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摘　 要:天线罩随飞行器高速飞行过程中产生大量的热ꎬ会降低天线的可靠性ꎬ需要进行合理

的热防护设计ꎮ 根据天线罩表面冷壁热流和热壁热流的关系ꎬ提取天线罩表面热壁热流作天

线罩热力学仿真的温度载荷ꎮ 根据天线罩结构的特点ꎬ设计了 ４ 种热防护设计方案ꎬ进行天线

罩热力学仿真ꎬ得到 ４ 种方案的温度分布云图ꎬ并与原始仿真模型进行对比ꎮ 仿真结果表明ꎬ
采用第 ４ 种热防护设计方案时ꎬ热防护效果最佳ꎮ
关键词:飞行器ꎻ天线ꎻ冷壁热流ꎻ热壁热流ꎻ热仿真ꎻ热防护

中图分类号:ＴＰ３９１.９　 　 文献标志码:Ｂ　 　 文章编号:１６７１￣５２７６(２０１９)０６￣０１３９￣０３

Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ ｏｆ Ｔｈｅｒｍｏｄｙｎａｍｉｃ Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｉｎ Ｒａｄｉａｔｉｏｎ Ｐｒｏｔｅｃｔｉｏｎ Ｄｅｓｉｇｎ ｏｆ Ｒａｄｏｍｅ
ＪＩＡＮＧ Ｓｕｓｕꎬ ＳＨＥＮ Ｈｏｎｇｘｉａｎｇꎬ ＬＩ Ｘｉｎｇｙｏｎｇꎬ ＺＨＡＮＧ Ｌａｎｌａｎꎬ ＤＵ Ｆａｎｇｈｕｉ

(Ｓｈａｎｇｈａｉ Ａｅｒｏｓｐａｃｅ Ｃｏｎｔｒｏｌ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ Ｉｎｓｔｉｔｕｔｅꎬ Ｓｈａｎｇｈａｉ ２０１１０９ꎬ Ｃｈｉｎａ)
Ａｂｓｔｒａｃｔ:Ｔｈｅ ｒａｄｏｍｅ ｇｅｎｅｒａｔｅｓ ｌｏｔｓ ｏｆ ｈｅａｔ ｄｕｒｉｎｇ ｈｉｇｈ－ｓｐｅｅｄ ｆｌｉｇｈｔ ｏｆ ｔｈｅ ａｉｒｃｒａｆｔꎬ ｔｈｕｓ ｒｅｄｕｃｉｎｇ ｔｈｅ ｆｌｉｇｈｔ ｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙ ｏｆ ｔｈｅ ａｎｔｅｎｎａ
ｉｎｓｉｄｅ ｔｈｅ ｒａｄｏｍｅ. Ｓｏ ｔｈｅ ｒａｄｏｍｅ ｈａｓ ｎｅｅｄ ｔｏ ｄｏ ｔｈｅ ｒｅａｓｏｎａｂｌｅ ｔｈｅｒｍａｌ ｐｒｏｔｅｃｔｉｏｎ ｄｅｓｉｇｎ. Ｂａｓｅｄ ｏｎ ｔｈｅ ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐ ｂｅｔｗｅｅｎ ｃｏｌｄ
－ｗａｌｌ ｈｅａｔ ｆｌｕｘ ａｎｄ ｈｏｔ－ｗａｌｌ ｈｅａｔ ｆｌｕｘꎬ ｔｈｉｓ ｐａｐｅｒ ｅｘｔｒａｃｔｓ ｔｈｅ ｈｏｔ－ｗａｌｌ ｈｅａｔ ｆｌｏｗ ｏｆ ｔｈｅ ｒａｄｏｍｅ ｓｕｒｆａｃｅ ａｓ ｔｈｅ ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ ｌｏａｄ ｏｆ ｉｔｓ
ｔｈｅｒｍｏｄｙｎａｍｉｃ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ. Ａｃｃｏｒｄｉｎｇ ｔｏ ｉｔｓ ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓꎬ ｆｏｕｒ ｔｈｅｒｍａｌ ｐｒｏｔｅｃｔｉｏｎ ｓｃｈｅｍｅｓ ａｒｅ ｄｅｓｉｇｎｅｄ ａｎｄ ｉｔｓ ｔｈｅｒｍｏｄｙ￣
ｎａｍｉｃ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｉｓ ｐｅｒｆｏｒｍｅｄꎬ ｔｈｅｎ ｔｈｅ ｒｅｓｕｌｔ ｉｓ ｏｂｔａｉｎｅｄ. Ｔｈｅ ｒｅｓｕｌｔ ｓｈｏｗｓ ｔｈａｔ ｔｈｅ ｒｅｓｕｌｔ ｏｆ ｔｈｅ ｆｏｕｒｔｈ ｔｈｅｒｍａｌ ｐｒｏｔｅｃｔｉｏｎ ｓｃｈｅｍｅ ｉｓ
ｔｈｅ ｂｅｓｔ.
Ｋｅｙｗｏｒｄｓ:ａｉｒｃｒａｆｔꎻ ｒａｄｏｍｅꎻ ｃｏｌｄ－ｗａｌｌ ｈｅａｔ ｆｌｕｘꎻ ｈｏｔ－ｗａｌｌ ｈｅａｔ ｆｌｕｘꎻ ｔｈｅｒｍｏｄｙｎａｍｉｃ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎꎻ ｔｈｅｒｍａｌ ｐｒｏｔｅｃｔｉｏｎ

０　 引言

飞行器在大气环境中沿轨道飞行时ꎬ高速气流流过飞

行器表面时ꎬ由于摩擦、压力改变和速度受到阻滞等因素

的影响ꎬ导致飞行器周围空气温度升高ꎬ空气中的热量通

过热传导和辐射等方式传递给飞行器[１] ꎮ 这种气动加热

方式对飞行器结构会产生一系列不利影响ꎬ比如降低结构

的承载能力、恶化内部仪器设备的工作环境以及降低工作

的可靠性等[２] ꎮ
本文通过研究冷壁热流和热壁热流的关系ꎬ提取天线

罩外壁表面的热壁热流ꎬ将其作为天线罩热力学仿真的温

度载荷ꎬ针对天线罩内部天线温度过高的问题ꎬ提出 ４ 种

热防护设计方案ꎬ并分别进行热力学仿真ꎬ找出最佳热防

护设计方案ꎮ

１　 飞行器热壁热流的计算

１.１　 冷壁热流和热壁热流的关系

冷壁热流是指假定结构表面温度为热力学温度 ０°
时ꎬ结构受气动加热的热流ꎻ热壁热流是指结构净吸收的

热流ꎬ其与结构表面温度相关ꎮ

热壁热流和冷壁热流的关系[３]为
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式中: ｑｎ 为结构净吸收的热流即热壁热流ꎻ ｑｃ 为表面热

力学温度为 ０°时结构吸收的热流ꎬ即冷壁热流ꎻｈｗ 为表面

壁温下的空气焓值ꎻｈｒ 为气体恢复温度下的空气焓值ꎻε
为防热层表面辐射系数ꎻσ 为斯忒藩－波尔兹曼常数ꎬ一般

取值＝ ５.６７×１０－８ Ｗ/ (ｍ２􀅰Ｋ４)ꎻＴｗ 为表面壁温ꎮ
当飞行器飞行马赫数不高时ꎬ热壁热流和冷壁热流的

关系可简化为[４] :
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式中
Ｔｗ

Ｔｒ
为壁面温度和气体恢复温度之比ꎮ

１.２　 热壁热流计算结果

根据飞行器飞行弹道参数计算出的冷壁热流进行仿

真ꎬ得到天线罩外壁温度曲线如图 １ 所示ꎬ热壁热流曲线

如图 ２ 所示ꎮ
由图 １ 可以看出ꎬ天线罩外壁温度开始时随时间增

加ꎬ在 ３４ ｓ 时温度达到最高ꎬ可达到 ４５４℃ꎬ之后温度逐渐

开始降低ꎬ６０ ｓ 时温度为 ２１５.６℃ꎻ由图 ２ 可以看出ꎬ天线

罩外壁热壁热流随时间先增加后降低ꎬ在 １２ ｓ 时达到最高
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图 １　 天线罩外壁温度曲线图
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图 ２　 天线罩外壁热壁热流曲线图

１６６.２ ｋＷ / ｍ２ꎬ在 ４４ ｓ 时由 ３ ｋＷ / ｍ２变为－１ ｋＷ / ｍ２ꎮ

２　 天线罩热仿真分析

２.１　 天线罩模型及初始热仿真

天线罩采用螺钉紧固联接的方式ꎬ天线安装在安装座

上ꎬ安装座和保护罩固连在一起ꎬ天线罩结构简图如图 ３
所示ꎮ
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图 ３　 天线罩结构示意图

由图 ２ 可以看出ꎬ保护罩外壁温度最高可达 ４５４℃ꎬ
此时不锈钢、铝合金等材料已经失效ꎬ因此保护罩采用能

耐 ４５０℃ ~５００℃高温的钛合金材料[５] ꎮ 对天线罩进行热

力学仿真ꎬ天线温度分布云图如图 ４ 所示ꎮ 由图 ４ 可以看

出ꎬ当不增加隔热措施时ꎬ天线的温度最高到 １２４.５℃ꎮ
一般热防护措施都是采用新型耐高温材料或热防护

层进行隔热[６] ꎮ 本文拟采用导热系数极低的防热材料进

行隔热ꎬ这种导热系数极低的材料可以有效阻止外部热流

向内传递ꎬ降低内部结构的温度ꎮ 常见的无机材料隔热涂

层熔点高ꎬ但是比较脆ꎬ密度大ꎬ不利于隔热ꎻ有机片状防

热层密度小ꎬ有一定的弹性ꎬ和金属材料粘接力较强ꎬ是一

种较为理想的防热涂层材料[７] ꎮ
本文采取的保护罩为钛合金材料ꎬ安装座为铝合金材
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121. 46
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116.41
115.391 Min

124.41

图 ４　 原始方案天线温度分布云图

料ꎬ天线罩各零部件材料参数详见表 １ꎮ

表 １　 天线罩各零部件材料参数

零部件
密度 /

(ｋｇ / ｍ３)
比热容 /

Ｊ􀅰(ｋｇ􀅰Ｋ) －１
热导系数 /

Ｗ􀅰(ｍ􀅰Ｋ) －１

隔热垫 １ ７００ １ １９０ ０.５０

天线 ２ ０００ １ １００ ０.４０

安装座 ２ ７００ ８３７ １５５.００

保护罩 ４ ５００ ５２０ １５.２４

２.２　 天线罩热防护设计

根据天线罩的结构特点ꎬ本文提出了 ４ 种解决方案ꎬ
方案 １ 采取在保护罩外安装 ２ｍｍ 厚隔热垫ꎬ结构简图如

图 ５ 所示ꎻ方案 ２ 采取在保护罩外安装 ４ｍｍ 厚隔热垫ꎬ结
构简图如图 ６ 所示ꎻ方案 ３ 在保护罩和安装座、安装座和

天线之间分别安装 ２ｍｍ 厚隔热垫ꎬ结构简图如图 ７ 所示ꎻ
方案 ４ 将保护罩整体材料改为与隔热垫同一种材料ꎬ结构

简图如图 ３ 所示ꎮ
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图 ５　 方案 １ 结构示意图
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图 ６　 方案 ２ 结构示意图
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图 ７　 方案 ３ 结构示意图
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根据方案 １－方案 ４ 建立相应模型ꎬ将模型分别导入

到 ＡＮＳＹＳ Ｗｏｒｋｂｅｎｃｈ 中进行热仿真ꎬ将图 ２ 中热壁热流作

为温度载荷添加到天线罩外壁ꎬ分析天线罩中天线的温度

分布云图ꎬ如图 ８－图 １１ 所示ꎮ
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图 ８　 方案 １ 天线温度分布云图
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图 ９　 方案 ２ 天线温度分布云图
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图 １０　 方案 ３ 天线温度分布云图
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图 １１　 方案 ４ 天线温度分布云图

２.３　 天线罩热仿真结果分析

由图 ８－图 １１ 可得ꎬ采取不同方案的热防护设计时ꎬ
天线最高温度及最低温度ꎬ详见表 ２ꎮ

表 ２　 ４ 种方案天线温度 单位:℃　

方案 最高温度 最低温度

原始方案 １２４.５ １１５.４

方案 １ １０２.９ ９０.３

方案 ２ ８３.２ ７３.７

方案 ３ ８８.６ ７４.２

方案 ４ ６０.２ ６０.１

　 　 由表 ２ 可以看出ꎬ当采用方案 １ 进行热防护设计时ꎬ
天线最高温度降低了 １７.３％ꎻ采用方案 ２ 进行热防护设计

时ꎬ天线最高温度降低了 ３３.２％ꎻ采用方案 ３ 进行热防护

设计时ꎬ天线最高温度降低了 ２８.８％ꎻ采用方案 ４ 进行热

防护设计时ꎬ天线最高温度降低了 ５１.６％ꎮ

３　 结语
根据热仿真分析结果可以看出ꎬ将保护罩材料改为隔

热垫材料一致时ꎬ与不采取热防护设计时相比ꎬ最高温度

降低了 ５１.６％ꎬ天线罩热防护效果最佳ꎮ 因此这种热防护

设计更有效地降低了天线罩内部天线的温度ꎬ保证了天线

罩内天线在飞行过程中的可靠性ꎮ
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