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飞行器层板式前缘热管防热结构等效热分析
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摘　要：针对高超声速飞行器前缘尖锐部件所面临的严重气动热，提出层板式前缘热管防热结构。为避
免前缘热管内复杂的两相传热传质计算，对高温热管蒸汽腔的传热进行了等效导热分析，讨论了蒸汽腔的等

效导热系数的计算方法，与常规高温热管试验对比验证了计算方法的准确性。对该结构热防护效果的计算

表明，当飞行器在３４ｋｍ高度以７Ｍａ速度飞行时，以ＩＮ７１８为管壁材料、Ｎａ为工质的层板式热管对头部半径
为１５ｍｍ的前缘结构具有良好的热防护效果。
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　　高超声速飞行器在高马赫数飞行时，前缘部
位受到严重的气动加热，对飞行器的飞行安全构

成严重危害［１－４］。高温热管热防护方式利用封闭

腔内金属液体的蒸发、流动和冷凝，将前缘头部高

热流区的热流疏导至后部区域并辐射到大气环境

中，使得前缘构件趋向均温并降低头部最高温度

和热应力，是一种可靠性较高并且可重复使用的

热防护技术。

提出于 ２０世纪 ７０年代［５］的热管热防护技

术，被大量的理论和实验研究证明了其良好的防

热效果［６－８］。近年来，随着材料和工艺等技术的

发展，几种新型的热管防护结构相继被提出。

１９９２年至２００６年，Ｇｌａｓｓ对 Ｄ型截面热管的前缘
构件进行了大量的理论和实验研究，提出了碳／

碳－高温热管复合结构［９］；２０１３年，Ｋａｓｅｎ采用９
方程模型对楔形热管的工作特性进行了工程计算

和试验［１０］；２０１４年，Ｈａｒｒｉｓｏｎ对楔形构型的 ＮｂＬｉ
前缘热管进行了高温试验，并采用中子图像技术

对热管的启动进行了研究［１１］。

２０１４年，孙健等提出一种层板式前缘热管防
护结构［１２］，对其进行了启动性能的试验研究［１３］。

刘洪鹏等对该结构的等效导热计算方法进行讨

论，并计算该结构的热防护性能。

１　层板式前缘热管防热结构

如图１所示，层板式前缘热管防热结构由外
层槽道板和内层板构成矩形截面蒸汽腔。层板采

用ＩＮ７１８镍基合金材料，工质采用金属钠。布置
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于内壁的吸液芯采用孔隙率为０９７镍质金属泡
沫结构，其有效毛细半径为 ２２５μｍ，渗透率为
７７４×１０－９ｍ２［１０］。其工作原理如图２所示，金属
液体在头部蒸发端相变吸热产生蒸汽，在蒸汽压

差作用下蒸汽流向后部冷凝端冷凝放热，冷凝后

的液体工质在吸液芯毛细力作用下被输送至蒸发

端，形成工质流动的循环。这使得热量从前缘头

部向尾部区域进行重新分配，并降低头部的最高

温度、减小其热应力。

图１　层板式前缘热管防热结构
Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｒａｗｉｎｇｏｆｐｌａｔｅｌｅｔ
ｈｅａｔｐｉｐｅｃｏｏｌｅｄｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

图２　层板式前缘热管防热结构工作原理
Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｏｐｅｒａｔｉｏｎｏｆ
ｐｌａｔｅｌｅｔｈｅａｔｐｉｐｅｃｏｏｌｅｄｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅ

２　计算域等效导热系数

热管内的流动和换热情况比较复杂，为方便

分析，对热管的物理特性做出如下假设：

①热管处于稳态工作时，不会出现传热极限；
②热管内蒸汽为不可压缩流动，轴向温度梯度很
小，蒸汽腔具有近似均温性［１４］；③蒸汽压差相比
于蒸汽腔内的本征压力为很小的量［１５］；④热管内
蒸汽各处均为饱和状态，蒸汽状态满足饱和蒸汽

压力方程。

２．１　蒸汽腔等效导热系数

由于蒸汽腔内较好的均温性，可以将蒸汽腔

作为一种具有高导热率的虚拟固体材料进行防热

效果的等效计算，避免蒸汽腔内两相换热的复杂

建模并节省计算量。假设蒸汽腔虚拟固体材料的

等效导热系数为ｋｅｆｆ，Ｖ，由傅里叶定律可以给出蒸
汽域的等效传热系数ｋｅｆｆ，Ｖ、轴向长度上的平均热
流量 珚Ｑ和蒸汽域轴向温差 ΔＴＶ（ΔＴＶ ＝ＴＶ，ｘ＝０－
ＴＶ，ｘ＝Ｌｔ）的关系表达式：

ｋｅｆｆ，Ｖ＝
珚ＱＬｔ
ΔＴＶＡＶ

（１）

其中，Ｌｔ为热管蒸汽域的轴向长度，ＡＶ为蒸汽腔
的横截面积，珚Ｑ可由热管轴向位置上的热流量
Ｑ（ｘ）进行平均计算。

珚Ｑ＝１Ｌｔ∫
Ｌｔ

０
Ｑ（ｘ）ｄｘ （２）

由饱和蒸汽压方程可知：

ｌｎ
ＰＶ，ｘ＝０
ＰＶ，ｘ＝Ｌｔ

＝－
ｈｆｇ
Ｒ

１
ＴＶ，ｘ＝０

－ １
ＴＶ，ｘ＝Ｌ( )

ｔ

（３）

其中，Ｒ为蒸汽的气体常数，ｈｆｇ为工质汽化潜热，
ＴＶ和ＰＶ为蒸汽的饱和温度和压力。

根据蒸汽腔的近似均温性，可以得到 ＴＶ，ｘ＝０
ＴＶ，ｘ＝Ｌｔ≈ＴＶ

２，并且ΔＰＶ相对于蒸汽腔内的蒸汽压

力为较小量，可以得到ｌｎ ΔＰＶ
ＰＶ，ｘ＝Ｌｔ

[ ]＋１≈
ΔＰＶ
ＰＶ，ｘ＝Ｌｔ

，联

立可计算ΔＴＶ
［１０］。

ΔＴＶ＝
ＲΔＰＶＴＶ

２

λＰＶ
（４）

ΔＰＶ由动量守恒方程进行求解。图３为轴向
上，蒸汽域控制体示意图。

图３　蒸汽腔控制体的动量守恒
Ｆｉｇ．３　Ｃｏｎｔｒｏｌｖｏｌｕｍｅｆｏｒｖａｐｏｒｍｏｍｅｎｔｕｍｅｑｕａｔｉｏｎ

轴向上的动量守恒［１５］为：

　
　ＰＶＡＶ－ ＡＶＰＶ＋

ｄ（ＡＶＰＶ）
ｄｘ ｄ( )ｘ

＝β ｍＶＶＶ＋
ｄ（ｍＶＶＶ）
ｄｘ ｄ( )ｘ－ｍＶＶ[ ]Ｖ ＋τｄｘ

（５）

其中：β为动量校正系数，是对截面上各点流速不
均匀的修正；ｍＶ为蒸汽的质量流率；ＶＶ为蒸汽流
速；τ为壁面处蒸汽流动的剪应力；为截面湿周。

剪应力的计算公式为：

·０２·
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τ＝
ｆρＶＶＶ

２

８ （６）

其中，ρＶ为蒸汽密度，ｆ为达西摩擦系数。
蒸汽雷诺数ＲｅＶ可表示为：

ＲｅＶ＝
ρＶＶＶＤＨ
μＶ

（７）

其中：μＶ为蒸汽的黏性系数；ＤＨ为水力直径，其
计算公式如式（８）所示。

ＤＨ＝
４ＡＶ


（８）

将式（６）～（８）代入式（５）可得：
ｄＰＶ
ｄｘ＝－β

２ｍＶ
ρＶＡＶ

２

ｄｍＶ
ｄｘ－

ｆＲＶμＶｍＶ
２ρＶＤＨ

２ＡＶ
（９）

其中，右侧第一项为由动压引起的压降，第二项为

由摩擦引起的压降。对于蒸发端，由于蒸汽质量

的增加，ｄｍＶ的符号为正；对于冷凝端，由于蒸汽
质量的减小，ｄｍＶ的符号为负；对于绝热端，蒸汽
的质量不发生变化，使得绝热端的压降仅由摩擦

引起。由于热管蒸发端的汽化工质将在冷凝端全

部冷凝释放，这种热平衡使得与 ｄｍＶ有关的压力
损失为零。对式（９）积分可得：

ΔＰＶ ＝∫
Ｌｔ

０

ｆＲｅＶμＶＱ（ｘ）
２ρＶＤ

２
ＨＡＶｈｆｇ

ｄｘ （１０）

联立式（１）、式（４）、式（１０）可以得到蒸汽腔
等效传热系数的计算公式为：

ｋｅｆｆ，Ｖ＝
２ρＶＰＶλ

２ＤＨ
２

ｆＲｅＶμＶＲＴＶ
２ （１１）

从式（１）可以看出，蒸汽腔有效导热系数
ｋｅｆｆ，Ｖ为蒸汽特定温度下物性参数、蒸汽腔横截面
水力直径、蒸汽流动摩擦系数和蒸汽流动雷诺数

的关系式。ｆ与 ＲｅＶ的乘积参照文献［１６］给出。
考虑蒸汽流速为蒸汽传热量 Ｑ（ｘ）的函数，蒸汽
雷诺数ＲｅＶ沿轴向的计算公式为：

ＲｅＶ ＝
∫
ｘ

０
Ｑ（ｘ）ｄｘＤＨ
ｈｆｇＨμＶ

（１２）

２．２　吸液芯等效导热系数

基于Ｐｅｔｅｒｓｏｎ［１７］的结论，吸液芯结构的有效
导热系数ｋｅｆｆ，Ｗ取决于吸液芯的孔隙率、吸液芯和
工作液体的导热系数。

ｋｅｆｆ，Ｗ ＝
ｋＬ［ｋＬ＋ｋＳ－（１－ε）（ｋＬ－ｋＳ）］
ｋＬ＋ｋＳ＋（１－ε）（ｋＬ－ｋＳ）

（１３）

其中：ｋＬ和ｋＳ分别为工作液和吸液芯金属材料的
导热系数，ε为吸液芯结构的孔隙率。

２．３　计算方法验证

为了验证有效导热系数计算方法的准确性，

将计算结果与 Ｋａｓｅｎ的前缘构型低温稳态试
验［１０］进行了对比。试验热管的具体参数见文

献［１０］。试验中，前缘头部的加热功率分别为
１５Ｗ和２５Ｗ，采用热电偶测量了驻点温度，并采
用红外热像仪测量热管表面温度。通过图４计算
数据与试验数据对比可知，在驻点区域，计算值和

热电偶测量值较为吻合，两种工况下其温差均小

于２３％；由红外测温和计算结果可以看出，热管
的平面区域呈现出较好的均温性，试验结果和计

算结果较为吻合。

图４　热管壁面温度分布
Ｆｉｇ．４　Ｗａｌｌｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅａｌｏｎｇｈｅａｔｐｉｐｅ

３　防热效果计算

图５　层板式热管计算单元模型简图
Ｆｉｇ．５　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｐｌａｔｅｌｅｔ
ｈｅａｔｐｉｐｅｃｏｏｌｅｄｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅ

３．１　计算模型

考虑该层板式防热结构中热管分布的周期性

和对称性，以单根热管的１／４结构作为计算单元，
如图５所示，该结构包括壁面、吸液芯和蒸汽腔三
个计算域，其中右下角为热管的横截面简图。前

缘外形剖面结构含圆柱段和平直段，其中前缘半

·１２·
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楔角为 １５°，头部半径为 １５ｍｍ，轴向长度为
１８０ｍｍ，热管壁面厚度为 １２ｍｍ，吸液芯厚度
０７ｍｍ，蒸汽腔宽６６ｍｍ、高４ｍｍ，相邻热管间
距为９５ｍｍ。

３．２　计算方法

基于有效导热系数的理论推导，对层板式前

缘热管结构的温度场计算采用纯导热模型。其控

制方程为：

ｋ
２Ｔ
ｘ２
＋

２Ｔ
ｙ２
＋

２Ｔ
ｚ( )２ ＝０ （１４）

其中，ｋ和Ｔ分别为壁面、吸液芯和蒸汽腔不同材
料的导热系数和温度。

热管的外壁面有气动加热和辐射两种边界条

件。其中气动加热的计算工况为飞行高度

３４ｋｍ，飞行速度７Ｍａ，其气动热值按照文献［１８］
中的工程计算方法给出。热管计算单元的两侧面

和ｘ＝０平面均为对称边界。热管的下壁面和后
壁面均为绝热边界。

数值计算采用六面体网格，为了有效地捕获

前缘头部较大的温度梯度，对该区域进行网格加

密。为保证计算的网格无关性，对三种不同的网

格大小（流向 ×法向 ×展向：１８０×４０×３６，３６０×
８０×７２，７２０×１６０×１４４）进行了计算结果对比，当
网格划分由 １８０×４０×３６提高为 ３６０×８０×７２
时，壁面最高温差变化小于０３％；当进一步提高
为７２０×１６０×１４４时，壁面最高温差变化小于
００１％，故对于该计算采用的网格数量为３６０×
８０×７２。

图６　无热防护时温度场分布
Ｆｉｇ．６　Ｗｉｔｈｏｕｔｈｅａｔｐｉｐｅｃｏｏｌｉｎｇ

３．３　计算结果

图６和图７为前缘结构的温度场分布。由图
６可以看出未采用热管进行热防护时，前缘温度
最高尾部温度最低，弦向方向上呈带状分布。由

图７可知经过热管的防护后，翼前缘头部温度由
１６５４Ｋ降至１２６８Ｋ，尾部温度由１０１３２Ｋ升至

１２０６４Ｋ。由于热管高效的传热能力，热量从前
缘头部滞止区域疏导至后部平面区域并辐射到外

环境中，使得头部最高温度得到大幅度降低，尾部

温度得以提高。该层板热管防护结构能够系统地

对前缘构件的热量分布进行重新分配，使得前缘

构件呈现较好的均温性，有效降低了前缘构件的

温度梯度。

图７　有热防护时温度场分布
Ｆｉｇ．７　Ｗｉｔｈｈｅａｔｐｉｐｅｃｏｏｌｉｎｇ

４　热管极限

热管的传热能力虽然很大，但不能无限地加

大热负荷。实际上，热管的传热存在一定的传热

极限，其中声速极限、毛细极限与沸腾极限与翼前

缘的工作环境相关。虽然对于圆柱形热管的传热

极限的研究文献较多［１５－１７］，但对于前缘热管仍然

需要根据其构型进行传热极限分析。

４．１　声速极限

当蒸汽的马赫数很高时，尤其是蒸汽流速接

近声速时，热管将达到声速极限。声速极限可用

式（１５）进行计算。

Ｑｓ，ｍａｘ＝ＡＶｈｆｇρＶ
γＲＴＶ
２（γ＋１[ ]）

１／２

（１５）

其中，γ为蒸汽的比热比，对于钠蒸汽，其值为
１６７。由于翼前缘所承受的气动热值与前缘构件
的半锥角相关，因此可采用简化算法对前缘热管

构件的声速极限进行保守计算［１０］。

ｑｓ，ｍａｘ＝
ｈｆｇρＶＨ

ＲＬＥ（π／２－θ）
γＲＴＶ
２（γ＋１[ ]）

１／２

（１６）

其中，Ｈ为矩形蒸汽腔高度，ＲＬＥ为前缘头部半径，
θ为半锥角。式（１６）表明，前缘热管的声速极限
主要取决于热管的几何构型和工质的物性参数。

４．２　毛细极限

当热管内液体和蒸汽流动的压降之和接近于

吸液芯所能提供的最大毛细力时，热管将发生干

涸，产生毛细极限，其表达式［１５］为：

·２２·
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ｑｃ，ｍａｘ＝
２σ

ｒｃＡＶ（ＦＬ＋ＦＶ）ｌｅｆｆ
（１７）

其中：σ为工质的表面张力；ｒｃ为吸液芯的有效毛
细半径；ｌｅｆｆ为热管的有效长度，对于前缘结构，其
值为结构总长度的一半；ＦＬ和 ＦＶ分别为以摩擦
系数形式表示的液体和蒸汽压降，其计算方法分

别为：

ＦＬ＝
μＬ

ＫＡＷρＬｈｆｇ
（１８）

ＦＶ＝
８μＶ

ＡＶｒ
２
ｈρＶｈｆｇ

（１９）

其中，μＬ和 μＶ分别为液体和蒸汽的黏性系数，
ＡＷ为吸液芯的横截面积，ρＬ和 ρＶ分别为液体和
蒸汽的密度。

４．３　沸腾极限

当热管内蒸汽达到临界过热度并且吸液芯内

形成稳定的气泡时，热管将发生沸腾极限，其计算

可由傅里叶定律推导。

ｑｂ，ｍａｘ＝
ｋｅｆｆ，Ｗ
ｂＷ
ΔＴｃｒｉｔ （２０）

其中，ｂＷ 为吸液芯厚度，临界过热度 ΔＴｃｒｉｔ由
式（２１）进行计算［１５］。

ΔＴｃｒｉｔ＝
２σＴＶ
ｈｆｇρＶ

１
ｒｂ
－１ｒ( )

ｃ
（２１）

其中，ｒｂ为核态沸腾的气泡半径，可取１０
－７ｍ。

图８　热管工作极限
Ｆｉｇ．８　Ｏｐｅｒａｔｉｎｇｌｉｍｉｔｓｆｏｒｈｅａｔｐｉｐｅ

４．４　工作极限

图８中该ＩＮ７１８／Ｎａ前缘热管的工作极限随
温度的变化，对于采用该镍质金属泡沫结构吸液

芯的 ＩＮ７１８／Ｎａ热管，在 ８００～１４００Ｋ工作范围
内，其传热上限取决于声速极限和沸腾极限，并且

该前缘热管构型可以满足７Ｍａ飞行时的正常工

作需求。由热管极限表达式可知，声速极限和沸

腾极限取决于前缘热管的几何构型和工质种类。

而当前缘构型和工质种类确定时，毛细极限则取

决于毛细芯的结构，由于较小的有效毛细半径和

较大渗透率的吸液芯可以导致较大的毛细力和较

小的液体流动压降，从而具备较大的毛细极限。

相比于声速极限和沸腾极限，毛细极限对热管的

传热上限的影响，需要针对具体吸液芯结构进行

分析和选择。

５　结论

１）对蒸汽腔有效导热系数进行了理论推导，
为热管冷却效果的快速计算提供了依据。蒸汽腔

有效导热系数为蒸汽物性参数、热管截面水力直

径和流动状态的函数；

２）层板式前缘热管结构能够有效降低高温
区壁面温度，实现了热流从前缘头部向尾部区域

的转移，强化了整体构件的热防护能力。
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