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飞机机载综合热管理系统稳态仿真

常士楠  袁美名  袁修干

(北京航空航天大学 航空科学与工程学院,北京100191)

  摘   要:建立机载综合热管理系统的稳态仿真数学模型,在 MATLAB软件平台上

搭建仿真模块,针对同一高度不同飞行速度以及同一马赫数不同高度进行系统稳态仿真,得到

系统中关键部件的进出口温度和流量,并分析了马赫数以及高度对各状态点温度的影响.分析

得出,飞机在同一高度、亚音速区以不同的马赫数飞行时,在燃油子系统中,除个别状态点外,
其它各点的温度都随马赫数的增加而增加;在空气循环子系统中,各状态点的温度随马赫数的

增加而先减后增.飞机以同一马赫数在不同高度飞行时,在燃油子系统中,除个别状态点外,其
它各点的温度都随飞行高度的增加而减小;在空气循环子系统中,各状态点的温度都随飞行高

度的增加而减小.
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Numericalsimulationofaircraftintegratedthermal
managementsysteminsteadyworkingcondition

ChangShinan YuanMeiming YuanXiugan
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Abstract:Steadysimulationmodelofaircraftintegratedthermalmanagementsystemwasestab-
lishedandsimulationblockswereconstructedontheplatformofMATLABsoftware.Simulationwas
conductedforthesystemfordifferentMachnumbersanddifferentaltitudes.Theoutlettemperature
andflowfluxofkeycomponentsinthesystemwerethenobtained.InfluencesofMachnumberandal-
titudesontemperatureofeachstatepointwereanalyzed.Theresultsindicatethatinthefuelsubsys-
tem,exceptonestatepoint,temperatureofotherstatepointincreaseswiththeincreasingofMach
numberatthesamealtitudeindifferentsubsonicMachnumber;Inthesubsystemofaircycle,tem-
peratureinallstatepointsdecreasesandthenincreaseswiththeincreasingofMachnumber.There-
sultsalsoindicatethatinthefuelsubsystem,exceptonestatepoint,temperatureofotherstatepoints
decreaseswiththeincreasingaltitudeinthesameMachnumber;Inthesubsystemofaircycle,tem-
peratureinallstatepointsdecreaseswiththeincreasingaltitude.
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  随着飞机的性能提高,电子设备的数量和功

率不断增加,如何有效排除飞机内部产生的大量

热量,有效利用这部分废热,成为研究的热点.传
统的方法是采用完全由发动机引气、经涡轮压气

机组件后再进行制冷的空气循环制冷系统,环控

系统、液压系统、润滑系统以及燃油系统都相互独

立和隔离,各子系统的热量不能互补,废热得不到

利用,热量的使用有重复和浪费的现象.比如,飞



机的燃油在进入发动机油喷嘴之前要预热到某个

温度范围,有利于燃烧;电子设备的散热又要通过

制冷系统除去,最终热量要排出飞机体外.故传统

方法不能将这两者结合起来,实现能量互补,避免

热量的重复和浪费.其次,飞机上的复合材料使用

的越来越多,使得蒙皮的导热性能有所下降[1],传
统的方法已经不能满足现在高性能飞机的需求.
再者,从代偿损失和经济利益方面考虑,进行机载

综合热管理,实现能量的合理利用符合未来高性

能飞机发展要求[2].本文主要对整个复杂系统进

行稳态仿真研究,通过各子系统的耦合计算,找出

各子系统的热量和主要参数之间的关系.

1 机载综合热管理系统

1.1 系统简述

本文所论述的机载综合热管理系统原理图见

图1.整个系统由5个子系统组成:空气循环子系

统,低温PAO(Poly-Alfa-Olefine)循环子系统,蒸
汽循环子系统,高温PAO循环子系统,燃油循环

子系统[2-3].

图1 系统仿真原理图

  空气循环子系统主要是向座舱和电子舱 A
提供足够的制冷量,以达到空气调节的目的.低温

PAO循环子系统的载冷剂直接与电子舱B 进行

热交换,通过蒸发器将电子舱B 的热负荷传递给

蒸汽循环.蒸汽循环子系统采用蒸汽压缩式制冷

循环,把从低温PAO循环子系统吸收的热量传

递给高温PAO循环子系统,高温PAO循环子系

统将从空气循环和蒸汽循环子系统吸收热量,通
过燃油/PAO换热器传递给燃油.燃油从油箱流

出,依次经过燃油/PAO换热器、滑油/燃油换热

器、液压油/燃油换热器、发动机冷却换热器,吸收

座舱、电子舱A 和B 的热负荷,并起到冷却滑油

和液压油的作用,从而作为热沉,实现全机综合热

管理.吸收热量后的燃油经燃油冷却换热器冷却

后,如果燃油流量大于发动机的所需流量,则多余

的燃油经燃油冷却换热器冷却后再返回油箱.
1.2 工作介质及参数选择

系统以燃油作为热沉,燃油的载热能力受其

自身的热稳定性限制[1].本系统采用JP-8型燃

油,取燃油的最高温限为160℃,燃油箱的温度控

制在27~47℃范围之内,输油箱的温度控制在

40℃左 右[1].滑 油 换 热 器 的 滑 油 入 口 温 度 在

110~120℃之间,出口温度低于80℃.座舱的排

气温度低于30℃.载冷剂采用PAO,蒸发循环的

制冷工质采用氟利昂制冷剂R134a.蒸发温度为

13℃,蒸发器出口过热度为2℃,冷凝温度为

70℃[2].
参照文献[3],取巡航状态、飞行高度7km、

马赫数0.7作为系统的设计状态点.本文主要是

针对该系统在非设计状态下的仿真分析.

2 稳态仿真建模

系统各部件的数学模型通过理论分析或实验

数据、特性曲线拟合建立[4].此外,针对上述综合

热管理系统,本文在对其进行稳态仿真建模时,作
了如下考虑:

1)本文所涉及的系统各设备数学模型是对

整个系统的运行情况进行模拟,对部分参数的控

制问题提供一定的指导,而不是针对每个部件的

内部情况作深入的研究,故所建立的数学模型主

要能反映输入、输出参数之间的关系.
2)吸取模块化建模思想,将系统分块,分别

建立数学模型.该系统仿真在 MATLAB仿真平

台上进行,从而组成基于 MATLAB仿真平台的
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可视化、可移植、可重复使用的图形仿真模块.将
整个系统分成若干个子系统[2-4],分别建立各子

系统的数学模型,再将各个子系统连接成整个系

统.
3)在系统建模过程中,无相变的换热器均采

用紧凑式换热器[5-6],有相变的换热器采用管壳

式换热器[7].

3 仿真结果及分析

在仿真计算时考虑设计状态和非设计状态2
种情况.表1为设计状态下各环路及支路流量,表

2和表3为各计算状态下初级换热器冷侧流量.
表1 设计状态下各环及支路流量 kg/s

环及

支路

燃油供

油量

热PAO
环

R134a蒸

汽循环

冷PAO
环

发动机

引气

初级换热

器冷侧

流量 1.4 1.81 0.503 1.9 0.23 1.08

表2 7km高度初级换热器冷侧流量 kg/s

计算状态
Ma

0.5 0.6 0.7 0.8 0.9

流量 0.69 0.87 1.08 1.32 1.60

表3 0.7马赫数下初级换热器冷侧流量 kg/s

计算状态
高度/km

4 5 6 7 8

流量 1.56 1.38 1.23 1.08 0.95

  一般飞机在空中飞行时,常处于非设计工况,
因此有必要分析在非设计工况下系统的运行情

况.以下主要针对该系统在7km高度、亚音速区

不同马赫数下的工况,以及系统在0.7马赫数、不
同高度下的工况进行分析.在计算过程中假设低

温PAO环的电子舱热载荷为常数.
从表4和表5的温度数据可以看出,由于图

1所示的蒸发循环的热载荷被视为常数,因此蒸

发循环和低温PAO环的各状态点温度变化可以

不予关注,空气循环随外界以及飞行参数的变化

相对较大,本文重点关注空气循环对整个系统的

影响.

图2 7km高度燃油循环子系统各状态点温度

图2、图3为系统在7km高度在亚音速区不

同马赫数下,燃油循环子系统和空气循环子系统

各状态点温度变化曲线图.从图中可以看出,在燃

油循环子系统中,状态点6的温度随马赫数的增

加而减少;其它各点的温度都随马赫数的增加而

增加,但变化都不大.在空气循环子系统中,状态

点17~21的温度随马赫数的增加而先减后增;状
态点18~20的温度变化相对较小,状态点17和

21的变化相对较大.
表4 7km高度不同马赫数下各状态点的温度 K

状态点
Ma

0.5 0.6 0.7 0.8 0.9

1 313.0 313.0 313.0 313.0 313.0
2 332.7 332.4 332.4 332.6 332.8
3 335.6 335.5 335.7 336.0 336.5
4 343.5 343.7 344.2 344.6 345.2
5 372.5 373.0 373.6 374.2 375.2
6 329.4 319.4 305.3 297.3 292.3
7 340.4 340.1 340.0 340.2 340.5
8 326.8 326.6 326.6 326.7 326.9
9 338.5 338.4 338.4 338.4 338.5
10 338.8 338.7 338.7 338.7 338.8
11 343.0 343.0 343.0 343.0 343.0
12 343.0 343.0 343.0 343.0 343.0
13 286.0 286.0 286.0 286.0 286.0
14 298.0 298.0 298.0 298.0 298.0
15 303.6 303.6 303.6 303.6 303.6
16 291.3 291.3 291.3 291.3 291.3
17 367.8 362.9 362.4 365.0 369.9
18 338.8 338.7 338.7 338.8 338.8
19 258.2 258.1 258.1 258.2 258.2
20 302.3 302.2 302.2 302.2 302.3
21 309.1 305.0 304.6 306.8 310.9
22 513.6 513.6 513.6 513.6 513.6

表5 0.7马赫数下不同高度时各状态点的温度 K

状态点
高度/km

4 5 6 7 8

1 313.0 313.0 313.0 313.0 313.0
2 333.2 332.9 332.7 332.4 332.2
3 336.9 336.5 336.1 335.7 335.3
4 345.7 345.2 344.7 344.2 343.4
5 375.3 374.8 374.2 373.6 372.9
6 287.9 286.5 295.0 305.3 314.0
7 341.1 340.8 340.4 340.0 339.7
8 327.2 327.0 326.8 326.6 326.4
9 338.6 338.5 338.5 338.4 338.4
10 338.9 338.8 338.8 338.7 338.7
11 343.0 343.0 343.0 343.0 343.0
12 343.0 343.0 343.0 343.0 343.0
13 286.0 286.0 286.0 286.0 286.0
14 298.0 298.0 298.0 298.0 298.0
15 303.6 303.6 303.6 303.6 303.6
16 291.3 291.3 291.3 291.3 291.3
17 378.7 373.0 367.6 362.4 357.5
18 338.9 338.9 338.8 338.7 338.7
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19 258.3 258.2 258.2 258.1 258.1
20 302.4 302.3 302.3 302.2 302.1
21 318.3 313.5 308.9 304.6 300.5
22 531.2 524.8 519.2 513.6 507.6

  图4、图5为系统在0.7马赫数不同高度下,
燃油循环子系统和空气循环子系统各状态点温度

变化曲线图.从图中可以看出,在燃油循环子系统

中,状态点6的温度随飞行高度的增加而增加;其
它各点的温度都随飞行高度的增加而减小,变化

也不大.在空气循环子系统中,状态点17~21的

温度都是随飞行高度的增加而减小的;同样,状态

图3 7km高度空气循环子系统各状态点温度

图4 0.7马赫数下燃油循环子系统各状态点温度

图5 0.7马赫数下空气循环子系统各状态点温度

点18~20的温度变化相对较小,状态点17和21
的变化相对较大.

4 结 论

1)飞机在同一高度、亚音速区以不同的马赫

数飞行时,在燃油子系统中,除状态点6外其它各

点的温度都随马赫数的增加而增加,状态点6的

温度随马赫数的增加而减少;在空气循环子系统

中,状态点17~21的温度随马赫数的增加而先减

后增;

2)飞机以同一马赫数不同高度飞行时,在燃

油子系统中,除状态点6外,其它各点的温度都随

飞行高度的增加而减小,状态点6的温度随飞行

高度的增加而增加;在空气循环子系统中,状态点

17~21的温度都随飞行高度的增加而减小.
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