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摘　　　要：固体火箭冲压发动机流量调节系统具有很强的时变性和非线性，在调节的初期存在流量负调现

象，且推进剂不完全燃烧产生的颗粒容易附着于喉道，这些因素都将对调节性能产生消极影响。为处理上述

问题，设计线性自抗扰控制器（ＬＡＤＲＣ）。仿真试验表明，所设计的ＬＡＤＲＣ对比于比例积分微分控制器

（ＰＩＤ）具有更好的响应速度、精度、流量负调抑制能力以及抗干扰能力，在低压力和高压力两种工况下的响应

时间均不超过１．５ｓ，超调量在１．５％以内；流量负调减小了３～４倍；对干扰的反应时间在０．４ｓ左右，干扰的

偏离值仅为０．２５ＭＰａ，显著提高了燃气发生器的工作性能。
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　　随着立体预警系统及反导系统的高速发展，

未来战争中对于战术导弹的要求越来越高，具有

流量可调燃气发生器的固体火箭冲压发动机（以

下简称固冲发动机）因其优异的工作性能成为中

远程中等超声速战术导弹最理想的高速巡航动力

系统［１３］。

各国科研人员对具有流量可调燃气发生器的

固冲发动机的研究取得了不俗的进展。德国超声

速反舰导弹（ａｎｔｉｎａｖｉｒｅｓｓｕｐｅｒｓｏｎｉｏｕｅ）的动力装置

采用滑环阀实现燃气流量调节，试验结果表明其燃

气流量调节系统调节性能良好，调节比达到

１∶４．５
［４］；俄罗斯的Ｒ７７ＭＰＤ空空导弹采用锥阀

进行燃气流量调节，所得到的推力调节比为

１∶９
［５］；美国ＧＱＭ１６３“丛林狼”超声速掠海飞行

靶弹，采用的是柱塞式滑阀，该靶弹可掠海远程持

续机动飞行，现已装配部队［６］；欧洲导弹集团研制

的“流星”超视距中远程空空导弹的流量调节比超

过１０，其动力性能是现役空空导弹的３～６倍
［７］；

我国对于该技术的研究起步较晚，２０世纪９０年

代中后期以来，航天科工集团第三研究院、中国航

天科技集团有限公司航天动力技术研究院、中国

空空导弹研究院、西北工业大学、北京航空航天大

学、国防科技大学、南京理工大学等研究单位开始

着手以空空导弹为背景下固冲发动机的研究工

作，航天科工集团第三研究院曾对滑盘式燃气流

量调节方案进行研究试验，其调节比可达到

４．１６，但仍与其他国家存在一定的差距，需要继续

进行研究［８］。

燃气发生器的控制模型具有强非线性、时变

性的特性，使流量可调燃气发生器的控制算法设

计较为困难。燃气流量在实验过程中不易测得，

很难进行有效控制，因而普遍采用控制燃烧室内

压力的方法来达到流量调节的目的［９］，现有的相

关文献比较匮乏。何坤等［１０］对燃气发生器的线

性模型进行模糊比例积分控制算法设计，提高

了压力控制的响应速度，有效地减小了超调量，但

对于非线性模型研究不足；聂聆聪等［１１］设计的压

力闭环模糊算法可适应燃气发生器压力闭环控制

的大部分工况及长时间工作的情况；刘源翔等［１２］

设计的前馈补偿自适应比例积分微分控制器

（ＰＩＤ）控制策略，改善了流量调节系统的动态调

节性能和稳定工作性能。但是以上文献均忽略了

阶跃压力指令下过大起始误差使一般的控制器输

出控制力太大导致喉部面积初始变化率过大，而

压力变化速率小于喉面变化速率，两者变化速率

的冲突将产生燃气流量负调的问题。虽然以上算

法是针对压力所设计的算法，但是燃气发生器所

产生的流量负调问题不可忽视。赵泽敏［１３］利用

二阶模糊ＰＩＤ控制算法对流量负调的问题进行

研究，但其未考虑诸如推进剂燃烧所产生的颗粒

附着于阀门等外部干扰所带来的喉部面积消极变

化产生的影响，忽略了系统的抗干扰能力。

韩京清教授提出的自抗扰控制（ａｃｔｉｖｅｄｉｓ

ｔｕｒｂａｎｃｅｒｅｊｅｃｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ，ＡＤＲＣ）克服了大多

数算法对于系统模型的依赖性［１４］。ＡＤＲＣ由跟

踪微分器、扩张状态观测器（ｅｘｔｅｎｄｅｄｓｔａｔｅｐｂ

ｓｅｒｖｅｒ，ＥＳＯ）、非线性状态误差反馈控制率（ｎｏｎ

ｌｉｎｅａｒｓｔａｔｅｅｒｒｏｒｆｅｅｄｂａｃｋ，ＮＬＳＥＦ）三部分组成。

跟踪微分器（ＴＤ）可安排闭环系统的过渡过程，在

基本无超调的前提下实现指令的快速跟踪，以此

解决超调与快速性的矛盾；ＥＳＯ是ＡＤＲＣ的核心

模块，用于将影响被控对象输出的扰动扩张成新

的状态变量，且ＥＳＯ对产生扰动的模型依赖程度

低，无需测量便可观测扰动；ＮＬＳＥＦ对ＥＳＯ所观

测出扰动的状态变量采用适当的方法进行补偿，

达到消减扰动的目的。由于 ＡＤＲＣ需整定的参

数较多，在工程应用上实际很难简单快速的实现

控制目标，文献［１５］将ＡＤＲＣ的控制参数与频率

相关联，设计了扩张状态观测器 （ＬＥＳＯ）和

ＬＳＥＦ，两个控制器的带宽为各自唯一的变量，减

少了需整定的参数，更适用于工程应用。

本文采用线性自抗扰控制器（ＬＡＤＲＣ）对流

量可调燃气发生器进行压力闭环控制。采用最速

离散ＴＤ安排过渡过程，使输入的阶跃压力指令

变得柔和，在满足实际工作要求的条件下，牺牲一

定的响应速度，降低喉部面积初始变化速度，抑制

０１１１
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流量负调；采用ＬＥＳＯ，将包含系统内扰和外扰的

总和扰动扩张成一个新的状态变量；通过ＬＳＥＦ，

对扰动进行补偿，克服了因系统强时变性、非线性

所导致的参数摄动和喉部面积消极变化导致控制

性能不良的问题。仿真结果显示，所设计的

ＬＡＤＲＣ能有效抑制流量负调，抗干扰能力强，控

制精度高，具有很好的工程应用前景。

１　燃气发生器系统建模及特性分析

１１　流量可调燃气发生器控制方法介绍

本文采用壅塞式流量调节方法，通过无刷直

流电机伺服系统（ＢＬＤＣ）驱动滑盘阀改变燃气发

生器喉部面积实现燃气流量闭环调节，具体控制

过程如图１所示。图１中：压力传感器测得的燃

气发生器实时压力狆与目标压力狆ｄ 的差值送给

本文所设计的控制器，控制器的输出狌使无刷直

流电机驱动滑盘阀转动相应的角度θ，使得燃气

发生器的喉部面积变为犃ｔ，实现所期望的控制效

果，犿
·
为喷管排出的燃气质量流率。

图１　燃气流量调节系统控制流程

Ｆｉｇ．１　Ｃｏｎｔｒｏｌｐｒｏｃｅｓｓｏｆｇａｓｆｌｏｗｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍ

１２　系统建模

燃气发生器为端面燃烧的固冲发动机，在文献

［１６］所作假设的前提下，满足零维内弹道微分方程

ｄ狆
ｄ狋
＝
犚犜ｒ
犞ｇ

ρｐ犃ｂα狆
狀
－
狆犃ｔ
犆

－ρ犃ｂα狆（ ）狀 （１）

式中狆为燃烧室压力，犞ｇ 为燃烧室空腔自由容

积，犃ｂ与犃ｔ分别为推进剂燃面面积和喉部面积，

ρｐ和ρ分别为推进剂密度和燃气平均密度，狀燃

速指数，α为燃速系数，犆为推进剂特征速度，犚

为气体常数，犜ｒ为滞止温度，狋为时间。

其他相关公式

犿
·
＝
狆犃ｔ
犆

狉
·
＝α狆

狀

犞ｇ＝犞０＋∫犃ｂα狆
狀ｄ

烅

烄

烆 狋

（２）

式中狉
·
为推进剂燃烧速度。

本文设计的滑盘阀上有４个大小一致的拉瓦

尔喷管，其中１个位于滑盘中心始终常开，其余３

个沿中心孔周向分布，随着滑盘阀的转动，３个周

向拉瓦尔喷管喉部面积发生改变，以达到流量调

节的目的。喉部面积示意图如图２所示，图中阴

影部分为调节孔有效喉部面积。

图２　喉部面积示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｔｈｒｏａｔａｒｅａ

经数学计算，可得有效喉部面积公式为

犃ｔ＝犃ｔ１＋ 烅
烄

烆
３２犚２ａｒｃｃｏｓ

犔
犚
ｓｉｎ

θ（ ）［ ］２
－

２犚犔ｓｉｎ
θ（ ）２ ｓｉｎ ａｒｃｃｏｓ

犔
犚
ｓｉｎ

θ（ ）（ ）（ ］［ 烍
烌

烎２
（３）

式中犃ｔ１为常开孔面积，犚为３个调节孔的喉面半

径，犔为周向分布的中心圆半径，θ为滑盘阀转动

角度。犃ｔ随θ变化如图３。

图３　犃ｔ随θ的 变化曲线

Ｆｉｇ．３　Ｃｈａｎｇｅｃｕｒｖｅｂｅｔｗｅｅｎ犃ｔａｎｄθ

由图３可以看出，当θ较小时，犃ｔ与θ满足关

系式

ｄ犃ｔ
ｄθ
＝犽θ＜０

拉氏变换后得

犃ｔ（狊）

θ（狊）
＝犽θ （４）

１１１１
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　　本文所采用的电动机伺服系统输出的扭矩足

以克服外部负载驱动滑盘阀转动，其角度响应速

度快于燃烧室内压强和燃气流量的响应速度，但

仍有一定的惯性延迟，可将电动机伺服系统的模

型简化为惯性环节

θ（狊）

θｒ（狊）
＝

犻
狋θ狊＋１

（５）

式中θｒ为ＢＬＤＣ输出转角，犻为齿轮减速箱的减

速比，狋θ为时间常数。

１３　系统特性分析

为方便分析燃气发生器系统特性，将式（１）在

某稳态工作点（此时燃烧室内压力为狆０、自由容

积位犞ｇ０）处进行小偏差线性化处理并进行拉氏

变换得到燃烧室压力与喉部面积的线性化关系：

狆（狊）

犃ｔ（狊）
＝

犽１
狋１狊＋１

（６）

式中

犽１ ＝
狆０犚犜ｒ

犃ｔ犚犜ｒ＋犆
（狀＋１）犃ｂα狆

狀
０－犆

犚犜ｒ狀ρｐ犃ｂα狆
狀－１
０
＜０

狋１ ＝
犆犞ｇ０

犃ｔ犚犜ｒ＋犆
（狀＋１）犃ｂα狆

狀
０－犆

犚犜ｒ狀ρｐ犃ｂα狆
狀－１
０

　　联立式（４）～式（６）可得带执行机构的燃气发

生器被控对象的传递函数

犌（狊）＝
犽１犽θ犻

狋１狋θ狊
２
＋（狋１＋狋θ）狊＋１

（７）

　　对式（６）输入一个线性喉部面积变化信号，燃

气发生器仿真参数如表１所示，得到压力响应曲

线和系数犽１、狋１ 变化趋势如图４（ａ）、图４（ｂ）所示。

表１　燃气发生器仿真参数

犜犪犫犾犲１　犛犻犿狌犾犪狋犻狅狀狆犪狉犪犿犲狋犲狉狊狅犳犵犪狊犵犲狀犲狉犪狋狅狉

参数 数值 参数 数值

α／１０－６ ６．２７

（犚犜ｒ）／１０
５ ７．７５５

ρｐ／（ｋｇ／ｍ
３） １８００

犞ｇ０／ｍ
３ ０．００１５

狀 ０．５

犃ｂ／ｍ
２ ０．０１８６

犆／（ｍ／ｓ） ８００

　　从图４（ａ）可以看出，当输入线性喉部面积变

化率时，压力响应呈现明显的非线性趋势；从图

４（ｂ）可以看出，在燃气发生器工作过程中，式（６）

中传递函数的增益系数犽１ 和时间常数狋１ 均在变

化，具有较强的时变性。经过上述分析可知，稳态

工作点下得到的系统模型在发动机实际动态工作

过程中其实是一个存在参数摄动的二阶系统，具

有强时变性、非线性。

以上分析了燃气发生器压力的动态特性，为

分析燃气发生器流量的动态特性，对式（２）中的流

量公式进行两边求导得

ｄ犿
·

ｄ狋
＝
ｄ狆
ｄ狋
·犃ｔ
犆
＋
ｄ犃ｔ
ｄ狋
·狆
犆

（８）

　　由于在流量调节的初始阶段，压力相对变化

速度的绝对值小于喷管喉部面积相对变化速度的

图４　燃气发生器仿真曲线

Ｆｉｇ．４　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｏｆｇａｓｇｅｎｅｒａｔｏｒ

绝对值，即

１

狆
·ｄ狆
ｄ狋
＜

１

犃ｔ
·ｄ犃ｔ
ｄ狋



犃ｔ
犆
·ｄ狆
ｄ狋
＜

狆
犆
·ｄ犃ｔ
ｄ狋

（９）

　　且因为在调节过程中燃气压力和喉部面积呈

负相关，上述原因导致式（８）在初始调节过程中

ｄ犿
·

ｄ狋
与
ｄ犃ｔ
ｄ狋
同号，流量沿着预期方向的反方向变化，

产生流量负调，即当需要流量增大时，减小喉部面

２１１１
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积将使流量先减小再达到期望值，使得发动机的

工作性能受到严重影响。文献［１７］指出：喉部面

积初始变化速度是影响流量负调的主要因素，且

变化速度越快，响应时间越短，燃气负调量越大。

假设流量调节前燃气发生器处于稳定工作状

态，且稳态压强满足

狆＝
犃ｔ

ρｐ犃ｂα犆
（ ）

１
狀－１

（１０）

　　对上式求导可得调节阶段的压强变化率

ｄ狆
ｄ狋
＝

１

狀－１

１

ρｐα犃ｂ犆（ ）
１
狀－１

犃
２－狀
狀－１［ ］ｔ
·ｄ犃ｔ
ｄ狋
（１１）

　　在调节的初始阶段式（１１）大括号中的数值可

近似为负常值。由式（１１）可知，当调节过程中初

始压力差过大时，将导致喉部面积初始变化速度

过快。因而在满足工作要求的条件下，对阶跃压

力指令安排过渡过程，间接减小喉部面积初始变

化速度，可达到对流量负调的抑制作用。

２　犔犃犇犚犆设计

自抗扰控制器涉及３个部分的设计问题：

①安排过渡过程；②扩张状态观测器的设计；③误

差反馈设计［１８２０］。本文根据韩京清教授提出的分

离性原理，按各部分独自的工程意义分成３个独

立的部分进行ＬＡＤＲＣ设计。

２１　最速离散犜犇

事先安排过渡过程能够很好的处理系统超调

与快速性之间的矛盾，同时避免稳态震荡［２１２４］。

本文采用最速离散ＴＤ安排过渡过程并提取微分

信号，使燃气发生器接收到的阶跃指令变得相对

平缓，令燃气压力跟随其安排的指令，起到减小喉

部面积初始变化速度，抑制流量负调的作用。

本文所设计的最速离散ＴＤ算法公式如下：

犼１（犽＋１）＝犼１（犽）＋犺犼２（犽）

犼２（犽＋１）＝犼２（犽）＋犺犳
｛

ｈ

其中

犳ｈ＝ｆｈａｎ［犼１（犽）－狏（犽），犼２（犽），γ，犺０］＝

－

γｓｉｇｎ（犪） 犪 ＞犱

γ
犪
犱

犪 ≤
烅

烄

烆
犱

犪＝

犼２＋
（犪０－犱）

２
ｓｉｇｎ（ψ） ψ ＞犱０

犼２＋
ψ

犺０
ψ ≤犱

烅

烄

烆
０

犱＝γ犺０，　犱０ ＝犺０犱，　ψ＝犼１＋犺０犼２

犪０ ＝ 犱２＋８γ槡

烅

烄

烆 ψ

（１２）

式中γ为速度因子，γ越大则跟踪速度越快，过渡

过程的时间越短；犺０ 为滤波因子；犺为积分步长；

ｆｈａｎ（）函数为离散系统最速控制综合函数；狏（犽）

为输入信号；犼１（犽）为ＴＤ的输出；犼２（犽）为ＴＤ提

取的微分信号。

２２　犔犈犛犗

状态观测器是ＬＡＤＲＣ的核心部分，可根据

测得的系统输入和输出来确定系统所有内部状态

信息［２５２７］。ＬＥＳＯ利用状态观测器这一性能将作

用于系统当中的总和扰动（内扰和外扰）扩张成一

个新的状态变量，便可根据所获得的扰动信息设

计合适的反馈控制率对扰动加以补偿。为了处理

本文中燃气发生器时变性、非线性造成的系统内

部扰动和推进剂燃烧后颗粒附着于滑盘阀造成喉

部面积消极变化等外部扰动对于系统的影响，设

计了ＬＥＳＯ对总和扰动进行观测。

首先对式（７）在稳态工作点狆０ 下进行转换得

狆̈＝－
狋１＋狋θ
狋１狋θ

狆－
１

狋１狋θ
狆＋

犽１犽θ犻

狋１狋θ
θｒ （１３）

　　引入控制增益犫０，使式（１３）变为

狆̈＝－
狋１＋狋θ
狋１狋θ

狆－
１

狋１狋θ
狆＋

犽１犽θ犻

狋１狋θ
－犫（ ）０ θｒ＋犫０θｒ

（１４）

　　将系统中所有存在参数摄动的未知量设计为

狓３，则选取系统状态变量为

狓１ ＝狆

狓２ ＝
ｄ狆
ｄ狋

狓３ ＝－
狋１＋狋θ
狋１狋θ

狆－
１

狋１狋θ
狆＋

犽１犽θ犻

狋１狋θ
－犫（ ）０ θｒ

　　从而得到燃气发生器系统连续状态方程

狓１ ＝狓２

狓２ ＝狓３＋犫０狌

狓３ ＝犳

狔＝狓

烅

烄

烆 １

（１５）

即

狓＝犅狓＋犆狌＋犈犳
·

狔＝｛ 犇狓

式中狓＝

狓１

狓２

狓

熿

燀

燄

燅３

，犅＝

０　１　０

０　０　１

０　０　

熿

燀

燄

燅０

，犆＝

０

犫０

熿

燀

燄

燅０

，犈＝

熿

燀

燄

燅

０

０

１

，犇＝ １　０　［ ］０ ，狌＝θｒ为系统输入，犳为系

统的扰动项。

３１１１
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为使下文设计的ＬＥＳＯ能够在计算机中进

行有效的运用，采用当前欧拉法对式（１５）的连续

状态方程离散化后得

狓（犽＋１）＝犙狓（犽）＋犠狌（犽）

狔（犽）＝犎狓（犽）＋犕狌（犽｛ ）
（１６）

图５　ＬＡＤＲＣ控制流程

Ｆｉｇ．５　ＳｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆＬＡＤＲＣ

式 中 犙 ＝

１　犺１　０

０　１　犺１

０　０　

熿

燀

燄

燅１

，犠 ＝

０

犫０犺１

熿

燀

燄

燅０

，犎 ＝

１　０　［ ］０ ，犕＝［０］，犺１ 为采样周期。

针对式（１６）设计ＬＥＳＯ得

狕（犽＋１）＝犙ｅ狕（犽）＋犠ｅ狌ｄ（犽）

狔ｄ（犽）＝犎ｅ狕（犽）＋犕ｅ狌ｄ（犽
｛ ）

（１７）

其中狕→狓，犙ｅ＝［犙－犙犔ｃ犎］，犠ｅ＝［犠犙犔ｃ］，犎ｅ＝

［犐－犔ｃ犎］，犕ｅ＝［０　犔ｃ］。狌ｄ（犽）＝［狌（犽）　狔

（犽）］Ｔ 为ＬＥＳＯ的输入信号组合，狌（犽）为燃气发

生器系统给ＬＥＳＯ的输入信号，狔（犽）为燃气发生

器的输出信号；狔ｄ（犽）为ＬＥＳＯ的输出。根据高志

强博士的研究，将观测器特征方程极点放在同一

个位置β
［２８］，即

λ（狕）＝ 狕犐－犙ｅ ＝ （狕－β）
３

得观测器增益矩阵

犔ｃ＝

１－β
３

（２－３β＋β
３）１
犺１

（１－β）
３ １

犺１

熿

燀

燄

燅２

则式（１７）中所有的系数矩阵可得

犙ｅ＝

３β－２ 犺１ ０

－３（１－β）
２

犺１
１ 犺１

－（１－β）
３

犺１
２

熿

燀

燄

燅
０ １

犠ｅ＝

０ ３－３β

犫０犺１
３（１－β）

２

犺１

０
（１－β）

３

犺１

熿

燀

燄

燅２

犎ｅ＝

β
３ ０ ０

（－２＋３β－β
３）

犺１
１ ０

－（１－β）
３

犺１
２

熿

燀

燄

燅
０ １

犕ｅ＝

０ １－β
３

０
（－２＋３β－β

３）

犺１

０
（１－β）

３

犺１

熿

燀

燄

燅２

　　通过上述设计使ＬＥＳＯ的参数整定仅与犺１、

β有关，简化参数整定，适合工程应用。

２３　犔犛犈犉

为补偿扰动对于燃气发生器系统的影响，本

文设计的ＬＳＥＦ形式如下：

狌０ ＝犽ｐｅ（狉１－狆）－犽ｄｅ（狉２－狕２）

　　扰动补偿后ＬＳＥＦ的输出控制信号为

狌＝
狌０－狕３
犫０

（１８）

式中狉１、狉２ 分别为ＴＤ安排过渡过程输出的指令

犼１ 和提取的微分信号犼２，狆为传感器测得的压力

信号，犽ｐｅ与犽ｄｅ为ＬＳＥＦ的增益系数。

综上所述，本文所设计的ＬＡＤＲＣ结构如图

５所示，图中犲为压力误差，犲ｃ 为压力误差的

微分。
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３　系统动态响应仿真分析

针对式（１）通过 Ｍａｔｌａｂ／Ｓｉｍｕｌｉｎｋ建立燃气

发生器的非线性模型，取平衡压力狆０ 作为设计工

作点设计ＬＡＤＲＣ；为满足式（４），取θ＝［－２１°　

２１°］，压力可调节范围为２．２１～１４．７ＭＰａ。通过

动态仿真分析该流量可调燃气发生器分别工作在

低目标压力（３～８ＭＰａ）和高目标压力（８～１３

ＭＰａ）工况下所设计的ＬＡＤＲＣ的工作性能。为

了分析方便，本文还将目前工程中常用的ＰＩＤ控

制器作用于该燃气发生器进行动态仿真（以处于

设计工作点时的式（７）为被控对象整定ＰＩＤ参

数），将其与ＬＡＤＲＣ进行对比分析。ＬＡＤＲＣ的

相关参数见表２，结合表１中的燃气发生器参数

进行仿真。

表２　犔犃犆犚犆参数

犜犪犫犾犲２　犘犪狉犪犿犲狋犲狉狊狅犳犔犃犇犚犆

参数 数值

β ０．８８６９

犽ｄｅ －３００

犚／ｍｍ ３

犜θ／ｓ ０．０１

狆０／ＭＰａ ８

犺 ０．００１

犺１ ０．００１

犽ｐｅ／１０
４ １．２

犔／ｍｍ １１．６

犻 １／１１３

　　仿真结果如图６～图１３所示。其中图６～图

７为传统ＰＩＤ控制器作用下，燃气发生器系统在

高、低目标压力下的压力响应和流量响应曲线。

从图６中可知，ＰＩＤ控制下燃气发生器处于低压

力工况时基本能无超调达到目标压力，其中上升

段的压力响应能在２～３ｓ内达到目标压力；下降

段响应时间相对较长，在４～５ｓ之间，使系统的稳

态工作时间大大减小，难以满足实际工作要求。

处于高压力工况下时前２５ｓ内能够无超调达到目

标压力，在３５～４０ｓ时，开始出现超调现象，超调

量达到４．２％。究其原因：随着发动机的工作，燃

烧室内的空腔自由容积不断变大，所以式（６）中的

时间常数狋１ 在高压力工况下偏离设计工作点较

严重（由图４（ｂ）亦可看出随着工作时间的推移，狋１

变化越来越快），而ＰＩＤ控制器是基于特定工作

点下设计的参数，一旦设计完成，很难对系统因时

变性、非线性造成的变化进行自适应控制，所以高

压力工况后期因式（７）偏离设计工作点较远，此时

的ＰＩＤ参数不再是最优控制参数，导致超调现象

的出现。同理，当延长低压工况的工作时间时，其

工作后期也将出现超调现象，低压工况超调现象

滞后于高压工况的原因从式（２）中的第二个公式

可看出：低压力工况下的推进剂燃烧慢于高压力

工况下的燃烧速度，因而随着发动机的工作，燃烧

室内的空腔自由容积变化速度相对来说较慢。

图６　ＰＩＤ控制下的动态压力响应

Ｆｉｇ．６　ＤｙｎａｍｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅｒｅｓｐｏｎｓｅｗｉｔｈＰＩＤｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ

从图７的流量响应曲线可以看出，在给出信

号指令之后，由于阶跃指令的变化率极快，导致流

量响应出现巨大的负调量（本文未特殊说明，所述

负调量均为相对负调量，即绝对负调量与初始流

量的之比），在低压力工况下的最大负调量达到

５８％，高压力工况下的最大负调量为７１％，巨大

的负调量有可能造成固冲发动机进气道喘振或不

启动等相关的消极影响。对比图６与图７可发

现，压力响应曲线并未出现如流量响应曲线中的
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图７　ＰＩＤ控制下的流量响应

Ｆｉｇ．７　ＤｙｎａｍｉｃｆｌｏｗｒｅｓｐｏｎｓｅｗｉｔｈＰＩＤｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ

负调现象。其原因结合式（８）与式（１１）可知：燃气

流量变化速度受喉部面积变化速度和压力变化速

度影响，且由于两者的变化差异必然出现流量负

调现象。而燃烧室内压力变化仅受喉部面积变化

速度影响，因而不存在调节过程中压力变化方向

的改变，即不会出现压力负调现象。同时，阶跃压

力指令导致调节的初始阶段ＰＩＤ控制器接收到

的压力差过大，其输出的控制力使得喉部面积变

化速度过快，出现巨大的流量负调，导致ＰＩＤ控

制下的流量响应特性和压力响应特性之间的差异

较大。

图８～图１３为本文设计的ＬＡＤＲＣ的仿真

结果。最速离散ＴＤ的安排过渡过程是抑制流量

负调的重要环节。要进行合理的安排过渡过程，

其过渡时间的设计尤为重要，即γ值的选取。３

种γ值作用下的高压力工况安排过渡过程结果如

图８所示。

所选取的γ值分别为０．５×１０
７、１．５×１０７、

３×１０７。从图８可看出，随着γ值越大，安排过渡

过程时间越短，将导致喉部面积初始变化速度越

快，压力与流量响应速度也相应变快，但也使燃气

图８　不同γ值下的安排过渡过程

Ｆｉｇ．８　Ａｒｒａｎｇｅｄｔｒａｎｓｉｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

γｖａｌｕｅｓ

负调量变大。综合考虑响应速度与负调量，本文

取γ＝１．５×１０
７ 进行最速离散ＴＤ的设计。

ＬＥＳＯ是ＬＡＤＲＣ能够对系统扰动进行补偿

的核心，因而有必要验证ＬＥＳＯ对系统扰动的观

测性能，其扰动观测效果如图９。从图中可以看

出，设计的ＬＥＳＯ对扰动的观测输出狕３ 几乎与理

论计算的系统扰动值犳完全重合，很难看出区

图９　ＬＥＳＯ的观测效果

Ｆｉｇ．９　ＯｂｓｅｒｖａｔｉｏｎｅｆｆｅｃｔｏｆＬＥＳＯ
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别，所以绘出图１０两者的相对误差曲线。由图

１０可知，在低压工况下，ＬＥＳＯ的相对观测误差

与高压工况相比稍大，为１０％，高压工况下的相

对观测误差仅为３％，能够很好地估计出系统的

扰动，所以本文所设计的ＬＥＳＯ能够满足系统工

作要求。

图１０　ＬＥＳＯ观测的相对误差

Ｆｉｇ．１０　ＲｅｌａｔｉｖｅｅｒｒｏｒｏｆＬＥＳＯｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎ

图１１、图１２分别为ＬＡＤＲＣ对系统低压和

高压两工况下的仿真结果。从两图中可以看出最

速ＴＤ对阶跃指令狆ｄ进行安排过渡过程之后，系

统得到的压力指令变为犼１，相比阶跃指令而言变

化较为平缓，降低了初始压力误差，使得喉部面积

初始变化速度减小；经过ＬＥＳＯ对系统扰动观测

之后，ＬＳＥＦ反馈控制有效的补偿了系统非线性、

时变性的特性作用于系统所产生的扰动，控制精

度高，因而从图中传感器测得的系统输出压力狆

几乎和犼１ 完全重合。为了分析方便，分别作出低

压和高压工况下的压力响应误差曲线。分析曲线

得出：低压工况下，压力响应最大超调量为０．２

ＭＰａ，高压工况下，压力响应最大超调量为０．１

ＭＰａ；两工况下的压力响应均在１．５ｓ以内达到稳

图１１　低压下ＬＡＤＲＣ的控制效果

Ｆｉｇ．１１　ＤｙｎａｍｉｃｒｅｓｐｏｎｓｅｗｉｔｈＬＡＤＲＣａｔ

ｌｏｗｅｒｐｒｅｓｓｕｒｅ

态，提高了系统的稳定工作时间。

接着分析两工况下的流量响应性能，低压工

况下的最大流量负调为８．１％，为ＰＩＤ控制器作

用下的 １／４；高压工况下的最大流量负调为

１４．６％，比之ＰＩＤ控制器作用下减小了５６．４％，

大大的抑制了流量负调，提升了系统补燃室的燃

烧效率，提高了固冲发动机的综合性能。

由于发动机点火之后，推进剂不完全燃烧产

物很容易在喉道处堆积，对喉部面积产生消极作
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图１２　高压下ＬＡＤＲＣ的控制效果

Ｆｉｇ．１２　ＤｙｎａｍｉｃｒｅｓｐｏｎｓｅｗｉｔｈＬＡＤＲＣａｔ

ｈｉｇｈｅｒｐｒｅｓｓｕｒｅ

用。本文在发动机点火１０ｓ后添加一个幅值３°的

干扰信号作用于滑盘阀转角，模拟燃烧物沉积对

于喉道的影响，验证设计的ＬＡＤＲＣ的抗干扰能

力。仿真结果见图１３。

由图１３中可知，当干扰发生时，ＰＩＤ控制器

作用下的压力响应偏离稳态０．８５ＭＰａ，调整时间

接近２ｓ；ＬＡＤＲＣ控制下的压力响应曲线偏离稳

态０．２５ＭＰａ，调整时间仅为０．４ｓ，对于干扰的抑

制能力是ＰＩＤ控制器的３．４倍，反应速度是ＰＩＤ

图１３　有干扰情况下的压力响应曲线

Ｆｉｇ．１３　Ｄｙｎａｍｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅｒｅｓｐｏｎｓｅｕｎｄｅｒｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ

控制器的５倍，具有很强的干扰补偿能力。

综合以上仿真分析，本文所设计的ＬＡＤＲＣ

能够很好的抑制流量负调，对于压力响应具有很

高的控制精度和响应速度，能够提高系统的抗干

扰能力，适用于固冲发动机流量可调燃气发生器

的控制系统。

４　结　论

本文对固冲发动机流量可调燃气发生器的控

制算法展开研究，得出以下结论：

１）燃气发生器在工作过程中是一个存在参

数摄动的二阶系统，具有较强的非线性、时变性；

同时，喉部面积初始变化速度过快将导致燃气发

生器产生很大的流量负调，对发动机有很大的

危害。

２）针对上述特性设计ＬＡＤＲＣ，通过最速离

散ＴＤ安排过渡过程，减缓喉部面积初始变化速

度，相比ＰＩＤ控制器将流量负调减小了３～４倍；

通过ＬＥＳＯ观测系统因参数摄动导致的内部干

扰，设计ＬＳＥＦ对系统扰动进行有效补偿，比之

ＰＩＤ控制器，超调量降低３．７倍，响应时间减小

５０％～６４．３％。

３）ＬＡＤＲＣ能够有效的观测出系统外部干扰

并进行补偿。仿真试验表明：ＬＡＤＲＣ对于外部

干扰的抑制能力是ＰＩＤ控制器的３．４倍，调整时

间是ＰＩＤ控制器的１／５。

综合上述分析，本文所设计的ＬＡＤＲＣ能有

效抑制固冲发动机流量可调燃气发生器流量负

调，控制精度高，抗干扰能力强，具有很好的工程

应用前景。
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