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一种喷口控制的多目标约束设计方法
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摘要：为克服试凑法在控制回路参数优化中的局限性，针对涡扇发动机在加力状态易出现喷口摆动的不协调现象，考虑喷口

双环控制结构工作特点，采用按需正向设计策略，按照控制系统时域、频域性能指标设计要求，制定兼顾频域、时域性能要求的内、

外环协调控制的设计目标准则，提出一种喷口控制的多目标约束的差分进化内外环控制参数自整定优化设计方法，在双转子涡扇

发动机非线性模型上进行闭环控制系统仿真验证。结果表明：在飞行高度从 0 增加到 10 km、飞行马赫数从 0加速到 0.9的起飞和

爬升状态进入加力过程以及平飞中保持飞行马赫数不变的关断加力过程中，发动机未出现喷口摆动等现象，涡轮落压比最大相对

误差不大于1.5%，喷口闭环控制系统具有期望的伺服跟踪和抗飞行条件变化干扰能力。
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Abstract： To overcome the limitations of the trial-and-error method in optimization of control loop parameters, and to address the 
issue of nozzle oscillation in turbofan engines during the afterburning state, taking into account the working characteristics of the nozzle 
dual loop control structure, an on-demand forward design strategy was adopted to meet the design requirements of the system's time-
domain and frequency-domain performance indicators. A design objective criteria for coordinated control of the inner and outer loops, 
which takes into account both time-domain and frequency-domain performance requirements, was developed. A constrained multi-
objective differential evolution inner and outer loop control parameter self-tuning optimization design method for nozzle control was 
proposed, and the closed-loop control system simulation verification on a nonlinear model of a dual rotor turbofan engine was conducted. 
The results show that in the process of afterburning initiation during the takeoff and climb conditions with flight altitude increasing from 0 
km to 10 km, flight Mach number accelerating from 0 to 0.9, and in the process of afterburning shutting down during level flight with 
constant flight Mach number, the engine did not exhibit nozzle oscillation or other phenomena. The maximum relative error of the turbine 
pressure ratio was not greater than 1.5%. The nozzle closed-loop control system has the expected servo tracking and flight condition 
disturbance-resistant ability.

Key words： Nozzle double loop control structure; constrained multi-objective; differential evolution; self-tuning algorithm; engine 
nonlinear model; aeroengine

0　引言

加力涡扇发动机是现代高性能飞机不可缺少的

动力装置，进入加力状态需要尾喷管喉道面积与加力

燃烧室燃气温度快速协调配合。因此，喷口控制系统

设计成为先进发动机研制中的1个重要环节。

国内外学者对喷口控制开展了广泛的研究。

Link等[1-2]回顾了从 20世纪 40年代液压机械燃油控制

系统发展到全权限数字电子控制系统的发展历程；

Barrett等[3]分析了先进加力式涡扇发动机采用调节主

燃油流量控制风扇转速+调节尾喷管喉道面积控制发

动机压比（Engine Pressure Ratio，EPR）方案中，双回路
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耦合干扰对控制系统的品质影响问题；张绍基等[4-5]分

析了涡扇发动机采用涡轮总落压比为常数或为进口

总温函数的闭环控制方案；唐狄毅等[6]提出了采用主

燃油流量控制涡轮前温度、喷口喉道面积控制低压转

子转速的组合控制方案；吴虎等[7-9]对加力涡扇发动机

过失速／旋转失速特性进行了分析，并模拟了收小尾

喷管喉道面积将诱导风扇、压气机进入过失速-喘振

过程的案例；时瑞军等[10]论证了当打开加力时，必须

同步调整喷管出口面积，以保证加力燃烧室的状态变

化不影响核心机的性能；李伟等[11]对涡扇发动机加力

性能影响的数值仿真表明喷管面积调节精度对于风

扇喘振裕度和风扇转速影响较大；刘杰等[12]针对加力

供油和喷口控制系统间相互耦合问题，提出了将加力

燃油的变化作为喷口闭环控制的扰动量对喷口开环

控制的前馈补偿方法，以实现喷口与加力燃油量的同

步变化；蒋毅[13]通过在大范围飞行包线内仿真，探讨

了系统噪声、非线性不确定性对喷口控制动态性能的

品质影响；戚学锋等[14]研究了涡扇发动机加力过程非

线 性 多 约 束 改 进 可 行 序 列 二 次 规 划（Feasible 
Sequential Quadratic Programing，FSQP）算法，仿真分

析了加力过程中保持发动机核心机状态不变条件下

实现最大推力控制的方案。由于喷口控制系统常采

用双闭环结构，内外环控制器必须协同工作，如果设

计不当，极易引发发动机整机系统不稳定及喘振、超

温、超转故障。然而，长期以来喷管双闭环结构采用

传统的试凑法设计，难于保证多目标、多约束的控制

参数达到最优。1995年 Store等[15]提出了基于群体差

异的具有全局收敛性和鲁棒性能力的启发式随机搜

索自适应全局优化差分进化算法（Differential Evolu⁃
tion Algorithm，DEA），吸取了自然界优胜劣汰的进化

法则，这一规律通过对进化群体按照某种规则对比优

化，能够获得多目标、多约束控制参数的优化效果。

针对喷口控制设计中试凑法在参数优化中的局

限性，本文以典型双闭环喷口控制回路为设计目标，

提出一种喷口控制的差分进化多目标约束优化设计

方法，并进行伺服性能、抗干扰性能、未建模不确定性

鲁棒性能的仿真分析和验证。

1　喷口控制系统结构

根据航空发动机工作原理，当发动机进入加力状

态时，通过调节喷口喉道面积可以使涡轮落压比按给

定的控制计划变化，以保证核心机的工作状态不变，

从而使尾喷管流量与核心机流量协同工作。为了实

现这一控制目标，喷口控制结构可采用双环控制结构

（如图 1所示）。图中，πTr为涡轮落压比指令；πT为涡

轮落压比输出；Lar为喷口作动筒位置指令；La为喷口

作动筒位置输出；I为电液伺服阀电流；A8为喷口喉道

面积；eout为外环偏差；ein为内环偏差；Gout ( s) 为发动机

喷口面积到涡轮落压比的传递函数；G in ( s) 为电液伺

服作动机构输入电流到喷口作动筒位置的传递函数；

Ga 为喷口作动筒位置到喷口面积的增益；C in ( s) 为内

环控制器；Cout ( s) 为外环控制器。

从图中可见，外环根据发动机进口总温的变化获

得涡轮落压比目标指令，并与发动机涡轮落压比反馈

信号形成偏差，通过外环控制器补偿调节，产生内环

回路的喷口作动指令信号。该喷口作动指令与喷口

作动位置传感器的信号形成偏差，通过内环控制器进

行补偿，产生调节电液伺服阀的电流输入信号，对喷

口作动筒位置进行调节。

双环控制属于典型的串级双回路结构，由于需要

分别设计内环和外环 2个控制器，在设计上相对单环

控制较为复杂。采用传统的试凑法对内环和外环 2
个控制器进行整定，效果十分不理想，加之环境的干

扰因素和未建模动态不确定性问题，在实际发动机整

机试验时性能很难保证，进一步影响高空飞行时的鲁

棒性能。由于双环控制的特点，内环和外环必须协调

配合工作，仅从时域性能方面进行某一单目标控制器

的设计，难以达到设计的动静态性能要求，应从时域

和频域 2方面给定多目标约束条件，开展控制器参数

的多目标优化设计是解决这一问题的根本所在。

2　双环控制优化算法

优化控制方法包括传统优化和启发式优化 2类。

传统优化方法需要根据目标函数的梯度信息实现单

可行解寻优搜索路径，并不适用于双环控制的求解；

启发式优化以仿生算法为主线，通过启发式搜索可以

实现多可行解的并行随机优化，而且优化过程不依赖

目标函数的连续可微条件，即可获得全局的寻有

图1　喷口双环控制系统结构
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能力。

差分进化是一种基于群体差异的启发式随机搜

索算法，通过群体内个体之间的相互合作与竞争所产

生的新群体，是智能决策优化搜索的方向。差分进化

的思想在于从 1个随机产生的初始种群开始，通过对

种群中任意 2个个体的向量差与第 2个个体求和的差

分算法来产生新个体，并与当代种群中对应的个体比

较，按照新旧 2 个个体的适应度优劣，决策是否用这

个新个体取代旧个体来进化下一代，这种优胜劣汰的

法则引导搜索路径向最优解逼近。

喷口控制系统这种典型双环回路的优异控制性

能取决于内环控制器与外环控制器的协调配合，内外

环回路应具有抑制系统干扰和伺服跟踪品质的鲁棒

动静态性能，属于带约束条件的多目标时域、频域优

化的设计问题。

针对涡扇发动机多变量控制系统的设计问题，定

义稳态误差、带宽、上升时间和超调量、以及控制和状

态响应的均方值这几个关键性能参数作为评估动静

态性能优劣的标准依据。此外，为了获得内外环回路

的协同控制，内环的响应速度要快于外环。考虑到内

外环都必须具备同样的伺服跟踪性能、抗干扰性能、

抗未建模动态不确定性能，应在优化目标中考虑稳态

误差、带宽、上升时间和超调量，以及控制能量这几个

关键性能参数。显然，单目标优化难以达到这一要

求。因此，针对双环控制的参数优化问题，同时兼顾

时域和频域性能指标的要求，设计多目标优化函数为

J = λ1∫| t ⋅ e(t) | ⋅ d t + λ2∫u2 (t) ⋅ d t + λ3
1

PM
+ λ4 ωc（1）

式中：t为调节时间；u为控制量；wc为开环截止频率；

PM为相位裕度。

多目标优化函数的第 1项对应动态上升时间、超

调量和稳态误差，主要针对伺服跟踪性能、抗干扰性

能的要求；第 2项对应控制能量的要求；第 3项主要针

对抗未建模动态不确定性的鲁棒稳定性要求；第 4项

为开环截止频率，对应闭环带宽，主要针对动态的快

速响应要求，λ1、λ2、λ3、λ4 为对应的各项指标加权

系数。

同时，考虑到串级控制的设计特点，内环控制的

响应速度要高于外环控制的响应速度，并兼顾内环、

外环的动态频响品质，即

ì
í
î

ωb,in > ωb,in, lim and ωb,in, lim > 2ωb,out
ωb,out, lim down < ωb,out < ωb,out, lim up

（2）
式中：ωb,in 为内回路闭环带宽；ωb,in, lim 为内回路闭环带

宽下限；ωb,out 为外回路闭环带宽；ωb,out, lim down、ωb,out, lim up
分别为外回路带宽下限和上限。

综合上述双环设计的多种因素，提出外环控制的

设计目标准则为

ì

í

î

ï
ïï
ï
ï
ï

ï

ï
ïï
ï

ï

min
Cout ( s) Jout = λ1out∫

t1

t2
|| t ⋅ eout ( t ) ⋅ dt + λ2out∫

t1

t2
u2out ( t ) ⋅ dt + λ3out

1
PM out

+ λ4out ωc,out

subject to ìí
î

ïï

ïïïï

σout% < σout, max%
PM out > PM out,m arg in
ωb,out > ωb,out, lim down

  （3）

式中：t1为仿真始点时刻；t2为仿真终点时刻；eout ( t ) 为
外环 t 时刻的偏差；uout ( t ) 为外环 t 时刻的控制器输

出；σout 为外环回路的超调量； σout, max 为外环回路的超

调量限制值； PM out 为外环回路的相位裕度；PM out, m arg in
为外环回路的相位裕度指标需求；ωc, out为外环开环截

止频率；λ1out、λ2out、λ3out、λ4out 为对应的各项指标加

权系数；ωb, out、ωb, out, lim down 分别为外环回路的带宽和带

宽指标需求。

内环控制的设计目标准则为

ì

í

î

ï
ïï
ï
ï
ï

ï

ï
ïï
ï

ï

min
C in ( s) J in = λ1in∫

t1

t2
|| t ⋅ ein ( t ) ⋅ dt + λ2in∫

t1

t2
u2in ( t ) ⋅ dt + λ3in

1
PM in

+ λ4in ωc,in

subject to ìí
î

ïï

ïïïï

σ in% < σ in, max%
PM in > PM in,m arg in

ωb,in > ωb,in, lim

 
  （4）

式中：e in ( t ) 为内环 t时刻的偏差；u in ( t ) 为内环 t时刻的

控制器输出；σ in 为内环回路的超调量； σ in, max 为内环

回路的超调量限制值；PM in 为内环回路的相位裕度；

ωc, in 为内环开环截止频率；λ1in、λ2in、λ3in、λ4in 为对

应的各项指标加权系数；ωb, in、ωb, in, lim 分别为内环回路

的带宽和带宽指标需求。

基于上述内环（外环）控制的设计目标准则，提出

内环（外环）多目标约束下的差分进化自整定控制器

算法。

  Step1（初始化）

给定优化参数的维数 D、优化参数的边界条件，

种群数量Np、变异算子Ψ、交叉算子Φ，最大进化次数

G，设 PBest ( t ) 为每次进化后的最优参数，并随机赋初

值，随机选取种群

Ω ( t ) = (P1 ( t ),P2 ( t ),⋯,PNP ( t ) ) （5）
式中：Pi ( t ) 为第 t 代进化的第 i 个成员，Pi ( t ) ∈ RD,i =
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1,⋯,Np ; t = 1,⋯,G。

令 t = 1，在Ω ( t ) 中按内、外环控制的设计目标准

则（式（3）或式（4）），求出 1 次搜索的最优参数

PBest ( t )，进入Step 2。
  Step2（差分进化搜索）

设 j为循环变量，j = 1,⋯,Np，对 Ω ( t ) 中的每个成

员进行变异、交叉、选择操作：

（1）变异：从Ω ( t ) 中随机选取2n个成员，2n < Np，

对其进行俩俩差分平均累加，实现遗传和变异

Qj ( t + 1) = PBest ( t ) + Ψ ( t ) 1
n ∑

k = 1,⋯,2n
m = 1,⋯,2n
k ≠ m ≠ j

( )Pk ( t ) - Pm ( t )  （6）

式 中 ：k 和 m 为 [1，Np] 内 任 意 2 个 随 机 整 数 ；

Ψ ( t ) ∈ [ 0.2,0.6 ] 为第 t 代变异因子，并随进化次数

衰减。

（2）交叉：通过交叉操作，确定下一代候选成员

Rj ( t + 1) = ì
í
î

Qj ( t + 1) rand ≤ Φ
Pj ( t ) otherwise （7）

式中：Φ ∈ (0,1 ]，rand为[0，1]之间的随机数。

（3）选择：按内、外环控制的设计目标准则（3）或

（4），求下一代候选成员 Rj ( t + 1) 和其父代成员 Pj ( t )
的目标函数值，进行比较后决定是否将Rj ( t + 1) 作为

种群Ω ( t ) 中该成员的进化子代

Pj ( t + 1) = ì
í
î

Rj ( t + 1) J ( Rj ( t + 1) ) < J (Pj ( t ) )
Pj ( t ) otherwise （8）

式中：J (⋅)为目标函数值。

Step3（（种群优化））

构造第 t + 1种群

Ω ( t + 1) = (P1 ( t + 1),P2 ( t + 1),⋯,PNP ( t + 1) )（9）
在种群Ω ( t + 1) 中求出第 t次进化后的最优参数

PBest ( t + 1)，若满足设计要求或者达到最大进化次数，

则终止迭代过程，并输出PBest ( t + 1) 为最优解；否则，

置 t = t + 1，重复Step2。
3　设计算例

双转子加力涡扇发动机，在设计点尾喷管喉道面

积A8/m2对涡轮落压比πT的传递函数为

Gout ( s) = πT ( s)
A8 ( s) = 21.2s2 + 167.1s + 322.1

s2 + 10.27s + 23.67 （10）
式中：s为拉普拉斯算子。

电液伺服作动装置输入电流 I/A到喷口作动筒活

塞杆位移 x/m的传递函数为

G in ( s) = x ( s)
I ( s) = 2078833.3

s3 + 861s2 + 299831s
（11）

喷口作动筒活塞杆位移到尾喷管喉道面积的增

益为 Ga = 4。在喷口双环控制系统结构（图 1）中，内

环采用纯比例控制

C in ( s) = Kp in （12）
式中：Kp in为内环纯比例增益系数。

外环采用比例+积分控制

Cout ( s) = Kp out + K i out
1
s （13）

式中：Kp out为外环比例增益系数，K i out为外环积分增益

系数。

对内环纯比例控制采用上述内环多目标约束下

的差分进化自整定控制器算法进行设计，内环控制目

标准则按式（4）设计，给定性能参数 PM in,m arg in = 75°、
σ in, max = 1%、ωb,in, lim = 16 rad/s。选择加权因子设计参

数 λ1in = 0.6、λ2in = 0.4、λ3in = 0、λ4in = 1。 其 中 ，

λ1in = 0.6是针对动态调节过程中动态误差尽快消除，

λ2in = 0.4 是针对动态调节过程中控制器输出受饱和

限制的约束设计要求不能太大。采用 λ1in + λ2in = 1
设计方法是为了折中考虑选择λ4in = 1能够起到对开

环截止频率的设计要求。

内环控制器设计结果为Kp in = 2.209，内环控制仿

真结果为相位裕度为 PM = 87.5°，开环截止频率为

ωcp,in = 15.3 rad/s，幅值裕度为 Gm,in = 56，对应的频率

为ωcg,in = 547 rad/s，带宽ωb,in = 16.009 rad/s，阶跃响应

无超调，调节时间为 0.5 s。内回路开环（伯德图）和闭

环阶跃响应如图2、3所示。

对比例+积分控制采用上述外环多目标约束下的

差分进化自整定控制器算法进行设计，外环控制目标

准则按式（3）设计，给定性能参数 PM out,m arg in = 75°、
σout, max = 5%、ωb,out, lim = 6 rad/s，选 择 设 计 参 数 λ1out =

Pha
se/（

°） -90
-135
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-270

Frequency/（rad/s）101 102 103 104 105

ma
gni

tud
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Bode diagram，幅值裕度Gm=
34.9 dB（at 548 rad/s）,相位裕度

Pm=87.4°（at 15.5 rad/s）

图2　内回路开环（伯德图） 图3　内回路闭环阶跃响应
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0.6、λ2out = 0.4、λ3out = 0、λ4out = 1。选择加权因子

设计参数 λ1out = 0.6、λ2out = 0.4、λ3out = 0、λ4out = 1。
其中，λ1out = 0.6 是针对动态调节过程中动态误差尽

快消除，λ2out = 0.4 是针对动态调节过程中控制器输

出受饱和限制的约束设计要求不能太大。采用λ1out +
λ2out = 1 设计方法是为了折中考虑选择 λ4out = 1 能够

起到对开环截止频率的设计要求。

外环控制器设计结果为 Kpout=0.0242，Kiout=0.127，
外环控制仿真结果为相位裕度为PM out = 106.40，开环

截 止 频 率 为 ωcp,out = 17.4 rad/s，幅 值 裕 度 为

Gm,out = 43.6，对 应 的 频 率 为 ωcg,out = 545 rad/s，带 宽

ωb,out = 9.11 rad/s，阶跃响应无超调，调节时间为 1.5 s。
外回路开环（伯德图）和闭环阶跃响应如图4、5所示。

从内回路、外回路的时域、频域仿真结果可知，采

用差分进化自整定设计控制器参数能够满足多约束

目标的设计要求。

对喷口控制系统进行伺服跟踪性能、抗干扰性能

仿真，系统存在随机白噪声、定常干扰的情况下涡轮

落压比响应曲线如图 6所示。从图中可见，仿真时间

为 20 s，仿真开始阶段在

第 2 s，涡轮落压比指令由

初值 2 阶跃上升到 6，并保

持指令不变。在第 4 s 涡
轮落压比指令由 6 阶跃上

升到 8，并保持指令不变。

在第 8 s 涡轮落压比指令由 8 阶跃上升到 10，并保持

指令不变。在第 10 s开始涡轮落压比指令按斜率为

-1 的斜波信号变化，在第 14 s 衰减到 6，并保持指令

不变。在第 16 s按斜率为 2的斜波信号变化，在第 18 
s增加到 10，并保持指令不变到第 20 s，涡轮落压比指

令信号如图6中的虚线所示。

在第 6~20 s，外回路中加入随机干扰零均值、幅

值为±0.1的白噪声信号。在外回路中的第 5~7 s加入

+5% 的常值干扰信号，在第 7~20 s加入+10% 的常值

干扰信号；在内回路中的第 11~15 s加入-5% 的常值

干扰信号，第15~20 s加入+5%的常值干扰信号。

对喷口控制系统给定上述涡轮落压比指令信号、

随机干扰白噪声信号、定常干扰信号，涡轮落压比响

应曲线如图 6中的实线所示。从图中可见，在喷口控

制系统有、无干扰的情况下（前 6 s未加入白噪声，从

第 6 s开始加入），涡轮落压比的响应都能够伺服跟踪

指令，同时具有抗干扰性能。

为考察控制系统对模型未建模不确定性的鲁棒

性能，在外回路中的第 1 s对涡轮落压比模型增益拉

偏+80%，在内回路中的第 3 s对电液伺服作动装置模

型增益拉偏-20%，同时加入与图 6 相同的随机干扰

白噪声信号、定常干扰信号，内回路控制器输出电流

信号如图 7所示，外回路喷口作动筒活塞输出位置信

号如图 8所示，系统存在干扰和模型拉偏的情况下涡

轮落压比响应曲线如图 9中的实线所示。仿真表明，

在喷口控制系统存在干扰

和模型未建模不确定性的

情况下，涡轮落压比的响

应具有伺服跟踪、抗干扰

鲁棒性能。

对上述内外环组成的喷口双环控制系统，模拟飞

机起飞爬升平飞过程中双转子喷口可调的涡扇发动

机非线性模型开加力、关加力的情况，验证开、关加力

对发动机性能的影响。发动机控制计划要求通过调

节喷口面积和主燃油流量对涡轮落压比和高压转子

转速进行调节，仿真具体过程如下：

起飞爬升平飞仿真时间为 130 s，在整个仿真时

间内双转子喷口可调的涡扇发动机高压转子转速指

令保持 12832 r/min、涡轮落压比指令为 8.58 不变，要

求起飞爬升过程中保持高压转子转速、涡轮落压比不

变。起飞爬升状态开加力、平飞等马赫关加力过程中

飞行高度的变化如图10所示。从图中可见，第0～60 s
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Bode diagram
Gm=32.8 dB（at 545 rad/s），
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图4　外回路开环（伯德图） 图5　外回路闭环阶跃响应
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图8　外回路喷口作动筒活

塞输出位置信号

π t

108642
t/s 20181614121086420

图9　系统存在干扰和模型

拉偏下涡轮落压比响应曲线

π t

108642
t/s0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20

图6　系统存在随机白噪声、定

常干扰下涡轮落压比响应曲线
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图7　内回路控制器输出

电流信号
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为地面 0高度阶段，第 60~
110 s为飞行高度从 0 m按

等斜率变化到 10000 m 的

爬升阶段，第 110~130 s 为
飞行高度保持 10000 m 的

平飞阶段。

起飞爬升状态开加

力、平飞等马赫关加力过程中飞行马赫数的变化如图

11 所示。从图中可见，第 0~20 s 为 0 马赫数保持阶

段，第 20~60 s为马赫数从 0按等斜率变化到 0.9变马

赫数阶段，第60~130 s为0.9马赫数保持阶段。

在地面高度为 0、马赫数为 0 的前 20 s 为中间不

加力状态，从第 20 s开始进入变马赫数开加力阶段，

从第 110 s开始进入平飞等马赫数关加力阶段。起飞

爬升状态开加力、平飞等马赫关加力过程中加力燃油

流量Wfaf的变化如图 12所示。从图中可见，第 20~30 s
加力燃油流量为 0.3 kg/s，第 30~40 s加力燃油流量为

1 kg/s，第 40~110 s 加力燃油流量为 3 kg/s，第 110~
120 s 加力燃油流量为 1 kg/s，第 120~130 s 全部关掉

加力。

起飞爬升状态开加力、平飞等马赫关加力过程中

涡轮落压比指令和涡轮落压比输出响应对比和相对

误差曲线如图 13 所示。从图中可见，在第 20 s 的小

加力中涡轮落压比相对误差小于0.4%，在第30 s的部

分加力中涡轮落压比相对误差小于0.8%，在第40 s的
较大加力中涡轮落压比相对误差小于 1.5%，在第 60~
110 s 的 0.9 等马赫数爬升阶段涡轮落压比相对误差

小于0.05%，在第110 s的关部分加力中涡轮落压比相

对误差小于 1.5%，在第 120 s的关断加力中涡轮落压

比相对误差小于1.1%。

起飞爬升状态开加力、平飞等马赫关加力过程中

高压转子转速指令和高压转子转速输出响应对比和

相对误差曲线如图 14 所示。图中，N2dem为高压转子

转速指令；N2为高压转子转速输出响应。从图中可

见，在整个 130 s的起飞爬升状态开加力、平飞等马赫

关加力过程仿真中，高压转子转速相对误差小于

0.15%。

起飞爬升状态开加力、平飞等马赫关加力过程中

推力 F 输出响应曲线如图

15所示。

起飞爬升状态开加

力、平飞等马赫关加力过

程中喷口喉道面积 A8和主

燃油流量Wf调节响应曲线

如图16所示。

采用上述适应多种飞行条件、发动机状态的非线

性模型，对于发动机喷口控制系统的适应性仿真结果

表明，该算法设计的喷口控制系统在开加力、关加力

的动态调节中涡轮落压比能够适应于起飞爬升状态

开加力、平飞等马赫关加力的控制性能。

4　结论

（1）在系统存在随机干扰零均值幅值±0.1的白噪

声、外回路+10%、内回路-5%的常值干扰下，分别在

涡轮落压比阶跃、斜波指令下，涡轮落压比输出响应

能够伺服跟踪参考指令，无稳态误差。

图11　起飞爬升状态开加力、

平飞等马赫关加力过程中飞

行马赫数的变化

图12　起飞爬升状态开加力、

平飞等马赫关加力过程中加力

燃油流量Wfaf的变化

（a） 喷口喉道面积调节响应 （b） 主燃油流量Wf调节响应

图16　起飞爬升状态开加力、平飞等马赫关加力过程中喷口

喉道面积A8和主燃油流量Wf调节响应曲线

图10　起飞爬升状态开加力、

平飞等马赫关加力过程中飞

行高度的变化

（a） 转速输出响应对比 （b） 转速输出响应相对误差

图14　起飞爬升状态开加力、平飞等马赫关加力过程中高压

转子转速指令和高压转子转速输出响应相对误差曲线

图15　起飞爬升状态开加力、

平飞等马赫关加力过程中推

力F输出响应曲线

（a） 落压比输出响应对比 （b） 落压比输出响应相对误差

图13　起飞爬升状态开加力、平飞等马赫关加力过程中涡轮

落压比指令和涡轮落压比输出响应对比和相对误差曲线
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（2）在外回路中模型增益拉偏+80%、内回路模型

增益拉偏-20%，且喷口控制控制系统存在干扰的情

况下，涡轮落压比输出响应仍具有伺服跟踪、抗干扰

的鲁棒性能能力。

（3）在飞行条件变化范围较大的起飞、爬升状态

进入加力以及等飞行高度平飞中保持飞行马赫数不

变的关断加力仿真过程中，喷口控制稳定性好，具有

鲁棒适应性能力。
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