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一种飞行器燃料温控系统设计与优化

张素明
（北京宇航系统工程研究所，北京　１０００７６）

摘要：高空长航时飞行器由于长时间处于低温使用环境中，飞行器的燃料及其供给系统需进行温度控制功能设计，以保障飞

行器长时间正常运行，以免造成飞行器损坏；飞行器燃料所处的低温环境受到内外部多种热源影响，且与飞行器的飞行任务剖面

密切相关，温度环境复杂且难以有效计算仿真；针对飞行器在复杂低温环境中对燃料进行温度控制功能的需求，以及飞行器对温

控系统高可靠性要求、资源条件限制苛刻等限制条件，开展了温控系统设计和优化，并完成了硬件设计和系统仿真；由于地面试

验和真实环境差异较大，单一地面试验很难模拟真实热环境，对系统优化设计造成困难，针对性开展热环境分析，系统方案设

计、地面试验和飞行试验联合验证，优化系统方案，实现了一种高效可靠，且易于工程应用的燃料贮箱温控功能，取得了良好的

工程应用效果，同时该优化设计方法具有一定的扩展性。
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０　引言

高空长航时飞行器以长航时无人机、高空飞艇为典型

代表，在搜救、侦查、打击等任务中具有传统有人驾驶飞

机无可比拟的优势。目前，无人机的动力装置主要有活塞

发动机、涡喷发动机、涡扇发动机、涡桨发动机、涡轴发

动机、冲压发动机等。

随着用户对飞行器飞行高度、速度和留空时间提出了

新的要求，飞行器为了满足用户的极端使用需求，采用火

箭动力或者组合动力的长航时飞行器应运而生并逐步走向

实际工程应用。

火箭动力或者组合动力系统采用的推进剂通常为常温

燃料，燃料冰点相对较高。当飞行器在高空大气环境中长

时间以亚音速或亚跨音速飞行时，受到外部低温大气环境

的影响，飞行器内部贮箱、管路、阀门等仪器设备的温度

将会逐渐降低，尤其是飞行器动力系统燃料贮箱内的燃料，

温度过低会导致燃料结冰无法使用，很可能造成飞行器爆

炸等；燃料温度不均匀则会对动力系统性能造成较大影响，

甚至会造成动力系统失效。因此，迫切需对飞行器燃料进

行温控控制，以确保飞行器动力系统可以长时间正常工作。

中高空是一种典型的低温、低气压、低空气密度、强

太阳辐射环境，严重影响了推进剂的使用环境。与此同时，

长航时飞行器对上机设备的重量要轻，寿命要长，运行和

维护成本要低，否则直接影响飞行器总体性能指标。

由于飞行器执行的任务剖面极具灵活性，而任务剖面

直接影响飞行器所处的气温、气压、太阳辐射等环境参数，

进而导致飞行器内外部温度环境很难仿真和试验模拟，这

对温度环境控制设计提出了严峻的挑战。

本文通过热仿真试验、地面温控试验，以及飞行试验３

种方法相结合，逐步对温度环境进行修正，实现对热控功

能进行优化和改进设计。在严苛的系统功率限制条件下，

实现了飞行器燃料温度的有效控制，确保了动力系统长时

间可靠运行。同时，该系统方案工程可实现性强，功率小、

重量轻，系统总重量不到５ｋｇ，与传统设计方法相比减轻

１０ｋｇ以上。
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１　温度环境分析

精准的热分析是温控系统设计的前提，否则会造成热

控能力不足，影响飞行器功能，或者造成热控能力浪费，

造成体积、重量、功率、经费的浪费，影响飞行器性能。

飞行器所处外部环境为中高空大气层，飞行器执行任

务过程中，飞行高度和飞行速度与实际飞行剖面控制相关，

外界温度和大气环境变化大。

同时，飞行器内部设备多，结构复杂，设备所处的热

环境受多方因素影响，包括：

１）仪器内部发热；

２）内部稀薄空气与外部空气热传导；

３）通过飞行器口盖与外界空气热对流；

４）飞行器高速飞行气动加热传导；

５）太阳辐射使飞行器表面加热等。

同时，飞行器内部各安装结构也对热传导造成影响，

局部发热和传热的因素众多，单纯的热仿真分析技术难以

模拟真实气动加热和换热系数。地面热试验难以模拟飞行

器巡航飞行过程的气动加热和稀薄空气热对流环境，以及

飞行器内部各设备的发热和吸热过程，因此很难通过单一

手段对其进行优化设计和验证。

通过查询ＧＪＢ１１７２．１２－９１ 《军用设备气候极值空中气

温》，评估飞行器飞行高度的外空气温度范围为－３０～

－７１℃，考虑到飞行器的飞行速度，首先计算气动加热对

飞行器表面温度的影响。

飞行器高速飞行时会产生很高的恢复温度，气动加热

的恢复温度一般按照式 （１）确定：

狋ｅｆｆ＝ （狋ａｍｂ＋２７３）［１＋０．１８犕
２］－２７３ （１）

式中，狋ｅｆｆ为气动加热后的恢复温度，狋ａｍｂ为外界环境空气温

度；犕 指飞行器飞行马赫数。

以极限低温－７１℃为计算边界，假设以０．６５～１马赫

为速度边界，计算得到恢复温度曲线如图１所示，其温度

下边界为－５５℃ （０．６５马赫时刻）。

图１　恢复温度与飞行速度曲线

分析可见，以－５５℃为飞行器舱壁温度下限，开展对

于飞行器舱内设备热分析是合理的；同时，由图１可以看

出，随着飞行器速度的升高，飞行器表面恢复温度逐步升

高，以０．６５～１马赫为速度边界，本文以－３０～－５５℃为

飞行器动力舱内壁表面空气温度范围开展系统设计。

２　系统架构设计

２１　总体方案设计

以飞机、巡航导弹为代表的大气层内飞行器的温控传

统上采用两种方案解决，一种是直接引用发动机产生的热

气或者载机产生的适宜的环控气体，对被控对象进行温度

调节；另一种是装备独立的制冷／制热系统，消耗电能来实

现被控对象的温度控制。第一种方案需要飞行器上设计专

用的环控管道等结构，结构复杂度高，增加的系统重量大；

第二种方案通常耗电量巨大，对飞行器的供电或能源系统

要求高。

而卫星热控系统一般设计专门的热控系统，由被动元

件和加热器，恒温箱及热管组成。被动元件有多层隔热层，

热控涂层和恒温绝热层。热管作用是对有关部件进行热补

偿。对于飞行任务复杂，卫星体内部或外部热流变化大或

温控要求很高的卫星，必须在被动温控的基础上，附加一

些有效的主动温控方法，如百叶窗，电加热器，相变材料

及对流控制系统等。

为了满足飞行器在低温、低气压、低空气密度条件下

的使用需求，同时对温控相关设备的重量轻，寿命长，运

行和维护成本要低，不影响飞行器总体性能。考虑到飞行

器长期处在低温环境中，温控系统采用在飞行器上装备独

立的制热系统，不装备制冷相关设备，以减小设备规模，

提高系统可靠性。

为了降低功率消耗，对温控对象采取隔热保温措施，

降低燃料通过贮箱和外界环境的热交换效率，以提高热控

效果。

２２　温控功率需求分析与优化

飞行器机体通常采用金属材料外壳，外壳为非密封结

构。加注燃料的贮箱为椭球形金属薄壁结构，通过结构安

装支架安装在飞行器柱形金属外壳结构内部。

通过理论分析计算初步得到飞行阶段飞行器内壁表面

空气温度条件为：－３０～－５５℃。燃料贮箱对温控的主要

需求如下：

１）贮箱外部空气温度最低为－５５℃；

２）由于飞行器总功率限制，可分配到贮箱的加热或制

冷功率不能超过５０Ｗ；

３）温控系统设计需将贮箱内燃料温度控制范围为：

－１０～３０℃；

４）飞行器反复起降使用，需满足多次使用的温度、湿

度和力学条件需要；

５）尽可能减小体积和重量，增强可靠性。

理论分析飞行器飞行过程中壳体内空气温度条件为

－３０～－５５℃，需采取加热和隔热措施，才能将贮箱内燃

料温度保持在合适范围内。以－５５℃为极限边界条件对燃

料贮箱在此低温环境下的温度变化进行了计算，结果如下：

１）燃料贮箱不采取隔热与加热措施时在－５５℃环境中

较长时间 （≥１ｈ）后壳体与燃料的温度分布不均，靠近燃

料出口位置和赤道位置温度较低，约为－４０℃；随着时间
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的推移，燃料温度逐步趋近－５５℃。

２）燃料贮箱表面包覆５ｍｍ厚隔热材料，按相同初始

条件进行仿真，得出１ｈ后靠近燃料出口位置和赤道位置温

度较低，约为－３３℃；且同样随着时间的推移，燃料温度

逐步趋近－５５℃。

可见，如无主动加热控制时，即便包覆隔热材料也无

法满足燃料贮箱的温度需求，因此必须采取主动加热和被

动隔热双重措施来保证燃料温度。

２３　加热组件产品选择

加热组件通常由电热材料、电绝缘材料和引线三部分

构成。目前工程上使用最多的电加热组件有薄膜型、套管

型和喷涂型３种。

薄膜型电加器由两层或多层绝缘薄膜、中间夹以电热

材料组成，电热材料常用铜合金，薄膜多使用聚酰亚胺。

其突出特点是厚度小、质量轻，可以按要求制作成片状或

带状，工艺性好。一般采用胶粘的方式固定在被加热物体

的表面，施工方便，易于工程实现。

从飞行器在大气层内飞行所经历的湿热环境，以及工

艺可实施性等方面考虑，对贮箱选用薄膜型电加热器进行

加热。

２４　隔热组件产品选择

由于加热功率受限，为了提高热利用效率，燃料贮箱

加热部位考虑采用隔热材料进行包覆。通常使用的隔热材

料主要为多层隔热材料，多层隔热材料一般由低发射率的

反射屏和低热导率的间隔物交替叠合而成。

反射屏一般为有机薄膜 （聚酯膜、聚酰亚胺膜）镀铝

（单面或双面），其中聚酯薄膜应用最多，使用温度范围可

达－１９０～１２０℃，强度与聚酰亚胺薄膜相当但成本更低。

间隔层一般是网状织物 （尼龙丝、涤纶丝或玻璃纤维编织

物）、疏松状的纤维材料 （玻璃纤维、石英纤维、合成纤维

等）、泡沫塑料等，其中网状织物尺寸稳定性好、质量轻，

应用最为广泛。

双面镀铝聚酯薄膜与尼龙编织物构成的多层隔热组件，

该产品在卫星上广泛使用，质量稳定，当量导热率小于

０．０５Ｗ／ （ｍ·Ｋ），产品厚度可以根据需要定制。

因此，燃料贮箱外部拟用此类隔热组件进行包覆，材

料厚度可根据仿真计算结果来选择。

２５　温度控制电路设计

温度控制电路设计时采用主动热控方式，即周期采集

各测点温度，根据温度情况对贮箱进行加热控制，控制电

路主要由温控器、电加热器、温度传感器、电缆网等设备

组成。系统组成与接口关系见图２。

温控器通过温度传感器获得温度信号，与设定值进行

电压比较、判断后，控制电加热器的工作。由电加热器提

供热量。温控器由测量电路、加热器控制电路、电压比较

器，以及遥测电路组成。

当环境温度较低时，比较器输入低于设定的控温阈值

下限，比较器输出高电平，控制其后的驱动电路中的电子

图２　热控电路原理图

开关 （三极管或 ＭＯＳ管）导通，加热回路闭合，加热器开

始加热，环境温度上升。当环境温度较高时，比较器输入

高于设定的控温阈值上限，使比较器输出低电平，控制其

后的驱动电路中的电子开关 （三极管或 ＭＯＳ管）截止，加

热回路断开，加热器停止加热，环境温度下降，达到控温

效果。

为了降低温控设备的体积和重量，满足飞行器长期使

用的特点，以及力学和温度环境需求，不同于一般电子设

备采用的２８Ｖ供电模式，本温控电路设计时采用１００Ｖ直

流供电，有效降低电缆上的工作电流，进而降低电缆线径，

降低电缆网重量。

此外，电加热器控制电路中的电子开关选用光－ＭＯＳ

继电器，相比电磁继电器，该继电器重量轻、无开关次数

限制，同时具有输入输出光伏隔离、开关速度快、使用寿

命长、环境适应性强、高可靠等特点。

３　系统仿真与试验验证

３１　温控效果仿真分析

为验证温控系统设计效果，对系统设计方案进行仿真

分析和验证。仿真计算中以飞行器金属壳体为定温边界，

壳体温度与环境温度相同，贮箱表面为自然对流换热边界，

自然对流换热系数大约取为３Ｗ／ｍ２，贮箱黑度取为０．３，

壳体黑度取为０．８。

隔热材料为多层隔热组件，初温与贮箱相同，表面吸

收率为０．１２，发射率为０．０５，当量导热系数为２×１０－２ Ｗ／

（ｍ·Ｋ）。

燃料贮箱表面按照５０Ｗ热流，电加热带加热施加位置

针对热仿真温度较低区域进行布置，即布置在靠近燃料出

口和贮箱赤道位置。按照不包覆隔热材料、包覆３ｍｍ厚隔

热材料，以及包覆５ｍｍ厚隔热材料进行仿真计算，结果

如下：

１）在贮箱不包覆隔热材料情况下，由于燃料贮箱热容

较大，在距离电加热带较远的位置，由于加热效果不明显，

燃料温度偏低，最低到－２２℃，不满足使用需求。

２）在贮箱包覆３ｍｍ厚隔热材料情况下，计算结果发

现，燃料整体温度基本都在０℃左右，赤道局部区域燃料

温度最低，到－１２℃。可见，采取主动加热并包覆隔热材

料的措施效果明显。

３）在贮箱包覆５ｍｍ厚隔热材料情况下，计算结果发

现，燃料温度基本都在０℃左右，赤道局部区域燃料温度
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最低，到－８℃。增强包覆隔热材料到５ｍｍ厚度对加热效

果有一定的增强。但是，随着隔热材料厚度的增加，对工

程施工造成一定不利的影响。

３２　地面试验修正

３．２．１　地面试验状态

地面试验采用低温环境试验箱来模拟飞行器外界环境

变化，但无法模拟飞行器表面气动加热过程和稀薄空气热

对流过程。为了较为真实模拟飞行器状态，试验过程中飞

行器试验件Ｉ象限向下，按照水平飞行的姿态，放在低温箱

内的托架上，试验件安装状态见图３所示。

试验过程中，－５５℃冷气由低温箱前端上部进风口吹

入，模拟飞行器内表面空气温度环境。

在贮箱上共两个温度控制点编号分别为Ｔ１和Ｔ２，并

在飞行器内部Ｉ～ＩＶ象限分别布置温度监测测点。

图３　地面模拟试验状态示意图

３．２．２　壳体内温度梯度差异

在温度环境试验箱降低温度到－５５℃保持一段时间后，

通过温度监测测点发现壳体内垂直方向上的温度梯度明显，

Ｉ、ＩＩＩ象限的温差最大为１４～１６℃；而水平方向上的温度

梯度不明显。分析原因为壳体内部相对真实环境，空气流

动性差，造成较大温度梯度。

图４　壳体内垂直和水平温度梯度 （地面试验１）

燃料贮箱在温箱－５５℃环境下保持一段时间后，贮箱

上两个测点温度分别为２３．３℃ （Ｔ１）和３．７℃ （Ｔ２）。温

度差异明显，但都高于燃料的正常工作温度，系统工作

正常。

通过试验发现，低温箱内温度降至－５５℃并保持一段

时间的过程中，壳体内空气最低温度在－３０～－５０℃之间，

且分布不均。壳体内空气各处温度测点总体上看，有加热

图５　贮箱温控点温度 （地面试验１）

组件的结构附近，及上部ＩＩＩ象限附近温度较高，而下部Ｉ

象限附近温度较低。

地面试验中由于壳体内空气处于相对封闭空间的自然

对流状态，空气温度分布受加热源及重力影响，呈现明显

的不均匀。

而飞行器壳体为非密封结构，飞行器飞行过程中，由

于壳体内外压差的存在导致了壳体内空气向壳体外流出，

一方面壳体内的对流更强烈，另一方面，壳体内空气密度

更小，壳体内空气温度分布也将更均匀，温度梯度会明显

降低。

３．２．３　燃料贮箱安装位置优化

为进一步评估壳体内温度梯度分布，将金属壳段旋转

调整９０°放置，即为ＩＶ象限向下，继续上述试验。

图６　壳体内垂直和水平温度梯度 （地面试验２）

通过地面温度环境试验发现，垂直方向上的温度梯度不

及上一工况明显，ＩＩ、ＩＶ象限的温差最大为１０℃。贮箱上两

个测点温度分别为１２℃ （Ｔ１）和１０℃ （Ｔ２）即壳体内温度

梯度变化减小，且贮箱上两个温度测点温度差异较小。

因此，综合考虑将贮箱安装方向旋转９０°安装将更有利

于贮箱燃料的温度控制，燃料的温度分布更均匀，从而使

得飞行器发动机性能更稳定，更有利于飞行器正常工作。

３３　飞行试验验证

按优化有的设计状态参加飞行器的飞行试验，经过多个

飞行架次的飞行，实际测得燃料贮箱温度变化如图７所示，
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