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超声速自由射流马赫数控制系统设计

乔彦平，田金虎，吴 锋，耿卫民
(中国燃气涡轮研究院 航空发动机高空模拟技术重点实验室，四川 江油 621703)

符号表

A 喷管出口面积

Acr 喷管喉道面积

c∞ 当地声速

H 飞行高度

k 气体比热比

Ma 喷管出口马赫数

Ma0 模拟飞行马赫数

pb 高空舱压力(若射流喷管出口与发动机尾

喷口处于同一空间，该量同 ph)

ph 发动机排气反压

pt0 来流总压，稳压室总压

pV1 - 0 进气调节阀阀前压力

pV2 - 1 高空舱排气调节阀阀后压力

p∞ 大气压力

Scr 喷管喉道调节机构位移

SV1 进气调节阀位移

SV2 高空舱排气调节阀位移

Tt0 来流总温

T∞ 大气温度

摘 要：简要介绍了超声速自由射流高空模拟和试验技术，分析了超声速自由射流马赫数控制的原理，给出了控制方

式及建立多输入多输出马赫数控制系统的方法。设计并实现了基于单支点半柔性壁超声速自由射流喷管，及双电动

缸同步伺服控制技术的超声速自由射流马赫数控制系统。吹风试验结果表明，采用的双电动缸同步伺服控制技术，

可对单支点半柔性壁超声速自由射流喷管柔性壁面实现同步控制，即精确控制超声速自由射流喉道面积；同时，该控

制系统还可连续、有效地控制超声速自由射流马赫数。

关键词：超声速自由射流；高空模拟试车台；高空模拟试验；喉道面积；马赫数控制系统；同步控制
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Design of supersonic free-jet Mach number control system
QIAO Yan-ping，TIAN Jin-hu，WU Feng，GENG Wei-min

(Key Laboratory on Aero-Engine Altitude-Simulation Technology，China
Gas Turbine Establishment，Jiangyou 621703，China)

Abstract：The supersonic free-jet attitude simulation and test technologies were introduced briefly. The
theory about Mach number control for supersonic free-jet was analyzed, and the designing of multi-input
multi-output (MIMO) Mach number control system was given. At last, the control system was designed and
realized based on single-back half-flexible free-jet nozzle and dual-electric-cylinder synch servo control
technology. The test results indicate that the flexible wall of single-back half-flexible free-jet nozzle can
be controlled synchronized by dual-electric-cylinder synchronized servo control technology, i.e. the throat
area of supersonic free-jet can be controlled precisely; at the same time, the Mach number can be con⁃
trolled effectively and continually.
Key words：supersonic free-jet；altitude simulation test facility；altitude simulation test；throat area；

Mach number control system；synch control

第 28 卷 第 4 期 燃气涡轮试验与研究 Vol.28, No.4
2015 年 8 月 Gas Turbine Experiment and Research Aug., 2015 45



燃 气 涡 轮 试 验 与 研 究 第 28卷

V0 飞行速度

Wa 通过发动机的空气流量

ρ∞ 大气密度

π 喷管压比

1 引言

超声速自由射流高空模拟试车台，是解决航空

动力装置超声速进气道-发动机匹配问题的关键设

备。据美国空军对多种型号发动机不稳定工作情况

的统计结果，在飞行包线范围内发动机不稳定工作

出现的概率极高，特别是机动性较大的飞机，如战斗

机、攻击机、舰载机、教练机的发动机不稳定概率更

高 [1]。超声速自由射流高空模拟试车台使用气动喷

管作为进气装置，试验时进气道进口位于喷管出口

气流所形成的核心区内，进气道-发动机的整体特

性试验可以在此超声速自由射流条件下进行，并通

过控制系统模拟来流参数和发动机排气参数，真实

地模拟诸如爬升、机动飞行等过程中航空发动机的

工作条件。

超声速自由射流高空模拟试验的参数模拟，可

划分为超声速自由射流进气参数模拟和发动机排气

参数模拟。超声速自由射流进气模拟是在发动机进

气道前，提供超声速均匀自由流流场，以模拟发动机

在飞行时的进气和内部流动 [2]。飞机在大气中以一

定速度飞行时，在无干扰环境中，大气具有一定的压

力、温度和密度，根据热力学定律，只需模拟压力和

温度，就可得到密度模拟。飞行速度通过模拟飞行

马赫数得到，飞行马赫数为飞行速度与当地声速之

比，声速是T∞的单值函数，因而模拟了环境大气静温

和飞行马赫数，就可模拟飞行速度。T∞是来流总温

和马赫数的函数，对于定比热比的气体，只要模拟了

来流马赫数和来流总温，就可模拟特定飞行高度的

环境温度，即进气静温。在超声速自由射流高空模

拟试验时，自由射流的压力须与高空的大气压力相

等，而超声速气流的静压是总压和马赫数的函数，因

此，只要模拟了来流马赫数和来流总压，来流静压即

得到模拟。同时，超声速自由射流高空模拟试验时，

发动机排气反压 (或称发动机舱压力，简称舱压)也
需要进行模拟，当发动机喷管出口气流为亚声速时，

排气反压需要模拟飞行状态的环境压力；发动机喷

管出口气流为声速或超声速时，排气反压模拟可等

于或略高于飞行状态的环境压力 [3]，但不得高于使

附面层分离的激波压力，否则发动机喷管出口流动

会遭到破坏，甚至会影响整个发动机流道的参数。

综上所述，超声速自由射流马赫数的精确控制，不仅

关系到自由射流高空模拟试验飞行速度参数及飞行

环境大气参数 p∞、T∞、ρ∞等的模拟；同时，马赫数是反

映自由射流流场性能指标的重要参数之一。

2 马赫数控制系统设计

超声速自由射流高空模拟试验要求模拟飞行马

赫数、进气总压、进气总温、飞行攻角、排气反压、高

空舱压力。超声速自由射流高空模拟试验是利用可

变喉道的拉瓦尔超声速喷管产生均匀超声速流场，

试验时超声速进气道进口位于喷管出口的菱形区内。

2.1 马赫数控制原理

根据气动力学原理 [4]，对于绝能等熵流动，喉道

临界的拉瓦尔超声速喷管出口马赫数与喷管喉道面

积和喷管出口面积之比(简称面积比)存在如下关系：

Ma é
ë

ù
û

2
k + 1(1 + k - 12 Ma 2) - k + 12(k - 1) = Acr

A (1)
上式所描述的关系如图 1 所示，即对于超声速

气流，喷管出口马赫数与面积比成一一对应关系，即

若要在喷管出口截面上得到一定马赫数的超声速气

流，那么产生这个指定马赫数的气流所需喷管面积

比Acr /A唯一。因此，对于喷管喉道面积可调且出口

面积固定的超声速自由射流喷管来说，超声速自由

射流马赫数控制可以通过调节喷管的喉道面积，进

而调节喷管面积比来控制自由射流马赫数。

然而，对建立一定马赫数的超声速自由射流而

言，面积比仅仅是一个必要条件。具备该条件后，能

否产生超声速自由射流还取决于π。超声速喷管压

比的控制是通过分别控制喷管进口处的稳压室的压

力和喷管出口处的高空舱的压力来实现的。当高空

舱压力小于自由流压力 p∞时，喷管出口形成膨胀波，

图 1 喷管出口马赫数与喷管面积比关系曲线

Fig.1 Mach number of nozzle exit vs. area ratio of nozzle
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不影响发动机的自由射流进气；反之，喷管出口可能

形成斜激波、强斜激波、正激波，从而使菱形区缩小，

并有可能在喷管出口壁面上由于激波与附面层的相

互干扰产生局部气流分离。因此，自由射流高空舱

压力模拟是单向的，一般应满足 pb≤ p∞，即使喷管处

于完全膨胀、欠膨胀工作状态。然而由于受到试验

设备抽气能力和试验经济性的限制，高空舱压力不

可能太低。

图 2 为不同马赫数下过膨胀、欠膨胀和完全膨

胀流态的压比范围区域图。图中介于马赫反射与过

膨胀临界压比线和完全膨胀压比线的区域为过膨胀

区域，完全膨胀压比线下方的区域为欠膨胀区域。

图中还给出了完全膨胀压比条件下，稳压室压力和

高空舱压力分别出现-1%(稳压室压力低于完全膨

胀流态下稳压室压力 1%，下同)、＋5%和＋1%、-5%
模拟偏差时的两条曲线。可看出，在完全膨胀压比

条件下稳压室压力和高空舱压力分别出现-1%、＋

5%和＋1%、-5%模拟偏差时，喷管流态会随着马赫

数的增大，越接近完全膨胀流态。

2.2 马赫数控制方式

通过调节拉瓦尔喷管进口稳压室压力、拉瓦尔

喷管出口高空舱压力、拉瓦尔喷管喉道面积等方式

来实现超声速自由射流高空模拟试验马赫数的控

制。控制系统是一个典型的多输入多输出系统。喷

管进口压力、出口反压由节流阀控制，喷管喉道面积

则通过喷管柔性壁 (本文所讨论的自由射流喷管采

用单支点半柔性壁结构)位置执行机构控制。马赫

数、稳压室压力、高空舱压力可分别表示为：

Ma0 = f (Scr ) (2)
pt0 = g ( pV1 - 0,Scr ,SV1) (3)
pb = h( pV2 - 1,Scr ,SV2,Wa ) (4)

为分析方便，设 pV1 - 0、pV2 - 1为常数，且暂不考虑

Wa对 pb的影响，则上式可以简化为：

Ma0 = f (Scr ) (5)
pt0 = g ( pV1 - 0,Scr ,SV1) (6)
pb = h(Scr ,SV2) (7)
则自由射流马赫数控制系统模型可表示为：

é

ë

ê
êê
ê

ù

û

ú
úú
ú

Mab (s )
pt0(s )
pb (s )

=
é

ë

ê
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ù
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G11(s ) 0 0
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G31(s ) 0 G33(s )

∙
é

ë

ê
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ù

û

ú
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Scr (s )
SV1(s )
SV2(s )

(8)
可知，喷管进口压力和高空舱压力控制与喷管

喉道面积控制存在一定程度的耦合关系。为了降低

由于耦合造成的对喷管工作状态及喷管出口静压的

影响，系统采用超前校正策略，采用带惯性环节的

PD控制器构成前馈控制器。控制系统原理见图 3。

2.3 马赫数控制系统

马赫数控制系统以马赫数和高度作为系统的总

输入条件，并通过气动力学方程计算当前输入条件

下的进气总压、大气压力、喷管喉道面积。同时，采

用的单支点半柔性壁自由射流喷管，柔性壁执行机

构位移Scr与喷管喉道面积Acr是存在对应关系的，即

可通过Acr得到当前输入的目标马赫数对应的位移

Scr。马赫数控制流程如图 4所示。系统采用总压探

针作为马赫数测量装置，采用双电动伺服缸作为喷

管柔性壁位移控制的驱动装置，为保证喷管出口流

场品质，两个伺服缸保持位置及速度上的精确同步；

采用液压作动缸作为调节阀驱动装置，构建的马赫

数控制系统总体结构如图 5所示[5-8]。

3 试验验证结果

对基于上述方法设计的马赫数控制系统进行超

声速自由射流吹风试验，试验布局见图 6。系统分

别通过调节阀 V1 和 V2 自动调节稳压室、高空舱压

力，通过控制可变喉道面积自由射流喷管的可调

乔彦平等：超声速自由射流马赫数控制系统设计

图 2 三种流态下压比随马赫数的变化范围

Fig.2 Change range of pressure ratio following Mach number at
three kinds of flow states
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Fig.3 Control system schematic diagram
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壁位移实现对喷管喉道面积的控制。

图 7给出了期望马赫数分别为(图例：Ma_Set)1.6
(state01)、1.7(state02)、1.8(state03)时，喷管出口截面

中心区的马赫数控制结果(图例：Ma_J)，马赫数控制

精度≯0.05。

4 结论

本文从超声速自由射流高空模拟试验角度，介

绍了超声速自由射流马赫数重要性，分析了超声速

自由射流马赫数控制方式，设计了基于单支点半柔性

壁超声速自由射流喷管的马赫数控制系统。通过超

声速自由射流喷管吹风即流场标定试验验证，表明

设计的自由射流马赫数控制达到了对期望马赫数的

准确、连续控制，保证了喷管出口流场的良好品质。

然而，对于超声速自由射流高空模拟试验而言，

所设计的控制系统也存在一些不完善之处，主要表

现在由于喷管出口附面层对喷管出口截面面积造成

的难以估计的影响，需要在带试验件条件下对马赫

数的实时测量进行进一步探索；其次，所设计的系统

未涉及超声速自由射流的总温参数，系统后续改进

中应考虑此参数的影响。
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图 5 马赫数控制系统组成

Fig.5 Structure of Mach number control system
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图 6 试验布局示意图

Fig.6 Test arrangement
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Fig.7 Results of Mach number control
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图 4 马赫数控制流程图

Fig.4 Mach number control flow-process diagram
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