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航
空发动机的自主研制与探索

发展离不开广泛深入的试验

研究，尤其是能够模拟其全

工作包线范围工作条件的高空模拟试

验。当前，我国稳态飞行工作环境模拟

技术已基本能够满足航空发动机空中工

作性能与特性试验研究和考核鉴定的需

要，但随着新一代飞机作战 / 使用模式

的发展演变和新型航空发动机研制的试

验需要，发动机的过渡态工作性能和飞

行轨迹工作性能的评估与考核成为关注

重点和焦点，相应地对航空发动机的瞬

态（过渡态）特性以及多任务剖面工作

ᰴ空台ᮻ行ဗܒവલష̰传统制വरՔ主动ઈ制വरԣ智ᑟ制വर发࡙Ἳ̿ᤠऄழ一代航空发

动机ᄊ研制ᭊරǍ

特性的准确评估与试验鉴定考核就成

为必然。这给高空模拟试验带来了新的

使命和发展机遇，同时也向飞行工作环

境模拟控制技术提出了挑战。

飞行工作环境模拟的基本
概念及技术内涵
高空台飞行工作环境模拟系统是被

测试发动机在宽广飞行范围内飞行

高度、飞行速度准确模拟的核心。

该系统通过调节发动机进气压力、

温度以及试验舱环境压力，建立起

发动机在不同飞行高度和马赫数下

的进排气环境条件 [1]，航空发动机飞

行工作环境模拟原理示意如图 1 所

示。为了使试验条件尽量逼近真实

的飞行环境，在高空台上需要通过

多个控制子系统来实现对进排气环

境多参数的控制。当发动机需求进

口总温和总压发生变化时，为其提

供足够的、流量可变的空气是对进

气调节系统最主要的要求。而在过

渡态试验中，排气系统必须能够适

应发动机状态的急剧变化，以保证

环境压力的控制品质要求。这些控

制系统联合工作时相互耦合、互为

图1   航空发动机飞行工作环境模拟控制原理示意
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干扰，例如进气系统温度、压力的

相互耦合特性，进气系统、发动机

及排气系统的相互耦合关系等，被

控对象具有耦合程度高、扰动因素

众多及强非线性特征，试验时控制

系统需要解决的主要技术问题是强

抗扰及快速响应等控制问题。

飞行工作环境模拟任务可划分

为稳态工作环境模拟、瞬态工作环

境模拟和飞行轨迹连续模拟。稳态

工作环境模拟是指模拟航空发动机

内部气流与部件处于热平衡的高空

稳定飞行状态，其特征是表征飞行

状态的参数（飞行高度、发动机进

口总温和总压）不随时间而变化，

或在允许的小范围内波动。瞬态工

作环境模拟是指在给定飞行高度及

马赫数条件下发动机高空推力瞬变、

加力通断、空中起动 / 再起动等过渡

态工作过程中，所模拟的发动机工

作环境要与真实瞬态工作过程中的

工作环境尽量保持一致。在发动机

快推 / 拉油门杆以及发动机加速 / 减

速到目标功率状态等一系列短时大

负荷扰动冲击下，控制系统应始终

具有良好的动态品质和稳定性。飞

行轨迹连续模拟是指发动机在执行

“起飞→爬升→巡航→下降→加速→

爬升→巡航→下滑→着陆”等一系

列复杂飞行任务过程中，控制系统

需要实现在既定时间跨度下进行飞

行高度和马赫数的连续动态调节并

达到预期的控制性能，这对控制系

统能力提出了更高的要求。

飞行工作环境模拟控制能
力的发展要求
为适应航空发动机自主正向研制和

性能底数摸清的迫切要求，高空台

飞行工作环境模拟系统也应同时具

备如下能力。

多目标、多任务、多执行部件

快速协同控制能力

复杂飞行工作环境连续模拟的

实现过程是典型的多目标、多任务、

多执行部件快速协同控制，所关注

的重点是高性能目标跟踪、控制参

数自主调节、自适应、抗内 / 外部扰

动、快速响应等系列复杂控制问题。

当前，我国高空台整体控制框架仍

采用的是以“比例、积分和微分”

（PID）为核心的误差纠正控制策略，

只能解决固定工况下稳态试验及定

点过渡态试验环境模拟问题。如果

不建立新的控制架构，不能获得控

制器与试验设备间的多元信息交互

和自主调参能力，想要在宽广飞行

包线范围内和复杂多变的飞行工作

连续模拟试验环境中获得快速、鲁

棒、高精度的稳 / 动态控制性能，以

当前 PID 为内核的被动调参控制技

术或常规的传统控制策略已经明显

力不从心。

系统性解决复杂非线性内/外部

不确定扰动能力

飞行轨迹模拟过渡态试验，要

求控制系统在规定的时间内完成既

定的控制任务并达到预期的控制性

能，但由于试验过程存在大量的不

确定扰动因素，如被测试发动机宽

广飞行包线内复杂特性变化、管道

容腔特性变化、排气扩压器气动特

性变化、调节阀节流及间隙特性变

化等，均会在试验过程中对控制系

统稳定性和动态性能造成显著影响，

是制约控制品质提升的瓶颈问题。

如何在众多扰动源对被控系统产生

影响前观测估计并且尽量消除掉，

形成一种多源扰动实时动态观测方

法并整体解决内 / 外部扰动问题，是

获得快速、鲁棒、高精度的稳 / 动态

控制性能的关键。

试验对象及任务多变下的控制

通用性能力

高空台同一套环境模拟控制系

统需要满足不同被测试发动机、不

同试验任务、不同工作包线范围内

的环境模拟需求，因而对环境模拟

控制系统的通用性和适应性提出了

苛刻的要求，现有控制系统在发动

机试验任务 / 需求发生变化后将难以

保证控制品质的要求。轨迹模拟试

验过程不仅需要实现不同试验对象

一定时间跨度、复杂多变的控制目

标，而且还需要实现现有稳态和过

渡态的环境模拟，同时还需依据试

验工况的变化自主改变控制策略和

控制参数。此类复杂控制过程的特

点是控制目标多样、控制方式不一、

控制灵活性大，不可能再沿用以往

的操作经验对控制器参数进行人工

调整和控制模式人工切换，需要设

计具备无须人工干预的自适应、自

主调参和自主决策的控制系统，智

能控制已成为环境模拟技术发展的

必然。

飞行工作环境模拟控制模
式的发展演变

飞行工作环境模拟技术发展概况

美国空军阿诺德工程发展中心

(AEDC)拥有世界上规模最大和最先

进的航空推进系统试验设备（ASTF），

其飞行工作环境模拟控制技术于本

世纪初开始高速发展，2001—2002

年针对J系列和C系列高空舱开发了

数字仿真系统及阀门分级调节等先

进控制算法，并开展了飞行轨迹连

续模拟探索性研究 [2-3]。2006—2012

年， 在 美 国 国 防 预 先 研 究 计 划 局
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（DARPA）模态转换试验计划（MoTr）

支持下，以高超声速推进装置高速

机动飞行、组合发动机变马赫数模

态转换为背，针对气动推进试验

单元（APTU）试验台控制系统开展

了设备改造和技术升级，设计基于

过程控制的综合控制系统（BPCS），

实现了高超声速飞行马赫数的连续

模拟 [4-7]。美国空军 AEDC 飞行工作

环境模拟的技术发展路线大致如图 2

所示。

德国斯图加特大学构建了环境

模拟系统数字仿真及硬件在回路仿

真系统，开展了进气系统组合控制以

及主动抗扰控制技术研究，显著提高

了控制系统过渡态调节性能 [8-10]。

我国飞行工作环境模拟系统在

2007 年以前一直采用模拟式控制方

式，2008—2012 年针对我国 SB101、

SB121 高空台进行了数字化升级改造

并开展了高精度稳态控制、复合控

制等技术研究 [11]，2013—2018 年开

展了半物理仿真及增益调度控制等

技术研究 [12-13]， 2019 年开展了主动

抗扰控制技术探索性研究 [14]。我国

稳态工作环境模拟能力与美国和德

国水平相当，但瞬态环境模拟能力

还存在差距，飞行轨迹连续模拟尚

处于起步阶段。

人工被动调参控制模式

当前，我国飞行环境模拟控制

系统整体框架仍采用的是以 PID 为

核心的误差纠正控制策略，人工被

动调参控制模式如图 3 所示。

该方法虽然原理简单、使用方

便，但随着被控对象变化或者工况

的改变，控制器参数需要进行重新

整定，只能满足单工况稳态、慢速

过渡态试验模拟任务，过渡态试验

模拟能力不足。无法满足高性能目

标跟踪、多回路解耦、控制参数自

主优化、自适应、抗内部 / 外部扰动

能力、快速响应能力等复杂环境模

拟控制问题。

多元信息驱动智能化自抗扰控

制模式

在众多扰动源对被控系统产生

影响前观测估计并消除掉，是有效

图2   美国AEDC飞行环境模拟技术发展路线

图3   人工被动调参控制模式
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提升现有环境模拟控制系统控制品

质的关键。

首先高空台环境模拟控制系统

需要以自抗扰控制（ADRC）技术

为基础，形成能够同时实现测量噪

声抑制、内部 / 外部扰动观测与抑

制、系统控制分工 / 协作的主体控

制框架，即给飞行环境模拟系统安

装上强劲的 ADRC 控制器“心脏”，

使其控制能力较以往的 PID 控制架

构得到明显改善。基于扩张状态观

测器的自抗扰控制架构主要包括扩

张状态观测器（ESO）、跟踪微分器

（TD） 和 状 态 误 差 反 馈（SEF） 控

制器等 3 部分。其核心思想是通过

ESO 将不确定实际受扰对象动态改

造为近似确定的积分串联型系统，

并通过控制器进行控制 [15]。

其次，为了达到高性能控制品

质和自主调参的要求，控制器自身

应该具备环境信息感知、自适应调

整、自主学习及自主决策等智能特

征 [16]，控制器多元信息驱动智能化

自抗扰控制模式如图 4 所示。

多元信息驱动的智能控制器应

具备扰动观测与补偿、环境信息自

动感知、多元信息驱动、自适应、

自学习和自主决策等主要功能，相

比 于 传 统 控 制 模 式， 大 大 增 强 了

现 有 高 空 台 飞 行 环 境 模 拟 的 控 制

调 节 品 质， 该 阶 段 可 定 义 为 飞 行

环 境 模 拟 控 制 器 局 部 智 能 化 设 计

阶段。

全系统智能化决策控制模式

未来的飞行环境模拟控制系统

将在实现控制器局部智能化的基础

上，构建全系统智能化决策架构，

如图 5 所示。全系统智能化决策控

制系统能够依据实际系统所模拟的

运行轨迹及特定的需求，从全局智

能化的角度出发，通过权衡整个飞

行工作环境模拟控制系统的执行效

率与控制品质之间的关系，从而进

一步自主决策、调度所需优化的不

同控制环节，合理地利用有效的资

源，使得飞行工作环境模拟控制系

统整体具备自组织、自适应的智能

化能力。

飞行工作环境模拟控制技
术发展目标
结合当前高空台飞行环境模拟控制

技术的应用需求和发展现状，后续

将以自抗扰控制、智能化自抗扰控图5   全系统智能化决策架构

图4   多元信息驱动智能化自抗扰控制模式
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步过渡至能够开展快速过渡态、多

目标协同控制需求下的轨迹模拟等

复杂环境模拟试验任务能力。可以

预见，随着数字化、智能化水平的

不断发展，高空台飞行环境模拟技

术必将由现有的传统控制向信息驱

动主动抗扰控制、智能化控制等快

速发展，从而满足航空发动机复杂

飞行环境模拟试验任务对于控制系

统强抗扰、强适应、自主调参、自

主决策的要求，为我国航空发动机

自 主 研 制 和 性 能 底 数 摸 清 保 驾 护

航。                                           

（田金虎，中国航发涡轮院，研

究员，主要从事高空模拟试验技术

研究）
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[1]

[2]

[3]

[4]

[5]

[6]

制、全系统智能控制为目标，针对

航空发动机高空飞行环境模拟关键

技术，制订分步实施、逐个突破的

技术研究计划。

第一步，建立强抗扰、强适应

航空发动机过渡态试验环境模拟控

制架构，将 PID 控制模式改造为主

动抗扰控制模式。构建集噪声抑制、

扰动观测与补偿、发动机过渡态瞬

态信息与环境模拟系统执行机构快

速响应于一体的多自由度主动抗扰

控制体系，使控制器能力相比于目

前的 PID 控制方法更加强壮。

第二步，给主动抗扰控制架构

插上智能的“翅膀”，使控制器具备

环境信息感知、自适应调整能力。

控制系统通过智能认知算法提取更

全面、有用信息，系统具备信息感

知、多源扰动实时动态观测、自适应、

自主调参等能力，最终形成飞行工

作环境连续模拟智能控制关键技术，

实现控制器局部智能化。

第三步，未来飞行环境模拟控

制系统将在实现控制器局部智能化

的基础上，构建全系统智能化决策

架构。全系统智能化决策控制系统

能够依据实际系统所模拟的运行轨

迹及特定的需求，从全局智能化的

角度出发，通过权衡整个飞行工作

环境模拟控制系统的执行效率与控

制品质之间的关系，从而进一步自

主决策、调度所需优化的核心控制

环节，合理利用有效的资源，使得

飞行工作环境模拟控制系统整体具

备自学习、自组织、自适应的智能

化能力。

结束语
高空台需要从当前的稳态、慢速过

渡态等简单环境模拟试验能力，逐
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