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航空相机载荷舱热环境分析

李春林，王贵全，赵振明
（北京空间机电研究所，北京 100094）

摘要：目的 详细分析航空相机主体热设计的关键边界条件－－航空相机载荷舱的热环境。方法

通过载荷舱的热平衡方程，分析影响载荷舱热环境的主要因素，系统地总结适用于工程应用的分

析方法。结果 对于辐射热环境需考虑大气透明度、地面状况等因素，对流热环境可采用Hilbert提

出的经验表达式计算载荷舱背风面的对流换热系数，气动热环境采用Eckert参考焓法估算载荷舱

的气动热是合适的，且宜采用电热防冰系统及热空气加热防结露系统。结论 该研究结果是航空

相机主体热设计的基础，适用于对各类航空相机载荷舱热环境分析和环境控制系统设计。
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ABSTRACT：Objective To get the correct boundary conditions for thermal design of aerial camera. Methods Thermal

environments of aerial camera pod were analyzed systematically. Results According to the analysis, calculation methods

for radiative heat transfer should consider atmospheric transparency and ground conditions, convective heat transfer

especially on the leeward side can be calculated by experience expression developed by Hilbert, aero-dynamic heat transfer

can be estimated using the reference enthalpy method developed by Eckert, and ice accretion of outside surfaces and fogging

on the view-port window were concluded. In addition, thermal control methods of anti-icing and anti-condensing were also

discussed. Conclusion The analysis results can be used as boundary conditions of aerial camera thermal design and such a

research can be used for thermal analysis of other aerial camera pods.
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空间光学遥感器是在大气层外对空间和地球进

行观测与研究［1］，航空相机则不同，它常用于战斗

机、无人机等的航拍任务［2］，也将在临近空间飞行器

上发挥巨大的作用。载荷舱作为航空相机主体与外

界环境的边界与屏障，直接接触复杂大气环境。大

气温度的剧烈变化以及飞行器高速飞行导致的强对

流换热、气动加热等给载荷舱带来复杂、恶劣的热环

境变化。载荷舱环境控制系统设计是保证航空相机

不受外部恶劣环境条件影响，能够正常工作的必要

手段。相比于空间相机，其环境控制系统需要考虑

更多因素，如对流换热、气动热及窗口防结冰/防结

露等。设计方案的试验验证需要借助飞行试验或借

助风洞、冰风洞进行，耗资巨大。考虑到试验验证的

难度很大，利用流体计算、热模型仿真分析对载荷舱

热环境进行准确的仿真分析和性能预估，成为缩短

设计周期，减少试验次数的有效手段。目前的研究

集中于航空飞行器的电子设备吊舱及平流层内飞行

器的热环境分析，如Michel Engelhardt［3］建立了电子

吊舱内的热控系统；Sasaki建立了平流层内飞艇的热

分析模型，侧重于浮空器蒙皮光学特性设计；刘伟毅
［4］、王领华［5］对飞行高度为20 km、马赫数为0.7的航

空相机主光学系统进行了热设计。对带有光学窗口

的航空相机载荷舱的热分析，对气动热、光学窗口结

露、对流层及平流层底部结冰等问题影响载荷舱热

控系统的研究却鲜有报道。

文中对航空相机载荷舱热环境进行分析，通过

建立载荷舱热力学模型，从辐射热环境、对流热环

境、气动热环境、防结冰、防结露等5个方面更全面、

系统地计算航空相机主体的热边界条件。

1 航空相机载机的飞行环境

航空相机载机称为航空飞行器，而临近空间飞

行器是指传统航天与航空之间的空白区域，但临近

空间层的底层与航空层的顶层并无分界，且热环境

分析方法相同，因此文中所述的航空相机载荷舱热

环境分析适用于航空飞行器（<20 km）及部分临近空

间飞行器（20～60 km）。

1.1 航空航天的基本概念与范围

航空航天是人类利用飞行器在地球大气层及外

层空间活动的总称，但大气层的外缘距地面的高度

目前尚未完全确定，一般认为距地面90～100 km是

其分界区域，从物理与工程上对大气层分类为［6－8］：

从物理上，以大气热力结构随高度的分布为主要依

据，可划分为对流层、平流层、中间层、热层和散逸

层；从工程上，大气层从低到高分为航空层（<20

km），临近空间层（20 ~100 km）和空间层（>100 km）。

1.2 航空器飞行器

传统航空器是以飞机为代表，主要包括固定翼

（飞机、滑翔机）、旋翼（直升机、旋翼机）、扑翼机等，

运行空间是近空间以下的空域，涵盖平流层底部及

全部的对流层。在平流层内，基本没有水汽凝结，气

流只有水平方向的流动，大气密度小于0.1 kg/m3。

在对流层内，气压高，空气密度大，温度随高度的增

加而降低，气流具有强烈的湍流运动，存在雨、雷电

等自然现象，飞行环境更加恶劣。

1.3 临近空间飞行器

飞机最高飞行高度与空间轨道飞行器最低飞行

高度之间的空域常被称为“临近空间”，目前被广泛

接受的定义是20～100 km。浮空器和太阳能无人飞

机只能在近太空底部空气相对稠密的区域飞行，高

度一般在20～30 km，少数高空气球的飞行高度能

超过30 km。高超音速巡航飞行器的飞行高度在

30～60 km。近太空的顶部是亚轨道飞行器的活动

区域［9］。

平流层内存在2种典型飞行速度飞行器：一种

为近似停驻状态，此时的热环境存在强烈的太阳辐

射和极低的对流换热系数；另一种为马赫数大于0.3

的高速飞行器，甚至是马赫数大于5.0的超高速飞行

器，此时的热环境还存在气动热环境。

2 航空相机载荷舱热环境

根据航空相机执行任务的不同，对航空相机载

荷舱热分析工况的选择也不尽相同。从整个飞行器

系统热分析角度看，描述航空相机载荷舱与外界热

传递的基本原理是一致的，主要传热方式为辐射换

热与对流换热。
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2.1 载荷舱热力学模型

载荷舱热平衡方程为：
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如图1所示，载荷舱温度波动受到以下参数的

影响：太阳直接热辐射 QSun，地球反射太阳热辐射

QReflect，地球-大气系统热辐射QE-Air，舱内热载荷的散

热量Q-，载荷舱与环境背景的辐射换热QRad，载荷舱

与周围环境的对流换热QConv及气动热QAero，载荷舱与

载机的热传导QCond。其中，对于不同的航空相机，热

载荷Q-不同。QCond对于载荷舱悬挂方式不同，计算方

法亦不同，且对于热传导计算方法较为成熟，因此暂

不考虑。

2.2 辐射换热环境

航空相机载荷舱的热辐射环境主要来自太阳直

接热辐射、地球-大气系统的反射太阳热辐射及地

球-大气系统红外热辐射。

2.2.1 太阳直接热辐射

太阳热辐射 QSun与太阳辐射强度、大气消光系

数、太阳高度角都有密切的关系。用 I0表示太阳常

数，在日地平均距离的条件下，I0=1353 W/m2。

1）载机为临近空间飞行器。由于平流层及以

上的大气密度很小，特别是水蒸气含量低，对太阳热

辐射的吸收率很小，因此计算近太空飞行器的太阳

热辐射时，忽略大气遮挡，近似认为近太空飞行器接

收到的太阳辐射强度就是太阳常数在工程计算中是

合理的。

2）载机为传统航空器。传统航空器工作在大气

层底部，受云层遮挡，因此太阳热辐射需要考虑大气

透明度。此部分内容涉及气象等相关行业，在计算

中，如涉及机身遮挡，可以忽略太阳直射辐射；或按

照方贤德［10］采用NASA数据中遮云系数与大气质量

修正系数的方法计算太阳热辐射。查阅相关气象文

献，可以估算飞行当地不同季节的相关数据。

2.2.2 地球反射太阳热辐射

地球反射太阳热辐射 QReflect与多种因素相关。

徐向华［9］对临近太空飞行器热控制的初步分析中认

为，地面及云层对太阳光反射的影响因素很小，强度

很低，在计算中被忽略。方德贤［7］在计算中认为，草

地和城市取地球平均反射率 R=0.2，有雪时取 R=
0.7。David Clark［11］对在南极及中纬度地区2个地点

投放的浮空器进行极冷与极热等2种工况分析，得

到：在南极地球反照率最大为0.95，最小为0.5；在中

纬度地区，地球反照率最大为0.33，最小为0.08。

2.2.3 地球-大气系统热辐射

地面对大气层的热辐射QE-Air较为复杂，与纬度、

季节、对流层的云层状况有关，因此在对计算影响较

小的条件下，可以按照文献［9-10］中将地球-大气热

辐射称为地球红外辐射，取值范围为237~250 W/m2。

David Clark［11］对在南极及中纬度地区2个地点投放

的浮空器进行极冷与极热等2种工况分析时，忽略

了大气长波辐射，得到：在南极，地球红外热流最大

为247.6 W/m2，最小为189.3 W/m2；在中纬度地区，地

球红外热流最大为261.2 W/m2，最小为189.3 W/m2。

若对计算影响较大，则需要进一步参考飞行地上空

年积累的天气、大气状况，而近年来对此方向的相关

研究［12］具有一定的参考价值。

2.2.4 载荷舱对外环境热辐射

载荷舱除光学窗口外都是不透明的，而物体表

面对太阳辐射与长波红外辐射的光学反应往往是不

同的。载荷舱对外环境的热辐射 QRad为长波辐射，

按照载荷舱是否可以假设为灰体，有如下2种计算

方法。

1）灰体假设条件下。同时考虑载荷舱与地球-

大气热辐射换热，计算方程为：
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图1 载荷舱热平衡示意

Fig.1 The thermal environment for aerial camera pod
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式中：σ为波尔兹曼常数；εSurf为载荷舱表面发

射率；TEarth 为地表温度；TAir 为大气温度；FSurf-Air 及

FSurf-Earth分别为载荷舱对大气及地面的视角系数。其

中TEarth与TAir根据地区与季节不同而有所不同，需要

查阅相关文献获得。

2）非灰体假设条件下。将载荷舱对外部环境的

热辐射与地球-大气系统对载荷舱的热辐射分开考

虑，此时认为载荷舱外表面在长波段的吸收率与发

射率不同，单独计算，其中QE-Air按载荷舱长波辐射吸

收率乘以地球-大气系统热辐射计算，而 QRad按式

（3）计算：
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2.3 对流热环境

载荷舱与空气对流换热QConv包括自然对流和强

迫对流。对于临近空间浮空器载荷舱，其驱动力来

源于当地风速，因此若当地风速较低，自然对流占据

主要因素；对于除浮空器外的载机，在飞行过程中，

GrL/ReL
2<<1，可忽略自然对流。其中Gr为格拉晓夫

数，Re为雷诺数，下标L为特征长度。

载荷舱壁面形状通常为平板或球形，对于几何

形状为平板、圆球的努赛尔数（Nu）在文献［13］中均

有经验表达式。当空气掠过载荷舱，在背风面的流

动为回流作用产生涡，涡的作用使得背风面的对流

以湍流为主，此时的对流换热系数可以按Hilbert提

出的式（4）计算：

Nu=0.102Pr1/3Re0.638 （4）

综上所述，对流换热系数与飞行天气、飞行高度

及飞行器与空气的相对速度有密切的关系。

2.4 气动热环境

当载荷舱在高速运动的情况下，外壁面附近气

体温度将按照u∞/2Cp∞的规律呈显著上升［14］，此时需

要考虑气动加热的影响，载荷舱的气动热为QAero。目

前常用的工程算法主要有：Spalding-Chi法、ρrμr

法、Van Driest法和Eckert参考焓法。由文献［15］对其

比较可知，Spalding-Chi法、ρrμr法比Van Driest法

和Eckert参考焓法的计算结果更接近实验结果，但

Eckert参考焓法更简便，对于航空相机载荷舱气动

热计算来讲，精度亦满足要求。Eckert参考焓方法

的计算过程如下：首先，由相关公式计算得到参考

焓，根据气体动力学特性，可以方便地得到其他流体

力学参数，然后，将这些参数代入热流密度公式中进

行计算即可。文献［4，16］采用参考焓法对飞行高度

为20 km、飞行马赫数为0.7的航空相机气动外热流进

行估算，得到气动热产生的表面热流密度约为437.5

W/m2，整体的热设计结果与实验结果吻合较好。

2.5 防结冰

2.5.1 结冰的基本概念

航空相机载荷舱外壁面在一定气象条件下会积

聚冰层，若结冰发生在光学窗口，则会对成像质量产

生较大的影响。结冰的主要方式有3种：干积冰、凝

华结冰、水微滴结冰。飞行实践证明，干积冰和凝华

结冰是比较少见的，水微滴结冰是飞机结冰最常见

的形式。目前的防冰方法有2类：

1）防冰系统，即不允许在飞机部件上产生结冰

的系统，可分为液体防冰系统、气动防冰系统、电热

防冰系统、用热空气做热源的气热防冰系统等。

2）除冰系统。这类系统允许结少量的冰，然后

周期地把冰除去。

2.5.2 对防冰研究的主要方法

试验研究方面，主要试验场所为冰风洞。国外

典型的有：美国阿诺德工程发展中心（AEDC）发动机

实验站（ETF）、美国刘易斯研究中心结冰研究风洞

（IRT）、美国洛克希德公司冰风洞、美国波音公司冰

风洞、加拿大高速冰风洞、法国莫当中心冰风洞等。

数值模拟研究方面，国外开发了一些结冰计算

软件，如美国的LEWICE、英国的DR、法国的ONERA、

意大利的CIRAMIL、加拿大的FENSAP-ICE。

国外采用数值模拟方法进行飞机防冰方面的主

要研究内容有：求解Euler 方程或N-S 方程，获得结

冰表面外空气流场；建立过冷水滴的运动方程和数

值模拟方法；求解水滴运动方程，获得结冰区大小和

水收集系数；建立冰型的生长模型，进行结冰过程研

究；根据结冰情况，用数值模拟的方法计算防冰热

流，进行防冰系统的热设计。

2.6 防结露

航空相机载机在下落时，外部气压变化极大，因

而载荷舱常具备通气阀门，导致载荷舱与外部环境

有气体交换，而外界湿度较高的空气会进入载荷舱
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内部，如载荷舱光学窗口或相机本体光学镜头温度

低于露点温度，载荷舱光学窗口有结露的可能［17］。

目前光学玻璃防露主要有2种方法：

1）电加热。在玻璃表面制备导电膜或涂层，通

电加热玻璃内表面，使其温度高于舱内空气露点温

度。

2）热空气加热。利用飞机引气或加热内部空

气，经过喷嘴在玻璃内表面形成气封，保证光学玻璃

内表面温度高于舱内空气露点温度。

露点温度的直接测量较难实现，需以露点温度

为因变量，建立与舱内干球温度与相对湿度为自变

量的经验公式。载荷舱防结露系统可设计为闭环控

制热控系统。为保证可靠性，光学窗口附近常需布

置干燥剂，且温度应控制在高于露点温度5~10 ℃，

以保证成像质量。

3 结语

针对航空相机载荷舱复杂热环境分析这一复杂

问题，通过建立载荷舱热平衡方程，分析影响载荷舱

热环境的主要因素，系统地总结适用于工程应用的

分析方法。

1）辐射热环境。太阳热辐射QSun，对于近太空飞

行器，近似认为等于太阳常数，对于传统飞行器，需

要考虑大气透明度；地球反射太阳热辐射 QReflect，在

中纬度地区可以取地球平均反照率，最大为0.33，最

小为0.08；地面对大气层的热辐射QE-Air，在中纬度最

大可以取最大为261.2 W/m2，最小为189.3 W/m2；载

荷舱对外界环境的热辐射QRad，按照外壁面是否可以

假设为灰体有2种计算方法。

2）对流热环境。对流换热QConv包括自然对流和

强迫对流。飞行器高速飞行可以忽略自然对流。对

于平板、圆球及垂直迎风面的强迫对流，其Nu均有

经验表达式，需要注意的是在载荷舱背风面，对流换

热系数可以通过Hilbert提出的经验表达式求得。

3）气动热环境。载荷舱的气动热为 QAero，经过

试验验证，采用Eckert参考焓法估算载荷舱的气动

热是合适的。

4）防结冰。对于载荷舱光学窗口外表面，宜采

用电热防冰系统，以保证光学窗口驻涡区不结冰。

5）防结露。对于载荷舱光学窗口内表面，宜采

用热空气加热，通过合理设计喷气口，在窗口形成干

燥气封并保证窗口内壁面温度高于当地露点温度。
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