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面向攻角变化的风洞流场模型预测控制器

袁 平1†, 易 凡2, 肖宇航1, 毛志忠1

(1. 东北大学信息科学与工程学院，沈阳 110004;
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摘 要: 目前已有的控制方法难以满足大飞机研制对风洞流场的精度要求.鉴于此,采用多变量模型预测控制方
法设计流场控制器.为提高抵抗攻角扰动的能力,使用攻角变化量动态补偿静压的预测值.考虑风洞实验工况较
多,采用多控制器融合方法解决新工况建立预测模型的问题.为保证控制器的实施,给出基于一阶惯性加滞后近
似模型的控制器参数整定方法.通过实际吹风实验验证风洞预测控制器能够有效调节风洞流场,使吹风实验中流
场参数的精度达到大飞机研制要求.
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Orienting of attack angle based model prediction controller of wind tunnel
flow
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Abstract: At present, the control accuracy of wind tunnel flow field is difficult to meet the large aircraft requirement. In
this paper, a multivariable model prediction control is introduced to design the flow field controller. To improve the ability
to resist attack angle disturbance in a wind tunnel test, dynamic compensation of the attack angle is proposed to improve
the predictive value of static pressure. Considering more new test conditions, a multi-model fusion method is used to
solve the problem of establishing the prediction model of the new working conditions. To ensure the implementation of
the controller, a tuning method is given based on the first order plus dead model of flow field and the disturbance of attack
angle. The tests result in 2.4m wind tunnel verifies that the proposed wind tunnel predictive controller can effectively
regulate wind tunnel flow field to achieve high precision, which shows the effectiveness of the propoed controller.
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0 引 言

风洞是一种产生可控均匀气流的管状实验装置,
是研究空气流动规律、航空航天飞行器及其他物体

气动特性的重要地面模拟平台[1-3].风洞实验中,需要
保持洞中空气流场参数 (如马赫数、雷诺数、温度等)
的稳定,以便测量飞行器在不同姿态 (攻角)时的气动
参数.
作为亚洲最大的跨声速气动力实验平台, 2.4 m

暂冲式跨声速风洞,由于采用PID控制导致流场控制
精度仅为 0.3 %∼ 0.5 %,与大飞机研制所需的 0.1 %
精度要求还有一定距离.为满足测量气动参数的精

度要求,通常降低攻角变化速度来减小攻角扰动,或
者等待流场稳定到所要求的精度时再进行气动参数

的测量.这些措施都会延长实验时间,对于一个运行
几十秒就需要近万元电费的高能耗设备而言,是非常
不可取的.
在国外,风洞控制早已由传统PID控制向先进控

制方向发展,以提高实验过程中的风洞流场精度、缩
短实验时间.与2.4 m风洞机械结构类似的FFAT1500
风洞,采用非线性一维气动力方程结合模型参考自适
应控制,解决了风洞起动过程的性能优化问题[4].在
下吹式风洞中, Nott等[5]采用遗传算法、神经网络和
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增益调节PID,取得了一定的控制效果.为了解决美
国NTF跨声速风洞中马赫数、总压、温度之间的耦
合问题,技术人员采用了PID控制和前馈神经网络解
耦相结合的控制策略[6].在NASA兰利中心 16英尺
跨声速风洞中, Mrak等[7-8]应用自组织特征映射网络

算法有效提高了马赫数和模型姿态的控制精度.
国内研究人员也进行了将先进控制技术应用

于风洞控制系统的尝试工作.在 2.4 m风洞中, Wang
等[9]提出了一种适用于此风洞流场的多模型直接自

适应解耦控制方法,并通过仿真验证了该方法对提升
风洞流场精度具有一定的效果.然而,这种方法在风
洞实际应用中还未达到大飞机测试的要求.
模型预测控制[10]是在最优控制的基础上提出的

一种控制方法,它根据未来时刻的控制偏差,优化求
解控制率,具有调节具有滞后特性对象的能力,而且
预测控制不需要额外解耦环节便能够处理多变量耦

合问题. Eitelbery等[11]将预测控制成功应用于阿姆

斯特丹的高速风洞 (HST),在一定程度上抑制了攻角
变化对马赫数的影响,相比经典的PID控制,整体效
率提升了30 %∼ 40 %.本文采用模型预测控制,配合
攻角动态补偿,实现了变攻角条件下的风洞流场高精
度控制.通过实际吹风实验验证了风洞预测控制器
能够有效调节风洞流场,使吹风实验中流场参数的精
度达到了大飞机研制要求.

1 2.4 m暂冲型跨声速风洞
1.1 洞体结构与运行参数

作为亚洲最大的跨声速风洞, 2.4 m风洞全长近
200 m,轴线长约70 m,宽约35 m,实验段尺寸为2.4 m
×2.4 m.主洞体由消声段、稳定段、喷管段、栅指段、
主排气段、主引射器段、2个扩散段和4个拐角段组
成[12],如图1所示.
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图 1 2.4 m风洞轮廓

在风洞实验过程中,储气罐中的高压气体经过主
调压阀进入主引射器,加速洞中的气流.被加速的气
流经过扩散段降速后进入稳定段,经过稳定段的稳
定和均匀后流经安装有飞行器模型的实验段.从实
验段出来的气体一部分经主排气阀排出主洞体,一部

分被引射而循环形成环流.在风洞实验过程中,会根
据实验的要求改变安装在实验段中的飞行器模型的

攻角,栅指用于补偿攻角变化引起的流场阻塞度的变
化.
风洞流场最主要的运行参数是风速,即马赫数

(Ma).由于很多被测量的气动参数都是马赫数的函
数,在风洞实验中保持马赫数的稳定对气动参数的测
量具有重要意义.

1.2 控制结构

当引射压力稳定不变后,风洞流场可以等效为一
个两输入两输出的系统.传统的风洞控制系统采用
总压P0和实验段马赫数Ma作为被控参数.然而马赫
数不能直接测量,需要根据亚音速一维等熵流理论,
由稳定段总压和实验段静压根据下式间接得到:

Ma =

√
2

K − 1

[(P0

PS

)K−1
K − 1

]
. (1)

其中:K = 1.4为比热比,P0为稳定段总压,Ps为实验

段静压.
可以看出,马赫数与总压和静压具有严重的非线

性关系,且马赫数与总压之间具有依赖关系,加重了
二者之间的耦合.严重的非线性和耦合不利于参数的
高精度控制,出于对马赫数高精度控制的考虑,选取
稳定段总压P0和实验段静压Ps作为被控量,预知变
化的攻角信息可以作为前馈量引入.这种结构既降
低了非线性度,又降低了控制量之间的耦合,有利于
实现流场的高精度控制.

1.3 风洞流场模型

尽管风洞流场是一个高阶、复杂的物理过程,低
阶模型不能描述风洞流场的全部特点,但一阶惯性加
滞后模型能够描述对象的增益、时间常数、滞后时间

等.根据这些能够确定出合适的控制方法,整定控制
器参数.为此,采用系统辨识的方法建立低阶模型[

y1

y2

]
=

[
f11(s) f12(s)

f21(s) f22(s)

][
u1

u2

]
,

frq(s) =
Krq

m e−θrq
m s

τ rq
m s+ 1

, r = 1, 2, q = 1, 2. (2)

其中: frq(s)为第 r个输出与第 q个输入之间的传递

函数,标号 r = 1和 r = 2分别为总压和静压,标号
q = 1和q = 2分别为主排位移和栅指位移.

为了获得该模型,在主排和栅指上施加阶跃输
入,获得总压和静压的响应曲线,经过数据平滑、系统
辨识后获得以主排位移、栅指位移为输入,总压和静
压为输出的传递函数.表1给出了不同工况下的模型
参数.
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表 1 风洞流场模型参数

0.578 0.714 0.822

Krq
m τrq

m θrq
m Krq

m τrq
m θrq

m Krq
m τrq

m θrq
m

f11 −0.014 8 1.374 2 0.702 0 −0.054 3 1.968 2 0.559 4 −0.059 5 2.252 8 0.528 3

f12 0.001 6 1.875 2 2.834 6 0.003 5 2.103 7 2.542 7 0.003 7 2.976 3 2.702 3

f21 −0.014 9 1.575 5 0.843 0 −0.041 2 2.787 9 0.985 0 −0.040 3 3.682 3 1.269 5

f22 0.030 7 1.696 2 0.832 0 0.069 6 1.732 1 0.704 8 0.101 5 2.985 4 0.861 4

2 风洞流场控制器设计

对于具有较大惯性和滞后特性的被控对象,预测
控制是有效的控制方法.考虑到风洞流场不同工况
表现出的非线性特点,基于分段线性化思想,提出一
种基于工况的多控制器并行策略,以解决不同工况下
的流场控制.

2.1 预测模型

风洞流场是一个典型的开环稳定动态系统,对于
这类对象,有限阶跃响应模型能够充分描述对象的动
态特性.为此,选用阶跃响应作为预测模型,通过叠加
控制增量对输出的影响来预测未来时刻的输出.对
于风洞流场这样的2入2出系统,未来时刻的输出可
以表示为

ŷr(t+ k|t) =
2∑

q=1

k∑
i=1

aq,ri ∆uq(t+ k − i) + ymr (t)+

2∑
q=1

N∑
i=1

(aq,rk+i − aq,ri )∆uq(t− i), r = 1, 2. (3)

其中:uq和∆uq分别为第q个输入及其增量, aq,rk 为第

q个输入施加单位阶跃输入后第r个输出在时刻k的

阶跃响应系数,N为阶跃响应达到稳态的时刻, ym(t)

为输出的测量值.式 (3)中的两项分别代表将来输入
和过去输入对输出的影响.

基于未来M步输入的流场参数的P步输出预测

值可以写成如下矩阵形式:

ŷ = A∆u+B∆upast + ym, (4)

其中P和M分别称为优化时域和控制时域,且满足
M ⩽ P ⩽ N .

2.2 攻角补偿模型

在风洞实验过程中,模型攻角变化有两种形式:
一是以2◦/s速度、以4◦阶梯在−4◦ ∼ 20◦之间变化;
二是以1◦/s速度在−4◦ ∼ 20◦之间连续变化.对于一
般的飞行器模型,实验中马赫数对攻角变化的敏感度
超过0.002 Ma/ (◦).

通过攻角阶跃响应来分析其对流场的影响.同
样,利用低阶模型来近似扰动量v与输出y之间的模

型,有
yr(S)

v(S)
=

Kr
de−θr

dS

τ r
dS + 1

. (5)

表2给出了在马赫数0.578、0.714、0.822三种工
况下扰动对静压的模型参数.

表 2 不同马赫数下扰动模型参数

马赫数 K2
d τ2

d θ2
d

0.578 0.062 0 1.521 1 1.572 6

0.714 0.064 6 2.136 7 1.862 5

0.822 0.067 2 2.253 5 1.872 0

为此,可以使用攻角的变化对预测模型的输出值
进行补偿.在式 (4)的基础上,考虑扰动补偿的输出预
测值为

ŷc(k) = ŷ(k) +GC∆v. (6)

其中:∆v(k)为从k时刻起未来P个时刻的攻角扰动

增量构成的向量,∆v = [∆v(k) · · ·∆v(k+P−1)]T;C
与矩阵A类似,由攻角对总压和静压的单位阶跃响应
构成扰动矩阵,有

C =

[
C1

C2

]
2P×P

Cr =


cr(1) 0 0 · · · 0

cr(2) cr(1) 0 · · · 0

...
...

...
. . .

...

cr(P ) cr(P − 1) cr(P − 2) · · · cr(1)


P×P

,

r = 1, 2,Cr为攻角与第r个输出之间的动态矩阵,表
示攻角引起的第r个输出的阶跃响应在k时刻的采

样值.考虑到系统中的随机干扰,用前馈补偿系数矩
阵G减弱前馈效果,有

G =

[
g1IP×P 0

0 g2IP×P

]
2P×2P

. (7)
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2.3 控制量优化器

未来时刻的控制增量∆u可通过下式为目标函

数的最小化问题的优化求解获得 (目标函数的第1项
代表未来的控制误差,第2项代表控制输出的增量):

min
∆u

J = (w − ŷc)
TΓTΓ (w − ŷc) + ∆uTΛTΛ∆u.

(8)

其中:w为流场参数的设定值,Γ和Λ分别为预测误

差和控制量的权重.
对于这样一个无约束的优化问题,得到控制增量

的最优解为

∆u =

(ATΓTΓA+ ΛTΛ)−1ATΓTΓ (w−

B∆upast − ym −GC∆v). (9)

通常,只有∆u的第1项作为控制量作用到风洞流场
上.这个优化过程在每一次的采样间隙都要进行.预
测误差权重矩阵ΓTΓ每个单位对角矩阵块都有一个

系数γ2
r (r = 1, 2),即

ΓTΓ =

[
γ2
1IP×P 0

0 γ2
2IP×P

]
2P×2P

. (10)

同样,控制量权重矩阵,每一个单位对角矩阵块都有
一个系数λ2

q(q = 1, 2),即

ΛTΛ =

[
λ2
1IM×M 0

0 λ2
2IM×M

]
2M×2M

. (11)

2.4 多控制器融合

预测控制的精度是由预测模型和攻角补偿模型

的精度决定的.高精度的模型可以通过阶跃响应实
验获得.由表1可见,风洞流场的非线性导致不同工
况的模型差异较大.若不同工况采用相同的模型,则
由于模型失配会导致控制精度降低.出于能耗、成
本的考虑,为每一种工况都做阶跃响应实验是不可取
的.为此,基于已有工况控制器,采用控制器并行策略
实现新工况的高精度流场控制.
如图2所示,多控制器并行策略基于实验工况设

计多个预测控制器,每个控制器都有自己的预测模型
和优化器.设有L个预测控制器,对应的工况马赫数
分别为yr,1, · · · , yr,L,总的输出∆ua

s是每个控制器的

加权平均,即

∆ua
s =

L∑
l=1

xs,l∆us,l. (12)

其中:xs,l为权重,范围为 [0, 1];∆us,l为第 l个控制器

的输出.对于马赫数为ymr 的工况,权重可以根据工况
间差异,通过线性插值的方法获得.最后,应用到被控

对象上的控制量为

u(k) = u(k − 1) + ∆ua
s . (13)
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图 2 多DMC控制器结构

3 风洞预测控制器的参数整定

3.1 控制参数整定

本文在基于一阶惯性加滞后模型的控制器参数

整定方法[13-14]的基础上,考虑攻角前馈动态特性,提
出一种适合于多模型风洞流场预测控制器的参数整

定方法.
1)采样周期T .有

T ⩽ min(Tm, Td). (14)

其中

Tm = max(0.1τ rsl
m , 0.5θrslm ),

Td = max(0.1τ r
d , 0.5θ

r
d),

r = 1, 2, s = 1, 2, l = 1, 2, · · · , L.

2)优化时域P .有

P ⩾ max(pm, pd). (15)

其中

pm = max
(5τ rsl

m

T
+

θrslm

T
+ 1

)
,

pd = max
(5τ rl

d

T
+

θrld
T

+ 1
)
,

r = 1, 2, s = 1, 2, l = 1, 2, · · · , L.

3) 建模时域N .为了保证预测模型能够准确描
述被控对象主要特征,首先应满足N ⩾ P ,并保证
N × T时间后,对象的阶跃响应达到稳态,有

N ⩾ max(P,Nm, Nd). (16)

其中

Nm = max(10τ rsl
m + θrslm )/T,

Nd = max(10τ rl
d + θrld )/T,

r = 1, 2, s = 1, 2, l = 1, 2, · · · , L.

4) 控制时域N .由于在变攻角过程中,快速调节
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是第一任务,且风洞流场是一个渐近稳定的线性对
象,为此选择M = 1.

3.2 权重参数整定

1) 误差权矩阵系数ΓTΓ .由于被控量总压和静
压处于同一数量级,为使各控制量具有相同的重视程
度,选择γ2

1 = γ2
2 = 1.

2) 控制权矩阵系数ΛTΛ.在吹风实验的变攻角
阶段,控制量变化幅度较小,考虑到控制的目标是尽
快消除控制误差,加入对控制量增量的限制意义不
大,故选择λ2

1= λ2
2= 0.

3)前馈补偿系数G.考虑到攻角变化对总压影响
很小,选择g1 = 0.综合考虑抵抗攻角扰动的能力和
噪声的影响,选择g2 ⩽ 0.8.

4 风洞预测控制器的参数整定

为验证预测控制器的有效性,在中国空气动力学
研究与发展中心的2.4 m暂冲式跨声速风洞上进行
了多个车次的吹风实验,以验证控制方法的性能.

4.1 实验条件

实验中,飞行器模型采用风洞测试用的标模,阻
塞度约为1 %.考虑民机的实际情况,攻角变化范围
选定−4◦ ∼ 10◦,进行4种工况的风洞实验.分别进
行阶梯变攻角 (阶梯4◦,速度2◦/s)和连续变攻角 (速
度 1◦/s).选取 4种工况分别为:马赫数 0.822、总压
130 kPa;马赫数0.714、总压130 kPa;马赫数0.675、总
压130 kPa;马赫数0.578、总压110 kPa.
基于1、2、4三种工况下的阶跃响应模型,设计3

个控制器,实现多控制器并行策略.选取的风洞流场
预测控制器参数为:T (ms) = 100、P = 128、N =

200、M = 1、g2 = 0.7.为保证计算速度,硬件平台
选用4核CPU、8 G内存的计算机,算法采用LabVIEW
编写.与之对比的是风洞原有PID控制器 (基于GE的
90-70 PLC),该控制器已经过了10余年的不断优化.

4.2 流场性能指标

通常采用“准度”和“精度”两个指标评估风

洞流场品质,衡量流场控制器的性能.
1) 准度.利用一段时间内控制误差绝对值的期

望表示,有

E =
1

B2 −B1 + 1

B2∑
t=B1

|e(t)|,

e(t) = ym(t)− w(t). (17)

其中:B1和B2分别为考核时间段的起始时刻和终止

时刻, e(t)为t时刻的控制误差.

2)精度.利用运行参数的标准差表示,有

δ =

√√√√ 1

B2 −B1

B2∑
t=B1

[ym(t)− µ]2, (18)

其中µ为考核时间段内运行参数的平均值,即

µ =
1

B2 −B1 + 1

B2∑
t=B1

ym(t). (19)

4.3 单控制器验证

针对 0.714 Ma工况,建立单工况控制器,分别进
行阶梯变攻角实验和连续变攻角实验.图3为基于预
测控制器的阶梯变攻角实验,图4为基于预测控制器
的连续变攻角实验,表3为各种控制器的指标.
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图 3 基于预测控制器的阶梯变攻角实验

由图3、图4和表3可以看出: PID控制器尽管经
过了多年不断地优化,但由于PID对大惯性、时滞特
性对象不能进行有效控制,马赫数的精度只能达到
0.003;由于攻角扰动也具有惯性、时滞特性,很难获
得准确的补偿量,控制效果改善不明显.而预测控制
器则对这类对象的控制效果明显,加上攻角前馈,提
高了抵抗攻角扰动的能力,马赫数准度和精度明显优
于PID.
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图 4 基于预测控制器的连续变攻角实验

表 3 各种控制器的性能指标

序号 实验 变量 准度 精度

1
基于PID控制 马赫数 0.001 3 0.002 1

的阶梯变攻角实验 总压 0.03 0.078 3

2
基于PID+攻角补偿 马赫数 0.003 4 0.003 5

的阶梯变攻角实验 总压 0.041 6 0.046 5

3
基于预测控制器 马赫数 0.000 0 0.000 6

的阶梯变攻角实验 总压 0.01 0.059 0

4
基于预测控制器 马赫数 0.000 1 0.000 7

的连续变攻角实验 总压 0.02 0.057 1

由表 3中数据可以得出,预测控制器在阶梯变
攻角实验中马赫数的准度为 0.000 0,精度为 0.000 6,
连续变攻角实验中马赫数的准度为 0.000 1,精度为
0.000 7.根据式 (1),当马赫数满足精度要求时,总压
肯定能满足要求.因此,两种实验的马赫数控制效果
都达到了大飞机风洞实验对精度的要求.
在实验中,阶梯变攻角的速度是连续变攻角速度

的2倍.攻角速度的不同造成单位时间内攻角变化量

的不同.而在式 (6)中,攻角补偿采用的是线性补偿,
由于攻角扰动对流场影响是非线性的,不满足叠加
性,二者的补偿效果会有不同,造成控制效果略有差
异.

4.4 多控制器融合验证

以0.714 Ma和0.578 Ma两个工况的控制器为基
础,进行 0.675 Ma工况的阶梯变攻角实验.为了对
比效果,采用基于 0.714 Ma工况建立的单控制器对
0.675 Ma工况进行控制.图 5为多控制器控制效果,
表4为0.675 Ma时的性能指标.

30 5535 40 45 50

t /s

30 5535 40 45 50

t /s

30 5535 40 45 50

t /s

30 5535 40 45 50
t /s

130.00

129.75

130.25

0.672

0.676

0.678

95.6

95.8

96.0

-5

0

5

10

!
"

/k
P

a
#
"

/k
P

a
$
%
&

/M
a

'
(

/(
)°

0.674

图 5 多控制器控制效果

表 4 0.675 Ma时的性能指标

序号 实验 变量 准度 精度

1
多控制器 马赫数 0.000 0 0.000 6

阶梯变攻角 总压 0.03 0.046 0

2
单控制器 马赫数 0.004 5 0.012 7

阶梯变攻角 总压 0.15 0.161 0

由图5和表4可以看出:单控制器由于模型失配,
导致马赫数的准度和精度不太理想,误差较大;多控
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制器融合方法的控制精度得到了较大改善,解决了部
分工况没有预报模型的问题.

5 结 论

本文以2.4 m暂冲型跨声速风洞为研究对象,分
析了风洞的整体结构及其吹风实验的特点.鉴于暂
冲型跨声速风洞具有控制精度要求极高、扰动频繁、

时滞、耦合、非线性的特点,选择适合风洞的预测
控制方法,完成了风洞流场控制器的设计.为提高风
洞抵抗攻角扰动的能力,采用攻角补偿模型预测值,
以提高控制精度并减少调节时间.考虑到流场的非
线性特性,采用多控制器并行策略,实现新工况的控
制.最后给出基于一阶近似模型的控制器参数整定
方法.通过10余次的风洞吹风实验,验证了基于攻角
补偿的风洞流场预测控制器的有效性.所设计的基
于攻角补偿的模型预测控制器能有效调节风洞流场,
抵抗攻角扰动,使风洞实验中流场参数的精度达到了
大飞机研制的需要.本文设计的控制器已在2.4 m风
洞上应用,并顺利地完成了大飞机的吹风实验.
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