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摘 � � � 要: 为考查某型直升机附件舱的热控制能力,采用有限元软件分析了其在强制冷却和自然冷却情况

下的温度场分布.应用非结构化网格和有限体积法进行计算区域和控制方程的离散, 采用标准 k��模型封闭

湍流控制方程.针对 3 种冷却系统设计方案, 分析了不同冷却气流进口尺寸、相对位置以及不同附件散热量对

附件舱温度分布的影响,计算了自然冷却情况下附件舱密闭时的温度场.计算和试验结果均表明, 所采用的冷

却方案可以满足附件舱冷却的需要.
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Abstract: In o rder to test the thermal contro l ability of a helicopter accesso ry cabin w ith

for ced vent ilation coo ling and free coo ling, the temperature field w as analy zed based on the

finite element sof tw ar e. Unstr uctured grid and f inite volume method w er e applied for region

and governing equat ion discreteness, and standard k��model was used as turbulent model.
The inf luence on temperature dist ribut ion by chang ing size and posit ion of coo ling air inlet as

w ell as heat dissipat ing capacity f rom accesso ries w as discussed for 3 cooling schemes. And

the temperature f ield w as calculated fo r the close cabin under f ree coo ling. T he calculat ion

and test results show that the fo rced cooling scheme can meet the cooling requirements.

Key words: aerospace propulsion system; helicopter; numerical simulat ion; tempera�
ture f ield; FVM ( f inite vo lume method)

� � 某型直升机附件舱内安装有各种附件和电

子设备, 如启动器/发电机、燃油管理模块

( FMM )、数据采集单元( DCU )、燃油压力和温度

传感器等, 结构紧凑.如果没有有效的冷却措施,
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这些附件、电子设备以及发动机壳体的散热将使

舱内温度持续上升, 从而导致它们的工作异常或

失效.为了保证直升机的飞行安全,进行附件舱温

度场分析是必须的.

随着计算机仿真技术的发展, 国内外应用

CFD方法针对汽车、坦克和装甲车辆舱室温度场

进行了许多研究工作
[ 1�3]

,为其设计和优化提供了

参考,节约了成本,缩短了研制周期. 本文采用有

限元软件计算某型直升机附件舱在强制通风冷却

和自然冷却两种情况下的流场和温度场分布, 分

析不同冷却方案和不同附件散热量对其温度分布

的影响,考查附件舱在自然冷却情况下的热控制

能力,研究结果对附件舱冷却系统的设计和优化

具有实际指导意义.

1 � 计算过程

1. 1 � 物理模型

附件舱几何模型如图 1所示(未显示整流罩

和排气管) . 启动器/发电机、燃油管理模块

( FMM )、数据采集单元 ( DCU )等附件安装在附

件支撑座上,发电机由小型离心风机冷却,冷却气

流经排气管排出舱外.建模时不考虑小的管路、线

路、油路以及附件的影响,将一些重要的附件简化

为圆柱体或棱柱体. 不考虑附件舱的漏气.

图 1� 附件舱几何模型

Fig. 1� Geometry model of accesso ry cabin

强制通风冷却时, 冷却气流由位于整流罩上

的进口进入舱内,冷却附件后经排气管排出舱外.

本文提出的 3种冷却气流进口方案如图 2所示,

A方案两进口大小均为 110 mm � 110 mm, B和

C方案进口尺寸分别为 180 mm � 120 mm 和 160

mm � 110 mm。

1. 2 � 数学模型

强制冷却时,假设附件舱内空气为不可压缩、

牛顿粘性流体, 流动为稳态湍流流动. 自然冷却

时,流动为层流流动,并忽略粘性扩散. 考虑舱内

图 2 � 附件舱冷却系统进口方案示意图

F ig . 2 � Sketch of coo ling system

entrance of accesso ry cabin

辐射换热,则附件舱内空气流动和传热的连续方

程、动量方程、能量方程及 k, �方程的通用形式可

表示为

div( V i�) = div (  g rad �) + S (1)

式中 �为通用变量,可以代表 u, v, T , k 等求解变

量;  为广义扩散系数; S 为广义源项.

通用控制方程的系数与各特定方程的对应关

系见表 1.表 1中关于 k��方程的一些常数的取值
见表 2.

表 1 � 控制方程的变量、扩散系数和源项

Table 1� Variable, dif fusion coeff icient and

source item of the governing equation

符号

方程
�  S

连续方程 1 0 0

动量方程 V i v+ v t -
 
 xi

p
!
+

2
3
k - ∀(T- Tref ) gi

能量方程 T
v
Pr
+

v t

#T

q
!cp

k 方程 k v +
v t

#k
v t + G- �

�方程 � v +
v t

#�

�
k

( C1 v tS + C2�- C3G)

其中, v t= C∃k
2
/�; S=

 V i

 x j
+
 V j

 x i

 V i

 x j
;

G= ∀
v t

#t

 ( T- T ref )
 x i

g i .

表 2� 模型中的系数值

Table 2 � Coefficient value in the k�� model

C∃ C1 C2 C3 #k #� #t

0. 09 1. 44 1. 92 1. 0 1. 0 1. 3 1. 0

1. 3 � 边界条件、网格及求解策略

环境压力为 101 325 Pa,环境温度即进气温
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度为 325 K.悬停状态下,进口气流速度根据旋翼

旋转产生的下洗流速取为 8 m/ s, 方向竖直向

下[ 4] . 出口边界相对静压为 0 Pa. 采用试验测试

的发动机壁面温度数据作为发动机壁面边界条

件,附件的散热量为 2 500 W/ m 2 (功率状况为最

大功率,大气温度 52  ) , 整流罩为绝热壁面, 防

火墙近壁处对流换热系数为 55 W/ m
2 ! K,气流

温度为 325 K. 试验测得排气管壁面温度为 373

K.附件舱各壁面和附件表面的流动边界条件采

用固体壁面无滑移边界条件, 应用壁面函数法[ 5]

确定靠近壁面附近流体的流动行为.

采用有限体积法离散控制微分方程. 采用非

结构化四面体网格[ 6] 进行计算区域的离散, 考虑

到附件附近气流温度和速度变化较大, 该区域网

格作了加密处理.经计算得知,当区域划分加密得

到的网格单元数大于 60万个时,计算结果相对于

该单元数情况下的误差小于 2% , 故可认为此时

计算结果已与单元数的多少无关.

采用标准 k��模型封闭湍流控制方程, T her�
mal Energ y 模型模拟舱内传热, Discrete T rans�
fer模型模拟舱内辐射换热,不考虑各个方向的散

射.计算迭代至 250~ 300次得到较理想结果.

2 � 计算结果及分析

2. 1 � 流场分析

图 3是强制冷却时 A, B, C 方案附件舱内冷

却气流流线图. 可以看出,冷却气流在舱内形成一

个大的∀环流#, 气流沿舱各个壁面旋转流动, 最后

经出口由排气管排出舱外. A 和 B 方案由于进口

位置相对于 C 方案较低,沿舱各壁面冷却气流流

速较高,而附件区域气流流速不高, 特别是 A 方

案,部分附件位于∀环流#的中心, 气流流速较低,

不利于其冷却, 但对发动机的冷却比较有利. 另

外,由于 A 方案一个进口位于排气管出口的下

方,受旋翼旋转产生的下洗气流的影响,所排出的

部分热气流很可能再次进入附件舱, 不利于其冷

却. C 方案进口位置位于整流罩的上部,进入舱内

的冷却气流以较高的流速流向附件区. 靠近附件

舱顶部区域, A 和 B方案均出现了螺旋状流, C方

案虽未出现明显的螺旋状流, 但是气流不易到达,

流速较低.

图 4是自然冷却时 A 方案和密闭附件舱(即

附件舱未开设冷却气流进口)内气流流动轨迹图

(附件散热量为 1 500 W/ m
2
) .可以看出, A 方案

和密闭附件舱内气流流动轨迹相似,在附件区域,

图 3 � A, B, C 方案附件舱内气流流线图

F ig . 3� St reamline diag ram of cooling

air in cabin for A , B, C

气流受热向上流动, 随舱高度的增加,气流流速不

断增大.上升的热气流到达顶部后沿各个壁面下

降,并逐渐冷却,形成∀环流#.

总的来看,附件、发动机壳体上方气流流速较

高,附件舱上部气流流速高于下部,靠近舱壁面处

气流流速高于舱内.

图 4� A 方案和密闭附件舱内气流流线图

Fig. 4 � Str eamline diagr am of coo ling air in

cabin for A scheme and close cabin

2. 2 � 不同冷却方案对附件舱温度分布的影响

本文首先计算了环境温度为 37  、悬停状态

下采用 A方案冷却的附件舱温度场分布. 图 5给

出了整流罩、附件表面温度分布. 由图 5( a)可以

看出, 高温区位于 FMM 附件的一侧, 附件最高温

度为 510. 8 K, 大部分附件区域温度不超过

416K. 整流罩表面最高温度为359 K,大部分区域

温度不超过 339. 4 K, 高温区域位于排气管出口

附近.在飞行试验中, 采用 A 方案附件舱未出现

超温现象.整流罩表面温度测量值大部分在 323

~ 333 K, 计算结果与试验结果基本一致,略高于

试验值,但最大误差不超过 21%. 这可能是由于

未考虑下洗气流对整流罩的冷却造成的.

图6和图7分别是环境温度为 52  时 A, B,

C方案整流罩和附件表面温度随 x 坐标值变化的

曲线.由图 6可知,各方案整流罩表面最高温度分

别为 360. 6 K, 362. 1 K 和 363. 4 K, 均出现在 x

∃ [ 7. 95, 8. 05] m 区域,即排气管出口处, B 和 C
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图 5 � A 方案附件、整流罩表面温度分布

Fig. 5 � Temperatur e distr ibut ion of accesso ry

and rectify ing cover fo r A scheme

方案整流罩表面大部分区域温度不超过 340 K.

由于 B和 C 方案进口位于整流罩中间, 整流罩中

间区域温度低于 A方案, 这也可以由流场分析得

出.

图 6� A, B, C方案整流罩表面温度随 x 坐标变化曲线

Fig . 6 � Curve of surface temperature o f

rectify ing cover v s x for A, B, C scheme

由图 7可以看出, A, B, C 方案附件表面最高

温度分别为 526. 7 K, 518 K 和 462 K, 附件高温

区位置相同. 附件表面温度随 x 坐标值增加 (即

沿发动机轴向)先升高再降低, A, B 方案附件温

度梯度较大, C 方案温度变化比较平缓,表面最高

温度 A> B> C, 各方案附件表面温度均小于其温

度限制值 533 K.在给定下洗流速为 8 m/ s时, A,

B, C 方案的冷却气流流量分别为 0. 066 9 kg / s,

0. 071 6 kg/ s和0. 097 3 kg/ s, C方案冷却气流流

量最大,更有利于附件舱的冷却.

综上所述, 改变冷却气流进口位置和尺寸,整

流罩表面最高温度变化不大, 但其表面温度分布

有较大改变;附件表面最高温度可以获得较大降

低,但大部分区域附件表面温度变化不大.

2. 3 � 不同附件散热量对附件舱温度分布的影响

图 8和图 9分别给出了 A, B, C 方案在附件

散热量为 2 500 W/ m2 , 3 000 W/ m2 时附件和整

图 7 � A, B, C 方案附件表面温度随 x 坐标变化曲线

F ig. 7� Curve of surface temperatur e of

accesso ry vs x fo r A , B, C scheme

流罩表面温度随 x 坐标值变化的曲线. 由图 8可

以看出, 各方案附件高温区相同, 增大附件散热

量,附件表面温度升高.在相同附件散热量增量情

况下, B 方案附件表面温度增量最大, C 方案次

之, A 方案的最小.

图 8 � 附件表面温度随 x 坐标值变化曲线

F ig . 8 � Curve of surface temperature of accesso ry vs x

图 9� 整流罩表面温度随 x 坐标值变化曲线

F ig . 9 � Curve of surface temperature

of rectif ying cover v s x

在散热量为 3 000 W/ m
2
时, A, B方案附件

最高温度为 554. 6 K 和 543. 9 K,超过其温度限

制值, C方案最高温度为 483 K, 满足冷却要求.
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在散热量为 2 500 W/ m2 时, 各方案附件都满足

冷却要求.

由图 9可以看出,增大附件散热量, B方案整

流罩前部壁面温度有一定升高, 但是对于同一方

案,整流罩壁面温度变化不大,即附件散热量变化

对整流罩壁面温度影响不大. 在散热量为 2 500

W/ m
2
和 3 000 W/ m

2
时, 整流罩壁面温度均满

足使用要求.

2. 4 � 附件舱密闭时温度分布

为考查附件舱在自然冷却时的热控制能力,

本文计算了散热量为1 500 W/ m2、A方案和密闭

舱结构时附件舱温度分布. 图 10和图 11 分别给

出了整流罩、附件表面温度随 x 坐标值变化曲

线. 可以看出, A 方案整流罩表面最高温度为

381. 1 K,略高于密闭舱的 379 K. A 方案整流罩

大部分温度不低于 377 K,而密闭舱大部分区域

温度不超过 377 K.

附件表面温度随 x 坐标值的增加先逐渐增

大,在达到最大后又逐渐减小, 对应 x = 7. 86 m~

7. 875 m 之间的附件,其温度梯度最大. A 方案和

密闭舱的附件表面温度分布相似, 最高温度相差

不大. A方案附件表面最高温度为 532. 8 K, 略低

于温度限制值 533 K, 而密闭舱附件表面最高温

度为 533. 8 K,已经超过了 533 K.

图 10 � A 方案和密闭舱整流罩表面

温度随 x 坐标值变化曲线

Fig . 10� Curve o f sur face t em perat ur e of rectifying

cover vs x fo r A scheme and close cabin

综合分析, 在散热量为 1 500 W/ m2 时,由于

部分附件超温, 密闭的附件舱不能满足冷却要求.

A方案虽可以满足要求,但是其最高温度已接近

温度限制值.可以预测, 增大附件散热量, A 方案

和密闭舱在自然冷却情况下都将无法满足温度要

求.

图 11 � A 方案和密闭舱附件表面温度

随 x 坐标值变化曲线

Fig. 11 � Curve of surface temperature of accesso ry

vs x for A scheme and clo se cabin

3 � 结 � 论

基于有限体积法,建立某型直升机附件舱的

全三维数值仿真模型, 研究了强制冷却和自然冷

却两种情况下附件舱温度场分布, 得到如下结论:

( 1) 改变冷却气流进口尺寸和位置, 对整流

罩表面温度影响不大, 但附件表面温度可获有效

降低. C方案为最佳选择.

( 2) 相同冷却方案, 增大附件散热量,附件表

面温升较大,整流罩壁面温度变化不大.

( 3) 附件舱密闭、附件散热量为 1 500 W/ m
2

时,靠自然冷却已不能满足部分附件冷却要求.

本文的数值计算结果与试验结果有较好的相

符性,验证了数值模拟方法和结果的正确性.本文

计算结果已用于指导某型直升机附件舱冷却系统

的优化设计.
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%航空动力学报&正式启用编辑部远程稿件处理系统通知

%航空动力学报&建立的编辑部远程稿件处理系统,于 2007年 8月 1 日启用以来, 通过试运行和调

试,现在已经正常工作。作者可以在%航空动力学报&的网站上, 通过该系统进行网上投稿。包括专家审

稿、编辑部稿件处理等各项工作直接在网络上进行。到目前为止,通过该系统进行网上投稿、网上审稿

的稿件有几百篇。

编辑部远程稿件处理系统的启用, 可以提高编辑部办公效率、方便作者投稿、方便专家审稿、缩短审

稿周期和出版周期。希望广大作者、审稿专家、读者今后能够更多地使用远程稿件处理系统, 提高稿件

的处理效率。

鉴于编辑部远程稿件处理系统已经基本使用成熟,%航空动力学报&决定于 2008年底中止传统的纸

质稿件邮寄投稿和审稿的工作模式,全面采用编辑部网上远程稿件处理系统进行工作,今后将不再接受

纸质投稿(个别条件不具备的作者,还可以使用纸质方式,编辑部将采用原有的工作模式处理)。

非常感谢您的支持和帮助。如在使用该系统时发现有任何问题及有任何建议, 请及时向本编辑部

垂询和反馈。

%航空动力学报&编辑部
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