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涡轮冲压组合发动机燃油系统温升仿真研究 *
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摘 要：为了实现涡轮冲压组合发动机（简称组合发动机）燃油系统温升仿真计算，基于Flowmas⁃
ter软件平台首次建立了组合发动机燃油系统温升仿真计算模型，为提高精度，根据试验数据自定义了

航空煤油随温度压力变化的物性模块代替软件内置物性模块，基于此进行仿真计算得到不同工作模态下

燃油系统温升情况。计算结果表明：涡轮模态工况下自定义物性模块计算得到的主要节点温升与软件内

置物性模块相比总体偏低，且压力变化越大计算结果偏差越大；模态转换期间各子燃油系统流量迅速变

化对燃油温度影响十分显著；冲压模态工况下燃油流量为2.68倍主燃烧室燃油流量时，可承受的最大发

动机热负荷为400kW，最大飞行马赫数为5。实现了对发动机燃烧室入口燃油温度的预测和评估。
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Simulation of Fuel System Temperature Rise in Turbine
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Abstract： In order to realize the simulation of the fuel system temperature rise of the turbine based com⁃
bined cycle engine（referred to as the combined engine），based on the Flowmaster software platform，the simula⁃
tion model of the combined engine fuel system temperature rise was established for the first time. To improve the
accuracy，the physical property module of aviation kerosene changed with temperature and pressure was custom⁃
ized based on the experimental data，instead of physical property module built-in the software. Based on this sim⁃
ulation calculation，the temperature rise of the fuel system under different working cases was obtained. The simu⁃
lation results show that，under the turbine mode working case，the temperature rise of the main node calculated
by the custom physical property module is lower than that of the software built-in physical property module，and
the greater the pressure change，the greater the deviation of the calculation result. The rapid change of the sub-fu⁃
el system flow rate during the modal transition has a significant effect on the fuel temperature. Under the ramjet
mode working case，when the fuel mass rate is 2.68 times of main combustion chamber，the maximum bearable
engine heat load is 400kW and the maximum bearable flight Mach number is 5. The prediction and evaluation of
engine combustor inlet fuel temperature are realized.
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1 引 言

TBCC涡轮冲压组合发动机（简称组合发动机）

将涡轮发动机和冲压发动机有机结合，拓宽了飞行

器工作的速域和空域，还具有比冲高、灵活性好、可

重复使用等优点，是一种前景广阔的动力方案［1-4］。

然而随着飞行马赫数不断突破，电子设备性能要求

不断提高，其热负荷迅猛增长［5］，热负荷总功率已经

达到了MW级，飞行器热管理系统面临着有效散热途

径不足的严峻挑战［6］。传统冲压空气作为热沉的方

法，因为高速飞行器来流空气的滞止温度太高而失

去了应用价值，因此在不考虑附带其它冷源的情况

下，燃油成为主要的热沉选择［7］。因此，开展组合发

动机燃油系统热管理研究，准确计算燃油系统温度

变化规律具有重要的理论意义和工程应用价值。

近年来国内外对飞行器燃油系统开展了一系列

相关研究。Eric等［8］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［9］对燃油热管理系

统的相关理论和设计方法进行了梳理，并在自主开

发的 Modelogics’Model Engineer（ME）平台上进行了

模型构建和仿真计算。国内的徐志英等［10］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。兰江等［11］在 Flowmaster平台上

二次开发了通用的油箱仿真模型。陈悦［12］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，以 F-22
的典型飞行状态参数作为计算参数，最大马赫数为

2.15；娄德仓［13］基于 Flowmaster平台建立了组合发动

机整机流动与热力网络，但并未结合具体工况开展

仿真计算工作。纵观国内外的相关研究，研究对象

大多是常规低速飞行器或发动机，且一般针对具体

子系统，针对高速飞行器组合发动机处于不同工作

模态，综合考虑飞行器各子系统热负荷带来的燃油

系统温升的研究鲜有报道。

本文以 Flowmaster为仿真平台，在考虑了组合发

动机各燃油子系统之间的耦合作用，以及对复杂元

组件进行合理简化处理的基础上，建立了组合发动

机燃油系统温升仿真计算模型，并创新嵌入了自定

义的航空煤油物性模块，针对给定的工作模态参数

进行了热流体仿真计算，得到了燃油流路中关键节

点的温度分布规律，实现了对发动机燃烧室入口燃

油温度的预测和评估。

2 燃油系统建模

2.1 组合发动机燃油系统

本文建立的组合发动机燃油系统为区别于飞机

燃油系统，指的是发动机上将燃油从供油箱送往燃

烧室的系统，对于组合发动机而言，燃油系统由涡轮

发动机燃油系统和冲压发动机燃油系统两部分组

成，二者通过喷口油源切换装置连接，控制着组合发

动机的工作模态。其中，带加力燃烧室的涡轮发动

机燃油系统又分为主燃油流路和加力燃油流路。涡

轮发动机燃油系统中从供油箱出来的燃油经涡轮离

心增压泵、一系列子系统换热器、涡轮低压燃油滤分

别进入主燃油系统和加力燃油系统。进入主燃油流

路的燃油由柱塞型主泵进一步增压后，经主燃油分

布器进入主燃烧室，进入加力燃油流路的燃油一部

分由离心加力燃油泵增压，再由加力燃油分布器进

入加力燃烧室，另一部分进入涡轮喷口油源泵大幅

增压，通过喷口油源切换装置对该股燃油进行控制。

冲压发动机燃油系统中燃油的流动路线与之类似，

故不再赘述。

组合发动机燃油系统网络计算模型如图 1所示。

考虑到气动加热效应会使飞机蒙皮温度骤升，蒙皮

把这部分热量传递给分布于机身和机翼的各燃油箱

（供油箱和输油箱），因此燃油系统热管理计算模型

的入口边界温度等于考虑气动加热后的供油箱出口

燃油温度。

2.2 Flowmaster建模

基于本文研究目的即实现组合发动机燃油温升

仿真计算，根据组合发动机燃油系统网络计算模型，

在 Flowmaster中建立相应的热管理计算模型，在模型

中输入所有元件的性能参数和几何参数信息，进行

仿真计算，并根据计算结果的合理性进一步更新参

数设置，从而迭代计算。利用 Flowmaster软件自带的

泵、管道、阀门、换热器、油滤、流量/压力源等标准流

体元组件，建立了如图 2所示的热管理计算模型，图

中编号为网络节点（Nodal point），下文计算结果后处

理均基于此节点次序进行。建模过程中采取的假设

或简化［14］如下：

（1）各供油箱利用压力源元组件模拟。
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（2）管路系统利用管道、三通等元组件模拟时，

忽略节点高度差异造成的重力影响。

（3）喷口控制装置简化为阀门、阻力件的组合元

组件。

（4）燃油分布器简化为可调开度阀门。

（5）喷口油源切换装置以一系列高压球阀元组

件代替。

燃油系统建模时采用 Pressure source元组件模拟

各供油箱；采用 Flow source元组件模拟各燃烧室入

口；采用 Radial flow pump元组件模拟各离心泵，包括

主离心增压泵、加力燃油泵、冲压离心增压泵、冲压

燃油泵；采用 Piston pump模拟各柱塞泵，包括柱塞型

主泵、加力喷口油源泵、冲压喷口油源泵；采用 Swing
check valve元组件模拟增压泵出口单向阀；采用多个

Ball valve元组件模拟喷口油源切换装置；采用 Ball
valve和 Discrete loss元组件的组合起来模拟喷口控制

装置和燃油分布器；采用 Thermal换热器元组件模拟

空-油换热器；采用 Heater-Cooler换热器模拟其他换

热器；采用 Oil filter元组件模拟油滤，包括主燃油滤

和冲压燃油滤；采用 Cylindrical rigid pipe元组件模拟

系统中的管路；采用 Junction Y元组件模拟流路中所

有多支路连接。燃油系统中的管路、阀门、三通的特

征尺寸根据燃油系统管路图相应尺寸确定，过滤器

的水力直径假定为 0.01m，换热器的流通面积假定为

1.5×10-3m2。

2.3 航空煤油物性模块自定义

进行组合发动机燃油温升仿真时，可以直接采

用 Flowmaster不可压缩材料类目下的 Kerosene Nomi⁃

nal Properties（简称 Kerosene）物性模块，但它只考虑

了温度对密度和动力粘度的影响，定压比热、导热系

数为定值。本文燃油温度、压力变化范围大，燃油物

性变化大，为了提高计算精度和结果可靠性，作者将

文献［15-18］中通过试验测得的某航空煤油物性数

据导入到 Flowmaster性能数据库中，覆盖的温度范围

为 290K~830K，压力范围为 0.1MPa~5.98MPa，将其整

合成密度、动力粘度与温度、压力的特性曲面以及定

压比热、热导率与温度的变化规律曲线，得到了相应

的拟合关系式，然后将特性曲线、特性曲面加载到材

料数据库中新建的航空煤油物性模块中，形成了自

定义航空煤油随温度、压力变化的物性模块。

航空煤油的密度、动力粘度、定压比热和导热系

数（单位分别为 kg/m3，μPa∙s，kJ/ (kg∙K)，W/ (m∙K)）的

物性参数拟合关系式分别为

ρ ( p,T) = 837.20426 + 0.61432T - 51.78594p -
0.00247T 2 + 1.55046p2 + 0.12823Tp （1）

μ ( p,T) = 3611.53211 - 11.89828T - 119.79561p +
0.00886T 2 - 44.07484p2 + 0.65588Tp （2）
Cp (T) = 16.30749 - 0.10755T + 2.587 × 10-4T 2 -
1.93356 × 10-7T 3 （3）

λ(T) = 0.18941 - 2.10466 × 10-4T （4）
2.4 工作模态参数

燃油系统的出口即为发动机燃烧室的入口，对

于组合发动机而言，飞行器在不同的工作模态下，主

燃油系统、加力燃油系统和冲压燃油系统的出口燃

油流量并不相同。确定不同工况下各燃油子系统的

Fig. 1 Network computational model of TBCC engine fuel system
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出口参数是 Flowmaster进行迭代计算必不可少的基

础条件。

本文选取三种不同工作模态进行仿真计算。各

燃油子系统的出口燃油质量流量以涡轮模态工况下

主燃烧室燃油流量 m 0为基准进行无量纲化处理，如

表 1所示。三种工作模态下燃油系统入口燃油温度

分别假设为 20℃，50℃和 70℃。

参考 F-22飞行器在典型飞行状态下的热负荷［19］

和文献［6，10］取定不同工作模态下飞行器各子系统

的热负荷，如表 2所示。根据来流空气驻点温度的计

算公式，如式（5）所示，得到空-油换热器入口空气温

度，结合文献［20］对空-油换热器的进出口边界条件

进行取定。

T0 = T∞ (1 + γ - 12 Ma2∞ ) （5）
式中 T∞ 为来流空气温度，Ma∞ 为来流马赫数，γ

为空气的比热比，在计算中取 1.4。
2.5 计算模型验证

基于 Flowmaster软件建立与燃油系统台架试验

相对应的验证计算模型，如图 3所示。图 3中元组件

1 Flow source为流量源，模拟系统入口流量，元组件 2
Reservoir为燃油箱，元组件 3 Radial flow pump为离心

增压泵，元组件 5 Piston pump为柱塞型主泵，元组件

9 Pressure source为压力源，模拟系统出口压力。参

考试验设计参数，流量源入口流量设置为 0.602m 0，入

口温度为 26.7℃，出口压力设置为 4.63MPa。其它参

数设置与试验设计参数均保持一致。

根据以上参数设置进行仿真计算，结果见表 3。
仿真结果与计算结果较为吻合，说明采用上述元组

件并设置合理的参数能较为真实地模拟燃油系统温

升情况。

Table 2 Heat load of sub-system at different working cases

(kW)

System

Turbine

Ramjet

Sub-system
Liquid cooling system

Lubricating
system
Hydraulic
system
Engine
Electronic
equipment
Lubricating
system
Engine

Turbine
mode
50

12.31

35.22

246.34

0

0

0

Mode
transition
50

10.90

29.24

220

30

15

100

Ramjet
mode
0

0

0

0

30

15

250

Fig. 2 Simulation model of fuel system thermal management in flowmaster

Table 1 Mass flow rate of fuel at different working cases

System
Main fuel system

Afterburner fuel system
Ramjet fuel system

Turbine
mode
m 0

2.76m 0
0

Mode
transition
0.39m 0
2.22m 0
0.76m 0

Ramjet
mode
0
0

0.73m 0
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3 结果与分析

3.1 涡轮模态工况

3.1.1 节点温度分布

航空煤油在温度高于 150℃时开始氧化沉积结

焦，温度高于 450℃时开始裂解沉积结焦［21］。因此本

文将燃油流向燃烧室的温度不大于 150℃作为燃油

热沉的约束条件。

图 4给出了涡轮模态工况下节点温度情况，横轴

为节点编号，与图 2中节点 1~40相对应，纵轴为相应

的节点温度计算值。由图 4可知，涡轮模态工况下主

燃油系统出口（节点 19）、加力燃油系统出口（节点

32）及喷口油源切换装置出口（节点 40）燃油温度分

别为 73℃，63℃，155℃，对应的燃油系统整体温升（燃

油系统进出口燃油温差）分别为 53℃，43℃，135℃。

由于该工况下主燃油流量和加力燃油流量较大，热

负荷形势尚不严峻，燃油通往燃烧室的温度处于较

低水平。对于喷口油源切换装置出口到作动筒之间

流量较小的流路，燃油温度超过 150℃，处于超温工

作状态。

3.1.2 物性模型比较

图 5是涡轮模态工况下基于不同物性模块计算

得到的主燃油流路中各节点温度，横轴对应图 2中节

点 1~19，纵轴为相应的节点温度计算值。由图 5可
知，自定义的航空煤油物性模块与 Flowmaster内置的

Kerosene物性模块相比，计算得到的节点温度水平总

体偏低 2%左右。针对不同节点计算结果偏差不同

进行对比分析发现，元组件进出口压力变化越大的

节点，两种物性模块计算结果的偏差也越大。主燃

油流路中主泵、燃油分布器前后节点温度计算值偏

差百分比约为 3.5%，各换热器前后节点温度计算值

偏差百分比约为 1.5%，其它压力变化较小的元组件

进出口节点温度计算值相差并不大。据此，可以认

为计算结果存在差异主要是由于自定义的航空煤油

物性模块综合考虑了温度、压力对燃油密度和动力

粘度等的影响，而 Kerosene自带物性模块仅考虑了温

度的影响。考虑到本文研究范围内压力变化范围

大，燃油物性变化大，为了提高计算精度和结果可靠

性，本文所有工况研究均基于自定义航空煤油物性

模块进行。

3.2 模态转换工况

3.2.1 节点温度分布

图 6是涡轮-冲压模态转换工况下，燃油流经多

个换热器和泵、管道、阀门等元组件后流向发动机燃

烧室这一过程中燃油温度的变化曲线，横轴对应图 2
中节点 1~68，纵轴为相应的节点温度计算值。由图 6
可知，各流路燃油在流动过程中温度均呈现上升趋

势，但流经不同元组件后燃油温升不尽相同，如燃油

流经增压泵、管道、油滤、阀门、三通等元组件时，产

生的温升效果并不明显。这主要是由于增压泵的增

Fig. 3 Verification model

Table 3 Experiment and simulation of fuel temperature

results

Temperature/℃
Outlet of radial flow pump
Outlet of piston pump

Return flow path of system
Fuel tank

Experiment
29.8
30.1
26.5
27.0

Simulation
29.933
30.178
28.925
26.728

Fig. 4 Temperature distribution under turbine mode

working case
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压值小、轴功转化率高，自生热较少，油滤、阀门、三

通等元组件则仅表现出由于压降损失造成的部分能

量转换。而流经喷口油源泵的燃油由于流量小、增

压值是增压泵的数十倍之多，燃油温度变化十分显

著。计算结果显示，主燃油系统出口（节点 19）、加力

燃油系统出口（节点 32）及冲压燃油系统出口（节点

68）燃油温度分别为 97℃，99℃，142℃，对应的燃油整

体温升分别为 47℃，49℃，92℃。由于主燃油流量和

加力燃油流量较大，在经过一系列换热器后，通往主

燃烧室和加力燃烧室的燃油温度仍不足 100℃。而

冲压燃油流量较小，热负荷相对较大，燃油充当热沉

的能力略显不足，冲压燃油系统整体温升达到了

92℃，此时通往燃烧室的燃油温度已经接近其氧化结

焦温度 150℃。

3.2.2 准动态分析

文献［4］根据涡轮发动机的工作状态将组合发

动机模态转换过程分为三个阶段：（1）涡扇发动机由

全加力状态转换为不加力状态；（2）涡扇发动机转速

下降直至主燃烧室接近熄火边界；（3）涡扇发动机流

路完全关闭。并给出了模态转换过程中各燃烧室燃

油流量的动态调节规律，本文将据此对模态转换过

程中燃油系统温升情况进行仿真计算。

根据文献［4］选取若干个重要时间节点对应的

各燃烧室燃油流量，基于前述模态转换工况下的热

负荷条件，计算得到各燃油子系统出口燃油温度，如

图 7所示。对于模态转换第一阶段，在加力燃烧室未

停止工作前，主燃油流量保持不变，随着加力燃油流

量减小，主燃油系统和加力燃油系统出口燃油温度

逐渐升高。对于第二阶段，随着主燃油流量逐渐减

小，主燃油系统出口燃油温度迅速升高。对于第三

阶段，随着冲压燃油流量不断增大，冲压燃油系统出

口燃油温度随之下降，但下降趋势愈加缓慢。

3.3 冲压模态工况

3.3.1 节点温度分布

图 8给出了冲压模态工况下节点温度情况，横轴

为节点编号，与图 2中节点 40~68相对应，纵轴为相

应的节点温度计算值。由图 8可知，冲压模态工况下

冲压燃油系统、喷口油源切换装置出口燃油温度分

别为 248℃，388℃，对应的燃油系统整体温升（燃油系

统进出口燃油温差）分别为 178℃，318℃。由于该工

况下冲压燃油流量较小，热负荷形势十分严峻，燃油

通往燃烧室的温度远远超过氧化结焦温度。对于喷

口油源切换装置出口到作动筒之间流量较小的流

路，燃油超温更为严重。

3.3.2 燃油流量对燃油温升的影响

由于冲压模态基准工况下燃油流量较小，使得

充当热沉的能力不足，现对燃油流量对燃油温升的

影响规律展开研究。图 9是冲压模态工况下流体网

络中各节点的温度随冲压燃油流量取不同值时的变

化情况。燃油流量为 0.73m 0，1.22m 0，1.71m 0，2.68m 0，

3.41m 0 在表 2冲压模态热负荷条件下对应的燃油系

Fig. 5 Fuel temperature of nodal point in main fuel flow

under turbine mode working case

Fig.6 Temperature distribution under mode transition

working case

Fig. 7 Fuel temperature of critical nodal points during the

mode transition
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统整体温升分别为 178℃，117℃，88℃，61℃和 50℃。

由此可见，随着燃油流量增大，燃油系统整体温升不

断下降，但降低的趋势越来越慢。另外，冲压燃油流

量为 2.68m 0时能在燃油氧化结焦温度限制的前提下

最大程度地发挥其作为热沉的能力。

3.3.3 子系统热负荷对燃油温升的影响

考虑到电子设备热负荷和滑油系统热负荷所占

比例较小，故假设其值保持不变，研究空-油换热器

和发动机热负荷对燃油温升的影响。由于冲压燃油

流量为 2.68m 0时燃油系统出口燃油温度尚有一定的

安全裕度，对其可承受的空-油换热器和发动机热负

荷进行了预测研究。图 10（a），（b）分别为不同发动

机热负荷和不同空-油换热器入口空气温度下燃油

温度变化情况。当发动机热负荷增长至 400kW时，

冲压燃油系统出口燃油温度逼近 150℃。当冲压空

气入口温度为 1400℃时（飞行马赫数为 5时对应的冲

压空气温度约为 1365℃），冲压燃油系统出口燃油温

度 已 经 达 到 了 152℃。 据 此 认 为 ，在 燃 油 流 量 为

2.68m 0 下，燃油系统可承受的最大发动机热负荷为

400kW，最大飞行马赫数为 5，否则燃油将会超温开

始结焦。

4 结 论

本文对组合发动机燃油系统温升进行了计算分

析，在本文参数范围内，可以得到如下结论：

（1）在涡轮模态工况下，主燃油系统、加力燃油

系统整体温升分别为 53℃，43℃。另外，主燃油流路

各节点温度计算结果显示，自定义的航空煤油物性

模块与 Flowmaster内置的 Kerosene物性模块相比，计

算得到的节点温度总体偏低，且压力变化越大计算

结果偏差越大。主要是由于 Kerosene物性模块未考

虑压力对物性的影响导致的。为提高计算精度，本

文 所 有 工 况 研 究 均 基 于 自 定 义 的 航 空 煤 油 物 性

模块。

（2）在模态转换工况下，主燃油系统、加力燃油

系统及冲压燃油系统整体温升分别为 47℃，49℃，

92℃。

（3）在模态转换第一阶段，主燃油流量保持不

变，随着加力燃油流量逐渐减少，主燃油系统和加力

燃油系统出口燃油温度逐渐升高；第二阶段，随着主

燃油流量减少，主燃油系统出口燃油温度迅速升高；

第三阶段，随着冲压燃油流量进一步增大，冲压燃油

系统出口燃油温度降低得愈加缓慢。

（4）在冲压模态工况下，冲压燃油流量为 0.73m 0，

Fig. 8 Temperature distribution under ramjet mode

working case

Fig. 9 Outlet temperature of ramjet fuel system

Fig. 10 Outlet temperature of ramjet fuel system
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1.22m 0，1.71m 0，2.68m 0，3.41m 0 在相同的热负荷条件

下对应的燃油系统整体温升分别为 178℃，117℃，

88℃，61℃和 50℃，冲压燃油流量为 2.68m 0 时能在燃

油氧化结焦温度限制的前提下最大程度地发挥其作

为热沉的能力。

（5）在冲压模态工况下，冲压燃油流量为 2.68m 0
时，为保证送往发动机燃烧室的燃油不超温，燃油系

统可承受的最大发动机热负荷为 400kW，最大飞行

马赫数为 5。
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