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ｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｈｙｂｒｉｄａｅｒｏｅｎｇｉｎｅｍｏｄｅｌａｎｄＳＱＰ．

Ｄｉｇｉｔａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓａｒｅｃｏｎｄｕｃｔｅｄｆｏｒｃｒｕｉｓｅａｎｄ

ａｃｃｅｌｅｒａｔｉｎｇ ｆｌｉｇｈｔ． Ｒｅｓｕｌｔｓ ｄｅｍｏｎｓｔｒａｔｅ ｔｈａｔ

ｆｌｉｇｈｔｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｉｓｆｕｒｔｈｅｒｉｍｐｒｏｖｅｄｗｉｔｈｇｏｏｄ

ｒｅａｌｔｉｍｅａｂｉｌｉｔｙｏｆｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ．

 ﹣﹢﹥ ﹪﹣﹫﹥ ﹢﹦┐

﹦﹩﹫﹦﹥﹦

 ﹥┈┃┄┎┇┇┄┐┃┃│┄━

Ｔｈｅｏｂｊｅｃｔｏｆｔｈｅｓｔｕｄｙｉｓａｄｕａｌｓｐｏｏｌａｆｔｅｒ

ｂｕｒｎｉｎｇｔｕｒｂｏｆａｎｅｎｇｉｎｅｗｉｔｈｍｉｘｅｄｅｘｈａｕｓｔ．Ｔｏ

ｓｉｍｐｌｉｆｙｔｈｅｎｏｎｌｉｎｅａｒａｅｒｏｅｎｇｉｎｅｍｏｄｅｌｉｎｔｈｅ

ｗｈｏｌｅ ｆｌｉｇｈｔｅｎｖｅｌｏｐｅ， ｔｈｅ ｇｒｏｕｎｄ ａｎｄ ｎｏｎ

ｇｒｏｕｎｄｓｔａｔｅｏｆａｅｒｏｅｎｇｉｎｅｎｅｅｄｔｏｂｅｓｅｔｉｎｔｅｒ

ｃｏｎｖｅｒｔｉｂｌｅｂａｓｅｄ ｏｎ ｓｉｍｉｌａｒｉｔｙ ｔｈｅｏｒｙ
［８］
． Ｆｏｒ

ｔｈｉｓ，ａｅｒｏｅｎｇｉｎｅｍｕｓｔｓａｔｉｓｆｙｔｈｅｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｏｆ

ｇｅｏｍｅｔｒｉｃ，ｋｉｎｅｍａｔｉｃａｎｄｄｙｎａｍｉｃｓｉｍｉｌａｒｉｔｙ．Ｂｕｔ

ｔｈｅｎｕｍｂｅｒｏｆｌｉｎｅａｒｅｎｇｉｎｅｍｏｄｅｌｓｇｒｏｗｓｅｘｐｏ

ｎｅｎｔｉａｌｌｙｗｉｔｈｔｈｅｉｎｃｒｅａｓｅｏｆｓｉｍｉｌａｒｉｔｙｃｏｎｄｉ

ｔｉｏｎｓ．Ｂｅｃａｕｓｅｔｈｅｅｎｇｉｎｅｈａｓｍａｎｙａｄｊｕｓｔａｂｌｅｐａ

ｒａｍｅｔｅｒｓ，ｉｎｃｌｕｄｉｎｇｉｎｌｅｔｒａｍｐａｎｇｌｅ，ｆａｎｉｎｌｅｔ

ｖａｒｉａｂｌｅｇｕｉｄｅｖａｎｅｓａｎｇｌｅ，ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒｉｎｌｅｔｖａｒｉ

ａｂｌｅｇｕｉｄｅｖａｎｅａｎｇｌｅ，ｎｏｚｚｌｅｔｈｒｏａｔａｒｅａ，ｉｔｉｓ

ｄｉｆｆｉｃｕｌｔｔｏｂｕｉｌｄｔｈｅｈｙｂｒｉｄｅｎｇｉｎｅｍｏｄｅｌｉｎｔｈｅ

ｆｕｌｌｅｎｖｅｌｏｐ．Ｒｅｄｕｃｉｎｇｓｉｍｉｌａｒｉｔｙｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｉｓ

ｔｈｅｒｅｆｏｒｅｎｅｃｅｓｓａｒｙ．

Ｓｉｍｉｌａｒｉｔｙｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓａｒｅｒｅｄｕｃｅｄｉｎ ｔｈｒｅｅ

ｍａｉｎａｓｐｅｃｔｓ．Ｆｉｒｓｔ，ａｆｔｅｒｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇｐｏｓｓｉｂｌｅ

ｓｈｉｆｔｏｆｉｎｌｅｔｒａｍｐｄｕｒｉｎｇｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃｆｌｉｇｈｔ，ｔｈｅ

ｉｎｌｅｔｉｓｓｅｐａｒａｔｅｄｆｒｏｍ ｔｈｅｅｎｇｉｎｅａｎｄｃａｌｃｕｌａｔｅｄ

ａｌｏｎｅｓｏｔｈａｔｔｈｅｓｉｍｉｌａｒｉｔｙｃｏｎｄｉｔｉｏｎｏｆｉｎｌｅｔｃａｎ

ｂｅｉｇｎｏｒｅｄ．Ｓｅｃｏｎｄ，牆Ｇｖｆ ａｎｄ牆Ｇｖｃ ａｒｅａｌｗａｙｓ

ｃｈａｎｇｅｄｓｌｉｇｈｔｌｙｄｕｒｉｎｇｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ．Ｔｈｕｓｔｈｅ

ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｓｏｆ牆Ｇｖｆａｎｄ牆Ｇｖｃ ｏｎｓｉｍｉｌａｒｉｔｙａｒｅｌｉｔｔｌｅ

ａｎｄｃａｎｂｅｉｇｎｏｒｅｄ．Ｔｈｉｒｄ，ｔｈｅｎｏｚｚｌｅｔｈｒｏａｔａｒｅａ

ｎｅｅｄｓｔｏｂｅａｄｊｕｓｔｅｄｄｕｒｉｎｇａｆｔｅｒｂｕｒｎｉｎｇｏｒｏｐｔｉ

ｍｉｚｉｎｇ．Ｃｏｎｓｅｑｕｅｎｔｌｙｔｈｅｅｎｇｉｎｅｃａｎｎｏｔｍｅｅｔｔｈｅ

ｓｉｍｉｌａｒｉｔｙｃｏｎｄｉｔｉｏｎ．Ｓｅｇｒｅｇａｔｉｎｇａｆｔｅｒｂｕｒｎｅｒａｎｄ

ｎｏｚｚｌｅｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓｆｒｏｍｔｈｅｅｎｇｉｎｅｉｓａｄｏｐｔｅｄｔｏ

ｓｏｌｖｅｔｈｉｓｐｒｏｂｌｅｍ．

Ｔｈｅｈｙｂｒｉｄａｅｒｏｅｎｇｉｎｅｍｏｄｅｌｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄｂｙ

ｂｌｏｃｋｐａｒｔｉｔｉｏｎｏｆｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓｂａｓｅｄｏｎｔｈｅａｂｏｖｅ

ａｎａｌｙｓｅｓ．Ｏｎｏｎｅｈａｎｄ，ｂｅｃａｕｓｅｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓｆｒｏｍ

ｆａｎｔｏｍｉｘｅｒｃａｎｍｅｅｔｔｈｅｓｉｍｉｌａｒｉｔｙｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

ｕｎｄｅｒａｌｌｆｌｉｇｈｔｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ，ｔｈｅｍｏｄｅｌｓｏｆｔｈｅｓｅ

ｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓａｒｅｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄｗｉｔｈｌｉｎｅａｒｍｅｔｈｏｄ

ａｎｄｅｘｔｅｎｄｅｄｔｏｔｈｅｗｈｏｌｅｅｎｖｅｌｏｐｅｂａｓｅｄｏｎｓｉｍ

ｉｌａｒｉｔｙｔｈｅｏｒｙ．Ｔｈｅｒｅｆｏｒｅｒｅａｌｔｉｍｅａｂｉｌｉｔｙｉｓｉｍ

ｐｒｏｖｅｄｍａｒｋｅｄｌｙ．Ｏｎｔｈｅｏｔｈｅｒｈａｎｄ，ｃｏｍｐｏ

ｎｅｎｔｓ ｉｎｃｌｕｄｉｎｇ ｉｎｌｅｔ， ａｆｔｅｒｂｕｒｎｅｒａｎｄ ｎｏｚｚｌｅ

ｓｏｍｅｔｉｍｅｓｃａｎｎｏｔｍｅｅｔｔｈｅｓｉｍｉｌａｒｉｔｙｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ．

Ｔｈｅｉｒｍｏｄｅｌｓａｒｅｂｕｉｌｔｂｙｎｏｎｌｉｎｅａｒｍｅｔｈｏｄｔｏｉｍ

ｐｒｏｖｅｔｈｅｍｏｄｅｌａｃｃｕｒａｃｙ．

 ┃┇┈┉┎┐┈┉┉┇┄┐┃┃│┄━

Ｌｉｎｅａｒ ａｅｒｏｅｎｇｉｎｅ ｍｏｄｅｌ ｉｓ ｕｓｅｄ ｆｏｒ

ａｅｒｏｔｈｅｒｍｏｄｙｎａｍｉｃｓｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｆｒｏｍｆａｎｔｏｍｉｘ

７１Ｎｏ．１ ＷａｎｇＪｉａｎｋａｎｇ，ｅｔａｌ．ＡｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｏｆＨｙｂｒｉｄＡｅｒｏＥｎｇｉｎｅＭｏｄｅｌｆｏｒＩｎｔｅｇｒａｔｅｄ…



ｅｒ．Ｕｓｉｎｇｌｉｎｅａｒｉｚａｔｉｏｎｗｉｔｈｉｎａｌｉｎｅａｒｒａｎｇｅｏｆｅｖ

ｅｒｙｓｍａｌｌｆｌｉｇｈｔｅｎｖｅｌｏｐｅ，ｔｈｅｆｕｎｃｔｉｏｎａｌｒｅｌａｔｉｏｎ

ｂｅｔｗｅｅｎｔｈｅｅｎｇｉｎｅｃｏｎｔｒｏｌｖａｒｉａｂｌｅａｎｄｔｈｅｓｔａｔｅ

ｖａｒｉａｂｌｅｉｓｄｅｔｅｒｍｉｎｅｄａｎｄｍａｔｈｅｍａｔｉｃａｌｌｙｅｘ

ｐｒｅｓｓｅｄａｓ

牱牪牏＝∑
牐

（爮牏牐燈Δ牣牐） （１）

ｗｈｅｒｅΔ牪牏＝
牪牏－ 牪牏０

牪牏牆
，Δ牣牐＝ 牣牐－ 牣牐０，爮牏牐 ｒｅｐｒｅ

ｓｅｎｔｓＰＳＭ ｍａｔｒｉｘｅｌｅｍｅｎｔ，牣牐 ａｎｄ牪牏 ｒｅｐｒｅｓｅｎｔ

ｔｈｅｅｎｇｉｎｅｃｏｎｔｒｏｌｖａｒｉａｂｌｅａｎｄｔｈｅｓｔａｔｅ，ｒｅｓｐｅｃ

ｔｉｖｅｌｙ，牣牐０ａｎｄ牪牏０ｔｈｅｉｎｉｔｉａｌｓｔｅａｄｙｓｔａｔｅｖａｌｕｅｏｆ

ｃｏｎｔｒｏｌｖａｒｉａｂｌｅａｎｄｔｈｅｓｔａｔｅｖａｒｉａｂｌｅ，ｒｅｓｐｅｃｔｉｖｅ

ｌｙ，ａｎｄ牪牏牆ｒｅｐｒｅｓｅｎｔｓｔｈｅｖａｌｕｅｏｆｓｔａｔｅｖａｒｉａｂｌｅｉｎ

ｔｈｅｄｅｓｉｇｎｐｏｉｎｔ．

Ｓｅｔｔｈｅｅｎｇｉｎｅｃｏｎｔｒｏｌｖａｒｉａｂｌｅ┿＝ ［爛８，爾ｆｂ，

爾ｆａ，牆Ｇｖｆ，牆Ｇｖｃ］
Ｔ
ａｎｄｔｈｅｅｎｇｉｎｅｓｔａｔｅｖａｒｉａｂｌｅ╃＝

［爮爫爞，爮爫爡，爮２５，爮４，爮７，爴２５，爴４５，爴７，爾爛２２爞，

爾爛２５爞］
Ｔ
．Ｔｈｅｈｙｂｒｉｄｍｏｄｅｌｉｓｂｕｉｌｔｕｎｄｅｒｎｏｎａｆ

ｔｅｒｂｕｒｎｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎａｓｗｅｌｌａｓａｆｔｅｒｂｕｒｎｉｎｇｃｏｎ

ｄｉｔｉｏｎ．

Ｉｎｎｏｎａｆｔｅｒｂｕｒｎｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎ，ｉｆｃｏｍｂｕｓｔｏｒ

ｉｎｌｅｔｃｏｒｒｅｃｔｅｄｐｒｅｓｓｕｒｅ爮３ｃｏｒａｎｄｍｉｘｅｒｉｎｌｅｔｃｏｒ

ｒｅｃｔｅｄｐｒｅｓｓｕｒｅ爮６ｃｏｒａｒｅｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄ，ｔｈｅｓｔａｔｅｏｆ

ａｅｒｏｅｎｇｉｎｅｗｉｌｌｂｅｄｅｔｅｒｍｉｎｅｄ．Ｔｈｅｓｔｅｐｓｏｆｏｂ

ｔａｉｎｉｎｇＰＳＭ ａｒｅａｓｆｏｌｌｏｗｓ：

（１）爮３ｃｏｒａｎｄ爮６ｃｏｒａｒｅｄｉｖｉｄｅｄｂｙｔｗｏｄｉｍｅｎ

ｓｉｏｎａｌａｖｅｒａｇｅｓｅｇｍｅｎｔａｔｉｏｎｉｎｔｈｅｓｔａｎｄａｒｄａｔｍｏ

ｓｐｈｅｒｅ．

（２）Ｔｈｅｎｕｍｂｅｒｏｆｔｈｅｅｎｇｉｎｅｏｐｅｒａｔｉｏｎ

ｐｏｉｎｔｓｆｏｒｔｈｅｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎｏｆＰＳＭ ｉｓｄｅｆｉｎｅｄ（６６

ｏｐｅｒａｔｉｏｎｐｏｉｎｔｓｉｎａｌｌ）．

（３）Ｔｗｉｎｖａｒｉａｂｌｅａｕｇｍｅｎｔｅｄｌｉｎｅａｒｑｕａｄｒａｔ

ｉｃｒｅｇｕｌａｔｏｒ（ＬＱＲ）ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ
［９］
ｉｓｄｅｓｉｇｎｅｄｔｏｇｅｔ

ｔｈｅｉｎｐｕｔｓｏｆｅｎｇｉｎｅｍｏｄｅｌ．

（４）ＰＳＭ ｉｓｃｏｍｐｕｔｅｄｗｉｔｈｔｈｅａｂｏｖｅｅｎｇｉｎｅ

ｏｐｅｒａｔｉｏｎｐｏｉｎｔｓ．

（５）Ｌｉｎｅａｒｅｎｇｉｎｅｓｕｂｍｏｄｅｌｓａｒｅａｌｌｅｓｔａｂ

ｌｉｓｈｅｄ ｉｎ ｎｏｎａｆｔｅｒｂｕｒｎｉｎｇ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ ｏｎ ｔｈｅ

ｇｒｏｕｎｄ．

Ｉｎａｆｔｅｒｂｕｒｎｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎ，ｉｆａｃｈａｎｇｅｏｆ爾ｆａ

ｏｃｃｕｒｓ，犮Ｔ ｗｉｌｌｂｅａｌｔｅｒｅｄ．Ｉｎｃｌｏｓｅｄｌｏｏｐｓｙｓｔｅｍ，

爛８ｉｓａｄｊｕｓｔｅｄａｃｃｏｒｄｉｎｇｌｙｔｏｋｅｅｐ犮Ｔ ｕｎｃｈａｎｇｅｄ

ｂｙｔｈｅａｆｔｅｒｂｕｒｎｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ．Ｔｈａｔｉｓ，爛８ ｉｓ

ｆｉｘｅｄｗｉｔｈｔｈｅａｆｆｉｒｍａｔｉｏｎｏｆ爾ｆａ．Ｔｈｅｓｔａｔｅｏｆｅｎ

ｇｉｎｅｃａｎｂｅｄｅｃｉｄｅｄｂｙ爾ｆａ ｏｎｌｙ．Ｔｈｅｍｅｔｈｏｄｏｆ

ｇａｉｎｉｎｇＰＳＭ ｆｏｌｌｏｗｓｔｈｅｓｔｅｐｓａｓ：

（１）爾ｆａ ｉｓｄｉｖｉｄｅｄｂｙｏｎｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌａｖｅｒ

ａｇｅｓｅｇｍｅｎｔａｔｉｏｎｏｎｔｈｅｇｒｏｕｎｄ．

（２）Ｔｈｅｎｕｍｂｅｒｏｆｅｎｇｉｎｅｏｐｅｒａｔｉｏｎｐｏｉｎｔｓｉｓ

ｅｎｓｕｒｅｄａｓ３０ｉｎａｌｌ．

（３）Ａｆｔｅｒｔｈｅｃｌｏｓｅｄｌｏｏｐｅｎｇｉｎｅｓｙｓｔｅｍｒｕｎ

ｎｉｎｇ，ｔｈｅｏｐｅｎｌｏｏｐｃｏｎｔｒｏｌｉｓｓｗｉｔｃｈｅｄｏｎｔｏ

ｃｏｍｐｕｔｅＰＳＭ ｗｉｔｈｔｈｅａｂｏｖｅｏｐｅｒａｔｉｏｎｐｏｉｎｔｓ．

（４）Ｌｉｎｅａｒｅｎｇｉｎｅｓｕｂｍｏｄｅｌｓａｒｅａｌｌｂｕｉｌｔｉｎ

ａｆｔｅｒｂｕｒｎｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎｏｎｔｈｅｇｒｏｕｎｄ．

Ｔｈａｔａｌｌｏｆｌｉｎｅａｒｅｎｇｉｎｅｓｕｂｍｏｄｅｌｓａｒｅｂｕｉｌｔ

ｏｎｔｈｅｇｒｏｕｎｄｃａｎｃｏｖｅｒａｌｌｏｐｅｒａｔｉｏｎｐｏｉｎｔｓｉｎｔｈｅ

ｗｈｏｌｅｅｎｖｅｌｏｐｅｕｓｉｎｇｓｉｍｉｌａｒｉｔｙｔｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎ

（Ｆｉｇ．１）．ＩｎＦｉｇ．１，ｏｌｄｅｎｇｉｎｅｏｐｅｒａｔｉｎｇｐｏｉｎｔｉｓ

ｃａｌｃｕｌａｔｅｄｆｒｏｍｎｏｎｌｉｎｅａｒｅｎｇｉｎｅｍｏｄｅｌ，ａｎｄｎｅｗ

ｅｎｇｉｎｅｏｐｅｒａｔｉｎｇｐｏｉｎｔｉｓｄｅｔｅｒｍｉｎｅｄｂｙＰＳＭ．

 ┄┃━┃┇┈┉┎┐┈┉┉┇┄┐┃┃│┄━

Ｎｏｎｌｉｎｅａｒｓｔｅａｄｙｓｔａｔｅｍｏｄｅｌｉｓｔｏｃａｌｃｕｌａｔｅ

ｔｈｅｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓａｎｄｐａｒａｍｅｔｅｒｓｎｏｔｓｕｉｔａｂｌｅｆｏｒ

ｓｉｍｉｌａｒｉｔｙ ｔｈｅｏｒｙ，ｉｎｃｌｕｄｉｎｇ ｉｎｌｅｔ，ａｆｔｅｒｂｕｒｎｅｒ，

ｎｏｚｚｌｅ，ｆａｎｓｔａｌｌｍａｒｇｉｎａｎｄｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒｓｔａｌｌｍａｒ

ｇｉｎ．

Ｔｈｅｉｎｌｅｔｎｏｎｌｉｎｅａｒｍｏｄｅｌｉｓｅｘｐｒｅｓｓｅｄａｓ

［爴２，爮２，爼０，爮０］
Ｔ
＝ 牊ｉｎｌｅｔ（犤，爮爫爡牅） （２）

ｗｈｅｒｅ犤＝［爣，爩牃，犜］
Ｔ
ｒｅｐｒｅｓｅｎｔｓｆｌｉｇｈｔｐａｒａｍｅ

ｔｅｒ，ａｎｄ爮爫爡牅ｔｈｅｆａｎｒｏｔｏｒｃｏｒｒｅｃｔｅｄｓｐｅｅｄ．

Ｆｉｇ．１ Ｒｅａｌｉｚａｔｉｏｎｏｆｌｉｎｅａｒｍｏｄｅｌｉｎｗｈｏｌｅｅｎｖｅｌｏｐｅ

８１ ＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｆＮａｎｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ＆Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ Ｖｏｌ．２９



Ａｃｃｏｒｄｉｎｇｔｏｔｈｅｏｕｔｐｕｔｓｏｆｌｉｎｅａｒｍｏｄｅｌ，ｔｈｅ

ａｆｔｅｒｂｕｒｎｅｒｎｏｎｌｉｎｅａｒｍｏｄｅｌｉｓｂｕｉｌｔｂｙｃａｌｃｕｌａｔｉｎｇ

ｃｏｍｐｏｎｅｎｔｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓａｎｄｅｑｕｉｌｉｂｒｉｕｍ ｅｑｕａ

ｔｉｏｎｓ．Ｔｈｅｍｏｄｅｌｉｓｒｅｐｒｅｓｅｎｔｅｄａｓ

［爮７５，爴７５，爾爢７５］
Ｔ
＝

牊ａｆｔｅｒｂｕｒｎｅｒ（爾ｆｂ，爾ｆａ，爾爛２２Ｃ，爾爛２５Ｃ，爴７，爮７） （３）

Ｔｈｅｎｏｚｚｌｅｎｏｎｌｉｎｅａｒｍｏｄｅｌｉｓｂｕｉｌｔａｓ

［爮８，爴８，爾爢８，爼８］
Ｔ
＝

牊ｎｏｚｚｌｅ（爾ｆｂ，爾ｆａ，爾爢７５，爮７５，爴７５，爮０） （４）

Ｂｅｓｉｄｅｓ，爳爩牊ａｎｄ爳爩牅ｄｅｐｅｎｄｏｎｅｎｇｉｎｅｓ

ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｌｉｎｅｓａｎｄｗｏｒｋｉｎｇｓｐｏｔｓｏｎｔｈｏｓｅ

ｌｉｎｅｓ
［１０］
．Ｂｅｃａｕｓｅｔｈｅｃｈａｎｇｅｏｆｆａｎａｎｄｃｏｍｐｒｅｓ

ｓｏｒｖａｒｉａｂｌｅｖａｎｅａｎｇｌｅｗｉｌｌｉｎｆｌｕｅｎｃｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓ

ｔｉｃｌｉｎｅｓａｎｄｏｐｅｒａｔｉｏｎｐｏｉｎｔｌｏｃａｔｉｏｎ，ｔｈｅｃｏｎｔｒｏｌ

ｌａｗｓａｎｄｔｏｔａｌｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｄａｔａｏｆｆａｎａｎｄｃｏｍ

ｐｒｅｓｓｏｒｖａｒｉａｂｌｅｖａｎｅａｎｇｌｅａｒｅｐｏｒｔｅｄｔｏｔｈｅｈｙ

ｂｒｉｄｅｎｇｉｎｅｍｏｄｅｌ．爳爩牊ａｎｄ爳爩牅ａｒｅｅｘｐｒｅｓｓｅｄａｓ

爳爩牊＝ 牊ｓｍｆ（牆Ｇｖｆ，爮爫爡，爴２，爮２，爮２５，爾爛２２Ｃ） （５）

爳爩牅＝ 牊ｓｍｃ（牆Ｇｖｃ，爮爫爞，爴２５，爮２５，爮４，爾爛２５Ｃ） （６）

 ﹪┎┇┇┄┐┃┃│┄━

Ｂａｓｅｄｏｎｔｈｅａｂｏｖｅａｎａｌｙｓｉｓ，ｔｈｅｈｙｂｒｉｄａｅｒｏ

ｅｎｇｉｎｅｍｏｄｅｌｉｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄｂｙＥｑｓ．（１６）．Ｔｈｅ

ｔｈｒｕｓｔａｎｄ ｓｐｅｃｉｆｉｃｆｕｅｌｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎ ｏｆａｅｒｏ

ｅｎｇｉｎｅａｒｅｅｘｐｒｅｓｓｅｄａｓ

爡＝ 爾爢８燈爼８－ 爾爛２燈爼０＋ （爮８－ 爮０）燈爛８

牞牊牅＝ ３６００燈（爾ｆｂ＋ 爾ｆａ）燉爡

ｔｈａｔｉｓ

［爡，牞牊牅］
Ｔ
＝

牊ｔｈｒｕｓｔ（爾ｆｂ，爾ｆａ，爮８，爼８，爾爛２２Ｃ，爾爛２５Ｃ，爛８，爮０） （７）

Ｓｕｍｍａｒｉｌｙｔｈｅｈｙｂｒｉｄａｅｒｏｅｎｇｉｎｅｍｏｄｅｌｉｓ

ｄｅｓｃｒｉｂｅｄａｓ

┩ｅｎｇｉｎｅ＝ 牊ｅｎｇｉｎｅ（犤，┿，╃） （８）

ｗｈｅｒｅ┩ｅｎｇｉｎｅ＝ ［爡，牞牊牅，爳爩牊，爳爩牅，爮爫爡，爮爫爞，

爴４６］
Ｔ
ｒｅｐｒｅｓｅｎｔｓｔｈｅｅｎｇｉｎｅｍｏｄｅｌｏｕｔｐｕｔ，犤＝

［爣，爩牃，犜］
Ｔ
ｔｈｅｆｌｉｇｈｔｐａｒａｍｅｔｅｒ，┿＝［爛８，爾ｆｂ，

爾ｆａ，牆Ｇｖｆ，牆Ｇｖｃ］
Ｔ
ｔｈｅｃｏｎｔｒｏｌｖａｒｉａｂｌｅ，ａｎｄ╃＝

［爮爫爡，爮爫爞，爮２，爮２５，爮３，爮４，爮６，爮７，爴２５，爴４５，爴７，

爾爛２２Ｃ，爾爛２５Ｃ］
Ｔ
ｔｈｅｉｎｐｕｔｏｆｌｉｎｅａｒｍｏｄｅｌ．Ｔｈｅ

ｒｅａｌｉｚａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｈｙｂｒｉｄａｅｒｏｅｎｇｉｎｅｍｏｄｅｌｉｎｔｈｅ

ｗｈｏｌｅｆｌｉｇｈｔｅｎｖｅｌｏｐｅｉｓｓｈｏｗｎｉｎＦｉｇ．２．

Ｉｎｏｒｄｅｒｔｏｃｈｅｃｋｔｈｅａｃｃｕｒａｃｙｏｆｈｙｂｒｉｄａｅｒｏ

ｅｎｇｉｎｅｍｏｄｅｌ，ａｓｍａｌｌｓｔｅｐｓａｒｅａｄｄｅｄｔｏａｌｌｃｏｎ

ｔｒｏｌｖａｒｉａｂｌｅｓｔｏｃａｒｒｙｏｕｔｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓｓｅｐａｒａｔｅｌｙ．

Ｔａｂｌｅ１ｌｉｓｔｓｔｈｅａｃｃｕｒａｃｙｏｆｃｒｕｉｓｅｏｐｅｒａｔｉｏｎ

ｐｏｉｎｔ，爣＝１２ｋｍ，爩牃＝０８，爮牓牃＝４０°．Ｔｈｅａｃ

ｃｕｒａｃｙｗｈｉｌｅ爛８ ａｎｄ爾ｆａｂｅｉｎｇｃｈａｎｇｅｄａｒｅｌｉｓｔｅｄ

ｉｎＴａｂｌｅｓ２３，ｒｅｓｐｅｃｔｉｖｅｌｙ．Ｔａｂｌｅｓ１３ｐｒｏｖｅｔｈａｔ

ｔｈｅｈｙｂｒｉｄｍｏｄｅｌｈａｓｇｏｏｄａｃｃｕｒａｃｙ．

ＩｎＴａｂｌｅｓ１３，″ａ″ｒｅｐｒｅｓｅｎｔｓｔｈｅｎｏｎｌｉｎｅａｒ

ａｅｒｏｅｎｇｉｎｅｍｏｄｅｌ，″ｂ″ｔｈｅｈｙｂｒｉｄａｅｒｏｅｎｇｉｎｅ

ｍｏｄｅｌ，ａｎｄ″爛８（＋１％）″ａｄｄｉｎｇ１％ ｓｔｅｐｔｏ爛８，

ｗｈｉｃｈｉｓｓｉｍｉｌａｒｔｏｔｈｅｅｘｐｒｅｓｓｉｏｎｏｆｏｔｈｅｒｖａｒｉ

ａｂｌｅｓ．Ｂｅｓｉｄｅｓ，ｔｈｅｅｒｒｏｒ牉，ｔｈｒｕｓｔａｎｄｓｐｅｃｉｆｉｃｆｕ

ｅｌｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎａｒｅｒｅｌａｔｉｖｅｖａｌｕｅａｎｄｆｏｒｍｕｌａｔｅｄ

ａｓ

牉＝
牨ｂ－ 牨ａ

牨ａ０
燈１００％，爡牜＝

爡

爡０
燈１００％

牞牊牅牜＝
牞牊牅

牞牊牅０
燈１００％

ｗｈｅｒｅ牨ａ ａｎｄ牨ｂ ｒｅｐｒｅｓｅｎｔｔｈｅｐａｒａｍｅｔｅｒｖａｌｕｅｓ

ｏｆｎｏｎｌｉｎｅａｒｍｏｄｅｌａｎｄｈｙｂｒｉｄｍｏｄｅｌ，ｒｅｓｐｅｃｔｉｖｅ

ｌｙ，ａｎｄｔｈｅｓｕｂｓｃｒｉｐｔ０ｉｄｅｎｔｉｆｉｅｓｔｈａｔｔｈｅｓｔａｔｅｉｓ

ｎｏｔｏｐｔｉｍｉｚｅｄ．

Ｆｉｇ．２ Ｒｅａｌｉｚａｔｉｏｎｏｆｈｙｂｒｉｄｍｏｄｅｌｉｎｗｈｏｌｅｆｌｉｇｈｔｅｎｖｅｌｏｐｅ

９１Ｎｏ．１ ＷａｎｇＪｉａｎｋａｎｇ，ｅｔａｌ．ＡｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｏｆＨｙｂｒｉｄＡｅｒｏＥｎｇｉｎｅＭｏｄｅｌｆｏｒＩｎｔｅｇｒａｔｅｄ…



━ ﹢┊┇┎┉┘＝─│，┝┫＝，┠┶┫＝°

Ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ Ｍｏｄｅｌ 爡牜 牞牊牅牜 爳爩牊 爳爩牅

Ｎｏｓｔｅｐｓ ａ，ｂ １ １ ０２７７５４ ０１９１２０

爛８（＋１％）

爾ｆｂ（＋１％）

牆Ｇｖｆ（－１）

牆Ｇｖｃ（－１）

爛８（＋１％）

爾ｆｂ（＋１％）

爛８（＋１％）

牆Ｇｖｆ

爛８（＋１％）

牆Ｇｖｃ（－１）

爾ｆｂ（＋１％）

牆Ｇｖｆ（－１）

爾ｆｂ（＋１％）

牆Ｇｖｃ（－１）

牆Ｇｖｆ（－１）

牆Ｇｖｃ（－１）

Ａｄｄｓｔｅｐｓ

ｔｏａｌｌ

ａ １０００７２ ０９９９２９ ０２９３５４ ０１９０９２

ｂ １００１１６ ０９９８９９ ０２９３５６ ０１９１０２

Ｅｒｒｏｒ ００００４４ －３００×１０－４ ７２１×１０
－５

５２３×１０
－４

ａ １０１０１８ ０９９９７１ ０２７７６４ ０１９１２２

ｂ １００９８４ ０９９９９１ ０２７７３６ ０１９１１６

Ｅｒｒｏｒ －００００３４ ２００×１０－４ －０００１０１ －３１４×１０－４

ａ ０９９８０２ １００１９３ ０２８３６６ ０１９１０８

ｂ ０９９８１７ １００１５９ ０２８３６１ ０１９１１１

Ｅｒｒｏｒ ００００１５ －３４０×１０－４ －１８０×１０
－４

１５７×１０
－４

ａ ０９９８１７ １００１７６ ０２７５６２ ０１９５２８

ｂ ０９９８１９ １００１９６ ０２７５５９ ０１９４９７

Ｅｒｒｏｒ ２００×１０
－５

２００×１０
－４

－１０８×１０
－４ －０００１６２

ａ １０１０８９ ０９９９０７ ０２９３６１ ０１９０９１

ｂ １０１１０９ ０９９８６８ ０２９３２９ ０１９０９８

Ｅｒｒｏｒ ００００２０ －３９０×１０－４ －０００１１５ ３６６×１０－４

ａ ０９９８７２ １００１１８ ０２９９８６ ０１９０７６

ｂ ０９９９３２ １０００４３ ０２９９７８ ０１９０８９

Ｅｒｒｏｒ ００００６０ －７５０×１０－４ －２８８×１０
－４ ００００６８

ａ ０９９８８６ １００１０８ ０２９１５９ ０１９４９５

ｂ ０９９９１８ １０００５７ ０２９１５２ ０１９４６４

Ｅｒｒｏｒ ００００３２ －５１０×１０－４ －２５２×１０
－４ －０００１６２

ａ １００８２１ １００１５９ ０２８３８５ ０１９１０７

ｂ １００８１６ １００１９８ ０２８３４６ ０１９１０４

Ｅｒｒｏｒ －５００×１０
－５

３９０×１０
－４ －０００１４１ －１５７×１０－４

ａ １００８４１ １００１５６ ０２７５６９ ０１９５２２

ｂ １００８１６ １００１９６ ０２７５４２ ０１９４８８

Ｅｒｒｏｒ －００００２５ ４００×１０－４ －００００９７ －０００１７８

ａ ０９９６２４ １００３７１ ０２８１６９ ０１９５０７

ｂ ０９９６３５ １００３４１ ０２８１６４ ０１９４９１

Ｅｒｒｏｒ ００００１１ －３００×１０－４ －１８０×１０
－４ －００００８３

ａ １００７１６ １００２７５ ０２９７９７ ０１９４６９

ｂ １００７５６ １００２１８ ０２９７６１ ０１９４５６

Ｅｒｒｏｒ ００００４ －５７０×１０－４ －０００１２９ －００００６８

━ ﹢┊┇┎┌━┑ ┃┃┉┊┇┈┅┄┃┉

爛８燉ｍ
２

Ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ Ｍｏｄｅｌ 爡牜 牞牊牅牜 爳爩牊 爳爩牅

０．３３

Ｎｏｓｔｅｐｓ ａ，ｂ １ １ ０４７７７１ ０１８７５４

ａ １０３４０６ ０９７６７３ ０４４５２９ ０１６６５３

Ａｄｄｓｔｅｐｓｔｏａｌｌ ｂ １０３４０８ ０９７６７１ ０４４５６２ ０１６６４７

Ｅｒｒｏｒ ２００×１０
－５

－２００×１０
－５ ００００６９ －３２０×１０

－４

０．２５

Ｎｏｓｔｅｐｓ ａ，ｂ １ １ ００９５７４ ０１９５０１

ａ １０１０５９ ０９９９５１ ０１０１１９ ０１９９１９

Ａｄｄｓｔｅｐｓｔｏａｌｌ ｂ １０１０３２ ０９９９７７ ０１００６９ ０１９９０６

Ｅｒｒｏｒ －００００２７ ００００２６ －０００５２２ －００００６７

０２ ＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｆＮａｎｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ＆Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ Ｖｏｌ．２９



━ ﹢┊┇┎┌━┧┃┃┉┘＝─│，┝┫＝

爮牓牃燉（°） Ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ Ｍｏｄｅｌ 爡牜 牞牊牅牜 爳爩牊 爳爩牅

９０

Ｎｏｓｔｅｐｓ ａ，ｂ １ １ ０２９０９１ ０２０３２２

ａ １００３１６ １００２５２ ０２８８０８ ０２０３３０

爾ｆａ（＋１％） ｂ １００３２４ １００２４４ ０２８７９９ ０２０３４７

Ｅｒｒｏｒ ８００×１０
－５

－８００×１０
－５

－３０９×１０
－４

８３７×１０
－４

１００

Ｎｏｓｔｅｐｓ ａ，ｂ １ １ ０２９０９３ ０２０３２３

ａ １００３８３ １００３３９ ０２８６９５ ０２０３３３

爾ｆａ（＋１％） ｂ １００４００ １００３２１ ０２８６７１ ０２０３５８

Ｅｒｒｏｒ ００００１７ －１８０×１０－４ －００００８２ ０００１２３

 ﹢﹫﹤﹢﹫ ﹨ ﹪﹣﹫﹥

﹢﹦┐﹦﹩﹫﹦ ﹥﹦ ﹢﹥

﹨﹫﹨﹤

 ┃┇┈┇━┄┇┉│

Ｔｈｅｐｒｏｂｌｅｍ ｔｏｂｅｓｏｌｖｅｄｂｙＳＱＰｉｓｅｘ

ｐｒｅｓｓｅｄａｓ

ｍｉｎ牊（╂）

ｓ．ｔ．┗（╂）≥ ０ ┘（╂）＝ ０

ｗｈｅｒｅ┗（╂）＝［牋１（╂），…，牋牔１（╂）］
Ｔ
，┘（╂）＝

［牎牔１＋１（╂），…，牎牔（╂）］
Ｔ
，╂＝［牨１，…，牨牕］

Ｔ
．

ＴｈｅｍａｉｎｉｄｅａｏｆＳＱＰａｌｇｏｒｉｔｈｍ
［７］
ｉｓｔｏｓｏｌｖｅ

ｔｈｅｆｏｌｌｏｗｉｎｇＬａｇｒａｎｇｉａｎｆｕｎｃｔｉｏｎｗｉｔｈｔｗｏｏｒｄｅｒ

ａｐｐｒｏｘｉｍａｔｉｏｎ，ａｑｕａｄｒａｔｉｃｒｅｇｕｌａｔｏｒ（ＱＰ）ｓｕｂ

ｐｒｏｂｌｅｍ

爧（╂，犧）＝ 牊（╂）＋∑
牔

牏＝１

犧牏牋牏（╂）

Ｆｉｒｓｔｌｙ，ａｔｔｈｅｉｔｅｒａｔｉｖｅｐｏｉｎｔ牨牑，ｃｏｎｓｔｒｕｃｔａ

ＱＰｓｕｂｐｒｏｂｌｅｍ．Ｓｅｃｏｎｄｌｙ，ｔａｋｅｔｈｅｓｏｌｕｔｉｏｎｏｆ

ｔｈｅｓｕｂｐｒｏｂｌｅｍ ａｓｔｈｅｄｉｒｅｃｔｉｏｎ┮牑 ｏｆｌｉｎｅａｒ

ｓｅａｒｃｈ．Ｆｉｎａｌｌｙ，ｒｅｐｅａｔ牨牑＋１＝牨牑＋牃牑┮牑（牃牑 ｉｓｔｈｅ

牑ｔｈｓｔｅｐｌｅｎｇｔｈｏｂｔａｉｎｅｄｂｙｌｉｎｅａｒｓｅａｒｃｈ）ｕｎｔｉｌｔｈｅ

ｏｐｔｉｍａｌｓｏｌｕｔｉｏｎｉｓａｃｈｉｅｖｅｄ．Ｉｎａｄｄｉｔｉｏｎ，ｔｗｏｏｒ

ｄｅｒｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｓｔｅｐｌｅｎｇｔｈ┮
牅
牑 ｉｓａｄｏｐｔｅｄｔｏｏｖｅｒ

ｃｏｍｅＭａｒｏｔｏｓｅｆｆｅｃｔ．

ＴｈｅｒｅａｌｉｚａｔｉｏｎｏｆＳＱＰａｌｇｏｒｉｔｈｍｍａｉｎｌｙｃｏｎ

ｓｉｓｔｓｏｆｔｈｒｅｅｓｔｅｐｓ：（１）ＴｏｒｅｎｅｗＨｅｓｓｉａｎｍａｔｒｉｘ

ｏｆＬａｇｒａｎｇｉａｎｆｕｎｃｔｉｏｎｂｙＢＦＧＳ，ｉ．ｅ．┒牑，（２）Ｔｏ

ｓｏｌｖｅｔｈｅＱＰｓｕｂｐｒｏｂｌｅｍ，（３）Ｔｏｌｉｎｅａｒｌｙｓｅａｒｃｈ

ａｎｄ ｃａｌｃｕｌａｔｅ ｔｈｅ ｔａｒｇｅｔ ｖａｌｕｅ． Ｔｈｅｒｅｆｏｒｅ，

ｔｈｒｏｕｇｈｌｉｎｅａｒｉｚｉｎｇｎｏｎｌｉｎｅａｒｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｐｒｏｂｌｅｍ，

ＱＰｓｕｂｐｒｏｂｌｅｍｉｓｄｅｓｃｒｉｂｅｄａｓｆｏｌｌｏｗｓ．

Ｏｂｊｅｃｔｉｖｅｆｕｎｃｔｉｏｎ

ｍｉｎ
１

２
┮
Ｔ
┒牑┮＋ 牊（牨牑）

Ｔ
┮

Ｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｆｕｎｃｔｉｏｎ

┗（牨牑）
Ｔ
┮＋ ┗（牨牑）≥ ０

┘（牨牑）
Ｔ
┮＋ ┘（牨牑）＝ ０

ｗｈｅｒｅ┮＝┮牑＋┮
牅
牑．Ａｎｄｔｈｅｎｔｈｅｐｒｏｂｌｅｍｉｓｓｏｌｖｅｄ

ｂｙＱＰａｌｇｏｒｉｔｈｍ．

 ┅┉│┏┉┄┃┄﹫﹨﹤┈┎┈┉│

ＴｈｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｏｆＩＦＰＯＣｉｓｓｈｏｗｎｉｎＦｉｇ３

ｓｃｈｅｍａｔｉｃａｌｌｙ．Ｔｈｉｓｓｙｓｔｅｍｃｏｎｓｉｓｔｓｏｆｔｗｏｌｅｖｅｌｓ

ａｓｈｏｓｔｃｏｍｐｕｔｅｒａｎｄｓｌａｖｅｃｏｍｐｕｔｅｒ．Ｔｈｅｈｏｓｔ

ｃｏｍｐｕｔｅｉｓｔｏｓｉｍｕｌａｔｅｔｈｅｒｅａｌｓｙｓｔｅｍ，ａｎｄｔｈｅ

ｓｌａｖｅｃｏｍｐｕｔｅｒｉｓｆｏｒｒｅａｌｔｉｍｅｔｒａｃｋｉｎｇａｎｄＰＳＣ．

ＩｎＦｉｇ．３，″１″ａｎｄ″２″ｒｅｐｒｅｓｅｎｔｔｈｅｉｎｐｕｔｓａｎｄｏｕｔ

ｐｕｔｓｏｆｔｈｅｈｙｂｒｉｄａｅｒｏｅｎｇｉｎｅｍｏｄｅｌｒｅｓｐｅｃｔｉｖｅ

ｌｙ，″３″ｔｈｅｃｏｒｒｅｃｔｖａｌｕｅｏｆａｅｒｏｅｎｇｉｎｅｃｏｎｔｒｏｌ

ｖａｒｉａｂｌｅａｆｔｅｒｏｐｔｉｍｉｚｉｎｇ．

Ｉｎｔｈｅｓｌａｖｅｃｏｍｐｕｔｅｒ，ｉｎｓｔｅａｄｏｆｔｈｅｃｏｍｐｌｉ

ｃａｔｅｄｎｏｎｌｉｎｅａｒａｅｒｏｅｎｇｉｎｅｍｏｄｅｌ，ｔｈｅｈｙｂｒｉｄ

ｍｏｄｅｌｃｏｍｂｉｎｅｄｗｉｔｈＳＱＰａｌｇｏｒｉｔｈｍ ｉｓｕｓｅｄｉｎ

ｏｐｔｉｍａｌｃｏｎｔｒｏｌｔｏｉｍｐｒｏｖｅａｉｒｃｒａｆｔｆｌｉｇｈｔｐｅｒｆｏｒ

ｍａｎｃｅａｎｄｒｅａｌｔｉｍｅｃａｐａｂｉｌｉｔｙ．

ＰＳＣ ｃｏｎｔａｉｎｓｔｈｅｍａｘｉｍｕｍ ｔｈｒｕｓｔｍｏｄｅ

（ｍａｘ 爡）ａｎｄｔｈｅｍｉｎｉｍｕｍ ｆｕｅｌｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎ

ｍｏｄｅ（ｍｉｎ牞牊牅）．Ｔｈｅｆｏｒｍｅｒｉｓｄｅｓｉｇｎｅｄｔｏｍａｘｉ

ｍｉｚｅｔｈｒｕｓｔｆｏｒｃｌｉｍｂｉｎｇａｎｄａｃｃｅｌｅｒａｔｉｎｇｆｌｉｇｈｔ．

Ｔｈｅｌａｔｔｅｒｉｓｔｏｍｉｎｉｍｉｚｅｆｕｅｌｆｌｏｗｗｈｉｌｅｍａｉｎｔａｉｎ

ｉｎｇｃｏｎｓｔａｎｔ爡ｄｕｒｉｎｇｃｒｕｉｓｅｆｌｉｇｈｔ．Ｔｈｅｏｐｅｒａｔｉｏｎ

ｐｏｉｎｔｏｆｅｎｇｉｎｅｉｓｏｐｔｉｍｉｚｅｄｏｎｌｉｎｅｂｙａｄｊｕｓｔｉｎｇｔｈｅ

ａｅｒｏｅｎｇｉｎｅｃｏｎｔｒｏｌｖａｒｉａｂｌｅｓｂａｓｅｄｏｎＳＱＰａｌｇｏ

ｒｉｔｈｍ．Ｍａｘ爡ａｎｄｍｉｎ牞牊牅ａｒｅｍａｔｈｅｍａｔｉｃａｌｌｙｄｅ

ｓｃｒｉｂｅｄａｓ

１２Ｎｏ．１ ＷａｎｇＪｉａｎｋａｎｇ，ｅｔａｌ．ＡｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｏｆＨｙｂｒｉｄＡｅｒｏＥｎｇｉｎｅＭｏｄｅｌｆｏｒＩｎｔｅｇｒａｔｅｄ…



Ｆｉｇ．３ Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｏｐｔｉｍａｌｃｏｎｔｒｏｌ

ｍａｘ爡（ｍｉｎ牞牊牅）

ｓ．ｔ．

┿＝ ［爛８，爾ｆｂ，爾ｆａ，牆Ｇｖｆ，牆Ｇｖｃ］
Ｔ

牣牏，ｍｉｎ≤ 牣牏≤ 牣牏，ｍａｘ 牏＝ １，…，５

爴４６≤ 牠４６ｍａｘ

牘牕牊ｍｉｎ≤ 爮爫爡≤ 牘牕牊ｍａｘ

牞牔牊ｍｉｎ≤ 爳爩牊

牞牔牅ｍｉｎ≤ 爳爩牅

牘牕牅ｍｉｎ≤ 爮爫爞≤ 牘牕牅ｍａｘ

烅

烄

烆爡＝ ｃｏｎｓｔ（ｆｏｒｍｉｎ牞牊牅）

 ﹫﹢﹫﹢﹥﹢﹢﹫

Ｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｃｏｎｓｉｓｔｓｏｆｔｈｒｅｅｐａｒｔｓ．Ｔｈｅ

ｆｉｒｓｔｐａｒｔｉｓｔｈｅｃｒｕｉｓｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｗｉｔｈｔｈｅｍｉｎｉ
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发动机复合模型及其在飞燉推综合优化控制中的应用

王健康 张海波 孙健国 李永进

（南京航空航天大学能源与动力学院，南京，２１００１６，中国）

摘要：研究了飞燉推综合控制系统的在线优化实时性问题。

提出将机载发动机复合模型与序列二次规划（Ｓｅｑｕｅｎｔｉａｌ

ｑｕａｄｒａｔｉｃｐｒｏｇｒａｍｍｉｎｇ，ＳＱＰ）算法结合应用于飞燉推综合

优化控制的策略。首先，设计适用于全包线范围并可大幅

度缩短优化时间的发动机稳态复合模型，然后基于ＳＱＰ算

法将该模型应用到发动机性能寻优控制中，包括最大推力

和最小油耗优化模式，从而更加有效地完成各种不同的飞

行任务。通过飞机巡航、平飞加速等仿真实验，表明了该优

化控制方案能够在具有较好优化效果的前提下，明显提高

飞燉推综合控制系统的优化实时性。

关键词：飞燉推综合优化控制；航空发动机；复合模型；性

能寻优控制；序列二次规划

中图分类号：Ｖ２３１

基金项目：航空科学基金（２０１０ＺＢ５２０１１）资助项目；江苏省研究生创新培养工程（ＣＸＬＸ１１０２１３）资助项目；南京航空航

天大学基本科研业务费专项科研（ＮＳ２０１００５５）资助项目。

（Ｅｘｅｃｕｔｉｖｅｅｄｉｔｏｒ：ＺｈａｎｇＢｅｉ）

４２ ＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｆＮａｎｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ＆Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ Ｖｏｌ．２９


