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高速飞行器新型半主动冷却装置温控机理分析

郭庆阳，马　锐，李世斌!

（国防科技大学 空天科学学院，湖南 长沙　４１００７３）

摘　要：针对先进飞行器特殊舱段高温构件的热控难题，提出一种新的半主动温控原理，基于该原理设
计了一种新型半主动冷却装置，并对其进行了试验研究，分析并对比了不同工况下新型半主动冷却装置的换

热性能及温控机理。结果表明，新型半主动冷却装置的热控性能明显更为优异，尤其是充装１００％浸润气凝
胶的半主动冷却装置，３０００ｓ时刻热端温度为２７２℃，比被动式换热工况下的温度低１０２℃，峰值效率最高
达到６８％；冷却装置出口压力越大，冷却工质到达沸点的时间也越长；填充浸润气凝胶能够有效延长冷却工质
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从吸热到蒸干的时长，质量较其他填充方式也更小。

关键词：高速飞行器；热防护技术；半主动冷却；温控机理

中图分类号：Ｖ２１９　　文献标志码：Ａ　　文章编号：１００１－２４８６（２０２４）０４－０２９－０８

Ａｎａｌｙｓｉｓｏｆｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｏｎｔｒｏｌｍｅｃｈａｎｉｓｍｏｆａｎｏｖｅｌｓｅｍｉａｃｔｉｖｅ
ｃｏｏｌｉｎｇｄｅｖｉｃｅｆｏｒｈｉｇｈｓｐｅｅｄｆｌｉｇｈｔｖｅｈｉｃｌｅ

ＧＵＯＱｉｎｇｙａｎｇ，ＭＡＲｕｉ，ＬＩＳｈｉｂｉｎ!

（ＣｏｌｌｅｇｅｏｆＡｅｒｏｓｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＮａｔｉｏｎａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＤｅｆｅｎｓｅＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，Ｃｈａｎｇｓｈａ４１００７３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ａｉｍｉｎｇａｔｔｈｅｔｈｅｒｍａｌｃｏｎｔｒｏｌｐｒｏｂｌｅｍｏｆｈｉｇｈｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓｉｎｓｐｅｃｉａｌｃａｂｉｎｏｆａｄｖａｎｃｅｄａｉｒｃｒａｆｔ，ａｎｅｗｓｅｍｉａｃｔｉｖｅ

ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｏｎｔｒｏｌｐｒｉｎｃｉｐｌｅｗａｓｐｒｏｐｏｓｅｄ．Ｂａｓｅｄｏｎｔｈｉｓｐｒｉｎｃｉｐｌｅ，ａｎｅｗｓｅｍｉａｃｔｉｖｅｃｏｏｌｉｎｇｄｅｖｉｃｅｗａｓｄｅｓｉｇｎｅｄａｎｄｉｔｓｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｓｔｕｄｙｗａｓ

ｃｏｎｄｕｃｔｅｄ．Ｔｈｅｈｅａｔｔｒａｎｓｆｅｒｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅａｎｄｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｏｎｔｒｏｌｍｅｃｈａｎｉｓｍｏｆｔｈｅｎｅｗｓｅｍｉａｃｔｉｖｅｃｏｏｌｉｎｇｄｅｖｉｃｅｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｗｏｒｋｉｎｇ

ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｗｅｒｅａｎａｌｙｚｅｄａｎｄｃｏｍｐａｒｅｄ．Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｉｎｄｉｃａｔｅｔｈａｔｔｈｅｔｈｅｒｍａｌｃｏｎｔｒｏｌｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｔｈｅｎｅｗｓｅｍｉａｃｔｉｖｅｃｏｏｌｉｎｇｄｅｖｉｃｅｉｓ

ｓｉｇｎｉｆｉｃａｎｔｌｙｂｅｔｔｅｒ，ｅｓｐｅｃｉａｌｌｙｆｏｒｔｈｅｓｅｍｉａｃｔｉｖｅｃｏｏｌｉｎｇｄｅｖｉｃｅｆｉｌｌｅｄｗｉｔｈ１００％ ｉｎｆｉｌｔｒａｔｅｄａｅｒｏｇｅｌ，ｔｈｅｈｏｔｅｎｄｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｉｓ２７２℃ ａｔ３０００ｓ，

ｗｈｉｃｈｉｓ１０２℃ ｌｏｗｅｒｔｈａｎｔｈａｔｕｎｄｅｒｔｈｅｐａｓｓｉｖｅｈｅａｔｔｒａｎｓｆｅｒｃｏｎｄｉｔｉｏｎ，ａｎｄｔｈｅｐｅａｋｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｉｓｕｐｔｏ６８％．Ｗｉｔｈｉｎｃｒｅａｓｉｎｇｏｆｔｈｅｏｕｔｌｅｔ

ｐｒｅｓｓｕｒｅｏｆｔｈｅｃｏｏｌｉｎｇｄｅｖｉｃｅ，ｔｈｅｔｉｍｅｆｏｒｔｈｅｃｏｏｌａｎｔｔｏｒｅａｃｈｔｈｅｂｏｉｌｉｎｇｐｏｉｎｔｉｓｌｏｎｇｅｒ．Ｆｉｌｌｉｎｇｉｎｆｉｌｔｒａｔｉｏｎａｅｒｏｇｅｌｃａｎｅｆｆｅｃｔｉｖｅｌｙｅｘｔｅｎｄｔｈｅ

ｄｕｒａｔｉｏｎｆｒｏｍｈｅａｔａｂｓｏｒｐｔｉｏｎｔｏｅｖａｐｏｒａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｃｏｏｌａｎｔ，ａｎｄｉｔｉｓａｌｓｏｌｉｇｈｔｅｒｉｎｗｅｉｇｈｔｃｏｍｐａｒｅｄｔｏｏｔｈｅｒｆｉｌｌｉｎｇｍｅｔｈｏｄｓ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｈｉｇｈｓｐｅｅｄｆｌｉｇｈｔｖｅｈｉｃｌｅ；ｔｈｅｒｍａｌｐｒｏｔｅｃｔｉｏｎｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ；ｓｅｍｉａｃｔｉｖｅｃｏｏｌｉｎｇ；ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｏｎｔｒｏｌｍｅｃｈａｎｉｓｍ

　　高速飞行器因其优异的性能成为世界各国研
究的重点之一。其性能与飞行器的飞行速度、高

度、航程紧密相关，作为空天领域的重要发展技

术，高速飞行器逐渐向“飞得更快、飞得更远”的

方向发展［１］。有研究表明，在高速飞行的环境

中，飞行器表面的热流密度将随飞行速度的三次

方快速增长，这意味着飞行器将面临极端恶劣的

气动热环境［２－３］。尤其在长航时条件下，气动热

累积对结构设计提出了极高的要求，结构与热防

护也成为影响其成败的关键因素［４］。

以往高速飞行器常见的热防护技术分为三

类，分别是被动式、半主动式、主动式。其中：被动

式热防护通过材料的热传导和热辐射来削弱进入

机身内部的热量，目前的研究热点之一是一体化

轻质热结构［５］，例如点阵式［６］、波纹式［７］、蜂窝

式［８］夹芯热结构，该热防护方法应用成熟且广

泛，但是防隔热性能局限于壁厚的设计。半主动

式热防护结构主要分为两个方向———烧蚀冷却、

热管冷却，高温热管依靠管内工质相变进行结构

冷却，作为热的“超导体”，能够迅速将热量从高
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温区传递至低温区，使结构的温度梯度、热应力减

小，驻点温度有效降低［９］，但由于高温热管的物

理机制复杂，其工作区间受限较大［１０－１１］。主动式

热防护通过冷却工质的对流作用带走热量，主要

分为对流冷却［１２］、发汗冷却［１３］、薄膜冷却等形

式［１４］，具有较高的冷却效率和广阔的应用前

景［１５］。伴随相变的主动冷却技术热控效率更

高［１６－１７］。吴亚东等［１３］采用液态水作为冷却工

质，对一种多孔介质发汗主动冷却系统进行了试

验研究，结果发现，利用水的相变进行发汗冷却防

热效果明显；刘双等［１８］利用高温隔热毡吸附冷却

工质，对相变发汗冷却效能进行了研究分析，结果

发现结构热载能力至少提高７０％；李芳勇等［１９］

针对高超声速飞行器空气舵舵轴，提出了一种伴

随相变的主动冷却技术，满足了内部电子设备冷

却及舵轴温控的双重需求。以上相变主动冷却技

术均表现出优异的热控性能，但主动式热防护的

不足在于面对长航时的飞行工况，飞行器需要携

带大量冷却工质、储液容器、外力驱动装置，这将

极大增加飞行器的质量及系统复杂程度，对高速

飞行器的总体设计带来不利影响。

随着技术发展需求日益迫切，传统的热防护

系统功能分体化设计思路亟待突破，尤其是飞行

器的关键部件的热防护和结构效率亟待提升。如

何有效利用气动加热产生的热能，对特殊舱段的

关键部件实行有效温控，是解决先进飞行器高速

长航时飞行所面临重大技术问题的关键。本文针

对先进飞行器特殊舱段高温构件的热控问题，提

出一种伴随相变的新型半主动冷却装置，展开温

控机理研究，并与被动式热防护进行了对比。

１　半主动冷却温控原理

对于高速飞行器来说，存在部分热环境极其

恶劣的局部高温区，热防护及温控效果好坏直接

影响飞行试验的成败。

在不增加系统复杂性且具有工程应用可行性

的基础上，提出一种高效的新型半主动冷却温控

方法，如图１所示。该系统通过有效利用气动加
热的热能作为主动冷却循环的驱动力来实现自增

压自主冷却循环，充分发挥对流传热效率高的优

势，且最大限度利用冷却工质的显热和潜热，实现

温控效果最优化，达到对飞行器特殊舱段高温构

件的温控目的。

这种新型半主动冷却温控方法的优点在于利

用了气动加热，实现了冷却装置自增压自主冷却，

既能保证特殊舱段的关键部位在长时间飞行条件

图１　新型半主动冷却温控方法设计原理
Ｆｉｇ．１　Ｄｅｓｉｇｎｐｒｉｎｃｉｐｌｅｏｆｔｈｅｎｅｗｓｅｍｉａｃｔｉｖｅｃｏｏｌｉｎｇ

ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｏｎｔｒｏｌｍｅｔｈｏｄ

下正常工作，也能实现高效热交换，满足高速飞行

器高效热利用的设计目标。基于这种高效的半主

动温控原理，设计了新型半主动冷却装置，开展了

理论分析及试验研究。

２　换热原理及计算方法

以往主动式换热常采取的方式是利用增压设

备驱动冷却工质在热结构内流动冷却，达到对流

换热的目的。本文所提出的半主动冷却方法有所

不同，除对流换热以外，还涉及工质相变换热。基

于上述半主动温控原理，冷却装置受气动加热后，

热量由装置热端传递至冷端，当冷却装置的温度

上升到冷却工质的饱和温度时，工质开始沸腾汽

化，且汽化过程中温度将维持在饱和温度。

水的饱和温度受到工作压力的影响，根据克

拉佩龙－克劳修斯方程，见式（１），增大压力，饱
和温度也会有所提升［２０］。利用这种关系特性，在

冷却装置的出口设置０２５ＭＰａ单向阀，液态水的
饱和温度将提升至１４５℃左右，同时单向阀也能
够起到泄压的作用，保护试验件在安全的压力范

围内工作。
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ｄＴｓａｔ
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Ｔｓａｔ（ｖ″－ｖ′）

≈ ｐｒ
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（１）

式中：ｐｓａｔ和Ｔｓａｔ分别为饱和压力和温度；ｈ为工质的
焓；ｒ为汽化潜热；ｐ和 ｖ分别为压力和比体积；
（·）″表示饱和液相的相关参数；（·）′表示饱和气
相的相关参数。

利用水沸腾汽化的方式进行换热，优点在于

·０３·
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相变过程中所需的吸热量很大。在水吸热升温阶

段，通过导热吸收的热量用显热 Ｑ１表示，开始沸
腾后，通过相变吸收的热量用潜热 Ｑ２表示，两种
热量的计算公式如式（２）、式（３）所示。液态水由
初始状态吸热直至烧干的过程中吸收的总热量为

显热与潜热的和。

Ｑ１＝ｍＣｐ（Ｔｓａｔ－Ｔｅ） （２）
Ｑ２＝ｍ·ｒ （３）

其中：ｍ、Ｃｐ分别为液态水的质量、比热容；Ｔｅ为
液态水的初始温度。

水由常温升高至沸点的过程，吸收显热；沸腾

到完全蒸干的过程，吸收大量潜热。整个过程所

需要的时间与汽化率相关，汽化率可根据式（４）、
式（５）来计算［２１］。

ｍｂ＝
ｑｓ
ｒ （４）

ｑｓ＝ｑ″ｓＡ＝ｍｂｒ （５）
其中：ｍｂ为工质汽化率；ｑｓ为沸腾传热速率；ｑ″ｓ为
沸腾热流密度；Ａ为加热面的面积。

水蒸干后冷却装置将再次升温，这个过程以

热传导为主，直到温度再次达到稳定，试验件的温

度分布将符合傅里叶定律，只与材料热导率及加

热温度相关。

ｑ＝ｋΔＴ
Δｘ

（６）

式中：ｑ为热流密度；ｋ为材料的热导率；ΔＴ为冷
热两端的温差；Δｘ为冷热两端的距离。

３　试验方案介绍

３．１　试验件设计

基于新型半主动温控原理及相变换热特性，

设计了一种新型半主动冷却装置，对新型半主

动冷却方法进行试验探究，试验件结构如图 ２
所示。该冷却装置采用空腔圆柱体结构，材料

选用３０４不锈钢。空腔为冷却工质提供了较大
的储存空间，柱体上端面设置凹槽用来放置密

封圈进行端面密封。在初始状态，对试验件内

部进行充液／预置浸润气凝胶，充装结束后放置
密封圈，通过螺栓紧密连接柱体与顶盖，顶盖外

接小管可与０２５ＭＰａ单向阀连接，也可直接与
大气相连。

图２　新型半主动冷却装置
Ｆｉｇ．２　Ｎｅｗｓｅｍｉａｃｔｉｖｅｃｏｏｌｉｎｇｄｅｖｉｃｅ

为模拟高速飞行器机身热结构的温升过程，

同时提高加热面的温度均匀性。采用石英棉毡材

料对新型半主动冷却装置的四周进行包覆，包覆

层能够有效降低试验件与周围环境的热辐射和热

对流作用，在一定程度上保证了新型冷却装置传

热过程的真实性。研究过程中涉及的材料属性如

表１所示，其中干气凝胶指未进行浸润处理的干
燥气凝胶，部分材料的热物性随温度的变化而变

化，除给定的温度值以外，其余温度对应的热物性

采用差值法进行计算。

表１　材料基本物性参数
Ｔａｂ．１　Ｂａｓｉｃｐｈｙｓｉｃａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｍａｔｅｒｉａｌｓ

材料名称
密度／

（ｋｇ·ｍ－３）

比热容／（Ｊ·ｋｇ－１·Ｋ－１） 热导率／（Ｗ·ｍ－１·Ｋ－１）

２５℃ １００℃ ３００℃ ５００℃ ２５℃ １００℃ ３００℃ ５００℃

３０４不锈钢 ７８００ ５０１．６ １５．３ １６．３ １８．８ ２１．８

空气 ０．８３ １００７ １０１３ １０４５ １０９０ ０．０２６３ ０．０３３６ ０．０４６５ ０．０５５

饱和水 ９９８．２ ４１８１ ４２１７ ０．６

饱和水蒸气 ０．５５４２ ２０１４ ０．０２６１

干气凝胶 ２８０ ５００ ０．０２

石英棉毡 １００ ６００ ０．０４１

３．２　试验系统及测量
基于新型自主冷却方案设计及工作原理，搭

建了半主动冷却加热试验平台，并开展了技术探

索性研究，验证了方案的可行性及优势。试验系

统如图 ３所示，主要包括恒温加热平台、温度测
量模块、温度数据采集系统、压力采集系统及传感

·１３·
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器等系统。其中，恒温加热平台的最高加热温度

为７５０℃，加热台面尺寸为２００ｍｍ×２００ｍｍ；温
度测量模块的精度为０１℃，数据采集软件的数
据存储频率为０２Ｈｚ，Ｋ型热电偶的测温范围为
常温至１２００℃，压力采集系统的工作范围为０～
３５ＭＰａ。

图３　新型半主动冷却试验系统
Ｆｉｇ．３　Ｎｅｗｓｅｍｉａｃｔｉｖｅｃｏｏｌｉｎｇｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｓｙｓｔｅｍ

试验原理为通过恒温加热平台对试验件进行

加热，通过Ｋ型热电偶对试验件关键部位的温度
进行测量，经过温度测量模块的处理得到测点温

度值，由数据采集软件对温度变化历程进行记录

并保存。为分析试验件由热端到冷端的温度变

化，共布置８路温度测点，如图３所示，各测点分
布于加热台（Ｔ１）、试验件外壁面（Ｔ２、Ｔ３、Ｔ４、Ｔ５、
Ｔ６）及顶盖上侧（Ｔ７），Ｔ８测点用于记录环境温度。
通过温度变化趋势深入探究并分析新型半主动冷

却装置的传热性能。

随飞行姿态的不同，冷却装置将受到重力的

影响，热源输入方向也将有所不同。实际应用中

气动热源也可能从试验件顶盖传递至内部，该工

况下汽／液态工质将在压力作用下从试验件热端
面排出。作为初步验证性试验，本研究仅对充液

方式、出口压力的影响进行探究，控制加热方式为

底加热、恒温４００℃不变。
基于以上半主动冷却试验系统及加热、测量

方案，通过改变充液方式、出口压力，探究不同工

况下冷却装置的温控性能。其中，充液方式有无

充液、浸润充液、直接充液三种。浸润充液选择以

干气凝胶为储液载体，通过直接浸泡，干气凝胶吸

纳大量液态水，成为浸润气凝胶。出口压力将通

过单向阀来控制，前三组工况中出口不接单向阀，

出口压力为标准大气压，工况四中出口接表压为

０２ＭＰａ的单向阀。具体试验工况设置如表２所
示，表中出口压力均为表压，其中工况一为不填充

冷却工质，热量仅通过热传导进入试验件，属于被

动式换热，作为其他三组半主动冷却的对照试验。

表２　试验工况
Ｔａｂ．２　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

序号 试验状态
工质质

量／ｇ
出口压力／
ＭＰａ

加热温度／
℃

工况一 无 ０ ０

工况二
１００％浸润
气凝胶

１４０ ０

工况三 １５０ｍｌ水 １５０ ０

工况四 １５０ｍｌ水 １５０ ０．２

４００

４　结果与分析

高速飞行器热防护结构的热控性能直接体现

于结构内、外壁的温度，面向舱体内部的壁面温度

越低，内、外壁的温差越大，说明热防护结构的热

控性能越好。

以热防护效率作为新型半主动冷却装置的热

控性能评价指标，其定义［２２］为：

η＝（Ｔ０－Ｔｉｎ）／Ｔ０×１００％ （７）
式中，Ｔ０为测点外壁温度，Ｔｉｎ为测点内壁温度。

在新型半主动冷却装置中，试验件呈杯状，与

以往板件型热防护有所不同。加热过程中，加热

台面与试验件受热面之间存在一定的接触热阻，

试验件下部储液柱体与顶盖之间的密封面也存在

接触热阻，且顶盖由于排气管的存在，石英棉毡的

全包覆存在困难，辐射散热量较大。因此对新型

半主动冷却装置进行热控性能评估时，式（７）中
的Ｔ０选用试验件下端测点 Ｔ２，Ｔｉｎ选用试验件上
端测点 Ｔ６，Ｔ２与 Ｔ６基本处于试验件储液段的上
下两端，且排除了接触热阻与热辐射的影响，用以

计算热防护效率更为准确。

试验分四组工况分别进行，不同工况下新型

半主动冷却装置的温度响应曲线如图４～７所示。
工况一条件下，试验件内无填充，加热温度

４００℃。试验件具有一定的热沉，该工况下热量
仅通过热传导及腔体内空气的热对流、热辐射向

外界耗散，属于被动式热控，可作为其他几组试验

的对照工况。工况一条件下试验件壁面温度随时

间的变化如图４所示，０～２５００ｓ内，试验件持续
吸热，２５００ｓ后温度上升的幅度明显变缓，并逐
渐趋于平衡，试验件靠近热源的测点（Ｔ２、Ｔ３、Ｔ４）
温升速率明显比远端测点（Ｔ５、Ｔ６、Ｔ７）小。分析
认为前一阶段热量以热传导为主，由于试验件的

·２３·



　第４期 郭庆阳，等：高速飞行器新型半主动冷却装置温控机理分析

热容量有限，且加热温度恒定，温度上升至一定程

度将达到稳定，稳态后的壁面温度梯度满足傅里

叶定律。

图４　新型半主动冷却装置温度响应曲线（工况一）
Ｆｉｇ．４　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｒｅｓｐｏｎｓｅｃｕｒｖｅｏｆｔｈｅｎｅｗ

ｓｅｍｉａｃｔｉｖｅｃｏｏｌｉｎｇｄｅｖｉｃｅ（ｃａｓｅ１）

工况二条件下，试验件内填充１００％浸润气
凝胶，加热温度同样为４００℃。该工况的加热方
式与其他三组有所不同：工况一、三、四中先将包

覆好的试验件固定在加热台上，再开启加热；工况

二中先将加热台加热至４００℃，再将包覆好的试
验件放置在加热台面上进行固定，意在探究冷却

装置的瞬态热响应特征。工况二条件下试验件的

温度响应如图５所示，分为三个阶段，时域分别为
０～１０００ｓ、１０００～２５００ｓ、２５００ｓ以后。第一阶

图５　新型半主动冷却装置温度响应曲线（工况二）
Ｆｉｇ．５　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｒｅｓｐｏｎｓｅｃｕｒｖｅｏｆｔｈｅｎｅｗ

ｓｅｍｉａｃｔｉｖｅｃｏｏｌｉｎｇｄｅｖｉｃｅ（ｃａｓｅ２）

段试验件吸热升温，传热模式以热传导为主；当试

验件壁温达到工质沸点温度（１００℃）时，进入第
二阶段，浸润气凝胶多孔结构中的液态水开始沸

腾，相变产生的气泡在多孔结构内运动，挤压或推

动液态水在多孔结构间流动换热，该过程中，液态

水相变吸收了大量的显热与潜热，并且这些热量

随蒸汽的排出向外界环境耗散，该阶段内除了测

点Ｔ２，其他测点温度均维持在沸点；水蒸干时试
验进入第三阶段，试验件的温度再次上升，但由于

干气凝胶的导热率很低，具有隔热作用，蒸干后的

试验件温度均低于３３０℃，温控性能显著。试验
结束后对蒸干后的浸润气凝胶进行称重，质量仅

为１０ｇ，根据试验前浸润气凝胶的质量推算，１０ｇ
干气凝胶的吸水量为１３０ｇ。

工况三条件下，试验件顶盖排气管接三通，

其中一路敞开与大气相连，另外一路接压力扫

描阀。试验中敞开的通路出口间断喷出水柱。

试验结束后，经测量，通路挤出来留存在盛水容

器内的水有 ６０ｍｌ。工况三条件下新型半主动
冷却装置不同测点随时间的温度响应情况如

图６所示。可以看出，各测点的温度呈阶梯式上
升，分为三个阶段。０～１０００ｓ为第一阶段，该
阶段试验件的温度处于上升趋势，热量的传递

以热传导为主。当试验件的温度（Ｔ３、Ｔ４、Ｔ５、Ｔ６、
Ｔ７）上升至液态水的饱和温度（１００℃）时，进入
第二阶段（１０００～２５００ｓ），试验件上各测点温
度开始保持不变，直到２５００ｓ左右，温度才继续
上升。第二阶段内，试验件内部的液态水开始

沸腾，相变过程中吸收显热与潜热，然后随着水

蒸气的排出，热量向外界环境耗散。２５００ｓ以后
试验处于第三阶段，该阶段温度再次上升直至趋

于稳定，可以判断此时试验件内的水已烧干，试验

件金属壳体及剩余蒸汽继续吸热直至稳定，这个

阶段热量传递以壳体的热传导为主。

图６　新型半主动冷却装置温度响应曲线（工况三）
Ｆｉｇ．６　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｒｅｓｐｏｎｓｅｃｕｒｖｅｏｆｔｈｅｎｅｗ

ｓｅｍｉａｃｔｉｖｅｃｏｏｌｉｎｇｄｅｖｉｃｅ（ｃａｓｅ３）
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工况四条件下，试验件顶盖排气管接三通，其

中一路接０２ＭＰａ单向阀泄压，另外一路接压力
扫描阀。工况四条件下的温度响应曲线如图７所
示，外接单向阀的工况下试验也可分为三个阶段：

０～１８００ｓ为第一阶段，该阶段试验件持续吸热，
热量以热传导为主。１８００～２５００ｓ为第二阶段，
１８５０ｓ时刻温度小幅下降，对应压力曲线１８００ｓ
时刻达到峰值 ０３８ＭＰａ，这说明在第一阶段后
期，试验件内已经存在一定的蒸汽，１８００ｓ时刻
单向阀开启，压力迅速降低到０２５ＭＰａ，温度也
小幅下降达到稳定状态。２５００ｓ时刻容器内水
烧干，进入第三阶段，试验件及内部饱和蒸汽继续

吸热，温度再次上升，烧干前试验件热端（Ｔ２）温
度最高约为１５０℃。由于水烧干，试验件内部的
饱和蒸汽及过热蒸汽容积将维持稳定，压力跌回

大气压强。试验过程中，从单向阀挤出水量

７７２４ｇ，试验冷却结束后，试验件内残余水量
７ｇ，共８４２４ｇ水未被汽化。

分析认为，第一阶段中，起初试验件内部压力

应为标准大气压，因此试验件吸热温度达到

１００℃后水开始沸腾。当试验件内的蒸汽不断增
多，内部压力不断增大，水的饱和温度也有所提

升，汽化将间断进行。当试验件内壁温度大于饱

和温度时，水开始沸腾，试验件内壁温度小于饱和

温度时，停止沸腾，因此在第一阶段后半期，温度

曲线出现了小幅波动式上升。１８５０ｓ时刻温度
曲线小幅下降，与单向阀泄压有关，根据理想状态

方程，泄压后试验件内蒸汽温度有所下降，试验件

外壁温度也将小幅下降，随后试验件内的水开始

持续沸腾，单向阀出口压力保持稳定，温度也将保

持不变。

图７　新型半主动冷却装置温度响应曲线（工况四）
Ｆｉｇ．７　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｒｅｓｐｏｎｓｅｃｕｒｖｅｏｆｔｈｅｎｅｗ

ｓｅｍｉａｃｔｉｖｅｃｏｏｌｉｎｇｄｅｖｉｃｅ（ｃａｓｅ４）

综合图５～７对新型半主动式冷却装置进行
分析，发现三组工况的第一阶段试验状态均为吸

热至沸点，工况二、三第一阶段时长均为１０００ｓ，
而工况四第一阶段时长为１８００ｓ，说明出口压力
将影响冷却工质到达饱和温度的时间，出口压力

越高，到达沸点的时间越长。三组工况的第二阶

段均为液态水沸腾汽化过程，工况二、三中沸腾时

间均为１５００ｓ，而工况四的沸腾时间为７００ｓ，这
说明压力越高，沸腾时间越短。这与装置内的压

力分布相关，高压情况下，冷却水更易被蒸汽裹挟

喷出，冷却剂的冷却效率会有所下降。但是从第

一、第二阶段的总时长来看，即冷却剂的有效温控

时长，三组工况均为２５００ｓ，此后液态水蒸干，各
测点温度继续上升，试验件温控性能开始下降。

这说明有效温控时长与水量直接相关，同时也与

填充方式相关，通过浸润气凝胶填充时，水量比直

接填充时少２０ｇ，但沸腾时长相同。分析认为气
凝胶的多孔结构增加了毛细吸力，液态水沸腾后，

由于毛细吸力的存在，液态水的分布将更均匀且

不易被挤出试验件，因此延长了蒸干的时间。

图８　不同工况下冷却装置温度响应对比
Ｆｉｇ．８　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｈｅｃｏｏｌｉｎｇｄｅｖｉｃｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

ｒｅｓｐｏｎｓｅｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｗｏｒｋｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

选取四组工况中试验件下端测点 Ｔ２和中间
测点Ｔ４进行对比，结果如图８所示。可以看出，
工况二中的新型半主动冷却装置温控性能最为显

著，在ｔ＝３０００ｓ时刻，四组工况下试验件热端测
点 Ｔ２的温度分别为 ３７４℃、２７２℃、３０６℃、
３１２℃，填充浸润气凝胶的新型半主动冷却装置
比被动式换热工况下的温度低１０２℃；工况二中
第三阶段到达稳定的时间更长，在５０００ｓ时刻温
度还有小幅上升。分析认为在水蒸干后，干气凝

胶的低热导性发挥出隔热的作用，在一定程度上

延缓并阻止了热量的传递。此外，通过对比图８

·４３·



　第４期 郭庆阳，等：高速飞行器新型半主动冷却装置温控机理分析

中工况三、四的温升曲线，可以发现，出口是否加

单向阀的影响主要在于第一阶段到达沸点的时

长，加单向阀能够有效延迟工质到达沸点的时间，

从而延长飞行器的飞行时长。

根据测点 Ｔ２和 Ｔ６计算热防护效率，对比如
图９所示。可以发现，新型半主动冷却装置的热
防护效率具有一定的规律，随时间的累计，热防护

效率先增后减，呈倒 Ｕ形发展，存在一个效率峰
值；充装液态水的两组工况（工况三、四）效率峰

值在３０００ｓ左右出现，峰值分别为６２％、６０％，
不加单向阀的情况效率略高；添加浸润气凝胶的

半主动冷却装置热防护效率峰值更晚出现且明显

优于其他工况，在４０００ｓ时刻到达峰值６８％，同
时刻工况三、四的热防护效率分别为５３％、５２％；
由于浸润气凝胶具有隔热性能，第一阶段液态水

还没有沸腾的过程中，工况二的热防护效率明显

更高，是其他两组工况的３倍左右。

图９　不同工况下冷却装置热防护效率对比
Ｆｉｇ．９　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｈｅｒｍａｌｐｒｏｔｅｃｔｉｏｎｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｏｆｔｈｅ
ｃｏｏｌｉｎｇｓｙｓｔｅｍｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｗｏｒｋｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

５　结论

本文提出了一种新的半主动冷却温控原理，

根据该原理设计并研究了一种新型半主动冷却装

置，得出的主要结论如下：

１）和被动式热控相比，新型半主动冷却装置
的热控性能明显更为优异，尤其是充装１００％浸
润气凝胶的半主动冷却装置，在冷却工质蒸干以

后，整体温度最低，保持在３３０℃以下，且峰值效
率最高，达到６８％。
２）新型半主动冷却装置出口压力的影响主

要在于第一阶段的时长，出口压力越大，冷却工质

到达沸点的时间也越长。

３）相比直接充液，填充浸润气凝胶具有两方

面的优势：一方面相同加热条件下，试验件的温度

更低，热控性能更好；另一方面能够有效延长工质

从吸热到蒸干的时长，质量较其他填充方式更轻，

综合效率更高。
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