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飞机燃油温度仿真及应用
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摘　　　要：为研究飞行过程中燃油温度变化规律，采用热网络法建立油箱热模型，并在 Ｍａｔｌａｂ／Ｓｉｍｕｌｉｎｋ

软件平台上输入与飞行试验相对应的边界条件以验证模型可信度，在此基础上，分析了整个航程中各油箱隔

舱燃油温度的变化规律。结果表明：该计算方法和仿真模型具有较高的可信度，试验值与计算值两者误差超

过１．６７Ｋ的时间段中，模拟温度比试验温度高；多数航段内机身油箱燃油温度处于高位，为适航符合性审定

重点关注对象，代表着整个燃油箱系统的可燃性暴露时间水平，以巡航结束阶段为例，标准天长航程下机身

油箱燃油温度比机翼油箱燃油温度平均高出２５Ｋ，标准天短航程下机身油箱燃油温度比机翼油箱燃油温度

平均高出７Ｋ，热天短航程下机身油箱燃油温度比机翼油箱燃油温度平均高出１２Ｋ；机翼油箱燃油温度在飞

机下降阶段回升幅度较大，其可燃性暴露时间主要集中在航程结束阶段。
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　　油箱燃爆是当今世界航空安全主要威胁之

一，它已引起世界各国适航管理当局的广泛关

注［１４］，为保证飞行安全，ＦＡＡ（ＦｅｄｅｒａｌＡｖｉａｔｉｏｎ

Ａｄｍｉｎｉｓｔｒａｔｉｏｎ，美国联邦航空局）已多次发布适

航规章、修正案和咨询通告，提出了严格限制飞机

机队平均可燃性暴露时间、降低油箱燃爆发生概

率的适航要求。

所谓的“飞机机队平均可燃性暴露时间”是指

一个机型的机队在世界范围内运行中各航段距离

上燃油箱空余空间处于可燃状态的时间，在适航符

合性认证要求中，它需借助于 ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ评估模

型，通过累积出任意航程中油箱内燃油温度落入可

燃界限范围内的时间来求取，而掌握适航指定航程

中的燃油温度变化规律则是正确应用 ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ

评估模型的基础，因此，开展燃油温度变化规律研

究将是适航符合性认证中不可或缺的环节。

总体而言，获取燃油温度变化规律的方法有

飞行实测法和理论分析法两类［５９］，虽然飞行实测

法可以获得相对精确的燃油温度变化曲线，但由

于飞行实测费用高、周期长，且不同类型飞机所获

取的实测数据各不相同，因此，该方法并不具备普

适性，在适航认证中，常用来验证理论分析法的可

信度；理论分析法则是基于能量守恒原理，建立燃

油箱热力学模型，并在模型中充分考虑影响燃油

温度变化的各种因素，显然，该方法可有效地降低

了评估费用、缩短了评估周期，且具备良好的普适

性，但它也存在可信度不足等问题；无疑，采用理

论建模与实测数据验证相结合的科学方法来开展

飞行过程中油箱热力状态分析，获取准确的燃油温

度变化规律，对于适航认证工作而言将是必要的。

事实上，国内外学者对于采用理论分析法来

获取燃油温度变化规律已有相关研究，如：Ｇｌｉｃｋ

ｓｔｅｉｎ等提出了一种评估飞机热系统概念的建模

工具，并应用其对未来高速军用飞机综合热管理

系统开展设计［１０］；Ｇｅｒｍａｎ考虑了油箱壁面的总

传热量，采用了热平衡微分方程来计算燃油温度

随时间的变化情况［１１］；Ｚｈａｎｇ等则利用热量平衡

方法建立了燃油传热数学模型，并基于Ｃ软件程

序求解了超声速巡航状态下油箱中燃油温度变化

规律［１２］；Ｗａｎｇ等针对飞机油箱热动力学问题，采

用气相、液相热节点，借助网格计算法解决了油箱

舱内的传热问题［１３］；李彦江等建立了飞机燃油系

统的仿真模型，开展了稳态和动态分析［１４１５］；徐志

英等通过对燃油系统关键部件建模，预测了不同

工况下换热器前端燃油入口温度和进入飞机发动

机前燃油温度的变化规律［１６］等等。然而，总体来

看，国内外目前针对燃油温度变化规律的研究，尤

其是针对民机多隔舱燃油箱，如何建立通用数学

模型以获取满足适航认证要求的燃油温度变化规

律则鲜有报道。

本文基于适航认证需要，对实际某型飞机燃

油箱系统展开必要的简化，以其单侧多隔舱燃

油箱布局为研究对象，就油箱隔舱进行计算节

点划分，采用热网络法建立各隔舱间的热量传

递关系，依据节点间表面传热系数和面积确定

其热阻，并在 Ｍａｔｌａｂ／Ｓｉｍｕｌｉｎｋ软件平台上搭建

仿真计算模型；为验证该计算模型的可信度，就

特定飞行包线下外翼油箱隔舱中的燃油温度变

化规律开展了分析计算，并以计算数据与试验

数据误差超过１．６７Ｋ的时间段持续时间不超过

５ｍｉｎ或模拟温度比试验温度高作为可信度判别

条件；在计算模型得以验证的基础上，分析了飞

行过程中各油箱隔舱燃油温度变化特点，获得了

几点有益的结论。

本文研究成果可为适航取证工作开展提供相

关指导。

１　油箱数学模型及简化

某型飞机燃油箱系统由左、右机翼燃油箱和

中央翼燃油箱组成，其中：所有油箱左右对称，均

采用传统的铝合金整体油箱结构；其机翼油箱包

含２０条肋，从中央翼１号肋一直延伸至外翼的

２０号肋；１号肋和１０号肋均为半密封肋，使得燃

０９０２
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油可以从外翼部分自由流动到内翼部分，而内翼

部分的燃油不能回流至外翼部分；集燃油箱布置

在中央翼１号展向梁和后梁之间。该实际油箱系

统右侧的简化结构如图１所示。

由图１可见，该飞机实际燃油箱系统可以划

分为：集油箱（ｃｏｌｌｅｃｔｏｒｔａｎｋ），中部隔舱（ｃｅｎｔｅｒ

ｔａｎｋ），机翼油箱和通气油箱（ｖｅｎｔｔａｎｋ），其中，集

油箱和中部隔舱位于机身内部，机翼油箱则由外

翼内隔舱（ｉｎｂｏａｒｄｔａｎｋ）和外翼外隔舱（ｏｎｂｏａｒｄ

ｔａｎｋ）组成，通气箱与大气连通。正常状态下，集

油箱始终处于满油状态，通气油箱始终处于无油

状态，其他油箱载油量则与初始载油率、航程、耗

油顺序等因素有关，常处于部分载油状态。

为了方便计算方法可信度验证，如图１所示，

燃油箱内还布置有多个燃油温度传感器、气相空

间温度传感器和壁面温度热电偶传感器。

图１　油箱结构示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｄｉａｇｒａｍｏｆｆｕｅｌｔａｎｋ

２　油箱热力学模型的建立

２１　节点划分及热网络

在建立油箱热力学模型中，本文还做出了如

下假设：①将燃油箱壁面视之为热力学分析边界，

并以油箱壁面条件作为边界条件；②飞行过程中

燃油箱内外壁温差较小，故忽略其温差影响；③通

气系统主要是在上升阶段和下降阶段对燃油箱内

油气温度有一定的影响，而对燃油节点影响不大，

故不考虑通气系统的影响；④燃油蒸发量较小，对

燃油温度影响甚微，故不考虑燃油蒸发。

由于在相邻半密封肋之间燃油不仅可以自由

流动，而且结构振动等因素还将诱发热流和质量

流的混合，使得隔舱内燃油温度基本一致，因此，

可直接以密封肋和半密封肋作为油箱隔舱计算节

点的边界，并可采用热阻来建立各节点之间的换

热关系（导热、对流换热、热辐射），如图２所示。

假设节点产热量或散热量为犙，周围邻近节

点温度分别为犜ｆ、犜ｂ、犜ｕ、犜ｄ、犜ｌ、犜ｒ，对应热阻分

别为犚ｆ、犚ｂ、犚ｕ、犚ｄ、犚ｌ、犚ｒ，则需计算的节点温度

犜为

犜＝

犜ｆ
犚ｆ
＋
犜ｂ
犚ｂ
＋
犜ｕ
犚ｕ
＋
犜ｄ
犚ｄ
＋
犜ｌ
犚ｌ
＋
犜ｒ
犚ｒ
－犙

１

犚ｆ
＋
１

犚ｂ
＋
１

犚ｕ
＋
１

犚ｄ
＋
１

犚ｌ
＋
１

犚ｒ

（１）

　　通过燃油或气相空间与壁面的对流换热关

系，可以得到关于燃油温度和气相空间温度的方

程组，确定热阻和边界条件（即壁面温度），求解方

程组，即可获得燃油温度分布。

图２　节点热阻示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｎｏｄｅｔｈｅｒｍａｌｒｅｓｉｓｔａｎｃｅ

２２　节点热阻与表面传热系数

对于节点间对流换热而言，其热阻如式（２）

所示

１９０２
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犚＝
１

犺犃
（２）

式中犺为表面传热系数，犃为换热面积。

表面传热系数犺可由努塞尔数犖狌求得，两

者的换算关系如式（３）所示

犖狌＝
犺犔

κ
（３）

式中犔为特征长度，κ为导热系数。

工程上，表面传热系数通常表示为

犺＝犆
κ
犔
（犌狉·犘狉）狀 （４）

式中犆为常数，犌狉为格拉晓夫数，犘狉为普朗特

数，狀为指数。

根据 《Ｐｒｉｎｃｉｐｌｅｓｏｆ ＨｅａｔＴｒａｎｓｆｅｒ》
［１７］及

ＳＡＥ（ＳｏｃｉｅｔｙｏｆＡｕｔｏｍｏｔｉｖｅＥｎｇｉｎｅｅｒｓ）的《Ａｅｒｏ

ｓｐａｃｅＡｐｐｌｉｅｄＴｈｅｒｍｏｄｙｎａｍｉｃｓＭａｎｕａｌ》
［１８］，各

参数的取值如下：在竖壁板自然对流换热的情况

下，层流时，犆＝０．５９，狀＝１／４；湍流时，犆＝０．１３，狀＝

１／３。在水平板自然对流换热的情况下，热面向上，

层流时，犆＝０．５４，狀＝１／４；湍流时，犆＝０．１４，狀＝

１／３，热面向下，犆＝０．２７，狀＝１／４。

２３　边界条件

壁面边界条件受燃油箱布局及其周围环境的

影响，如：地面停机时，机翼油箱受到太阳辐射和

地面辐射的影响；飞行时，除太阳辐射外，还需考

虑气动加热对上壁面影响等等。

图３　基于Ｓｉｍｕｌｉｎｋ的油箱建模流程

Ｆｉｇ．３　ＦｕｅｌｔａｎｋｍｏｄｅｌｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓｂａｓｅｄｏｎＳｉｍｕｌｉｎｋ

２．３．１　气动加热

对于气动加热，现普遍观点为：在犕犪＜２的飞

行环境下，其壁面温度为边界层的滞止温度犜ｒ。

恢复因数狉定义为

狉＝
犜ｒ－犜

犜
－犜

（５）

式中犜为飞机蒙皮驻点温度，Ｋ；犜 为周围大气

温度，Ｋ；犜ｒ为滞止温度，Ｋ。

理论和试验均表明，对于普朗特数犘狉接近

于１的气体，可近似地认为：层流时狉＝犘狉１
／２＝

０．８５，湍流时狉＝犘狉１
／３＝０．８９６。

驻点温度犜计算式为

犜
＝犜 １＋

犽－１
２
犕犪（ ）２ （６）

２．３．２　太阳辐射与地面辐射

假设太阳辐射始终垂直于机翼表面，机翼表

面具有漫射性质，并且机翼蒙皮上温度分布均匀，

根据能量守恒原理

α犐＝犙＋犐（犜） （７）

式中α为机翼上表面对太阳的吸收率，α取０．２１；

犐为太阳辐射强度，在海平面太阳辐射强度大约

为１１３５．０Ｗ／ｍ２，在高空太阳辐射强度大约为

１３３５．０Ｗ／ｍ２；犙为机翼上蒙皮与周围大气的对

流换热；犈（犜）为机翼上表面与外界的辐射量。

机翼上蒙皮与周围大气的对流换热犙

犙＝犺（犜ｗ－犜ｓ） （８）

式中犺为机翼上表面与空气之间的表面传热系数；

犜ｓ为周围环境温度，Ｋ；犜ｗ 为机翼上表面温度，Ｋ。

机翼上表面对外界的辐射量

犐（犜）＝εσ犜
４
ｗ （９）

式中ε为机翼上表面的辐射率，０．９６；σ为斯忒藩

玻耳兹曼常数，５．６７×１０－８ Ｗ／（ｍ２·Ｋ）；将式

（８）和式（９）代入式（７），即有

α犐＝犺（犜ｗ－犜ｓ）＋εσ犜
４
ｗ （１０）

其中表面换热系数犺表示为

犺＝
犖狌κ
犔

＝
０．６６４κ犚犲

１／２犘狉１
／３

犔
（１１）

式中犔为特征长度；κ取２．０×１０
－２ Ｗ／（ｍ·Ｋ）；

犘狉取０．７２；地面停机时，机外风速可按自然风速

１～３．５ｍ／ｓ选取。

２４　燃油箱热力学模型

在 Ｍａｔｌａｂ／Ｓｉｍｕｌｉｎｋ软件中，搭建燃油箱热

力学模型，其建模思路与模型框架见图３、图４。

２９０２
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图４　基于Ｓｉｍｕｌｉｎｋ的油箱热力学模型框架

Ｆｉｇ．４　ＦｕｅｌｔａｎｋｔｈｅｒｍｏｄｙｎａｍｉｃｍｏｄｅｌｆｒａｍｅｗｏｒｋｂａｓｅｄｏｎＳｉｍｕｌｉｎｋ

实际计算中，可根据各隔舱尺寸、燃油消耗顺序以

及总的燃油消耗量，拟合出飞机在整个飞行过程

中各隔舱载油量变化，并将其输入至温度计算模

块中，即可进行相关节点温度的计算。

３　模型验证与计算分析

３１　燃油消耗顺序

本文中，３类油箱的初始载油率相同，燃油消

耗依照线性规律，发动机启动后，首先消耗中部隔

舱燃油，当中部隔舱燃油部分消耗后，外翼外隔舱

燃油开始消耗，中部隔舱燃油耗尽时，外翼内隔舱

开始消耗，具体如图５所示。

图５　燃油消耗顺序

Ｆｉｇ．５　Ｆｕｅｌｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎｓｅｑｕｅｎｃｅ

３２　模型验证

适航标准对燃油温度的仿真要求为：误差超

过１．６７Ｋ的时间段不能超过５ｍｉｎ或者模拟温度

比试验温度高。本文以此作为模型可信度判别

标准。

飞行任务中飞行高度和大气总温的变化规律

如图６所示，为了便于后续分析，本文将整个航程

划分为３个阶段，即：地面准备与滑行阶段，０～

６５ｍｉｎ；爬升与巡航阶段，６５～２６５ｍｉｎ；下降阶段，

２６５～２９０ｍｉｎ。

这里以外翼内隔舱油箱为例，其燃油温度计

算结果与实测结果的比较如图７所示。由图可

知，两者变化趋势完全一致、且吻合度较高。实测

图６　飞行高度和大气总温的变化规律（标准天长航程）

Ｆｉｇ．６　Ｃｈａｎｇｅｒｕｌｅｏｆｆｌｉｇｈｔａｌｔｉｔｕｄｅａｎｄｔｏｔａｌ

ａｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ（ｌｏｎｇｒａｎｇｅ，

ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌｓｔａｎｄａｒｄａｔｍｏｓｐｈｅｒｅ）

图７　外翼内隔舱燃油温度计算结果与试验数据对比

Ｆｉｇ．７　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎｃａｌｃｕｌａｔｅｄｒｅｓｕｌｔｓｏｆｆｕｅｌ

ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｉｎｉｎｎｅｒｃｏｍｐａｒｔｍｅｎｔｔａｎｋｏｆ

ｏｕｔｅｒｗｉｎｇａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｄａｔａ

３９０２
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值在巡航阶段有小幅波动，而仿真结果过滤掉了

这些波动，同时在１５４～１９３ｍｉｎ，两者误差最高达

到了１．９８Ｋ，但此时为仿真计算温度高于飞行实

测值，它使得评估结果偏于安全，亦为适航认证所

许可，而其余时段两者误差均在１．６７Ｋ规定范围

内，由此可见，本文所建立的热力学模型真实可

信，可用于适航符合性评估过程中。

３３　燃油温度变化规律分析

以标准天长航程为例，具体分析各阶段飞机

燃油温度变化规律。

地面准备与滑行阶段各隔舱内燃油温度变化

规律如图８所示。由图可见，集油箱内燃油温度

和中部隔舱油箱温度逐渐升高，而机翼油箱燃油

温度基本恒定。这是因为：布置在集油箱内燃油

泵等设备放出热量，使得集油箱内燃油温度由

２９２．３３Ｋ升高至２９４．６Ｋ；而中部隔舱的温升则

来源于其周围设备舱和上方客舱的输入热量；机

翼油箱上壁面虽然受到了太阳辐射影响，但总热

量有限，且燃油热容较大，故温升不明显。

图８　地面准备与滑行阶段各隔舱燃油温度变化规律

Ｆｉｇ．８　Ｆｕｅｌｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｈａｎｇｅｒｕｌｅｏｆｅａｃｈｃｏｍｐａｒｔｍｅｎｔ

ｄｕｒｉｎｇｇｒｏｕｎｄｐｒｅｐａｒａｔｉｏｎａｎｄｔａｘｉｉｎｇｐｈａｓｅ

爬升与巡航阶段，各隔舱内燃油温度变化规

律如图９所示。由图可见，机翼油箱温度变化较

机身油箱剧烈，且外翼外隔舱油箱的下降速度大

于外翼内隔舱油箱，这是因为：不仅大气总温下

降，而且气动冷却效应占据了主导地位，机翼油箱

由于受到了良好的气流冷却作用，其壁面温度大

幅降低，使得燃油温度下降，而耗油顺序又决定了

外翼外隔舱油箱温度下降更快，相比之下，得不到

气流冷却的机身油箱自然温度较高。

下降阶段各隔舱内燃油温度变化如图１０所

示。由图可见，各隔舱燃油温度均有一定程度的

回升。其中，机翼油箱由于飞行高度降低，大气总

图９　爬升与巡航阶段各隔舱的燃油温度

Ｆｉｇ．９　Ｆｕｅｌｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｓｏｆｅａｃｈｃｏｍｐａｒｔｍｅｎｔ

ｄｕｒｉｎｇｃｌｉｍｂｉｎｇａｎｄｃｒｕｉｓｅｐｈａｓｅ

图１０　下降阶段各隔舱燃油温度规律

Ｆｉｇ．１０　Ｆｕｅｌｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｒｕｌｅｏｆｅａｃｈｃｏｍｐａｒｔｍｅｎｔ

ｄｕｒｉｎｇｄｅｓｃｅｎｔｓｔａｇｅ

温升高，且燃油基本耗尽，燃油温度急速回升；集

油箱由于始终为满油状态，燃油热容较大，回升缓

慢；中部隔舱由于客舱和设备舱温度较为恒定，亦

未出现大幅度回升。

按照适航规章要求［１９］，用于支持适航取证

工作的燃油箱热模型，应至少利用两次飞行试

验数据对其进行验证。两次飞行试验应包括短

航程和长航程飞行剖面，并且其中应有热气候

条件（试验开始时地面大气温度高于２９９．８Ｋ）

的试验。因此，除图６所示工况（标准天长航

程），本文也计算了标准天短航程和热天短航程

下飞机燃油温度的变化规律，如图１１、图１２所

示。在这两种工况下，各隔舱燃油温度变化规

律与标准天长航程一致，地面准备与滑行阶段

机身油箱内燃油温度略微升高，机翼油箱基本

保持稳定；爬升与巡航阶段各隔舱燃油温度均

有所降低，机翼油箱温度变化较机身油箱剧烈，

大多时段内机身油箱燃油温度始终处于高位；

下降阶段机翼油箱燃油温度回升剧烈，此时燃油

４９０２
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图１１　各隔舱燃油温度变化规律（标准天短航程）

Ｆｉｇ．１１　Ｃｈａｎｇｅｒｕｌｅｏｆｆｕｅｌｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｉｎｅａｃｈ

ｃｏｍｐａｒｔｍｅｎｔ（ｓｈｏｒｔｒａｎｇｅ，ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ

ｓｔａｎｄａｒｄａｔｍｏｓｐｈｅｒｅ）

图１２　各隔舱燃油温度变化规律（热天短航程）

Ｆｉｇ．１２　Ｃｈａｎｇｅｒｕｌｅｏｆｆｕｅｌｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｉｎｅａｃｈ

ｃｏｍｐａｒｔｍｅｎｔ（ｓｈｏｒｔｒａｎｇｅ，ｈｏｔ）

箱处于可燃状态的时间增加，可燃性暴露水平

较高。

４　结　论

１）本文所提出的计算方法和仿真模型具有

较高的可信度。

２）由于航程中大多时段内隔舱油箱燃油温

度始终处于高位，因此，适航认证评估中，对机身

内隔舱油箱展开可燃性暴露时间计算是必须的，

它不仅是适航符合性审定的重点，亦代表着整个

燃油箱系统的可燃性暴露时间最高水平。

３）机翼油箱的可燃性暴露时间主要体现在

航程结束阶段。
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