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摘 � 要: 建立了座舱盖热疲劳试验台试验段流动及换热计算模型,并通过与试验结果的对比及分析, 验证了

模型的正确性。基于大量数值计算结果及分析提出了座舱盖导流罩型面新的设计思想和设计方案, 采用根据

该方案修改的导流罩外形,解决了试验中座舱盖前后缘温差超标的问题。
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Abstract: T he flow and heat transfer numerica l model fo r Canopy Therma l Fatigue Test�Bed is established� The

simulating results agr ee wit h the exper iment data w ell� Based on plenty of ca lculation results, a new scheme for

the induce channel is presented. The application o f the new shell makes the temperature differ ence betw een the

top po ints in the fr ont and the back of the Canopy w ithin the request range.
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� � 飞机在飞行中, 空气高速流过座舱盖,并与外

表面强烈摩擦, 产生大量气动热,而在座舱内部要

保持适合飞行员工作的温度, 这样座舱盖的有机

玻璃内外壁之间温差极大[ 1, 2] , 座舱盖有机玻璃

很容易形成损伤。

解决这一问题通常的方法是, 根据飞行包线

的情况制定具体的载荷谱,在热疲劳试验台上对

其进行热疲劳试验, 验证舱盖的热疲劳可靠性。

确保试验的真实性与准确性的标准有 2条:  在
座舱盖外表面温度监控点实现温度载荷谱; ! 座

舱盖外表面要保持温度均匀分布(座舱盖前后缘

外表面温差小于 3 K)。

本研究采用数值模拟方法对原有飞机座舱盖

热疲劳试验台试验段进行研究。根据计算分析结

果,提出座舱盖导流罩新的设计方案,解决试验过

程中座舱盖前后缘温差超出要求范围的问题。对

改进和完善原有试验系统,进行新试验台导流罩

形状的设计具有指导意义。

1 � 试验原理及试验系统结构

1� 1 � 试验台及试验段结构

飞机座舱盖热疲劳试验是采取电炉加热, 液

氮制冷的方式在试验台中产生高低不同的温度,

使得座舱盖温度监控点实现相应的载荷谱。飞机

座舱盖热疲劳试验台台体由整流段、前过渡段、试

验段、后过渡段和回风段组成,其总体结构如图 1

所示
[ 2 ]
。台体中的所有组件(包括风机、加热炉、

液氮蒸发器、蝶阀和导流罩 ) 外表面均涂有

100 mm厚的泡沫保温层。

1� 风机, 2� 空气加热炉, 3� 液氮蒸发器, 4� 整流段, 5� 前过

渡段, 6� 风挡, 7� 座舱盖, 8� 后过渡段, 9� 回风段

图 1 � 座舱盖热疲劳试验台台体结构示意图

Fig�1 � Schem at ic diagram of th e design for canopy therm al

fat igue test�b ed
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� � 试验台核心部分为试验段,试验段由风挡、风

挡导流罩、座舱盖、座舱盖导流罩和通用舱组成,

见图 2。改造前座舱盖导流罩内壁面形状是这样

确定的:沿着试验段轴线方向(从进口到出口定义

为 X 轴的正方向)以座舱盖外形为基础,在座舱

盖外表面上按等 X 值画出轮廓线, 导流罩内壁面

与座舱盖外表面之间按法线方向为等距离分布。

导流罩前缘与座舱盖前缘间 (法线 ) 距离为

60 mm, 后缘与座舱盖后缘间距为 70 mm,前后缘

之间座舱盖导流罩与座舱盖间距由 60 mm 至

70 mm渐进平滑过渡。

图 2 � 试验段示意图

Fig� 2 � Sk etch map of w orking sect ion

1� 2 � 载荷谱

载荷谱 [ 3]是飞机设计规范中对飞机座舱盖上

指定的监控点在热疲劳试验中必须达到的温度随

时间的变化曲线的具体规定。按照载荷谱给监控

点进行温度加载,如果飞机座舱盖不发生损坏(例

如不出现∀银纹#、∀炸纹#) ,则认为飞机座舱盖是

符合热疲劳可靠性要求的。本研究涉及的载荷谱

有 10个, 其中极端情况为低温载荷谱(最低温度

- 30 ∃ )和高温载荷谱(最高温度 120 ∃ )。低温

载荷谱和高温载荷谱如图 3、图 4 所示。图 3中

可以看出其温度变化过程为从 273 K开始经过恒

温 % 降温 % 恒温 % 升温过程,时间为 1 093 s。图 4

可以看出其温度变化过程为从 273 K开始经过升

温 % 降温 % 升温 % 降温 % 升温,时间为1 160 s。

图 3 � 低温载荷谱

Fig� 3 � Temperature load� curve at low temp eratu re

图 4 � 高温载荷谱

Fig� 4 � T em perature load�curve at high tem perature

1� 3 � 试验方法、存在问题及分析

在目前的试验中,主要是通过调节电炉功率

和液氮挥发量来控制试验段入口的温度及其随时

间的变化,进而在座舱盖温度监控点上实现载荷

谱,并保证座舱盖前后缘温差在给定的范围内。

目前的问题是,通过调节电炉功率和液氮挥发

量,前缘监控点的温度可以达到载荷谱的要求,但是

前后缘的温差超过给定值,因此不能达到试验要求。

实际上,监控点上温度及其时间历程是否能够

达到给定的载荷谱及座舱盖前后缘温差大小的影

响因素有三:其一是试验段的通风量; 其二为试验

段入口温度随时间的变化规律(计算域进口边界的

温度条件) ;其三为导流罩的型面即 �2 , �3 构成的

型面(见图 5) ,因为导流罩与风挡和座舱盖构成的

流道,直接影响了座舱盖表面的流场和温度分布。

图 5 � 计算域示意图

Fig� 5 � Sketch map of calculat ion zone

在上述 3个因素中, 试验中风机通风量一定,

试验段进口温度及其时间历程可以调节,因此要

解决前后缘温差过高的问题, 必须通过改变导流

罩型面来实现。

本文对热疲劳台试验段建立了流动和换热数

学模型,模型完整地描述了座舱盖气动加热的物

理过程,其中包括了上述 3个影响因素。因此,可

以通过数值模拟的方法修改试验段型面,调节入

口温度,使座舱盖外表面监控点温度达到给定的

载荷谱,且前后缘温差满足给定的要求。

2 � 数值模拟

2� 1 � 计算域

由实际问题抽象出计算域如图 5。计算域由
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入口 �1 ,出口 �5 ,导流罩内壁面 �3 , 风挡下壁面

�8 ,座舱盖下壁面 �7 , 前过渡段 �2 ,内壁面 �4 ,及

�6 , �9 组成。图中的 h= 0, Q= 0分别表示通过导

流罩的热流及重舱盖的热流及热量分别为 0。

2� 2 � 控制方程[ 4]

 (!∀)
 t

+ div(!v∀) = div( �grad∀) + S (1)

� � 当 ∀取 u, v, w 即直角坐标系 3个方向的速

度时,则此通用方程表示直角坐标系下 3个坐标

方向上的动量方程。

当 ∀= T 表示能量方程。

当∀取 k, #时表示湍动能方程及其耗散率方程。

T 为温度;

k为 湍动能;

#为湍动能耗散率。

对 u, v, w , k , #, T 广义扩散系数 � 分别为
u, v, w & � = ∃eff = ∃+ ∃t (2)

k & � = ∃+
∃t
%k

(3)

#& � = ∃+
∃t

%#
(4)

T & � =
∃
P r

+
∃t

%T

(5)

2� 3 � 初始条件及边界条件

( 1) 初始条件

能量初始条件

t= 0时: T ( x , y , z ) = 293 K;

( 2) 边界条件

试验中,风机转速恒定不变即入口流量恒定,

边界条件为

�1面上:

u= 15 m/ s;

T= T 0 ( t) ;

T= T 0 ( t )为可以使座舱盖监控点实现载荷

谱的温度随时间的变化曲线, 通过数值实验获得。

�5面大气压;

�2 , �3 , �4 , �6 , �9 被100 mm 厚的聚胺脂泡沫

保温材料包裹, 为绝热壁面:

 T
 n

= 0, n为壁面处法线方向;

�7 , �8 面上:

u= 0 m / s。(无滑移边界条件) ;

T( x 0 , y 0 , z 0 , t ) = T 0( x 0 , y 0 , z 0) ;

( x 0 , y 0 , z 0 )为风挡和舱盖下表面 �6 , �7 , �8

的几何坐标。

2� 4 � 数值模拟结果

为了验证数值模拟的准确性, 为后文计算提

供正确可靠的依据, 首先进行数值模型的验证计

算。采用试验中实测的试验段入口前 3 m 处(整

流段)的温度, 作为数值模拟的入口温度,计算座

舱盖监控点温度,观察其随时间的变化。将监控

点数值模拟结果与试验测量的结果进行比较, 见

图 6。图中可以看出, 监控点计算温度与试验温

度变化趋势相同,但其相位略有提前。这主要是

数值模拟所用的入口数据是整流段的测量值, 而

整流段的测量位置在计算入口上游 3 m 处,在时

间上略提前于入口处的实际值。

图 6 � 监控点上试验温度与数值模拟温度曲线对比图

Fig�6 � Comparison curves of temperatu re on the top poin t

betw een ex periment and numerical simulat ion

图中还可看出,计算结果与实测温度有一定的

误差。一方面由于涵道中有一些金属结构的存在,

使得升温吸热时实测温度低于计算温度,降温放热

时实测温度高于计算温度,且试验台不可能作到完

全气密,而计算模型无法充分考虑这些因素; 另一

方面试验中热电偶粘贴的紧密程度对测量结果也

有很大的影响,这些因素共同导致控制点计算温度

与实测温度有一定的偏离。但是,消除相位滞后因

素后,座舱盖外表面控制点温度计算结果与实测结

果相对误差为3� 966%,满足 5%的工程化要求。

试验中,温度监控点可以达到载荷谱的要求,

但是前后缘的温差超过了给定值( 3 K)。这一特点

在数值模拟中得到体现, 如图 7(低温载荷谱)和图

8(高温载荷谱)。由图中看出数值模拟的结果为:

低温情况下,座舱盖外表面前缘温度低于后缘温度,

温差最大达到 6� 5 K。高温情况下,座舱盖外表面前

缘温度高于后缘温度,温差最大达到7� 9 K。
由上述结果可知,在原有的试验系统中虽然在

座舱盖监控点上可以实现载荷谱,但是座舱盖前后

缘温差过大,不符合试验要求,必须进行改进。

3 � 试验段型面设计

� � 本文通过大量数值模拟研究,对原有的试验
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图 7 � 低温载荷谱下前后缘温差随时间变化图
Fig�7 � T ime history plot of temperature dif f erence betw een

the top points in the f ront an d the b ack at low tem�
perature load curve

图 8 � 高温载荷谱下前后缘温差随时间变化图
Fig�8 � T ime history plot of temperature dif f erence betw een

the top points in th e f ron t and the back at hig h tem�
perature load curve

台进行改进,提出了新的试验段导流罩的型面设

计方案。将现有试验段导流罩前缘与座舱盖前缘

之间距离增加, 同时将导流罩后缘与座舱盖后缘

的距离减小,导流罩和座舱盖之间距离沿轴线从

前缘至后缘平滑过渡。

这样做基于如下设计思想: 即尽量保持流道

横截面积(法向)沿流向各站点处处相等。

对新设计的试验段导流罩进行数值计算, 座

舱盖前后缘温差如图 9(低温载荷谱)和图 10(高

温载荷谱)。由图中看出数值模拟结果无论低温、

高温情况下座舱盖前后缘温差,都在 3K之内,满

足试验要求。

基于上述设计思想,对原有导流罩的外形进行

修改,另外还设计了一套新的导流罩。对采用新的

导流罩改进后的试验台,通过反复调试与试验,结果

图 9 � 低温载荷谱下前后缘温差随时间变化图
Fig�9 � T ime history plot of temperature dif f erence betw een

the top poin ts in th e f ront and the back in low tem�
perature load curve after th e can opy redes igned

图 10 � 高温载荷谱下前后缘温差随时间变化图
Fig�10 � Time h istory plot of temperatur e diff erence betw een

th e top points in th e f ront and the back at high tem�
peratu re load cu rve afer the canopy redesigned

基本满足前后缘温差在3 K范围之内的要求。

4 � 结 � 论

( 1) 建立了座舱盖热疲劳试验台试验段流动

及换热计算模型, 并通过与试验结果的对比及分

析验证了模型的正确性。

( 2) 基于大量数值计算结果及分析提出了座

舱盖导流罩型面新的设计方案, 解决了试验中座

舱盖前后缘温差超标的问题。
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