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疏导式热控结构温度分布研究 

吴护林 1,2，朱敏 1，曾德长 1，邓爱明 2 
（1.华南理工大学 材料科学与工程学院，广州 510640；2.西南技术工程研究所，重庆 400039） 

摘  要：目的 设计一种以降低表面热辐射为主的疏导式热控结构，通过对疏导式热控结构的热性能进

行仿真计算与试验，探讨其温度场分布影响因素。方法 采用 FLUENT 软件，仿真分析了该热控结构在

热源 200 ℃时，隔热材料和通风条件对流场及温度场的影响。采用 5 mm 厚、导热系数为 0.036 W/(m·K)
的隔热材料和 1 mm 厚的纯铝板，制备了总厚度为 100 mm 的疏导式热控结构，测试在热源 200、300、
400 ℃时，距隔热层表面 0、5、15、35、55、75、95 mm 平面内和热控结构外表面的温度，并与仿真

计算结果进行了对比。结果 在不通风条件下，热源为 200、300、400 ℃时，热控结构外表面的温度分

别为 48.1、66.8、87.9 ℃；在 5 m/s 通风条件下，热源为 200、300、400 ℃时，热控结构外表面的温度

分别为 36.5、39.8、47.4 ℃。结论 仿真计算获得的温度值与实测值一致，疏导空间内部受热量辐射的

影响随高度的增大逐渐减小，适当采用气体对流机制能够显著降低疏导空间和热控结构外表面的温度。 
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Temperature Distribution of Leading Thermal Control Structure 

WU Hu-lin1,2, ZHU Min1, ZENG De-chang1, DENG Ai-ming2 

(1.School of Materials Science and Engineering, South China University of Technology, Guangzhou 510640, China; 
2.Southwest Technology and Engineering Research Institute, Chongqing 400039, China) 

ABSTRACT:  Objective To design a leading thermal control structure dedicated primarily to decreasing surface thermal radi-
ation. Methods The effect of thermal insulation materials and ventilation on its flow field and temperature field was investigated 
by using FLUENT software when the temperature of heat source was 200 ℃. The 100 mm thick leading thermal control struc-
ture was prepared by combining 5 mm thick thermal insulation materials with the thermal conductivity of 0.036 W/(m·K) and 
1mm thick pure aluminium plates. The temperature of thermal control structure on its outside surface and different altitude 
planes with distances of 0 mm, 5 mm, 15 mm, 35 mm, 55 mm,75 mm and 95 mm from that was measured when the temperature 
of heat source was 200 ℃, 300 ℃ and 400 ℃ respectively. Then the test results were compared with those of simulation. 
Results Under the condition of without ventilation, the temperature on the outside surface of thermal control structure was 
48.1 ℃, 66.8 ℃ and 87.9 ℃ when the temperature of heat source was 200 ℃, 300 ℃ and 400 ℃ respectively. With a wind 
speed of 5 m/s, the temperature on the outside surface of thermal control structure was 36.5 ℃, 39.8 ℃and 47.4 ℃ when the 
temperature of heat source was 200 ℃, 300 ℃ and 400 ℃ respectively. Conclusion It is indicated that the results of simulation 
are basically consistent with the measured values. The influence of thermal radiation on the leading space inside the thermal 
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control structure can decrease when height increases. With proper ventilation, the temperature on the outside surface of thermal 
control structure and in the leading space can be significantly reduced. 
KEY WORDS: leading thermal control structure; finite element analysis; thermal insulation materials; temperature distribution 

 

随着军事武器装备作战能力与动力系统功率

的大幅提升，隔热防护材料面临巨大挑战，尤其在

航空航天领域，未来空天飞行器的空间往返能力极

大增强，其在飞行过程中将承受机身表面和内部双

重高温的巨大挑战[1—3]。为了使其机身主体结构及

其内部仪器设备和有效载荷保持在允许的工作温

度范围内，保证内部工作人员的安全，必须采取有

效的热防护与控制技术。 
目前，隔热材料与结构已广泛应用于航空航天

及其他武器装备[4—5]，如耐高温多层隔热结构常应

用于空间飞行器的发动机隔热屏及高超声速（再

入）飞行器的热防护系统[6—7]。疏导式热控结构是

一种集结构、防热与热控为一体的全新系统[8]，充

分利用散热、吸热和贮热机制，进行防热、热控

和结构等子系统间的统一管理[9—10]，以飞行器上已

有的热控和防热机制为基础，进行热量的合理疏

导[11—12]。 
本文设计了一种以降低表面热辐射为主的疏

导式热控结构，建立了该结构的传热模型[13—15]，应

用 FLUENT 软件进行了传热分析，获得了热源

200 ℃时疏导空间的流场及温度场。采用 5 mm 厚、

导热系数为 0.036 W/(m·K)的隔热材料和 1 mm 厚

的纯铝板，制备了总厚度为 100 mm 的疏导式热控

结构，并测试热源 200、300、400 ℃时，距隔热

层表面 0、5、15、35、55、75、95 mm 平面内和

热控结构外表面的温度，为疏导式热控结构在红外

抑制等工程领域的应用提供了依据。 

1  疏导式热控结构 

为了实现热量的合理控制，设计了新型疏导

式热控结构，如图 1 所示。该结构采用疏导式结

构与隔热材料一体化组合，可以通过设计隔热材

料、疏导通道、气体流量等主要参数，对疏导式

热控结构进行优化。本文采用 5 mm 厚隔热材料、

1 mm 厚纯铝板，制备了总厚度为 100 mm 的疏导

式热控结构，如图 2 所示。隔热材料的参数如表 1
所示。 

 

图 1  疏导式热控结构示意图 
Fig.1 Schematic of leading thermal control structure 

 

 

图 2  疏导式热控结构 
Fig.2 The leading thermal control structure 

 
表 1  隔热材料参数 

Tab.1 Parameters of the insulation materials 

厚度/mm 面密度/(kg⋅m−2) 导热系数/(W⋅m−1⋅K−1) 

5 2.90 0.036 

2  疏导式热控结构传热模型 

基于疏导式热控结构模型和温度场的对称性

特点，利用 GAMBIT 软件建立了如图 3 所示的平

面几何模型和网格划分。该模型由纯铝外壳、疏导

空间、隔热层、热源四部分组成。由于几何模型较

规则，且能保证有限元模型有较好的收敛性，因此

采用了四节点平面单元。各个部分的交界处进行网

格加密，其余部位采用较小的网格密度，从而有效

提高仿真精度，同时控制计算规模，节约计算时间。

根据分析，对各部分界面施加合理的边界条件，见

表 2。 
综合考虑计算收敛性与经济性，选用标准 k-ε

两方程模型。该模型的控制方程包括连续性方程、 

隔

热层  
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图 3  仿真模型及网格 

Fig.3 Simulation model and mesh 
 

表 2  模型边界条件参数 
Tab.2 Parameters of boundary conditions of model 

边界部 
位名称 

热源 
热源与 
隔热层 

隔热层 
与疏导 
空间 

疏导空 
间与纯 
铝外壳 

纯铝外 
壳与外 
部空气 

边界 
类型 

恒温
热源 

自动耦合 自动耦合 空气域 对流 

 
动量方程、能量方程、k 方程、ε 方程。控制方程

的通用形式如下： 

( ) ( ) ( )div div gradu S
t
ρϕ

ρ ϕ Γ ϕ
∂

+ = +
∂

  (1) 

当ϕ =1 时，式（1）为连续方程；当 , ,u v wϕ =
时，式(1)为动量方程；当 kϕ = 时，式(1)为湍动能

方程；当ϕ ε= 时，式(1)为耗散率方程；当 Tϕ = 时，

式(1)为能量方程。其中Γ 为扩散系数。 
将 k 和 ε两个基本未知量代入式(1)，得到与之

相对应的输运方程为： 
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式中： kG 为由平均速度梯度引起的湍动能 k
的产生项； bG 为由浮力引起的湍动能 k 的产生项；

MY 为可压湍流脉动扩张的贡献； 1C ε 、 2C ε 、 3C ε

为经验常数； kσ 和 εσ 分别为与湍动能 k 和耗散

率 ε 对应的 prandtl 数； kS 和 Sε 为用户定义的源

项。 
由于仿真主要涉及传热，因此需要打开能量方

程。同时，为保证计算收敛，还需要设置适当的松

弛因子。本模型采用默认值。 

 

3  疏导式热控结构温度测试 

3.1  温度测试系统 

疏导式热控结构温度测试系统主要由加热器、

气瓶、温度传感器（热电偶）及数据采集与记录仪

等组成，如图 4 所示。疏导式热控结构安装在支架

上，加热器作为热源与其表面贴合。通过外部气源

输入气体，实现疏导空间内部的气体对流。试验时

通过数据采集与记录仪实时记录温度传感器（热电

偶）的数据。 

 

图 4  疏导式热控结构温度测试系统 
Fig.4 Temperature testing system of the leading thermal con-

trol structure 
 
热电偶分布情况如图 5 所示，以隔热层表面对

角线交点为几何中心，作边长为 120 mm 的正方形，

在 4个顶点和几何中心位置分别布置 1#—5#热电偶，

并在距离隔热层表面 5、15、35、55、75、95 mm
高度的平面内的相同位置布置 5 根热电偶，最后在

纯铝外壳外表面的相同位置布置 5 根热电偶。 

 

图 5  热电偶分布示意图 
Fig.5 Distribution diagram of the thermocouples 

3.2  试验方法 

分别设定加热器温度为 200、300、400 ℃，

按照图 6 所示的步骤进行试验。当试验样品热面达
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到设定温度并保持稳定时，在无通风情况下恒温 1 
h，然后再开启气源，在通风（风速 5 m/s）情况下

恒温 1 h，记录上述时间段内的结构外表面和疏导

空间内各点的温度。 

 
图 6  试验步骤 

Fig.6 Test procedure 
 
读取恒温时段每个测温点所测得温度的最大

值，记录为该点在试验中的极限温度。根据同一高

度平面各测温点所测得极限温度值计算出平均值

T ，作为该高度平面的温度。 

4  结果及分析 

4.1  仿真计算结果 

图 7 为不通风条件下热源 200 ℃时，疏导式

热控结构的疏导空间和纯铝外壳外表面的温度场。

可见经过隔热层后，温度迅速从 200 ℃衰减至约

110 ℃，此区域较窄。距离隔热层表面约 70~80 mm
高度范围内，温度衰减较慢。而当高度超过此范围

后，由于纯铝外壳与外部空气换热影响，温度快速

衰减，纯铝外壳外表面的温度基本接近环境温度。 

 
图 7  不通风条件下热源 200 ℃时疏导式热控结构温度场 
Fig.7 Temperature field of leading thermal control structure under 

the condition of without ventilation (heat source: 200 ℃) 
 

图 8 和图 9 分别为 5 m/s 通风条件下热源 200 ℃
时，疏导式热控结构的疏导空间流场以及疏导空间

和纯铝外壳外表面的温度场。可见在 5 m/s 通风条

件下，隔热层表面 40 mm（进气孔位置）以上的疏

导空间温度显著降低，特别是进气孔中线以上温度

基本接近环境温度。 

 

图 8  5 m/s 通风条件下热源 200 ℃时疏导式热控结构的

疏导空间流场 
Fig.8 Flow field of leading space in the thermal control 

structure with a wind speed of 5 m/s (heat source: 200 ℃) 
 

 

图 9  5 m/s 通风条件下热源 200 ℃时疏导式热控结构温度场 
Fig.9 Temperature field of leading thermal control structure 

with a wind speed of 5 m/s (heat source: 200 ℃) 
 

为了分析隔热层在疏导式热控结构中的作用，

计算了 5 m/s 通风条件下热源 200 ℃时，无隔热层

疏导式热控结构的疏导空间流场以及疏导空间和

纯铝外壳外表面的温度场，分别见图 10 和图 11。
从图 10 可以看出，疏导空间流场无明显变化。从

图 11 可以看出，由于没有隔热层，高温区域的宽

度明显增大，疏导空间的温度整体升高，其右上角 

 
图 10  5 m/s 通风条件下热源 200 ℃时疏导式热控结构

（无隔热层）的疏导空间流场 
Fig.10 Flow field of leading space in the thermal control 

structure (without thermal insulation layer) with a wind speed 
of 5 m/s (heat source: 200 ℃) 
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图 11  5 m/s通风条件下热源 200 ℃时疏导式热控结构（无

隔热层）温度场 
Fig.11 Temperature field of the leading thermal control 

structure (without thermal insulation layer) with a wind speed 
of 5 m/s (heat source: 200 ℃) 

 
区域温度仍然可达 60 ℃。 

4.2  试验测试结果 

图 12 是无通风条件下，隔热层表面及疏导空

间内部同一位置测温点在不同高度平面内的温度

变化趋势图，从图中可以清晰地看出疏导式热控结

构的温度变化情况。由于所用隔热材料属于非均质

多层复合材料，因此隔热层以上各部分温度存在一

定差距，位于几何中心的 3#测温点温度最高，但 5
个测温点温度变化趋势一致，即热源温度相同时，

离开隔热层表面，温度急剧下降，距隔热层表面约

10 mm 及以上空间内温度下降趋势减小，而当高度

超过 70 mm 后，温度又呈现出较大的下降趋势。 
表 3 为距隔热层表面不同高度的疏导空间平均

温度数据。为了分析通风对流在疏导式热控结构中

的作用，测量了 5 m/s 通风条件下距隔热层表面不

同高度的疏导空间平均温度数据，见表 4。 
结果表明，随着与隔热层距离的增大，热量散

失量增大，温度衰减显著，该结果与仿真获得的计

算值一致。在距离隔热层表面一定范围内的疏导空 

 
图 12  同一测温点不同高度平面温度变化曲线（无通风） 

Fig.12 Temperature vibration curve of the same position under different altitude plane (without ventilation) 
 

表 3  不同高度平面平均温度(无通风) 
             Tab.3 The average temperature of different altitude plane (without ventilation)              ℃ 

热面温度 
平均温度 

0 mm 5 mm 15 mm 35 mm 55 mm 75 mm 95 mm 外表面 

200 108.0 78.5 73.9 70.9 69.2 68.1 55.6 48.1 

300 155.0 111.0 103.8 99.1 96.0 94.3 74.4 66.8 

400 200.7 145.2 135.1 128.7 124.7 122.7 94.8 87.9 
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表 4  各高度平面平均温度(通风) 
               Tab.4 The average temperature of each altitude plane (ventilating)                     ℃ 

热面温度 
平均温度 

0 mm 5 mm 15 mm 35 mm 55 mm 75 mm 95 mm 外表面 
200 77.1 49.6 48.7 45.4 43.7 42.6 42.1 36.5 
300 105.7 61.4 60.0 54.8 51.9 50.0 47.8 39.8 
400 137.1 74.7 72.9 66.5 61.3 58.5 55.3 47.4 

 
间存在温度梯度，但梯度变化趋势较平缓，达到一

定距离时，疏导空间温度较隔热层表面的温度再次

显著下降。此外，当热源温度较高时，疏导空间内

的热量积聚较多，温度梯度差距逐渐增大。当疏导

空间存在气流对流时，疏导空间和热控结构外表面

的温度显著降低。 

5  结论 

1）设计了一种以降低表面热辐射为主的疏导式

热控结构，并建立了传热模型，应用 FLUENT 软件

进行模型求解，计算获得的温度值与实测值一致。 
2）采用 5 mm 厚、导热系数为 0.036 W/(m·K)

的隔热材料和 1 mm 厚的纯铝板，制备了总厚度为

100 mm 的疏导式热控结构，其疏导空间内部受热

量辐射的影响随高度的增大逐渐减小。 
3）不通风条件下，热源 200、300、400 ℃时，

热控结构外表面的温度分别为 48.1、66.8、87.9 ℃。 
4）适当采用气体对流机制能够显著降低疏导

空间和热控结构外表面的温度，在 5 m/s 通风条件

下，热源 200、300、400 ℃时，热控结构外表面

的温度分别为 36.5、39.8、47.4 ℃。 
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