
投稿网址:www. stae. com. cn

2026 年 第 26 卷 第 13 期

2026, 26(13):05733 -09　
科　 学　 技　 术　 与　 工　 程
Science Technology and Engineering

　 ISSN 1671—1815
CN 11—4688 / T

收稿日期: 2025-09-19 修订日期: 2025-11-27
第一作者: 温占永(1986—),男,汉族,山东鄄城人,硕士,高级工程师。 研究方向:中大型无人机燃油系统。 E-mail:wzy8766@ 126. com。

∗通信作者: 尹燕斌(1996—),男,汉族,山东东阿人,硕士,工程师。 研究方向:无人机燃油系统。 E-mail:2471170890@ qq. com。

DOI:10. 12404 / j. issn. 1671-1815. 2506764
引用格式:温占永, 杨帆, 尹燕斌, 等. 飞机燃油系统能量损耗仿真及控制[J] . 科学技术与工程, 2026, 26(13): 5733-5741.

Wen Zhanyong, Yang Fan, Yin Yanbin, et al. Energy consumption simulation and control of aircraft fuel system [J] . Science Technology and
Engineering, 2026, 26(13): 5733-5741.

航空、航天

飞机燃油系统能量损耗仿真及控制

温占永, 杨帆, 尹燕斌∗, 宁伸铮
(中国航天空气动力技术研究院彩虹无人机科技有限公司, 北京 100074)

摘　 要　 针对复杂飞机燃油系统能量损耗分布不明确的问题,提出一种基于 Flowmaster 仿真软件的能量损耗分析方法,分析

了飞机燃油系统各组成部分能量损耗及动态占比。 以某型飞机燃油系统为研究对象,构建涵盖离心泵、供油系统、输油系统、
回油系统及发动机的一维流体仿真模型。 通过将仿真数据与试验数据对比,对该仿真模 型 的 有效 性 进 行了 验 证

(误差 < 3% )。研究结果表明:各典型飞行工况下,离心泵、输油系统分别为第一、第二能量损耗源,所占比例范围分别为

78. 4% ~ 79. 8% 、12. 4% ~ 13. 8% 。 基于此,进一步提出离心泵冷备份策略和分布式输油策略。 采用离心泵冷备份策略,在各

典型飞行工况下,使离心泵、输油系统能量消耗分别下降约 60% 、20% 。 对于所研究的飞机燃油系统,在双离心泵工作模式、
单离心泵工作模式下,各典型飞行工况的输油效率均分别不超过 2. 5% 、4% ,采用分布式输油策略可大幅提高输油效率。 该

研究建立了飞机燃油系统能量损耗计算的仿真模型,提出了能量损耗的计算方法,为飞机燃油系统低能耗设计提供了依据与

工程实践路径。
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Energy Consumption Simulation and Control of Aircraft Fuel System
WEN Zhan-yong, YANG Fan, YIN Yan-bin∗, NING Shen-zheng

(CH UAV Science & Technology Co., Ltd., China Academy of Aerospace Aerodynamics, Beijing 100074, China)

[Abstract]　 In order to solve the problem of unclear energy loss distribution in complex aircraft fuel systems, a quantitative analysis
method of energy loss was proposed in this paper based on Flowmaster simulation software, and the energy loss and dynamic proportion
of energy loss of multiple subsystems were analyzed. A one-dimensional fluid simulation model covering fuel pump, fuel supply system,
fuel delivery system, fuel return system and engine was constructed with a certain type of aircraft fuel system as the object. The effec-
tiveness of the simulation model was verified by comparing the simulation data with the experimental data (error < 3% ). The research
results indicate that under each typical flight condition, the energy loss of centrifugal pumps accounts for the largest proportion, fol-
lowed by the energy loss generated by the fuel delivery system. The proportions of the above parts are from 78. 4% to 79. 8% and from
12. 4% to 13. 8% respectively. Based on this, the cold backup strategy and distributed fuel delivery strategy were further proposed. By
adopting cold backup strategy, the energy consumption of the centrifugal pump and fuel delivery system was reduced by approximately
60% and 20% respectively under each typical flight condition. For the aircraft fuel system under study, in the dual pump working
mode and single pump working mode, the fuel transfer efficiency under each typical flight condition does not exceed 2. 5% and 4% re-
spectively. Adopting a distributed fuel transfer strategy can significantly improve the fuel transfer efficiency. A simulation model for the
calculation of energy loss of aircraft fuel system was established, and a calculation method of energy loss was proposed, providing a ba-
sis and engineering practice path for the low-energy consumption design of aircraft fuel systems.
[Keywords]　 aircraft fuel system; Flowmaster; simulation calculation; energy loss

　 　 飞机燃油系统用来存储发动机所需的燃油,并
在飞机允许的一切飞行状态和工作条件下,按照一

定顺序向发动机不间断地供给规定压力和流量的

燃油[1]。 此外,根据飞机的额外需求,部分飞机燃

油系统还具有冷却飞机上其他设备和保持飞机重

心于规定范围内等附加功能[2-4]。 小型飞机或者无

人机燃油系统一般比较简单,一般由一个燃油箱、
供油泵及供油管路组成。 中大型飞机或无人机载
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油量较大,一般由多个燃油箱、双余度供油系统、回
油系统、输油系统、通气增压系统等组成。

随着全球航空运输量的持续增长以及“双碳”
目标的提出,降低航空燃油消耗、减少碳排放已成

为航空领域面临的核心挑战[5]。 飞机燃油系统消

耗的电能来自发电机提取的发动机轴功,从根本上

源于航空发动机燃烧产生的功率。 在燃油系统运

行过程中,燃油泵、输油系统、回油系统等都会产生

能量损耗。 相关研究表明,某些飞机燃油系统电能

消耗占飞机电能消耗的 30% 以上[6]。 过高的功率

提取会导致发动机耗油率上升,还可能导致发动机

推力下降、排气温度上升等参数变化[7]。
近年来,随着多电飞机(more electric aircraft,

MEA)与全电飞机(all electric aircraft, AEA)概念的

兴起与发展,飞机各系统对电能的依赖程度显著增

强,机载能源已成为制约飞机整体性能提升的关键

瓶颈。 为此,国内外科研人员已在多电 /全电飞机能

量管理领域开展了广泛的研究与实践,研究范畴涵

盖电动推进系统[8]、混合动力架构[9] 以及新型供电

系统架构[10]等关键技术方向。 然而,鉴于航空燃油

的能量密度远高于当前电池技术所能达到的水平,
其在可预见的未来仍将是大型民用与军用飞机的

主要能量来源。 因此,深入探究飞机燃油系统各组

成部分的能量损耗分布特征及其控制方法,对于提

升我国民机市场的竞争力、实现绿色航空发展战略

具有至关重要的现实意义。
在航空发动机燃油系统领域,国内外学者已

开展能量损耗相关的研究。 国内张东辉[11] 对航空

发动机燃油系统消耗功率的机理进行了定性分

析,指出了影响航空发动机燃油系统输入功率的

主要因素。 国外 Sciatti 等[12] 在 Simulink 环境中开

发了一个精确仿真航空发动机燃油系统的模型,
并定量评估了航空发动机燃油系统的功耗,指出

旁通阀是所研究航空发动机燃油系统的主要能量

消耗来源。 需要注意的是,航空发动机燃油系统

属于高压燃油系统,位于航空发动机内部。 相比

之下,飞机燃油系统属于低压燃油系统,包含供油

系统、输油系统、回油系统等多个子系统,广泛分

布于机翼、机身、机身尾部和副油箱等部位。 多个

燃油箱通过复杂的管道系统相连,实现燃油的存

储、输油顺序控制、向发动机供油等功能。 传统的

飞机燃油系统设计理念往往优先保证系统的功能

实现与安全性指标,设计流程中缺乏专门的能量

损耗评估与优化环节,对全飞行剖面下的系统能

量损耗精细化研究方面尚有深入挖掘的空间。 当

前,国内外针对飞机燃油系统的能量控制研究多

聚焦于离心泵、引射泵等关键零部件层面,但在系

统级能量损耗分布和控制策略层面研究仍显

不足。
李嘉等[13]针对复合叶轮式离心泵提出一种基

于改进 Bezier 曲线的叶轮参数化设计方法,使离心

泵流动更加平稳并有效降低了内部损失。 李斌

等[14]对离心泵的性能参数、轴面投影控制参数进行

分析,提出一种基于改善期望准则下的 Kriging 智能

优化算法,在相同流量工况下优化泵的扬程和效率

均高于原型泵。 Donno 等[15] 提出一种基于 Bezier
曲面全三维几何参数化方法,优化叶轮和叶片扩散

器的结构,显著提高了效率。 杨飞翔等[16] 采用性能

测试对比和理论计算相结合的方式研究了浮动式

口杯几何尺寸对离心泵扬程和效率的影响。 孟鹏

等[17]采用计算流体动力学( computational fluid dy-
namics,CFD)方法对某型航空燃油转输引射泵进行

了流动建模与流场分析,并分析了引射泵不同操作

压力比及结构参数下的性能表现。 指出操作压力

比对引射泵工作特性有重要影响,面积比的增大会

在一定程度上提高引射泵的工作效率及引射能力。
刘承婷等[18]对射流泵工作流体进行脉冲处理,指出

在定量工作液体条件下,脉冲周期会对引射液体量

有显著影响,在一定范围内可以提高引射泵的引射

液体量。
针对复杂飞机燃油系统能量损耗分布不明确

的问题,现提出一种基于 Flowmaster 仿真软件的系

统级能量损耗分析方法。 根据某型飞机燃油系统

工作原理及组成架构,对各部分能量损耗进行系统

分类与明确定义。 在此基础上,通过量化分析燃油

在供油、输油、回油等关键环节的能量损耗,识别主

导性的能耗过程,进而制定针对性的能耗控制策

略。 研究首先利用 Flowmaster 流体仿真软件搭建某

型飞机燃油系统仿真模型,并通过与试验数据对

比,验证仿真模型的有效性和可靠性。 其次,基于

该模型,定量研究各典型飞行工况离心泵、供油系

统、输油系统、回油系统等部分的能量损耗及比占

比情况。 研究将为飞机燃油系统的低能耗设计与

优化提供重要的理论参考与实践指导。

1　 燃油系统

所研究的飞机燃油系统布局图如图 1 所示。 该

飞机燃油系统主要由燃油箱、燃油泵、供油系统、回
油系统、输油系统、通气增压系统、燃油测量与管理

系统组成。 系统共配置 5 个油箱,其中 3 个油箱从

前往后依次安装在机身内部,另外两个油箱对称安

装在左右机翼内部。 机身前油箱、后油箱及左右机
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翼油箱为输油箱,机身中油箱为供油箱。
2 台离心式燃油泵安装在中油箱内,为实现双

余度供油,二者并联同时工作,为发动机及输油系

统提供一定流量和压力的燃油。 2 台离心式燃油泵

的出口均设置了单向活门,在某台燃油泵故障时,
防止另外一台燃油泵的燃油通过故障燃油泵回流

至中油箱。
供油系统主要包括单向阀活门、燃油切断阀、

滑油散热器、液冷散热器、燃油滤及供油管路等。
在供油管路上设置了滑油散热器、液冷散热器,通
过燃油带走发动机滑油及液冷系统内的热量。 一

部分燃油经过燃油滤过滤后进入发动机,另外一

部分则通过回油系统回到中油箱。 回油系统主要

由回油管路、回油电磁阀、单向阀、接头等部件

组成。
输油系统主要包括油面控制开关、换向电磁

阀、引射泵及管路等。 4 个输油箱内均设有引射泵,
在油泵后高压燃油的驱动下将各输油箱内的燃油

输送至中油箱。 在输油总管上安装了换向电磁阀,
用于控制 4 个输油箱的耗油顺序。 输油顺序为先

同时消耗左右机翼油箱内的燃油,再同时消耗前

后油箱内的燃油,最后消耗中油箱内的燃油。 当

左右机翼内燃油消耗完毕之后,左油箱油尽信号

器发出油尽信号,此时燃油计算机给换向电磁阀

发出换向指令,接通前后油箱引射泵动力流,开始

消耗前后油箱内的燃油。 油面控制开关与安装在

中油箱内的浮子阀联合工作用于控制中油箱油

面,当中油箱满油时切断输油总管停止输油。 随

着发动机消耗燃油,中油箱内油面下降,油面控制

开关打开继续输油。

图 1　 燃油系统原理图

Fig. 1　 Schematic diagram of fuel system

2　 燃油系统仿真模型

2. 1　 仿真模型建立

作为一款成熟、先进的一维流体仿真软件,
Flowmaster 凭借其丰富的元器件库、便捷快速的建

模方式、高效的计算效率以及精确的求解能力,在
复杂流体系统仿真领域广泛应用[11-13]。

Flowmaster 软件依托网络流体算法理论,将复

杂的流体系统分解为相互连接的元件,元件之间相

互生成节点。 各元件之间流体模型主要基于压力-
流量关系,即将元件仿真模型中某一支路的质量流

量表示成该元件各支路节点压力的线性化关系。
对于多元件的系统,则将所有元件的质量流量-压力

线性化关系式组成线性方程组的形式[14],见式(1)。
G = ap + b (1)

式(1)中: G 、 p 分别为各支路质量流量和各节点压

力组成的向量; a 、 b 分别为线性化系数组成的

向量。
通过迭代求解系数矩阵来求解各节点压力,然

后根据各元件的流阻特性和质量守恒定律得到其

余各点的压力分布。 依靠的理论方程主要有流动

阻力方程、质量守恒方程、压力损失方程,分别如

式(2) ~式(4)所示。

p1 - p2 = ζ ρ
2 u2 (2)

式(2)中: p1、p2 分别为元件进、出口位置处的压力;
ζ 为元件沿流动方向的流动损失系数,即 1 流向 2
时的损失系数; ρ 、 u 分别为流体的密度和流速。

Q = A1u1 = A2u2 (3)
式(3)中: u1、u2 为流体的流速; A1、A2 为元件流通

方向的截面积。

Δp = p1 +
ρv21
2( ) - p2 +

ρv22
2( ) + ρg( z1 - z2)

(4)

式(4)中: p1、p2 分别为位置 1、2 处的静压力;
ρv21
2 、

ρv22
2 分别为位置 1、2 处的动压力; ρg( z1 - z2) 为位置

1、2 之间的压头差。
根据某飞机燃油系统设计原理和实际的系统

架构,利用 Flowmaster 软件搭建该燃油系统仿真模

型,如图 2 所示。 为缩短仿真运行时间,提升运行效

率该仿真模型中对各种直通接头、三通接头、弯头

等进行了简化。
仿真模型中,各油箱均采用“3-arm Reservoir”元

件来模拟,该元件有 3 个独立的接口,包括离心泵进

口管路、回油管路及输油管路接口。 根据油箱几何

53752026,26(13) 温占永,等:飞机燃油系统能量损耗仿真及控制
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图 2　 燃油系统仿真模型

Fig. 2　 Simulation model of fuel system

形状和对应的燃油体积,建立各油箱“油量-高度”
关系曲线。

离心泵采用“Altitude Pump”元件来模拟。 所采

用的离心泵为工作转速恒定的直流电动离心泵,其
增压值随着输出质量流量的增加而降低,其工作特

性曲线如图 3 所示。
引射泵由“Jet Pump”元件模拟,该元件的 3 个

连接口分别为引射泵的进口、出口以及抽吸口。 引

射泵结构示意图如图 4 所示。
根据引射泵工作性能试验实测结果,输入流量

比-扬程比( M - N )曲线及进口流量-进口和吸油口

压差[ Q10 -(P10 - P20) ]曲线,可以实现引射泵性能

的准确模拟。
流量比 M 定义如式(5)所示。

M =
Q20

Q10
(5)

扬程比 N 的定义如式(6)所示。

图 3　 离心泵特性曲线

Fig. 3　 Characteristic curve of centrifugal pump

d1 ~ d5分别为引射泵进口直径、喷嘴出口直径、抽吸口直径、喉

部直径和引射泵出口直径,m;L 为喉部长度,m; Q10、Q20、Q30

分别为引射泵进口、抽吸口、出口的体积流量,m3 / s; P10、P20、

P30 分别为引射泵进口、抽吸口及出口的压强,kPa

图 4　 引射泵模型结构图[19]

Fig. 4　 Structural diagram of inject pump model[19]

N =
P30 - P20

P10 - P30
=

P30 - P20

(P10 - P20) - (P30 - P20)
(6)

引射泵的流量比-扬程比 ( M-N ) 曲线如图 5
所示。

引射 泵 的 进 口 流 量-进 口 和 吸 油 口 压 差

[ Q10 -(P10 - P20) ]曲线如图 6 所示。
滑油散热器、液冷散热器、燃油滤则用流体阻

力元件“Discrete Loss”进行模拟。 输入损失系数、液
力直径等参数,可实现各组件元件压力损失的计算。

发动机用流量源元件“Flow Source”模拟,该元

件用来反映发动机的消耗油量,是仿真计算的边界

条件。 通过给定不同的发动机燃油消耗率来计算

各个节点的压力及各支路流量。
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图 5　 引射泵的流量比-扬程比( M-N )曲线

Fig. 5　 The flow ratio-head ratio ( M-N )
curve of the ejector pump

图 6　 引射泵的进口流量-进口和吸油口压差

[ Q10 -(P10 - P20) ]曲线

Fig. 6　 The inlet flow rate-inlet and suction port pressure
difference [ Q10 -(P10 - P20) ]

curve of the ejector pump

油面控制开关、换向电磁阀、回油电磁阀用球

阀元件“Ball Valve”模拟。 仿真模型中用到的 3 种

控制元件有测量元件 Gauge、通用型控制器 Control-
ler、信号分离器 Splitter,采用 Visual Basic 或 Java 语

言编写控制元件脚本程序,可实现油面控制开关、
换向电磁阀的自动控制功能。
2. 2　 仿真模型验证

利用图 2 所示的燃油系统仿真模型进行动态仿

真计算。 燃料类型设为 Jet A-1 航空煤油,发动机耗

油率设为 1 400 L / h。 运行燃油系统仿真模型,得到

各油箱油量随时间变化的仿真结果,如图 7 所示。
仿真结果表明:左右机翼油箱内的燃油先同时消

耗,左右机翼油箱消耗完毕之后再同时消耗前后油

箱内的燃油,最后消耗中油箱内的燃油。 可知,仿
真结果正确地反映了各油箱真实的燃油消耗率及

燃油消耗顺序。

搭建供油系统试验平台,其供油系统与所研究

飞机供油系统保持一致,原理图如图 1 所示。 试验

平台主要由两台离心泵、燃油切断阀、燃油滤清器、
离心泵压力传感器、发动机入口压力传感器、燃油

管路及相关接头组成。 在两台离心泵出口分别安

装相对压力传感器,用于测量离心泵出口相对于入

口的增压压力;发动机入口则安装了绝对压力传感

器,为发动机运行状态提供参考数据。
通过将压力传感器采集的数据与仿真结果进

行对比,验证了所建立仿真模型的准确性和可行

性。 在供油系统试验、仿真模型中均将发动机耗油

量设为 100 L / h,得到离心泵出口压力、发动机入口

压力实测值与仿真值,如图 8 所示。 可知,左 /右燃

油泵出口压力、发动机入口压力仿真值与实测值基

本一致,仿真误差均在 3%以内。
所搭建的燃油系统仿真模型具有较高的可信

度,不仅正确地反映了各油箱的燃油消耗顺序,而
且左 /右燃油泵出口压力、发动机入口压力仿真值

与实测值基本一致,建立的仿真模型能很好地反映

该型飞机燃油系统的流体特性,故可基于此仿真模

型开展进一步的仿真研究。

图 7　 燃油消耗过程中各油箱油量随时间的变化

Fig. 7　 Changes in fuel amount of each tank over time

图 8　 仿真值与实测值对比

Fig. 8　 Comparison between simulated and measured values
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3　 燃油系统能量损耗分析

3. 1　 能量损耗分类及定义

通过对某飞机燃油系统原理分析可知,对于所

研究的燃油系统,输入至两台离心泵的电功率即整

个燃油系统消耗的功率 N0 。 整个燃油系统的能量

损耗可分为离心泵自身能量损耗 Np 、供油系统能

量损耗 Ns 、输油系统能量损耗 Nt 、回油系统能量损

耗 Nr 及发动机能量消耗 Ne 共 5 个部分,上述各参

数之间数学表达式为

N0 = Np + Ns + Nt + Nr + Ne (7)
离心泵将输入的电能转变为具有一定流量与

压力的液体的能量,输入电能与离心泵出口处流体

能量之差即离心泵能量损耗 Np ,即

Np = N0 -
∑

2

i = 1
PpiQpi

3 600 (8)

进入输油总管的高压燃油所携带的能量用于

驱动引射泵将输油箱的燃油输送至中油箱,经过与

中油箱内燃油掺混后,这些能量均变成热的形式耗

散掉。 鉴于此,输油系统能量损耗 Nt 可以定义为输

油总管入口压力与流经输油总管燃油的流量的乘

积,其计算公式为

Nt =
P tQt

3 600 (9)

飞机燃油系统内产生的压力损失主要归因于

管路沿程摩擦阻力、管路及燃油系统附件局部阻力

等环节,这些压力损失会引起能量的损耗。 回油系

统能量损耗 Nr 可以定义为回油总管入口压力与流

经回油总管燃油的流量的乘积,其计算公式为

Nr =
PrQr

3 600 (10)

进入发动机的燃油所携带的能量,可用发动机

入口压力与入口流量的乘积来表示,其计算公式为

Ne =
PeQe

3 600 (11)

式中: N 为各系统能量损耗,W; P 为各处相对于离心

泵入口的燃油压力,kPa; Q 为燃油体积流量,L / h。
供油系统能量消耗同样归因于管路沿程摩擦

阻力、管路及燃油系统附件局部阻力等环节,这些

压力损失会引起能量的损耗。 通过对式 (7 ) ~
式(11)联立计算,可得出供油系统能量损耗 Ns 。
3. 2　 能量损耗分析

通过图 9 可知,在左 /右机翼油箱、前 /后油箱输

油的过程中,发动机入口压力在 2. 0 × 105 ~ 2. 3 ×
105 Pa 范围内周期性的波动,这是油面控制开关在

浮子阀信号的控制下周期性地开闭导致的。 中油

箱液面到达满油面控制液位时,浮子阀发出满油信

号,在该信号的作用下油面控制开关关闭,切断了

去往左 /右机翼油箱或者前 /后油箱的输油动力流,
导致燃油泵输出的流量降低,与此同时,燃油泵的

工作压力有一定升高,进而发动机入口压力出现一

定的升高。 随着发动机燃油的消耗,中油箱油面低

于满油面控制液位,故而满油信号消失,油面控制

开关打开,燃油泵输出流量变大,导致燃油泵工作

压力及发动机入口压力降低。 为获得稳定的发动

机入口压力值,将中间油箱的初始油量设为 100 kg,
该值低于中间油箱满油油量,因而在中间油箱达到

满油控制液位之前,油面控制开关则保持打开的状

态,这样就可以更加精准地量化各部分的能量损耗

情况。
某发动机燃油消耗率范围为 150 ~ 1 400 L / h,

起飞、爬升、巡航、下滑等典型飞行工况下的发动机

燃油消耗率情况如表 1 所示。
以表 1 中各典型飞行工况的发动机燃油消耗率

作为输入条件,利用搭建的仿真模型开展动态仿

真,得出燃油系统达到稳态时各节点的流量、压力

参数,进而得出各典型飞行工况下传统燃油系统中

离心泵、供油系统、输油系统、回油系统能量损耗情

况,如图 10 所示。

图 9　 发动机入口压力值变化曲线

Fig. 9　 Engine inlet pressure variation curve

表 1　 典型飞行工况下发动机燃油消耗率

Table 1　 Engine fuel consumption rate of
typical flight condition

典型飞行工况 发动机燃油消耗率 / (L·h - 1)
起飞 1 400

爬升一 1 150
爬升二 900
巡航一 650
巡航二 400
下滑 150
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图 10　 传统燃油系统能量损耗情况

Fig. 10　 Energy loss of traditional fuel system

各典型飞行工况下,两台离心泵损耗的能量为

1 202 ~ 1 240 W,所占比例范围为 78. 4% ~79. 8% ,
可知离心泵损耗的能量占燃油系统总能量损耗的

绝大部分。 离心泵将电能转变为具有一定流量与

压力的液体的能量,其能量损耗主要来源于泵的容

积损失、机械损失、水力损失以及驱动装置的电气

损失。
传统燃油系统利用引射泵以燃油泵产生的高

压燃油作为工作流体,抽吸输油箱内的低压燃油,
从而实现燃油的转输。 输油系统损耗能量在

196. 3 ~ 207. 3 W, 所 占 比 例 区 间 为 12. 4% ~
13. 8% 。 输油系统能量损耗为燃油系统能量损耗的

次主要来源,其能量损耗主要源自引射泵能量损耗

及输油系统沿程损耗,其中引射泵能量损耗包括流

体在喷嘴、喉管、扩散段等部位摩擦损失、局部损失

以及流体混合过程中的动能损耗等。
供油系统、回油系统的能量损耗主要来源于管

路系统产生的沿程损耗,在各典型飞行工况下二者

的能量损耗分别在 23. 9 ~ 66. 8 W 和 39. 4 ~ 67. 6
W,所占比例均不高于 4. 5% 。

4　 降低能量损耗策略研究

根据对传统燃油系统能量损耗的分析,针对主

要能量损耗来源提出离心泵冷备份策略和分布式

输油策略。
4. 1　 离心泵冷备份策略

采用离心泵冷备份策略,即通过控制系统随机

启动一台离心泵,同时另外一台离心泵处于待机断

电状态。 一旦检测到故障,立即切换至备用油泵运

行。 在图 2 所示的燃油系统仿真模型中,关闭一台

离心泵,得到单离心泵工作条件下,不同发动机燃

油消耗率时离心泵、供油系统、输油系统、回油系统

能量损耗情况,如图 11 所示。

图 11　 离心泵冷备份策略下能量损耗情况

Fig. 11　 Energy loss situation under the cold backup strategy

当只有一台离心泵工作时,各典型飞行工况下

离心泵消耗的能量在 493 ~ 498 W,相对于双泵工作

的情况,离心泵能量消耗下降幅度约 60% 。 这是因

为在单台离心泵工作情况下,离心泵出口流量、压
力工况更接近其设计点工况,使之工作在更高效的

区间。 从能量消耗比例具体数值上来看,离心泵消

耗能量所占比例范围为 62. 4% ~ 66. 1% ,相应地,
此时离心泵的工作效率区间为 33. 9% ~37. 6% 。

采用离心泵冷备份策略,各典型飞行工况下输

油系统损耗能量在 159. 5 ~ 167. 2 W,所占比例区间

为 20. 2% ~22. 2% 。 相对于传统燃油系统,采用离

心泵冷备份策略,同一典型飞行工况点输油系统能

量损耗降低约 20% 。 相对于双离心泵工作模式,在
相同的发动机燃油耗油率的条件下,单离心泵工作

模式下离心泵输出压力降低,因而输油系统能量损

耗有所降低。 这种变化也是由离心泵输出流量增

大、输出压力降低的工作特性决定的。
4. 2　 分布式输油策略

传统飞机燃油系统采用引射泵以燃油泵产生

的高压燃油作为动力,将输油箱内的燃油转输至供

油箱。 从图 10 可知,各典型飞行工况下输油系统能

量损耗占比为 12. 4% ~ 13. 8% ,输油系统能量损耗

为燃油系统能量损耗的第二大主要原因。 因流体

在引射泵喷嘴、喉管、扩散段等部位摩擦损失、局部

损失以及流体混合过程中的动能损耗等内部能量

损失较大,引射泵工作效率一般不超过 30% 。 为

此,提出了分布式输油策略。
分布式输油策略为:利用 4 个直流电动输油泵

按既定输油顺序抽取左 /右机翼油箱、机身前 /后油

箱内的燃油输送至机身中油箱。 输油顺序为先同

时消耗左右机翼油箱内的燃油,再同时消耗前后油

箱内的燃油,最后消耗中油箱内的燃油。
为定量评估分布式输油策略、传统输油方式的
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能量损耗情况,定义输油效率( η )这一无量纲参

数,其定义为:被转输流体的流动功增加量与初始

消耗电能之比,表达式为

η =
∑

2

i = 1
(P′iQ′i - P iQi)

3 600Nint
(12)

式(12)中, P′i、P i 分别为被转输流体在出口、入口的

压力,kPa; Q′i、Qi 分别为被转输流体在出口、入口的

体积流量,L / h; i 为同时工作的输油支路个数。 对

于本文所研究的燃油系统来说, i = 2 ,即同时工作

的输油支路个数为两个; Nint 为初始消耗电能,W。
对于分布式输油策略来说,初始消耗电能指的是输

油泵消耗的电能。 对于传统输油方式,初始消耗电

能是指离心泵为产生引射泵工作流体所具备的流

动功而消耗的电能。 对于传统输油方式,初始消耗

电能的公式可表示为

Nint =
N′t
ηpump

(13)

式(13)中: N′t 为同时驱动 2 台引射泵工作流体的流

动功,W; ηpump 为离心泵工作效率。
图 12 为各典型飞行工况点下左 /右机翼油箱同

时输油过程中的输油效率曲线。 可知,对于所研究

的飞机燃油系统,在双离心泵工作模式下或者单离

心泵工作模式下,输油效率均非常低,在双离心泵

工作模式下,各典型飞行工况的输油效率均不超过

2. 5% 。 在单离心泵工作模式下,由于离心泵工作效

率有所提高,各典型工况的输油效率有所提高,但
也均低于 4% 。

对于分布式输油策略,采用直流电动输油泵将

各输油箱内的燃油输送至供油箱,其流体管路相对

于传统输油方式大为简化,式(12)从本质上来说等

价于直流电动输油泵的工作效率。 就所研究的燃

油系统而言,在各典型工况下离心泵的工作效率区

间为 33. 9% ~ 37. 6% 。 因此,采用分布式输油策

略,可大幅度提高系统的输油效率。

图 12　 传统输油方式输油效率

Fig. 12　 The fuel transfer efficiency using traditional methods

5　 结论

提出一种基于 Flowmaster 仿真软件的能量损耗

分析方法,针对某飞机燃油系统开展了各组成部分

能量损耗分析,提出了离心泵冷备份策略和分布式

输油策略,大幅降低了燃油系统能量损耗。 主要结

论如下。
(1)针对某型飞机燃油系统,利用 Flowmaster

流体仿真软件搭建了仿真模型,并通过与试验数据

对比,确认左 /右燃油泵出口压力、发动机入口压力

仿真值与实测值基本一致,仿真误差在 3% 以内。
说明所提燃油系统仿真模型具有较高的可信度,可
基于此模型开展进一步的仿真研究。

(2)基于该仿真模型,定量研究了各典型飞行

工况离心泵、供油系统、输油系统、回油系统等部分

的能量损耗情况。 研究结果表明:各典型飞行工况

下,离心泵、输油系统分别为第一、第二能量损耗

源, 所 占 比 例 范 围 分 别 为 78. 4% ~ 79. 8% 、
12. 4% ~13. 8% 。

(3)根据上述各部分能量损耗定量分析结果,
提出离心泵冷备份策略和分布式输油策略。 相对

于传统燃油系统双离心泵热备份工作方式,采用离

心泵冷备份策略,在各典型飞行工况下离心泵能量

消耗下降幅度约 60% ,输油系统能量损耗降低约

20% 。 对于所研究的飞机燃油系统,在双离心泵工

作模式、单离心泵工作模式下,各典型飞行工况的

输油效率均分别不超过 2. 5% 、4% ,采用分布式输

油策略可大幅提高输油效率。
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