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摘　 要:以某型飞机的综合热能管理系统为对象开展了研究ꎮ 该系统以燃油作为主要热沉ꎬ使
用热防护结构和液体蒸发器作为辅助热沉ꎬ对整机的热量进行综合调控及管理ꎮ 建立了综合

热能管理系统数学模型ꎬ在 Ｆｌｏｗｍａｓｔｅｒ 软件中搭建了系统的仿真模型进行计算ꎮ 研究结果表

明ꎬ提出的系统能满足飞机整体的热设计需求ꎬ为飞机综合热能管理系统及各子系统的设计提

供参考ꎮ
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０　 引言

随着飞行器性能的提高ꎬ机载电子设备数量和功率不

断增加ꎬ飞机的各个子系统所需求的冷量大幅提升ꎮ 与此

同时ꎬ飞行器内部存在大量的废热无法得到利用ꎬ各子系

统间的热量无法进行综合利用ꎮ 飞行器散热需求的提升

和飞机整体热量使用存在大量的重复和浪费现象ꎬ共同引

出了飞机的热量管理问题[１] ꎮ
综合热能管理系统技术是对飞行器的热量进行整机

尺度上的分配和利用ꎬ相较于传统的飞行器环控系统ꎬ能
够实现热量的合理分配ꎬ吸收飞行器需要冷却部件的热

量同时对燃油进行预热ꎬ在不引入附加质量的基础上能

较大提升飞机的散热能力ꎬ因此具有较大的研究空间和

应用前景ꎮ
２０世纪 ９０年代以来ꎬ诸多学者对综合热能管理系统

的各个方面进行了研究ꎬＰＥＴＬＥＹ Ｄ Ｈ等[２]提出以燃油循

环作为主循环的飞行器热能管理系统ꎬ建立综合热能管理

系统的基本框架ꎻ袁美名等[３]参考了 Ｆ－２２战机的综合热

能管理系统ꎬ分别建立了各子系统的数学模型ꎬ并在 Ｍａｔ￣
ｌａｂ / Ｓｉｍｕｌｉｎｋ上搭建了系统的模块进行仿真计算ꎮ

目前综合热能管理系统方面的研究多集中在子系统

的研究方面ꎬ整体方面的研究较少ꎮ 本文以某型飞机的综

合热能管理系统为对象进行研究ꎬ旨在为飞机的综合热能

管理系统及子系统的设计提供参考ꎮ

１　 综合热能管理系统介绍

某型飞机的简化物理模型如图 １ 所示ꎮ 机身狭长呈

圆柱状ꎬ从前向后分别是飞机的设备舱系统和燃油箱系

统ꎬ底部为飞行器的进气道ꎮ 设备舱及燃油箱顶部及底部

设有热防护结构ꎬ机电设备设于设备舱内ꎮ
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图 １　 物理模型简图

机体热源分为外部热源和内部热源:外部热源为超音
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速气流对机体上部所受的气动加热和辐射热以及机体下

部受进气道影响产生的气动热ꎻ内部热源主要为机载设备

散热ꎬ根据机舱所载设备不同分别给定ꎮ
综合热能管理系统图如图 ２所示ꎮ 其基本的思想是:

系统以机身外部的热防护结构作为第一层热沉ꎬ吸收来自

外部的气动热及辐射热等ꎬ机体内部的热量管理以燃油作

为主要热沉ꎬ液体蒸发冷却系统作为辅助热沉ꎬ从而实现

整机热量的综合控制ꎮ 机体内部的热控方面ꎬ以燃油循环

作为主要循环ꎬ设备舱的温度由燃油循环冷却系统控制ꎬ
当设备舱的温度超过限制值时ꎬ开启燃油循环冷却系统的

阀门ꎬ对设备舱进行散热ꎮ 燃油循环系统同时会吸收滑

油、液压油等子系统的散热ꎬ最终流向发动机进行燃烧ꎬ多
余燃油则经冲压空气和液体蒸发器冷却后流回燃油箱ꎮ
!�& D�&

E!E�&

"�9���
"�9���

&!�&�
&!0 #!�"�!

�&�

��/!��
�����

@�7� @�7� @�7�

图 ２　 综合热能管理系统图

２　 系统建模

飞行器在超音速巡航过程中的传热过程十分复杂ꎬ本
文着重考虑系统尺度上的仿真计算ꎬ建立以下简化模型ꎮ

２.１　 外部热源

机体外部所受的热源主要是气动热和辐射热两部分ꎮ
对于机体外部的气动热ꎬ根据传热学以及气动加热的相关

理论ꎬ可以采用气动热的工程算法进行计算[４] ꎮ 进气道

部分所受气动加热ꎬ以恒壁温作为边界条件进行计算ꎮ 太

阳辐射的热流密度在一年间波动不大ꎬ可以视为常量[５] ꎮ

２.２　 热防护结构

热防护结构的传热形式类似一维无限大平板的导热

问题ꎬ结合机体外部热源的边界条件ꎬ采用一阶差分方法ꎬ
即可对热防护结构的导热问题进行求解ꎮ

２.３　 设备舱

为简化计算ꎬ文中忽略设备舱内的空气流动影响ꎮ 根

据闭口系能量方程ꎬ可以得出舱内的热平衡方程为:
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式中:ｍｃ、ｃｃ、Ｔｃ 分别为设备舱内空气的质量、比热、温度ꎻ
δＱｔｏｐꎬｃ、δＱｂｏｔꎬｃ分别为设备舱上部、下部热防护结构传递的

热量ꎻδＱｅ 为设备舱内的设备发热量ꎻδＱｅｐꎬｃ为液体蒸发器

吸收的设备舱热量ꎻδＱｃ 为燃油吸收的设备舱热量ꎮ

２.４　 燃油箱

根据开口系能量方程ꎬ可以得到燃油箱的热平衡方程

为:
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式中:ｍｆ、ｃｆ、Ｔｆ 分别为燃油箱内燃油的质量、比热、温度ꎻ
δＱｉｎ、δＱｏｕｔ分别为某时刻流入、流出燃油携带的热量ꎻ
δＱｔｏｐꎬｆ、δＱｂｏｔꎬｆ分别为燃油箱上部、下部热防护结构传递的

热量ꎻδＱｃ 为燃油吸收的设备舱热量ꎻδＱｅｐꎬｆ为液体蒸发器

吸收的燃油热量ꎮ

２.５　 液体蒸发器

液体蒸发器中冷却液的能量平衡方程为

Ｑｅｐ ＝ｍ
􀅰
ｅｐ􀅰γ (３)

式中:Ｑｅｐ为液体蒸发器的冷却功率ꎻｍ􀅰ｅｐ为冷却液的质量

流率ꎻγ 为其汽化潜热ꎮ

２.６　 子系统散热

基于简化考虑ꎬ文中所提及的滑油、液压油等子系统

均以热载荷的方式进行计算ꎮ

３　 仿真及分析

本文采用 Ｆｌｏｗｍａｓｔｅｒ 软件搭建了综合热能管理系统

的仿真所需的模型ꎮ 基于 Ｆｌｏｗｍａｓｔｅｒ软件多样化的元件ꎬ
并结合大量的自定义脚本程序ꎬ即可在软件中搭建完整的

系统进行计算ꎮ

３.１　 仿真条件

飞行器飞行时具有多种工况ꎬ本文以飞行器典型的起

飞至巡航的工况进行计算ꎬ其飞行高度稳定为 ７ ０００ｍꎬ飞
行马赫数在初始阶段时由 ｔ＝ ０ ｓ 时的 Ｍａ ＝ ０.７ 迅速提升ꎬ
当ｔ＝ ６７ ｓ时ꎬ飞行速度达到最大ꎬ此时 Ｍａ ＝ ３.５ꎬ其后保持

巡航状态飞行时长为 ３ ６００ ｓꎮ
其余参数可见表 １ꎮ

表 １　 仿真参数

部位 仿真参数 参数值

热防护结构
厚度 / ｍｍ

初始温度 / ℃
１０
０

设备舱

初始气温 / ℃
设备舱 １散热 / ｋＷ
设备舱 ２散热 / ｋＷ
设备舱 ３散热 / ｋＷ

５
３.４４２
０.４２４
０.７８９

燃油箱
初始温度 / ℃
燃油总量 / ｋｇ

流往发动机的燃油质量 / (ｋｇ / ｓ)

２０
２ ２００
０.６１

液体蒸发器
液体蒸发器 １功率 / ｋＷ
液体蒸发器 ２功率 / ｋＷ

２８
１０

子系统
滑油散热 / ｋＷ

液压油散热 / ｋＷ
冲压空气系统功率 / ｋＷ

３５.２２
１２.３１
５

　 　 系统的热设计需求为:流向发动机的燃油温度≤
１５０℃ꎻ设备舱的温度≤１００℃ꎮ
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３.２　 仿真结果

图 ３为设备舱上部热防护结构各节点处温度变化的

示意图ꎮ 热防护结构外部节点温度为 ５２６℃ꎬ内部节点温

度为 ２５６℃ꎬ差距为 ２７０℃ꎬ热防护结构能够有效隔绝外

部气动热及辐射热ꎮ
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图 ３　 机舱上部热防护结构温度随节点位置变化

图 ４所示为设备舱 １、设备舱 ２、设备舱 ３温度随时间

的变化情况ꎮ 从图 ４中可以看出ꎬ其温度在整个飞行时长

内均保持在 １００℃以内ꎬ综合热能管理系统能够将设备舱

的工作温度保持在合适的范围内ꎮ
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图 ４　 设备舱温度变化

图 ５为燃油循环系统中各节点处的温度ꎮ 从图 ５ 中

可以看出ꎬ在综合热能管理框架下ꎬ燃油箱出口的燃油首

先吸收滑油的散热ꎬ再进一步吸收来自液压油的热量ꎬ最
后部分流向发动机燃烧ꎬ部分则经冲压空气和液体蒸发器

冷却后流回燃油箱ꎮ 因高马赫数飞行时冲压空气的冷却

能力不足ꎬ因此冲压空气冷却的效用不明显ꎮ 液体蒸发器

２则仅在初始阶段和当回流燃油温度超过 １２０℃时启用ꎬ
因此在初始阶段和回流燃油超温时的冷却效用较为明显ꎮ

　 　 在综合热能管理的框架下ꎬ燃油充分发挥其作为冷源

的效用ꎬ预热燃油ꎬ并流往发动机进行燃烧ꎬ充分地发挥了

燃油作为冷源的作用ꎬ实现了飞机内部能量的互补ꎬ且在

液体蒸发系统的作用下ꎬ流向发动机的燃油温度并没有超

过 １５０℃ꎬ满足了发动机系统的工作温度需求ꎮ
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图 ５　 燃油循环系统中各节点温度

４　 结语

本文针对某型飞机的综合热能管理系统开展了研究ꎮ
针对该系统ꎬ建立了仿真计算所需的模型并进行了计算分

析ꎮ 研究结果表明ꎬ以燃油作为主要热沉ꎬ热防护结构和

液体蒸发器作为辅助热沉的综合热能管理方案能够满足

整机各系统的工作需求ꎮ 热防护结构能隔绝来自外部的

大量热源ꎬ燃油循环流动提供了大量的冷源ꎬ液体蒸发器

可作为燃油冷源不足时的补充冷源ꎮ 在各系统共同作用

下ꎬ飞行器内部的能量得到了综合利用ꎮ
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