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摘要：为提高中等推力航空发动机工作性能，对其喷口控制方法进行对比分析，并通过台架试验对喷口等落压比和喷口转差

控制方法进行试验验证。结果表明：相比于等落压比控制方法，转差控制方法更利于精确调整发动机在节流状态下的性能，且可降

低发动机耗油率，更适合作为中等推力发动机的喷口控制计划；对全包线的各典型点进行验证，转差控制方法仍能满足发动机的控

制性能要求，且实施方便、效果好。
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Comparative Study on Nozzle Control Methods of Medium Thrust Aeroengine
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Abstract: In order to improve the working performance of medium thrust aeroengine袁 the comparative study on nozzle control methods

were carried out袁 and the control method of equal pressure drop ratio and slip control of nozzle was verified by bench test. The results show
that the slip control method is more conducive to accurately adjusting the performance of the engine in throttling state than the equal
pressure drop ratio control method袁and can reduce the specific fuel consumption of the engine袁 which is more suitable for the nozzle control
plan of the medium thrust engine. The typical points of the full-envelope are verified袁 and the slip control method can still meet the
requirements of engine control performance袁and the implementation is convenient and effective.
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0 引言

尾喷管是发动机的重要组成部分，燃气发生器排

出的高压燃气膨胀加速后通过尾喷管排出发动机，从

而将燃气的可用功转化为动能，给发动机提供反作用

力，从而产生推力。尾喷管喉道（喷口）面积控制系统

同样是发动机控制系统的重要组成部分，通过改变尾

喷管喉道面积，调节气流在尾喷管和涡轮中膨胀比的

分配，从而达到控制发动机工作状态的目的[1-9]。

随着飞机和发动机性能的不断提升，对发动机喷

口喉道面积的控制要求日趋提高。由控制简单的收敛

喷口到控制收扩喷口的喉道面积和扩散段面积。随着

推力矢量喷口的发展，控制策略又由控制喷口面积发

展到同时控制喷口面积和喷口转向[10-11]。发动机喷口

面积控制一般采用闭环控制。有的发动机采用低压涡

轮落压比为常数的闭环控制，使得加力状态时保持发

动机主机状态不变；也有的采用转差（压气机转速 N2

和风扇转速 N1 之间具有期望的转差）控制来保证工

作过程中的气动稳定性，提高工作效率，降低潜在的

失速或喘振风险[12-15]。

本文以某型中等推力发动机为研究对象，采用等

落压比控制方法和转差控制方法，利用台架试验对比

喷口控制并分析了对发动机性能的影响。

1 等落压比控制方法

某型中等推力发动机等落压比控制原理如图 1

所示。其采用落压比 Pit 为主控制计划，通过落压比
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PID 调节器闭环运算得到喷口控制给定，再经过喷口

伺服回路调节器运算输出电流控制喷口执行机构动

作，调节进入喷口作动筒有杆腔和无杆腔的燃油流

量，控制喷口作动筒位置，达到期望的喷口喉道面积。

为了保证落压比 Pit 不太小，控制系统需要限制喷口

喉道面积不小于最小安全面积，在喷口控制中增加最

小喷口限制线 A 8_lim 限制。其中，为了保证喷口控制具

有较快的响应速度，通常喷口串级 PID 调节器的“内

环”及“外环”均采用位置式 PID 调节器。控制参数选

取需要综合考虑稳态和动态性能，工程中一般采用试

凑法，由于外环（落压比控制回路）受到发动机状态的

影响，通常需要在发动机台架试验中进行调试，在每

台发动机典型的压气机换算转速点获取 1 组控制参

数，即控制参数为压气机换算转速的函数；而内环（喷

口控制回路）主要与液压执行机构有关，不受发动机

状态的影响，通常在半物理模拟试验台进行液压伺服

回路闭环试验时获取 1 组控制参数即可。

等落压比控制计划常用于大推力发动机中，在加

力状态下保持发动机主机状态不变，而中等推力发动

机的落压比 Pit 的范围较窄，在常温下发动机从慢车

状态到中间状态 Pit 的变化约为 5援23耀6援57，变化范围

约为 1援34，因此控制变量落压比 Pit 的分辨率很低，即

Pit 变化很小，发动机状态就会变化很大，难以精确调

整发动机状态。而且在该控制计划下，节流状态的落

压比期望值 Pit_dem 很难通过计算或者试验得到，使得

发动机在节流状态下喷口一直受到最小限制线 A 8_lim

限制，只有在中间状态下落压比 Pit 才可能投入闭环

控制。而中等推力发动机对在节流状态下的耗油率是

有较高要求的，在节流状态下喷口一直受到最小限制

线 A 8_lim 限制后，只能通过调整风扇导叶角度控制计

划、压气机导叶角度控制计划或者压气机转速控制计

划调整发动机特性，但是调整这些控制计划均难以有

效降低发动机油耗。

相比之下，大推力涡扇发动机比中等推力发动机

的落压比 Pit 变化范围宽很多，以某型大推力发动机

为例，从慢车状态到中间状态下 Pit 变化为 3援8耀10袁变

化范围约为 6援2袁是该型中等推力发动机 Pit 变化范围

的 4援63 倍左右遥 因此袁 大推力涡扇发动机特性对 Pit

的敏感性要强很多。由于装机对象的不同，发动机对

在节流状态下的性能要求也不同，中等推力发动机主

要配装歼击机，机动性要求较高，对在节流状态下的

喷口控制功能性能要求更为苛刻。

总之，以落压比 Pit 为喷口控制的主控制计划对

中等推力发动机并不合适，还需要寻找 1 种更适合的

喷口控制方法。

2 转差控制方法

某型俄制中等推力发动机的喷口控制是以发动

机转差为主控制计划，即通过控制风扇转速 N1 达到

期望的发动机转差，来保证工作过程中的气动稳定

性，提高工作效率，降低潜在的失速或喘振风险。而从

慢车状态到中间状态下风扇转速 N1 变化为 40.7%～

98.7%，变化范围约为 58%，因此控制变量风扇转速

N1 的分辨率很高，可以通过微调风扇转速 N1 达到精

确调整发动机节流状态性能的目的。并且相关资料中

明确提到转差控制能够降低发动机耗油率。转差控制

原理如图 2 所示。从图中可见，采用转差控制为主控

制计划，通过转差 PID 调节器闭环运算得到喷口控制

给定，再经过喷口伺服回路调节器运算输出电流控制

喷口执行机构动作，调节进入喷口作动筒有杆腔和无

杆腔的燃油流量，控制喷口作动筒位置，达到期望的

喷口喉道面积。另外，为了保证落压比 Pit 范围，在喷

口控制中增加最小落压比 Pit_min、最大落压比 Pit_max、最

小喷口限制线 A 8_lim 限制。同理，串级 PID 调节器的

“内环”及“外环”均采用位置式 PID 调节器，保证喷口

控制具有较快的响应速度，此外，控制参数选取需要

综合考虑稳态和动态性能。

3 试验验证

基于以上喷口控制方法，对某型中等推力发动机

台架进行试验验证，检验 2 种控制方法在实际台架试

车中的效果。

喷口等落压比控制和喷口转差控制时发动机的

图 1 喷口等落压比控制原理

图 2 喷口转差控制原理

N1
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表 1 试验结果

超调量

1.5

0.5

波动量

0.13

0.08

参数

N1

N2

下掉量

1.7

0.4

稳态试验曲线如图 3、4 所

示（图中 N2r 为压气机换算

转速，A 8_dem 为喷口面积，

N1_dem 为 风 扇 转 速 期 望

值），采用落压比控制和转

差控制的油耗对比如图 5

所示。通过对比图 3、4 可

见，采用转差控制后，由于

从慢车状态到中间状态下

N1 变化范围大，控制变量

分辨率较高，能够通过微

调风扇转速 N1 精确调整

节流状态发动机性能，喷

口能够实现全程风扇转速

N1 闭环控制，可以通过调

整转差控制计划达到降低

发动机油耗的目的；而采

用喷口落压比控制时，节

流状态喷口一直被喷口最

小限制线 A 8_lim 限制，无法

实现落压比闭环控制，只

有到达中间状态后才能实现落压比闭环控制，难以通

过精确调整落压比控制计划来调整发动机节流状态

性能。从图 5 中可见，采用喷口转差控制后，发动机油

耗有明显改善。

在全数字仿真平台上，对全包线的各典型点也进

行验证，如图 6～8 所示。从图中可见，上述转差控制

方法在全包线也都适用，在全包线范围内系统都是稳

定的，均能满足发动机控制性能的要求。

另外，该转差控制方法已随某型中等推力发动机

进行了地面台架试验、高空模拟试验及飞行试验验

证，如图 9～11 所示（图中 PLA 为油门杆角度），性能

数据见表 1。通过对比图 9～11 和表 1 可见，风扇转

速 N1 稳态波动量在 0.13%以内，N1 超调量在 1.5%

内，N1 下掉量在 1.7%内，压气机转速 N2 的各项指标

也在指标范围内。因此，该方法能够满足中等推力发

动机对喷口控制的要求。

4 结束语
本文通过台架试验对比分析，采用喷口等落压比

控制方法和喷口转差控制方法对中等推力发动机性

能的影响。2 种控制方法的试验结果表明，喷口转差

控制方法更易于发动机节流状态下性能的调整，发动

机的耗油率也有明显降低，更适合作为中等推力发动

机的喷口控制计划。本文提出的喷口转差控制方法完

全适用于其他中等推力发动机，且实施方便、效果好，

对提高中等推力发动机的工作性能具有重要作用。
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