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高空台进排气模拟仿真系统设计与应用
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摘　　　  要：    基于国内某高空台进排气系统的结构与试验特性开展了相关设备的动态特性建模、仿真系统

设计以及应用研究。针对管道、调节阀、节流部件、液压控制系统和模拟发动机流量的拉瓦尔喷管等关键试

验设备进行了数学建模，得到了相应的模型库；根据高空台进排气结构设计了全数字仿真系统和半物理仿真

系统，并通过与实际试验数据的对比证明了仿真系统的有效性。根据仿真验证结果以及仿真系统应用分析

可以得出：利用仿真系统计算的发动机进气温度和压力与试验数据相比动态变化趋势一致，温度的最大相对

误差不大于 0.5%，压力的最大相对误差不大于 3%；基于高空台试验设备模型和仿真系统开发的控制方法使

得压力调节时间缩短为原来的 1/3，有效提升了过渡态调节性能。
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Abstract: Based  on  the  layout  and  test  characteristics  of  the  aviation  engine  altitude  ground  test
facilities,  the  simulation  system  was  created,  the  required  equipment  was  modeled,  and  application
research  was  conducted.  The  mathematical  modeling  of  key  test  equipment  such  as  piping,  regulating
valves,  throttling components,  hydraulic  control  system and Laval  nozzle (used to simulate  engine flow)
was carried out to obtain a model library. A comprehensive digital simulation system and a semi-physical
simulation system were built,  and their  performance was demonstrated by comparing them with real-life
test  results.  The  engine’s  intake  temperature  and  pressure  calculated  by  the  simulation  system  were
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compatible with the dynamic change trend when compared with the test data, according to the simulation
verification  results  and  analysis.  Where  temperature  relative  error  was  limited  to  a  maximum  of  0.5
percent,  the pressure relative error was limited to a maximum of 3 percent.  The pressure regulation time
was  shortened  to  1/3  by  the  control  technique  created  based  on  the  model  and  simulation  system of  the
high-altitude test equipment, the transition state regulation performance was significantly enhanced.

Keywords:   altitude ground test facilities；characteristic modeling；simulation system；

flight environment simulation；control method
 

2002年，为满足未来先进战机动力系统在高

空台（ATF）开展诸如“高机动飞行模拟”的需要，

美国阿诺德工程发展综合体（AEDC）开展了高空

舱试验设备改造方案的仿真评估，提出了“发动机

全任务剖面飞行轨迹模拟”的构想[1]，即在地面试

验设备上通过快速调节发动机进气温度、压力和

排气环境压力来模拟发动机空中高机动飞行的马

赫数和高度，使发动机在高空台试验设备上实现

类似于空中的“飞行”。
高空台进排气控制系统是实现发动机地面

“飞行”的关键，在复杂的任务剖面模拟中控制系

统的微小失误都有可能使被试发动机和试验设备

损毁，对高空台进排气控制系统提出了严苛的要

求。发动机飞行轨迹连续模拟涉及到的进气温度、

压力和排气压力的组合调节是一个典型的多变量

强耦合控制问题，一直是困扰国内外高空台的技

术难题。开展相关技术的突破，需要高精度设备

模型和仿真系统支撑。

世界上拥有高空台试验设备的仅有美国、俄

罗斯、中国、德国、加拿大等少数几个国家，美国

和德国对高空台试验设备特性建模仿真研究起步

较早。自 20世纪 90年代末开始，美国和德国就

分别针对各自的高空台试验设备开展了特性建模

分析，研究了高空舱进气系统传热特性，分析了

进气系统不同因素对进气加降温速率的影响[2-4]；

利用试验数据辨识了不同口径调节阀的特性模型，

分析了不同口径调节阀的控制能力[5]。早期的试

验设备特性建模主要以集总参数法为主，建立的

模型精度不高。2004年，AEDC研究人员分析了

集总参数建模方法的缺陷，认为零维模型已无法

满足未来仿真的需要，因此，提出了基于人工神

经网络法和基于模糊数据表法建模的必要性[6]。

随着建模仿真技术的发展，AEDC不断对试

验设备模型库进行优化，并基于高精度试验设备

特性模型，针对 C1/C2高空舱、J1/J2高空舱、空

气动力推进试验装置（APTU）、16T/16S推进风洞

等大型试验设备构建了数字仿真软件和实时仿真

系统[7-10]，形成了全系列系统支撑实验室（RSSL）。
该实验室于 2006年进行扩建并于 2014年建设完

成，使其可为航空推进系统、飞行器、太空、导弹

等所有试验设备的运行、升级改造、控制系统调

试、软件开发等提供支撑。

在试验设备特性模型和仿真系统支撑下，美

国和德国高空台开展了大量控制方法研究，包括

高空舱进气温度和压力过渡态控制方法[2]，进排

气环境模拟控制偏差对发动机控制规律和性能的

影响[11]，AEDC多试验舱并行试验策略研究[12]，调

节阀开关时间对高空舱排气压力的影响[13]，不同

口径调节阀对燃油流量控制能力的影响以及燃料

流量和压力同步控制算法[10]，发动机进气压力前

馈控制技术研究[14]。

基于当前高空台飞行环境模拟技术水平，AEDC

科研人员预计到 2025年，AEDC地面试验设备将

具备高度自动化水平，典型的试验参数将会按照

与当前完全不同的方式变化，飞行马赫数将会很

容易地随着攻角的变化而变化；整个试验过程中

所有计算机控制参数将在试验前被确定，并完全

自动执行和实现；试验设备将利用神经网络方法

对控制参数进行自学习，并利用计算机代码选择

最优方法实现设备的控制和变换[15]。

我国高空台建设较晚，对于试验设备特性研

究起步较晚，通过分析美国和德国高空台发展历

程，总结出我国高空台技术发展的路径：试验设

备动态特性分析、设备特性建模、数字仿真软件

开发、半物理仿真系统设计、先进控制算法攻关

和工程应用。其中，试验设备特性建模和仿真系

统设计是整个过程的基础，也是耗时最长、难度

最大的过程。自 2015年以来，我国高空台在试验

设备特性建模和仿真系统设计上开展了大量工作，

基本上建立了调节阀、管道容腔、液压伺服系统

等关键试验设备动态特性模型[16-18]，初步构建了
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进排气数字仿真软件，开发了半物理仿真系统，

目前正在进行实时仿真系统设计，为飞行轨迹连

续模拟奠定了坚实的基础。

本文将系统介绍高空台复杂管路容腔、调节

阀及液压控制系统等关键设备的特性建模、数字

仿真程序设计和半物理仿真系统的开发和应用。

 1    高空台进排气管路系统

高空台空气管路系统作为空气输运的流路，

是高空台最重要的设备系统之一。高空台空气管

路根据气流流向，依次可分成供气系统、高空舱

进排气系统和抽气系统，高空台空气管路系统如

图 1所示。其中，供气系统包括供气机组（由压气

机 C、电动机M和进气导向叶片（IGVS）等组成）、

冷却系统、干燥器、加温炉、膨胀涡轮、调节阀

（V1～V4）及管路等，主要用于空气压缩以及加降

温处理，并将特定温度和压力条件的气流输送给

高空舱进气系统；抽气系统由抽气机组、调节阀

（V5～V8）、液压伺服系统及管路等组成，主要用

于抽除发动机排气气流，将发动机排出的燃气加

压后排入大气，为发动机提供高空负压环境；高

空舱进排气系统由空气管路、高空舱、排气扩压

器、冷却器、混合器（C1～C4）、调节阀（V5～V8
和 Vc1～Vc9）、液压伺服控制系统等组成，通过

中压、高压、负温、低压 4路进气总管和 1路抽气

总管与供、抽气系统连接，主要用于发动机进气

温度、压力和排气环境压力的调节，模拟发动机

高空工作环境下的飞行条件。
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图 1    高空台空气管路系统原理图

Fig. 1    Air piping system schematic diagram of the altitude ground test facilities
 

高空台进排气环境模拟系统是高空台最重要

组成部分之一，利用先进的控制算法通过可编程

逻辑控制器（PLC）调节进排气管路上的各类调节

阀，实现空气流量的掺混和调节。在高空模拟试

验中，通常选择四路中的两路进行组合调节。为

了简化仿真系统的设计和应用复杂度，本文只针

对两路进气结构进行建模和仿真系统设计，简化

后的高空台进排气结构如图 2所示。

简化后的进排气系统由 Pb1系统、Pb2系统、

Pc系统和 Pd系统组成，其中，Pb1和 Pb2系统分

别为 Pb1和 Pb2两个容腔的压力控制系统，主要

为发动机进气压力调节阀（Vc1和 Vc2）提供稳定

的阀前压力，使得发动机进气压力不受阀前压力

变化的影响，同时维持供气机组出口压力稳定；

Pc系统为发动机进气压力控制系统，Pd系统为发

动机排气环境压力控制系统。

在高温和低温双路进气的情况下，Pb1容腔

由气源机组供给恒定流量的冷流空气，容腔压力

由 Vc3阀自动调节；Pb2容腔由气源机组供给恒

定流量的热流空气，容腔压力由 Vc4阀自动调节；

Vc1和 Vc2阀分别用于调节进入混合器容腔的热

流和冷流空气流量，两个阀门通过设定的控制规

律自动调节进入混合器容腔的热流和冷流空气，

从而实现前室容腔 Pc压力和温度的自动控制；此

外，前室容腔 Pc压力还可以通过旁路 Vc6阀辅助

调节，实现容腔压力的快速变化；发动机由前室

容腔 Pc吸入特定温度和压力的空气，并将燃烧后

的燃气喷射到高空舱 Pd，通过设定的控制规律自

动调节 Vc5阀，实现高空舱压力的控制；通过手

动调节 V7阀，控制进入高空舱的常温空气，实现

高空舱温度的调节和高空舱压力的辅助调节。
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 2    试验设备动态特性建模

 2.1   管路动态特性建模

高空台金属管道是空气输运的通道，气流从

供气机组出口到发动机进口要经过数十米甚至上

百米的管道，气流流经管道过程中存在复杂的传

热和摩擦现象，通过对气流与金属管道进行动态

特性建模，可揭示气流与金属管道之间的能量交

互物理过程。

假设条件为管道内壁摩擦很小可忽略不计，

则气流流经管道过程中摩擦和局部损失可以忽略；

管道外侧安装有保温绝热材料，管道与外界大气

环境隔绝，与外界不存在能量交换。

 2.1.1    管道容腔特性建模

高空台管道结构非常复杂，包含直管、弯管、

三通甚至多通等多种结构类型，每一段管道部件

都有一个容腔，容腔内空气的状态变化可由气体

的压力和温度参数表征。为简化管道容腔建模过

程，可将“多进口/多出口”的管道容腔结构等效成

“两进口/一出口”的结构。在针对“两进口/一出口”
的管道容腔结构进行建模时，假设两路管道出口

处安装有混合器，不同状态的气流在混合器截面

瞬间完成掺混，掺混后的气流进入管道容腔内，

如图 3所示。

图 3中 Tin1、pin1、qm,in1、Cin1 分别表示热流温

度、压力、质量流量和平均气流速度；Tin2、pin2、

qm,in2、Cin2 分别表示冷流温度、压力、质量流量和

平均气流速度；T、p、qm, out、Cout 分别表示管道容

Q̇m

Q̇s

腔内气体的温度、压力、质量流量和平均气流速

度； 表示气流与金属管道之间传递的热流量，

表示气流与管道流路中金属结构之间传递的热

流量，Tm 表示金属管壁的温度，V 表示混合器容

腔的体积。

Q̇

气流在管道内流动过程中要与管道内壁以及

导流栅隔、内前室、防尘网格等金属结构进行热

交换，交换的总热流量 为

Q̇ = Q̇m+ Q̇s （1）

假定容腔出口的气流状态与容腔内气体状态

一致，取管道容腔内部气体（图 3中虚线部分）为

控制体，该控制体为开口系，利用质量守恒定理，

得到控制体内气体质量变化率

dm
dt
= qm,in1+qm,in2−qm,out （2）

对于该开口系，在不对外做功的条件下，利用

开口系一般瞬态能量方程[16] 可得

dEcv

dt
=

(
hin1+

C2
in1

2
+gzin1

)
qm,in1+

(
hin1+

C2
in2

2
+gzin2

)
qm,in2−

(
hg+

C2
out

2
+gzout

)
qm,out+ Q̇ （3）
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图 2    高空台进排气管路系统结构简图

Fig. 2    Intake and exhaust piping system structure sketch of the altitude ground test facilities
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第 10 期 裴希同等： 高空台进排气模拟仿真系统设计与应用 2077



其中 Ecv 为控制体内气体储能，g 为重力加速度，

zin1、zin2、zout 分别为热流、冷流、混合流的位置高

度，hin1、hin2、hg 分别为高温空气、低温空气、混合

空气的比焓。

对于控制体内气体，内能可表示为

Ucv = m
(
hg−RT

)
（4）

其中 Ucv 为控制体内气体内能，R 为气体常数，T

为气体温度，hg 为气体比焓，m 为气体质量。对式（4）

等号两边分别取微分可得

dUcv

dt
=

dm
dt

(
hg−RT

)
+m

(
cp

dT
dt
−R

dT
dt

)
（5）

其中 cp 为比定压热容。

开口系外部动能和外部势能变化很小，通常

情况下可以忽略，开口系内部的能量变化就是开

口系内部分子热力学能的变化，即

dEcv

dt
=

dUcv

dt
（6）

对于理想气体，状态方程可表示为

pV = mRT （7）

其中 p 为气体压力。对式（7）等号两边分别取微

分可得

dp
dt
=

RT
V
· dm

dt
+

p
T
· dT

dt
（8）

将式（3）、式（5）、式（6）、式（8）进行联立，可

得控制体内气体温度和压力的微分方程

dT
dt
=

RT
pV

(
cp−R

) [
− (

qm,in1+qm,in2−qm,out
) (

hg−RT
)
+ Q̇

]
+

RT
pV

(
cp−R

) [(
hin1+

C2
in1

2

)
qm,in1+

(
hin2+

C2
in2

2

)
qm,in2−

(
hg+

C2
out

2

)
qm,out

]
（9）

dp
dt
=

R
V

{[
T −

(
hg−RT

)(
cp−R

) ] (
qm,in1+qm,in2−qm,out

)}
+

RQ̇
V

(
cp−R

) + R
V

(
cp−R

) [(
hin1+

C2
in1

2

)
qm,in1+

(
hin2+

C2
in2

2

)
qm,in2−

(
hg+

C2
out

2

)
qm,out

]
（10）

 2.1.2    管道传热特性建模

Q̇m

在控制体内气体温度和压力的微分方程（式

（9）、式（10））中，气流与金属管道之间传递的热

流量 可利用传热特性进行计算。考虑一根长

为 L、壁厚为 d、内径为 r0 的圆管，假设圆管中的

热传导沿径向方向，圆管导热系数为 κ，且无内热

源，管道外表面温度为大气温度 Tatm。将金属圆

管沿径向分成 N+1层薄壁圆管，其中，中间 N−1

层壁厚相等为 Δr，最内层和最外层壁厚相等，且

为中间各层壁厚的一半。rj 表示第 j 层薄壁圆管

的内表面半径，j = 0, 1, 2, ···, N，管道分层建模示

意图如图 4所示。

对于第 0层（最内层）薄壁圆管，内侧管壁与

管内的气流接触存在对流传热，外侧管壁与第 1

层薄壁圆管存在热传导，则在微小时间 dt 内第 0

层薄壁圆管利用能量守恒可得[17]

2πr0Lhm
(
T −Tm,0

)
dt− 2πκL

(
Tm,0−Tm,1

)
ln

(
r1

r0

) dt =

cρmπr0L∆rdTm,0 （11）

其中 hm 为表面传热系数，ρm 为金属密度，c 为管

道金属比热容，T 为管道内气流温度，Tm,0 为第 0
 

保温层Tatm

金属壁第j层Δr

r j
+

1

r j

r 1 r 0 空气

...
...

金属管道

Tatm
Tm, j

Tm, 0

Tm

T

T

L

Q
·

m

图 4    管道分层建模示意图

Fig. 4    Diagram of pipeline layered modeling
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层薄壁圆管温度，Tm,1 为第 1层薄壁圆管温度，

dTm,0 为第 0层薄壁圆管温度变化量。

管道内气流与内层薄壁圆管之间对流传热产

生的热流量为

Q̇m = 2πr0Lhm
(
T −Tm,0

)
（12）

对于第 j 层（中间层）薄壁圆管，内侧管壁与

第 j−1层薄壁圆管存在热传导，外侧管壁与第 j+1
层薄壁圆管存在热传导，则在微小时间 dt 内第 j
层薄壁圆管利用能量守恒可得

2πLκ
Tm, j−1−Tm, j

ln
(

r j

r j−1

) dt−2πLκ
Tm, j−Tm, j+1

ln
(

r j+1

r j

) dt =

2cρmπr jL∆rdTm, j （13）

其中 Tm, j−1 为第 j−1层薄壁圆管温度，Tm, j 为第 j
层薄壁圆管温度，Tm, j+1 为第 j+1层薄壁圆管温度，

dTm, j 为第 j 层薄壁圆管温度变化量。

对于第 N 层（最外层）薄壁圆管，其内侧管壁

与第 N−1层薄壁圆管存在热传导，外侧为保温层，

可认为是绝热，则在微小时间 dt 内第 N 层薄壁圆

管利用能量守恒可得

2πLκ
Tm,N−1−Tm,N

ln
(

r j

r j−1

) dt = cρmπrN L∆rdTm,N （14）

其中Tm, N−1 为第N−1层薄壁圆管温度，Tm, N 为第N 层

薄壁圆管温度，dTm, N 为第 N 层薄壁圆管温度变化量。

由式（11）、式（13）、式（14）可计算出第 0层、

第 j 层和第 N 层薄壁圆管的温度微分方程，即

dTm,0

dt
=


r0hm

(
T −Tm,0

)
κ

− Tm,0−Tm,1

ln
(

r1

r0

)


2α
r0∆r

（15）

dTm, j

dt
=


Tm, j−1−Tm, j

ln
(

r j

r j−1

) + Tm, j+1−Tm, j

ln
(

r j+1

r j

)


α
r j∆r

（16）

dTm,N

dt
=

Tm,N−1−Tm,N

ln
(

rN

rN−1

) · 2α
rN∆r

（17）

其中 α 为热扩散率，α=κ/（ρmc）。
 2.1.3    储能元件传热特性建模

管道内的导流栅隔、内前室、防尘网格等金

属结构与气流直接接触，并从气流中吸收或向气

流中释放能量，在建模过程中可将这些金属结构

部件等效为储能元件。

储能元件与气流接触，存在对流传热，传递的

热流量可表示为

Q̇s = hsAs (T −Ts) （18）

Q̇s其中 为气流与管道流路中金属结构（储能元件）

之间传递的热流量，hs 为储能元件表面传热系数，

As 为储能元件表面积，T 为气体温度，Ts 为储能元

件外表面温度。

在微小时间 dt 内，储能元件吸收或释放的能

量全部用于金属内能的变化，则对于储能元件利

用能量守恒可得

Q̇sdt = csmsdTs （19）

其中 cs 为储能元件比热容，ms 为储能元件质量，

dTs 为储能元件温度变化值。

将式（17）、式（18）联立可得储能元件的温度

微分方程

dTs

dt
=

hsAs (T −Ts)
csms

（20）

 2.1.4    气流与管道热-流耦合计算

Q̇ Q̇m Q̇s

气流流经管道以及导流栅隔、内前室、防尘

网格等金属结构时，气流与金属之间通过传热实

现能量交换，进而导致气流和金属温度发生变化，

温度的变化反过来进一步影响传热。式（1）～式（20）
描述了管道容腔内气流的动态特性、气流与管道

之间的传热特性以及气流与储能元件之间的传热

特性，其中 、 、 三个变量可表示为 T、Tm,0、

Ts 的函数。因此式（9）、式（10）、式（15）～式（17）、
式（20）所表示的 N+4个微分方程对应 T、p、Ts、

Tm,0、 ···、Tm, j、 ···、Tm, N 共 N+4个变量，微分方程

组可表示为

dp
dt
= f1

(
T, p,Tm,0, · · · ,Tm, j, · · · ,Tm,N ,Ts

)
dT
dt
= f2

(
T, p,Tm,0, · · · ,Tm, j, · · · ,Tm,N ,Ts

)
dTs

dt
= f3

(
T, p,Tm,0, · · · ,Tm, j, · · · ,Tm,N ,Ts

)
dTm,0

dt
= f4

(
T, p,Tm,0, · · · ,Tm, j, · · · ,Tm,N ,Ts

)
...

dTm, j

dt
= f j+4

(
T, p,Tm,0, · · · ,Tm, j, · · · ,Tm,N ,Ts

)
...

dTm,N

dt
= fN+4

(
T, p,Tm,0, · · · ,Tm, j, · · · ,Tm,N ,Ts

)

（21）

第 10 期 裴希同等： 高空台进排气模拟仿真系统设计与应用 2079



由式（9）、式（10）、式（15）～式（17）、式（20）
组成的方程组（式（21））中，R、cp、c、k、ρm、cs 等
参数为气体或金属的物性参数，h、hf、Cin1、Cin2、

Cout 等参数可根据气体的状态计算得到，ms、As 等

参数可根据管道结构计算得到。N+4个微分方程

对应 N+4个独立变量，则该封闭方程组有解。

在求解该微分方程组时可利用数值解法求解，

泰勒级数展开如下：

f (x+∆x) = f (x)+
f ' (x)
1!
∆x+

f '' (x)
2!
∆x2
+ · · ·+

f (n) (x)
n!
∆xn
+ · · ·

（22）

通常，为了提高计算速度并在保证一定精度

条件下，可采用 1阶泰勒法求解微分方程组，即

f (x+∆x) = f (x)+
f ' (x)
1!
∆x （23）

 2.1.5    调节阀流场特性分析

轮盘阀由前壳体、中间壳体、后壳体、圆盘、

阀瓣、液压驱动装置等组成，气流流经轮盘阀的

流动状态如图 5（a）所示。气流受轮盘阀节流孔

的影响而向节流孔中心收缩并加速，通过节流孔

后在截面 2处收缩至最小截面，且流速达到最大

值，并在节流孔后形成涡流；在截面 2后气流流束

逐渐膨胀，流速逐渐减小，并在截面 3处达到均匀

流动状态。

蝶阀是一种典型的节流元件，主要由阀体、

蝶板、液压驱动装置等组成，气流流经蝶阀时的

流动状态如图 5（b）所示。气流流向蝶阀时，在蝶

板前截面 1处开始向上、下节流孔收缩，在节流

孔后截面 2处收缩至最小截面，并在蝶板后形成

涡流，最终在截面 3处恢复均匀流动状态。柱塞

阀由阀体、活塞、活塞筒、曲柄、驱动轴、液压驱

动装置等构成，气流流经柱塞阀的流动状态如

图 5（c）所示。气流流向柱塞阀时绝大部分气流

沿径向经流通窗口进入阀体和活塞筒之间的流通

通道，并在截面 2处达到最小收缩截面；部分气流

在活塞筒内部形成涡流；气流在截面 2后开始膨

胀，沿整流锥流向管道中心，并在截面 3处达到均

匀流动状态。根据轮盘阀、柱塞阀和蝶阀的气流

流动状态可知，气体流经调节阀时流束先向流通

窗口收缩，并在流通窗口后达到最小收缩截面，

随后气流膨胀并最终发展为均匀流场，这与节流

孔板的气流流动状态相似，如图 5（d）所示。因此，

在调节阀流量公式推导过程中可将各类调节阀等

效为节流孔板。

 2.2   调节阀动态特性建模

用于高空舱进排气环境调节的调节阀主要有

轮盘阀、蝶阀和柱塞阀 3类，因结构类型不同，导

致这 3类调节阀的流量特性各不相同。轮盘阀、

蝶阀和柱塞阀的结构如图 6所示。

 2.2.1    流量特性建模

对于空气等可压缩介质，假定流体在收缩时

不发生热损失，能量转化过程是绝热的，则流体

流动过程中满足绝热过程方程[19]
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(a) 轮盘阀

(b) 蝶阀

(c) 柱塞阀

(d) 等效孔板

图 5    调节阀及等效孔板流动示意图

Fig. 5    Flow diagrams of regulating valves and

equivalent orifice plate
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p1

ρk
1

=
p2

ρk
2

（24）

其中 p1 为截面 1处平均静压，p2 为截面 2处平均

静压，ρ1 为截面 1处气体密度，ρ2 为截面 2处气体

密度，k 为气体绝热指数。

对于可压缩流体定常流伯努利方程为

v2
1

2
+

k
k−1

· p1

ρ1
=

v2
2

2
+

k
k−1

· p2

ρ2
（25）

其中 v1 为截面 1处流速，v2 为截面 2处流速，A1

为管道截面积，A2 为截面 2处流束收缩截面积。

对于封闭管道，可压缩定常流体满足连续性方程

ρ1v1A1 = ρ2v2A2 = qm,v （26）

其中 qm,v 为调节阀质量流量。

气流流束经节流孔后在惯性作用下继续收缩，

并在节流孔后某一位置达到最小收缩截面 A2，节

流孔面积 A0 与最小收缩截面面积 A2 之比 u 称为

流束收缩系数

u =
A2

A0
（27）

在不考虑流体摩擦和涡流影响的假设下，由

式（24）～式（27）联立可以得到可压缩流体流过节

流孔板的质量流量公式[20]

qm,v =


u2

1−
(

A2

A1

)2( p2

p1

) 2
k

· k
k−1

(
p2

p1

) 2
k
·

[
1−

(
p2

p1

) k−1
k

]

1
2

·A0

√
2ρ1 p1 （28）

根据轮盘阀、柱塞阀和蝶阀流场特性可知，

调节阀的流场较节流孔板更为复杂，在实际过程

中很难直接测量最小收缩截面 2处的平均静压，

通常只能测量阀后均匀流场（即截面 3）处的平均

静压 p3，且存在如下关系：

σ =
p3

p2
（29）

其中 σ 为压力膨胀系数。

将式（29）带入到节流孔板质量流量公式（式（28））
中，得到调节阀的流量公式[21]

qm,v =


u2

1−
(

A2

A1

)2( p3

σp1

) 2
k

· k
k−1

(
p3

σp1

) 2
k
·

[
1−

(
p3

σp1

) k−1
k

]

1
2

·A0

√
2ρ1 p1 （30）

对调节阀流量公式（式（30））进行简化，取公

式中第 1项为 φ，并称之为调节阀的流量系数，并

利用气体状态方程计算出气流密度 ρ1，则得到简

化的流量公式

qm,v = φA0 p1

√
2

RT1
（31）

 

(b) 蝶阀

(a) 轮盘阀

(c) 柱塞阀

图 6    进排气调节阀结构图

Fig. 6    Structure diagrams of intake and exhaust

regulating valves
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其中 T1 为阀前温度。φ 表示为

φ =

√√√√√√√√√√√ u2

1−
(

A2

A1

)2( p3

σp1

) 2
k

· k
k−1

·
(

p3

σp1

) 2
k

1−
(

p3

σp1

) k−1
k

 （32）

根据流量系数公式（式（32））可知，调节阀的

流量系数 φ 与气体介质、调节阀前后压比、调节

阀节流孔面积、流束最小收缩面积等因素有关，

而流束最小收缩面积与调节阀工况密切相关，调

节阀节流孔面积与调节阀开度 Vp 相关。因此，调

节阀的流量系数是调节阀的压比和开度的函数，

可表示为

φ = f
(
Vp,

p3

p1

)
（33）

其中调节阀开度 Vp 范围是 0°～90°，调节阀后压

力与阀前压力之比 p3/p1 范围是 0～1，φ 可以表示

成开度 Vp 和压比 p3/p1 的二维表。

 2.2.2    流量系数拟合计算

在高空模拟试验中，积累的各类调节阀试验

数据可用于拟合流量系数表，但试验数据与试验

工况相关，现有的试验工况不能涵盖调节阀所有

工作状态，难以用现有的试验数据拟合出调节阀

的全部工况下的流量系数。

对此，引入调节阀结构建模与流场仿真方法，

通过流场仿真数据的补充来获得完备的调节阀试

验数据，调节阀不同开度下流场仿真结果如图 7
所示。具体来讲，首先根据调节阀的结构利用建

模软件构建三维结构模型；随后基于该模型利用

流场仿真软件通过在不同开度下设置不同进口压

力、进口温度、出口压力等边界条件，计算出调节

阀在不同工况下的流量系数；最后将该仿真数据

与试验数据相结合，来辨识调节阀的流量系数。

通过数据分析发现，调节阀流量特性在开度

与压比这两个维度下往往呈现出较强的非线性。

由于在流量系数模型的获取上采用的是试验数据

拟合的方法，因此这一特性使得调节阀流量系数

模型的精度对试验数据的数量以及试验数据的置

信度有很高的依赖性。数据数量不足则容易忽略

流量系数模型应有的细节；数据置信度不足则从

根本上降低了模型的精度。

由前文所述可知，用于流量特性拟合的原始

数据有两类，一类是利用调节阀结构建模和流场

仿真计算得到的流量系数，一类是利用试验数据

计算得到的流量系数。通过对比发现该两类流量

系数存在各自的局限性以及优势：①通过数值仿

真得到的数据完备性高，可以根据需求获取指定

工况下的流量系数，但其置信度有限（与实际试验

对比其平均误差在 10%左右）；②通过实际试验

数据获得的流量系数具有很高的置信度，但是数

据无法有效遍历所有工况，因此在拟合计算时对

于非常用工况下的流量系数可靠性不高。

基于以上分析现采用神经网络学习的方法，

以该两类数据作为数据源，通过对不同类型数据
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图 7    调节阀不同开度下流场仿真结果

Fig. 7    Flow-field simulation results of regulating valves at

different opening degrees
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设定不同权重值的方式进行流量系数优化拟合，

其中，网格点数据样本权重小于训练样本权重。

其方法流程图如图 8所示。其中 n1 为输入变量数，

n2 为输出变量数， m1 为隐含层数， m2 为输出层数。
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<

图 8    基于神经网络拟合方法流程图

Fig. 8    Flow chart of the neural network based fitting method
 

具体来讲，该流程可叙述为：①以仿真试验数

据得到的流量系数表作为初始待修正特性表用于

优化拟合；②对于实际试验数据，将其分为用于

检验训练效果的验证样本以及用于神经网络学习

的训练样本；③在神经网络学习框架的设定中，

根据需求使实际试验数据的权重高于仿真试验数

据的权重（即当仿真数据与实际数据存在分歧时

以实际数据为主）；④使用验证样本数据对步骤

③得到的特性表进行验证，以工程上的需求为技

术指标判定是否需要进行再次优化拟合，如需要

则修改权重和数据源并重复步骤③，直到满足技

术指标为止。

由于实际试验的数据可以在后续工作中不断

地获取，因此可以持续用于学习和训练，不断提

高调节阀特性精度。最终获得轮盘阀、蝶阀和柱

塞阀 3类调节阀的流量系数特性曲面如图 9所示。

其中 φ 为调节阀的流量系数，rp 为调节阀后压力

与阀前压力之比，Vp 为调节阀开度。

 2.3   节流部件流阻特性建模

在进排气管道流路内部，除调节阀之外还存

在很多节流部件，如混合器及混合器出口的金属

栅格等。这些部件结构固定，同样对气流起到节

流作用，气流流经这些部件时会产生压力损失，

需要针对这些节流部件进行流阻特性建模。

qm,t

根据调节阀动态特性建模思路，建立气流流

过节流部件的质量流量 的计算公式

qm,t = φt pt1At

√
2

RTt1
（34）

其中 Tt1 为节流部件前气体温度，pt1 为节流部件

前气体压力，At 为节流面积，φt 为节流部件的流量

系数。φt 可通过结构建模和流场仿真计算得到。

 2.4   液压控制系统建模

液压控制系统主要为调节阀提供液压驱动力，

用于驱动调节阀的开关，是进排气压力自动控制

的关键部分。该系统主要由液压泵站、电液伺服

阀、液压缸、传动机构、位移传感器等组成，其核

心部分可以简化为经典的阀控液压缸模型，且已

经过大量研究[21]。

在高空台用于驱动调节阀的液压控制系统中，

液压缸的负载为惯性负载，液压油的黏性阻尼很

小，可以忽略。因此，驱动调节阀的液压控制系

统的传递函数模型可近似为 2阶震荡环节
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图 9    调节阀流量系数曲面图

Fig. 9    Surface diagrams of regulating valves flow coefficient
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Vp

Vp,set
=

K
s2

ω2
sv

+
2ξsv

ωsv
s+1

（35）

其中 Vp, set 为调节阀设定开度，K 为液压伺服系统

增益，ωsv 为液压伺服系统的固有频率，ξsv 为液压

伺服系统的阻尼比。

不同调节阀的负载不同，采用的液压控制系

统也不相同，通过对不同工况进行反复试验可以

辨识出各个调节阀在不同工况下的系统增益，进

而获得不同调节阀液压控制系统传递函数模型。

 2.5   模拟发动机建模

本文研究的对象是高空台进排气系统，发动

机在该系统中仅作为进气和排气之间的流量连接

单元，考虑到发动机模型的复杂性，在建模过程

中采用喉道面积可变的拉瓦尔喷管来模拟发动机

流量的变化。

假设气流在拉瓦尔喷管内的流动是一维定常

流动，则拉瓦尔喷管的质量流量可表示为

qm,e = K
p∗
√

T ∗
Acrq (λ) （36）

其中 p*为气体总压，T*为气体总温，Acr 为拉瓦尔

喷管喉道面积，q（λ）为流量函数。常数 K 和流量

函数 q（λ）可分别表示为

K =

√√
k
R
·
(

2
k+1

) k+1
k−1

（37）

q (λ) = λ
(

k+1
2
− k−1

2
λ2

) 1
k−1

（38）

其中 λ 为气体速度系数，可表示为

λ =

√√√√
k+1
k−1

·

1−
(

p0

p∗

) k−1
k

 （39）

其中 p0 为气体静压。

在高空模拟试验过程中，发动机进气压力为

总压，进气温度为总温，排气压力为静压。因此，

在拉瓦尔喷管模型中 p*、T *、p0 分别采用进气压

力，进气温度和排气压力来代替，在相同工况下

流量的变化可通过改变喉道 Acr 面积来实现。

 3    进排气模拟仿真系统设计

 3.1   进排气全数字仿真系统设计

高空台进气系统的 Pb1、Pb2两个子系统通

过管道和调节阀与 Pc子系统连接在一起，进气

Pc子系统与排气 Pd子系统之间通过发动机（拉

瓦尔喷管）和旁路调节阀连接，Pb1、Pb2与 Pc和

Pd子系统之间通过气流流动连在一起。根据管

道与调节阀、节流装置之间的位置关系，可将图 2
给出的进排气系统等效成仅由容腔、调节阀、节

流部件、拉瓦尔喷管组成的系统，如图 10所示。

其中，调节阀、导流栅、栅格、发动机均可被视为

节流部件，容腔被视为空气储存部件。空气储存

部件之间通过节流部件连接，实现气流的传递。

利用已建立的管道动态特性数学模型设计管

道容腔子模型，管道容腔分别与上下游节流部件

和管壁模型连接，如图 11所示。管道容腔内气体

参数为压力 p 和温度 T，接收上游和下游节流部

件的质量流量 qm,in 和 qm,out，以及管壁的最内层壁

温 Tm,0；向上游节流部件提供压力 p，向下游节流

部件提供压力 p 和温度 T，向管壁提供温度 T。
利用已建立的调节阀动态特性模型和液压伺

服系统动态特性数学模型设计液压伺服驱动调节
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图 10    等效的进排气系统图

Fig. 10    Equivalent diagram of the intake and exhaust system
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阀子模块，调节阀分别与上下游容腔和液压控制

系统连接，如图 12所示。调节阀的参数为质量流

量 qm,v 和调节阀开度 Vp，接收上游容腔的压力 p1、

温度 T1 和下游容腔的压力 p2，并接收液压控制系

统的设定调节阀开度 Vp,set；向上下游容腔提供质

量流量 qm,v，向液压控制系统提供实际调节阀开

度 Vp。导流栅、栅格、发动机均等节流部件与调

节阀类似，仿真模块也类似。
 
 

液压控制
系统
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p2

qm, v

qm, v

调节阀
Vc上游容腔1

[ p1,T1]

下游容腔2
[qm,v, Vp]

Vp Vp, set

[ p2,T2]

图 12    液压控制系统驱动调节阀模型

Fig. 12    Hydraulic control system based regulating

valve drive model
 

根据高空台试验工艺流程，结合图 10所示的

进排气系统结构组成以及图 11～图 12所示的仿

真子模块，设计高空台进排气系统仿真程序原理

架构，给出各子模型块之间的逻辑关系和参数交

互关系，如图 13所示。基于该仿真程序原理架构，

利用相关机理建模软件设计高空台进排气系统数

字仿真程序。

 3.2   全数字仿真系统验证分析

为了验证所建立的进排气全数字仿真系统的

置信度，从现有的高低温双路掺混试验中选取某

次实际试验数据进行仿真验证，其流程如下：

首先，以实际掺混实验中冷热两路进气的温

度、压力数据作为数字仿真模型的进气边界条件；

以实际数据中的各调节阀的阀位参数作为数字仿

真系统内相应调节阀的状态；以实际采集的流量

管流量数据作为排气边界条件。随后，在设定完

善数字仿真模型的边界条件以及各调节阀的动态

参数下运行仿真程序。最后，将仿真获得的前室

内气体温度和压力结果同实际试验的温度、压力

采集信号结果进行对比分析以确定该全数字仿真

系统的置信度。

基于以上验证流程所得到的仿真试验对比图

如图 14所示。通过温度与压力各自的对比曲线

可以看出，与实际试验输出相比较，全数字仿真

系统的温度与压力输出在变化趋势上基本保持了

一致性。同时在相对误差方面，温度的最大相对

误差为 0.5%，压力的最大相对误差为 3%，基本满

足工程需求。

 3.3   进排气半物理仿真系统设计

为了便于摸索试验流程、验证控制方法的可

行性，航空发动机高空模拟试验需要在半物理环

境下进行仿真试验。与全数字仿真平台相比，半

物理仿真试验具有更高的数据可靠性以及工程意

义，是航空发动机数字仿真迈向实际试验的中间

环节。

本文基于已获得的试验设备数学模型和高空

台进排气系统仿真架构，构建了高空台进排气半
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图 11    管道容腔子模型

Fig. 11    Piping cavity sub-model
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图 13    高空台进排气仿真原理框图

Fig. 13    Block diagram of the altitude ground test facilities

intake and exhaust simulation system
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物理仿真系统。该半物理仿真系统原理架构如

图 15所示，实物部分包括 PLC控制器、输入 /输
出（I/O）模块、调节阀（用于提供阀门前后压比以

及阀门开度数据）、液压伺服系统（电液伺服阀、

液压站、液压缸、位移传感器等）、网络通讯以及

工控机和显示器等；模型部分包括管路动态特性

模型、调节阀动态特性模型（用于计算阀门在当

前压比以及开度下的流量）、节流部件流阻特性

模型、模拟发动机模型（拉瓦尔喷管）、简化的机

组模型、边界条件等。通过开发上下位机软件、

系统集成和软硬件调试，完成半物理仿真系统的

构建。

对于已构建完成的半物理仿真系统，需要通

过仿真验证说明半物理仿真系统能够继承全数字

仿真平台的主要功能，包括相关控制算法验证、

模型运算、边界条件的输入以及仿真结果的输出

等。其具体的验证过程如下：

利用相同的模型参数和边界条件，在相同的

仿真流程下进行仿真，得到的结果如图 16所示。

仿真过程中，利用 Vc2阀控制进气压力（设进气

压力为 p，进气压力的设定值为 pset），进气压力由

245 kPa按阶梯状自动控制到 105 kPa，控制效果

及 Vc2阀的阀位（设阀位为 Vp）如图所示，全数字

仿真系统计算的结果（图 16（a））与半物理系统计

算结果（图 16（b））一致，证明了全数字仿真系统

与半物理系统的一致性，半物理仿真系统能够替

代数字仿真程序进行仿真试验。

 3.4   半物理仿真系统验证分析

利用发动机试验数据对构建的半物理仿真系

统进行验证，选取发动机试验过程中进气升温数

据作为验证数据，在仿真系统上设置相同的仿真

流程和边界条件。其中，Pb1容腔和 Pb2容腔的
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图 14    全数字仿真系统进气温度和压力仿真值与试验数据对比

Fig. 14    Comparisons of simulated values and test data on intake temperature and pressure
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温度和压力为给定值，分别为 301.5 K、95.5 kPa和

364 K、118.7 kPa恒定不变；将实际录取的调节阀

试验数据作为仿真系统 Vc1和 Vc2调节阀的输

入，并将录取的发动机进气流量作为仿真系统前

室容腔 Pc的流出流量，仿真计算前室容腔温度和

压力。

仿真系统计算的前室容腔进气温度和压力与

试验数据进行对比，如图 17（a）和图 17（b）所示。

在该工况条件下，进气温度和压力计算结果与试

验结果变化趋势一致，仿真系统计算的温度误差

为±1 K，压力误差为±1 kPa，能够满足高空台进排

气系统仿真工程应用[18]。

 4    仿真系统应用

针对高空台进排气系统建立的高保真设备特

性模型、全数字仿真系统和半物理仿真系统具有

非常重要的工程应用价值，建立的多类型调节阀

动态特性模型已经应用于我国新建的多型高空舱

大口径调节阀的选型设计，保证了关键试验设备

的设计有效性；开发的全数字仿真系统和半物理

仿真系统，为高空台变参数控制、自抗扰控制以

及滤波算法等开发和调试提供了仿真平台和验证

环境，节约了大量调试试验经费，降低了试验风

险。此外，开发的相关模型、软件和仿真系统为

正在开展的飞行环境模拟测量噪声抑制与主动抗

干扰控制、多回路解耦控制、鲁棒自适应控制以

及控制系统故障诊断和健康管理等先进方法的研

究提了非常重要的模型基础和仿真工具。

图 18为大涵道比涡扇发动机高原起动试验

控制方法应用效果图。基于进排气调节阀流量特

性特点，在全数字仿真平台和半物理仿真系统上

反复摸索大涵道比涡扇发动机高原起动试验特点，

在起动过程中不同阶段通过调节控制器参数来施

加不同的控制力度，实现进气与排气系统的解耦，

起动过程中进排气压力由原来的 2 kPa等幅振荡

变为不大于 0.5 kPa的小幅波动，满足了大涵道比

涡扇发动机高原起动试验要求。
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Fig. 16    Comparisons of digital simulation system and

semi-physical simulation system
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Fig. 18    Comparisons of intake and exhaust pressure control

effect before and after adopting the control method of

engine starting in plateau environment
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图 19为变比例-积分-微分（PID）参数控制技

术应用后进气压力控制效果对比图，压力调节时

间缩短为原来的 1/3，大幅提升了试验状态调节

能力。
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图 19    两种控制方法对进气压力控制的效果对比

Fig. 19    Comparison of intake pressure control results by two

control methods
 

图 20是基于扩张状态观测器的高空台进气

压力控制效果。基于进气系统调节阀、管路及节

流部件特性模型，在全数字仿真平台上开展了基

于扩张状态观测器的自抗扰控制算法研究，设计

了线性自抗扰控制器（LADRC），并在发动机推力

瞬变和加减速状态下进行了进气压力过渡态控制

仿真和试验验证，控制结果表明基于扩张状态观

测器的线性主动抗扰控制方法能够大幅提升压力

过渡态控制效果[22]。
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图 20    基于扩张状态观测器的高空台进气压力控制效果

Fig. 20    Intake pressure control effect of the altitude ground test

facilities based on expansion state observer
 

 5    结　论

本文针对高空台进排气系统关键试验设备进

行了动态特性分析和建模，建立了管路动态特性

模型、调节阀动态特性模型、节流部件流阻特性

模型、液压控制系统动态特性模型和拉瓦尔喷管

流量模型，设计了进排气控制系统全数字仿真系

统和半物理仿真系统。相应的仿真验证试验表明，

与实际全物理试验数据相比较，全数字仿真系统

和半物理仿真系统在运行性能上能够满足工程需

求，具体体现在仿真结果与实际数据差异较小、

数值收敛速度较快、仿真系统运算稳定性较高。

同时相比于实际试验具备易于更新和模型修整，

灵活且易于操作的优势。

本文所建立的关键试验设备模型、全数字仿

真系统和半物理仿真系统已经在高空台航空发动

机试验以及控制算法的研究中得到了应用，在接

近真实试验环境的条件下对试验和控制方法进行

了攻关、调试和验证。多次实践表明，本文所构

建的模型及仿真平台极大程度地降低了新技术开

发的风险和难度，节约了大量试验经费，有效推

动了航空发动机全剖面飞行轨迹连续模拟的技术

进步。
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