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摘 要：针对高空台飞行环境模拟系统的温度和压力在整个工作包线内的鲁棒性能控制问题，提出

了一种基于LMI极点配置的PI增益调度控制设计方法。在考虑变比热容腔微分方程、管道热传导、调节

阀流量特性、液压伺服动态、传感器增益对飞行环境模拟系统造成的建模不确定性的基础上，建立了完

整、准确的飞行环境模拟系统非线性模型；对非线性模型进行了线性化，并根据线性模型推导了基于

LMI极点配置的PI控制器设计算法；在飞行环境模拟系统的工作包线内选取了 36个稳态点设计了基于

LMI极点配置的PI增益调度控制器；设计了两种飞行环境模拟试验来验证设计的PI增益调度控制器的鲁

棒性能。仿真结果表明，飞行环境模拟系统温度的稳态误差和动态误差均小于 0.1%，压力的稳态误差

小于0.5%，动态误差小于0.7%。
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Abstract：Aiming at the problem of robust servo performance of temperature and pressure of Flight Environ⁃
ment Simulation System（FESS）of Altitude ground test facilities（AGTF）over the whole operational envelope，a
PI gain scheduling control design method based on Linear Matrix Inequality（LMI）pole assignment is proposed.
On the basis of considering the FESS modeling uncertainties caused by variable specific heat pipe volume differ⁃
ential equation，pipe heat conduction，control valve flow characteristics，hydraulic servo system dynamics and
sensor gain，a complete and accurate nonlinear model of FESS was establised. Then，the nonlinear model is lin⁃
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earized around an equilibrium point and the LMI pole assignment PI gain scheduling control design method is de⁃
duced based on the linear system. Furthermore，36 steady state points were chosen over the whole working range
of FESS to design the LMI pole assignment PI gain schedule controller. Finally，two types of flight environment
simulate tests are devised to verify the robust servo performance of the designed PI gain schedule controller. The
simulation results show，for temperature control，the steady-state and transient errors are both less than 0.1%，

for pressure control，the steady-state error is less than 0.5% and transient error is less than 0.7%.
Key words：Altitude ground test facilities；Flight environment simulation system；Linear matrix inequali⁃

ty；Pole assignment；PI gain scheduling

1 引 言

世界各国对于超声速以及高超声速飞行器的需

求，驱动着高性能燃气涡轮发动机尤其是作为未来

高超声飞行器动力装置最具发展潜力的涡轮基组合

循环（TBCC，Turbine Based Combine Cycle）发动机的

发展，同时也不断地拓宽了飞行器的飞行包线［1-2］。

而高空模拟试车台（简称高空台）作为燃气涡轮发动

机、TBCC发动机设计、定型、改进改型、技术攻关、故

障再现与排除的试验设备，对它们的研制和发展起

着至关重要的作用［3-8］。这也意味着未来高空台必须

具备在更宽更广的工作包线内进行飞行环境模拟试

验的能力，而飞行环境模拟系统（以下简称 FESS）作

为高空台实现发动机进气条件（进气总温和总压）模

拟的系统，其控制系统对温度和压力的控制能力将

直接决定了高空台的飞行环境模拟试验的能力。因

此，开展 FESS的温度和压力在整个工作包线内的鲁

棒控制性能研究具有重要意义。

当前，世界上拥有先进高空台的国家只有美国、

德国、俄罗斯、加拿大和中国等［1-6］。其中，最先进、最

完整的高空模拟试验基地当属美国的阿诺德工程发

展中心（AEDC，Arnold Engineering Development Com⁃
plex），其中典型的试车台包括由 J1，J2，C1，C2四个高

空舱组成的航空推进系统高空台（ASTF，Aeropropul⁃
sion System Test Facility）、被列为“国家高超声速核心

试验台”的自由射流式高空台 APTU（Aerodynamic
Propulsion Test Unit）等［9-13］。 2002年，AEDC在试车

操作现代化和一体化项目（TOMIP，Test Operations
Modernization and Improvement Program）中对 J-2高空

台进行了升级改造，在其 FESS中增加了一路新的掺

混气流提升了高空台控制系统对飞行环境的模拟能

力［13］。德国斯图加特大学的 Sabine和 Sebastian在他

们的博士论文中详细介绍了斯图加特大学高空台的

建模过程，Sabine针对供气系统中压气机的防喘振问

题开展了深入的研究，Sebastian针对高空台设定值跟

踪性能进行了深入的研究，提升了斯图加特高空台

控制系统的环境模拟能力［14-15］。加拿大的 Borairi等
建立了渥太华高空台的数学模型，并基于模型进行

了 FESS温度和压力的 PID双回路解耦控制研究，但

是其管道容腔模型是在定比热条件下推导出的［16］，

而本文建模采用的容腔模型是变比热的条件下推

导的［2］。

线性矩阵不等式（Linear matrix inequality，LMI）
动态系统分析方法最早是由 Lyapunov提出的，目前

被广泛应用于系统与控制领域中解决系统的稳定性

问题、最优控制器问题以及极点配置问题［17］。增益

调度控制（Gain-scheduling）最早是由 Shamma其博士

论文以及后续论文研究工作中建立起来的，目前已

成为工程应用中最常用的控制器设计方法之一，其

基本原理是通过运用一些成熟的线性化方法，将非

线性系统在多个稳态工作点进行线性化，并且分别

设计控制器，然后基于调度参数对局部控制器进行

插值得到全局的增益调度控制器［18］。目前，增益调

度控制被广泛应用于民用飞机［19］、导弹［20］、燃气轮

机［21］、战斗机［22］、汽车［23］等领域，但目前尚未在高空

台控制系统中应用。

因此，考虑到增益调度技术在处理大工作包线

控制问题的优势和 PI控制器的工程实用性［24］，同时

结合 LMI极点配置在求解多变量 PI控制器的优势，

本文提出了一种基于 LMI极点配置的 PI增益调度控

制器设计方法来解决 FESS在整个工作包线内的鲁棒

性能问题，运用变比热的容腔微分方程和离散的热

传导建模方法，并结合调节阀流量特性模型、液压伺

服系统模型以及传感器模型建立了 FESS的非线性模

型；对非线性模型进行线性化获得增广的线性模型，

并根据增广线性模型推导了基于 LMI极点配置的 PI
控制器设计方法；在 FESS的工作包线内选取了 36个
稳态点设计了基于 LMI极点配置的 PI增益调度控制

器；假定了两种类型的飞行环境模拟试验对设计的

PI增益调度控制器在整个工作包线内的鲁棒性能进
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行了仿真验证。

2 高空台飞行环境模拟系统建模

2.1 飞行环境模拟系统的温度、压力微分方程

高空台飞行环境模拟系统的等效结构简图如图

1所示，由图可知，该系统具有两路进气和一路排气，

其中第 1路和第 2路进气分别为高温和低温气流，它

们的气体质量流量分别通过 1号和 2号调节阀进行

控制，排气通过相应的装置与试验发动机相连，为试

验发动机提供期望的进气条件。飞行环境模拟系统

主要是通过协同控制高低温两路进气调节阀以调整

高低温气流的掺混比例以及与出口气体质量流量的

匹配关系来实现对试验发动机进口条件（进气总温

和总压）的模拟。图 1中的 T，p，ṁ，C分别表示气体的

温度、压力、质量流量、平均气流速度，Q表示 FESS与
外界之间通过壁面传递的热量，V表示 FESS的容积。

本文采用容腔模型来描述 FESS内气体的物理变化过

程，并假定 FESS内气流的速度变化缓慢，FESS排气

的状态与 FESS内气体的状态一致。文献［2］中已给

出了关于 FESS的温度和压力微分方程的详细推导过

程，引用文献中的结果可得

dT
dt =

RT

pV ( )Cp - R
é

ë
êê(RT - h) (ṁ in1 + ṁ in2 - ṁ out) +

(h in1 + C in1 22 ) ṁ in1 + (h in2 + C in2 22 ) ṁ in2 -

(h + C out 22 ) ṁ out + Q̇ù
û
úú

（1）

dp
dt =

R

V ( )Cp - R
é

ë
êê(CpT - h) (ṁ in1 + ṁ in2 - ṁ out) +

(h in1 + C in1 22 ) ṁ in1 + (h in2 + C in2 22 ) ṁ in2 -

(h + C out 22 ) ṁ out + Q̇ù
û
úú

（2）

式中 Cp为 FESS内气体的定压比热容，h为 FESS
内气体的焓值，hin1为 FESS高温路气体的焓值，hin2为

FESS低温路气体的焓值，R为气体常数，Q̇为单位时

间内 FESS与外界交换的热量。

2.2 飞行环境模拟系统传热建模

对于飞行环境模拟系统中的传热过程，考虑到

飞行环境模拟系统内气流温度比较均匀且整体上是

环管结构同时外壁包裹着隔热层，因此可以将其传

热过程等效为带有绝热边界条件的长圆管中的传热

过程，并用离散的方法进行建模。

考虑一根长为 L，厚度为 D，内径为 r0，热传导系

数为 k的圆管，圆管内气流温度一致，且圆管中的热

传导方向沿径向。以垂直于圆管中线的截面与圆管

中心线的交点为原点沿圆管径向建立横坐标，以时

间轴为纵坐标如图 2所示［2，25］。用 0，1，2，…，j-1，j，j+
1，…，N-1，N这 N+1个节点将圆管沿径向划分为 N个

同心薄壁圆管，且相邻节点的间隔为 Δr=D/N，用 0，1，
2，3，4…，i，i+1，…，M这 M+1个时间节点将时间 t划

分为 M个时间间隔，且每个时间间隔为 Δr=t/M。文

献［2］中已给出了圆管传热的推导过程，引用文献中

的结果可得

T i + 1
0 = T i

0 + ( )r0h f ( )T i
g - T i

0
k

+ T i
1 - T i

0

ln ( )r1 /r0
2αΔt
r0Δr

T i + 1
j = T i

j + ( T i
j - 1 - T i

j

ln ( )rj /rj - 1
+ T i

j + 1 - T i
j

ln ( )rj + 1 /rj ) αΔtrjΔr ,
j = 1,2,⋯,N - 1

T i + 1
N = T i

N + T i
N - 1 - T i

N

ln ( )rN /rN - 1
2αΔt
rNΔr

（3）

式中 Tji和 Tji+1分别为节点 j对应的薄壁圆管在 t=

iΔt和 t=（i+1）Δt时刻的温度，rj为节点 j处的半径，j=0，
1，…N，Tgi表示圆管内气流在 t=iΔt时刻的温度，hf为

热对流系数，α=k/（ρCt）为薄壁圆管的热扩散系数，ρ

为圆管的密度，Ct为圆管的比热容。

因此，飞行环境模拟系统与外界之间的传热

率为

Q̇ = 2πr0 Lh f (T - T i
0 ) （4）

2.3 调节阀执行机构建模

飞行环境模拟系统中的两个调节阀均为轮盘式

特种流量调节阀，其总体结构简图如图 3所示，该阀

直径达 2m，整体上分为前壳体、中壳体、后壳体三个

部分，其流量调节主要通过二、四、八级阀瓣盘和无

级盘完成，它们都是通过高精度的液压伺服位置控

Fig. 1 Simplified structure diagram of FESS

2589



推 进 技 术 2019 年

制系统来驱动。因此，调节阀的执行机构建模由两

部分构成：液压伺服位置控制系统和轮盘式特种流

量调节阀流量模型［3-4］。

2.3.1 液压伺服位置控制系统

液压伺服位置控制系统的闭环传递函数框图如

图 4所示，图中 Xset表示液压缸活塞位移控制指令，Km
表示由位移信号到模拟电流信号的增益，其值为

90.91；e为偏差信号；液压伺服系统采用的比例控制

器增益 kP为 5；q表示电液伺服阀流量；G1表示电液伺

服阀的电信号到电液伺服阀流量的传递函数，G2表示

电液伺服阀流量到液压缸活塞位移的传递函数。

因此，根据图 4的框图可得，由控制指令输出到

液压缸活塞位移的传递函数为

G a = G 1G 2 kPKm
1 + G 1G 2 kPKm （5）

式中

G 1 = K q
s2

ω 2
sv
+ 2ξ sv
ω sv

s + 1
, G 2 = 1s

1
A c

式中 Kq表示流量增益，该参数在不同工作状态

下是变化的，选取油路压力为 5MPa，特种阀的阀前压

力为 120kPa，阀后压力为 96kPa，液压缸处于中间位

置时的增益为标称值，其值为 2.2×10-5；wsv表示电液伺

服阀的固有频率为 80Hz，ξsv表示电液伺服阀的阻尼

比为 0.640617；Ac表示液压缸截面积，为 62.64cm2。

考虑到液压伺服位置控制系统的控制参数是经

过优化设计的，其闭环伺服响应性能好，在进行飞行

环境模拟系统外环控制设计时，可将液压伺服控制

系统的闭环传递函数等效为一个一阶惯性环节如下

G a = K a
T a s + 1 （6）

式中 Ka为等效增益，Ta为等效时间常数。

2.3.2 调节阀流量模型

轮盘式特种阀的流量计算式为［3-5］

ṁ = φmA 2ρp1 （7）
式中 ṁ表示流过调节阀的空气质量流量，m表示

调节阀流通面积与管道截面积之比，A表示管道的截

面积，ρ表示空气的密度，p1表示调节阀阀前的压力，φ

表示流量系数，它是面积比m和压比 Pr的函数

φ = f ( m, P r ), P r = p2p1 （8）
式中 p2表示调节阀阀后气体的压力，φ，m和 Pr的

关系如表 1所示。

显然，轮盘式特种阀的流量模型是非线性的，但

在任一稳态点，从液压缸位移到特种阀流量的传递

函数是确定的增益，将其定义为

Fig. 2 Nodal points for heat transfer in long tube[2]

Table 1 Relationship table of flow coefficients φ, m and Pr
[3-4]

Pr
0.00
0.10
0.20
⋮
0.90
1.00

m=0.0
0.4027
0.4008
0.3965
⋮

0.1845
0.0000

m=0.1
0.4063
0.4041
0.4000
⋮

0.1883
0.0000

m=0.2
0.4099
0.4073
0.4034
⋮

0.1921
0.0000

m=0.3
0.4176
0.4143
0.4104
⋮

0.1957
0.0000

m=0.4
0.4260
0.4237
0.4206
⋮

0.2037
0.0000

m=0.5
0.4391
0.4364
0.4332
⋮

0.2126
0.0000Fig. 4 Closed-loop transfer function block diagram of servo

system

Fig. 3 Structure diagram of disc type special control valve[26]
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KV = ∂ṁ∂X （9）
因此，FESS的调节阀执行机构的传递函数为

G act =
é

ë

ê

ê

ê
ê
êê
ê

ê
ù

û

ú

ú

ú
ú
úú
ú

ú

K a1KV1
T a1 s + 1 0

0 K a2KV2
T a2 s + 1

（10）

2.4 传感器增益

FESS系统中使用的压力传感器测量范围为 0~
600kPa，实际中，压力传感器测量的压力信号首先转

换为电流信号，然后再将电流信号转换为 0~3.2×104
的数字信号作为控制器的输入［24］，定义压力信号到

数字信号的增益为 KpD，所以有

K pD = 3.2 × 10
4

600 （11）
FESS系统中使用的温度传感器测量范围为 0~

473.15K，实际中，温度传感器测量的压力信号首先转

换为电流信号，然后再将电流信号转换为 0~3.2×104
的数字信号作为控制器的输入，定义温度信号到数

字信号的增益为 KTD，所以有

KTD = 3.2 × 10
4

473.15 （12）
实际中，控制器的输出为 0~3.2×104的数字信号，

经过 D/A转换为 0~20mA的模拟电流信号作为液压

伺服系统的指令信号，而指令信号对应液压缸 0~
0.22m的位移信号［24］，因此定义控制器输出数字信号

到液压缸位移信号的增益为 KDX，所以有

KDX = 0.22
3.2 × 104 （13）

2.5 飞行环境模拟系统温度、压力微分方程线性化

运用小偏差原理在平衡点对 FESS的温度、压力

微分方程式（1）、式（2）进行线性化［7-8］，可得
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（14）
令
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∂Ṫ
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∂ṗ
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因此，上式可表示为

Δẋ = AΔx + BΔu + EΔd
Δy = CΔx （15）

式中 y为 FESS的输出，y=［T p］T。

2.6 线性模型的增广

为了确保设计出的控制器满足后续工程应用，

需要将执行机构和传感器增益增广到线性模型（15）
中进行控制器设计。根据 FESS的调节阀执行机构的

传递函数（10）和数模转换增益（13）可得控制器输出

数字信号到调节阀流量的传递函数为

Δu =
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êê
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ê
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ú

ú
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K a1KV1KDX
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× Δv （16）

对上式进行拉氏变换，可得
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（17）

令
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再结合 FESS 的温度、压力传感器增益，可得

FESS的增广线性模型为
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Δ ẋ̄ = ĀΔx̄ + B̄Δv + ĒΔd
Δy = C̄Δx̄ （18）

其中

δx̄ = é
ë
ê

ù
û
ú

δx
δu , Ā = é

ë
ê

ù
û
ú

A B
02 × 2 M

, B̄ = é
ë
ê

ù
û
ú

02 × 2
N

,
C̄ = é

ë
ê
KTD 0
0 K pD

0 0
0 0

ù
û
ú , Ē = é

ë
ê

ù
û
ú

E
02 × 5

3 基于LMI极点配置的PI增益调度控制

针对式（18）的 FESS增广线性模型，考虑其闭环

负反馈的 PI控制律，使得闭环系统内稳定。

Δv = KPΔy + K IΔydτ （19）
设 闭 环 系 统 的 状 态 变 量 为 z=［z1 z2］

T，z1= Δx̄，
z2 =∫0t Δydτ，则

Δy = [ C̄ 02 × 2 ] z，∫0t Δydτ = [ 02 × 4 I2 ] z

因此，闭环负反馈的 PI控制律（19）为

Δv = KP [ C̄ 02 × 2 ] z + K I [ 02 × 4 I2 ] z =
[ KP K I ]

é
ë
ê

ù
û
ú

C̄ 02 × 2
02 × 4 I2

z
（20）

同时有

Δ ż = A eΔz + B eΔv + ĒΔd
Δh = C eΔz （21）

其中

A e = é
ë
ê

ù
û
ú

Ā 04 × 2
C̄ 02 × 2 , B e = é

ë
ê

ù
û
ú

B̄
02 × 2 , C e = é

ë
ê

ù
û
ú

C̄ 02 × 2
02 × 4 I2

考虑式（21）的闭环负反馈的静态输出控制律

Δv = K eδh = K eC eΔz （22）
式中 Ke为静态输出反馈增益矩阵。

比较式（20）和式（22），可得

K e = [ K 1 K 2 ] = [ KP K I ] （23）
定理 1：被控对象（21）和静态输出反馈控制律

（22）组成的闭环系统稳定，且闭环极点落在以（-c，0）
为圆心（c>0），r为半径的圆域内的充分必要条件为

∃P > 0 and Y = K eC eP

s.t. é
ë
êê

ù

û
úú

-( )A eP + PAT
e + 2αP - B eY - Y TBT

e A eP + B eY

PAT
e + Y TBT

e β -1P
> 0

（24）
式中，β=1/c>0，0<r<c，α=0.5（1/β-βr2）>0。
证明：如果式（24）成立，由 Schur补引理可得［26］

( A e + B eK eC e ) P ( β-1P )-1P ( A e + B eK eC e )T +
P ( A e + B eK eC e + αI )T +
( A e + B eK eC e + αI ) P < 0

（25）

设 ξξ表示（A e+B eK eC e）
T特征值 λ的特征向量，则

( A e + B eK eC e )T ξ = λξ，ξ∗ ( A e + B eK eC e ) = ξ∗λ∗
对式（25）左乘 ξ∗右乘 ξ，可得

( βλ*λ + λ + λ* + 2α ) ξ*Pξ < 0
将 λ*λ=Re2［λ］+Im2［λ］，λ+λ*=2Re［λ］代入上式，

可得

β (Re2 [λ] + Im2 [λ]) + 2Re[λ] + 2α < 0
由 β=1/c，α=0.5（1/β-βr2），将其代入上式，推导

可得

(Re [ λ ] + c )2 + Im2 [ λ ] < r2
因此，通过求解式（24）的 LMI矩阵不等式，可得

被控系统（21）的静态输出反馈控制律为

K e = Y (C eP )-1
以文献［1］中的 FESS为例，其飞行环境模拟的工

作包线如图 5所示［1，27］。

为了确保设计出的 PI增益调度控制器在 FESS
整个飞行环境模拟的工作包线内均具有良好的控制

性能，同时保证控制器的计算量不至于太大，在 FESS
的工作包线内选取了 36个稳态工作点（如图 5所

示），并在对应的稳态工作点下根据上述推导的 LMI
极点配置方法设计出最优的 PI控制器。选取飞行环

境模拟的飞行高度和马赫数为调度参数向量 θθ（t）=
［H Ma］T，因此基于 LMI极点配置的 PI增益调度控制

器可以描述为

KP (θ (t)) =∑
i = 1

36
γi ( )t K i

P , K I (θ (t)) =∑
i = 1

36
γi ( )t K i

I （26）

式中 θ (t) =∑
i = 1

36
γi (t) θi，γi (t) ≥ 0，∑

i = 1

36
γi (t) = 1，θθi为

第 i个稳态工作点对应的调度参数向量，γi（t）为调度

参数向量 θθ（t）相对于 θθi的权重值，K i
P，K i

I 为第 i个稳态

工作点处设计出的最优 PI控制器参数。限于篇幅，

这里只给出部分稳态工作点下的 FESS增广线性模型

（18）和基于 LMI矩阵不等式（24）设计出的控制器参

Fig. 5 Operational envelope of FESS[27]
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数如下

稳态工作点 1（H=0，Ma=0）

Ā 1 =
é

ë

ê

ê
ê
êê
ê

ù

û

ú

ú
ú
úú
ú

-0.3448 5.1261×10-6 0.2694 0.04011
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（27）

稳态工作点 16（H=10km，Ma=1.5）
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稳态工作点 36（H=25km，Ma=2.5）

Ā 36 =
é

ë

ê

ê
ê
êê
ê

ù

û

ú

ú
ú
úú
ú

-0.7952 1.4573×10-4 1.6039 -0.2378
-68.7427 1.2598×10-2 418.3122 259.1023

0 0 -1.5873 0
0 0 0 -1.5873

, B̄ 36 =
é

ë

ê

ê
êêê
ê

ù

û

ú

ú
úúú
ú

0 0
0 0

8.441×10-3 0
0 0.01042

C̄ 36 = éëê
ù
û
ú

67.6318 0 0 0
0 0.05333 0 0 , Ē 36 =
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（29）

4 仿真验证

为了验证本文提出的基于 LMI极点配置的 PI增
益调度控制设计方法的有效性，采用 MATLAB 的

SIMULINK仿真平台构建高空台飞行环境模拟系统

的数字仿真平台进行仿真验证，并在 FESS的工作包

线内假定两种类型发动机飞行环境模拟试验（如图 5
所示）来验证设计的基于 LMI极点配置的 PI增益调

度控制器在 FESS整个工作包线内的鲁棒性能，仿真

结果表明，设计的控制器在整个 FESS工作包线内均

具有良好的控制性能。

4.1 飞行环境模拟试验1

假定在一次飞行环境模拟试验中试验发动机的

进气条件经历了由稳态点 1→稳态点 2→稳态点 3→
稳态点 10→稳态点 16→稳态点 23→稳态点 30→稳

态点 36的过程，其飞行高度和飞行马赫数的设定条

件如图 6所示。图 6中，随着飞行高度和马赫数的变

化，发动机的进气条件（进气总温和总压）也在不断

的变化，这意味着 FESS的温度和压力也跟踪进气总

温和总压的变化，以实现发动机飞行环境的模拟。

试验过程中 FESS的高低温路的进气温度如图 7（a）所

示，试验过程中 FESS的高低温两路进气压力一致如

图 7（b）所示。
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在数字 FESS数字仿真平台中进行仿真，获得

FESS对发动机进口温度的模拟结果如图 8所示，图

中，红色点划线表示发动机真实环境中按设定飞行

条件飞行时的进气总温，蓝色虚线表示 FESS模拟的

发动机进气总温。由图 8可知，FESS的温度在整个

仿真试验过程中均能跟踪发动机进气总温的变化，

从图中局部放大图可知，稳态误差和动态误差均不

大于 0.1%，这表明设计的基于 LMI极点配置的 PI增
益调度控制器对发动机进气总温模拟具有良好的鲁

棒性能。

FESS对发动机进口压力的模拟结果如图 9所

示，图中红色点划线表示发动机真实环境中按设定

飞行条件飞行时的进气总压，蓝色虚线表示 FESS模

拟的发动机进气总压。由图 9可知，FESS的压力也

能跟踪发动机进气总压的变化，从图中局部放大图

可知，进气总压的稳态误差小于 0.05%，动态误差小

于 0.2%，这表明设计的基于 LMI极点配置的 PI增益

调度控制器对发动机进气总压模拟同样具有良好的

鲁棒性能。

在仿真试验过程中，FESS高低温两路的进气质

量流量和试验发动机的进气质量流量变化如图 10所
示，图中，蓝线表示高温路的质量流量，绿线表示低

温路的质量流量，红线表示由 FESS进入发动机的质

量流量。由图 10可知，在整个仿真试验过程中，FESS
高低温两路的进气质量流量总是随着发动机进气质

量流量的变化而变化，以确保 FESS对发动机进气条

件的模拟。

FESS高低温两路控制阀的阀位开度变化如图 11
所示。FESS管壁温度的变化如图 12所示，由图可

Fig. 9 Simulation result of inlet pressure of test engine in

test one

Fig. 8 Simulation result of inlet temperature of test engine

in test one

Fig. 10 Inlet and outlet mass flow rate of FESS during the

test one

Fig. 6 Test condition of flight environment simulate test one

Fig. 7 Inlet conditions of two inlets of FESS in test one
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知，在初始时刻 FESS内气体的温度和管壁温度均为

288.15K，随着飞行条件的变化，气体的温度不断升

高，气体开始对管壁进行加热致使管壁温度也不断

上升，从 710s开始气体温度开始下降，管壁温度上升

的速率也逐渐变慢，到 810s时，气体温度与管壁温度

基本相等，之后管壁温度基本保持不变，从 940s开
始，气体温度不断升高，管壁温度也在不断升高，直

到仿真结束时管壁温度才到达 397K，而气体温度为

487.125K，管壁温度还会不断从气体中获取热量来不

断升温。从上述分析可以看出，管壁对 FESS内气体

温度有较大影响，建模仿真中应考虑其影响以保证

仿真试验的可信度。

4.2 飞行环境模拟试验2

假定在另一次飞行环境模拟试验中试验发动机

的进气条件经历了由稳态点 1→稳态点 8→稳态点 14
→稳态点 21→稳态点 27→稳态点 28→稳态点 35→
稳态点 36的过程，其飞行高度和飞行马赫数的设定

条件如图 13所示。试验过程中 FESS的高低温路的

进气温度如图 14（a）所示，试验过程中 FESS的高低温

两路进气压力一致如图 14（b）所示。

FESS对发动机进口温度的模拟结果如图 15所
示。由图 15可知，FESS的温度在整个仿真试验过程

中均能跟踪发动机进气总温的变化，从图中局部放

大图可知，稳态误差和动态误差均≤0.1%。

FESS对发动机进口压力的模拟结果如图 16所
示。由图 16可知，FESS的压力也能跟踪发动机进气

总压的变化，从图中局部放大图可知，进气总压的稳

态误差小于 0.5%，动态误差<0.7%。

FESS高低温两路的进气质量流量和试验发动机

的进气质量流量变化如图 17所示。由图 17可知，与

Fig. 14 Inlet conditions of two inlets of FESS in test two

Fig. 13 Test condition of flight environment simulate test

two

Fig. 12 Wall temperature of FESS during the test one

Fig. 15 Simulation result of inlet temperature of test engine

in test two

Fig. 11 Control valve opening during the test one
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上述仿真试验类似，FESS高低温两路的进气质量流

量总是随着发动机进气质量流量的变化而变化，以

确保 FESS对发动机进气条件的模拟。FESS高低温

两路控制阀的阀位开度变化如图 18所示。

FESS管壁温度的变化如图 19所示，由图可知，

在初始时刻 FESS 内气体的温度和管壁温度均为

288.15K，随着飞行条件的变化，气体的温度不断降

低，管壁开始对气体进行加热致使管壁温度也不断

降低，从 610s开始气体温度开始上升，管壁温度降低

的速率也逐渐变慢，从 940s开始，随着气体温度进一

步升高，管壁温度开始上升，直到仿真结束时管壁温

度才到达 343.74K，而气体温度为 487.125K。
通过上述分析可知，本文设计的基于 LMI极点配

置的 PI增益调度控制器在 FESS整个工作包线内均

具有良好鲁棒性能。

5 结 论

通过本文研究，获得以下结论：

（1）本文针对高空台飞行环境模拟系统在整个

工作包线内的温度和压力的控制问题，在考虑管道

传热、执行机构动态以及传感器增益的基础上，提出

了一种基于 LMI极点配置的 PI增益调度控制器设计

方法。

（2）在 FESS工作包线内设计了两组飞行环境模

拟试验，来验证设计的 PI增益调度控制器的鲁棒性

能。数字仿真结果表明，两组飞行环境模拟试验中，

FESS温度的稳态误差和动态误差均小于 0.1%，压力

的稳态误差小于 0.5%，动态误差小于 0.7%，因此，本

文提出的基于 LMI极点配置的 PI增益调度控制器设

计方法可为工程上提升 FESS在工作包线内控制性能

提供理论支撑。
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