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摘　　　要：采用大庆ＲＰ３型燃油，利用Ｆｌｏｗｍａｓｔｅｒ软件对某型航空发动机燃油系统进行建模，计算定、变

转速工况下燃油温升情况，开展了发动机变转速下的温度仿真，将仿真温度与实验温度值进行对比验证模型

准确性。结果表明：模型精度主要受元件的性能曲线影响；某些工况下主燃烧室前的燃油温度可达１４５℃以

上，影响发动机安全，必须加以控制；仿真发现向飞机回油可以降低燃油温度，但对于阶跃回油质量流量信号，

温度响应具有延迟性；设计回油质量流量为０ｋｇ／ｓ，不同工况的离心泵效率相同，各工况的燃油温度与主燃烧

室燃油质量流量的关系，质量流量增大，温度降低，质量流量稳定时，温度也会达到稳定值。该仿真主要是建

立了燃油温度的求解模型，提出了燃油泵加热的计算方法，对于航空发动机系统一维仿真研究有一定的指导

作用。
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　　随着现代国防需求的提高，对于战斗机的要

求也不断提高。新一代的战斗机要求具有大功率

的电子设备、超声速的巡航能力、高隐身性能。提

高了战斗机新能力的同时，也随之产生了新问题，

比如飞机内部热负荷过高的问题。传统的解决办

法是采用以空气、液体为循环工质的环控系统来

冷却热负荷。但是，以冲压空气作为热沉越来越

不能满足现代飞机的制冷需要，如飞机以超高声

速巡航时，由于气动加热，冲压空气的温度变得很

高，以之所做的换热器面积大，增加了飞机的代偿

损失，此外，由于隐身的要求要减少飞机表面的开

口数量，限制了冲压空气的进气量。因此，又提出

了以燃油作为最终热沉的综合热管理系统，美国

的Ｆ２２战机已配备综合热管理系统，其中燃油热

管理系统［１４］是其核心部分。

燃油在流向发动机的过程中，依次去冷却飞

机上机载机电系统的热负荷，冷却发动机内部的

热负荷，进入燃烧室燃烧。如果进入发动机的燃

油质量流量（文中简称流量）大于燃烧所需要的流

量时，再返回到飞机的油箱。在这一过程里，燃油

吸收了热量，温度得以升高，有利于燃烧。但是，

过高的燃油温度会导致燃油结焦，造成管路堵塞，

另外，发动机内高温度燃油会对发动机控制系统

造成影响，也会影响发动机滑油系统的冷却［５］。

在此背景下，对于某一型发动机燃油系统，在具体

的工作工况内研究燃油温度的变化是非常有必

要的。

本文研究的燃油系统不同于飞机燃油系统，

只研究发动机供油系统部分，燃油由两级泵增压，

再经过燃油计量装置计量出燃烧室燃烧所需的流

量，后经燃滑油散热器、增压阀和喷嘴，最后进入

燃烧室。由于齿轮泵为固定排量泵［６］，当所供燃

油流量大于计量流量时，燃油通过回油活门返回

到齿轮泵前。燃油系统有加力状态和非加力状态

之分。加力泵部件内部是由一个离心泵和一个供

油装置一起组合而成。加力状态时加力泵是正常

工作的离心泵，叶轮转动并出油，来自齿轮泵前的

低压燃油进入加力泵，得到增压，之后燃油分为３

路：一部分经过供油装置，作为加力泵回油回到初

级增压泵前，一部分作为加力系统回油回到初级

增压泵前，还有一部分去往加力燃烧室燃烧。非

加力时叶轮转动但离心泵不出油，齿轮泵前一部

分燃油仍然是进入加力泵这个装置，从加力泵内

供油装置作为加力泵回油流到初级增压泵前，齿

轮泵后一部分高压燃油作为加力系统回油流回到

初级增压泵前，非加力状态和加力状态之间可以

实现切换。此外，齿轮泵前一部分燃油作为伺服

燃油进入伺服系统，之后又以伺服系统回油流回

到初级离心泵前。齿轮泵后一部分燃油作为主燃

油回油流回初级离心泵前。另外，当燃油系统热

负荷过高时，燃油可返回到飞机油箱中［７］。

目前国内外针对发动机燃油系统级的研究主

要集中于：研究供油流量的影响因素，对燃油计量

装置利用液压仿真软件ＡＭＥＳｉｍ进行仿真
［８］，研

究影响流量控制的因素，但未考虑整个循环系统

的影响；对于燃油系统的温度研究有［９］：理论计

算、实验研究，和利用液压仿真软件 ＡＭＥＳｉｍ进

行仿真。国外鲜有利用Ｆｌｏｗｍａｓｔｅｒ软件对发动

机燃油系统进行温度仿真，大多是对飞机燃油系

统以及综合机载机电系统进行流量、压力和温度

的仿真［１０］。本此仿真来源于中国航空发动机集

团有限公司航空发动机控制系统研究所的一项

“利用Ｆｌｏｗｍａｓｔｅｒ软件对发动机燃油系统进行温

度仿真”的课题研究，计算发动机在不同工作状态

下，燃油系统内各点的温度。

１　计算工具介绍

Ｆｌｏｗｍａｓｔｅｒ是一款成熟的热流体分析软件，

其中的元件是通过大量的实验所得到性能曲线，

所以建模准确；只关注于一维尺度上元件的输入

输出关系因而仿真速度较快，因此已被大量运用

于航空航天、能源化工、汽车等行业。

３２７



航　空　动　力　学　报 第３５卷

Ｆｌｏｗｍａｓｔｅｒ软件在进行仿真计算时，认为流

体网络是由各类元件相互按照实际结构相互连接

而来，元件之间相互生成节点。元件流动模型主

要基于压力流量关系，管网系统多元件之间流动

关系有相关文献［１１］。关于系统温度计算有方程

狋２－狋１ ＝
犙
犿犮狆

（１）

其中狋１、狋２ 表示元件进出口温度；犙表示元件吸收

或放出的热量；犿 表示经过元件的流体流量；犮狆

表示流体的比定压热容。它们都可随时间变化。

对于瞬态温度求解问题，假设有一个控制微

元体，它满足能量方程

Δ犈＝δ犲１－δ犲２－δ狇＋δ狑 （２）

其中Δ犈是累积项；δ犲１、δ犲２ 是控制体的输入项和

输出项；δ狇是由于导热、对流、辐射导致的损失

项；δ狑是做功项。

δ犲１ ＝δ犿·犮狆１·（珋狋１－狋０）＋δ犲０

δ犲２ ＝δ犿·犮狆２·（珋狋２－狋０）＋δ犲０
（３）

珋狋＝
狋（犜＋δ犜）＋狋（犜［ ］）

２
（４）

其中δ犿是平均质量；狋０ 是参考温度；δ犲０ 是参考温

度下的内能；犮狆犻是温度在（狋犻－狋０）段内流体定压比

热容的平均值，其中犻＝１，２；珚犜是时间步长δ犜内温

度的平均值。

δ狑＝δ犿·
狆１

ρ１
－
狆２

ρ
（ ）

２

（５）

其中狆１、狆２ 为控制体进、出口压力；ρ１、ρ２ 为进、出

口流体密度。

软件还可以进行导热问题计算、传热以及辐

射问题计算，相关理论［１２］。

２　系统模型的建立

基于本文是计算某型航空发动机燃油系统燃

油温升情况，根据实际的燃油系统架构，在Ｆｌｏｗ

ｍａｓｔｅｒ中建立相应的热管理计算模型，在其中输

入一些必要参数，实现计算。系统内造成燃油温

度升高的主要原因是：来自燃油泵的功率损耗和

滑油以及其他部分散到燃油的热量。初级离心泵

和高压齿轮泵内对燃油造成的热量不知，加力状

态下，加力离心泵正常工作，齿轮泵前的低压燃油

进入加力泵，温度、压力升高后，分为３路流出，此

时的经过离心泵的燃油得到的热量不知，这两部

分是仿真主要计算的部分；非加力状态下，加力离

心泵叶轮转动但是不出油，但是分析认为也对进

入其中的燃油造成了加热，这一部分热燃油作为

加力泵回油从加力泵内的供油装置流出，还有进

入伺服系统的燃油得到热量，这两部分热量假设

是已知的；此外，一定流量的滑油与燃油下，滑油

的散热量，三者之间关系是已知的。对此燃油系

统温度的计算，作出下列假设［１３］：

１）模拟类型为 ＨｅａｔＴｒａｎｓｆｅｒＴｒａｎｓｉｅｎｔ，稳

定流动；

２）认为管路绝热，不考虑管内流体和外界的

换热；

３）阻力元件只降压，不考虑生热；

４）管路系统不考虑重力的影响；

５）发动机燃油箱供油、返回燃油箱，不以实

际油箱考虑，以软件自带源元件代替。

模型的边界条件即发动机进口燃油、燃烧室、

去往飞机燃油，都以压力源（ｐｒｅｓｓｕｒｅｓｏｕｒｃｅ）代

替，输入压力值，发动机进口燃油压力源还要输入

温度；初级增压泵、加力泵是为离心泵，软件有离

心泵（ｒａｄｉａｌｆｌｏｗｐｕｍｐ）模型，物理模型见图１。

离心泵建模的关键是要输入一些额定参数，实际

参数与额定参数经过一些数学转换后得到特性曲

线：体积流量扬程曲线、体积流量扭矩曲线，这

样就可以根据输入实际参数，通过曲线转换，得到

离心泵的实际工作特性。

图１　离心泵模型

Ｆｉｇ．１　Ｃｅｎｔｒｉｆｕｇａｌｐｕｍｐｍｏｄｅｌ

图１中狇犞１、狇犞２表示两端的体积流量。

α＝
狀
狀ｒ
，　ν＝

狇犞

狇犞ｒ
，　犺＝

犎
犎ｒ

，　β＝
犙
犙ｒ
（６）

式中狀为泵转数（ｒ／ｍｉｎ），泵任意情况下的实际转

速；狇犞 为泵在单位时间内所输送流体的体积流

量，实际体积流量（ｍ３／ｓ）；犎 为单位质量流体经过

泵所上升的高度，实际扬程（ｍ）；犙为泵运转时转

轴的实际转矩（Ｎ·ｍ）。狀ｒ、狇犞ｒ、犎ｒ、犙ｒ分别为泵的

额定转速、额定体积流量、额定扬程和额定转矩。

软件中定义如下坐标来表示离心泵特性曲线

关系，将离心泵实际工况与额定工况参数全部包

含进去
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犡＝ｔａｎ
－１ α（ ）ν

犎ｗ ＝
犺

α
２
＋ν

２

犙ｗ ＝
β

α
２
＋ν

烅

烄

烆 ２

（７）

　　由式（７）可知，犡犎ｗ 即为体积流量扬程曲

线；犡犙ｗ 即为体积流量转矩曲线；不同的非加力

工况下，加力离心泵认为不工作，加力泵回油所带

的热量与加力泵回油流量之间的关系已知，加力

工况下进入加力泵的燃油都得到了增压加热，加

力与非加力下，加力系统回油来源不同，依靠单向

阀实现来源选择；已知不同工况下，伺服系统回油

流量和回油所带的热量；不同工况下，各条流路的

燃油流量已知；主燃油流路，不同的燃油流量所要

带走滑油的热负荷已知；主燃油流路上压损元件

的压降值已知。这些已知的工况与某一物理量之

间的数值关系可以内嵌到通用型控制器，热量输

出给通用型换热器（ｇｅｎｅｒａｌｈｅａｔｅｘｃｈａｎｇｅｒ）
［１４］，

其上面有热功率信号接收端口。流量、压降输出

给多功能元件（ｍｕｌｔｉｆｕｎｃｔｉｏｎａｌｃｏｍｐｏｎｅｎｔ），此元

件上下凸起口代表着流量、压降等控制信号输入

端口，可实现不同功能的控制，具体见图２。

控制元件主要实现数据传输处理，如图３所

示，自左向右分别为ｇａｕｇｅ元件、信号发生器、信

图２　通用型换热器模型和多功能组件模型

Ｆｉｇ．２　Ｇｅｎｅｒａｌｈｅａｔｅｘｃｈａｎｇｅｒａｎｄｍｕｌｔｉｆｕｎｃｔｉｏｎａｌ

ｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓｍｏｄｅｌｓ

图３　控制器元件模型

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓｍｏｄｅｌｓ

号分离器、通用型控制器。Ｇａｕｇｅ元件和通用型

控制器可以内嵌自定义的脚本程序或者内嵌曲线

实现控制。信号发生器是要输入某一信号随时间

变化的关系。信号分离器不需要输入参数，信号

分离器实现对输入信号进行同等大小的信号分离

输出。Ｆｌｏｗｍａｓｔｅｒ软件配备了许多的控制器，可

以通过输入数值、内嵌曲线、编写脚本等方式来实

现控制功能［１５］。

齿轮泵（ｇｅａｒｐｕｍｐ）元件软件有相应的元件

计算模型，但是由于其数学模型里有３个参数，分

别是：系数１（ｌｅａｋａｇｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ）、系数２（ｃｏｕ

ｌｏｍｂｆｒｉｃｔｉｏｎｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ）、系数３（ｖｉｓｃｏｕｓｆｒｉｃｔｉｏｎ

ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ），这３个系数不能得到其精确值，所以

要对齿轮泵的生热计算提出简化。与计算齿轮泵

在某一转速下的产热量时，齿轮泵的效率已知，将

工况下经过齿轮泵流体的有用功通过记录器

（ｇａｕｇｅｔｅｍｐｌａｔｅ）记录下来，通过编写脚本将其

转化成产热功率，输出给通用型换热器（ｇｅｎｅｒａｌ

ｈｅａｔｅｘｃｈａｎｇｅｒ），此时这个换热器不考虑流动计

算，所以流动损失系数设为最小值，为软件默认

值；当去往主燃烧室的燃油量多于燃烧所需要的

量时，需要通过回油活门返回到齿轮泵前，齿轮泵

泵后各压降是已知的，所以泵后压力已知，齿轮泵

泵后压力的模拟，也是通过编写脚本的方式来实

现。齿轮泵前的压力值通过ｇａｕｇｅ元件时刻记

录，输出给控制器，作为控制器的一个输入量，齿

轮泵泵后压力值作为控制器的另一个输入量，在控

制器内两个压力值作差，输出给多功能控制器。

图４　Ｆｌｏｗｍａｓｔｅｒ软件所搭系统模型

Ｆｉｇ．４　ＳｙｓｔｅｍｍｏｄｅｌｗａｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄｂｙＦｌｏｗｍａｓｔｅｒｓｏｆｔｗａｒｅ

本次仿真是由一个总输入决定的，在信号发生

器里输入具体的工况数字，根据内嵌的曲线关系输

出某一物理量，实现仿真。根据上述介绍，发动机

燃油系统建模结果如图４所示，图中网络节点为元

５２７
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件连接时自动生成，仿真查看节点温度结果。图中

的数字为元件之间连接时生成的节点编号。

３　元件参数的确定

Ｆｌｏｗｍａｓｔｅｒ软件的材料库里有各种可用于

仿真的材料，可以根据自己需要自行选择也可以

创建自己的材料。本文主要目的是研究燃油温度

变化，燃油物性对温度的影响是很大的，所以选择

自行创建流体，所使用的燃油流体为大庆 ＲＰ３

燃油。根据文献［１６２０］中航空燃油的物性数据，

将其拟合出燃油密度、比热容、饱和蒸汽压力和运

动黏度随温度的变化曲线，导入软件曲线库中，以

便在后期仿真时使用，如图５～图８所示。

Ｆｌｏｗｍａｓｔｅｒ软件仿真时，需要设定各元件的

性能参数和几何参数，某些元件可以自行设置曲

线内嵌。对于此次温度计算，需要准确设定各流

路的流量、各元件的压力分布以及泵的特性参量

值。主要元件的输入参数种类见表１所示。

图５　大庆ＲＰ３的密度随温度变化曲线

Ｆｉｇ．５　ＣｕｒｖｅｃｈａｎｇｅｄｄｅｎｓｉｔｙｏｆＤａｑｉｎｇＲＰ３ｗｈｅｎ

ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｉｓｃｈａｎｇｉｎｇ

图６　大庆ＲＰ３的比热容随温度变化曲线

Ｆｉｇ．６　ＣｕｒｖｅｃｈａｎｇｅｄｓｐｅｃｉｆｉｃｈｅａｔｃａｐａｃｉｔｙｏｆＤａｑｉｎｇ

ＲＰ３ｗｈｅｎｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｉｓｃｈａｎｇｉｎｇ

图７　大庆ＲＰ３的运动黏度随温度变化曲线

Ｆｉｇ．７　Ｃｕｒｖｅｃｈａｎｇｅｄｄｙｎａｍｉｃｖｉｓｃｏｓｉｔｙｏｆ

ＤａｑｉｎｇＲＰ３ｗｈｅｎｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｉｓｃｈａｎｇｉｎｇ

图８　大庆ＲＰ３的饱和蒸汽压力随温度变化曲线

Ｆｉｇ．８　ＣｕｒｖｅｃｈａｎｇｅｄｖａｐｏｕｒｐｒｅｓｓｕｒｅｏｆＤａｑｉｎｇ

ＲＰ３ｗｈｅｎｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｉｓｃｈａｎｇｉｎｇ

表１　燃油系统温度仿真计算参数表

犜犪犫犾犲１　犜犲犿狆犲狉犪狋狌狉犲狊犻犿狌犾犪狋犻狅狀狆犪狉犪犿犲狋犲狉狋犪犫犾犲狅犳犳狌犲犾狊狔狊狋犲犿

元件类型 参数１ 参数２ 参数３ 参数４ 参数５ 参数６

入口源 压力 温度 大庆ＲＰ３型号燃油

燃烧室压力 压力 大庆ＲＰ３型号燃油

去往飞机源 压力 大庆ＲＰ３型号燃油

通用换热器 损失系数（设为最小） 直径
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续表

元件类型 参数１ 参数２ 参数３ 参数４ 参数５ 参数６

离心泵 额定转速 额定扬程 额定体积流量 额定效率 体积流量扬程 体积流量扭矩

齿轮泵 实际转速 体积排量 系数１ 系数２ 系数３

止回阀 直径

４　结果与分析

４１　工况参数

现有发动机转速已知的８个工况，发动机进

口燃油温度都为９３℃，压力为０．２ＭＰａ。每个工

况下的数据如表２所示。

当供油量大于所需量时，发动机的燃油量可

以回往飞机，对飞机有一定的影响，所以着重分析

热回油活门前的温度结果。

在Ｆｌｏｗｍａｓｔｅｒ元件ｄａｔａ输入表里输入各

元件的参数或者曲线，计算各元件前后的节点

温度。

４２　模型准确性验证

对８个工况全部进行仿真，计算网络节点的

温度。在热回油活门前设置测温点，现有热回油

活门前处的实验温度，将热计量活门前处仿真计

算得到的温度与其作比较，来验证模型的准确性。

比较结果如表３所示。

表２　工况参数

犜犪犫犾犲２　犘犪狉犪犿犲狋犲狉狊狅犳犱犻犳犳犲狉犲狀狋狑狅狉犽犻狀犵狊狋犪狋犲狊

参数
工况编号

１ ２ ３ ４ ５ ６ ７ ８

主燃烧室燃油流量／（ｋｇ／ｈ） ７０００ ２１００ １５００ ６５０ １２００ ５０００ ９０００ ９０００

加力燃烧室流量／（ｋｇ／ｈ） ７０００ ２７０００ ３００００

主系统回油流量／（ｋｇ／ｈ） ３００ ３００ ３００ ２００ ３００ ３００ ３００ ３００

加力系统回油流量／（ｋｇ／ｈ） ７００ ７００ ５００ ５００ ５００ ７００ １０００ １０００

加力泵回油流量／（ｋｇ／ｈ） ７００ ７００ ６００ ５００ ６００ ７００ ２５００ ２５００

伺服回油流量／（ｋｇ／ｈ） ２２００ ２２００ １９００ １７００ ２０００ ２０００ ２０００ ２０００

向飞机回油流量／（ｋｇ／ｈ） ２００ ４０００ ８００ ５００ １５００ ２００ １９０ １９０

加力泵回油产生热量／ｋＷ １５ １５ １０ ５ １０ １５

伺服回油产生热量／ｋＷ ５ ５ ２ １ ２ ５ ５ ５

齿轮泵泵后压力值／ＭＰａ ５．９ ３．６ ３．２ ３ ３．５ ６ ７ ７．３

表３　测温点燃油温度

犜犪犫犾犲３　犉狌犲犾狋犲犿狆犲狉犪狋狌狉犲狅犳犿犲犪狊狌狉犻狀犵狆狅犻狀狋 ℃

工况编号 实验结果 数据拟合结果 偏差

１ １１２ １１２．８０９ ０．８０９

２ １０６．２ １００．０３８ －６．１６２

３ １２９．５ １２３．４４６ －６．０５４

４ １３０．４ １３１．９２４ １．５２４

５ １２２．６ １２０．１６２ －２．４３８

６ １２０ １２０．１３７ ０．１３７

７ １０１．７３ １０１．１９４ －０．５３６

８ １０２．４ １００．５０２ －１．８９８

７２７
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　　观察数据可以发现，大部分工况的仿真值相

较于实验值偏差较小，部分工况，存在较大偏差。

Ｆｌｏｗｍａｓｔｅｒ软件所建立的模型基本是可信的。

对仿真结果分析出现误差的原因，系统中燃

油得到的热量主要来自滑油向燃油注入的热量、

燃油泵轴功里未全部转化为有用功的一部分功

率，它们使得燃油的温度得到升高。滑油向燃油

注入的热量部分都已明确，主要对燃油泵进行分

析。离心泵的特性值经过式（６）、式（７）数学转化，

拟合出体积流量扬程、体积流量扭矩特性曲线。

流量、增压值要转化成体积流量和扬程，这就带来

了计算上的误差，数据拟合成曲线，原始数据与拟

合曲线的贴近程度，也是误差来源。所以离心泵

计算热量的误差来源是拟合曲线。误差导致经过

泵的流体温升与实际实验值有偏差。低压离心泵

的扬程值与实际不准，就会造成齿轮泵前后压差

有错误，导致齿轮泵的功率出现错误，最终造成测

温点处燃油温度计算结果与实验数据有偏差。

本文利用Ｆｌｏｗｍａｓｔｅｒ软件进行温度仿真所

建立的模型具有一定的可靠性。可以发现，软件

要建模准确，对于一些元件的性能曲线必须要准

确，这就需要对元件的具体工作性能精确掌握，这

是准确建模的关键。

图９　节点温度分布

Ｆｉｇ．９　Ｎｏｄｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

４３　节点温度分布

对所有工况进行计算，１５个网络节点的温度

计算结果如图９所示。分析表明：所有工况在去

往主燃烧室流路上温度逐渐升高，主燃烧室前即

节点７的温度达到最高，某些工况里主燃烧室前

温度可达１４５℃以上。节点７之后的节点温度，

由于处于燃油循环回路中，温度都比节点７的低。

工况１、工况３～工况６的变化趋势相同，是非加

力工况，加力燃烧室无燃油，节点１３温度急剧下

降，到节点１４，节点１５由于有加热段，温度又上

升。工况２、工况７、工况８变化趋势相同，是加力

工况，加力燃烧室有燃油流入，所以从节点１３到

节点１４，温度上升。加力与非加力区别主要是加

力燃烧室是否有燃油流入，温度变化趋势只体现

在加力燃烧室段。

４４　向飞机回油流量改变对燃油温度的影响

向飞机回油可以带走航空发动机内部的热负

荷，降低燃油系统温度。为了探究回油流量对燃

油系统温度的影响，现针对某一工况，只改变向飞

机的回油流量、泵转速，其余各流路流量都不变，

仿真温度变化。

以工况４为例，回油活门开度的变化曲线如

图１０所示：前１５ｓ内活门保持关闭，流量保持为

０ｋｇ／ｓ，使系统温度保持稳定，之后在１５～３０ｓ时

间范围内，持续匀速的调节流量直到１ｋｇ／ｓ，在３０

ｓ后流量维持在１ｋｇ／ｓ到仿真结束。

图１０　回油流量变化

Ｆｉｇ．１０　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｒｅｔｕｒｎｉｎｇｆｕｅｌｍａｓｓｆｌｏｗ

将向飞机回油的动态曲线嵌入仿真系统中，

运行仿真，结果如图１１所示。为系统测温点处即

热回油活门前节点处的燃油温度变化情况。０～

１５ｓ内，测温节点处的温度随着时间的推移，在１０

ｓ左右攀升至１６０℃左右后达到稳定状态，之后逐

渐打开回油活门，随着飞机回油流量的增加，温度

开始下降，温度下降幅度由大到小，逐渐平缓。最

终稳定在１０５℃以下。

在１５～３０ｓ时间内，热回油流量为线性变化，

而燃油温度的变化情况为曲线，开始温度下降速

度快，之后下降速度慢，最终平缓的达到稳定状

态。仿真刚开始，系统内的产热就达到了某一值，

回油活门刚打开，流出系统的热随着回油流量逐

渐增加，为了实现热平衡，所以温度下降得快，之

８２７
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图１１　测温点处温度变化

Ｆｉｇ．１１　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｍｅａｓｕｒｉｎｇｐｏｉｎｔ

后燃油流量已经相当大了，系统产热功率基本在

减小，所以下降速度变慢，相同时间间隔内下降程

度要小一些。所以在燃油流量变化率相同的条件

下，燃油温度的变化并不是一种线性关系。

图１２为仿真过程中，系统内主要热源的产热

功率变化图。图中红色曲线为低压泵产热功率，

黑色曲线为高压增压泵产热功率。可以看出在整

个仿真过程中，两个泵的产热功率瞬间就达到了

某一值，之后基本保持稳定。低压离心泵产热的

功率基本不变，高压齿轮泵的产热功率基本减小，

为非线性变化。

图１２　流体流经泵时损失功率转化的热

Ｆｉｇ．１２　Ｗａｓｔｅｄｐｏｗｅｒｉｓｔｒａｎｓｆｏｒｍｅｄｉｎｔｏｈｅａｔｗｈｅｎ

ｆｌｕｉｄａｃｒｏｓｓｔｈｅｐｕｍｐ

改变回油流量曲线，回油流量从０ｋｇ／ｓ很快

变化到１ｋｇ／ｓ，研究温度变化情况，其余参数不

变，如图１３所示。

结果如图１４所示，仿真发现：初始结果与最

终结果与图１１的相同，当流量发生阶跃变化时，

温度的响应需要一定时间，温度对于流量的响应

具有延迟性。

图１３　回油流量阶跃信号

Ｆｉｇ．１３　Ｓｔｅｐｓｉｇｎａｌｏｆｒｅｔｕｒｎｉｎｇｆｕｅｌｍａｓｓｆｌｏｗ

图１４　阶跃回油流量导致的温度变化

Ｆｉｇ．１４　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｓｔｅｐｒｅｔｕｒｎｉｎｇ

ｆｕｅｌｍａｓｓｆｌｏｗ

仿真结果表明向飞机回油可以有效降低发动

机内燃油的温度，对发动机燃油系统有利。

４５　发动机全任务下温度仿真

对燃油系统做进一步的动态仿真分析，考虑

状态变化，每个转速下离心泵的效率相同，且全为

非加力工况，当飞机热回油活门始终关闭时，即向

飞机的回油流量为０ｋｇ／ｓ，即只改变主燃烧室流

量时，发动机转速变化时温度分布情况。表４为

状态变化的组合工况４３１４的转速信号。

表４　组合工况４３１４

犜犪犫犾犲４　犆狅犿犫犻狀犪狋犻狅狀狑狅狉犽犻狀犵狊狋犪狋犲４３１４

工况编号 相对转速／％ 时间／ｓ

４ ６７ ０～２０

３ ８４ ２５～４５

１ １００ ５０～７０

４ ６７ ８０～１００

９２７
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　　在单个状态点上维持２０ｓ，考虑到发动机转

速每秒最高的变化率为４％，相应的将各状态点

间的转换时间设置为２～１０ｓ不等的时间长度。

将对应的参量设定好后，运行计算。

图１５为转速改变时，测温点处温度随燃烧室

燃油流量变化的曲线图。由结果可知，在状态４

时，发动机转速较低，主燃烧室燃油量也少，此时

燃油散失的热量较少，系统温度偏高，随着飞机起

飞后到达状态３，燃烧室燃油流量变大，系统散热

量增多，系统温度得以降低，在状态１时，发动机

转速达到１００％，此时燃烧室需要的油量达到最

大值，系统内燃油流速更快，大量低温燃油经过热

源，单位时间内产生的热量被更多的燃油吸收，使

得燃油温度迅速下降。

图１５　组合工况４３１４计算结果

Ｆｉｇ．１５　Ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｏｆｃｏｍｂｉｎａｔｉｏｎｗｏｒｋｉｎｇ

ｓｔａｔｅ４３１４

发动机在低转速转动时，燃油燃烧量较小，导

致系统内散热量小，温度都是逐渐升高到一个稳

定值。切换工况，转速增大，进入燃烧室的燃油量

增大，在线性转变的过程里，温度下降，下降趋势

是先增大后减小，当转速稳定后，温度也达到了稳

定值。燃油温度、流量曲线中，每一个平台期都代

表燃油系统在运行过程中各状态点的稳定状态，

每个平台期之间的曲线代表相邻两个状态切换过

程中的温度变化情况。与前文所得结果一致，燃

油从高温到低温的过程是呈现先快后慢的趋势。

５　结　论

本文以专业的热流体仿真软件Ｆｌｏｗｍａｓｔｅｒ

为操作工具，计算航空发动机燃油系统温度，得到

如下结论：

１）Ｆｌｏｗｍａｓｔｅｒ软件建模准确性的关键是正

确输入元件参数以及性能曲线，得到了燃油泵加

热燃油的计算方法，有利于后续此计算模型的进

一步研究。

２）各流路流量、泵恒转速运行，分别对８个

工况进行温度仿真计算，得到１５个节点的温度结

果。发现主燃油流路上，主燃烧室前的燃油温度

最高，某些工况主燃烧室前温度可高达１４５℃以

上，容易造成燃油结焦；其余流路由于燃油在循

环，温度差异不大。加力工况与非加力工况温度

趋势不同主要体现在加力燃油路上，其余点趋势

基本相同。

３）对于定转速工况，只增大回往飞机的回油

流量，其余流路的流量不变时，发现可以降低燃油

温度，温度下降速度逐渐减慢。对系统施加一个

流量阶跃信号，发现温度对于流量的响应具有延

迟性。

４）最后开展了发动机在变转速时的温度仿

真研究。设计回油流量为０ｋｇ／ｓ，不同工况的离

心泵效率相同，各工况的燃油温度与主燃烧室燃

油流量的关系，流量增大，温度降低，流量稳定时，

温度也会达到稳定值。

本文使用Ｆｌｏｗｍａｓｔｅｒ对发动机燃油系统进

行温度求解。通过以上仿真，全面得到了航空发

动机温度变化结果，对于发动机系统级的一维仿

真研究具有指导作用。
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