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航空活塞发动机高空模拟试验台温度系统研究
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［摘要］　在航空活塞发动机高空模拟试验中，模拟温度低、温度范围跨度大，高空模拟试验台（简称高空台）
上应用了空气制冷和电加热两种调温措施，控制难度较大。 将模拟温度划分为高温、常温、低温三个温度段，
分别应用三种不同的调节方式进行温度控制；在系统数学建模和温度变化动态特性分析基础上，对高空台温
度系统的调节过程进行了仿真研究，结果表明该方法能够满足温度的调节速度和控制精度要求。 为了满足
带涡轮增压器的航空活塞发动机对进气温度的要求，建立了涡轮增压器与中冷器之间的数学换热关系，以稳
态时的发动机进气温度为例进行了仿真计算，结果与实际情况相符。
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　　高空模拟试验是考查航空发动机的高空性能、
高低温、高原环境下启动能力及可靠性的重要手段。
国军标中对高空模拟试验温度做了严格的规定。 由
于模拟温度低、温度范围跨度大，在高空台上使用了
空气制冷和电加热两种不同的温控措施，控制难度
较大。 对于带涡轮增压器的航空活塞发动机，在做
高空模拟试验时，需模拟中冷器用冲压空气对涡轮
增压器压缩空气的冷却情况，以便更真实地模拟实
际高空飞行环境

［ １ ～３］ 。
笔者分析研究了航空活塞发动机高空台的温度

系统，应用集总参数法建立了高空台温度系统的动
态数学模型并进行了特性分析，确定使用三种方式
对模拟温度的三个温度段分别进行温度调节，对发
动机供气温度的控制过程及稳态时带涡轮增压器的

活塞发动机的进气温度进行了仿真计算。
1　系统简介

航空活塞发动机高空台流程原理如图 １ 所示。
气源分为两路，一路模拟发动机／增压器供气，另一
路模拟中冷器冷却用冲压空气。 两路气体温度都要

图 1　航空活塞发动机高空台系统流程简图
Fig．1　Flow chart of ASTF for reciprocating aeroengine
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求在 －６５ ℃ ～＋５０ ℃之间自由调节，在该范围内
进行精确调节面临两个难题：一是温度低，当供气温
度为 －６０ ℃时，制冷设备出口温度要达到 －７０ ℃
左右；二是当模拟温度与气源温度接近时，仅靠一种
调节方式很难保证控制精度。 为此，将模拟温度划
分为高温、常温、低温三个温度段，采用三种方式分
别对供气系统进行温度调节：a．低温模拟空气制冷
系统，改变涡轮机组出口气动调节阀的开度来控制
冷热气流的混合比例；b．高温模拟电加热系统，调
节电加热器输出功率的大小；c．常温模拟，制冷与
加热联合控制，“冷为基础热调”。 在中冷器冷却用
冲压空气的模拟中，理论证明当不采取强制通风手
段强化散热时，中冷器的散热效果只与流经中冷器
的冷却空气质量流量和温度有关，与冷却空气的密
度没有关系，因此不需要对冷却空气的压力进行控
制，就能真实反映中冷器的高空换热效果。
2　数学建模

在高空台供气系统中，取发动机／增压器供气的
温度调节系统（包括工质空气、涡轮膨胀机、电加热
器、管道等）作为一个集总参数环节（冲压空气的温
度模拟部分建模与此相同），并将内部的工质热容
与金属热容合并考虑，得到温度系统的能量守恒方
程为

M ｅ cｅ
ｄTｏｕｔ

ｄt ＝Qｗ ＋Qｈ －Qｃ －Qｓ （１）
式中 M ｅ， cｅ， Tｏｕｔ分别为温度系统的当量金属质量

（ｋｇ）、平均比热容（ Ｊ／ｋｇ· Ｋ）和温度（Ｋ）；Qｈ 为电

加热器的加热功率（Ｗ）；其他变量的物理意义和数
学表达式如下：

Qｗ 为单位时间内气流进出系统的净热量（Ｗ）：
Qｗ ＝Gc T ｉｎ －Tｏｕｔ （２）

式中 G， c， T ｉｎ分别为进入系统气流的质量流量

（ｋｇ／ｓ）、比热容（ Ｊ／ｋｇ· Ｋ）和温度（Ｋ）；
Qｃ 为单位时间内涡轮膨胀机的制冷量（Ｗ）：

Q ｃ ＝fGcTｃη１ － －０．２８６ （３）
式中 η， ， Tｃ 分别为涡轮效率、膨胀比和入口

气流温度（Ｋ）， f 为进入涡轮的气流占总气流的比
例； Tｃ 由水冷器特性及冷却水源确定。

Qｓ 为单位时间内系统向周围环境的散热量

（Ｗ）：
Qｓ ＝K ｓF ｓ Tｏｕｔ －Tａ （４）

式中 K ｓ， F ｓ， Tａ 分别为温度系统的散热系数（Ｗ／
ｍ２ · Ｋ）、散热面积（ｍ２）和环境温度（Ｋ）。

将式（２）、式（３）、式（４）代入式（１），整理得温
度系统的动态方程为

M ｅ cｅ
ｄTｏｕｔ

ｄt ＝Gc T ｉｎ －Tｏｕｔ ＋Qｈ －fGcTｃη·
１ － －０．２８６ －K ｓF ｓ Tｏｕｔ －Tａ （５）

分析式（５）可知，供气温度及流量变化、冷却水
源引起涡轮入口温度变化以及环境温度变化都会影

响系统内的温度，而通过调节电加热器的加热功率
或进入涡轮的空气比例，则能有效地控制系统内的
温度。

带涡轮增压器的活塞发动机进气温度，主要是
由增压器的增压比及中冷器冷却空气换热量共同决

定的，为了满足发动机进气温度的要求，建立了涡轮
增压器与中冷器之间的换热关系模型。

在飞机上环境大气是通过专用辅助空气进气口

从飞机外部引入系统内部的，称为冲压空气，它既是
增压器从环境引气的气源，也是中冷器的冷边气源。
根据气体流动规律，可知冲压空气温度为［ ４］

T倡
ｉｎ ＝T∞ １ ＋r κ－１

２ Ma２
∞ （６）

式中 T∞ ＝ T０ －αh ０ ＜h ＜１１ ｋｍ 对流层
２１６．６５ １１ ＜h ＜２０ ｋｍ 平流层 ； T０ ，

T∞ ， T倡
ｉｎ分别为海平面大气温度（２８８．１５ Ｋ）、不同高

度大气温度（Ｋ）、冲压空气进口温度（Ｋ）；r 为恢复
系数，层流 r ＝０．８４，紊流 r ＝０．８９；κ为绝热指数；α
为年平均温度直减率（０．００６ ５ Ｋ／ｍ）。

根据涡轮增压器的特性，压缩过程可视为多变
指数为 n 的多变过程，则冲压空气经涡轮增压器的
出口温度为

T２ ＝T１ c
n －１
n （７）

应用 η– ＮＴＵ 进行换热分析，换热器效能定义
为换热器的实际传热热流量与理论最大可能传热热

流量之比：
ηｅ ＝实际传热换热量／最大可能传热换热量 （８）

中冷器为单流程叉流板翅式换热器，属于两种
流体各自均非混合的单流程叉流流动，其效能在工
程上常用德雷克提出的近似关系式

［５］ ：
ηｅ ＝１ －ｅｘｐ ＮＴＵ０．２２

C倡 ｅｘｐ －C倡 ＮＴＵ０．７８ －１ （９）
式中 ＮＴＵ ＝KA／Wｍ ｉｎ； C倡 ＝Wｍ ｉｎ ／Wｍ ａｘ； ηｅ，K， A 分
别为换热器的效率、传热系数（ Ｊ／ｋｇ· Ｋ）、传热面积
（ｍ２ ）；W为流体的热容量（Ｊ／Ｋ）。

依据给定的参数，由式（６） ～式（９）可计算出冲
压空气经涡轮增压器后进入发动机的温度。
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3　仿真实例
在航空活塞发动机高空台温度系统设计中，将

模拟温度划分为高温、常温、低温三个阶段，采用不
同的方式进行温度调节。 为了验证这三种方式对温
度调节的速度和控制精度，在三个温度段内各选择
一个有代表性的温度作为模拟温度设定值进行仿真

研究。 三种情况下的系统参数相同，即：气源温度为
３０３ Ｋ，环境温度为 ２９３ Ｋ，经水冷器冷却后涡轮入
口处的气流温度为 ２８３ Ｋ。 仿真过程中，首先将气
源温度分别调节至高温 ３２０ Ｋ、常温 ３００ Ｋ、低温
２４０ Ｋ，观察其调节时间，待稳定后将三个温度分别
上升、下降 ３．２５ Ｋ，即温度高度变化 ５００ ｍ，仿真过
程如图 ２、图 ３ 所示。

由图 ２、图 ３ 可以看到，三种调节方式从气源温
度调节到设定温度的最大时间≯３００ ｓ，调节过程中
最大偏差 ≯ １６．５ Ｋ，调节至稳态时静态偏差
≯０．１Ｋ；温度高度变化 ５００ ｍ 时，相应的模拟温度
调节时间 ≯ ７０ ｓ， 调节过程中出现最大偏差
≯１．７ Ｋ，调节至稳态时静态偏差≯０．１ Ｋ。 由仿真
过程可以看出三种温度的调节速度和控制精度能满

足高空台设计对温度的控制要求。

图 2　温度高度增加 500 m大气温度调节过程
Fig．2　Regulating process of atmosphere temperature

for temperature唱altitude increase 500 meter

应用所建立的增压器与中冷器之间的换热关系

模型，计算带涡轮增压器的航空活塞发动机进气温
度，从温度的角度考查该模型的准确性。 仿真计算
条件是：涡轮增压器为两级增压，每级增压比相同，
增压空气的质量流量恒定；中冷器按地面环境满足

图 3　温度高度降低 500 m大气温度调节过程
Fig．3　Regulating process of atmosphere temperature

for temperature唱altitude decrease 500 meter

冷却的冲压空气量保持体积流量恒定，传热系数视
为常数。 稳态发动机的进气温度随高度的变化如图
４ 所示。 由图中可以看出，冲压空气温度以及发动
机进气温度都与实际飞行情况相符，故可以利用该
换热关系对高空台的冲压空气模拟进行有效的调节

控制。

１—增压器 １ 级压缩温度；２—中冷器 １ 级冷却温度；
３—增压器 ２ 级压缩温度；４—中冷器 ２ 级冷却温度；

５—发动机允许进口温度上限
图 4　两级增压器进出口温度

Fig．4　Inlet and outlet air temperature
of two stage turbocharger

4　结论
航空活塞发动机高空台的温度系统将模拟温度

分为高温、常温、低温三个温度段，应用不同的调节
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方式。 仿真研究在三个温度段分别选择一个有代表
性的温度作为设定值，将气源温度调节到该值，由此
温度值使温度高度变化 ５００ ｍ 再进行控制。 结果表
明，该方法能够满足温度的调节速度和精度要求。
为了对带涡轮增压器的活塞发动机高空台上的冲压

空气进行准确模拟，建立了增压器与中冷器之间的
换热关系模型，计算了不同高度发动机稳态时的进
气温度。 结果表明，该换热关系与实际情况相符。
针对航空活塞发动机高空台提出了一种温度低、跨
度大的温度模拟调节方式，建立了增压器与中冷器
的换热关系，能够对高空台的温度系统进行有效的
调节控制，有利于研制高性能的高空模拟试验设备。
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ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ ｏｆ ａｉｒｆｌｏｗ ｉｎｔｏ ｒｅｃｉｐｒｏｃａｔｉｎｇ ａｅｒｏｅｎｇｉｎｅ ｔｈｒｏｕｇｈ ｔｕｒｂｏｃｈａｒｇｅｒ， ｔｈｅ ｍａｔｈｅｍａｔｉｃ ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐ ｆｏｒ ｈｅａｔ
ｔｒａｎｓｆｅｒ ｂｅｔｗｅｅｎ ｔｕｒｂｏｃｈａｒｇｅｒ ａｎｄ ｉｎｔｅｒｃｏｏｌｅｒ ｉｓ ｂｕｉｌｔ．Ｓｉｍｕｌａｔｉｎｇ ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ ｏｎ ａｎ ｅｘａｍｐｌｅ ｆｏｒ ｅｎｇｉｎｅ ｉｎ ｓｔｅａｄｙ
ｓｔａｔｅ ａｔ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ａｌｔｉｔｕｄｅ ｉｓ ｃａｒｒｉｅｄ ｏｕｔ．Ｔｈｅ ｒｅｓｕｌｔｓ ｐｒｅｓｅｎｔ ｔｈａｔ ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ ｔｒｅｎｄ ｉｓ ｃｏｎｓｉｓｔｅｎｔ ｗｉｔｈ ｔｈｅ ｆａｃｔ．
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