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先进战斗机超声速巡航过程中的
燃油温度变化特性分析

张兴娟, 张作琦, 高 � 峰
(北京航空航天大学 航空科学与工程学院, 北京 100191)

摘 � � � 要: 战斗机广泛地使用燃油作为飞机发热部件的热沉, 先进战斗机在综合热管理技术的发展基础

上,更加充分有效地利用燃油来冷却. 用热量平衡方法建立了燃油传热关系数学模型, 分析了超声速巡航状

态下油箱中的燃油温度随时间的变化. 结果表明: 战斗机在超声速飞行状况下, 影响燃油温度的最主要因素

是飞行马赫数和燃油的回流量.应用 C 软件通过计算仿真来求解油箱内燃油温度.
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Fuel temperature analysis of advanced fighter aircraft

during supersonic cruise
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Abstract: Fuel is w idely used as a heat sink for heat components of f ighter aircraf t .

With the development of the integrated therm al managem ent techno logy , fuel is ut ilized

more ef ficient ly to cool off especially fo r advanced f ighter air craf t. H eat balance m ethod has

been used to build heat t ransfer mathem atics modeling, and the time�dependent fuel tem pera�
ture changes during supersonic cruise w ere analyzed in this paper. T he results show that ,

the recirculat ion o f the fuel and the flight M ach number are m ajo r inf luent ial factors to the

fuel temperatur e during supersonic cruise. The com putat ion and simulat ion of the tem pera�
ture of fuel in the fuel tank w as carr ied out by using the pro gram based on C so ftw are.
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主要符号表
� � � � � � G � � � 流量( kg / s) � � � � � � � � � � � � Q � � � 热流量( W )

Ma 马赫数 q 热流密度( W/ m2 )

T 温度( K ) � 厚度( m)

R 热阻( K / W ) � 运动黏度( m2 / s)

 导热系数( W / ( m � K) ) ! 动力黏度( Pa� s)

L 机翼弦长( m) ∀ 密度( kg / m3 )

e 黑度 cp 比定压热容( J/ ( kg� K) )

F 面积( m2 ) Re 雷诺数
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#h

空气�蒙皮表面传热系数
( W/ ( m2 � K) )

#af

空气�燃油表面传热系数
( W/ ( m2 � K) )

Rw 飞机蒙皮热阻( K / W) #f

燃油表面传热系数

( W / ( m2� K) )

下标表

fuel 燃油 oil 滑油

ram 冲压空气 rec 回流

eng 发动机 hyd 液压系统

tot 总量 bur 燃烧

jin 浸油 pum 燃油泵

nc 蒙皮附面层 zi 燃油油箱内燃油液面

h 飞行高度 fei 非浸油

tf 油箱内燃油 es 电子设备系统

i 进口 o 出口

� � 燃油不仅作为能源燃料为飞机发动机提供动
力,而且作为冷源来冷却飞机的液压系统、滑油系

统和环控系统等机载机电系统 [ 1] . 由于影响燃油

温度的因素有很多, 如飞行马赫数、太阳辐射强

度、油箱隔热性能、燃油的回流流量及机载机电系

统的热载荷等, 各影响因素之间存在复杂的耦合

关系,如何充分利用飞机所载燃油作为热沉来冷

却飞机机载设备系统, 以发挥燃油的最大使用效

益,针对先进飞机提出了综合热管理设计理念.国

外在飞机综合热管理系统的仿真研究中,把燃油

的温度作为综合热管理系统的核心问题来研究,

利用多学科设计优化思想和先进的仿真模拟软

件,为飞机设计增加了效益[ 2�5] .目前国内在这方

面的研究还处在起步阶段,所研究的内容基本上

是孤立的环控系统、动力系统或者是燃油系统,而

没有把它们综合起来研究.本文针对先进战斗机

综合热利用的特点, 对战斗机超声速巡航飞行过

程中燃油油箱内燃油温度的变化进行了研究.

1 � 燃油的热源

先进战斗机的热载荷分为机体内部和机体外

部两大部分,如图 1所示.机体内部的热载荷主要

包括大功率电子设备的散热量、滑油系统散热量、

液压系统散热量和发动机附件系统的散热量.

这些热量将直接或间接地通过换热器将热量

排给燃油.为了保证飞机的各个关键部件能正常

运行,飞机的燃油流量在某些工况下大于发动机

实际所需的供油流量. 这就会有部分燃油回流到

燃油油箱中去, 回油流量的大小也会根据具体情

况而有所改变. 飞机外部热量来自于太阳辐射和

蒙皮表面附近附面层的气动对流加热. 热量通过

蒙皮以及隔热耐油材料传给机翼油箱和机身油箱

中的燃油.在任意时间段 t2 - t1内,燃油的温度从

T 1 增加到 T 2 .热平衡关系如下:

 
T

2

T
1

CmdT =

 
t
2

t
1

( Q
.

s + Q
.

nc + Q
.

es + Q
.

hyd + Q
.

oil + Q
.

eng )dt

( 1)

图 1 � 飞机主要热源构成

F ig . 1� M ain heat r esources o f air craft

2 � 油箱传热计算模型

2. 1 � 机身外部热源向燃油传热

战斗机在超声速飞行时, 机身相对空气运动,

在蒙皮附近形成附面层(边界层) . 气动热会引起

蒙皮温度升高.附面层温度计算式为
[ 6]

T nc = T h 1+ ∃%- 1
2

Ma
2

( 2)

式中 ∃为恢复系数.
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同时太阳以一定的热流密度 qs 照射在飞机

蒙皮表面.它们对飞机的蒙皮耦合产生热影响.

在这个过程中,飞机燃油油箱简化的模型如

图 2所示,飞机蒙皮向燃油油箱传热分为飞机油

箱蒙皮浸油部分传热和非浸油部分传热.

图 2� 飞机燃油油箱截面示意图

Fig. 2� Sketch o f fuel tank section

2. 1. 1 � 浸油部分的油箱蒙皮传热

浸油部分的油箱蒙皮直接向油箱内的燃油对

流传热.热平衡方程为

qxi + qs = qfu + qjin ( 3)

qxi = #h ( T nc- T jin) ( 4)

qfu = 4. 96&w
T jin

100

4

-
T h

100

4

( 5)

qjin = (T jin - T tf ) / ( R w + 1/ #f ) ( 6)

� � 将式( 4) , ( 5)和( 6)代入式( 3) ,并对式( 3)采

用迭代法,可求出油箱浸油表面温度 T jin , 然后求

出蒙皮浸油部分向燃油所加的热量 qjin .

2. 1. 2 � 非浸油部分的油箱蒙皮传热

蒙皮非浸油部分表面向燃油加热,主要分为

两部分:由空气燃油表面对流换热 q1 和由蒙皮直

接向燃油辐射加热 q2 , 将两部分热量加起来, 即

为蒙皮非浸油表面向燃油所加的热量. 建立热平

衡方程

qfei = q1 + q2 ( 7)

q1 = #af ( T fei - T tf ) ( 8)

q2 = 4. 96&np
T fei

100

4

-
T t

100

4

( 9)

其中

&np =
1

1
&f
+

Fz i 1/&w - 1

F fei

� � 飞机蒙皮非浸油部分所吸收的热量全部传给

燃油,即

qfei = #h T nc - T fei + qs ( 10)

� � 表面传热系数的选取和计算参见文献[ 7] ,太

阳辐射热流密度的选取参见文献[ 8] .

2. 2 � 机身内部热源向燃油对流换热

在飞机机体内部,从燃油油箱流出的燃油依次

吸收电子设备系统(通过载冷/制冷系统实现)、滑

油系统、液压油系统发出的热量,如图 3所示.之后

其中一部分燃油进入到发动机,吸收发动机产生的

热载荷后进入燃烧室燃烧.而另一部分燃油由冲压

空气冷却后回到燃油油箱中.这里 Gtot 表示燃油的

总流量, Grec表示回流到燃油油箱的燃油流量, Gbu r

表示流入发动机燃烧室的燃油流量.

G tot = G r ec + Gbur ( 11)

燃油经过换热器后, 获得热量的平衡方程

G 
T

o

T
i

Cdt = Q ( 12)

图 3� 机身内燃油循环

Fig. 3� Fuel cycle in fuselage

2. 3 � 动态分析

在时间段 dt内,通过燃油箱蒙皮浸油表面和

非浸油表面传给燃油的热量

dQ = qjin �F jin � dt + qfei � F fei � dt ( 13)

� � 由 dQ = C� p � V �dT ,则油箱内燃油在 t时

刻加热 ∋t时间后,由上式积分后可计算燃油升高

的温度,即

 
T
t+ ∋t

T
t

C � ∀� V � dT =

 
t+ ∋t

t
q jin �F jin � dt+ 

t+ ∋t

t
q fei � F fei � dt ( 14)
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� � 不同的输油箱, 由于载油量的不同、输油箱蒙

皮受热表面积不同, 每一组输油箱内燃油温度可

能不一致. 所以, 当输油箱向供油箱输送燃油时,

随着各组输油箱的输油顺序的不同, 就会使供油

箱内的燃油温度升高或降低. 当输油箱内的燃油

温度很高时,由输油箱将燃油输入到供油箱后,将

供油箱内的燃油具有比较高的温度.假定在 ∋t时

间内,由输油箱输入到供油箱本身的燃油得到充

分的混合,则计算供油箱燃油温度可用下式计算:

cpG s( T s - T!g ) =

cp ( Gg + Gs) ( T g - T!g ) ( 15)

� � 假定飞机内部各热载荷 Qes , Q oil和 Qhyd在巡

航飞行过程中以恒定发热量向燃油传热,冷却冲

压空气的冷量 Qr am 也将保持恒定.飞行经过飞机

内部加热后的回流燃油将直接流入供油箱中去,

则供油箱内的混合燃油温度也可由式( 15)算出.

3 � 仿真计算及结果分析

为了计算燃油油箱的燃油温度.本文引用文

献[ 7]的燃油油箱结构,如图 4所示.

图 4 � 飞机燃油油箱的结构(单位: mm)

F ig. 4� Structure o f the fuel tank( unit: mm)

将性能和形状参数代入数学模型中, 并假定

油箱初始温度 T
0
tf , 则可计算出在这一初始温度

下, 任一个时刻 t n ( t n = n�∋t )的油箱温度. 为了

说明问题,可取 ∋t= 1 s. 由于仿真过程采用瞬时

稳态方程计算, 所以取不同的时间步长 ∋t对计算

的结果并无本质的区别. 但较小的 ∋t可以在固定

的时间内计算出更多的时间点,曲线也更加光滑.

燃油供油箱的输油顺序是顺序输油: A- B- C-

D.在求任意时刻 tn 的油箱内燃油液面面积 F zi 、

油箱浸油面面积 F jin、油箱非浸油面面积 F fei .对

于不同的参数变化下, 油箱内燃油的温度变化曲

线如下列图示. 假定巡航时间为 50m in,可将此过

程分为 6个阶段, ∀和#由机翼油箱 A 向供油箱

输油; ∃和%由前输油油箱 B 向供油箱输油; &

由后输油油箱 C向供油箱输油; ∋ 由供油箱 D直

接向发动机供油.在以下计算中,燃油初温取值为

293 K( 20 ( ) .

3. 1 � 飞行马赫数对燃油温度变化的影响

图 5为仅考虑飞行马赫数单一因素,并在无

回流无太阳辐射情况下,燃油温度随时间变化的

曲线.当超声速巡航结束时,马赫数为 2. 5的最终

温度是 304 K;而 Ma= 1. 6只有 295K.

图 5 � 油箱内的燃油在不同马赫数下的温度变化

F ig . 5 � Temperature of fuel in tank at different

M ach number s

3. 2 � 油箱热阻对燃油温度变化的影响

图 6为在恒定飞行马赫数情况下,仅考虑油

箱使用不同热阻的材料,燃油温度随飞行时间的

变化曲线.飞机油箱隔热结构的平均导热系数分

图 6� 油箱内的燃油在不同热阻材料下的温度变化

F ig . 6 � Temperature of fuel in tank at different

thermal r esistances
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别为 4. 17 ) 10- 3 , 1. 25 ) 10- 2 , 4. 17 ) 10- 2

W/ ( m �K) .从图中可以看出, 热阻值小, 隔热效

果好,燃油温升低.

飞机在超声速巡航时, 外界环境会给飞机油

箱带来热载荷, 飞机油箱热阻 Rw 相对于燃油表

面传热系数的倒数 1/ #af 来说要大得很多,所以采

用先进的隔热材料, 在材料厚度 �不变的情况下,

降低耐油胶料导热系数  , 可以有效降低气动加

热对燃油的传热.

3. 3 � 太阳辐射对燃油温度变化的影响

图 7分别表示当油箱上表面暴露于太阳下,

有、无太阳辐射燃油温度的变化曲线. 当 900 W/ m
2

的太阳辐射热流密度单独作用于飞机时,蒙皮会

产生大约3. 5~ 4. 5 K的温升, 这将导致其内的燃

油比无辐射情况下最终产生 1 K 的额外温升. 因

此,可忽略太阳辐射的影响.

图 7� 太阳辐射对油箱燃油温度影响

F ig. 7� Effects of solar irr adiat ion on fuel temperature

3. 4 � 回流对燃油温度变化的影响

图 8为考虑有部分燃油回流到燃油油箱后的

图 8� 回流时燃油温度变化曲线

Fig . 8 � Effect s o f recir culation on fuel temperature

燃油温度变化曲线. 由图可知,回油量越大,燃油

温升越高. 当回油为1. 2 kg/ s时, 最终温升可达

15K.

3. 5 � 各种热源对燃油温升的影响

图 9表示飞机在超声速巡航过程中,各个因

素的平均值对燃油温升影响比例. 由图可知,燃油

回流吸收了大部分的热量,所以飞机超声速巡航

过程中尽量避免回流. 内部热源(回流量)为影响

燃油温升的主要因素, 在设计中应该综合热管理

系统,使燃油能充分吸收飞机的热载荷.

图 9 � 辐射、气动热和内部热源对燃油温升的影响

F ig. 9� P ropo rtion of solar irradiat ion, aer o�heating

and internal heat r esource

4 � 结 � 论

在超声速巡航过程中,随着飞行时间的增长,

由于输油箱内燃油的量不断减少以及热量的积

累,因此燃油温度变化率也逐渐增加.但在每组输

油箱的燃油即将耗尽时,来自于蒙皮的热量全部

传给了剩下的少量燃油, 导致燃油温度增加明显,

大于其他输油箱和供油箱内的燃油温度,当流入

供油箱后使供油箱内燃油的温度显著上升.当完

全耗尽时,此油箱停止向供油箱输油.而由下一组

油箱向供油箱输油, 但此输油温度会小于刚才上

一油箱内的燃油温度, 供油箱的温度变化率将明

显降低,甚至为小于零的值.

燃油温度的主要影响因素为气动热和回油

量,在综合利用燃油热沉时应该采取隔热措施和

优化燃油热沉的使用流量.
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