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高速飞行器综合热管理方案快速仿真平台
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摘暋要:高速飞行器面临严峻的外部气动热和内部设备热环境,以热防护系统和热管理系统组成的综合热管

理方案决定该类飞行器总体方案的闭合性,因此需要在飞行器初步方案设计阶段对综合热管理系统设计方案

进行快速仿真计算和可行性评估。以电子设备舱为例,采用模块化设计和一维简化方法,构建一个将飞行器热

源、传热和热控等热环境因素进行模块化封装的快速仿真平台;通过仿真算例对该平台进行验证。结果表明:

该平台可以快速实现飞行器电子设备舱综合热管理方案的模型搭建、计算与评估。
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Abstract:Facingsevereaerodynamicandinnerequipments暞heatenvironment,theintegratedthermalmanage灢
mentplatformcomposedofthermalprotectionsystemandthermalmanagementsystemdecidestheclosedper灢
formanceofaircraftoverallscheme,sothepreliminarydesignschemeofintegratedthermalmanagementsystem

whichdeterminesthefeasibilityofaircraftdesignneedstoberapidlysimulatedtojudgeitsfeasibilityintheair灢
craftdesignstage.Takingelectronicequipmentcabinasanexample,thefastsimulationplatformusingmodular

designandone灢dimensionalsimplificationmethodisbuiltbymodularlypackagingofheatsource,heattransfer,

thermalcontrolandothersimulationcomponents,andisverifiedwithsimulationinstance.Theresultsshow

thattheplatformcanquicklyrealizethemodelestablishment,simulationandevaluationofaircraftelectronice灢

quipmentcabinintegratedthermalmanagementscheme.
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0暋引暋言

随着快速抵达民用航空技术和军事发展的迫

切需求,高速飞行器技术成为近年来各航空大国追

逐的新热点[1灢2]。该类飞行器面临严酷的内、外部

热环境,热管理方案的设计和仿真成为技术人员面

临的新难题。传统民用飞行器和军用飞行器飞行

速度基本在亚声速速域,少部分战斗机具有短时超

声速飞行能力,飞行器气动加热问题并不明显,因
此目前飞行器的热管理控制方案主要针对机载设

备发热和发动机散热等[3灢4]。随着飞行马赫数的增

加,特别是飞行马赫数大于3以后,气动加热问题

愈发严重、机体表面大部分区域温度可达200曟以

上[5],同时随着机载设备数量与电子设备应用的增

加,机载设备发热功率可达数十千瓦以上,设备热

载荷不断加大[6],需要采取热防护系统和热管理系

统联合设计的综合热管理方案。而如何对综合热

管理方案进行全面和快速的仿真计算与评估也成

为技术人员面临的新挑战。

在飞行器设计过程中,各种仿真方法与试验手

段具有各自的优缺点和适用阶段,传统三维数值仿

真方法具有较高的计算精度,但时效性较差的弊端

难以满足飞行器初步方案设计阶段快速迭代的需

求。国外针对飞行器的舱内热环境仿真与热管理

控制方案评估,通常采用三维数值仿真方法,通过

复杂的仿真模型建立、网格划分和数值计算等步

骤,可对某个舱段或子系统进行精确计算、动态仿

真与效果评估。针对高速飞行器热管理的仿真研

究主要是气动热环境或某些部件、子系统的仿真计

算,20世纪90年代初期美国J.A.Gasner等[7]、

M.R.Glickstein等[8]便开始对高速飞行器的热管

理系统进行仿真与优化研究。国内,陈悦[9]对气动

热影响下的油箱流动换热进行了计算分析;陈刘

忠[10]对燃油换热热管理系统进行了不同方法的对

比仿真。常见的仿真方法主要集中在三维仿真和

数值计算,单次仿真计算时间往往以月计,若要对

整个综合热管理系统或全机所有舱段热控效果进

行仿真评估,所耗费时间成倍数增加。该类方法适

合在方案细化设计阶段对特定舱段或子系统开展

详细仿真和验证,但在飞行器初步方案设计阶段,

需要在短时间内对全机结构和系统方案进行多轮

迭代设计与快速可行性评估。如何对综合管理系

统方案进行快速仿真和有效评估,从而加快整个飞

行器方案迭代速度,成为飞行器设计专业所面临的

新挑战。

本文以热平衡原理和一维传热模型为理论基

础,采用模块化设计和一维简化方法,将飞行器热

源、热环境因素和热控功能组件进行模块化封装,

基于Flowmaster软件搭建高速飞行器电子设备

舱综合热管理方案的快速仿真平台。

1暋高速飞行器综合热管理方案快速

建模

设备舱是飞行器机载设备的主要舱段,舱内温

度需要满足一定的要求才能保证机载设备的正常

工作,也是热管理系统最主要的控制对象。根据所

布置设备和环境适应性要求的不同,以无人机为

例,通常分为电子设备舱、机电设备舱、起落架舱和

发动机舱等。其中电子设备舱用于布置各类机载

计算机等重要电子设备,对工作环境,特别是温度

要求往往最为严苛,本文即以电子设备舱为例对快

速仿真平台的搭建进行介绍。

高速飞行器电子设备舱的环境温度控制需要

采用综合热管理方案[11],即综合采用结构热防护

系统和舱内热管理控制系统的方案。其中舱内热

管理控制系统类似美国F灢22飞机热管理方案,以
燃油作为主要热沉,通过高/低温液体循环冷却系

统将电子设备的热量传递给燃油,对电子设备进行

冷却,并根据飞行剖面和燃油剩余热沉情况综合利

用冲压空气冷却和补充热沉冷却[12灢14]。F灢22飞机

热管理系统方案原理图如图1所示[8]。
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图1暋F灢22热管理系统方案原理图

Fig.1暋ThermalmanagementsystemschematicofF灢22

1.1暋设备舱热管理方案物理简化模型

为便于方法研究,构建的电子设备舱简化物理

模型如图2所示,其中包含3个电子设备和1个环

控设备,舱段外部由金属蒙皮和隔热材料组成封闭

结构。

图2暋设备舱简化物理模型

Fig.2暋Simplifiedmodelofequipmentcabin

在方案设计阶段对热源和传热进行估算时,无
需进行精确计算,飞行器设备舱外部蒙皮结构和进

气道结构沿蒙皮法向的传热为绝对主量,因此可将

蒙皮的传热进行一维传热近似。将图2进一步简

化为一维传热与热平衡模型,如图3所示。

图3暋一维传热与热平衡模型

Fig.3暋One灢dimensionalheattransfermodel

1.2暋设备舱热管理方案热平衡模型

根据热力学第一定律,舱内空气热容的增加为

舱内机载设备、环控设备、舱外气动热传热、进气道

气动热传热等的综合结果,建立设备舱热平衡方程

如下:

Cairmair
dTair

dt =Peq+Pec+
dQsh

dt +dTaih

dt
(1)

式中:Cair、mair、Tair分别为舱内空气比热容、质量、

温度;Peq为舱内机载设备发热功率总和;Pec为舱
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内环控设备制冷功率总和;Qsh为结构蒙皮传热(即
舱外气动热流经机体结构蒙皮、隔热材料后传导到

舱内的加热量);Qaih为进气道传热(即进气道气动

热经进气道结构、隔热材料后传导到舱内的热量)。
将气动热引起的机体结构传热Qsh视为多层

平面壁传热模型[15],建立第一类边界条件下的蒙

皮与隔热材料导热方程及初始、边界条件:

毠T
毠氂=毸

c氀
毠2T
毠y2

T旤氂=0=T0

T旤y=0=Ttop

T旤y=毮=T

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ï
ï

down

(2)

利用定解条件,可解出一维双层平面壁热传递

模型下,气动热传导到舱内的结构蒙皮传热为

Qsh=Asa·Tss-Tair

dss

kss
+dsTPS

ksTPS

(3)

式中:Asa为舱段机体结构表面积;Tss为机体结构

外层蒙皮温度,可通过查询相关飞行器资料或飞行

试验参数或其他热力学工程算法得到;dss、dsTPS分

别为机体结构蒙皮、蒙皮隔热材料厚度;kss、ksTPS分

别为机体结构蒙皮、蒙皮隔热材料导热系数。
同样,将进气道结构传热Qaih视为一维双层平

面壁热传递模型,通过建立第一类边界条件的热力

学数学模型,可得到进气道传热为

Qaih=Aai· Tais-Tair

dais

kais
+daiTPS

kaiTPS

(4)

式中:Aai为舱段内进气道表面积,由于进气道高速

飞行时内表面温度较高(可达700K以上),将其内

表面视为能温度已知的恒定温度绝热壁;Tais为进

气道蒙皮内表面温度;dais、daiTPS分别为进气道结

构、进气道隔热材料厚度;kais、kaiTPS分别为进气道

结构、进气道隔热材料导热系数。
对于设备舱内的电子或机械设备,每个设备的

发热/散热满足集总参数传热原则,将某舱段内机

载设备总热功率Peq近似为直接将热量传导给舱

内空气。示例舱段内的Peq表达式为三个设备的

发热功率之和:

Peq=Pe1+Pe2+Pe3 (5)
环控设备的作用是制冷,即带走舱内热功率。

若环控设备为液体循环冷却制冷,可将管路与舱内

空气的传热模型等效为单层或多层圆筒的管路一

维传热模型;若环控设备为制冷板,可将制冷板与

舱内空气的传热模型等效为多层平面壁的传热模

型;若环控设备为已知制冷功率设备,可直接将设

备制冷量传导给空气。本文中,环控设备对设备舱

的制冷功率Pec,即为设备舱热管理系统的制冷功

率,如式(6)所示。

Pec=Pecr·kec(t) (6)
式中:Pecr为环控设备制冷额定功率,是已知量;kec

(t)为环控设备热交换系数、设备效率系数、设备工

况等综合影响系数,其为时间变量的函数,可通过

实验或查询设备参数获得,此处作为已知量。
在合理设置边间条件和初始条件情况下,通过

数值计算或仿真可快速解出舱内空气平衡温度和

空气温度变化过程,通过判断舱内空气温度Tair是

否在舱温控制要求范围以内,从而快速评估环控方

案是否满足设计要求。

2暋基于Flowmaster的综合热管理方

案快速仿真平台

基于以上传热模型与热管理数学模型,以商用

一维流体热分析软件Flowmaster为平台[16],构建

模块化封装的设备舱热管理方案快速仿真平台。
仿真平台包括如下主要模块:热源模块,涉及

设备舱内、舱外热源,舱外热源主要为气动加热模

块,舱内热源主要为设备散热模块;热传递模块,包
括机体结构、隔热材料、进气道、舱间等传热模块;
热控模块,包括循环冷却、燃油热沉和补充热沉等

模块。参照图2和图3所示简化传热模型,建立全

机综合热管理方案各模块间控制逻辑与参数传递

关系,构建全机综合热管理方案快速仿真平台如图

4所示,耗时2h。
在构建仿真平台时,采取了模块化的设计思

路,即将气动加热、进气道散热、舱间传热、补充热

沉、热控等特定功能组件进行模块化封装,可减少

仿真模型间的数据传递设计与参数设置,通过相同

功能模块的复制粘贴实现仿真模型的快速搭建。
舱间传热和水蒸发补充热沉模块封装如图5~图6
所示。
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图4暋基于Flowmaster的高速飞行器电子设备舱综合热管理方案快速仿真平台

Fig.4暋Rapidsimulationplatformofhigh灢speedaircraftintegratedthermalmanagementsystembasedonFlowmaster

图5暋设备舱舱间传热模块封装

Fig.5暋Modularpackageofheattransfermodel

betweenequipmentcabins

图6暋补充热沉模块封装

Fig.6暋Modularpackageofsparemedium model

3暋仿真算例

3.1暋仿真条件设定

由于高速飞行器在起飞到巡航阶段飞行过程

较为复杂,且低速飞行时气动加热效应不明显、设
备散热可用空气作为热沉。因此主要对热环境最

为严峻的高速巡航阶段进行仿真计算,仿真条件设

置如表1所示,其中热防护系统的隔热材料为气凝

胶[17灢18],飞行条件以美国D灢21高速无人飞行器[19]

的典型飞行剖面作为仿真条件。

表1暋仿真计算条件

Table1暋Inputargumentsofsimulation

类暋别 参暋暋数 数暋值

飞行条件
(D灢21)

设备1

设备2

设备3

热防护系统

热管理

系统

巡航速度/Ma 3.3

巡航高度/km 24

巡航时间/s 1000

热功能/kW 2

热功能/kW 3

热功能/kW 3

隔热材料厚度/mm 30

制冷设备额定功率/kW 30

制冷设备效率系数 0.7

补充热沉1(冷却液)/kg 10

补充热沉2(冷却液)/kg 10

3.2暋计算结果与分析

利用构建的电子设备舱综合热管理方案快速

仿真平台,对高速飞行器进行了1000s飞行的仿

真计算,软件运行时间约5min,计算结果如图7~
图10所示。
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图7暋气动热经蒙皮隔热材料传导到设备舱热功率

Fig.7暋Thermalpowerofaerodynamicheattransmittedto
equipmentcabinthroughskininsulationmaterial

图8暋气动热经进气道隔热材料传导到设备舱热功率

Fig.8暋Thermalpowerofaerodynamicheattransmittedto
equipmentcabinthroughinletinsulationmaterial

图9暋设备舱舱温变化

Fig.9暋Thetemperatureevolutionofequipment
cabinenvironment

图10暋油箱燃油温度变化

Fig.10暋Thetemperatureevolutionoffuel

从图7~图10可以看出:
(1)热防护系统热阻断效果明显。在气凝胶

热阻断作用下,气动热经蒙皮和进气道隔热材料传

导到设备舱内的总热功率仅约4kW。
(2)热管理系统可实现舱温有效控制。在气

动加热与设备发热影响下,设备舱内部环境温度在

飞行初期逐渐升高到设备舱最高环境温度限制(此
处暂定为70曟),在热管理系统控制下始终保持温

度限制以下,可保证舱内机载设备稳定运行。
(3)通过快速仿真表明该综合热管理方案有

效可行,且有较大优化空间。热防护系统和热管理

系统综合控制下,飞行器舱温得到有效控制,但由

图10可知燃油作为热管理系统散热介质和飞行器

主要热沉,燃油温度在飞行时间内仅由20曟增加

到约28曟,燃油热容还有较大余量(燃油温度由发

动机入口燃油温度和燃油结焦温度等决定,此处暂

定为100曟),可通过减少热防护系统结构材料厚

度和适当降低热管理系统能力等方式,充分利用燃

油热沉,降低综合热管理系统重量代价与系统复杂

度,从而提高飞行器综合性能。

4暋结暋论

(1)本文研究的高速飞行器综合热管理方案

快速仿真平台,在数小时内即可完成综合热管理方

案的模型搭建、仿真计算和方案可行性评估。
(2)该平台应用于高速飞行器初步方案设计

阶段,可对综合热管理系统方案进行快速迭代,从
而获得更优的飞行器总体设计方案。

(3)需要说明的是,本文的快速仿真平台采用

了一维传热简化,目的是快速获得评估结果,进一

步的验证仍需通过高精度三维仿真或地面试验进

行。下一步,可通过在部分模块中调用已有的高精

度计算数据或实验数据,以提高平台仿真精度。
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