
航空动力学报
Journal of Aerospace Power

第 37 卷 第 9 期
2022 年 9 月

Vol. 37 No. 9
Sep. 2022

航空发动机附件综合热管理性能分析
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摘 要：针对航空发动机舱内附件面临的热问题，提出了以隔热、通油冷却、通风冷却等为热防护措施的

综合热管理方案，通过实验研究了隔热、通油冷却、通风冷却对附件温度的影响，获得了机匣温度、初始燃油温

度及燃油流量等对附件表面温度及进出口燃油温升的影响规律。结果表明：隔热能够显著降低附件表面温度

增长速率，在 100 min工作时间内能够有效控制附件表面温度保持在 200 ℃以下；附件表面温度的主要影响因

素为初始燃油温度、加热功率、燃油流量，其中初始燃油温度决定附件进口温度，加热功率、燃油流量决定附件

进出口温差，三者共同决定附件表面温度；通风冷却对未采取通油冷却的附件有一定的冷却效果，对采取通油

冷却的附件没有明显的冷却效果。
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Analysis of integrated thermal management performance of
aero⁃engine accessories

SU Cunyao1，LIAN Wenlei1，HAO Xin2，REN Xueping1

（1. College of Energy and Power Engineering，
Nanjing University of Aeronautics and Astronautics，Nanjing 210016，China；

2. Research and Development Institute，
China First Automobile Company Limited，Changchun 130011，China）

Abstract：In view of the thermal problems faced by the accessories in the aircraft engine cab‑
in， a comprehensive thermal management scheme with heat insulation， oil cooling and ventila‑
tion cooling as thermal protection measures was put forward. Through tests， the effects of heat
insulation， oil ventilation cooling and ventilation cooling on the temperature of the accessories
were studied. The effects of casing temperature， initial fuel temperature and fuel flow rate on the
surface temperature of the accessories and the temperature rise of inlet and outlet fuel were ob‑
tained. The results showed that the heat insulation can significantly reduce the growth rate of the
surface temperature of the accessories， and the surface temperature of the accessories can be ef‑
fectively controlled to keep below 200 ℃ within the working time of 100 min. The main factors af‑
fecting the surface temperature of the accessories consisted of initial fuel temperature， heating
power and fuel flow. The initial fuel temperature determined the inlet temperature of the accesso‑
ries，while the heating power and fuel flow determined the temperature difference between the
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inlet and outlet of the accessories. The three factors together determined the surface temperature
of the accessories. Ventilation cooling had a certain cooling effect on the accessories not participat‑
ing in oil cooling，but no obvious cooling effect on the accessories participating in oil cooling.

Key words：accessory； integrated thermal management；thermal insulation；oil cooling；
forced‑air cooling

航空发动机作为航空飞行器的动力装置，其

性能直接影响着飞行器的研制与发展。高速飞行

器所具有的全球适时侦察、快速部署和远程精确

打击能力将改变未来的作战样式，这需要保证其

动力装置可以在大范围飞行工况下稳定安全地工

作 [1‑6]。在这种使用背景下，发动机舱内附件的工

作热环境非常恶劣，发动机热防护设计面临着巨

大的挑战 [7]。舱内附件在高温恶劣条件下工作的

同时又往往受到气动加热的影响 [8]，部分电子元

器件本身即是高温热源，需要向外散热。这些因

素导致附件工作热环境的进一步恶化，在高速飞

行时，附件表面温度高达 427 ℃以上，亟需对发动

机舱内附件进行有效的热防护。

针对发动机的热防护问题，国内外科研机构

均开展了广泛的研究，现阶段热防护技术研究目

前主要集中于利用燃油热沉对机载附件进行主动

散热，以及添加隔热、相变等材料进行被动温度控

制 [9]。燃油主动冷却是目前发动机附件热防护的

主要研究方向之一。陈悦 [10]通过对燃油系统热负

荷的计算、油箱流动换热过程的模拟在仿真平台

上进行了燃油系统的热管理工作。Eric等 [11]针对

燃油主动冷却组合发动机热端部件开展了燃油系

统热管理研究，但未考虑其他子系统热负荷的影

响。Fischer[12]对燃油热管理系统在自主开发的

Modelogics􀆳 Model Engineer台上进行了模型构建

和仿真计算。徐志英等 [13]对飞行器燃油系统中的

燃油增压泵、液动涡轮泵、管网等进行了数学建模

与计算。娄德仓等 [14]针对组合动力装置内部燃滑

油流路系统进行了总体研究，开发了热管理分析

软件 Thermal M，对组合动力装置各子系统建立

了整机仿真设计平台。李帅等 [15]开展了针对发动

机油路热防护设计的数值计算研究，探究了燃油

管路内部流动与外部隔热设计对整体热防护设计

的影响。刘友宏等 [16]证明了辐射换热是对发动机

舱内附件温升的主要原因之一，在此基础上，利用

Flowmaster数学模型，基于Microsoft Visual Stu‑
dio平台二次开发了燃油系统的联合仿真软件，实

现了工况参数和计算结果的统一化管理以及自动

化仿真 [17]。

目前国内外针对附件的热防护研究多是集中

在理论计算，少有附件热防护实验的相关文献。

而理论计算得到的结果，其准确性也需要实验的

验证，因此开展附件热防护实验研究是非常必要

的。本文通过搭建发动机舱缩比模型实验台，采

取隔热、通油冷却、通风冷却等热防护措施研究了

附件热防护问题，得到了各种热防护措施对附件

温度的影响规律，为高马赫数下发动机附件的热

防护设计提供可靠的实验依据。

1 实验研究

在发动机舱热环境研究的基础上，对舱内安

装的附件采取隔热、通油冷却等综合热防护措

施 ，研 究 各 种 热 防 护 措 施 对 附 件 表 面 温 度 的

影响。

1. 1 实验系统

实验系统主要由发动机舱实验件、附件、温控

系统、温度采集系统及高温燃油系统组成 [18]，实验

系统原理图见图 1。
实验装置尺寸为真实发动机的 1/2缩比，采

用 304不锈钢制造。机匣为双层结构，在双层之

间铺设有加热的电热丝，电热丝通电后产生的热

量传递到机匣外层壁面，模拟发动机机匣表面的

工作热环境。通过控制电热丝的加热量，以达到

控制机匣壁温的目的。

温度控制系统由配电箱、加热电阻丝、继电

器、电源、控温热电偶、温度巡检仪、温度控制模块

等组成，其控温的逻辑如图 2所示。

通过机匣外表面预埋的 3个控温热电偶（求

平均值）和温度巡检仪将发动机机匣表面的温度

反馈到计算机，调节继电器的占空比，达到控制机

匣表面温度的目的。通油附件的加热则通过调节

加热功率实现对附件的加热控制，加热方式如图

3所示，加热棒通过螺纹安装在通油附件上，可控

制加热功率。

燃油系统由油箱、增压泵、压差活门、蓄能器、

加热器、实验台、流量调节阀、流量传感器、温度传
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感器、冷却器及相关管路等组成。燃油进入加热

器后，航空煤油与导热油进行热交换以提高煤油

温度，实验前需循环加热，最终保证进入实验台的

初始燃油温度恒定，流经实验台后航空煤油温度

进一步提升，经过冷却器降温后回到油箱，增压泵

将油箱内的航空煤油再次送至加热器，加热后送

入实验台。实验系统图如图 4、图 5所示。

1. 2 实验方法

高温燃油冷却系统原理图如图 5所示，流经

附件的燃油流量由后端流量阀控制，在燃油流进

实验台前和流出实验台后均布置流量传感器，实

时显示流路的燃油流量，回流燃油在流量计后端

流经冷却器回流入油箱。

对存在内热源的附件采用通油冷却的方式，

同时附件外部包裹一层硅酸铝隔热层（每层厚度

2~3 mm），在实验中测量通油附件表面温度及附

件进出口燃油温度，研究附件通油后的冷却效果

及对燃油温度的影响。

图 1 实验系统原理图

Fig.1 Schematic diagram of test system

图 2 温度控制逻辑图

Fig.2 Temperature control logic diagram

图 3 附件加热方式

Fig.3 Accessories heating method

图 4 实验系统图

Fig.4 Test system diagram
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对其余附件则采用外部加硅酸铝纤维材料的

隔热方式，使用厚度 1 mm的固定外壳固定隔热

材料，隔热材料选取双层，加装隔热材料后，采用

螺栓和固定柱将外壳固定在附件表面，保证隔热

层安装稳定。附件固定外壳及隔热材料安装方式

如图 6所示。实验中每个附件采取两个温度测

点，两个测点位置分别位于附件靠近机匣侧和背离

机匣侧，附件温度选取两个测点中温度较高者。

2 实验结果及分析

针对不同工况，舱内各附件具体安装位置如

图 7所示，图中数字 1、2、3、4表示附件进出口处

燃油温度测点，A、B、C、D、E代表冲压附件Ⅰ~

Ⅴ。附件名称采用冲压附件Ⅰ、Ⅱ、Ⅲ、Ⅳ、Ⅴ代

替，其中冲压附件Ⅰ、冲压附件Ⅱ采用通燃油冷

却，冲压附件Ⅲ、冲压附件Ⅳ、冲压附件Ⅴ采用硅

酸铝纤维隔热。燃油从测点位置 1流入冲压附件

Ⅰ，从测点位置 2流出冲压附件Ⅰ，从测点位置 3
流入冲压附件Ⅱ，从测点位置 4流出冲压附件Ⅱ，

依次流过冲压附件Ⅰ、冲压附件Ⅱ，再经回路流回

油箱完成燃油循环。

2. 1 机舱热环境分析

发动机舱作为一个复杂的热力系统，内部存

在复杂的流固热耦合问题，舱内空气、外界大气以

及各层固体壁面之间均存在复杂的热量传递。从

蒙皮到冲压发动机机匣为例，可以沿径向分为 5
层，分别为：①外界大气；②蒙皮固壁；③舱内空

气；④附件；⑤发动机机匣。各部分自身内部存在

图 5 高温燃油冷却系统原理图

Fig.5 Schematic diagram of high temperature fuel cooling system

图 6 附件硅酸铝隔热层加装示意图

Fig.6 Sketch of the installation of aluminum silicate of
the accessories

图 7 附件安装位置及燃油管路示意图

Fig.7 Sketch of installation location and fuel pipeline of
the accessories
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的导热暂不考虑仅分析各部分之间的换热关系，

获得各部分的传热关系图如图 8所示。

首先对发动机舱内热环境进行分析，图 9为
发动机舱内环境温度沿轴向的分布情况（测点位

置位于右侧舱壁面深入舱内 3 cm处）。可以看

到：发动机舱内整体环境温度处于 240 ℃以上，

前后两个端面处温度略低，这与机舱向外界环境

的散热有关；在 X=0~1 500 mm内（X表示沿机

匣轴向的位置，mm），舱内环境保持稳定，维持

在 260 ℃左右，但在 X=1 500 mm后开始快速升

高 ，且 在 X=1 900 mm 处 温 度 达 到 最 高 点

280 ℃，这与发动机壁面的结构有关，发动机舱上

壁 面 在 X=1 700 mm 处发生弯折，导致在 X=
1 700 mm周围区域内出现局部高温。

上述分析表明，发动机机匣对舱内环境存在

较强的辐射作用。

2. 2 隔热对附件温度的影响

本节通过实验研究了附件外表面包裹硅酸铝

纤维隔热层对附件表面温度的影响。

图 10是马赫数为 3.0的典型工况下，机匣加

热 150 min内附件表面温度的变化曲线，取附件

温度 200 ℃分析固定温度时隔热对加热时间的影

响。附件外部增加双层硅酸铝纤维隔热层后，冲

压附件Ⅲ表面温度达到 200 ℃所需时间由未添加

隔热层时的 81 min延长至 128 min，冲压附件Ⅴ表

面温度达到 200 ℃所需时间由未添加隔热层时的

68 min延长至 107 min，而冲压附件Ⅳ未添加隔热

层时表面温度达到 200 ℃需要 92 min，增加隔热

层后在 150 min实验时间内冲压附件Ⅳ始终处于

200 ℃以下。

同时选取 100 min处分析固定加热时间时隔

热对附件表面温度的影响，在实验进行到 100 min
时，冲压附件Ⅲ、冲压附件Ⅳ、冲压附件Ⅴ三个附

件 在 未 增 加 隔 热 层 的 温 度 分 别 为 230、208、
257 ℃，而增加隔热层后的温度分别为 175、115、
190 ℃。

R= θ/Aλ （1）
式中 R为热阻，K/W；θ为隔热材料厚度，m；λ为
导热系数，W/（K·m）；A为面积，m2。

以冲压附件Ⅳ为例，其表面所包裹的硅酸铝

材料的导热热阻为 70 K/W，表面包裹硅酸铝隔

热材料后，冲压附件Ⅳ表面导热热阻增大，从而大

大降低了冲压附件Ⅳ温度的增长速率，能够实现

单位时间内控制附件温升的效果。

根据上述分析，获得结论如下：隔热能够显著

降低附件表面温度增长速率，有效防止预定时间

范围内附件温度过高问题，其原因是隔热层增加

了附件与发动机舱内环境的换热热阻，减小了换

热热流，在 100 min工作时间内能够有效控制附

件表面温度在 200 ℃以下。

图 8 传热关系图

Fig.8 Heat transfer diagram

图 9 发动机舱热环境温度分布图

Fig.9 Thermal environment temperature distribution of
engine compartment

图 10 附件表面温度变化图

Fig.10 Surface temperature change diagram of
the accessories
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2. 3 通油对附件温度的影响

本节通过实验研究了附件通油冷却对附件表

面温度及流经附件的燃油进出口温度的影响。在

马赫数为 3.0的典型工况下，流经附件的燃油质

量流量（文中简称流量）为 qmⅠ，单位为 kg/s，各附

件的热功率如表 1所示。

图 11所示为附件传热示意图，附件获得的传

导热量为 Φc，附件自身的内热源为 Φn，燃油吸收

的热量为Φr，稳态时，三者保持热量平衡。

由上述附件的热平衡关系可得到稳态时附件

的热平衡关系式如下：

Φ r = Φ c + Φ n （2）
2. 3. 1 机匣温度对燃油和附件温度的影响

为了了解机匣不同温度对通油附件表面温度

及燃油进出口温升的影响，根据发动机实际工作

中的典型工况分别取 227、327、427 ℃三个不同冲

压机匣温度进行实验。

图 12展示的是随着冲压机匣温度的升高，冲

压舱内燃油流路沿程温度变化情况。从图中可以

看出，冲压机匣温度升高，冲压附件Ⅰ进口与冲压

附件Ⅱ出口之间的温差也会随之增大；且在冲压

附件Ⅰ和冲压附件Ⅱ均存在内热源的情况下，冲

压机匣温度变化对冲压附件 Ⅱ的影响远超过对

冲压附件Ⅰ的影响，主要原因是冲压附件Ⅱ的体

积比冲压附件Ⅰ大，与舱内热环境的换热面积大，

相同条件下冲压附件Ⅱ与机匣及舱内环境的换热

量更大，即冲压附件Ⅱ需要燃油带走的热量更多，

故机匣温度对冲压附件Ⅱ的影响更大。

表 2中展示的是不同冲压机匣温度下冲压舱

内通油附件的表面温度。可以看出，附件表面温

度与燃油温度基本相同，但略低于附件出口燃油

温度，主要原因在于附件外部包裹隔热层，附件外

壁面获得的热量主要来自于内部的加热，而附件

壁面本身存在一定厚度，附件内部的燃油与外壁

面之间存在对流换热热阻和导热热阻，燃油和附

件外壁面存在温差，同时燃油管路与附件之间存

在一小段过渡段，燃油出口处的温度测点位于过

渡段之后，过渡段处未包裹隔热层，受到机匣辐射

的影响，因此此次的燃油温度略高。

机匣温度越高，意味着燃气对机匣的加热越

多，而机匣温度从 227 ℃增大到 427 ℃，附件表面

温度最大升高幅度为 7%，燃油温度最大升高幅

度为 4%，表明机匣温度对参与通油的附件表面

温度和燃油温度有一定的影响，但影响程度有限。

2. 3. 2 初始燃油温度对燃油和附件温度的影响

选取的初始燃油温度分别为 93 ℃和 120 ℃，

研究进入发动机舱的初始燃油温度对燃油温升和

附件温度的影响规律。

表 1 各附件的热功率

Table 1 Thermal power of each accessory

冲压附件

Ⅰ

Ⅱ

热功率 P/kW

0. 801

2. 8

图 11 附件传热关系示意图

Fig.11 Sketch of heat transfer relation the accessories

图 12 不同机匣温度下冲压舱油路沿程温度分布

Fig.12 Temperature distribution along the oil path of the
stamping chamber at different casing temperatures

表 2 不同机匣温度下附件的表面温度

Table 2 Surface temperature of the accessories at
different casing temperatures

冲压机匣

温度/℃

227

327

427

表面温度/℃

冲压附件Ⅰ

122. 4

122. 6

131. 1

冲压附件Ⅱ

134. 4

135. 1

135. 6
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由图 13可以看出，初始燃油温度为 93 ℃时，

冲压附件Ⅰ处燃油温升幅度约为 4%，冲压附件

Ⅱ处燃油温升幅度约为 15%；初始燃油温度为

120 ℃时，冲压附件Ⅰ处燃油温升幅度约为 4%，

冲压附件Ⅱ处燃油温升幅度约为 15%。各通油

附件进出口燃油温升幅度随初始燃油温度升高基

本保持不变，表明初始燃油温度与通油附件进出

口燃油温差并无显著影响关系。

通油附件表面温度随着初始燃油温度的升高

有着明显的升高，见表 3，且通油附件表面温升幅

度与初始燃油温度升高幅度基本保持一致，表明

初始燃油温度变化对通油附件表面温度有着直接

的影响，且影响幅度取决于初始燃油温度变化幅

度。而初始燃油温度的高低取决于对燃油管路的

有效热防护，因此通过对流经附件前的燃油管路

采取有效的热管理措施，可以改善通油附件表面

温度和燃油温升。

上述分析表明，初始燃油温度对燃油温升的

影响不大，而对通油附件表面温度有直接影响，可

以通过对初始燃油温度的控制实现对附件温度的

有效控制。

2. 3. 3 燃油流量对燃油和附件温度的影响

为了研究燃油流量对燃油温升和附件温度的

影响，根据发动机工作中燃油流量分配情况，考虑

附件冷却的需求，取燃油流量为 qm，选择 qm 和
3.5qm两个流量值进行实验。

图 14为改变冲压舱燃油流量，其他条件均不

变的情况下的冲压舱燃油管路沿程温度分布。可

以看出冲压附件Ⅰ和冲压附件Ⅱ处燃油进出口温

升均随流量增大而减小，但冲压附件Ⅱ进出口温

升降低幅度远远大于冲压附件Ⅰ，表 4中冲压附

件Ⅱ表面温度降低幅度同样远远大于冲压附件

Ⅰ。燃油流量为 qm时，冲压附件Ⅰ处燃油温升幅

度在 3% 左右，冲压附件Ⅱ处燃油温升幅度在

26%左右；燃油流量为 3.5qm时，冲压附件Ⅰ处燃

油温升幅度在 1%左右，冲压附件Ⅱ处燃油温升

幅度在 13%左右。

增大流量后，燃油能够吸收的热量更多，而两

个附件的加热功率保持不变，因此燃油温升会有

大幅度下降。由于冲压附件Ⅱ的加热功率远大于

冲压附件Ⅰ，燃油吸收的热量主要来自于冲压附

件Ⅱ，故增大流量对冲压附件Ⅱ处燃油温升的影

响较大。

图 13 不同初始燃油温度下冲压舱油路沿程温度分布

Fig.13 Temperature distribution along the oil path of the
stamping chamber at different initial fuel temperatures

表 3 不同初始燃油温度下附件的表面温度

Table 3 Surface temperature of the accessories at
different initial fuel temperatures

初始油温/℃

93

120

表面温度/℃

冲压附件Ⅰ

97. 5

131. 1

冲压附件Ⅱ

111. 5

135. 0

图 14 不同燃油流量下冲压舱油路沿程温度分布

Fig.14 Temperature distribution along the oil path of the
stamping chamber at different fuel mass flows

表 4 不同燃油流量下附件的表面温度

Table 4 Surface temperature of fuel pump at different
fuel mass flows

燃油流量

qm

3. 5qm

表面温度/℃

冲压附件Ⅰ

128. 8

128. 6

冲压附件Ⅱ

155. 4

142. 0
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上述分析表明，燃油流量对附件温度和燃油

温升的影响较大，在保证发动机正常工作的情况

下，可根据附件热防护的实际需要来适当增大燃

油流量，实现对附件的有效冷却。

2. 4 舱内通风冷却对附件温度的影响

在对附件进行上述综合热防护的基础上，对

发动机舱内通入冷却空气，研究综合热防护措施

下，舱内通风冷却对附件表面温度的影响规律。

随着发动机舱内通入冷却空气，未采取通油

冷却的冲压附件Ⅲ、Ⅳ、Ⅴ表面温度均有下降，且

随着通风流量的增大，表面温度呈下降趋势，见图

15（a），图中 qm0表示通入冷却空气的流量。而参

与通油冷却的冲压附件Ⅰ、Ⅱ表面温度先略有升

高后略有下降，见图 15（b），其原因在于小流量通

风时冷却空气与舱内热空气混合后其温度仍高于

被燃油冷却后的附件表面温度，对附件起到加热

作用，而随着流量的增大，舱内环境温度逐渐降

图 15 通风流量对附件温度影响

Fig.15 Influence of ventilation mass flow on the
temperature of accessories

低，此时冷却空气对附件起到冷却作用。

提高冷却空气的流量对冲压附件Ⅲ、Ⅳ、Ⅴ有

一定的冷却效果，流量增加到 qm0时，表面温度降

低约 5%，流量从 qm0增加到 3qm0时，冲压附件Ⅴ表

面温度降低约 1%，冲压附件Ⅲ、Ⅳ表面温度降低

约 5%；对冲压附件Ⅰ、Ⅱ没有明显的冷却效果，

反而在流量较低时会加热附件，冲压附件Ⅰ在流

量处于 0~3qm0时均被加热，加热幅度在 2%左右，

在流量达到 5qm0时，温度与 0 kg/s时基本一致，冲

压附件Ⅱ在流量处于 0~qm0时被加热，加热幅度

在 3%左右，流量达到 5qm0时，温度与 0 kg/s时基

本一致。

上述分析可知：通风冷却仅对未通油冷却的

附件有一定的效果，但效果不理想，并不能带来附

件表面温度的大幅度降低。

3 结 论

本文通过发动机舱 1/2缩比模型实验台研究

了发动机舱内附件采取隔热、通油等热防护措施

后的温度分布，获得了隔热、通油冷却、通风冷却

等对附件表面温度的影响规律，得到结论如下：

1）隔热能够显著降低附件表面温度增长速

率，在 100 min工作时间内能够有效控制附件表

面温度在 200 ℃以下。

2）机匣温度从 227 ℃增大到 427 ℃，附件表

面温度最大升高幅度为 7%，燃油温度升高幅度

最大为 4%，机匣温度对采用通油冷却的附件表

面温度和燃油温度有一定的影响，但影响程度

有限。

3）在不同工况下，各附件表面温度均与附件

内燃油温度较为接近，且附件表面温度略低于燃

油出口温度。

4）通油附件表面温度的主要影响因素为初

始燃油温度、加热功率、燃油流量，在持续通油的

前提下，受其他因素影响较小，其中初始燃油温度

决定附件进口温度，加热功率、燃油流量决定附件

进出口温差，三者共同决定附件表面温度。

5）燃油流量从 qm增加到 3.5qm时，各冲压附

件处的燃油温升幅度降低 50%左右，在保证发动

机正常工作的情况下，可根据附件热防护的实际

需要来适当增大燃油流量，实现对附件的有效

冷却。

6）通风冷却对未采用通油冷却的附件有一

定的冷却效果，随着通风流量从 0 kg/s增大到
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3qm0，附件表面温度下降幅度仅在 9.8%左右，并

不能实现附件温度的大幅度降低，且通风冷却对

采用通油冷却的附件没有明显的冷却效果，反而

会使附件温度略有上升，上升幅度在 3%左右。

上述结论可以为航空发动机附件的热防护设

计提供可靠的依据，同时本文的研究工作也可以

为相关方向的研究提供参考。
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