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摘　　　要：为研究排气扩压器流动特性对高空舱后舱压力控制的影响，采用ＡＮＳＹＳ１９．１对排气扩压器进

行数学建模和流场数值模拟分析，揭示其内部实际流动的物理过程；在次流质量流量为２０ｋｇ／ｓ时，数值模拟

不同排气扩压器背压和主流流量时后舱压力的变化规律，并通过样条插值得到排气扩压器背压、主流流量和

后舱压力三者关系模型；建立高空舱后舱压力控制系统仿真模型，分析在不同调节模式和不同控制方法下排

气扩压器流动特性对压力调节的影响。结果表明：发动机喷嘴出口处速度最大，混合后速度迅速下降，下降了

约８８％，而压力沿着排气扩压器轴向逐渐增大，最后趋于边界值。在发动机过渡态试验中，排气扩压器流动

特性对后舱压力控制系统扰动很大，线性ＰＩＤ（ｐｒｏｐｏｒｔｉｏｎｉｎｔｅｇｒａｔｉｏｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｔｉｏｎ）控制难以保证后舱压力

高精度、强抗扰的调节品质要求，而非线性ＰＩＤ控制不仅能减小排气扩压器流动特性对压力调节的影响，抑

制发动机流量扰动，而且能保证瞬态响应快，超调量小，调节精度高。
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　　航空发动机高空模拟试车台（简称高空台），是

能够在地面上模拟航空发动机各种飞行状态的试

验设备，在航空发动机的设计研究中起着重要作

用［１］。飞行环境模拟系统是高空台的重要组成部

分，该系统通过调节被试发动机飞行高度、飞行马

赫数来建立发动机高空模拟试验所需的空中工作

环境条件，进而获取发动机空中工作的性能／特性。

高空舱环境压力（简称后舱压力）控制系统是

模拟发动机飞行高度的关键环节，其调节品质的

优劣直接关乎发动机空中工作条件模拟的准确性

和可靠性［１３］。相比其他控制子系统，后舱压力控

制系统的被控腔体体积庞大，调节对象结构及组

成复杂，包含排气扩压器、冷却器、大口径蝶阀等

众多涉及气动、换热的非线性设备和控制元件。

其中，排气扩压器作为典型的动态非线性元件，其

内部流体的流动特性随发动机状态变化而变化，

尤其在发动机过渡态试验时，因排气扩压器流动

特性作用，使排气扩压器出口压力会在瞬间急剧

增加或减小，导致后舱压力瞬态过程超调量大，调

节时间长，严重干扰了后舱压力的调节稳定性［４］。

所以，亟需全面深入地了解排气扩压器内部流动

的实际物理过程，研究排气扩压器的流动特性对

后舱压力控制系统瞬态和稳态调节性能的影响，

并寻求提升后舱压力控制品质的途径。

排气扩压器内部流场结构非常复杂，很难对

其底部的突扩流、激波及复杂激波附面层干扰流

场等特性进行精确的理论分析和定量描述。数值

模拟技术在复杂流动特性研究中是一种很重要的

手段［５］，其能缩短研究周期、降低费用，尤其近年

来随着计算机软、硬件的迅猛发展，数值模拟方法

取得了重大进展，被国内外研究人员广泛使用分

析排气扩压器流动特性。苏昌光等［６］研究了径流

式涡轮排气扩压器特性对涡轮增压器与中速柴油

机匹配性能的影响，结果表明内壁为直线型面与

曲线型面的扩压器都能改善径流式涡轮的性能，

提高增压器总效率。Ｒｏｓｅ等
［７］利用冷却器减少

来自发动机的排气量，排气温度从４５０Ｋ降至３８０

Ｋ，优化了扩压器性能。刘靖等
［８］通过数值模拟

方法分析了非稳态射流出口速度对分离流动的影

响，研究结果表明非稳态喷射流向涡方法可有效

地减小分离流动区域。Ｂｙｕｎｇ等
［９］通过数值模拟

分析各种基本性能参数对超声速排气扩压器起动

瞬态的影响，建立了扩压器启动和非启动模式的

６０２
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特征轨迹。郑舒桐等［１０］揭示了排气扩压器出口

的增压比、马赫数、总温、体积流量等性能参数与

排气扩压器内径和二股流流量之间的关系。Ｅｌ

Ｚａｈａｂｙ等
［１１］通过ＳＳＴ（ｓｈｅａｒｓｔｒｅｓｓｔｒａｎｓｐｏｒｔ）

犽ω湍流模型及 ＳＩＭＰＬＥ（ｓｅｍｉｉｍｐｌｉｃｉｔｍｅｔｈｏｄ

ｆｏｒｐｒｅｓｓｕｒｅｌｉｎｋｅｄｅｑｕａｔｉｏｎｓ）算法研究了喷射器

内部的流动特性，揭示了不同结构空气空气喷射

器性能。姚程等［１２］研究了扩压器跨声速流动与

局部弹性壁板的耦合作用，得知通过调整弹性壁

板阻尼可以削弱和抑制正激波自振荡引起的扩压

器壁板流固耦合振动。李季等［１３］通过非定常数

值模拟和理论分析相结合的方法，分析了隔离段

内激波串动态演化特性、结构变化和演化迟滞现

象，结果表明在脉动反压和边界层抽吸作用下，激

波串在上游抽吸狭缝与下游隔离段出口之间周期

振荡，振荡频率与脉动反压一致。

综上所述可知，通过理论研究和数值分析较

好地描述了排气扩压器内部流动特性，为排气扩

压器结构设计提供扎实的理论参考。但较少涉及

到排气扩压器流动特性对高空舱后舱压力影响及

相应控制方法的研究。因此，本文通过理论建模、

数值模拟、仿真验证相结合的研究方法，建立排气

扩压器流动特性模型，揭示排气扩压器速度、压力

动态变化规律；在此基础上，建立后舱压力控制系

统仿真模型，基于线性ＰＩＤ（ｐｒｏｐｏｒｔｉｏｎｉｎｔｅｇｒａ

ｔｉｏｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｔｉｏｎ）和非线性ＰＩＤ控制方法，对

比分析排气扩压器流动特性对高空舱后舱压力控

制系统性能的影响，提出了改善后舱压力控制品

质的有效解决方案，为后舱压力精确调节的工程

应用提供技术支撑。

１　排气扩压器建模与流场分析

利用ＡＮＳＹＳ１９．１软件中的流体动力学分析

模块Ｆｌｕｅｎｔ，采用二阶迎风格式离散方法和压力

速度耦合ＳＩＭＰＬＥ算法的数值模拟方法分析排

气扩压器内部流场［１４］，揭示其内部真实流动的物

理过程以及速度和压力变化规律，建立排气扩压

器流动特性模型。

１１　数学模型

１．１．１　几何模型及网格划分

排气扩压器主要由主流、次流、试验舱、喷嘴、

混合段、扩压段和喷射器出口区等部分组成［１５］，

引射区位于主流喷嘴出口至混合段入口之间，其

结构示意图和具体尺寸如图１所示。

图１　排气扩压器二维结构示意图

Ｆｉｇ．１　Ｔｗｏｄｉｍｅｎｓｉｏｎｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｄｉａｇｒａｍｏｆｅｘｈａｕｓｔｄｉｆｆｕｓｅｒ

由于排气扩压器流动特性分析不需考虑发动

机内部结构的影响，则可把发动机简化为直径和

长度为常数带喷嘴的直管，且忽略其对流体流动

影响较小的其他各部件。在此基础上，利用Ｐｒｏ／Ｅ

软件建立了排气扩压器的物理模型，如图２所示。

图２　排气扩压器流体域

Ｆｉｇ．２　Ｆｌｕｉｄｆｉｅｌｄｏｆｅｘｈａｕｓｔｄｉｆｆｕｓｅｒ

由图２可知，排气扩压器的次流流道内包含

小尺寸的喷射孔，且主流、混合段内部流体流动复

杂且存在压力、速度突变。因此，为了提高数值模

拟分析精度，对主流、次流流道和混合段内部网格

进行加密处理，其余部位设置为较稀疏的网格，以

更好地控制网格的总数和提高运算速度。选择非

结构化网格进行网格划分，通过网格独立性检验

后，最终采用的网格节点数为８７３９４７，网格数为

４７３８３７２，如图３所示。

图３　排气扩压器的网格划分

Ｆｉｇ．３　Ｇｒｉｄｐａｒｔｉｔｉｏｎｏｆｅｘｈａｕｓｔｄｉｆｆｕｓｅｒ

１．１．２　流动特性方程

在排气扩压器流动特性分析过程中，工质是

空气和燃气，由于燃气量少而对结果影响小故可

忽略不计，故采用单组份工质，即空气，是一种可

７０２
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压缩流体的理想气体。空气在排气扩压器内流动

时状态会随压力和温度的变化而变化，因此，描述

流体的控制方程为气体状态方程、质量守恒方程

和动量守恒方程，分别为［１６］

狆狏＝犚ｇ犜 （１）

（ρ）

狋
＋!·（ρ狌）＝０ （２）

（ρ狌）

狋
＋!·（ρ狌狌）＝

－!狆＋!· μ（!狌＋!狌Ｔ［ ］）＋犉 （３）

式中狆为绝对压力（Ｐａ），犚ｇ 为气体常数，犚ｇ＝

２．８７０６ｋＪ／（ｋｇ·Ｋ），犜为绝对温度（Ｋ），狏为气体

的比体积（ｍ３／ｋｇ），ρ为流体的密度（ｋｇ／ｍ
３），狌为

流体的速度矢量（ｍ／ｓ），犉 是作用在单位体积流

体上的质量力（Ｎ／ｍ３）。

１．１．３　湍流模型

在排气扩压器的数值模拟中，速度可达超声

速，雷诺数都远大于２０００，所以在数值模拟中应

考虑湍流的影响。标准犽ε模型具有形式简单、

精度高等优点，是目前应用最广泛的湍流模型，标

准犽ε模型
［１７］为

（ρ犽）

狋
＋
（ρ犽狌犻）

狓犻
＝


狓犼
μ＋

μｔ

犘狉（ ）
犽

犽

狓［ ］
犼

＋

犌ｋ＋犌ｂ－ρε－犕犪＋犛犽 （４）

（ρε）

狋
＋
（ρε狌犻）

狓犻
＝


狓犼
μ＋

μｔ

犘狉（ ）
ε

ε
狓［ ］

犼

＋

犆１ε
ε
犽
（犌ｋ＋犆３ε犌ｂ）－犆２ερ

ε
２

犽
犛ε （５）

式中犌ｂ 是由平均速度梯度而产生的湍流动能

项，犌ｋ是由浮力而产生的湍流动能项，μｔ是湍流

黏度，犕犪是湍流马赫数，犆１ε、犆２ε和犆３狊为模型常

数，犘狉犽 和犘狉ε分别为犽和ε的湍流普朗特数，犛犽

和犛ε为用户自定义源项，狌是流体速度，μ是流体

黏度。各模型常数值如表１所示。

表１　犽ε常数

犜犪犫犾犲１　犆狅狀狊狋犪狀狋狅犳犽ε

常数 数值

犆１ε １．４４

犆２ε １．９２

犆３狊 ０．０９

犘狉犽 １．０

犘狉ε １．３

１２　流场分析

１．２．１　边界条件及物性参数设置

１）进口边界：采用质量流量进口边界条件。

主流质量流量为１０５ｋｇ／ｓ，温度为２０７４Ｋ，初始压

力为３０９．８８５ｋＰａ；次流质量流量为１６ｋｇ／ｓ，温度

为２８８Ｋ，初始压力为９６ｋＰａ。

２）出口边界：采用压力出口边界条件，即压

力为９６ｋＰａ，回流温度为２８８Ｋ。

３）壁面边界：假定壁面材料为绝热体且壁面

光滑，采用无滑移壁面。

４）工质为空气，采用ｐｉｅｃｅｗｉｓｅｌｉｎｅａｒ设置相

应的密度、黏度和比定压热容等参数。

１．２．２　数值模拟结果

１）速度变化规律

图４（ａ）和图４（ｂ）分别为排气扩压器速度云

图和速度矢量图。由图４（ａ）可知，空气流动速度

最大区域位于喷嘴出口处为８１３．０８２ｍ／ｓ。主流

经过混合段与次流进行混合后，速度开始慢慢减

小，之后迅速下降，其主要原因是燃气的速度在引

射器内逐渐减小，二股流的速度逐渐增加，随着燃

气与二股流在引射器内逐步混合，燃气与二股流

之间的速度梯度逐渐减小，气流速度沿径向分布

也越来越平缓［１８］。在扩压段，速度再次逐渐减

小，、压力逐渐增大，这有利于主流排出，因为扩压

段的体积逐渐增大，动能逐渐减小，转换为静压

能。由图４（ｂ）可知，在扩压段后方出现了流速较

小区域，空气返流造成了较小速度死循环区域，其

主要原因是气流流速在短时间内发生了较大变

化，致使气流出现较小区域的回流现象。

图５为排气扩压器沿轴向的速度变化情况。

在混合段内气体速度迅速下降，经过混合段后，速

８０２
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图４　排气扩压器的速度云图和速度矢量图

Ｆｉｇ．４　Ｖｅｌｏｃｉｔｙｃｏｎｔｏｕｒａｎｄｖｅｌｏｃｉｔｙｖｅｃｔｏｒｏｆ

ｅｘｈａｕｓｔｄｉｆｆｕｓｅｒ

图５　排气扩压器内速度沿轴向的变化

Ｆｉｇ．５　Ｖｅｌｏｃｉｔｙｃｕｒｖｅｉｎｔｈｅａｘｉａｌｄｉｒｅｃｔｉｏｎｏｆ

ｅｘｈａｕｓｔｄｉｆｆｕｓｅｒ

度降为１０１．０２６ｍ／ｓ，下降了约８８％；经过扩压段，

气体速度进一步下降，但下降变得缓慢，在喷射出

口处速度约为３２．８４７ｍ／ｓ。主要原因为：在混合段

中主流（质量流量为１０５ｋｇ／ｓ）与次流（质量流量为

１６ｋｇ／ｓ）进行混合，致使速度迅速下降，混合均匀后

经过扩压段时，由于气体体积逐渐增大，动能进一

步转换为静压能，速度再次逐渐减小，压力逐渐增

大。由图５还可以看出，在排气扩压器内速度沿着

轴向呈强非线性变化，即近似按指数关系变化。

２）压力变化规律

图６为排气扩压器压力场分析结果。整个排

气、扩压过程中，气体压力不断增大，其中在混合

段压力线性增大，之后缓慢增加（见图７），最大压

力在喷射出口处，为９６．０２６ｋＰａ，可完全实现气体

排放。在混合段，主流（质量流量为１０５ｋｇ／ｓ）与

次流（质量流量为１６ｋｇ／ｓ）进行混合，致使速度迅

速下降，混合均匀后经过扩压段时，由于气体体积

图６　排气扩压器的压力云图

Ｆｉｇ．６　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｎｔｏｕｒｏｆｅｘｈａｕｓｔｄｉｆｆｕｓｅｒ

图７　排气扩压器内压力沿轴向的变化

Ｆｉｇ．７　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｃｕｒｖｅｉｎｔｈｅａｘｉａｌｄｉｒｅｃｔｉｏｎｏｆ

ｅｘｈａｕｓｔｄｉｆｆｕｓｅｒ

逐渐增大，动能进一步转换为静压能，速度再次逐

渐减小，压力逐渐增大。由图７还可以看出，在排

气扩压器内压力沿着轴向也是呈强非线性变化。

２　后舱压力控制仿真及结果分析

后舱压力控制系统结构简图如图８所示，主

要包括排气扩压器、管道容腔、大口径蝶阀等设备

和控制元件，其控制对象是高空舱内环境压力，即

后舱压力，执行机构是大口径蝶阀［１９］。排气扩压

器位于发动机试验舱后部，使发动机部分排气的

动能转化为压力能，以利于抽气机把发动机排出

的气体抽出舱外。

２１　后舱压力受控对象仿真模型

下面通过仿真进一步分析后舱压力与排气扩

压器背压和主流流量之间的关系，进而建立排气

扩压器特性模型。根据发动机试验工况，在次流

质量流量为２０ｋｇ／ｓ时，数值模拟不同排气扩压器

背压和主流流量条件下后舱压力的变化规律，所

９０２
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得试验数据如表２所示。根据表２，通过样条插

值，得到后舱压力、排气扩压器背压和主流流量三

者之间的三维图，如图９所示。由图可知，在次流

质量流量一定时，主流流量、排气扩压器背压和后

舱压力近似为线性关系。在此基础上，根据排气

扩压器特性模型、大口径液压蝶阀传动机构模

型［２０］和容腔模型［２１］，建立高空舱后舱压力受控对

象仿真模型如图１０所示，基于该模型，首先分析

调节蝶阀开度固定不变时排气扩压器流动特性对

舱压的固有影响，其次，选择线性ＰＩＤ控制器对

舱压进行调节，最后，设计非线性ＰＩＤ控制器，实

现舱压的非线性自适应调节，并与线性ＰＩＤ控制

方法进行对比分析，说明非线性压力调节方法能

显著改善控制系统的鲁棒性能。

图８　高空舱后舱压力控制系统

Ｆｉｇ．８　Ｒｅａｒｃｅｌｌｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍｏｆｔｈｅｈｉｇｈａｌｔｉｔｕｄｅｃｅｌｌ

表２　排气扩压器特性表

犜犪犫犾犲２　犆犺犪狉犪犮狋犲狉犻狊狋犻犮狆犪狉犪犿犲狋犲狉狊狅犳犲狓犺犪狌狊狋犱犻犳犳狌狊犲狉

发动机流量／

（ｋｇ／ｓ）

扩压器背压／ｋＰａ

４０ ５０ ６０ ７０ ８０ ９０ １００

４０ ３４．５０２ ４５．６３６ ５６．５６５ ６６．８９０ ７７．４７８ ８６．４１５ ９７．８１３

５０ ３１．８７１ ４３．１１０ ５４．２０７ ６５．０６０ ７５．７０５ ８５．９６８ ９６．２５８

６０ ２８．６２６ ３９．７４５ ５１．１９７ ６２．５２８ ７３．５４８ ８３．９９６ ９４．１４７

７０ ２６．４９４ ３７．５１５ ４８．４６５ ５９．９４８ ７１．１９７ ８２．３５７ ９３．１２８

８０ ２２．６１１ ３３．６３６ ４４．９６６ ５６．０９６ ６７．７９６ ７９．３１１ ９０．０３２

９０ １９．８１９ ３０．６２２ ４１．７８０ ５３．１０２ ６４．３６３ ７６．１６９ ８７．６５４

１００ １６．６４２ ２７．７２４ ３８．７３９ ５０．１０５ ６１．３７５ ７２．６４４ ８４．４９３

图９　排气扩压器特性

Ｆｉｇ．９　Ｆｌｏｗｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｅｘｈａｕｓｔｄｉｆｆｕｓｅｒ

　　下面根据试验工况设置仿真参数，在调节蝶阀

开度固定不变工况下，仿真分析排气扩压器流动特

性对后舱压力的固有影响。仿真流程为：后舱压力

初始值为７０ｋＰａ，蝶阀角度为１３．５°并保持不变，在

１０～１５ｓ内，发动机空气流量由６０ｋｇ／ｓ增加至１００

ｋｇ／ｓ（如图１１所示），仿真结果如图１２所示。图

１２（ａ）为发动机流量在５ｓ内由６０ｋｇ／ｓ增加到１００

ｋｇ／ｓ过程中，高空舱后舱压力、蝶阀流量和容腔压

力的变化情况。由图１２（ａ）可知，当发动机流量增

加时，高空舱后舱压力先下降后上升，容腔压力及

蝶阀流量也逐渐增加。其主要原因是当发动机流

量突然增加时，排气扩压器引射排出容腔内更多的

气体，导致后舱压力会逐渐下降；同时，由于排气扩

压器特性变化使得容腔内压力在不断上升，当发动

机流量不变时，后舱压力便会逐渐上升。

图１２（ｂ）为发动机流量在５ｓ内从１００ｋｇ／ｓ

减小到６０ｋｇ／ｓ时，后舱压力、蝶阀流量和容腔压

力的变化情况。由图可知，在发动机流量１００

ｋｇ／ｓ减小到６０ｋｇ／ｓ后保持不变的仿真结果与图

０１２
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图１０　后舱压力受控对象仿真模型

Ｆｉｇ．１０　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｍｏｄｅｌｏｆｐｒｅｓｓｕｒｅｒｅｇｕｌａｔｉｎｇｓｙｓｔｅｍｏｆｒｅａｒｃｈａｍｂｅｒ

图１１　发动机出口流量变化

Ｆｉｇ．１１　Ｃｕｒｖｅｏｆｏｕｔｌｅｔｍａｓｓｆｌｏｗｏｆｅｎｇｉｎｅ

图１２　排气扩压器对后舱压力调节的影响

Ｆｉｇ．１２　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｅｘｈａｕｓｔｄｉｆｆｕｓｅｒｏｎｒｅａｒｃｈａｍｂｅｒ

ｐｒｅｓｓｕｒｅｒｅｇｕｌａｔｉｎｇｓｙｓｔｅｍ

１２（ａ）结果正好相反。

２．２　线性犘犐犇压力控制仿真

引入线性ＰＩＤ控制器，在有、无排气扩压器情

况下，对比分析发动机过渡态试验中排气扩压器流

动特性对后舱压力控制系统性能的影响。仿真分

析流程为：后舱压力设定值为７０ｋＰａ，蝶阀初始角

度为１３．５°，在１０～１５ｓ内，发动机空气流量由６０

ｋｇ／ｓ斜坡增加至１００ｋｇ／ｓ，如图１１所示。ＰＩＤ控

制器选择同一组控制参数，仿真结果如图１３所示。

由图１３可知，考虑排气扩压器流动特性时，后舱压

力控制系统受扰程度很大，首先因突然增加的发动

机出口流量会瞬时引射后舱气体使舱内压力减小，

随后在ＰＩＤ控制下使得高空台后舱压力很快升高，

在后舱压力趋于设定值过程中，压力波动时间长，

波动幅度大，最大波动量达到５．７ｋＰａ。相反，没有

考虑排气扩压器流动特性时，后舱压力控制系统受

扰程度较小，压力趋于设定值过程中，压力波动时

间短，波动幅度小，最大波动量仅为１．８ｋＰａ。

除此之外，未考虑排气扩压器流动特性时，在

整个压力控制过程中蝶阀角度及蝶阀流量变化单

调平缓（图１４（ａ））。考虑排气扩压器流动特性

时，在发动机状态变化过程中，后舱压力受排气扩

压器特性变化的影响较大，线性ＰＩＤ控制器对蝶

阀的流量控制效果较差（图１４（ｂ））。其主要原

因：一方面是因为后舱压力受扰程度很大；另一方

面是蝶阀在调节过程中处于小开度大增益的非线

性调节区域（即较小的角度变化会引起蝶阀流量

的巨大变化），容易引起控制系统的不稳定。

进一步分析在发动机工作状态保持不变，同

１１２
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图１３　具有发动机流量干扰的后舱压力调节

Ｆｉｇ．１３　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｒｅｇｕｌａｔｉｏｎｏｆｒｅａｒｃｈａｍｂｅｒｗｉｔｈ

ｅｎｇｉｎｅｆｌｏｗｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｓ

图１４　蝶阀角度变化

Ｆｉｇ．１４　Ｏｐｅｎｉｎｇｃｈａｎｇｅｓｏｆｂｕｔｔｅｒｆｌｙｖａｌｖｅ

时将后舱压力设定值逐渐增大然后减小过程中，

排气扩压器流动特性对后舱压力控制的影响，分

析结果如图１５所示。由图１５可知，在这种情况

图１５　无发动机流量干扰时后舱压力变化

Ｆｉｇ．１５　Ｃｈａｎｇｅｓｏｆｒｅａｒｃｈａｍｂｅｒｐｒｅｓｓｕｒｅｗｉｔｈｏｕｔ

ｅｎｇｉｎｅｆｌｏｗｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｓ

下，排气扩压器流动特性对后舱压力的影响程度

相对较小。

综上可知，有排气扩压器时，发动机状态变化

对后舱压力控制系统造成极大的干扰，导致后舱压

力调节难度增加。线性ＰＩＤ控制手段已不能满足

高精度、强抗扰的控制目标，必须寻求先进的主动

抗扰控制方法。

２．３　非线性犘犐犇压力控制仿真

非线性ＰＩＤ控制技术
［２２２３］通过设计相应的

非线性控制律和参数寻优准则，使控制器可根据

被控对象的受扰程度大小实现ＰＩＤ控制参数在

线动态调整，并给出与之相匹配的控制量，可以有

效提升发动机过渡态试验中控制系统的抗扰能力

和控制品质。为抑制发动机状态变化以及排气扩

压器强扰动，实现后舱压力控制瞬态响应超调小、

调节时间短和稳态误差小的控制目标，设计基于

极值搜索算法的非线性ＰＩＤ后舱压力控制方法，

并与线性ＰＩＤ控制、基于ｆａｌ函数的非线性ＰＩＤ

控制和基于改进ｆａｌ函数
［２４］的非线性ＰＩＤ控制的

控制效果进行仿真对比分析，说明所设计非线性

ＰＩＤ控制方法的有效性。

图１６　基于极值搜索算法的非线性ＰＩＤ参数整定

Ｆｉｇ．１６　ＰＩＤｐａｒａｍｅｔｅｒｓｔｕｒｎｉｎｇｂａｓｅｄｏｎｅｘｔｒｅｍｕｍ

ｓｅｅｋｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍ

极值搜索算法［２５］是一种自适应控制方法，能

够在某些信息未知的情况下根据系统输出、能耗

等系统性能要求在线修改控制参数从而获得满意

的控制效果。利用极值搜索算法在线整定非线性

ＰＩＤ控制器参数，使控制系统跟踪误差达最小值，

图１６为基于极值搜索算法的非线性ＰＩＤ参数自

整定原理，图１６中，犽１、犽２、犽３ 为积分系数，ω１、ω２、

ω３ 为角频率，犪、犫、犮、犺１、犺２、犺３ 为待定系数。根据

误差平方积分准则，目标函数犑（θ）为

犑（θ）＝
１

犜∫
（犽
ｔ＋１

）犜

犽
ｔ
犜
犲２（狋，θ）ｄ狋，θ＝ 犓，犜犻，犜［ ］犱

（６）
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其中犲（狋，θ）为闭环系统误差，θ为ＰＩＤ控制器参

数，犜犻、犜犱 分别为积分时间和微分时间，犽ｔ为积分

步长。通过极值搜索算法对参数在线寻优实现非

线性ＰＩＤ参数θ的自整定，当目标函数犑（θ）达到

极小值时即可得到控制器参数θ的最优值。

考虑排气扩压器流动特性，在线性ＰＩＤ控制

作用下，后舱压力设定值跟踪调节仿真过程如下：

仿真初始值设置为后舱压力５０ｋＰａ，发动机空气

流量６０ｋｇ／ｓ，次流质量流量２０ｋｇ／ｓ，容腔初始温

度３００Ｋ。系统达到平衡状态后将后舱压力设定

值从５０ｋＰａ每５ｓ增加１０ｋＰａ，增加到９０ｋＰａ后

再减小到５０ｋＰａ。控制效果如图１７所示。

图１７　基于线性ＰＩＤ的压力控制

Ｆｉｇ．１７　ＰｒｅｓｓｕｒｅｒｅｇｕｌａｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎｌｉｎｅａｒＰＩＤｃｏｎｔｒｏｌ

从图１７可以看出，在线性ＰＩＤ控制作用下

的压力变化过程中，后舱压力瞬态响应存在明显

的超调且跟踪误差大。在相同的仿真参数下，利

用基于极值搜索算法的非线性ＰＩＤ调节后舱压

力其瞬态过程无超调、跟踪误差几乎为零、响应速

度快，如图１８所示。

图１８　基于极值搜索算法的非线性ＰＩＤ压力控制

Ｆｉｇ．１８　ＮｏｎｌｉｎｅａｒＰＩＤｐｒｅｓｓｕｒｅｒｅｇｕｌａｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎ

ｅｘｔｒｅｍｕｍｓｅｅｋｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍ

下面将对比分析在发动机状态不变，压力设

定值跟踪过程中线性ＰＩＤ控制、基于ｆａｌ函数的

非线性 ＰＩＤ 控制、基于改进ｆａｌ函数的非线性

ＰＩＤ控制和基于极值搜索算法的非线性ＰＩＤ控

制的压力调节效果。后舱压力设定值从５０ｋＰａ

每５ｓ增加１０ｋＰａ，增加到９０ｋＰａ后再减小到５０

ｋＰａ，四种压力控制结果对比如图１９所示，图２０

是压力从５０ｋＰａ上升到６０ｋＰａ控制效果的放大。

从图１９和图２０可以看出，当考虑排气扩压器流

动特性时，在线性ＰＩＤ控制下，压力调节瞬态过

程超调严重，调节时间长，控制效果最差，而在基

于极值搜索算法的非线性ＰＩＤ控制下，压力调节

瞬态过程超调最小、响应最快。基于ｆａｌ函数的

非线性ＰＩＤ和基于改进ｆａｌ函数的非线性ＰＩＤ控

制其性能优于线性ＰＩＤ控制，但劣于基于极值搜

索算法的非线性ＰＩＤ控制。

图１９　四种压力控制方法下的结果对比

Ｆｉｇ．１９　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｒｅｇｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｆｏｕｒ

ｃｏｎｔｒｏｌｍｅｔｈｏｄｓ

图２０　四种压力控制方法下的结果局部放大

Ｆｉｇ．２０　Ｌｏｃａｌｚｏｏｍｏｆｆｏｕｒｐｒｅｓｓｕｒｅｒｅｇｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ

在发动机高空模拟过渡态试验过程中，发动机

状态及排气扩压器流动特性变化对后舱压力影响

显著，因此，为了验证非线性ＰＩＤ控制器抗扰动能

力，对比分析线性ＰＩＤ、基于ｆａｌ函数的非线性ＰＩＤ、

基于改进ｆａｌ函数的非线性ＰＩＤ和基于极值搜索算

法的非线性ＰＩＤ的控制效果。仿真中，后舱压力设

定值保持５０ｋＰａ不变，蝶阀初始角度为１３．５°，１０ｓ

时将发动机流量５ｓ内从６０ｋｇ／ｓ增加到１００ｋｇ／ｓ，

图２１为在四种控制方法下的压力调节结果。

从图２１可以看出，非线性ＰＩＤ控制的控制

效果明显优于线性ＰＩＤ控制的控制效果。基于

ｆａｌ函数的非线性ＰＩＤ控制因其利用ｆａｌ函数来实

现控制参数的非线性组合，所以能很好地处理系

统的非线性问题，但该方法参数整定十分困难，且

需多次人工整定。此外，基于改进ｆａｌ函数的非

３１２
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图２１　在发动机流量干扰下四种控制方法对比

Ｆｉｇ．２１　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｆｏｕｒｃｏｎｔｒｏｌｍｅｔｈｏｄｓｗｉｔｈ

ｅｎｇｉｎｅｆｌｏｗｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｓ

线性ＰＩＤ控制方法在四种控制方法中控制效果

最优，但该方法以线性ＰＩＤ控制参数为初值，并

且不能实现参数在线整定，试验工况变化后仍需

重新整定。基于极值搜索算法的非线性ＰＩＤ是

一种自适应控制方法，它不仅能有效抑制发动机

状态的变化干扰，降低了排气扩压器流动特性对

压力调节的影响，而且控制器参数能根据压力调

节过程中的系统误差进行在线整定，瞬态响应超

调小、调节时间短。

为进一步说明基于极值搜索非线性ＰＩＤ控

制器的参数优化过程，以图１８压力给定值跟踪过

程为例进行分析，对应的控制参数优化结果如图

２２所示。可以看出，通过极值搜索算法能够对

ＰＩＤ控制参数进行在线整定，当目标函数犑（θ）取

极小值时即可获得控制器最优参数，图２３为目标

函数犑（θ）随压力误差变化而变化的过程。

图２２　非线性ＰＩＤ控制器参数自整定

Ｆｉｇ．２２　ＮｏｎｌｉｎｅａｒＰＩＤｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｐａｒａｍｅｔｅｒｓｔｕｒｎｉｎｇ

图２３　目标函数犑（θ）

Ｆｉｇ．２３　Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｆｕｎｃｔｉｏｎ犑（θ）

３　结　论

通过结构建模、数值模拟、仿真试验分析排气

扩压器流动特性对高空舱后舱压力控制系统的影

响，得到如下主要结论：

１）排气扩压器内的速度和压力沿轴向均呈

强非线性变化，气体速度不断下降，而压力不断增

大。其中在混合段速度迅速下降（下降约８８％），

压力线性增大，之后都趋于缓慢变化。

２）在线性ＰＩＤ控制下，排气扩压器流动特性

对高空舱后舱压力调节影响显著，尤其当发动机

状态变化对压力调节造成极大干扰时，线性ＰＩＤ

控制技术难以保证后舱压力高精度、强抗扰的调

节品质要求。

３）通过与线性ＰＩＤ控制方法对比分析可知，

非线性ＰＩＤ压力控制方法不仅能有效抑制发动

机流量变化产生的干扰，而且能大幅降低排气扩

压器流动特性对压力调节的影响，保证了发动机

过渡态试验中压力调节响应快、超调小、精度高的

品质要求，为后续实际工程应用奠定了基础。
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