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摘　 要:高超声速飞行器的舵面在飞行过程中存在严重的气动加热现象ꎮ 舵机在不采取冷却

措施的情况下ꎬ吸收舵面热量导致温度升高会使舵机的零部件超出工作温度范围ꎮ 提出采用

发动机燃油对舵轴进行主动冷却的方案ꎬ设计一种能够保证结构强度同时增大换热面积的舵

轴ꎮ 对系统的热仿真分析证明燃油冷却方案能够保证舵机零部件满足工作温度要求ꎻ对舵轴

的结构强度分析证明舵轴能够满足承载能力要求ꎮ
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０　 引言

高超声速飞行器是一种飞行马赫数≥５ 的适用于临

近空间的高速长航时飞行器ꎬ由于其快速、飞行时间长、机
动性强、破坏力强以及难以拦截的优势ꎬ在 ２１ 世纪成为世

界各航天大国的主要研究内容ꎬ具有非常高的经济和军事

价值[１－２] ꎮ 美军借助 Ｘ－５１Ａ 导弹推动“全球快速打击计

划”ꎬ洛克希德公司和波音公司也提出 ＳＲ－７２ 和 Ｍａｎｔａ 高

超声速飞机的概念[３] ꎮ 高超声速飞行器在飞行过程中ꎬ
由于空气的黏性摩擦和激波压缩等作用ꎬ导致飞行器表面

空气温度快速升高ꎬ高温空气不断向低温壁面如舵面、舵
机等部件进行传热ꎬ舵机要在高温条件下保持良好的工作

特性ꎬ传统的被动防隔热技术难以满足高超声速飞行器使

用要求ꎬ热防护问题成为高超声速飞行器设计的关键因

素[４－７] ꎮ 李芳勇等提出了利用液态 ＣＯ２ 冷却舵轴的方

式[８] ꎻ韩海涛等提出利用碱金属吸热蒸发进行冷却的疏

导式舵轴防热结构[９] ꎻＳＯＮＧ Ｋ Ｄ 和 ＨＵＡ Ｙ Ｘ 等提出了

利用燃油冷却的方式[１０－１１] ꎮ 目前燃油再生冷却方案已在

冲压发动机的冷却系统中有了广泛的应用[１２－１３] ꎮ

１　 燃油再生冷却系统设计

舵轴作为舵机中改变飞行器运动状态的零件直接与

舵面相连ꎬ舵面在温度升高时会向舵轴传热ꎬ舵轴在承受

高温条件的同时还需要保持转动和承载能力ꎬ而总体设

计要求舵轴为保持承载能力且不能涂覆或加装防隔热材

料而影响系统的刚度ꎮ 为了保证舵轴工作过程中的结构

强度ꎬ同时防止舵轴向舵机的驱动元件电机和反馈装置

电位器传热导致电机和电位器工作失效ꎬ需要控制舵轴

的温度ꎮ
考虑到飞行器发动机油箱中的燃油温度相对较低ꎬ同

时具有较好的比热容ꎬ可以利用燃油对流换热实现舵轴的

主动冷却ꎮ 燃油冷却舵轴后进入喷注器喷入发动机燃烧

室ꎬ不需要额外的冷却介质进行冷却ꎬ也不会浪费飞行器

系统中已有的燃油资源ꎬ同时还能利用整个飞行器产生的

废热对燃油进行预热ꎬ提高能量利用率和燃烧效率ꎮ 舵轴

的燃油再生冷却系统的工作原理如图 １ 所示ꎮ
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图 １　 主动冷却系统工作原理

　 　 燃油从发动机油箱分流后经过稳压阀稳定油压ꎬ流经

舵轴进行主动冷却ꎮ 冷却结构为串联冷却ꎬ冷却液依次串

联流经舵轴冷却腔ꎬ在舵轴内部带走热量后回流至油箱经

喷注器注入发动机燃烧室ꎮ

１.１　 舵轴及流道设计

本文研究对象为高超声速飞行器的舵轴ꎬ针对舵轴防

热设计的目的是保证在 １ ２００ ｓ 的飞行时间内ꎬ将舵轴温

度控制在轴承的最高正常工作温度 ４５０℃以内ꎬ同时将电

机的温度控制在 ９０℃以内ꎻ将安装在框架上的电位器温

度控制在 １００℃ 以内ꎬ同时确保舵轴能够承受极限弯矩

１ ４００ Ｎｍꎮ
为在车保证舵轴强度的同时增大换热面积ꎬ设计了具

有微小孔道的舵轴结构ꎬ该结构相对于只采用单一大孔径

流道结构的舵轴具有更大的对流换热面积ꎬ同时在微小孔

道间保留有类似加强筋的结构形式ꎬ保证舵轴能够承受更

大的径向载荷ꎮ 燃油在舵轴内部沿图 ２ 中箭头流动ꎬ储存

在冷却流道中的煤油与舵面根部进行换热ꎮ
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图 ２　 燃油流动方向

利用如图 ３(ａ)所示的径向孔道来减少舵面根部与舵

轴的接触面沿舵轴轴向对舵轴的传热ꎬ利用图 ３(ｂ)所示

的轴向孔道来减少舵轴沿径向的传热ꎬ从而将舵轴与轴承

接触面的温度控制在所需的温度范围内ꎮ
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图 ３　 舵轴冷却孔道

１.２　 系统设计与网格划分

对舵轴的燃油再生冷却效果进行仿真研究ꎬ建立如

图 ４ 所示的舵机模型ꎮ 使用仿真软件提取流道模型ꎬ如图

５ 所示ꎮ
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图 ４　 舵机模型
　

图 ５　 舵轴内腔模型

对模型进行网格划分ꎬ选取流固接触面设置 ｉｎｆｌａｔｉｏｎ
细化边界层ꎬ将网格尺寸设置为 １ｍｍꎬ网格划分结果如

图 ６ 所示ꎮ

图 ６　 网格划分结果

２　 系统防热仿真验证

２.１　 控制方程及湍流模型

流场模型控制方程主要基于流体的连续性方程和动

量方程ꎬ可以表示为:
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式中:ｔ 为时间ꎻρ 为液体密度ꎻｖｉ、ｖ ｊ为速度矢量ꎻｘｉ、ｘｊ为位

置矢量ꎻｐ 为压强ꎻμ 为分子黏度ꎻμｔ为湍流黏度ꎮ
仿真湍流模型选用基于 Ｒｅａｌｉｚａｂｌｅ 的 ｋ－ｅｐｓｉｌｏｎ 模型ꎬ

其包含湍流黏性计算方程以及计算耗散率的传输方程ꎬ使
得计算结果更贴近实际ꎮ 该模型主要采用两个传递方程

来描述湍流ꎬ一个是确定湍流能量的湍流流动动能方程ꎬ
另一个是表达湍流动能的能量耗散率的湍流耗散方程ꎬ可
以表示为:
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式中:κ 为湍流动能ꎻσκ为模型常数ꎻε 为湍流动能耗散

率ꎻＰκ为由于平均速度梯度产生的湍流动能ꎻＰｂ为由于浮

力产生的湍流动能ꎻＹＭ表示可压缩湍流中波动膨胀对总
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耗散率的贡献ꎻＳκ、Ｓε 为模型参数ꎻσε为湍流动能耗散率

普朗特数ꎻ Ｃ１ε、Ｃ２ε、Ｃ３ε为常数ꎮ

２.２　 边界条件

定义各材料的属性如表 １ 所示ꎮ

表 １　 零件材料属性

零部件 材料
密度 /

(ｋｇ / ｍ３)
导热系数 /
(Ｗ/ ｍ􀅰Ｋ)

比热容 /
(Ｊ / ｋｇ􀅰Ｋ)

黏度 /
(ｋｇ / ｍ􀅰ｓ)

燃油 煤油 ７８０ ０.１４９ ２ ０９０.０ ０.００２

舵轴
框架
舱壁

钛 ４ ８５０ ７.４４０ ５４４.２ —

轴承
舵面

钢 ８ ０３０ １６.２７０ ５０２.４ —

电机 铝 ２ ７１９ ２０２.４００ ８７１.０ —

　 　 将舵面和舱体内壁温度定义为热源ꎬ舵面和舱体内壁

在飞行过程中的温升曲线分别如图 ７(ａ)、图 ７(ｂ)所示ꎮ
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图 ７　 舵面和舱体内壁温度曲线

根据发动机分流的总冷却液流量 １０ ｇ / ｓꎬ设定入口条

件为恒定流速 ０.４５３ ｍ / ｓꎬ湍流半径 ３ｍｍꎬ出口条件设置为

定出口压力ꎬ冷却液初始温度和出口回流温度设置为环境

温度 ４０℃ꎮ 采用 ＳＩＭＰＬＥ 算法和二阶迎风格式进行求

解ꎬ在解算前对模型进行初始化ꎬ设置固体模型初始温度

６０℃ꎬ将仿真时长设置为飞行时长 １ ２００ ｓꎮ 为了使仿真结

果尽可能接近真实情况ꎬ将时间步长的最大迭代数设置为

４０ 次ꎬ同时能量方程的收敛值设置为 １×１０－１２ꎮ

２.３　 仿真结果

为了验证燃油再生冷却的冷却效果ꎬ对比舵轴轴承安

装面、框架电位器安装面、电机 ３ 个关键位置直接承热和

采用主动冷却的温度仿真结果ꎮ
舵轴温度如图 ８ 所示ꎮ 从图中可以看出ꎬ采用主动冷

却方案的舵轴轴承安装面最高温度约为 ４１０℃ꎬ满足轴承

最高工作温度要求ꎬ相对于无燃油冷却的仿真结果温度降

低 １０℃ꎬ满足轴承工作温度要求ꎮ
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图 ８　 舵轴温度云图

框架温度如图 ９ 所示ꎮ 从图中可以看出ꎬ采用主动冷

却方案的情况下电位器安装位置最高温度约为 ９０℃ꎬ相
对于无燃油冷却的仿真结果温度降低 ２６０℃ꎬ可以满足电

位器的工作温度要求ꎮ

UBU,��&� �������������������UCU����

图 ９　 框架温度云图

电机温度如图 １０ 所示ꎮ 舵机直接承热情况下电机最

高温度达到 ９５℃ꎬ超过电机的最高工作温度ꎬ存在工作异

常或损坏的可能ꎮ 采用主动冷却方案的电机最高温度约

为 ７０℃ꎬ温度降低 ２５℃ꎬ满足电机工作温度要求ꎮ
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图 １０　 电机温度云图

冷却液流经每个舵轴出口的平均温度如图 １１ 所示ꎮ
从图中可以看出ꎬ冷却液回到油箱的最高温度达到 ６５℃ꎬ
采用串联冷却方式随着冷却液温度升高ꎬ冷却液的冷却效

果有所下降ꎮ
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图 １１　 冷却液出口平均温度

为了在固定流量的冷却液条件下获得最佳冷却效果ꎬ
对比串联冷却和将总流量均分成两路的先并联后串联的

冷却方式ꎬ结果如表 ２ 所示ꎮ 其中轴承安装面位于

图 ８(ａ)舵轴的圆圈区域所示ꎬ电位器安装面位于图 ９(ａ)
框架的圆圈区域所示ꎮ

表 ２　 串联冷却与串并联冷却效果对比　 单位:℃　

冷却
方式

出口最高
温度

出口
温升

轴承安装面
温度

电位器安
装面温度

电机最
高温度

串联 ６５ ２５ ４１０ ９０ ７０

串并联 ６０ ２０ ４１５ ９２ ７１
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　 　 从表中数据可以看出采用串、并联冷却结构对于改善

冷却液回流到油箱的温度没有明显优势ꎬ且将入口流量分

流对于结构设计来说更为复杂ꎬ均分流量也更为困难ꎬ因
此串联冷却优于串、并联冷却ꎮ

３　 结构强度仿真验证

为了验证在高温条件下舵轴的结构强度ꎬ首先对系统

进行受力分析ꎮ 舵轴通过一对轴承支撑ꎬ主要承受作用在

舵面上的弯力ꎬ舵轴及轴承受力分析如图 １２ 所示ꎬ其中作

用在舵面上的弯力为 １０ ０００ Ｎꎮ

D� D�

7D 7L

��NN ��� NN
F��������/

F� F�

图 １２　 舵轴受力分析图

按照舵轴受力分析图建立力的平衡方程得出 Ｆ２ ＝
３３ ３３３ ＮꎬＦ１＝ ２３ ３３３ Ｎꎮ Ｆ１ 和 Ｆ２ 即为轴承的静态径向

载荷ꎮ 舵轴所受载荷为轴承的支反力ꎬ对轴承安装处施加

Ｆ１、Ｆ２ 作为载荷ꎬ将舵轴与舵面的对接安装面固支进行仿

真ꎬ仿真结果如图 １３ 所示ꎬ在受力状态下舵轴的等效应力

为 ５６６ＭＰａꎮ 根据第四强度理论ꎬ舵轴材料屈服极限最高

可达 ８００ＭＰａꎬ舵轴在极限载荷作用下的等效应力小于材

料的屈服强度ꎬ证明具有加强筋结构的微流孔道舵轴强度

能够满足承载要求ꎮ

A: Static structural
Equivalent Stress
Type: Equivalent (von-Mises) Stress
Unit: Pa
Time: 1
2020/7/27   18:52

5.6584e8 Max
5.2542e8
4.8501e8
4.4459e8
4.0418e8
3.6376e8
3.2335e8
2.8293e8
2.4252e8
2.021e8
1.6169e8
1.2127e8
8.0855e7
4.044e7
24380 Min

图 １３　 舵轴等效应力云图

４　 结语

针对高超声速飞行器舵轴的热防护问题ꎬ提出了一种

使用发动机燃油再生冷却方案ꎬ并通过热学和力学仿真分

析ꎬ证明燃油冷却方案的可行性ꎮ
１)根据燃油冷却的热控方案ꎬ使用飞行器发动机燃油

作为冷却介质ꎬ仅利用其热容ꎬ不消耗燃油ꎬ充分利用了飞

行器上现有资源ꎬ同时利用整个飞行器产生的废热对燃油

进行预热ꎬ提高了能量利用率和燃烧效率ꎮ
２)设计一种具有微小孔道结构的舵轴ꎬ该结构具有

大的对流换热面积ꎬ同时在微小孔道间保留有类似加强筋

的结构形式ꎬ保证舵轴能够承受更大的径向载荷ꎮ
３)燃油冷却的热控方案可以有效地将舵轴的热量吸

收ꎬ将舵机关键位置的温度控制在安全工作的范围内ꎮ
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