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一种基于燃烧器的热风洞控制系统设计与验证 

吴宋伟，张天宏，李凌蔚，李佳翱 

（南京航空航天大学 能源与动力学院，南京 210016） 

摘要：目的 研究一种基于燃烧器的热风洞控制系统，重点对其空气流量及温度控制开展研究。方法 对于

暂冲式气源，压力持续下降容易导致流量不稳定，而流量对温度控制存在耦合关系，因此提出基于解耦的

双回路 PID 控制策略。针对大流量气路调节阀动态特性差的问题，提出带辅助气路的双路协调控制策略。

通过 AMESim 和 MATLAB 联合仿真，建立热风洞试验系统的模型，分析热风洞控制系统的动态特性。基

于 cRIO 平台构建控制器，对热风洞开展实际的控制试验。结果 空气流量稳态误差不大于 2%，温度波动不

大于 1%，稳定时间>25 s，达到了热风洞设计和使用要求。结论 空气流量、燃油流量等因素均对出口温度

有较大影响，采用空气流量和温度的综合控制策略，能够实现空气流量控制及在不同空气流量下的温度控

制，并维持较长时间的稳定状态。 
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Design and Verification of a Burner-based Hot Wind Tunnel Control System 

WU Song-wei, ZHANG Tian-hong, LI Ling-wei, LI Jia-ao 

(College of Energy and Power Engineering, Nanjing University of Aeronautics and Astronautics, Nanjing 210016, China) 

ABSTRACT: This paper is to research a burner-based hot wind tunnel control system, focusing on its airflow and temperature 

control. For transient air source, the continuous drop in pressure tends to lead to flow instability, and there is a coupling rela-

tionship of flow to temperature control, so a decoupling-based dual-loop PID control strategy is proposed. Aiming at the prob-

lem of poor dynamic characteristics of the large-flow air circuit control valve, a dual-circuit coordinated control strategy with an 

auxiliary air circuit is proposed. Through the joint simulation of AMESim and MATLAB, the model of the hot wind tunnel test 

system was established and the dynamic characteristics of the hot wind tunnel control system were analyzed. A controller was 

built based on the cRIO platform, and practical control experiments were carried out on the hot wind tunnel. The test results 

show that the steady-state error of airflow is not greater than 2%, the temperature fluctuation is not greater than 1%, and the sta-

bilization time is > 25 s, which meet the design and use requirements of the hot wind tunnel. Factors such as airflow and fuel 
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flow etc. have a large impact on the outlet temperature. The integrated control strategy of airflow and temperature can achieve 

airflow control and temperature control under different air flows and maintain a stable state for a long period of time. 

KEY WORDS: hot wind tunnel; burner; control system; decoupling; dual-loop PID control; coordinated control 

伴随着现代航空航天技术的突破，下一代高性能

飞行器面临着超隐身能力、超远距离航行、超机动飞

行等技术要求[1]，相比于传统常规飞行器，在结构设

计、材料选择等诸多方面提出了挑战。常规的冷态风

洞[2-3]已无法满足航空航天高温领域对设备研制提出

的要求，包括温度传感器的动态特性测试、叶片的热

应力测试、关键部件的热防护试验等。热风洞通过高

速热气流产生一个均匀分布且稳定的高温流场，模拟

材料或试件的真实工况，可以有效应用于上述基础研

究[4-7]。基于热风洞的气动/热环境，通过试验可以获

得飞行器试验件表面的特性参数。热风洞试验系统的

气流和温度控制质量会直接影响到这些研究结果的

精度和可信度，因此开展热风洞控制试验研究有着非

常重要的意义。 

近年来，国内外针对热风洞及其控制系统设计进

行了大量理论和实际工程方面的研究[8-10]。加热装置

作为热风洞的核心系统，主要分为燃烧、电阻、电弧

以及蓄热加热等加热方式[11]。其中，“燃烧加热”风

洞通常由气源、燃料、试验段、点火器、喷管、扩压

段、冷却系统等组成。相比于其他几种加热方式，燃

烧加热因其适合长时间和大功率试验的特点，受到了

美国 NASA、日本空间实验室和中国空气动力研究与

发展中心（CARDC）等研究机构的普遍重视[12-18]。 

美国 Langley 中心设计的高温风洞[15-16]通过甲烷

和空气高温燃烧获得高温燃气，并增设补氧系统，拓

展了气动热载荷和结构试验能力。国内 CARDC[14]研

制的φ600 mm 高超声速高温风洞控制系统采用“分

散控制，集中管理”的分布式控制架构，对文丘里管

上游压力进行 PID 闭环控制，实现了对燃烧器中氧

气、氢气等不同组分气体的流量控制。文献[19-21]

针对热风洞的燃油供给系统，从系统特性、控制算法

等方面进行了深入研究，提出了模糊 PID 控制、滑模

控制和动态矩阵预测控制等不同的控制策略，实现了

对燃油流量的精确控制，进而获得了预期的燃气温

度。文献[22]通过在控制器设计中引入温度的动态模

型，提出了一种基于 I&I 的非线性自适应控制框架，

实现了低温风洞温度的有效控制。上述文献均只关注

了风洞温度、气体流量等单一变量的控制，而在实际

热风洞试验系统中，存在如外部干扰、系统滞后、参

数时变等不确定性，同时流量对温度控制存在耦合关

系。因此，有必要设计一种基于解耦的多变量控制策

略，实现流量和温度的准确控制。 

本文以一种基于燃烧器的热风洞为研究对象，提

出了基于解耦的双回路 PID 控制策略和双路协调控

制的空气流量控制策略，建立了热风洞试验系统的

AMESim 模型，结合 MATLAB/Simulink 对热风洞控

制系统的动态特性进行了仿真分析。基于 cRIO 构建

了热风洞控制器，通过实物试验验证了控制策略的有

效性，为国内进一步发展热风洞提供参考。 

1  热风洞试验系统简介 

热风洞试验系统试验设备如图 1 所示。其技术参

数根据使用要求确定为：气源压力最高达到 800 kPa；

空气流量要求不小于 3.5 kg/s；出口温度要求不小于

700 ℃；空气流量波动不大于 2%；燃烧器出口温度

波动不大于 1%；风洞参数稳定时间不小于 20 s。 
 

 

图 1  热风洞试验设备 
Fig.1 Hot wind tunnel test equipment 

 

1.1  试验系统结构组成与工作原理 

基于燃烧器的热风洞试验系统结构如图 2 所示，

主要由暂冲气源、供气系统、冷却系统、燃油系统、

燃烧器、点火器、消音室等组成。其中，暂冲气源由

气罐供气，供气系统包括主路和辅路 2 条气路，燃

油和空气在燃烧器中燃烧排出高温燃气，流经燃烧

器后试验段，最后与冷却系统排出的冷却气流进行

掺混降温。 

暂冲气源容积有限，本试验系统最高压力为

0.8 MPa。在实际热风洞运行过程中，气源压力持续

下降，上游压力的波动极易导致空气流量的变化，并

且其极限情况下的运行时间非常短。因此，为了满足

热风洞流量设定以及稳定运行时间的需求，要求阀门

能够实现对流量的快速调节，在满足空气流量调节精

度的前提下，尽可能提高稳定运行时间。 

在高压气源后增设直动式减压阀，可以有效解决

气源压力波动对空气流量造成的不确定性影响，降低

控制难度。减压阀依靠控制腔与调节系统的调节，通

过改变阀门动作，使气源压力与弹簧力相平衡，将减 
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图 2  热风洞系统结构 
Fig.2 Frame diagram of hot wind tunnel system structure 

 
压阀出口压力调节到一个较低的稳定值，其本质上相

当于稳压阀[23-24]。此外，考虑到主气路调节阀存在滞

后、死区严重和调节缓慢等问题，死区即在阀门指令

开度较小时，无明显开度变化，阀门线性度较差。在

点火时，如果空气流量过小，容易出现富油严重，无

法点燃的情况；如果空气流量过大，则会出现燃油喷

雾过于分散，以致无法正常点火的情况。在不改变原

有主气路调节阀的基础上，增设一路小管径、可实现

快速调节的辅助气路调节阀，主要起固定点火参数以

及辅助调节作用。 

由图 2 及工作原理可知，燃烧器的能量平衡方程

为： 

f u B g a p cpW H W c T W c T    (1) 

式中：Wf 为燃油流量；Hu 为燃油热值；ηB 为燃

烧效率；Wg 为燃烧器出口燃气流量，Wg=Wa+Wf；cp

为定压比热容；T 为燃烧器出口温度；Wa 为燃烧器进

口空气流量；Tc 为燃烧器进口温度。 

因此，燃烧器出口温度 T 可以表示为： 

f u B a c

g

p

p

W H W c T
T

W c

 
  (2) 

a c( , )T f f P  (3) 

式中：fa 为油气比，fa=Wf/Wa；燃烧器进口总压

Pc 对出口温度的影响主要体现在燃烧效率 ηB 上。 

基于上述分析，为了实现对风洞气流速度以及燃

气温度的耦合控制，控制器一方面需要协调控制主气

路调节阀和辅助气路调节阀来调节加热空气流量，维

持燃烧器进口气压稳定不变；另一方面，通过控制变

频器频率来改变油泵电机的转速，其本质上相当于控

制油气比 fa。 

1.2  控制系统结构组成 

控制系统主要由基于 cRIO 的热风洞控制器、配

套执行机构及传感器等组成，其结构设计如图 3 所

示。cRIO 控制器包括实时控制器 RT 模块和可重配置

的 FPGA 模块，上位机与 RT 模块通过 TCP/IP 协议

进行实时通讯，RT 在 cRIO 内部与 FPGA 模块通过

PCI 高速总线连接，机箱中的 FPGA 直接与每个 I/O

模块相连，可灵活实现定时、触发和同步等功能。不

同的 I/O 模块负责执行机构或传感器的控制或测量任

务。执行机构包括供气系统的气路开关阀、主气路调

节阀和辅助气路调节阀，以及燃油系统的开关电磁阀

和油泵电机等。传感器包括温度传感器、转速传感器、

流量传感器等，负责燃气温度、油泵电机转速等系统

参数的测量，其中燃气温度和空气流量为控制量，其

余均为监视量。 
 

 

图 3 热风洞控制系统结构 
Fig.3 Frame diagram of hot wind tunnel control  

system structure 
 

2  热风洞试验系统控制策略设计 

2.1  空气流量控制策略设计 

虽然减压阀可以实现气路压力的自动调节，在一

定程度上保证了上游的压力稳定，然而在热风洞实际

运行过程中，下游的压力变化仍会对空气流量产生一

定的影响。由于大流量主气路调节阀存在动态特性差

的问题，在开环调节时，精度较低，调节时间长，空

气流量稳态误差较大。提出增加小流量的辅助气路调

节阀，采用双路协调控制的空气流量控制策略（如图

4 所示），由主路和辅路 2 部分组成。 
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图 4 双路协调控制策略 
Fig.4 Frame diagram of dual-circuit coordinated  

control strategy 
 
通过调节减压阀弹簧预紧力，改变气路稳定压力

值。在该理想压力条件下，开环调节主气路调节阀开

度，摸索出在不同开度下主路空气流量的变化规律，

建立二维线性插值表。在自动试验时，根据燃烧器进

口压力和空气流量的指令值，可插值计算出主气路调

节阀对应的开度指令。 

当实际空气流量接近目标值时，辅助气路调节阀

采用 PID 控制做辅助调节。该控制策略在一定程度上

近似等效于带前馈的 PID 控制器设计思路，可以在保

证稳定性的基础上，满足系统的动态响应要求，实现

较高精度的空气流量控制。 

这里采用的 PID 控制器为位置式 PID，主要考虑

比例和积分作用，其表达式为： 

p
0

( ) ( ) ( )
k

i
i

u k K e k K e i


    (4) 

 式中：War 为指令流量；Wa 为实际流量；e(k)为

指令流量和实际流量的偏差量，e(k)=War－Wa；u(k)

为辅助气路调节阀开度指令，对应 0~100％；Kp 为比

例增益；Ki 为积分增益。 

在实际工程应用中，由于引入了积分作用，在启

动、大幅增减目标值或结束时，系统容易在短时间内

产生很大的偏差量。PID 的积分累积会致使阀门、油

泵电机等执行机构控制量超出可能允许的最大动作

范围，导致试验系统产生较大的超调甚至振荡。为了

克服这个问题，本文加入积分分离与积分抗饱和的保

护策略。这里具体表现为：当实际流量与指令流量偏

差较大时，取消积分项的作用；当实际流量接近目标

值时，引入积分项，以便消除系统的静态误差，提高

控制精度。同时，对积分项的累计值设定限制范围，

避免阀门控制量长时间停留在饱和区，其表达式为： 

p
0

( ) ( ) ( )
k

i
i

u k K e k K e i


    (5) 

1, ( )

0, ( )

e k

e k





  

≤

 

(6) 

0

( )
k

i i
i

K e i u

 ≤  (7) 

 式中：ε 为积分分离阈值，ε=0.4 kg/s；ui 为积分

抗饱和限制值，这里 ui=50，表示积分项对控制器输出

的阀门开度指令影响最大为 50%。 

2.2  温度控制策略设计 

 在 2.1 节的基础上，针对燃油系统进一步提出双

回路 PID 控制的控制策略，如图 5 所示。温度控制部

分主要采用基于前馈补偿的 PID 控制器设计，其基本

原理如图 6 所示。 
 

 

图 5  双回路 PID 控制策略 
Fig.5 Frame diagram of dual-loop PID control strategy 

 

 

图 6  基于前馈补偿的 PID 控制系统结构 
Fig.6 Frame diagram of PID control system structure based 

on feedforward compensation 

系统输出对输入的传递函数为： 

p o f o

p o

( ) ( ) ( ) ( )( )
( )

( ) 1 ( ) ( )

G s G s G s G sY s
G s

X s G s G s


 


 (8) 

系统误差为 E(s)=X(s)－Y(s)，代入式（8）得到

误差对系统输入的传递函数为： 

f o

p o

1 ( ) ( )( )
( )

( ) 1 ( ) ( )

G s G sE s
G s

X s G s G s

  


 (9) 
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若式（9）分子 1–Gf(s)Go(s)=0，即 Gf(s)=1/Go(s)

时，系统误差为 0。 

可以观察到，系统在增加前馈前后，极点不变。

因此，通过引入前馈环节，可以在不影响系统稳定性

的情况下，大大提高系统的稳态精度。 

本试验系统中，在不同的空气流量条件下，开环

调节油泵电机转速，摸索出在不同转速下燃烧器出口

温度的变化规律，建立二维线性插值表。在控制器设

计时，根据实际空气流量和温度的指令值，可插值计

算出油泵电机对应的转速指令，并以此作为前馈补

偿，可实现流量和温度的解耦控制。 

由于热风洞试验系统中温度测量存在的热惯性，

存在一定的滞后，引入前馈控制可以更快地实现燃油

流量调节，优化系统的动态性能。这里，PID 控制器

中同样加入积分分离与积分抗饱和的保护策略。 

3  建模与仿真 

3.1  热风洞控制系统建模 

根据热风洞试验系统的工作过程和结构，利用

AMESim 软件对供气系统及燃油系统进行简化建模，

如图 7 所示。AMESim 模型与实际热风洞试验系统参

数不完全对应，本节主要分析验证热风洞控制系统的

动态特性。图 7a 为供气系统 AMESim 模型，高压气

源 9 首先经过气路开关阀 8 进入高压腔室 7，流经阀

口进入低压腔室 13，通过阻尼孔 12 进入膜片下腔室

11。当气源压力波动时，减压阀通过控制阀口开合，

排除多余压力，保持低压腔室 13 的压力稳定在理想

设定值。空气从低压腔室 14 出口排出，流经主调节

阀 15 和辅助调节阀 17，最后经过空气流量计 19 进

入燃烧器。接口模拟器 16 为 MATLAB/Simulink 控制

器部分，接收空气流量反馈，输出主辅气路调节阀

的开度指令。图 7b 为燃油系统 AMESim 模型，通

过定量泵 4 模拟油泵电机，液压孔 5 模拟燃油雾化

喷嘴，接口模拟器 3 为 MATLAB/Simulink 控制器部

分，接收燃油流量计 2 的油量反馈，输出油泵电机

的转速指令。 

3.2  仿真分析 

结合 3.1 节提到的控制策略，利用 MATLAB/ 

Simulink 对热风洞试验系统控制系统进行建模。根据

式（2）搭建燃烧器的数学模型，进行燃烧器出口温

度的计算，并增加 0.1 s 的延迟环节，模拟温度测量

系统的滞后。利用 AMESim与 MATLAB联合仿真[25]，

仿真总时间设计为 30 s，模拟暂冲气源的气压在 30 s

内从 0.8 MPa 下降到 0.45 MPa。在 0~5 s 内，主气路

调节阀全闭，设定辅助气路调节阀初始开度指令为

5%，油泵电机初始转速指令为 60 r/min，以此模拟固

定的点火参数。 

 

图 7 供气系统和燃油系统 AMSim 模型 
Fig.7 AMESim model of gas supply system (a) and  

fuel system (b) 
 
首先，对供气系统动态特性进行研究。开环条件

下，在 5 s 时设置主气路调节阀开度指令分别为 10%、

20%、30%、50%，减压阀出口压力以及空气流量的

仿真结果如图 8 所示。可以看出，在 0~5 s 内，随着

辅助气路调节阀开度的增大，减压阀出口压力稳定在

0.37 MPa，空气流量稳定在 2.1 g/s 左右。5~8 s 内，

辅助气路调节阀保持不变。随着主气路调节阀开度的

增大，减压阀出口压力自动调整出口稳定压力， 
  

 

图 8 供气系统开环调节仿真曲线 
Fig.8 Simulation curve of open loop regulation of gas supply 

system: a)outlet plesscue; b) air flow 
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空气流量增大。然而在主气路调节阀开度大于 30%

时，观察到空气流量受到减压阀出口压力的限制，最

大在 21.5 g/s 左右。在热风洞实物试验时，可以通过

调节减压阀的预紧力调整出口稳定压力，改变供气系

统的最大空气流量。 

对热风洞控制系统进行验证分析。在 5 s 时，给

定流量和温度指令，供气控制系统插值计算出主气路

调节阀对应的开环控制指令，在 5~8 s 内，主气路调

节阀调节到位。在这个过程中，当空气流量指令与实

际值的偏差小于 2 g/s 时，辅助气路调节阀采用 PID

控制器闭环修正空气流量。同时，燃油控制系统根据

空气流量指令，插值计算出油泵电机转速的前馈控制

量，并采用 PID 控制器调节油泵电机转速，以达到预

期的燃气温度。设定目标流量和温度分别为 17 g/s 和

710 ℃，通过试凑法分别确定流量和温度控制回路中

PID 控制器的比例、积分增益。 

空气流量仿真结果如图 9 所示，可以看出，若不

增设辅助气路，主气路流量在 8 s 时最大 13.8 g/s，稳

态误差较大。通过引入辅助气路调节阀的 PID 协同控

制策略，在 10~24 s 内，实际总流量满足热风洞控制

精度要求，稳态误差不大于 1%。由于辅助气路管径

相对较小，总流量主要由主气路供气能力决定。在

24 s 之后，辅助气路调节能力跟不上主气路流量的下

降速度，稳态误差逐渐增大，验证了双路协调控制的

空气流量控制策略的有效性。 
 

 

图 9 热风洞控制系统空气流量仿真曲线 
Fig.9 Simulation curve of air flow of hot wind tunnel 

control system 
 
加入空气流量的静态前馈补偿与未加前馈补偿

的仿真结果对比如图 10 所示。可以看出，在 7 s 左右

时，引入前馈补偿，燃烧器出口温度迅速达到了

710 ℃，有效抑制了空气流量变化对温度的干扰，优

化了系统的动态性能，实现了空气流量对温度控制

的解耦。稳定状态起始时间从 11 s 提前到了 8 s，延

长了热风洞的稳定时间。8~24 s 内，在空气流量满

足控制精度要求的基础上，燃烧器出口温度波动不

小于 1%，稳定时间在 16 s 左右，验证了控制策略的

有效性。 

 

图 10  热风洞控制系统温度控制前馈补偿对比 
Fig.10 Comparison chart of temperature control feedforward 

compensation of hot wind tunnel control system: a) outlet 
temperature; b) fuel flow 

 

4  试验验证 

结合上文提到的控制策略，基于 cRIO 平台构建

控制器，在基于燃烧器的热风洞试验平台上进行实物

试验。采用的 K 型热电偶温度传感器在排气管路轴

向有三孔探针，采集其中最外侧 2 个探针的反馈值，

分别作为控制量和监视量。通过 2 个探针的反馈差

值，判断温度传感器是否异常，以此作为冗余设计。 

依据开环条件下手动调试的试验数据，分别建立

主气路调节阀和燃烧器出口温度的二维插值表。考虑

到辅助调节阀的动态特性和燃烧系统温度测量的热

惯性，实际上热电偶响应较慢。由于传感器响应时间

不一致而导致流量和温度反馈数据非同步，可适当延

长温度控制的采样周期，将空气流量和温度 PID 控制

器的采样周期分别设为 20、200 ms，根据系统动态特

性确定 PID 参数。分别将空气流量指令设为 2.5、

4.0 kg/s，目标温度为 710 ℃，试验结果如图 11 所示。 

可以看出，在 0~5 s 内，空气流量保持小流量供

气，5 s 时点火成功，此时燃烧器处于富油状态，燃

烧器出口温度急剧上升。5~12 s 内，空气流量仍然保

持不变，此时气量主要由辅助气路决定，由于实际试

验中主气路调节阀存在滞后、调节缓慢等问题，一直

处于死区，主气路无气流。在 12 s 时，主气路调节阀

调出死区，主气路开始有气流通过。然而，在 12~15 

s 内，燃油流量保持不变，仍处于富油状态，温度继

续上升。15 s 时，主气路流量迅速增大，油气比减小，

温度下降。之后 2 次试验中，空气流量分别在 23、

27 s 左右达到稳定。相比于大流量，小流量对温度的

影响相对较小，调节时间更短。然后，温度控制系统

调节油泵电机转速提高，燃油流量增大，油气比增大，

温度上升，并最终稳定在 710 ℃左右。空气流量的稳

态误差均在 2%以内，在 53~80 s，燃烧器出口温度波 
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图 11  热风洞实物试验不同空气流量及对应温度变化曲线 
Fig.11 Curve of hot wind tunnel physical test for different air 
flow and corresponding temperature: a) air flow; b) fuel flow; 

c) outlet temperature 
 

动在±7 ℃以内，稳态误差不大于 1%，稳定时间在 25 s

以上，达到了热风洞设计和使用要求。 

5  结论 

本文提出了一种面向基于燃烧器的热风洞试验

系统的综合控制策略，得到以下结论： 

1）从保证空气流量稳定和控制精度的角度，针

对大流量气路调节阀动态特性差的问题，提出双路协

调控制的空气流量控制策略，利用辅助气路调节阀的

快速响应特性，优化了控制系统的动态性能。 

2）提出了基于解耦的双回路 PID 控制策略，针

对燃油系统设计了基于前馈补偿的 PID 控制器，实现

了流量干扰对温度控制的解耦，缓解了因温度测量热

惯性引起的滞后影响，以保证控制器的空气流量控制

能力和在不同流量下的温度控制能力，并维持较长时

间的稳定状态。 

3）通过 AMESim 和 MATLAB/Simulink 联合建

模仿真，搭建 cRIO 控制器平台，完成了热风洞控制

系统实物试验。在暂冲气源供气条件下，空气流量波

动不大于 2%，温度波动不大于 1%，单次试验连续稳

定时间>25 s，实现了空气流量和温度的精确控制，

验证了热风洞控制策略的有效性和可行性。 
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