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飞行环境模拟系统多容腔流-固传热建模 *
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摘 要：为了提升高空台飞行环境模拟系统 （FESS） 数值仿真平台的置信度，提出了一种多容腔

流-固传热的建模方法，该方法考虑了混合器气流掺混、流-固传热、管道压力损失等因素的影响；建立

了包括调节阀流量特性、液压伺服系统、混合器、混合器出口导流栅流量特性、整流子系统、管道容腔

模型在内的部件模型库，并基于该模型库构建了仿真平台。为了验证本文建模方法的有效性，采用两次

掺混试验数据对仿真模型进行对比验证表明，仿真结果与试验测量结果动态变化趋势基本一致，且温

度、压力的最大误差分别不大于 2.5K，2kPa。为了分析FESS控制系统的能力，假定了一次典型的发动

机试验条件来进行仿真分析，仿真结果表明，FESS控制系统具备进行发动机平飞加速和等马赫数爬升

试验的能力。
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Abstract：To improve modeling precision of digital simulation platform of flight environment simulation sys⁃
tem（FESS）of Altitude Ground Test Facilities（AGTF），a multi-volume modeling method considering fluid-sol⁃
id heat transfer is proposed. Considering the influence of mixer airflow mixing，fluid-solid heat transfer，and pipe
pressure loss，a component model library was set up including control valve flow characteristic model，hydraulic
servo system model，mixer model，mixer outlet air fence flow characteristic model，flow straightener subsystem
model，and pipe volume model. A digital simulation platform of FESS is established based on the library. In order
to verify the effectiveness of the modeling method proposed in this paper，two sets of mixing test data were used to
do simulation verification，and the comparison results show that the dynamic variation trends of simulation and
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measurement result are basically the same and the maximum errors of temperature and pressure are less than
2.5K and 2kPa，respectively. To analysis the ability of FESS control system，a typical engine test condition is
supposed to do the simulation analysis. The simulation results show that the FESS control system has the ability to
do the Mach Dash and Zoom-Climb test.

Key words：Altitude ground test facilities；Flight environment simulation system；Multi-volume model⁃
ing；Fluid-solid heat transfer；Digital simulation

1 引 言

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，能够检验发动机在飞行包线内不同状态点的

性能，是发动机研制过程中最有效的性能调试和技术

攻关试验平台，在航空发动机的研究设计中起着重要

作用［1-2］。飞行环境模拟系统是高空台最重要的组成

部分，它为高空舱内的试验发动机提供特定压力和温

度的稳定气流以实现对试验发动机进气条件的模拟，

其控制品质直接决定了高空台模拟试验的精度［3-4］。

近年来，随着我国“两机”重大专项的实施，国家对于

高性能燃气涡轮发动机、组合动力等先进的动力装置

的研究极为重视，而高空台作为这些研究的试验支撑

设备在它们的设计、定型、改进改型、技术攻关、故障

再现与排除中均起着至关重要的作用［1，5-6］。同时，随

着高性能燃气涡轮发动机、组合发动机型号研制进程

的深入，对高空台的飞行环境模拟能力提出了更高的

要求，需要高空台不仅能够实现更宽飞行包线内的稳

态试验，而且还要能实现飞行条件快速变化下的动态

试验（马赫数连续变化的 TBCC发动机模态转换试验、

飞行轨迹模拟等［1-2］），遗憾的是目前高空台无法完全

满足这些要求，急需提升高空台控制系统对飞行环境

的模拟能力，而高精度的系统模型作为控制器设计的

基础成为了解决这个问题的关键。

美国阿诺德工程发展中心（AEDC）作为世界上

高空模拟试验设备规模最大、技术能力最强的试验

基地，非常重视高空台数值仿真建模的研究［7-12］。

AEDC 在 执 行 试 车 操 作 现 代 化 和 一 体 化 项 目

（TOMIP）过程中开展了大量的数字仿真研究，AEDC
的研究人员在充分考虑管道容腔、热流等因素影响

下，利用 Matlab/Simulink软件开发出了 C-Plant，J-1，
J-2高空台的 Simulink仿真平台，并基于仿真模型开

展了大量的控制技术研究提升了高空台控制系统对

飞行环境的模拟能力［12］。德国斯图加特大学的 Sabi⁃
ne和 Sebastian等在博士论文中完整描述了斯图加特

大学高空台的建模过程，为斯图加特高空台提供了

高精度的数值仿真模型，Sabine针对供气机组压气机

的防喘振控制进行了深入研究，Sebastian针对高空台

设定值跟踪性能进行了深入的研究，提升了斯图加特

高空台控制系统的环境模拟能力［13-14］。Borairi等［15］基

于定比热条件下的管道容腔模型建立了加拿大渥太

华高空台的数值仿真模型，并基于模型进行了 PID双

回路解耦控制研究，提升了高空台控制系统对温度、

压力的控制能力。但是这些研究主要是在单容腔建

模思想下开展的，对于多容腔流-固传热的建模方法

却鲜有研究。

目前，国内高空台对于 FESS的建模是将其简化

为一个具有两路进气一路排气的容腔模型进行建

模［16］，未考虑 FESS中混合器气流掺混、管道压力损失

以及传热等因素的影响，因此不能完全反映 FESS的
特性。本文将进一步深入研究 FESS的建模方法，在

充分考虑混合器气流掺混、管道压力损失、传热因素

的影响下，提出一种多容腔传热建模方法来建立

FESS的模型，并用试验数据对建立的模型进行验证。

2 高空台飞行环境模拟系统多容腔传热建模

2.1 飞行环境模拟系统结构原理分析

飞行环境模拟系统管网结构简图如图 1所示，由

图可知，FESS结构上主要由 1号、2号调节阀及其液

压伺服系统、混合器、混合器出口导流栅、整流子系

统、流量管、相关连接管道组成。1号、2号调节阀作

为 FESS的调节变量，主要用于调节由供气系统进入

混合器的流量，以实现对 FESS温度和压力的控制，进

而完成对发动机进气条件的模拟；混合器主要用于

实现高温路和低温路气流的均匀掺混，掺混后的气

流通过混合器出口导流栅的导流作用之后，进入整

流子系统整流后由流量管进入试验发动机；整流子

系统的容积很大，主要用于存储混合器混合后的气

流，以确保气流充分掺混且还能为发动机试验提供

缓冲气流；流量管主要用于测量进入发动机的流量、

气流的总温、总压等参数。

为了更加准确地描述 FESS中气流流动以及气流

与管壁间传热的物理过程，采用多容腔与热对流、热
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传导相结合的方法进行建模，多容腔建模示意图如

图 2所示。图 2中，将 1号调节阀之后到混合器之前

这一部分管道内的气流看作是管道容腔 1，将 2号调

节阀之后到混合器之前这一部分管道内的气流看作

是管道容腔 2，并将这部分管道内的压力损失考虑到

混合器进口流量特性模型中；将混合器出口接管看

作是混合器容腔来描述高低温两路气流的掺混动态

过程；考虑到在实际试验中，FESS的控制系统以整流

子系统收敛段之前截面的温度、压力作为反馈信号

进行控制来实现对试验发动机进气条件的模拟，因

此，将混合器出口导流栅后到收敛段之前的气体看

作是整流容腔进行建模，并将混合器容腔到前室收

敛段之前截面的压力损考虑到混合器出口导流栅流

量特性模型中。综上所述，需要建立的部件模型包

括：1号、2号调节阀流量特性模型及其液压伺服系统

模型、混合器模型、混合器出口导流栅流量特性模

型、整流子系统模型、管道容腔模型。

2.2 飞行环境模拟系统部件建模

2.2.1 1号、2号调节阀流量特性建模

FESS中 1号、2号调节阀均为轮盘式特种流量调

节阀，其结构原理图如图 3所示［18-20］。该调节阀的结

构分析和流量特性建模已在文献［17-19］中进行了

介绍，这里直接引用其结果可得特种阀的质量流量

计算公式为［18］

Qm = φA0 2p21 /RT1 （1）
式中 φ为实验数据拟合法表示的流量系数［21］；A0

为调节阀的流通截面积；T1，p1分别为阀前气流温度

和压力。

2.2.2 调节阀液压伺服系统建模

液压伺服系统主要为调节阀提供液压驱动力以

控制调节阀的开度进而间接控制气体流量。液压伺

服系统主要由液压泵站、电液伺服阀、液压缸、传动

机构、位移传感器等组成［22］。

关于液压伺服系统的建模已在大量的文献中进

行了推导，这里直接引用其结果可得阀芯输入位移 xV
和外负载力 FL同时作用时液压缸活塞的总输出位移

xp的表达式［22-26］

xp =
K q
Ap
xV - K ceA2p ( )1 + V t

4β eK ce s FL
m tV t
4β e A2p s

3 + ( )m tK ce
A2p

+ B pV t
4β e A2p s2 + ( )1 + B pK ce

A2p
+ KV t
4β eK ce s +

KK ce
A2p

（2）

式中 Kq为滑阀的流量增益，Kc为滑阀的流量-压
力系数，Ap为液压缸活塞有效面积，Vt为总压缩容积，

βe为液体体积弹性模量，mt为活塞及负载折算到活塞

上的总质量，Bp为活塞及负载的黏性阻尼系数，K为

负载弹簧刚度，Kce为总流量-压力系数，Kce=Kc+Ctp，Ctp
为液压缸泄漏系数。

此外电液伺服阀的控制电流 ΔI到电液伺服阀流

量Φ0的传递函数表达式为

Φ 0
ΔI =

K q
s2

ω 2
sv
+ 2ξ sv
ω sv

s + 1
（3）

式中 ωsv为电液伺服阀的固有频率，ξsv为电液伺

服阀的阻尼比。

对于轮盘式调节阀，液压缸的位移与调节阀的

开度基本满足线性关系。位移传感器主要是将位移

信号转换为电信号，其频宽比系统的频率高得多可

Fig. 3 Structure diagram of disc type special control valve[17]

Fig. 1 Simplified structure diagram of FESS

Fig. 2 Modeling schematic diagram of multi-volume

method
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将其视为比例环节 Kf。电液伺服位置控制系统的负

载通常情况下为惯性负载，其他负载（如弹性负载）

很小或者没有，所以可以近似忽略。此外，黏性阻尼

系数 Bp一般很小，由黏性摩擦力引起的泄漏量所产

生的活塞速度与活塞的运动速度相比要小得多，所

以
B pK ce
A2p

与 1相比可以忽略不计［22］。因此，可以得到

液压伺服系统闭环控制原理框图如图 4所示。

2.2.3 混合器掺混建模

混合器是高空台中专门设计用于实现高低温两

路气流均匀掺混的，其结构十分复杂，它的结构示意

图如图 5所示。

混合器实现高低温气流均匀掺混的结构原理示

意图如图 6所示。由图 6可知，混合器高温和低温气

流的管道是对称的，高低温气流的掺混通过混合器

导流栅实现，导流栅的高低温气流流道是交替分布

的，这一结构保证了高低温气流在导流栅出口处实

现均匀掺混。

为了描述混合器中的物理过程，将混合器的建

模分为三个部分：混合器容腔建模、混合器进口流量

特性建模、混合器传热建模。

2.2.3.1 混合器容腔建模

根据上述对混合器的结构原理的分析可知，高

低温两路气流在混合器出口接管内混合比较均匀，

因此可以假定混合器接管内的气体状态是一致的，

即用一个平均的气体状态来代替这一段管内气体的

状态，基于这一假设将混合器简化为一个具有两路

进气一路排气的容腔结构如图 7所示。图 7中，Tin1，

pin1，ṁ in1，vin1分别为混合器容腔高温路进气的温度、

压力、质量流量和平均气流速度；Tin2，pin2，ṁin2，vin2分

别为混合器容腔低温路进气的温度、压力、质量流量

和平均气流速度；T，p，ṁout，vout分别为混合器容腔排气

的温度、压力、质量流量和平均气流速度；Q为通过混

合器容腔管壁传递的热量；Tw为管壁的温度；V为混

合器容腔的体积。假定混合器容腔内气流速度随时

间变化很慢，混合器排气的状态与容腔内气体状态

一致［27-29］。文献［16］中已给出了关于混合器容腔的

温度和压力微分方程的详细推导过程，引用文献中

的结果可得

dT
dt =

RT

pV ( )cp - R
é

ë
êê(RT - h) (ṁ in1 + ṁ in2 - ṁ out) +

(h in1 + v2in12 ) ṁ in1 + (h in2 + v2in22 ) ṁ in2 -

(h + v2out2 ) ṁ out + Q̇ù
û
úú

（4）

dp
dt =

R

V ( )cp - R
é

ë
êê(cpT - h) (ṁ in1 + ṁ in2 - ṁ out) +

(h in1 + v2in12 ) ṁ in1 + (h in2 + v2in22 ) ṁ in2 -

(h + v2out2 ) ṁ out + Q̇ù
û
úú

（5）

式中 cp为混合器内气体的定压比热容，h为混合

器内气体的焓值，hin1为高温路气体的焓值，hin2为低温

路气体的焓值，R为气体常数，Q̇为单位时间内混合

器与外界交换的热量。

2.2.3.2 混合器进口流量特性建模

由混合器的结构原理分析可知，可以将混合器

进口流量特性等效为一个固定开度的阀门的流量特

性。流量特性建模与前述轮盘式调节阀流量特性建

模一致，只是对于混合器进口而言，其流通面积不

变，因此混合器进口流量特性系数 φ 只与压比 Pr
有关。

通过建立混合器流场仿真模型，按照特定条件

进行流场仿真，并用试验数据对流场仿真的结果进

行修正后获得混合器进口流量特性表如表 1所示。

2.2.3.3 混合器流-固热传建模

对于混合器中传热过程，将其分为两部分进行

Fig. 4 Closed-loop schematic diagram of valve controlling hydraulic cylinder
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考虑，其一是混合器出口接管管道传热，其二是置于

气流中的混合器导流栅传热，接下来分别推导这两

部分的传热模型。

（1）混合器出口接管管道传热建模

对于 FESS中的传热过程，考虑到飞行环境模拟

系统内气流温度比较均匀且整体上是环管结构同时

外壁包裹着隔热层，因此，可以将其传热过程等效为

带有绝热边界条件的长圆管中的传热过程来进行

建模。

考虑一根长为 L、厚度为 D、内径为 r0、热传导系

数为 k的圆管，圆管内气流温度一致，且圆管中的热

传导方向沿径向［16-27］。用 0，1，2，…，j-1，j，j+1，…，

N-1，N这 N+1个节点将圆管沿径向划分为 N个同心

薄壁圆管，且相邻节点的间隔为 Δr=D/N，其示意图如

图 8所示。文献［16，27］中已给出了圆管传热的推导

过程，引用文献中的结果可得

dT0
dt =

é

ë

ê
ê
r0h f ( )T g - T0

k
+ T1 - T0
ln ( )r1 /r0

ù

û

ú
ú
2Nα
r0D

dTj
dt =

é

ë

ê
ê
Tj - 1 - Tj
ln ( )rj /rj - 1

+ Tj + 1 - Tj
ln ( )rj + 1 /rj

ù

û

ú
ú
Nα
rjD

, j = 1, 2,⋯,N - 1
dTN
dt =

TN - 1 - TN
ln ( )rN /rN - 1

2Nα
rND

（6）
式中 Tj为节点 j对应的薄壁圆管的温度，rj为节点

j处的半径，j=0，1，…，N，Tg表示圆管内气流的温度，hf
为热对流系数，α=k/（ρCt）为薄壁圆管的热扩散系数，

ρ为圆管的密度，Ct为圆管的比热容。

因此，FESS与外界之间的传热率为［30-31］

Q̇ = 2πr0 Lh f (T - T0) （7）
（2）混合器导流栅传热建模

此外，还需要考虑混合器导流栅对气流温度造

成的影响，由上述对混合器结构分析可知，混合器导

流栅置于气流中，可以将其等效为气流中的一个储

能装置。当气流温度发生改变时，它将从气流吸收

Fig. 7 Schematic diagram of mixing volume

Table 1 Inlet flow characteristics table of mixer

Pr
φ

0
0.3592

0.1
0.3592

0.2
0.3592

0.3
0.3592

0.4
0.3583

0.5
0.3537

0.6
0.3405

0.7
0.3163

0.8
0.2759

0.9
0.2081

1.0
0

Fig. 5 Structure diagram of mixer

Fig. 6 Schematic diagram of mixing of mixer

Fig. 8 Heat transfer model schematic diagram of long tube[27]
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能量或者释放能量到气流中以使得温度与气流温度

趋于一致。同时，考虑到导流栅的材料为不锈钢，其

热导系数很大，可以认为整个导流栅的温度是一致

的。综上所述，将混合器导流栅等效为一个通过热

对流换热与气流传递热量来改变自身能量的储能

器，混合器导流栅与气流热对流传热率为

Q̇ cd = h fd Ad (T g - Td) （8）
式中 hfd为混合器导流栅与气流之间的等效热对

流换热系数，Ad为混合器导流栅与气流之间的等效接

触面积，Tg为气流的平均温度，Td为混合器导流栅的

温度。

因此，混合器导流栅内能量变化为

dE d
dt = Q̇ cd （9）

混合器导流栅具有的能量为

E d = cdm dTd （10）
式中 cd为混合器导流栅的比热容，md为混合器导

流栅的质量。

上式两边对时间 t求导可得

dE d
dt = cdm d

dTd
dt （11）

联立式（9）和式（11），可得混合器导流栅的温度

微分方程为

dTd
dt =

h fd Ad ( )T g - Td
cdm d

（12）
2.2.4 混合器出口导流栅流量特性模型

与混合器进口流量特性模型类似，将混合器出

口导流栅流量特性等效为一个固定开度的阀门的流

量特性。通过建立混合器出口导流栅流场仿真模

型，并按照特定条件进行流场仿真，根据流场仿真的

结果获得混合器出口流量特性表，如表 2所示。

2.2.5 整流子系统建模

FESS的整流子系统建模包括两个部分：整流子

系统容腔建模及传热建模。

2.2.5.1 整流子系统容腔建模

根据高空台前室的结构，可将其简化为一个具

有一路进气和一路排气的容腔结构，其容腔微分方

程推导过程与混合器容腔微分方程的推导过程相

似，通过推导可获得前室容腔温度和压力微分方

程为

dTPC
dt =

RTPC

pPCVPC ( )CPPC - R
é

ë
êê(RTPC - hPC) (ṁ in - ṁ out)+

(h in + v2in2 ) ṁ in - (hPC + v2out2 ) ṁ out + Q̇PC
ù

û
úú

（13）

dpPC
dt = R

VPC ( )CPPC - R
é

ë
êê(CPPCTPC - h) (ṁ in - ṁ out) +

(h in + v2in2 ) ṁ in - (hPC + v2out2 ) ṁ out + Q̇PC
ù

û
úú

（14）

式中 Tin，ṁin，vin，hin分别表示整流子系统容腔进

气的温度、质量流量、平均气流速度和焓值；TPC，pPC，

ṁout，vout，hPC分别表示整流子系统容腔排气的温度、压

力、质量流量、平均气流速度和焓值；CPPC为整流子系

统容腔内气体定压比热容；VPC为前室容腔的体积，

Q̇PC 为单位时间内整流子系统容腔与外界交换的

热量。

2.2.5.2 整流子系统传热建模

对于整流子系统中传热，可将其等效为一根具

有特定半径、长度及厚度的管道中的传热，因此，其

传热模型推导过程与混合器出口接管传热模型推导

过程完全一致，这里不再进行推导，直接引用上述推

导结果进行建模。

2.2.6 管道建模

管道建模包括两个部分：管道容腔建模、管道传

热建模。

2.2.6.1 管道容腔建模

根据管道容腔的结构，可将其简化为一个具有

一路进气和一路排气的容腔结构，通过推导，可获得

前室容腔温度和压力微分方程与前室容腔温度和压

力微分方程（13）和（14）一致。

2.2.6.2 管道传热建模

管道容腔传热模型推导过程与混合器出口接管

传热模型推导过程完全一致，直接引用上述推导结

果进行建模。

2.2.7 控制系统建模

在高空模拟试验时，FESS的控制系统采用的是

双路 PID来控制 FESS的温度和压力，由 1号调节阀实

现压力回路的自动控制，2号调节阀实现温度回路的

自动控制，其控制系统控制原理图如图 9所示。该控

Table 2 Flow characteristics table of mixer outlet air fence

Pr
φ

0
0.2818

0.1
0.2818

0.2
0.2818

0.3
0.2818

0.4
0.2805

0.5
0.2772

0.6
0.2728

0.7
0.2486

0.8
0.2123

0.9
0.1522

1.0
0
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制系统中温度和压力控制回路均采用双闭环负反馈

串级结构：内环为液压伺服控制回路，能够对阀位控

制指令做出迅速响应，并精确定位；外环为温度和压

力控制回路，主要用于实现温度和压力的自动控制。

其中位置内环为比例控制器（P控制），温度和压力外

环为比例-积分-微分控制器（PID控制）。

2.3 飞行环境模拟系统MATLAB数值仿真平台

基于上述建立的部件模型，根据这些模块在实际

系统中的物理连接关系构建 FESS的数值仿真平台，

仿真平台模块间的逻辑框图如图 10所示。图 10中，

灰色模块为 FESS的控制系统模型，青色模块为 1号和

2号调节阀模型，蓝色模块为管道容腔 1和管道容腔 2
模型，橙色模块为混合器进口流量模型，金黄色模块

为混合器容腔模型，墨绿色模块为混合器出口导流栅

流量模型，紫色模块为整流子系统容腔模型。

3 仿真验证

为了验证本文提出的建模方法的有效性，选取

两组高空台高低温两路掺混试验数据在 FESS数值仿

真平台中进行仿真复现，并将仿真结果与试验结果

进行对比验证；此外，为了分析 FESS的控制系统的控

制能力，根据典型发动机试验设计仿真试验过程来

分析控制系统的控制性能。

3.1 掺混试验对比验证

从高空台开展的双路掺混试验中选取两次试验

数据来验证建立的 FESS数值仿真平台的置信度，验

证的机理为：首先，以实际掺混试验中采集的高低温

两路进气的温度、压力数据作为 FESS数值仿真平台

的供气条件，将采集的 1号、2号调节阀阀位数据换算

为调节阀执行机构的电流信号代替数字控制器的输

出作为控制指令、以采集流量管的流量数据作为仿

真平台的排气条件，并用掺混试验开始时刻的状态

对仿真平台的初始状态进行配置；然后，运行仿真平

台；最后，将仿真获得的 FESS前室内气体的温度和压

力仿真结果与实际测量的温度和压力数据进行对比

验证以确定模型的置信度。

在选取的第 1次掺混试验中，FESS高低温两路

进气的温度和压力的变化曲线如图 11所示，由图可

Fig. 10 Digital simulation platform of FESS

Fig. 9 Control schematic diagram of FESS control system
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知，在这次试验过程中，高低温两路气流的温度、压

力基本保持不变，温度的变化不超过 1.5K、压力的变

化不超过 1.4kPa；1号调节阀和 2号调节阀的阀位控

制曲线如图 12所示；通过流量管进入试验发动机的

流量变化曲线如图 13所示。

根据上述验证机理用试验数据在 FESS数值仿真

平台中进行仿真获得 FESS的温度、压力同实际测量

温度、压力的对比结果如图 14所示，由图可知，FESS
的温度、压力的仿真结果与实际测量温度、压力的最

大误差分别不大于 2.5K，2kPa，且动态变化过程基本

一致。仿真过程中，调节阀 1、调节阀 2的流量和进入

试验发动机的流量如图 15所示。

在选取的第 2次掺混试验中，FESS高低温两路

进气的温度和压力的变化曲线如图 16所示，由图可

知，试验过程中高低温两路气流的温度、压力基本保

持不变，温度的变化不超过 1K、压力的变化不超过

1kPa；试验过程中调节阀 1、调节阀 2的阀位变化过程

Fig. 11 Inlet conditions of FESS in mixing test one

Fig. 14 Comparison results of simulation and measurement

of mixing test one

Fig. 13 Measurement mass flow rate of flow tube in mixing

test one

Fig. 12 Valve opening of control valves of FESS in mixing

test one
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如图 17所示；试验过程中通过流量管进入试验发动

机的流量变化曲线如图 18所示。

仿真获得 FESS的温度、压力仿真结果同实际测

量温度、压力的对比结果如图 19所示，由图可知，

FESS的温度、压力的仿真结果与实际测量温度、压力

的最大误差分别不大于 1K，1kPa，且动态变化趋势也

几乎一致。仿真过程中，调节阀 1、调节阀 2的流量和

进入试验发动机的流量如图 20所示。

Fig. 15 Hot and cold mass flow rate of FESS and engine

mass flow rate in mixing test one

Fig. 16 Inlet conditions of FESS in mixing test two

Fig. 17 Valve opening of control valves of FESS in mixing

test two

Fig. 18 Measurement mass flow rate of flow tube in mixing

test two

Fig. 19 Comparison results of simulation and measurement

of mixing test two
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综上所述，通过使用 FESS的两次掺混试验对

FESS的仿真模型的对比验证结果表明，本文提出的建

模方法建立的 FESS的仿真模型置信度较高，仿真模

型的温度和压力与实际试验的变化趋势基本一致。

3.2 典型发动机试验仿真分析

为了分析当前 FESS的控制系统的控制能力，以

实际 FESS的 PID控制器参数配置仿真平台数字控制

器的 PID参数，并根据典型的发动机试验项目（平飞

加速试验、等马赫数爬升试验）来设计仿真试验进行

仿真验证［32］。

供气条件：假定 FESS的高低温两路进气的状态

保持恒定，高温路的进气温度、压力分别为 323.15K，
140kPa；低温路的进气温度、压力分别为 253.15K，
120kPa。

典型发动机试验条件：假定飞机保持飞行高度

5km不变，飞行马赫数在 1min之内由 0.5加速到 0.9
（平飞加速），随后飞机保持飞行马赫数 0.9不变，飞

行高度在 1min之内由 5km爬升到 8km（等马赫数爬

升），这次试验飞行高度和飞行马赫数的设定条件如

图 21所示［32］。

根据上述仿真条件在 FESS数值仿真平台中进行

仿真试验，FESS温度和压力的仿真结果如图 22所

示。图 22（a）中，黑实线为发动机所需的进气温度，

红虚线为 FESS模拟的进气温度，由图可知，FESS模
拟的进气温度基本能跟踪发动机进气温度的变化；

图 22（b）中，黑实线为发动机所需的进气压力，红虚

线为 FESS模拟的进气压力，由图可知，FESS模拟的

进气也能跟随发动机进气压力的变化，但是试验中

存在 2.8kPa的最大超调量。仿真试验过程中发动机

进气流量及流过 FESS调节阀的流量如图 23所示，由

图可知，调节阀的流量始终随着发动机流量变化以

确保对进气条件的模拟。

通过上述仿真试验分析可知，目前高空台 FESS

Fig. 22 Simulation results of FESS with PID controller

Fig. 20 Hot and cold mass flow rate of FESS and engine

mass flow rate in mixing test two

Fig. 23 Hot and cold mass flow rate of FESS and engine

mass flow rate

Fig. 21 Mach Dash and Zoom-Climb test conditions
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控制系统具备进行发动机平飞加速和等马赫数爬升

试验的能力，但是控制效果不够理想，后续可以通过

基于本文建立的 FESS仿真模型开展控制技术研究以

提升 FESS的控制能力。

4 结 论

本文针对现有高空台进气条件模拟系统建模不

精确的问题，提出一种多容腔流-固传热的建模方法

建立了 FESS的仿真模型，并用掺混试验数据对模型

进行了对比验证，同时设计了典型的发动机试验分

析了 FESS控制能力，主要结论如下：

（1）在考虑混合器气流掺混、流-固传热、管道压

力损失等因素的影响下，提出的多容腔流-固传热的

建模方法相比常规的单容腔建模方法，能更加准确

地描述 FESS中的物理过程。

（2）选 取 了 两 次 FESS 的 掺 混 试 验 的 数 据 ，对

FESS的仿真模型进行对比验证，结果表明，模型仿真

结果与试验测量结果动态趋势一致，且温度、压力的

最大误差分别不大于 2.5K，2kPa。
（3）根据典型的发动机试验项目设计了仿真试

验，来分析现有 FESS控制系统的能力，仿真试验分析

表明，FESS控制系统具备进行发动机平飞加速和等

马赫数爬升试验的能力，但是控制效果不够理想，后

续可以基于本文建立的 FESS仿真模型开展控制技术

研究以提升 FESS的控制能力。
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