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动力短舱校准装置的供气 流量控制策略

陈    旷1，2，章荣平2，晋荣超2

（1.  西南科技大学 信息工程学院，四川 绵阳 621010；
2.  中国空气动力研究与发展中心 低速空气动力学研究所，四川 绵阳 621000）

摘　　　  要：    为了降低动力短舱校准装置的马赫数波动，提高校准数据的准确性，需要对供气流量控制策略

进行研究。对系统整体特性进行了分析，对高压供气控制系统采用广义预测控制算法实现在一定时域内的

最优控制，针对气源压力扰动导致的流量稳定性较差的问题，采用带遗忘因子的递推最小二乘法在线辨识扰

动模型，通过扰动前馈的控制结构实现对于扰动的有效抑制。针对数字阀切换过程不同步导致的流量冲击

现象，设计了一种针对数字阀的异步切换控制器来抑制该扰动。开展了某型号短舱的校准试验，结果表明：

供气流量控制精度优于±0.001 kg/s，马赫数控制精度优于 0.000 5，控制效率提升了 40%，证明所提出的控制策

略是有效的。
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Flow control strategy for powered nacelle calibration facility
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Abstract:   In order to reduce the fluctuation of Mach number of powered nacelle calibration facility
and improve the accuracy of calibration data，it is necessary to study the control strategy of air supply flow
rate.  The  overall  characteristics  of  the  system  were  analyzed， and  the  generalized  predictive  control
algorithm was  adopted  to  realize  the  optimal  control  of  the  high-pressure  air  supply  control  system in  a
certain  time  domain.  At  the  same  time， considering  the  problem  of  poor  flow  stability  caused  by  the
pressure disturbance of air source，the recursive least square method with forgetting factor was adopted to
identify the disturbance model online，and then the disturbance feedforward control structure was adopted
to  effectively  suppress  the  disturbance.  Considering  the  problem of  flow shock  caused  by  asynchronous
switching process of digital valves，an asynchronous switching controller for digital valves was designed to
suppress  the  disturbance.  Finally， calibration  test  of  a  certain  type  of  nacelle  was  carried  out.  Results
showed that the control accuracy of air  supply flow was better than ±0.001 kg/s， the control accuracy of
Mach number was better than 0.000 5，and the control efficiency was increased by 40%，proving that the
proposed control strategy was effective.
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现代喷气式飞机设计中，通常采用“飞机 /发
动机一体化设计方法”，将飞机和发动机作为整体

进行优化设计，从而获得优良的内流特性和更高

的外部气动效率，提高飞机的性能[1]。目前最先

进的动力影响风洞试验方法是在发动机模型短舱

内安装涡轮动力模拟器。这种风洞中的模拟短舱

称之为 TPS（turbofan powered simulator）短舱。TPS
短舱用于风洞试验之前，都必须在动力短舱校准

装置中对其流量系数与速度系数进行校准。

动力短舱校准装置主要由校准箱箱体、高压

供气系统与真空排气系统组成，通过模拟风洞试

验的马赫数环境，从而对动力短舱进行校准。美

国早在 20世纪 60年代就开始应用动力短舱校准

装置开展了 TPS短舱的校准试验，并基于校准试

验开展了 C-5A银河运输机、DC-10客机等型号

的动力模拟试验[2]，随后在 80年代左右，英国 [3]、

德国[4]、法国 [5]、荷兰 [6-7] 也开始陆续开展动力短

舱校准装置的研制。动力短舱校准装置目前已充

分应用于“波音”和“空中客车”系列飞机的研制，

并将在未来高性能运输飞机的研制中发挥更重要

的作用[8-10]。目前，国内动力短舱校准装置数量较

少，中国航空工业空气动力研究院于 2001年从德

国宇航院哥廷根空气动力研究所引进了校准设备[11]，

中国空气动力研究与发展中心于 2018年成功自

主研制了动力短舱校准装置。目前国内外公开文

献资料中对动力短舱校准装置的描述多集中在工

作原理和结构形式上[12-15]，部分文献对动力短舱

校准装置的应用场景进行了描述[16-20]。公开文献

资料中关于流量与马赫数的控制策略多集中在各

类风洞中[21-22]，但风洞与动力短舱校准装置的流

量与马赫数调节方式仍有一定差别。

动力短舱校准装置控制主要涉及箱体的马

赫数控制（大惯性与大滞后系统）、运动机构控

制（供气系统的数字阀控制、高精度针阀与低压

文氏管球阀组协同控制）、变频调速控制（真空

系统）等多个控制系统。因此马赫数的控制比较

复杂，需要依靠上述的多个系统协同控制才能完

成，而影响马赫数稳定性最关键的因素便是供气

系统的流量控制。此前供气系统采用变 PID
（proportional integral derivative）参数算法对数字

阀进行控制，随着试验任务要求的不断提高，现

有供气系统暴露出一些不足，影响了校准试验质

量与效率，因此亟需对供气控制系统进行升级改

造。供气控制系统的不足主要包括，一是数字阀

在切换时容易造成流量冲击现象，影响流量的稳

定性与马赫数的稳定性，从而导致试验质量与效

率降低；二是此前算法无法对未来流量进行预测，

因此控制时无法实现最优控制，从而导致流量控

制精度不足；三是由于供气管道较长，因此形成

了较大的惯性滞后环节，从而导致此前算法对于

气源压力扰动的抑制比较迟滞，这将影响流量的

控制精度。由于供气系统存在上述不足，这将直

接导致箱体马赫数的控制精度降低、调节时间

变长、稳定性变差，最终影响试验效率与试验

质量。

针对上述问题，本文提出了一种动力短舱校

准装置的供气流量控制策略。根据系统特性，对

高压供气系统采用预测控制加扰动前馈补偿的控

制结构，解决了供气流量难以预测、供气流量稳

定性受气源压力扰动较大的难题。同时提出了数

字阀的异步切换控制方法，解决了数字阀切换时

造成的流量冲击难以抑制的难题，保证了流量的

准确性与稳定性。最后开展了某型号短舱的校准

试验进行验证。

 1    系统特性与控制结构

 1.1   系统特性分析

动力短舱校准装置主要由校准箱箱体、高压

供气系统与真空排气系统构成，其中校准箱箱体

直径为 3 m，长约为 7.5 m，真空排气系统由低压

文氏管球阀组、高精度针阀以及真空系统等构成。

动力短舱校准装置主要结构布局如图 1所示。在

动力短舱进行校准试验时，校准箱内部需要保持

恒定负压来模拟风洞试验马赫数环境。箱体的进

气流量由两部分组成，一部分来自数字阀提供的

驱动流量，从而驱动动力短舱的涡轮旋转，另一

部分来自涡轮转动带动的涡扇进气流量，当流量

进入校准箱后，由于箱体为负压，因此需要真空

排气控制系统将流量排出，从而实现校准箱内的

马赫数稳定。
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图 1    动力短舱校准装置主要结构布局

Fig. 1    Main structural layout of powered nacelle

calibration facility

高压供气系统主要由手动/电动球阀、数字阀、

高压文氏管、换热器、排气阀、过滤器、压力变送

器、温度变送器以及水加热控制系统等构成，其

中数字阀共 16组，由电磁阀与文丘里喷管组合而

成，每组数字阀流通面积大小采用二进制进行排

列，通过组合不同数字阀来得到不同的流通面积。

主要结构布局如图 2所示，图中符号 PT为压力变

送器、TT为温度变送器、M为球阀电动机。
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图 2    高压供气系统的主要结构布局

Fig. 2    Main structural layout of high-pressure air supply system
 

校准箱的内部流动可以被归结为变截面的一

维等熵流问题，马赫数由下式得到：

Ma =

√√√√√
2
γ−1


(

p0

ptank

) γ−1
γ

−1

 （1）

p0 ptank γ = 1.4式中 为大气压，Pa； 为箱体压力，Pa；
为空气比热比。

由式（1）可知，马赫数是由箱体压力与大气压

计算得到，箱体压力主要受进气与排气共同影响，

因此动力短舱校准装置可以等效为双输入单输出

的系统。校准箱的马赫数受到高压供气流量控制

精度的影响较大，原因主要如下：

1） 动力短舱的涡扇进气量由供气流量决定，

且涡扇进气量一般大于供气流量，因此供气系统

流量如有轻微波动，必将导致涡扇进气量波动，

因此马赫数也必然随之波动。

2） 校准箱的容积较大，使得校准箱成为很大

的惯性系统，有严重的滞后特性，因此进气流量

的扰动不易克服。

3） 校准箱只能承受负压（即校准箱压力小于

环境压力），无法承受正压，而供气系统的流量如

果大幅波动，必然导致马赫数大幅波动，因此供

气流量控制精度还决定了试验安全问题。

 1.2   控制结构

根据上述特性分析，高压供气控制系统可选

用的算法较多，包括 PID控制、预测控制和前馈

控制等。其中 PID算法结构简单，对模型不清楚

的系统也能得到比较满意的效果，但抗扰能力相

对较差；预测控制对于准确的控制对象模型具有

较好的控制作用，但是扰动抑制作用比较迟滞；

前馈控制的抗扰性能较好，但是需要精确的扰动

对象模型才能具有较好的抗扰效果，并且需要搭

配负反馈环节才能获得较好的控制效果。上述算

法单独使用都无法满足要求，通过复合控制的方

式可以弥补单个算法的缺陷，从而保证供气流量

的稳定性与准确性。

本文采用如图 3所示的复合控制结构，其中，

高压供气系统采用扰动前馈与预测反馈的控制结
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构，该控制结构同时结合了预测控制与前馈控制

的优点，既有预测的功能，又能针对性抑制扰动，

因此具有较好的控制效果。

由于数字阀的开启与关闭过程无法同步完成，

在切换时容易造成流量冲击现象，为抑制该扰动，

本文设计了一种数字阀的异步切换控制器。首先

根据上述控制算法得到控制量，然后通过异步切

换控制器计算得到异步切换时间，最后异步给定

数字阀的开启与关闭信号，从而实现数字阀的异

步切换。

 2    控制算法实现方法

 2.1   广义预测控制器设计

 2.1.1    预测模型

广义预测控制实际上是一个有限时域的最优

控制问题，以优化问题的求解来给出控制器的动

作，为了设计广义预测控制器，首先需要对高压

供气系统进行模型辨识。

高压供气系统的模型辨识过程如下：打开某

号数字阀，高压文氏管反馈流量得到阶跃响应曲

线，根据最小二乘法的原理，采用 Matlab系统辨

识工具箱对该工况下系统模型进行辨识。在高压

文氏管喉道直径为 23 mm的情况下，高压供气控

制系统模型辨识的传递函数如下：

G (s) =
1

1+15.5s
e−2.5s （2）

将式（2）的模型改写为如下形式：

A（z−1）y（k）= z−d B（z−1）u（k）+C（z−1）ξ（k）
（3）

d ξ（k）

y（k） u（k）

A（z−1） B（z−1） z−1

式中 为系统纯延时环节， 为零均值白噪声，

为供气系统流量输出， 为控制量输入，

、 为 的多项式{
A（z−1）= 1+a1z−1+a2z−2+ · · ·+anaz−na

B（z−1）= b0+b1z−1+b2z−2+ · · ·+bnbz−nb
（4）

A（z−1）= 1−0.906 9z−1

B（z−1）= 0.031 7z−5 C（z−1）= 1

在实际控制系统中， ，

， 。

y（t+ j）

∆=1− z−1

为了得到未来 j步的供气流量预测值，即

，并将其用当前的已知信息表示，而不用

未知的预测值表示，需要引入如下的丢番图方程，

其中 为差分算子{
C（z−1）= ∆A（z−1）E j（z−1）+ z− jGj（z−1）

F j（z−1）= B（z−1）E j（z−1）
（5）

式中
E j（z−1）= 1+ e j,1z−1+ · · ·+ e j,ne j

z−ne j

G j（z−1）= g j,0+g j,1z−1+ · · ·+g j,ng j
z−ng j

F j（z−1）= f j,0+ f j,1z−1+ · · ·+ f j,n f j
z−n f j

（6）

E j（z−1） G j（z−1）式中 和 采用递归方式求解
e j+1, j = e j,i

e j+1, j = g j,0

g j+1,i−1 = g j,i− e j+1, jai

i = 0,1, · · · ,na−1
g j+1,na−1 = −e j+1, jana

（7）

式中递推公式启动还需要给定其初值{
e1,0（z−1）= 1
Gj（z−1）= z（C（z−1）−A（z−1））

（8）

由式（3）和式（5），可以得到未来 j步供气流

量的预测值
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图 3    动力短舱校准装置的控制结构框图

Fig. 3    Control structure block diagram of powered nacelle calibration facility
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y（k+ j）=
F j

C
∆u（k+ j−1）+

G j

C
y（k） （9）

ζ（k+ j）由于未来时刻的噪声 未知，因此式（9）

中忽略了未知的干扰噪声。

 2.1.2    目标函数

y（k）为了使输出 按一定响应速度平滑地过渡

到设定值，参考轨迹取{
yr（k）= y（k）
yr（k+ j）= αyr（k+ j−1）+（1−α）w,

j = 1,2, · · · ,N
（10）

α其中 柔化系数，w为给定流量。

J（k）定义目标函数 如下：

min J（k） =
N2∑

j=N1

[
y（k+ j）− yr（k+ j）

]2
+

Nu∑
j=1

[
γ j∆u（k+ j−1）

]2

（11）

γ j

式中 N1 为最小输出长度，N2 为预测步长，Nu 为控

制域长度,  为控制加权系数。为简化计算，令控

制域 Nu=1，即 Δu（k+1） =···=Δu（k+Nu−1） =0。将

式（11）的优化目标采用向量形式重写为：

J = [F1∆U+Y1−Yr]T [F1∆U+Y1−Yr] +
∆UTΓ∆U

（12）

∆u（k）

因为滚动优化目标函数式（12）为关于输入控

制量变化量 的二次函数，因此对其求导即

可得到使得目标函数最小的控制变化量

∂J（k）
∂∆U（k）

= 0 （13）

可得到 k时刻的输入控制量的变化量为

∆U（k）=
（FT

1 F1+γ）
−1FT

1

[
Yr−F2∆U（k− j）−GY（k）

]
（14）

那么 k时刻的输入控制量为

u（k）= u（k−1）+∆u（k） （15）

∆U

Y1

在式（12）～式（14）中， 为当前和未来的控

制增量向量， 为基于过去输入输出的输出预测

响应，F1、F2、G、E为控制器的参数矩阵。

F1 =


f1,0 0 · · · 0
f2,1 f2,0 · · · 0
...

...
. . .

...

fN,N−1 fN,N−2 · · · fN,0


N×N

F2 =


f1,1 f1,2 · · · f1,nb

f2,2 f2,3 · · · f2,nb+1

...
...

. . .
...

fN,N fN,N+1 · · · fN,nb+N−1


N×nb

G =


g1,0 g1,1 · · · g1,na

g2,0 g2,1 · · · g2,na

...
...
. . .

...

gN,0 gN,1 · · · gN,na


N×(na+1)

E =


1 0 · · · 0

e2,1 1 · · · 0
...

...
. . .

...

eN,N−1 eN,N−2 · · · 1


N×N

A（z−1） B（z−1）C（z−1）

为避免实际系统运行中重复进行复杂的丢番

图方程运算，在系统的参数 、 、

与最小输出长度 N1、预测步长 N2 确定后，控制器

的参数矩阵就确定了，将其导入控制系统后，即

可直接计算控制量、预测流量等参数。

对于最小输出长度 N1 的选择：当该参数逐渐

增大，此时矩阵 G、F、F2 的维数逐渐变小，计算

量也在逐渐减小，但会影响控制器的控制效果，

因此本文设置 N1=1。
对于预测步长 N2 的选择：试验结果表明，N2

越大，控制器将会考虑更长时间内的最优控制问

题，以实现更好的预测控制效果，但同时过大的

N2 会导致系统出现振荡现象。由于性能指标函

数中含有未来的控制，所以 N2 应至少大于系统纯

延时，为了保证系统的预测控制效果，本文中

N2=10。
 2.2   气源压力扰动的前馈补偿

通过在线辨识得到气源压力扰动的模型后，

即可对气源压力扰动进行预测，气源压力的预测

扰动量换算得到流量扰动量后，通过扰动前馈结

构即可有效抑制气源压力的扰动。

 2.2.1    带遗忘因子的递推最小二乘法在线参数

辨识

根据一维等熵流理论可知，当文丘里喷管喉

道气流达到声速（临界状态）时，通过喷管的气流

流量按以下公式计算：

qm = 0.040 42
pt√
Tt

Av （16）

pt

Tt

式中 qm 为气流质量流量（文中简称流量），kg/s；
为喉道上游气流总压（气源压力），Pa； 为喉道上
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Av游气流总温，K； 为喉道面积，m2。

由式（6）可知，高压供气系统扰动主要来自于

气源压力的变化，因此本文采用气源压力扰动前

馈的控制结构抑制该扰动。由于气源压力扰动的

模型在不同情况下（给定流量的大小、补气站是

否补气、其他单位是否用气等）均不一致，如图 4
所示为不同给定流量时气源压力的变化图，而传

统前馈控制需要准确的对象模型才能有效抑制扰

动，因此本文采用带遗忘因子的递推最小二乘法

在线辨识气源压力扰动模型参数。该方法易实现

且有较高的精度，根据最近一段时间的气源压力

变化进行识别、预测与更新，实时滚动进行模型

辨识从而获得较好的扰动前馈控制效果。

待辨识系统的输入-输出模型可表示为

y（k）=−
n∑

i=1

aiy（k− i）+
n∑

i=0

biu（k− i）+ε（k）=

φT（k）θ+ε（k） （17）

y（k） y（k− i）式中 为系统输出量的第 k次观测值；

u（k− i）

ε（k）

φT（k） θ

为系统输出量的第 k−i次观测值； 为系统

输入量的第 k−i次输入值； 为系统的测量噪

声； 为系统输入输出量的观测向量； 为待

辨识的参数向量。

对于式（17）所示的待辨识系统模型，带遗忘

因子的递推最小二乘法的递推公式为

θ̂（k+1）= θ̂（k）+K（k+1）
[
y（k+1）−φT（k+1）̂θ（k）

]
K（k+1）=

P（k）φ（k+1）
λ+φT（k+1）P（k）φ（k+1）

P（k+1）=
1
λ

[
I−K（k+1）φT（k+1）

]
P（k）

（18）

λ θ̂（k） θ̂（k+1）

k+1 y（k+1）

k+1 φT（k+1） k+1

K（k+1）

P（k+1） P（k） k+1

式中 为遗忘因子， 和 为第 k次和第

次的辨识结果； 是系统输出量的第

次观测值； 是系统第（ ）次输入输

出量的观测向量；I为单位矩阵， 为增益

向量； 、 分别为第 、k次误差的

协方差矩阵，其表达式为

P（k）=
(
ΦTWΦ

)−1
（19）

W Φ

W
式中 为加权对角阵； 为观测向量，加权对角阵

为

W =


λN−1 0

λN−2

. . .
0 1

 （20）

式中 N为观测数据组数。

 2.2.2    预测前馈补偿

为得到气源压力扰动导致的流量扰动量，根

据式（16），在喉道面积 Av 与气流总温 Tt 不变的情

况下，得到

∆qm =
∆p
p
·qm （21）

∆qm ∆p

p

式中 为气流流量的变化量，kg/s； 为喉道上

游气流总压变化量（气源压力变化量），Pa； 为当

前喉道上游气流总压，Pa。
根据式（21）可得到气源扰动导致的流量扰动

量，再根据高压供气系统的滞后时间超前补偿即

可有效抑制气源压力的扰动。

 2.3   数字阀的异步切换控制器

异步切换控制器通过异步给定数字阀开启与

关闭信号来实现异步切换，从而抑制数字阀切换

时造成的流量冲击扰动。

 2.3.1    预测模型

本文采用阶跃响应模型对不同异步时间切换

的流量曲线进行预测，然后采用目标函数选择最

优流量曲线，并返回该曲线对应的异步时间，最

后进行异步切换即可抑制数字阀切换所造成的

扰动。

该预测模型的准确性受重复性精度（即重复

多次地采集数字阀响应曲线的偏差值）影响较大，

因此需对该预测模型的准确性进行讨论。每个数

字阀完全独立并行工作，在高压供气系统参数以

及数字阀内部参数不变的情况下，其阶跃响应曲
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图 4    不同给定流量下气源压力变化图

Fig. 4    Pressure variation diagram of air source under

different flow rates
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线在固定气源压力下的重复性精度取决于流量测

量装置的测量精度。动力短舱校准装置配套的标

准高压文式管在韩国标准科学研究院进行了校准，

测量不确定度为 0.18%，因此可认为该预测模型

准确性较高。

Ĥt (x)

为了得到数字阀异步时间 t 切换的流量预测

曲线，即 ，其具体步骤如下：

1） 提前试验得到 16位数字阀开启的响应曲

线与 16位数字阀关闭的响应曲线，分别记为 f与
g矩阵。

F（x）=

f B G（x）= gC

2） 16位数字阀当前状态（开启与关闭的状态）

记为 B向量，目标的状态记为 C向量，令

， 。

Ĥt (x)

3） 异步时间为 t s进行数字阀切换的流量预

测曲线 为

Ĥt (x) = F (x− t)+G (x) （22）

 2.3.2    目标函数

为选取一个最优指标来指导程序选择目标曲

线，使其具有满意的过渡过程动态特性，采用误

差绝对值在时间域上积分性能指标作为参数选择

的最小目标函数

Jn =
w ∞

0

∣∣∣qm,s− Ĥn（x）
∣∣∣dx （23）

qm,s

Ĥt (x)

式中 为预测流量曲线最终稳定的值，一般取

的终值。

为了避免流量冲击，采用了惩罚功能，即一旦

产生流量冲击，将流量冲击量作为最优指标的一

项，此时最优指标为qm,s− Ĥn（x）< 0

Jn =
w ∞

0
k1

∣∣∣qm,s− Ĥn（x）
∣∣∣+ k2

∣∣∣qm,s− Ĥn（x）
∣∣∣dx

（24）

k1、k2式中 为权值。

[ta, tb] ∆x

Jn

采用搜索的方式实现自动寻找目标曲线的算

法。在搜索范围 上以 为步长计算对应的

目标函数值 ，算法步骤如下：

ta = 0 tb = 30

∆x = 0.1 n = 0

1）  参数初始化。获取当前阀位和控制算法

给定目标阀位，确定搜索范围  s、  s，确
定搜索步长 ，确定当前搜索位置 。

t = ∆x ·n
Jn

2）  预测异步时间为 的流量曲线，然

后根据式（23）和式（24）计算该曲线对应的 。

Jn < Jmin Jmin = Jn

tbest = ∆x ·n tbest Jmin

3） 如果 ，则 ，此时最优的切换

间隔时间 ；否则，不更新 、 。

n = n+14） 更新 。

∆x ·n≤tb
tbest

5）  如果 返回步骤 2）；否则，算法结

束，此时最优异步切换的时间为 。

6） 异步切换数字阀。

 3    试验结果及分析

为验证上述分析以及所用控制策略的正确性，

在中国空气动力研究与发展中心的动力短舱校准

装置内进行了试验验证。控制系统通过 PXI总线

直接完成供排气主要设备及其传感器的直接控制。

其中，流量由高压文式管上游总压、总温、喉道温

度和下游背压解算得到，马赫数由箱体内部的多

个压力测点的平均值、大气压解算得到。其中，

高压文氏管总压测量传感器（量程为 0～4 MPa）
与背压测量传感器（量程为 0～6 MPa）精度不超

过 0.04%FS（full  scale） ，大气压传感器（量程为

75～115 kPa）精度不超过 0.01%FS，箱体内部压力

测量传感器（0～7 kPa、0～20 kPa、0～60 kPa，差
压）精度不超过 0.04%FS，温度测量传感器精度不

超过 0.2 K。并且上述传感器精度指标为综合性

指标（非线性、迟滞性和重复性），而市面上大部

分传感器的精度通常仅表示重复性精度，因此上

述传感器能够满足高精度校准试验需求。在传感

器得到上述参数后，根据控制算法解算数字阀的

控制量，最后通过数字阀的异步切换控制器实现

供气流量的调节。

由于高压供气系统流量的稳定性对于箱体马

赫数控制极为关键，因此为验证高压供气控制系

统在气源压力扰动时流量的稳定性，首先进行了

供气系统的流量稳定性的测试。图 5为给定供气

流量为 1.77 kg/s时，在气源压力的扰动下，流量误

差变化与数字阀开度变化曲线。如图可见，供气

流量的误差最大波动为 0.000 2 kg/s，验证了高压

供气控制系统的复合控制结构的抗扰性能与流量

的稳定性。
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图 5    高压供气系统的抗扰性与稳定性

Fig. 5    Anti-disturbance and stability of high-pressure

air supply system
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为进一步验证上述分析以及所用控制策略的

正确性，开展了某型号动力短舱的校准试验，并

将试验数据与供气系统改造前采用变参数 PID的

控制方案的试验数据进行对比，控制系统的快速

性与稳定性对比结果分别如图 6、图 7所示。

由图 6可知，采用变参数 PID控制方案时，马

赫数存在一定振荡现象，这将导致马赫数的调节

时间变长，在该方案下马赫数的调节时间为 200 s。
采用本文方案时，马赫数波动较小，调节时间仅

需 120 s，相比之下，控制效率提升了 40%。

图 7为供气流量为 1.4 kg/s，马赫数为 0.2时

的两种方案稳定性对比图。由图 7（a）可知，供气

系统采用变参数 PID控制方案时，流量稳定性较

差，且有流量冲击现象，这对于马赫数稳定来说

极为不利，而采用本文方案时，流量稳定性较好，

并且控制精度优于±0.001 kg/s。由图 7（b）可知，

采用变参数 PID控制方案时马赫数控制精度较差，

且在流量冲击时，马赫数有较大的波动，这对于

试验安全与校准数据的可靠性十分不利，而本文

的复合控制方案下马赫数控制精度优于 0.000 5，
且马赫数的波动较小，这说明本文方案的马赫数

稳定性更好。

重复性精度是考核控制技术可靠性的重要依

据，重复性试验结果如图 8所示。图 8（a）可以看

出，在控制系统的较长时间运行下，本文控制方

案流量更稳定，多个车次下均无流量冲击现象。

图 8（b）可以看出，在多个车次下马赫数控制精度

均优于 0.000 5。
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Fig. 8    Repeatability test results
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流量控制精度不但与上述控制算法相关，同

时也与数字阀的流量控制分辨率相关，为在后续

阶段进一步提高流量控制精度，需要对其进行探

讨。数字阀的流量控制分辨率由最小流通面积的

数字阀决定，根据式（16）可以解算得到数字阀的

流量控制分辨率为 0.000 7～0.001 kg/s（气源压力

为 10～15 MPa，温度为 18 ℃，最小的数字阀喉道

直径为 0.200 mm）。在试验中流量控制精度优

于±0.001 kg/s，但略低于数字阀的流量控制分辨

率的原因在于：流量控制精度除了与数字阀本身

的性能有关外，还与控制算法对于各种扰动抑制

效果以及控制效果有关。

因此优化算法可以使流量控制精度更接近数

字阀的流量控制分辨率，而优化硬件可以使得流

量控制分辨率更高，从而可以对流量进行更细微

的调整。因此根据式（16），提高数字阀的流量控

制分辨率有两种方式：一是减小数字阀的喉道直

径，二是在数字阀前增加减压阀。但由于过小的

喉道会对加工工艺以及管道、气源的洁净度提出

更高的要求，因此后续动力短舱校准装置的供气

系统升级改造阶段将在数字阀前增加减压阀，通

过减小数字阀前压力，从而提高数字阀的流量控

制分辨率，最终提高流量控制精度。

 4    结　论

经过试验验证，可以得出下列结论：

1）  高压供气系统采用本文提出的复合控制

结构供气流量的控制精度优于±0.001 kg/s，马赫

数的控制精度优于 0.000 5，控制效率提升了 40%，

保证了校准试验质量与效率。

2）  基于高压供气系统模型设计的广义预测

控制算法，其流量控制的准确性与稳定性较好，

得到的系统模型参数与控制器参数可为后续进行

仿真优化提供参考。

3）  通过对供气系统中气源压力扰动在线进

行模型辨识，并基于扰动模型实现扰动前馈的控

制结构，其抗扰效果较好，可为其他风洞的抗扰

策略提供参考。

4）  数字阀的异步切换控制方法可有效抑制

数字阀切换导致的流量冲击问题，保证了校准试

验的效率与安全，可为其他应用场景中数字阀的

控制策略提供参考。
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