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民用飞机燃油箱热分析
环境因素影响研究

Effects of Environment Factors of Fuel Tank
Thermal Analysis for Civil Aircraft
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摘摇 要:
准确计算分析民用飞机燃油箱热分析的环境因素是飞机适航取证必须掌握的一项重要技术。 分别对中央

翼油箱和机翼油箱的环境因素进行分析,通过计算气动加热因素、太阳辐射因素和地面辐射因素对燃油箱

壁面温度的影响,得出民用飞机燃油箱热分析中环境因素的计算方法。
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[Abstract] Calculation and analysis of environment factors of civil aircraft fuel tank thermal analysis correctly is an
important technique for airworthiness certification. This paper analyzes the environment factors of the center tank
and the wing tank. By calculating aerodynamic heats factor, sunshine radiation factor and ground heat factor on the
impact of temperature of the fuel tank wall , the calculation method of environment factors of fuel tank thermal anal鄄
ysis for civil aircraft is established.
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0摇 引言

燃油箱爆炸是航空器安全的主要威胁之一。
1996 年 7 月 17 日,TWA800 航班波音 747 飞机起飞

后,在爬升时中央翼燃油箱的可燃蒸汽被点燃导致

爆炸,全机 230 名人员全部丧生[1]。 事后,美国国家

运输安全委员会对事故展开了调查,发现事故起因

是不明点火源引起中央油箱爆炸。
为了减少甚至杜绝此类事故的发生,FAA 先后

于 2001 年 5 月发布了 FAR25 部第 102 修正案《运
输类飞机燃油箱系统设计评审:降低可燃性以及维

护和检查要求》,于 2008 年 7 月 21 日正式发布了

FAR25 部第 125 号修正案《降低运输类飞机燃油箱

可燃性》,规定燃油箱如果不可以等效为传统未加

热铝机翼油箱,则必须采用蒙特卡罗分析的方法来

证明其可燃性符合要求。 燃油箱热分析获取的热

参数是蒙特卡罗分析重要输入参数[2],环境因素包

括气动加热、太阳辐射和地面辐射等,环境因素是

燃油箱热分析必须考虑的因素。
因此,准确计算民用飞机燃油箱热分析环境因

素就成为民用飞机适航取证必须掌握的一项重要

技术。

1摇 环境因素分类

对于机翼油箱而言,在飞行条件下,飞机蒙皮

即机翼油箱壁面的气动加热影响燃油箱的温度,上
壁面受到太阳辐射的影响。 而由于飞行高度较高,
在飞机起飞后,地面辐射的影响可以忽略。 在地面

停机时,机翼油箱受到太阳辐射和地面辐射的影响。
对于机身内部中央翼油箱而言,其上壁面与客

舱下壁面位置很近,环境因素基本无影响。 而其前

壁面、后壁面以及下壁面附近设备布置状态与飞机

型号有关,可能存在空调包、液压系统换热器、惰化

系统散热器等部件的热传递,环境因素影响相对较
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小,可以忽略。

2摇 气动加热

对于气动加热,如果气流各个部分之间没有热

交换,空气是粘性流体,在机翼表面上,气流速度滞

止为零,因此机翼表面温度等于滞止温度;实际上,
机翼表面不会达到滞止温度,而是小于滞止温度。
该壁面温度称为恢复温度 Tr。

恢复因数:r=(Tr-T) / ( T爷-T) (1)
式中,T爷为滞止温度,T 为环境空气温度。
理论和试验表明,对于空气,
层流附面层时:r=Pr1 / 2 =0. 85 (2)
Pr 为普朗特常数,表征热边界层与流动边界层

的相对厚度。
湍流附面层时:r=Pr1 / 3 =0. 896 (3)
又 T爷 =T伊(1+(k-1) / 2)伊Ma2 (4)
式中,k 为传热系数。
由式(1) ~ (4)可得:
层流附面层时:
Tr =T伊(1+(k-1) / 2)伊Ma2伊Pr1 / 2 (5)
湍流附面层时:
Tr =T伊(1+(k-1) / 2)伊Ma2伊Pr1 / 3 (6)
由上式可以看出,只考虑气动加热的情况下,

机翼表面温度比滞止温度要稍低,飞行马赫数越

小,机翼表面的恢复温度与滞止温度的差异越小。

3摇 太阳辐射

处于任何实际热力状态下的物体都在不间断

地向外界发射辐射能,同时也在不间断地吸收来自

外界的辐射能,发射和吸收的辐射能的速率相等

时,便达到辐射热平衡状态。 辐射力是描述物体热

辐射能力的一个重要参量。 辐射力 E 为物体每单

位表面积,在单位时间内、向半球空间所发射的全

波长范围内的能量,单位为 W/ m2。
辐射率是物体的辐射能力与同温度下黑体辐

射能力的比值:e = E / Eb,说明实际物体辐射接近黑

体的程度。
试验结果表明,表面状态对物体的辐射率影响

很大,粗糙表面的辐射率常常要比光滑表面的辐射

率大几倍甚至数十倍。 在工程计算中认为一切实

际物体的辐射力都与绝对温度的四次方成正比,而
把由此引起的修正包含到辐射率中。

对于实际中的机翼,在正常情况下只有机翼上

蒙皮会受到太阳辐射的影响,将机翼简化成为一个

平板,如图 1 所示。 假设太阳辐射总是垂直于机翼

表面,机翼表面具有漫射性质,即满辐射表面的定

向辐射率为常数。 并且机翼蒙皮上温度分布均匀。

图 1摇 水平板太阳辐射示意图

摇 摇 根据已知,机翼上表面的辐射率为 e,机翼上表

面对外界的辐射力为 E(T),对太阳的吸收率为 琢,
机翼表面温度为 TW,周围环境的温度为 TS,机翼上

表面和空气之间的对流换热系数为 h,太阳辐射强

度为 E。
根据能量守恒可列出方程:琢·E= q+E(T)
上式中,左面为机翼吸收太阳的辐射;右侧:
q=h·(TW-TS),E(T)= e·滓·TW

4,
即机翼上蒙皮向外界空间辐射出去的能量:
琢·E= h·(TW-TS) + e·滓·TW

4 (7)
其中,滓 为斯特潘-玻耳兹曼常数,5. 67·10-8

W / (m2·K)。
涂在金属底板上的油漆对太阳的吸收率 琢 =

0. 21,e=0. 96[3];在海平面太阳辐射强度 E 大约为

1 135. 0W / m2,在高空时,太阳辐射强度 E 大约为

1 335. 0W / m2,飞机以 Ma=0. 8 飞行时,对流换热的

系数 h=58. 3W / (m2·K)。[4]

将上述计算参数带入所列的方程可得:
0. 21伊1 335. 0 =58. 3伊(TW-TS)
+0. 96伊5. 67伊10-8伊TW

4 (8)
根据已知,针对不同的外界温度 TS 对应着不同

的平衡温度 TW,得出高空飞行中,机翼蒙皮温度随

环境温度的变化如图 2 所示。

图 2摇 飞行条件下太阳辐射平衡温度
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摇 摇 由图 2 可以看出,受到太阳辐射的影响,飞机

蒙皮温度要比不受太阳辐射时的温度偏高,受到太

阳辐射后温度升高值大约在 3. 8益 ~ 4. 5益 之间。
并且机翼蒙皮表面温度高出外界环境静温的差值

随着外界环境静温的增大而逐渐减小,也即在外界

静温更高的地方,太阳辐射的导致蒙皮温升程度

越小。
地面条件下,根据参考文献[4],设计情况的机

外风速通常取为 6m / s ~ 7m / s,此时的对流换热系数

为 46W / (m2·K) ~ 52 W / (m2·K)。 代入式(7),
计算机翼蒙皮表面温度如图 3 所示。

图 3摇 地面条件下太阳辐射平衡温度

摇 摇 由图 3 可以看出,在地面停机的状态下,由于

受到太阳辐射对机翼蒙皮加热的影响,机翼蒙皮的

温度始终比外界环境静温要高出 4. 6益 ~ 5. 5益,这
个温度范围比飞行状态下的范围要高,这是由于在

地面停机状态下,空气与机翼的自然对流状态下的

对流换热系数小于飞行时的强迫对流的对流换热

系数,因此机翼与外界的对流换热的热流量在相同

条件下是小于飞行状态时的。

4摇 地面辐射

与太阳辐射计算方法类似,对于地面辐射,根
据机翼下蒙皮的能量守恒可列出方程:e伊滓伊(Te -
TW) 4 =h伊(TW-TS) (9)

其中方程左边表示机翼下蒙皮与地面之间的

能量净流量,也即在达到动态平衡时机翼下蒙皮与

地面之间的热流量,方程右边则表示机翼下蒙皮与

周围的空气之间的对流换热。
分别计算地面温度在 10益、25益和 40益时对应

于不同环境温度时的下蒙皮温度,如图 4、图 5 和图

6 所示。
由图 4 ~图 6 可以看出,机翼下蒙皮受到地面

辐射的影响很小,在外界气温低于地面的温度时,

机翼下蒙皮接受地面辐射的能量,导致下蒙皮温度

高于外界温度,高出的范围在 0益 ~ 0. 8益之内,并
且随着环境温度的增高温差逐步减小;在外界温度

高于地面温度时,机翼下蒙皮温度低于环境温度,
低出的范围在 0益 ~ -0. 4益之间,并且随着外界环

境温度的升高而减小。

图 4摇 地面停机条件地面辐射平衡温度(地面温度 10益 )

图 5摇 地面停机条件地面辐射平衡温度(地面温度 25益 )

图 6摇 地面停机条件地面辐射平衡温度(地面温度 40益 )

5摇 结论

本文计算分析了环境因素对燃油箱热分析的

影响,得出以下结论:
(1)中央翼油箱上壁面与客舱下壁面位置很

近,环境因素基本无影响,下壁面、前壁面、后壁面

(下转第 72 页)
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概念。 在飞机设计、制造和使用过程中,均需要验

证分析自相关监视系统的信息传输性能。
本验证分析方法可以应用于飞机航电通信系

统设计、集成和飞机试飞过程中的通信监视系统性

能的验证分析等方面,也可以应用于民航飞机通信

监视链路的性能测试。
ADS 监视系统信息传输性能分析平台的建立

可对大型民用客机 ADS-B 和 ADS-C 系统的研制、
验证取证和维护工作产生巨大的推动作用,具体体

现在以下几方面。
(1)通过测试平台上对 ADS-B 和 ADS-C 系统

的差异性分析,有助于深入了解和掌握两系统的特

点及性能,为建立两系统间的对比分析提供基础,
有助于加深技术理解,辅助详细设计顺利进行;

(2)通过 ADS-B 和 ADS-C 系统信息共享平台

的构建,监视两个系统等同属性信息的对比分析,
进行错误定位,实现地空通信传输可靠性初步分析

和验证;
(3)作为 ADS 机载环境的数据分析基准,QAR /

FDR 的 ADS-B 和 ADS-C 传输信息非实时分析系

统,可以在非实时环境下进行 ADS 错误信息比对和

定位,有效验证分析机载环境下 ADS 信息传输的可

靠性和稳定性;基于 ACARS 的 ADS-B 和 ADS-C 传

输信息实时分析系统,可以实时地进行 ADS 错误信

息比对和定位,在飞行中分析机载环境下 ADS 信息

传输的可靠性和稳定性;

(4)测试平台的构建,对配合完成 ADS-B 和

ADS-C 机上地面功能试验和 MOC5、MOC6 的数据

分析和排故工作有着重要意义,能够为两个系统的

适航验证工作提供强有力的支持;
(5)对于飞机交付后的客户支持工作,该系统

具备对 ADS 进行日常监控、故障定位和支持可靠性

评估的能力,能为航空公司进行高效率低成本的维

护工作提供帮助;
(6)本平台完成后,将使得主机商具备在整机

运行模式下对数据链系统中飞机 ADS-B 和 ADS-C
功能进行综合测试的能力,将有助于提升大型民用

客机的综合科技水平和市场竞争力。
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(上接第 58 页)
布置设备与飞机型号有关,环境因素影响可以忽略;

(2)气动加热因素对机翼油箱的影响主要在飞

机飞行阶段,与环境空气温度、飞行马赫数、传热系

数等有关,可以通过式(6)进行计算;
(3)太阳辐射对机翼油箱在飞行状态和地面状

态均有影响,与对流换热系数,外界环境温度、油箱

壁面油漆对金属吸收率等有关,可以通过式(7)进

行计算;
(4)地面辐射只影响机翼油箱在地面停机状态

下,下蒙皮的温度,通过式(9)进行计算,与环境温

度较为接近。
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