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摘要:为减少飞机液压系统故障,从温度控制层面对飞机液压伺服舵机进行热力学分析.将液压伺

服舵机的物理模型简化为伺服阀控制作动筒的形式,建立液压伺服舵机热力学模型.根据热力学第一

定律,采用集中参数法建立热力学方程.基于 MATLAB平台,采用龙格 库塔法对舵机热力学模型进

行编程仿真计算,得出舵机各节点温度分布曲线.将仿真结果与实验数据进行了对比,对比结果验证了

飞机液压伺服舵机热力学模型的正确性,该模型可应用于飞机液压系统动态温度计算.
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０　引言

液压传动系统对工作介质的油温变化极其敏

感,其工作稳定性很容易受温度变化影响.过高

或过低的工作温度不仅会引起飞机液压系统的故

障,甚至会造成灾难性的事故.相关研究资料表

明,飞机发生故障的总数中液压系统的故障约占

４０％,在等级严重的事故中,约有１５％~２０％是

由飞机液压系统故障引起的.因此,针对飞机液

压系统进行热分析对其设计和元器件选型具有重

要的指导意义.
舵机是飞机液压系统中十分重要的部件之

一,其典型构成是一个伺服阀加作动筒.目前,针
对飞机液压舵机的热力学模型研究很少.李永林

等[１]、曹克强等[２]对液压伺服阀进行了热力学建

模,在其伺服阀热分析模型中将伺服阀的供油控

制体视为不变,此模型可用于计算伺服阀本身的

发热,对于带动负载做往复运动的伺服舵机而言,

该模型尚不能直接应用;王然然等[３]对气缸腔的

热力学过程建立了较为准确的数学模型;谢三保

等[４]对飞机液压系统温度仿真进行了研究,利用

动态油温计算法建立了典型液压元件的温度模

型;Li等[５]、李永林等[６]对柱塞泵进行了热力学

建模.上述研究对液压元件的热力学模型的建立

都有很大的参考意义.
本文针对飞机液压系统中的重要部件———液

压伺服舵机进行热力学建模和分析,用 MATＧ
LAB对其仿真计算,并进行实验验证,从温度控

制层面为液压系统设计和元器件选型提供参考.

１　热力学基本原理

采用集中参数法对液压伺服舵机进行热分

析,并作如下假设:①油液为一维流动;②控制体

内油液性质均匀;③节流发热全部进入油液中;④
忽略油液动能和势能的变化.取控制体如图１所

示,根据热力学第一定律,有
dE
dt＝ ∑m

􀅰
inhin－ ∑m

􀅰
outhout＋Q

􀅰

－W
􀅰

net (１)

􀅰０７０２􀅰
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式中,E 为控制容腔内储存能;t为时间;Q
􀅰

为外界与控制

体热交换率;W
􀅰

net为净功率;m
􀅰

in、m
􀅰

out分别为进出控制体的

液压油质量流量;hin、hout分别为进出控制体的液压油

比焓.

图１　控制体模型

在工程上,除了出口流速很大的喷管和进口

流速很大的扩压管这两种特殊管道外,通常忽略

控制体内部油液宏观动能与宏观位能的变化[７].
所以控制体内的储存能E 的变化近似等于其热

力学能U 的变化,则有

dE
dt≈

dmu
dt ＝m

du
dt＋u

dm
dt

(２)

式中,u为流体比内能;m 为容腔内质量.

根据比焓(h)的定义及其微分形式,有
h＝u＋pν (３)

dh
dt＝cp

dT
dt＋(１－αT)ν

dp
dt

(４)

式中,p 为流体压力;ν为比体积;cp 为流体定压比热容;

T 为流体温度;α为流体体积膨胀系数.

联立式(１)~式(４),可得

cpm
dT
dt＝ ∑m

􀅰
inhin－ ∑m

􀅰
outhout＋αTνm

dp
dt－

dm
dth＋p

dmν
dt ＋Q

􀅰

－W
􀅰

net (５)

其中,净功Wnet一般由轴功和边界功组成,本模型

中轴功功率为零,故有

dWnet

dt ＝p
dmν
dt

(６)

容腔内质量变化率为

dm
dt＝ ∑m

􀅰
in－ ∑m

􀅰
out (７)

一般情况下,可以近似认为流出控制体的油

液温度与控制体内油液的平均温度相同,故可假

设流出控制体的比焓与控制体内的平均比焓相

同.由式(３)~式(７)可得

dT
dt＝

１
cpm

{∑
dmin

dt
[cp(Tin－T)＋ν(pin－p)]＋

Q
􀅰

＋αTνm
dp
dt

} (８)

式中,Tin为流入控制体的油温;pin为控制体的进口压力.

２　液压伺服舵机系统热力学分析

２．１　液压伺服舵机工作原理分析

飞机液压伺服舵机是一个高度复杂精密的机

电液一体化传动控制机构,由电液伺服阀和作动

筒两大部件组成.电液伺服阀精确控制进入作动

筒的油液流量,实现飞行控制动作要求,其简化结

构原理如图２所示.

图２　液压伺服舵机工作原理图

２．２　伺服阀工作发热原理分析

伺服阀的工作原理如图３所示,在伺服滑阀

换向时可实现液压伺服舵机的正反向运动.

(a)阀芯左移

(b)阀芯右移

图３　三位四通圆柱滑阀等效结构示意图

图３中阀内液压油被划分为CV１、CV２ 和CVr

三个部分.xv 为阀芯位移,当阀芯左移(xv ＞０)
时,CV１ 为供油控制体;当阀芯右移(xv ＜０)时,

CV２ 为供油控制体;CVr 为回油控制体.阀的进口

压力、流量和温度分别为ps、qs 和Ts;回油压力、
流量、温度和控制体CVr 的体积分别为pr、qr、Tr

和Vr;p１、T１ 和V１ 分别为控制体CV１ 的压力、温
度和体积;p２、T２ 和V２ 分别为控制体CV２ 的压

力、温度和体积.阀芯四个节流口处流量分别为

􀅰１７０２􀅰
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q１、q２、q３、q４.阀出口与负载连接的两端的流量

分别为qL１ 和qL２.其中,当油液流出阀体时qL１

的符号为正,流入阀体时qL１ 的符号为负;当油液

流入阀体时qL２ 的符号为正,流出阀体时qL２ 的符

号为负.忽略液压油的压缩性,根据质量守恒定

律可得

qs ＝q１ ＋q４ (９)

qr ＝q２ ＋q３ (１０)

qL１ ＝q１ －q３ (１１)

qL２ ＝q２ －q４ (１２)

忽略阀和负载外泄漏流量,则有

qs ＝qr (１３)

qL１ ＝qL２ (１４)

由于先导阀的流量及其压差损失远小于负载

的流量及其压差损失,故先导阀中控制油液产生

的发热量可以忽略不计.根据伺服阀和作动筒的

工作原 理,可 建 立 其 运 动 微 分 方 程 和 热 平 衡

方程.

２．３　 作动筒工作发热原理分析

作动筒的工作简图见图４,图４中,T３、p３、V３

分别为控制体CV３ 的温度、压力和体积,T４、p４、

V４ 分别为控制体CV４ 的温度、压力和体积;pL 为

负载压强,q５ 为油缸的内泄漏流量,q６ 和q７ 为油

缸的外泄漏流量.

图４　 作动筒工作简图

由于舵机中外泄漏量极小,此处略去不计,作
动筒与伺服阀通过短管道连接,忽略管道压降,有

p１ ＝p３ ＝
ps＋pr＋pL

２
(１５)

p２ ＝p４ ＝
ps＋pr－pL

２
(１６)

pL ＝p３ －p４ (１７)

３　 液压伺服舵机热分析模型

３．１　 伺服阀的热力学模型

根据伺服滑阀的简化物理模型,其热力学模

型如图５所示.图５中,ρ为油液的平均密度;m１、

m２、mr 和h１、h２、hr 分别为控制体CV１、CV２、CV３

中液压油的质量和比焓;hs 为供油口液压油的比

焓;h４ 为控制体CV４ 中液压油的比焓.
模型中各控制体对外做功功率为零,与壁节

点、内部质量节点和上游流体节点的热交换相对

于节流生热和油液流动带入的热量来说极其微

图５　 伺服阀阀芯左移时热力学模型示意图

小,对控制体节点温度影响甚微,且其中热力学参

数确定较为复杂,常需通过大量试验结合经验公

式才能确定.本文忽略滑阀控制体与外界的热交

换,根据式(８)可得伺服阀热力学模型的微分方

程组如下:
dT１

dt ＝
１

cpm１
[ρq１(hs－h１)＋αT１V１

dp１

dt
] (１８)

dT２

dt ＝
１

cpm２
[ρq４(hs－h２)＋ρqL２(h４ －h２)＋

αT２V２
dp２

dt
] (１９)

dTr

dt ＝
１

cpmr
[ρq２(h２ －hr)＋ρq３(h１ －hr)＋

αTrCVr
dpr

dt
] (２０)

式中,ρ为液压油的密度,并取ρ＝ρ.

阀芯右移时模型结构类似,只需改变图５中

qL１ 和qL２ 液流的方向,其回油腔温度计算公式不

变,控制体CV１ 和CV２ 中温度变化相应改变为

dT１

dt ＝
１

cpm１
[ρq１(hs－h１)＋ρqL２(h３ －h１)＋

αT１V１
dp１

dt
] (２１)

dT２

dt ＝
１

cpm２
[ρq４(hs－h２)＋αT２V２

dp２

dt
] (２２)

３．２　 作动筒的热力学模型

作动筒的热力学模型会因为伺服阀阀芯位移

方向和负载的不同而略有不同,在建模时需要分

情况讨论.根据作动筒的简化物理模型,当伺服

阀阀芯左移且负载pL 向左时,作动筒的热力学模

型如图６所示.图６中m３ 和h３ 为控制体CV３ 的

质量和比焓;m４ 和h４ 为控制体CV４ 的质量和比

焓;mw２ 和Tw２ 为作动筒质量节点的质量和温度;

B３w２ 和B４w２ 分别为控制体CV３、CV４ 对作动筒壁

节点的对流换热系数;B２ 为作动筒壁节点和外部

空气的对流换热系数;TA 为外部空气温度.
模型中各控制体对外部的轴功功率为零,作

动筒内部流量泄漏较少,故自身发热量较少.其

主要的热量来自于在液压油的流动过程中由工质

􀅰２７０２􀅰
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图６　 伺服阀阀芯左移时作动筒热力学模型示意图

自身的热量带入.金属壁与外部环境的热交换在

一定程度上可以起到散热作用,因此在简化模型

过程中考虑了其壁节点. 通常作动筒的壁厚较

薄,温差较小,本文假定壁节点各处的温度均相

同.作动筒热力学模型的微分方程组为

dT３

dt ＝
１

cpm３
[ρqL１(h１ －h３)－B３w２(T３ －Tw２)＋

αT３V３
dp３

dt
] (２３)

dT４

dt ＝
１

cpm４
[ρq５(h３ －h４)－B４w２(T４ －Tw２)＋

αT４V４
dp４

dt
] (２４)

dTw２

dt ＝
１

cpwmw２
[B３w２(T３ －Tw２)＋

B４w２(T４ －Tw２)－B２(Tw２ －TA)] (２５)

式中,cpw 为金属外壁的质量热容;TA 为外界空气温度;

B３w２、B４w２ 和B２ 为相应的对流传热系数.

阀芯右移时模型结构类似,控制体CV３ 和

CV４ 中温度变化热力学方程相应改变为

dT３

dt ＝
１

cpm３
[ρq５(h４ －h３)－B３w２(T３ －Tw２)＋

αT３V３
dp３

dt
] (２６)

dT４

dt ＝
１

cpm４
[ρqL２(h２ －h４)－B４w２(T４ －Tw２)＋

αT４V４
dp４

dt
] (２７)

３．３　液压伺服舵机热力学模型

液压伺服舵机可等效为伺服阀和作动筒的结

合体,由伺服阀和作动筒各自的热力学模型,按照

其相应的输入输出关系将其模型联立,得到舵机

的热力学模型如图７所示.

图７　液压伺服舵机热力学模型

４　算例分析

将上述推导的液压伺服舵机的热力学模型代

入某型飞机舵机的具体参数进行仿真计算和分析

如下[８􀆼１１].
升降舵的负载和结构参数如表１所示.作动

筒和伺服阀的参数根据某型号飞机参数确定,选
取１２号航空液压油.

表１　升降舵结构和负载参数

作动筒内径D(mm) １００
作动筒活塞杆直径d(mm) ５０

作动筒壁厚δ(mm) ３
最大行程L(mm) ９０

最大负载压力pLmax(MPa) ８．１５
最大负载流量q(L/min) ８．６

　　在 MATLAB中采用龙格 库塔法对液压伺

服舵机的热力学微分方程组编程求解,仿真步长

为０．０１s,时间为８０s,并假设各控制体及油液的

初始温度为２９３．１５K.
仿真结果如图８所示.由于作动筒负载与其

位移近似成线性关系,故升降舵压力p１也与作动

筒位移成线性关系.作动筒反复运动,则p１表现

为周期性变化,如图８a所示.在３０s前各节点温

度呈上升趋势,３０s后除壁节点外的各控制体节

点的温度基本趋于平衡,都在各自的平衡温度附

近上下振荡.
图８中值得注意的是控制体CV１、CV２ 的温度

􀅰３７０２􀅰
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每个周期会出现两次波动.以控制体CV１ 为例,
第一阶段的波动是由于控制体CV１ 为供油控制

体,此时q１ 有较大的节流生热作用.随着压力p１

的增大,节流压差是减小的,生热作用越来越弱,
而流入的低温油有降温作用,油液温度开始下

降.这时T３ 温度仍继续上升是由于p１ 压力升高

的生热作用大于qL１ 流入的降温作用.

(a)控制体CV１、CV３ 温度曲线及CV１ 压力曲线

(b)控制体CV２、CV４、CVr 及作动筒壁节点温度曲线

图８　 升降舵温度和压力曲线

在T１ 第二阶段的小波动期间控制体CV３ 因

壁节点的对流换热温度开始降低,而控制体CV１

则由于从CV３ 中流入的油液温度高于CV１ 的温度

而开始升温,但CV３ 与CV１ 的温差越来越小.当

带入的热量不足以抵消因压力p１ 的减小而损失

的热量时,CV１ 的温度开始下降,这就造成了T１

的第二次波动.

Tr 的温度明显高于其他控制体的温度是因

为回油控制体一直处于节流状态,发热量较大,约
为控制体CV１ 和CV２ 的发热之和.Tr出现振荡是

由于节流口２和节流口３的入口压力与回油压力

pr 之差在周期性地变化.虽然从仿真图上看到

Tr 的油液温度是波动的,但是相对于６．９K的温

升来说其波动是十分微弱的,稳定后高低温温差

小于１K,在实验中进行宏观上测量温度几乎是

不变的.
某型飞机地面实验系统测试时,升降舵的入

口与出口油液温差如表２所示.表２中,Ts、Tr及

ΔT 分别表示升降舵的进口油温、出口油温和进

出口的油液温差.
表２　升降舵进出口油液温差 K　

时间

(s)
地面实验测试 MATLAB仿真

Ts Tr ΔT Ts Tr ΔT
０ ３０８．２ ３１１．２ ３．０ ３０８．２ ３０８．２ ０．０

１００ ３１１．７ ３２０．２ ８．５ ３１２．３ ３１９．２ ６．９
２００ ３１５．４ ３２３．０ ７．６ ３１５．１ ３２１．８ ６．７
３００ ３１６．２ ３２３．５ ７．３ ３１６．６ ３２３．６ ７．０
４００ ３１８．０ ３２４．２ ６．２ ３１７．８ ３２４．７ ６．９
５００ ３１８．５ ３２５．６ ７．１ ３１８．７ ３２５．８ ７．１
６００ ３１９．２ ３２６．２ ７．０ ３１９．１ ３２６．０ ６．９

　　从表２中可以看出升降舵在前１００s温度上

升较快,随测试时间的推移,升降舵的温度基本趋

于稳定,进出口温差约为７．３K.对地面实验测试

的入口温度进行曲线拟合,并代入本文建立的舵

机热分析模型中编程仿真.由表２中可知,由

MATLAB编程求解的升降舵进出口温差约为

６．９K.对比两组数据可知本文建立的升降舵热

力学模型仿真结果与某型飞机地面实验所得数据

趋势一致,证明了模型的正确性.

５　结论

(１)根据热力学第一定律,采用集中参数建模

的方法,建立了液压伺服舵机的热力学模型.
(２)以 MATLAB为平台对伺服舵机热力学

模型进行仿真计算和分析,并将仿真计算结果与

实验数据进行对比,其一致性反映了该模型的正

确性.
(３)本文提出的仿真计算模型在微小时间尺

度内对液压伺服舵机内部工作节点的动态温度计

算方法可以将细节变化都反映出来,这是实验环

节难以做到的.该热分析模型可用于飞行器液压

伺服舵机动态温度计算.
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