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某型直升机离心式燃油增压泵增压值设计

蒋 辉, 黄 昆, 赵 辉
（中国直升机设计研究所，景德镇  333001）

摘要： 为研制满足某型直升机供油系统使用包线的离心式燃油增压泵，在 Matlab/Simulink 仿真平台上创建了供

油系统仿真模型，并对该供油系统进行了仿真分析，给出了离心泵的增压值指标。进行了供油系统地面模拟试

验，并与仿真计算进行了对比，结果表明：与发动机的断油试验相比，仿真计算的相对误差为 2.8%；与发动机正

常供油试验结果相比，仿真计算的最大相对误差为 7.2%。仿真模型具有较高的仿真精度，所确定的离心泵增压

值指标可以满足该型直升机对供油系统的使用要求。
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Design on Pressure Boost Value of Centrifugal Booster Pump of 
Certain Kind of Helicopter

JIANG Hui， HUANG Kun， ZHAO Hui
（China Helicopter Research and Development Institute，Jingdezhen 333001，China）

Abstract: In order to develop a centrifugal fuel booster pump that can meet the requirements of a helicopter 
fuel supply system， a simulation model of the fuel supply system is created on the Matlab/Simulink 
simulation platform， and the fuel supply system is simulated and analyzed systematically. The pressure boost 
value of the centrifugal pump is given. The ground simulation test of the fuel supply system is carried out and 
compared with the simulation calculation. The result shows that the simulation calculation relative error is 
2.8% compared with the engine fuel shut off test， and the maximum relative error of the simulation 
calculation is 7.2% compared with the normal fuel supply test results of the engine. These results indicate that 
the simulation model has high accuracy， and the determined centrifugal pump pressure boost values can meet 
the requirements of the helicopter for the fuel supply system.
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发动机供油系统是直升机燃油系统中最关键

的分系统［1］，其主要任务是在直升机飞行包线内，

按发动机燃油入口的压力和流量要求，向发动机连

续稳定地供给燃油［2］，而作为供油系统组成单元之

一的燃油增压泵，则起着实现这项任务的关键作

用。燃油增压泵流量和增压能力设计是供油系统

供油能力研究的重要内容之一。

当前直升机燃油系统中广泛使用离心式燃油

增压泵，其具有转速高、流量大、工作平衡、输出流

量和压力均匀、效率高等一系列优点［3］。虽然已有

不少的研究机构和学者在离心式燃油增压泵增压

性能研究方面提出了多种研究方法，包括泵性能曲

线取值法［3］和数值仿真分析法［4］，但是从公开的文

献资料来看，从新研飞行器供油系统本身的使用包
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线出发，系统地对燃油增压泵的增压性能进行研

究，给出增压泵增压值的取值范围，并以此作为新

型增压泵研制的重要设计指标的研究较少。本文

以某型直升机的供油系统为研究对象，在 Matlab/
Simulink 仿真平台上建立直升机供油系统仿真模

型，依据该型直升机供油系统的使用包线，对离心

式燃油增压泵的增压值进行仿真研究，给出燃油增

压泵的流量和增压值指标，并将仿真计算结果与地

面模拟试验结果进行对比分析。

1 供油系统仿真模型

1. 1　仿真计算模型

该型直升机为单发直升机，其供油系统中包含

两台并联的离心泵，燃油经离心泵增压后，通过单

向活门，沿供油管路送至发动机燃油入口，期间还

将经过燃油切断阀和各种管路接头。供油系统原

理简图如图 1 所示。

基于该供油系统，以 Matlab/Simulink 为仿真

平台建立供油系统的仿真模型如图 2 所示。在该

仿真模型中，各元件的几何参数（包括管内径、导管

的长度、弯曲半径以及垂直高度等数据）均由供油

系统的三维模型直接测量所得。

图 2 中，流体管路模型中的“A”和“B”分别表

示管路模型的燃油进口和出口；离心泵模型的

“T”、“P”和“S”分别表示离心泵的燃油进口、出口

以及泵的驱动轴连接端口；流量源的“T”和“P”分

别表示其燃油的进口和出口；Pressure 表示发动机

燃油入口的压力，角速度源的“S”、“R”和“C”分别

表示物理信号源接口及两个机械旋转接口；模型中

的“N”表示泵的转速值。

1. 2　仿真模型数学描述

对于供油系统一维流体而言，主要根据供油系

统入口的流量和压力以及系统中各元件上的压力

损失来计算系统出口处的压力。

在供油系统仿真中，燃油箱模块主要用于计算

离心泵入口处的燃油压力值。离心泵入口处的燃

油压力可以表示为［5］

p = p level - p loss + ppr （1）

图  1 供油系统简图

Fig.1 Fuel supply system diagram

图  2 供油系统仿真模型

Fig.2 Simulation model of fuel supply system
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式中：plevel 为离心泵入口处的静水压，ppr 为油箱的

增压值。由于该型直升机的燃油箱采用开式通气，

无油箱增压，故 ppr=0 Pa。ploss 为离心泵入口处的

压力损失，可由式（2）进行计算

Q = 1
K

⋅ A p
2
ρ

⋅ p loss

( p2
loss + p2

cr )1/4 （2）

式中：K 为压力损失系数，根据以往工程计算经验，

可取 K=1.2；ρ 为燃油密度；Ap 为离心泵吸入口的

面积；pcr为发生湍流的临界压力，由式（3）进行计算

p cr = K ⋅ ρ
2 ( )Recr ⋅ υ

d

2

（3）

式中：Recr为临界雷诺系数，对于圆截面孔口，可取

Recr=2 000［6］；υ 为燃油的运动黏度。

离心泵的数学模型，可由流量 Q 和增压值 Δpp

以数据表的形式给出，并对中间值进行插值计算。

其中，流量 Q 根据发动机燃油入口流量要求来给

定，而增压值 Δpp则是需要按直升机的使用包线来

确定，在本文第 2 节对此进行了详细的介绍。

供油管路上的压力损失 ΔpL可表示为［5］

ΔpL = f
( L + L eq )

DH

ρ
2A2 Q ⋅|Q |+ ρg ( Z out - Z in )（4）

式中：L 为管路的长度；Leq为由局部阻力损失所折

算成的等效管路长度；DH为管路的水力直径，对于

充满液体的圆截面导管，其水力直径的值等于导管

的内径［6］；A 为导管横截面积；Zout和 Zin分别为管路

两端的高度值；f为管路摩擦系数。

该型直升机供油系统中的燃油切断阀为电动

式球阀，可用于在紧急情况下切断向发动机供油的

燃油通道，该球阀的内部结构示意简图如图 3 所

示［5］。图 3 中，h 为阀芯的行程，dB 为阀芯的直径，

do为阀门孔口的直径。

通过球阀的燃油流量与球阀进出口的压差

Δpv可表示为［5］

Q = CD ⋅ A ( h ) 2
ρ

⋅ Δpv

( Δpv
2 + p2

cr )1/4 （5）

式中：CD为球阀内部孔口的流量系数，根据孔口出

流的相关理论［7］，可暂取 CD=0.65。A（h）为孔口

瞬时的流通面积，pcr为发生湍流的最小压力。

单向阀只允许燃油朝着一个方向流动，其内部

的流通截面积 A 与阀体进出口压差 Δps 之间的典

型关系曲线如图 4 所示［5］。图 4 中的 A leak、Amax、pcrack

和 pmax的取值由单向阀供应商提供。

燃油流量与单向阀进出口压差 Δps 之间的关

系式可表示为［5］

Q = CD ⋅ A ⋅ 2
ρ

⋅ Δp s

( Δp s
2 + p2

cr )1/4 （6）

式中：A 为流通截面积，CD的值可暂取 0.65。
在直升机供油系统流体性能计算中，除了流体

阻力外，还应考虑由于过载的存在而引起的惯性阻

力损失。

基于直升机的飞行特点，其纵向和横向上的过

载系数 nx和 ny通常较小，而竖向过载系数 nz 往往比

前两者在数值上大 2 个数量级左右，在惯性阻力损

失中起着主导作用，因此，为简化计算，可忽略 nx和

ny的影响而仅考虑 nz的作用，则惯性阻力损失可表

示为

ΔF inertia = nz ρgLz （7）
由于在图 2 所示的仿真模型中，供油管路模型

里已经考虑了管路进出口处的高度差，因此，在按

式（7）计算管路惯性阻力损失时，需减去因管路本

身的高度差所造成的阻力损失，即

ΔF inertia = ( nz - 1 ) ρgLz （8）

2 离心泵增压值计算

2. 1　直升机供油系统使用包线

在供油系统仿真计算中，直升机使用包线主要

指使用环境温度、稳态竖向过载系数、飞行高度、发

图 3 燃油切断阀内部结构示意简图

Fig.3 Internal structure diagram of fuel shut-off valve

图 4 单向阀流通截面积与进出口压差的典型关系曲线

Fig.4 Typical relationship between cross-sectional area and 
pressure difference between inlet and outlet of check 
valve
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动机燃油入口压力范围以及流量要求等。根据该

型直升机的总体技术要求，其使用包线如表 1 所

示。表 1 中，t 为环境温度，Hf为飞行高度，pen 为发

动机燃油入口的相对压力，Q 为燃油流量。

在供油系统仿真计算中，飞行高度主要涉及到

供油系统上各部位绝对压力值以及油箱所需增压

值的计算。由于该发动机燃油入口的工作压力指

标为相对压力，与大气压力无关，可不考虑飞行高

度的影响。而油箱是否需要增压，取决于油箱中

的绝对压力是否比燃油的饱和蒸气压力高 9~
10 kPa［3］。本型机在飞行高度为 6 000 m、环境温

度为 60 ℃时，外界大气压力与 RP⁃3 燃油的饱和蒸

气压差值最小，约为 37 kPa，满足大于饱和蒸气压

9~10 kPa 的要求，不需要对油箱进行增压，因此，

也可不用考虑飞行高度的影响。

本文主要从使用环境温度、稳态竖向过载系数

以及发动机燃油入口流量和压力要求等 4 个方面

对离心泵的增压值进行计算。

2. 2　离心泵最大增压值计算

根据流体力学理论，可建立从离心泵出口至发

动机燃油入口处的伯努利方程为［7］

nz ρgh1 + Δpp + α1 v2
1 ρ

2 =

      ΔpL +( nz - 1 ) ρgh2 + p en + α1 v2
2 ρ

2 （9）

式中：h1 为燃油液面到离心泵吸入口的垂直高度；

h2为发动机燃油入口到离心泵吸入口的垂直高度，

h2=1.22 m；α1 和 α2 为燃油的动能修正系数，层流

时 α1 = α2 = 2，湍流时  α1 ≈ α2 ≈ 1；v1 和 v2 分别为

离心泵出口和发动机燃油入口处的燃油流速，由

于供油管路内燃油流量一致，且管内径一致，因此

v1=v2=v，可将式（9）改写为

Δpp - ΔpL - nz ρg ( h2 - h1 )+ ρgh2 = p en  （10）
结合式（4），式（10）可以改写为

Δpp - nz ρg ( h 2 - h1 )+

ρ
é

ë

ê

ê
êêê
ê

ê

ê
g ( )h2 - ∑

i

j

ΔZ -

ù

û

ú

ú
úú
ú

ú

f
∑

i

j

L + ∑
i

j

L eq

DH

1
2A2 Q ||Q = p en （11）

式中：j 为供油管路的总段数，i 为第 i 段管路，DH为

管的水力直径，ΔZ 表示与各管路模块对应的管路

垂直高度差。

要使得发动机燃油入口压力 pen≤110 kPa 在

该型直升机的使用包线范围内均被满足，则式（11）
左侧的最大值应不大于 110 kPa。在表 2 所示离心

泵最大增压值的计算条件下，式（11）左侧可取得最

大值。

依据表 2所示的计算条件，经仿真计算，当 Δpp=
100 kPa时，pen=103.78 kPa，满足要求。

2. 3　离心泵最小增压值计算

要使得发动机燃油入口最小压力 pen≥20 kPa
在该型直升机使用包线范围内均被满足，则式（10）
左侧的最小值应不小于 20 kPa，即

Δpp - ΔpL - nz ρg ( h2 - h1 )+ ρgh2 ≥ 20  （12）
式（12）可改写为

Δpp ≥ 20 + ΔpL + ρg [ nz ( h2 - h1 )- h2 ]  （13）
在表 3 所示离心泵最小增压值的计算条件下，

式（13）右侧可取得最大值。表 3 中 h1 的值根据

GJB 8075—2013 要求设置［8］。

依据表 3 所示的计算条件，经仿真计算，供油

管路上的阻力损失 ΔpL=14.68 kPa，由式（13）可得

Δpp ≥ 49.3 kPa （14）
考虑到实际管路系统与仿真模型中的管路系

统阻力值必然存在误差，为尽可能地使得 Δpp的取

值能适应较大的管路阻力误差，Δpp应留有一定的

余量，可取 Δpp≥ 60 kPa。
2. 4　离心泵增压值取值范围

由前文计算可得到离心泵的增压值取值范围

如表 4 所示。

表 1 供油系统使用包线

Table 1 Envelope for fuel supply system

t / ℃

-40~60

nz

0~2.5

Hf / m

0~
6 000

pen / kPa

20~110

Q / 
（L•min-1）

0~220 表 2 离心泵最大增压值的计算条件

Table 2 Calculation conditions for the maximum boost 
value of centrifugal pump

Q / （L•min-1）

0
t/℃
-40

nz

0
油量

满油量

工作泵数量

2

表 3 离心泵最小增压值计算的条件

Table 3 Calculation conditions for the minimum boost 
value of centrifugal pump

Q / （L•min-1）

220
t/℃
-40

nz

2.5
h1/mm

15
工作泵数量

1

表 4 离心泵的增压值取值范围

Table 4 Boost value range of centrifugal pump

流量  / （L•h-1）

0
220

增压值  / kPa
≤ 100
≥ 60

236



第 2 期 蒋 辉，等：某型直升机离心式燃油增压泵增压值设计

由于离心泵的增压值 Δpp 会随流量 Q 的增大

而单调减小，因此，在 0~220 L/h 范围内的流量所

对应的离心泵增压值都将位于表 4 中所示增压值

的取值范围之内，能够满足发动机燃油入口的流量

压力要求。

根据表 4 中的流量和增压值指标，离心泵承制

商研制出了能够满足要求的某型离心泵，其在额定

电压下的实测流量⁃增压值数据如图 5 所示。

3 仿真计算与地面试验对比

为验证供油系统仿真模型的仿真精度以及所

计算出的离心泵增压值的取值范围是否能满足对

发动机的供油要求，搭建了地面模拟试验台，在直

升机俯仰角和横滚角均为 0°，竖向过载系数 nz=1，

燃油密度 ρ=773 kg/m3 的试验条件下开展发动机

断油试验和正常供油能力试验。将图 5 中的实测

数据代入仿真模型进行计算，并与地面试验结果相

对照，结果如表 5、6 所示。

从表 5 中可以看到，断油后，发动机入口处的

实测压力值为 78.4 kPa，仿真计算出的压力值为

80.6 kPa，均没有超过 110 kPa，仿真的相对误差为

2.8%。

从表 6 中可以看到，发动机燃油入口压力均位

于［20，110］ kPa 的范围内，试验值与仿真值的最大

相对误差为 7.2%，不超过 10%。

地面模拟试验和仿真计算的对比结果表明该

供油系统仿真模型具有较高的仿真精度。此外，该

型直升机已开展了铁鸟试验台上的供油试验以及

多个架次的飞行试验，供油系统功能正常，表明所

计算出的离心泵增压值取值范围能够满足对发动

机的供油要求。

表 6 发动机正常供油试验结果（单泵工作试验）

Table 6 Results of normal fuel supply tests to engine(Single pump work test)

供油流量  / （L•h-1）

发动机燃油
入口压力  / kPa

相对误差  / %

试验值

仿真值

218.2
59.3
63.3

6.7

198.7
62.3
66
5.9

179.7
64.8
68.6

5.9

160.5
66.7
71.1

6.6

141.4
68.5
73.4

7.2

119.3
71.8
75.6

5.3

99.5
73.4
77
4.9

4 结   论

（1）以某型直升机的供油系统为研究对象，

基于 Matlab/Simulink 仿真平台，建立了该供油系

统的仿真模型，并依据该型直升机的使用包线，

对供油系统进行了仿真分析，给出了能满足发动

机 燃 油 入 口 流 量 和 压 力 要 求 的 离 心 泵 增 压 值

指标。

（2）进行了供油系统地面模拟试验，并与仿真

结果进行了对比分析，结果表明所搭建的仿真模型

具有较高的仿真精度。

（3）一般地，对于飞行器用的离心式燃油增压

泵增压值的设计，仅需从两类边界条件下计算出最

大增压值和最小增压值即可：在最小燃油流量、最

低环境温度、最小竖向过载系数、最大燃油箱油液

面高度以及多个泵并联工作时，计算出能够使得发

动机燃油入口压力为最大的增压值，即最大增压

值；在最大燃油流量、最低环境温度、最大竖向过载

系数、最小燃油箱油液面高度以及单泵工作时，计

算出能够使得发动机燃油入口压力为最小的增压

值，即最小增压值。

（4）本文立足于直升机供油系统工程设计的实

际需求，利用仿真分析法介绍了离心泵增压值指标

的设计方法和过程，不仅可为直升机用离心泵的增

压值设计提供参考，也可为其他飞行器的离心泵选

型研究提供一定的思路借鉴。

表 5 发动机燃油入口断油试验结果（双泵工作试验）

Table 5 Results of fuel shut off tests at engine fuel inlet
(Double pumps work test)

供油流量  / （L•h-1）

发动机燃油
入口压力  / kPa

相对误差  / %

试验值

仿真值

0

78.4

80.6

2.8

图 5 离心泵实测性能数据

Fig.5 Measured performance data of centrifugal pump
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