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摘　　　  要：    提出一种基于非线性模型预测的航空发动机性能寻优控制方法，以提升性能寻优控制的响应

速度。基于风扇进口温度插值的复合推进系统动态模型建模方法建立全包线机载预测模型，以实时估计发

动机性能参数及有限时域内的未来输出；基于非线性模型预测控制方法，将最大推力模式、最小油耗模式、

最低涡轮温度模式 3种性能寻优控制模式转化为实时动态性能寻优问题，并设计相应实时控制的性能指标，

提升发动机响应速度。仿真结果表明：相比于传统方法，所提出方法建立的机载模型在 3种性能寻优控制模

式下有较好的控制效果且响应速度提升 0.5～5 s，在高空巡航工作点，最大推力模式下推力提高 19.8%，最小

耗油模式下耗油率下降 3.12%，最低涡轮前温度模式下涡轮前温度下降 17 K，验证了控制方法的有效性。
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Abstract:   To  improve  the  response  speed  of  aero-engine  performance  seeking  control,  an  aero-
engine  performance  seeking  control  method  based  on  nonlinear  model  prediction  control  was  proposed.
The  full  envelope  interpolation  compact  propulsion  system  dynamic  model  was  used  as  the  on-board
model to estimate the engine performance parameters and the future outputs of  the limited time domain.
With the nonlinear model prediction control method, three typical performance seeking control modes, i.e.:
the  maximum thrust  mode,  the  minimum fuel  consumption  mode  and  the  minimum turbine  temperature
mode were changed into real-time performance seeking, and corresponding real-time control performance
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indexes  were  designed  to  improve  engine  response  speed.  The  simulation  results  showed  that  compared
with the traditional method, the proposed control method had better control effect under three performance
optimization  control  modes,  and  the  response  speed  increased  from  0.5  s  to  5  s.  At  the  high  altitude
cruising working point the thrust of the maximum thrust mode increased by 19.8%; the fuel consumption
rate of the minimum fuel consumption mode dropped by 3.12%; the temperature of the minimum turbine
temperature mode dropped by 17 K, helping to verify the effectiveness of the control method.

Keywords:   aero-engine control；nonlinear model predictive control；performance seeking control；
composite propulsion system dynamic model；on-board model

 

随着全权限数字电子控制系统的发展以及多

变量控制的日益成熟，性能寻优控制（perform-
ance seeking control, PSC）在 20世纪 80年代被美

国国家航空航天局列为了航空发动机先进控制技

术之一，目的是提升/优化飞机和推进系统的准稳

态性能[1-2]。性能寻优控制要求在不同的飞行任

务段采用不同的控制模式，在飞机爬升或加速工

作状态时，采用最大推力模式，为飞机提供最大

有效推力，以实现最快爬升或加速[3]；在巡航工作

状态时采用最小油耗模式，在保证推力不变的同

时减小油耗，增加航程[4]；采用最低涡轮前温度模

式，在保证发动机性能的情况下，可以保护涡轮

叶片，增加发动机寿命[5]。

20世纪 90年代，美国 NASA基于 PSC进行

了大量的研究[6-8] 及飞行试验 [1,9-12]。试验结果表

明在亚声速飞行状态发动机在基于 PSC控制模

式下推力提高 15%，降低涡轮前进口温度达 50 K，

可降低单位耗油率 1%～2%[9-10]；超声速飞行试验

结果表明在超声速飞行状态发动机基于 PSC控

制模式下推力提高 9%，降低涡轮前进口温度达

48 K，降低单位耗油率约 8%[1,11-12]。进入 21世纪，

国内也逐渐开始进行航空发动机性能寻优控制相

关研究。袁春飞等[13] 将线性规划应用于 PSC，试
验结果表明推力增加 9%，耗油率降低 1.5%。朱

之丽等[14] 采用综合优化方法改善了变几何涡扇

发动机推进系统的性能，提高了飞机的作战能力。

文献 [15-16]提出用非线性序列二次规划（sequen-
tial quadratic programming, SQP）算法提高了优化

效果。朱玉斌等[17] 针对收敛于局部极小值的问

题和非线性方法计算量大的问题，提出了基于LP（linear pro-
gramming）和 MAPS（model-assisted  pattern  search）
混合优化方法，结果表明该方法可减少计算量。

任新宇等[18] 采用序列线性规划的方法进行包括

进气道和发动机在内的推进系统的性能寻优，并

进行了硬件在回路仿真试验。王健康等[19] 提出

了一种通过相似理论建立了发动机复合稳态模型，

该方法实现在保证优化效果前提下提高发动机在

线性能寻优的实时性。孙丰勇等[20] 提出采用进

气道放气，风扇与压气机导叶角，燃油流量，尾喷

管喉道面积五变量优化方案，进一步提高了性能

优化的效果。王元等[21] 提出一种分散迁移优化

算法（DMOM），该算法具有良好的全局寻优能力，

验证表明该算法相比于其他优化算法具有更强的

跳出局部最优的能力。杨旦旦[22] 基于 Fibon-
acci搜索方法对涡喷发动机总体计算模型进行 3
种典型的性能寻优。彭靖波等[23]提出了一种改进

遗传算法与可变容差算法相结合的在线分层优化

算法，克服遗传算法收敛速度慢的问题。聂友伟

等[24] 提出了一种基于序列二次约束二次规划算

法的性能寻优控制算法，从而减少算法的迭代次

数。李勇等[25] 提出了一种基于遗传算法-序列二

次规划优化算法，由于该算法的优化控制无需人

为设置初始解，在保证优化控制效果的前提下大

幅提高了优化实时性。

传统的性能寻优控制结构如图 1所示。飞行

员通过飞行控制器给出飞行指令，性能寻优控制

器需判断发动机是否处于稳定的工作状态，基于

机载稳态模型以及发动机与飞机传感器得到的数

据进行非实时优化计算，待优化计算完毕，进而

修改控制指令，将发动机的工作状态由一个稳态

工作点过渡至另一个稳态工作点。传统性能寻优

控制为准稳态优化，优化耗时较长，导致发动机

响应滞后。图中HIDEC为高度综合数字电子控制。

因此，本文提出基于非线性模型预测的航空

发动机性能寻优预测控制方法，将上述 3种性能

寻优控制模式转化为实时动态性能寻优问题，通

过模型预测控制的思路，将性能寻优的性能指标

设计为适合于实时控制的形式，在满足约束条件

的情况下，每一个控制周期内都计算得到最优的

控制量，以克服传统性能寻优控制响应滞后问题。
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 1    预测模型

复合推进系统模型基于物理机理和分线段线

性插值相融合进行建模。其主要由卡尔曼滤波器、

进气道模型、核心机模型、尾喷管模型以及非线

性模型组成。复合推进系统动态模型结构如图 2
所示。卡尔曼滤波器通过将发动机部件的退化因

子添加到状态变量中，根据发动机可测参数的偏

离量，在线估计出发动机各部件的退化量。基于

物理方程建立进气道、尾喷管等非线性模型；基

于分段线性化方法建立核心机模型。

复合推进系统动态模型的详细建模方法在文

献 [26]中已经进行详细说明，这里提出基于风扇

进口总温 Tt2 插值的复合推进系统动态模型建模

方法，以建立全包线机载预测模型。

由于航空发动机核心机部分的工作状态代表

发动机的工作状态，因此核心机模型的建立需要

基于一定数量的基点数据。根据高空工作点实际

工作数据可以发现，传统基于相似准则推广至飞

行包线的方法仅仅在小范围内具有较好的精度，

而在高空工作点，折合推力的精度出现大幅下降，

无法准确估计耗油率、喘振裕度等当前一些工作

参数，从而对推力等性能量控制以及优化控制产
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图 1    传统的 PSC结构

Fig. 1    Traditional PSC structure
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图 2    复合推进系统动态模型结构

Fig. 2    Structure of compact propulsion system dynamic model
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生不小的影响。因此，需要通过采集更多的基点

以建立更为精确的全包线模型。

事实上，航空发动机热力学模型中，热力学参

数如比定压热容 cp，绝热指数 k等实际上是与温

度相关的函数，下标 i表示发动机不同截面，即可

以把绝热指数 k写成如下形式：

ki = fcp（Ti） （1）

而温度 Ti 可以写成如下形式：

Ti = Ti,corTt2 （2）

其中 Ti,cor 为折合温度。

因此，绝热指数可以写成如下形式：

ki = fcp（Ti,cor,Tt2） （3）

由式（3）可知，Tt2 变化会引起绝热指数的变

化，而绝热指数的变化会引起热力学循环的变化。

因此，随着 Tt2 变化，发动机状态参数的精度可能

会随之下降。同时也可得出当 Tt2 变化很小时，发

动机状态参数则可以保证较高的精度。故可以依

次在几条不同的等温度线上选择一个点对发动机

工作状态进行采集，从而得到相应的 Tt2 下的一组

基点参数。图 3为等 Tt2 温度线图，图中 H为高度，

Ma为马赫数。
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图 3    等 Tt2 温度线图

Fig. 3    Temperature contour of Tt2
 

小涵道比涡扇发动机的工作包线内的 Tt2 范
围大约为 250～400 K，为了保证机载模型在包线

范围内具有较高的精度，因此选取包括典型地面

工作点在内的 10个典型工作点进行基点数据采

集。除了典型地面工作点，分别选择了高空亚声

速巡航工作点以及高空超声速巡航工作点，选取

的原则为 1，航空发动机典型工作点 2，保证风扇

进口截面总温较为均匀地分布在包线内。该 10
个典型工作点如表 1所示。

如图 4所示，当发动机工作点落在典型工作

点的等 Tt2 温度线上时，其直接通过相似变换得到

折合参数转换至该等温线上的基点处，由于等温

度线上的热力学参数变化很小，因此在一定程度

上保证了模型的精度；当发动机工作点落在典型

工作点的等 Tt2 温度线外时，搜索相邻的两条等温

度线，以及相应温度线上的基点数据，对 Tt2、Pt3、

Pt6 进行三维插值，插值方法为线性插值。

 2    基于模型预测的性能寻优控制原理

鉴于发动机的工作范围之广，工作状态变化

之大，同时需要保证发动机在最恶劣的工作点都

能够安全稳定地运行，传统航空发动机控制系统

在设计时往往会保留较大的安全裕度，这使得发

动机在很多非恶劣工作点、飞行任务段下无法充

分发挥性能。因此，根据飞机/发动机综合控制要

求并参考美国国家航空航天局（NASA）的研究方

向，研究对象为 3种典型性能寻优控制模式。由

于发动机本身具有很强的非线性，性能寻优控制

中的控制目标和参数的非线性度更高，采用传统

的线性预测控制方法可能会大打折扣，因此，本

文采用非线性优化控制方法，控制结构如图 5所

示。图中 k代表第 k时刻，u为发动机控制变量，

y为发动机输出，Yl 为发动机约束 
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图 4    等 Tt2 温度线上的典型工作点

Fig. 4    Typical working points in the temperature contour of Tt2
 

 

表 1    10个典型工作点

Table 1    Ten typical working points

高度 H/km 马赫数 Ma 风扇进口总温 Tt2/K

0 0 288.15
9 0.8 259.045 2
9 0.9 266.853 3
9 0.99 274.666 0
9 1.05 280.287 8
9 1.2 295.789 2
9 1.3 307.271 7
9 1.4 319.672 8
9 1.6 347.230 8
9 1.9 395.457 3
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图 5    实时 PSC结构

Fig. 5    Structure of real-time PSC
 

对于性能寻优 3种典型的控制模式，可以假

设性能指标为如下形式：

min
u

J = Y（u）

s.t. F（u）≤0
G（u）= 0 （4）

根据实时控制需求，将上述性能指标修改为

如下形式：

min
u

J = Y（u）+uTRu+H（u）=

Np∑
n=1

knyn+

Nu−1∑
j=0

uT
n run+H（u）

s.t. F（u）≤0
G（u）= 0 （5）

其中 H（u）为相关惩罚项，n表示控制周期。

 2.1   最大推力模式

飞机在爬升、水平加速等任务段需要发动机

提供尽可能大的安装推力，从而提升飞机的机动

性能，在短距离快速起飞、追击敌机、逃脱等特殊

工作情况下对推力有很高的要求，此时发动机需

要在约束范围内提供潜在的最大推力。该模式下

通过减小尾喷管喉道面积 A8 提高发动机压比 Epr，

增加主燃油流量 Wfb 进而提高发动机推力。但与

此同时，发动机的高低压压气机的喘振裕度也会

减小，同时过高的涡轮前温度将严重影响涡轮叶

片的寿命。因此，在增加发动机推力的同时需要

保证发动机满足不超温、不超转等约束条件。

在实际控制过程中，由于执行机构的限制，需

要在约束条件中增加控制量的变化量限制。同时

由于机载模型无法做到和实际发动机/发动机模

型完全相同，总是存在一定的误差，由于该误差

的存在，使得当发动机状态接近限制边界时，容

易在限制边界线附近来回震荡，从而引发不稳定

的情况。因此，将性能指标写作如下形式：

max
u

J = K∆F +duTRdu =
Np∑
n=1

knyf（k+n）+

Nu−1∑
j=0

du（k+ j）Trndu（k+ j） （6）

s.t.



umin≤u≤umax

Nc,min≤Nc≤Nc,max

Nf,min≤Nf≤Nf,max

Smf≥Smf,min

Smc≥Smc,min

Tt4≤Tt4,max

（7）

u = [ Wfb A8 ]其中 ，du为 u的变化量，F为推力的

变化量并进行了相应的归一化。

在原来的优化指标中，增加了控制量变化量

的惩罚项，R为可调节参数，且为负值。该惩罚项

的作用为当发动机工作状态到达限制边界线时，

减少控制量变化程度，进而使得工作状态趋于稳定。

在此给出最大推力模式的优化原理示意图，如

图 6所示。发动机工作点往往位于距离喘振边界线、

涡轮温度限制边界线以及转子转速边界线有一定距

离的安全工作点上，此时需要增加燃油质量流量Wfb，

减小尾喷管喉道面积 A8，发动机工作点逐渐靠近各
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图 6    最大推力模式原理示意图

Fig. 6    Schematic diagram of maximum thrust mode principle
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限制边界线。根据本文的模型数据与各边界线的设

定，发动机若从地面 H=0，Ma=0设计点出发，将首先

触碰涡轮温度 Tt4 限制线，后沿着该限制线逐渐靠近

低压压气机喘振裕度限制线，最终达到涡轮温度限

制线与低压压气机喘振裕度限制线的交点处，此时

到达满足各约束条件的推力最大工作点。当然，对

于其他工作点而言，其推力最大工作点未必为涡轮

温度限制线与喘振裕度限制线的交点处，可能为其

他约束边界线的交点处，也可能在某一边界线上或

未达到约束边界。

 2.2   最小耗油模式

在飞机处于巡航状态时，最小耗油模式需保

证发动机推力在优化前后保持恒定以维持飞机的

巡航状态。

由于本章的以主燃油流量 Wfb 与尾喷管喉道

截面面积 A8 作为主要控制变量，因此讨论在该模

式下 A8 对优化结果的影响，在其他变量保持不变

的情况下，增加 A8 将使得发动机的压比 Epr 减小，

Epr 减小会导致推力有一定的减小，同时增大 A8

又可以增加发动机进口空气换算流量，以保证发

动机推力恒定。

同样的，实时动态优化问题仅由该性能指标

与约束条件无法保证发动机的稳定控制，因此，

该优化问题仍需要进行如下修改：

min
u

KS fc+duTRdu+P∆F2 =

Np∑
n=1

knyS fc（k+n）+
Nu−1∑

j=0

duT
j（k+ j）+

Np∑
n=1

p1[−min{yf（k+n）−

yf,min（k+n）,0}]T[−min{yf（k+n）− yf,min（k+n）,0}]+
Np∑
n=1

p2[max{yf（k+n）− yf,max（k+n）,0}]T·

[max{yf（k+n）− yf,max（k+n）,0}] （8）

s.t.



Finitial−∆Fmax≤F≤Finitial+∆Fmax

umin≤u≤umax

dumin≤du≤dumax

Nc,min≤Nc≤Nc,max

Nf,min≤Nf≤Nf,max

Smf≥Smf,min

Smc≥Smc,min

Tt4≤Tt4,max

（9）

∆Fmax u = [ Wfb A8 ]其中 为最大允许推力变化量； 。

如式（9）所示，在性能指标中加入控制量变化

量的惩罚项与推力偏移量的惩罚项。加入控制量

变化量惩罚项以保证控制过程最终趋于稳定，当

耗油率无法进一步减小时，为了使得性能指标进

一步减小，从而减小控制量的变化量以保证控制

过程最终趋于稳定状态。由于实际过程中很难保

证发动机的推力保持不变，因此设置了推力偏移

量的最大值，从而形成以初始推力为中心的推力

带，为了使得发动机推力的变化尽量小，增加推

力偏移量的惩罚项，使得发动机推力的变化尽

量小。

图 7为最小油耗模式的寻优路径。从图中可

以看出该模式下为了保持发动机的推力不变，优

化路径需要严格沿等推力线进行，根据实际情况，

其优化路径可以沿着指定的允许推力带，到达相

应的全局最优点。约束边界的交点通常不会是全

局最优点，全局最优点往往是在控制量可行域内

的耗油率全局最低点，也就是说，在最小油耗模

式的优化路径上并不容易触碰约束边界，即除了

推力约束边界，其余约束边界往往不起作用[27]。

 2.3   最低涡轮温度模式

涡轮的第一级静子叶片是发动机温度最高的

部件之一，因此，涡轮叶片寿命是决定涡轮工作

寿命的关键因素之一。该模式的目的在于保证发

动机推力恒定的前提下降低涡轮前温度，从而延

长涡轮的寿命。影响涡轮前温度的主要因素为主

燃油流量 Wfb，降低燃油流量，可以使得涡轮前温

度降低，但同时导致推力减小，通过增大尾喷管

面积 A8，可以某种程度上抵消推力的减小，可以

看出最低涡轮温度模式和最小耗油率模式有着相

似优化的过程。同样的，由于需要保证发动机控
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图 7    最小耗油模式原理示意图

Fig. 7    Schematic diagram of minimum fuel consumption mode
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制系统的稳定，需要将该优化问题修改为以下 形式：

min
u

T41+duTRdu+P∆F2 =

Np∑
n=1

knyT41（k+n）+
Nu−1∑

j=0

duT
j（k+ j）r jdu j（k+ j）+

Np∑
n=1

p1[−min{yf（k+n）−

yf,min（k+n）,0}]T[−min{yf（k+n）− yf,min（k+n）,0}]+
Np∑
n=1

p2[max{yf（k+n）− yf,max（k+n）,0}]T·

[max{yf（k+n）− yf,max（k+n）,0}] （10）

s.t.



Finitial−∆Fmax≤F≤Finitial+∆Fmax

umin≤u≤umax

dumin≤du≤dumax

Nc,min≤Nc≤Nc,max

Nf,min≤Nf≤Nf,max

Smf≥Smf,min

Smc≥Smc,min

（11）

∆Fmax u = [ Wfb A8 ]其中 为最大允许推力变化量； 。

优化的原理与最小油耗模式非常接近，因此不多

加赘述。图 8为某典型工况下的发动机最低涡轮

温度寻优路径图。
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temperature principle
 

 3    仿真分析

性能寻优控制是基于模型的控制方法，采用

复合推进系统动态模型作为寻优模型，寻优算法

采用非线性规划算法序列二次规划（SQP），SQP
算法针对中小型非线性规划问题，具有收敛性好、

计算效率高、边界搜索能力强的特点，适合于动

态寻优控制。寻优变量为 Wfb 和 A8，寻优模式分

别为最大推力模式、最小油耗模式和最低涡轮前

温度模式等 3种经典模式。

为了突出动态寻优控制的优势，本文与传统

性能寻优控制方法进行对比，通过线性规划的方

法得到优化后的控制指令，闭环回路的控制律为

PI控制。本文模型在 Windows 10家庭中文版的

操作系统环境中运行，CPU是主频为 2.80 GHz的

Intel（R） Core（TM） i5-8400，内存为 8 G，运行软件

为MATLAB2015b。
性能寻优控制需要满足相应的约束条件限制，

包括控制变量以及发动机各个参数，具体约束条

件如表 2所示，其中 Nf 和 Nc 分别为风扇转速和

压气机转速，Smf 和 Smc 分别为风扇喘振裕度和压

气机喘振裕度，T4 为涡轮前温度。
  

表 2    PSC约束

Table 2    Constraints of PSC

约束变量 下约束边界 上约束边界

Wfb/（kg/s） 2.8 0.45
dWfb/（kg/s2） −0.02 0.02

A8/m2 0.24 0.32
dA8/（m2/s） −0.005 0.005
Nf/% 102 102
Nc/% 102 102
Smf 0.12
Smc 0.12
T4/K 1 870

 
 

 3.1   最大推力模式

最大推力控制模式应用于飞机爬升加速过程。

仿真测试在 5 s时进入最大安装推力模式。图 9
给出了在高空巡航状态点 H=9 km，Ma=0.8的动

态仿真结果图，其中 NMPC为本文所提出的性能

寻优控制方法，LP-PID为传统的性能寻优控制方

法。从图 9中可以看出燃油流量从 1.097 kg/s增
加到了 1.33 kg/s，尾喷管面积由 0.259 m2 减小至

0.251 m2，推力从 39 083 N提高至 46 822 N，提高了

约 19.8%。从动态寻优过程可以看出，发动机通

过增加燃油流量并减小尾喷管喉道截面面积，使

得涡轮前温度提升，风扇和压气机喘振裕度大幅

减小，发动机首先达到最大涡轮前温度限制线，而

尾喷管喉道截面面积不再减小，发动机工作点沿

着该限制线往喘振裕度限制边界前进，最终到达

了喘振裕度限制线和涡轮前温度限制线的交点处。
 

第 6 期 郑前钢等： 基于非线性模型预测的航空发动机性能寻优控制 1531



0 5 10 15 20

1.1

1.2

1.3

NMPC

 LP-PID

NMPC

 LP-PID

NMPC

 LP-PID

NMPC

 LP-PID

NMPC

 LP-PID

NMPC

 LP-PID

NMPC

 LP-PID

NMPC

 LP-PID

W
fb
/(

k
g

/s
)

t/s t/s

(a) 主燃油流量变化

0 5 10 15 20

0.250

0.255

0.260

A
8
/m

2

(b) 尾喷管喉道面积变化

0 5 10 15 20

t/s t/s

(c) 推力变化

0 5 10 15 20

(d) 涡轮前温度变化

0 5 10 15 20

t/s t/s

(e) 风扇转子转速变化

0 5 10 15 20

(f) 压气机转子转速变化

0 5 10 15 20

t/s t/s

(g) 风扇喘振裕度变化

0 5 10 15 20

(h) 压气机振裕度变化

38000

40000

42000

44000

46000

48000

F
/N

1650

1700

1750

1800

T
4
/K

94

96

98

100

102

N
f
/%

95

96

97

98

N
c/

%

0.12

0.14

0.16

0.18

0.20

S
m

f

0.225

0.230

0.235

0.240

S
m

c

图 9    H=9 km, Ma=0.8最大推力仿真

Fig. 9    The maximum thrust mode simulation at H=9 km, Ma=0.8
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 3.2   最小油耗模式

最小油耗模式常用于飞机巡航等过程，为了

保证飞行状态不发生改变，需要保证推力保持恒

定，实际上机载模型存在一定的建模误差，且环

境存在扰动，无法完全满足等式约束条件，将推

力限制在某个范围之内较为合理，因此根据实际

情况设定 0.7%的推力误差带。仿真测试在 5 s时

进入最小油耗模式。图 10给出了在高空巡航状

态点 H=9 km，Ma=0.8的动态仿真结果图。从图

中可以看出燃油流量从 0.9 kg/s减小到了 0.866 kg/s，

尾喷管截面面积由 0.259 2 m2 增加至 0.295 7 m2，

耗油率减小了 3.123%，推力降低了 0.7%。从动态

寻优过程可以看出，发动机通过大幅增大尾喷管

面积，增加空气流量，以弥补燃油流量减小所带

来的推力损失，同时使得涡轮前温度下降，发动

机飞行工作点最终落在了推力误差带的下界。整

个工作过程并未触碰其他参数限制边界，即满足

不超温、不超转、不喘振的发动机安全要求。
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图 10    H=9 km, Ma=0.8最小耗油模式仿真

Fig. 10    The minimum fuel consumption mode simulation at H=9 km, Ma=0.8
 

 3.3   最低涡轮前温度模式

最低涡轮前温度模式常用于飞机巡航等过程，

因此在发动机高空巡航点 H=9 km，Ma=0.8进行

发动机最低涡轮前温度模式仿真。与最小油耗模

式相同，为了保证飞行状态不发生改变，设定

0.7%的推力误差带。仿真测试在 5 s时进入最小

油耗模式。图 11给出了在高空巡航状态点 H=
9 km，Ma=0.8的动态仿真结果图。从图 11中可

以看出燃油流量从 0.9 kg/s减小到了 0.874 kg/s，

尾喷管截面面积由 0.259 2 m2 增加至 0.28 m2，涡

轮前温度减小了 17 K，推力降低了 0.72%。从动

态寻优过程可以看出，最低涡轮前温度模式和最

小油耗模式有着相似的控制规律与原理，由于发

动机机载模型建模误差，最终工作点超出推力误

差带下界 0.02%。整个工作过程并未触碰其他参

数限制边界，即满足不超温、不超转、不喘振的发

动机安全要求。
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图 11    H=9 km, Ma=0.8最低涡轮前温度模式仿真

Fig. 11    The minimum pre-turbine temperature mode simulation at H=9 km, Ma=0.8
 

 4    结　论

1）  提出基于非线性模型预测的航空发动机

性能寻优控制方法。建立全包线复合推进系统动

态模型，设计了 3种典型的实时动态性能寻优控

制，根据不同的控制模式制定相应的性能指标，

在每一个运行周期计算得到最优的控制量，从而

实现实时性能寻优控制。其优势在于响应速度较

快，将约束条件融合于最优控制问题中，更好地

处理约束问题并发挥更好的性能。

2）  仿真结果表明，相比于传统方法，所提出

方法在不同模式和工况下，调节时间减小了 0.5～
5 s，具有更快的响应速度。在高空巡航工作点，3
种性能寻优分别提升推力 19.8%，降低耗油率

3.123%，降低涡轮前温度 17 K。验证了控制方法

的有效性。

3）  本文所设计的实时性能寻优控制方法其

优化求解范围较小，容易陷入局部最优，如最大

推力模式中，本文方法在地面工作点得到的优化

控制结果并没有达到理论上的全局最优解，仍有

提升的空间。
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