｅｓｂｅｔｗｅｅｎｓｔａｎｄａｒｄＫＦａｎｄａｄａｐｔｉｖｅＫＦ

图５　可测温度的标准ＫＦ和自适应ＫＦ估计误差比较
Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｈｅｍｅａｓｕｒａｂｌｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｅｒｒｏｒｓｂｅｔｗｅｅｎｓｔａｎｄａｒｄＫＦａｎｄａｄａｐｔｉｖｅＫＦ

５　结论

（１）标准 Ｋａｌｍａｎ滤波算法由于过分依赖先
验信息，因此当发动机处于强非线性的动态过程

时，系统模型误差较大，对发动机可测参数的滤波

估计严重偏离；

（２）根据标准 Ｋａｌｍａｎ滤波准则，在分析模型
误差对滤波结果影响基础上得到的单因子自适应

序列Ｋａｌｍａｎ滤波算法，通过动态调整系统模型在
状态估计中的权重，能够全区间准确估计可测参

数，计算验证表明，滤波计算能够快速收敛，对发动

机强非线性动态工作区间可测参数估计的结果明

显优于标准Ｋａｌｍａｎ滤波，具有较高的估计精度；

·５·
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图６　可测压强的标准ＫＦ和自适应ＫＦ估计结果比较
Ｆｉｇ．６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｈｅｍｅａｓｕｒａｂｌｅｐｒｅｓｓｕｒｅｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ

ｖａｌｕｅｓｂｅｔｗｅｅｎｓｔａｎｄａｒｄＫＦａｎｄａｄａｐｔｉｖｅＫＦ

图７　可测压强的标准ＫＦ和自适应ＫＦ估计误差比较
Ｆｉｇ．７　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｈｅｍｅａｓｕｒａｂｌｅｐｒｅｓｓｕｒｅ

ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｅｒｒｏｒｓｂｅｔｗｅｅｎｓｔａｎｄａｒｄＫＦａｎｄａｄａｐｔｉｖｅＫＦ

（３）发动机测量参数的 ＣＡ模型对问题进行
了很好的简化，减少了对发动机非线性模型分段

线性化的步骤，并且采取对不同可测参数分别进

行序列滤波估计的分散处理方法，减少了计算量，

提高了计算速度，具有一定的应用价值。
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