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通风失效后民用飞机
EE 舱温度计算研究

Temperature Calculation of Civil Aircraft
EE Bay After Ventilation Failed

袁建新摇 刘摇 牧 / Yuan Jianxin摇 Liu Mu
(上海飞机设计研究院,上海 201210)

(Shanghai Aircraft Design and Research Institute,Shanghai 201210,China)

摘摇 要:
建立了 EE 舱通风失效状态下温度计算模型,计算了热天巡航状态下通风失效后 EE 舱空气温度变化。 针对通

风失效后一段时间内 EE 舱空气超温的情况,提出了通风失效后可关断部分不影响飞行安全的电子设备以降低

进入 EE 舱的热流、利用飞机内外压差产生的排气冷却备份、降低绝热层热阻等设计和操作措施的建议。
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[Abstract] The temperature calculation model of civil Aircraft EE bay under the ventilation failure is established in
this paper. The temperature transformation of EE bay after ventilation failure at the ISA+25 益 cruise condition is
present. For air temperature of EE bay exceeding the limit, three proposals of design or operation are provided as
follow: shut off the avionics that have no impact on the flight safety, make use of the pressure difference to extract
the hot air overboard providing backup ventilation, or reduce the conduction thermal resistance of the insulation of
EE bay.
[Key words] EE bay; temperature calculation; ventilation failure; civil aircraft

0摇 引言

民用飞机电子设备一般集中布置于 EE 舱,通
风系统一般用风扇抽吸地板下空气作为冷媒对 EE
舱电子设备冷却,同时用另一风扇收集热空气并排

到飞机排气活门附近,最终排出机外,使电子设备

在寿命周期内正常运行以保证飞行安全。 当通风

系统失效之后,EE 舱空气温度将上升,若不采取合

适的设计或者操作措施,可能影响电子设备的可靠

性,甚至可能导致设备失效影响飞行安全。 计算通

风系统失效后 EE 舱空气温度的变化,将有助于飞

机级层面确定通风失效后对飞机安全的影响,确定

重要设备的环境适应性要求,同时针对通风失效后

一段时间内 EE 舱空气超温的情况,确定设计和操

作措施。

1摇 传热数学模型

1. 1摇 基本假设

(1)EE 舱有均匀的速度场和温度场;
(2)EE 舱内结构与电子设备可用一集中质量

代替,其温度 tm 只受舱温的影响且是均匀的;
(3)EE 舱内空气的各物性参数不随温度变化;
(4)与 EE 舱相邻的客舱或驾驶舱、货舱及外界

环境的温度保持恒定;
(5)不考虑由于自然对流引起的 EE 舱和其它

区域之间气流流动,即假设 EE 舱和其它区域之间

无空气流动。
1. 2摇 EE 舱热流计算

1. 2. 1摇 流入 EE 舱的热流

在通风系统失效后,EE 舱温度一般高于相邻区
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域的温度,流入 EE 舱的热流仅为电子设备散热 Qe。
1. 2. 2摇 流出 EE 舱的热流

(1)通过围护结构壁面传出 EE 舱的热流 Qw

在通风失效情况下,EE 舱温度一般高于相邻区

域的温度,传热方向为从 EE 舱通过围护结构壁面

向相邻区域传热,包括:通过地板(带地毯)向上方

的驾驶舱或者客舱传热、通过货舱隔板向货舱传

热,以及通过蒙皮(带绝热层)向机外传热。 通过壁

面传出 EE 舱的热流可以表达为:
Qw =Qwc+Qwb+Qws (1)
式中,Qwc为通过地板(地毯)传到客舱或者驾

驶舱的热流,Qwb为通过货舱隔板传到相邻货舱的热

流,Qws为通过蒙皮(绝热层)传到外界环境的热流。
Qwc、Qwb和 Qws可表达为:

Qwc =UcAc( tEE-tc) (2)
Qwb =UbAb( tEE-tb) (3)
Qws =UsAs( tEE-ts) (4)
式中,Uc 为通过地板(地毯)的单位面积传热系

数,W / (益 ·m2);Ub 为通过货舱隔板的单位面积

传热系数,W / (益·m2);Us 为通过蒙皮(绝热层)
的单位面积传热系数,W / (益·m2);Ac 为地板(地
毯)传热面积,m2;Ab 为货舱隔板传热,m2;As 为蒙

皮 (绝热层) 传热面积, m2; tEE 为 EE 舱空气温

度,益;tc 为客舱或者驾驶舱内温度,益;tb 为货舱温

度,益;ts 为蒙皮温度,益。
(2)传给 EE 舱内的集中质量的热流 Qm

Qm =hEEAm( tEE-tm) (5)
式中,hEE为 EE 舱内壁面的对流换热系数,假

设 EE 舱内空气与各壁面的对流换热系数相同,W /
(益·m2);Am 为集中质量与 EE 舱内空气的对流换

热面积,m2;tm 为集中质量的温度,益。
(3)舱内空气储热速率 Qa

Qa =Macp
dtEE
d子 (6)

式中,Ma 为 EE 舱内空气质量,kg;cp 为 EE 舱

内空气定压比热容,取值 1005J / (益 ·kg);子 为时

间,s。
1. 2. 3摇 热平衡方程

以 EE 舱内空气为对象的热平衡方程:
Qe-Qw-Qm =Qa (7)
将式(1) ~式(6)代入式(7)可得:
Qe-UcAc( tEE-tc)-UbAb( tEE-tb) -UsAs( tEE-ts) -

hEEAm( tEE-tm)= Macp
dtEE
d子 (8)

以集中质量为对象的传热微分方程为:

hEEAm( tEE-tm)= Mcm
dtm
d子 (9)

单位面积传热系数 U 用式(10) ~式(12)计算。
假设蒙皮材料是铝合金,其厚度一般在 2mm 左右,
可忽略蒙皮导热热阻。

Uc =
1

1
hEE

+
啄c

姿c
+ 1
hc

(10)

Ub =
1

1
hEE

+
啄b

姿b
+ 1
hb

(11)

Us =
1

1
hEE

+
啄s

姿s

(12)

式中,hc 为客舱或驾驶舱空气与地板(地毯)对
流换热系数,W / (益·m2);hb 为货舱空气与货舱隔

板对流换热系数,W / (益·m2);啄c 为地板(地毯)厚
度,m;啄b 为货舱隔板厚度, m;啄s 为绝热层厚度,m;
姿c 为地板(地毯)导热系统,W / (益·m);姿b 为货舱

隔板导热系数,W / (益 ·m);姿s 为绝热层导热系

数,W / (益·m)。
其中,蒙皮温度可用式(13)进行计算。

ts =( ta+273. 15)(1+Pr0. 33
k-1
2 Ma2)-273郾 15

(13)
式中, ta 为外界环境温度,益 ;Ma 为飞行马

赫数;k 为空气绝热指数,取 k = 1 . 4;Pr 为普朗

特数。
EE 舱内壁面对流换热系数 hEE,客舱或驾驶

舱空气与地板(地毯)对流换热系数 hc,以及货舱

空气与货舱隔板对流换热系数 hb 可用式 ( 14 )
计算。

h=(11. 34+5. 84v) 籽
籽0

(14)

式中,v 为 EE 舱、客舱或驾驶舱、或者货舱内空

气流速,m / s;籽 为舱内空气密度,kg / m3;籽0 为海平

面标准大气空气密度,取为 1郾 225kg / m3;将式(10)
~式(14)代入式(8)和式(9),联立(8)和(9)可解

出通风系统失效后 EE 舱空气的温度。
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2摇 热天巡航通风失效后 EE 舱温度计
算结果与分析

2. 1摇 EE 舱温度环境要求

民用飞机 EE 舱内电子设备一般按照 DO160 相

关环境要求进行设计和试验,规定的增压舱内设备

最高的持续工作(超过 30min)环境温度为 70益。
当 EE 舱环境温度超过 70益后,电子设备可能失效。
2. 2摇 计算输入

对飞 机 在 热 天 巡 航 状 态 下 ( ISA + 25益,
39 800ft,0. 8)通风系统失效后 EE 舱温度进行计算

分析。
EE 舱内电子设备散热 Qe 为 4kW。 EE 舱围护

结构壁面的参数见表 1,计算中忽略了铝合金机身

蒙皮和客舱底板的导热热阻。 飞机舱内的空气参

数见表 2。 飞机巡航速度为 0. 8Ma,巡航高度为

39 800ft,机外环境温度为-31. 5益。
EE 舱内空气体积 5. 9 m3。 EE 舱内集中质量

为 200kg,比热容为 881 J / (益·kg),集中质量传热

面积 7m2。
EE 舱空气初始温度为 46益,集中质量初始温

度为 60益。
表 1摇 EE 舱围护结构参数

名称 厚度 啄 / m 导热系数
姿 / W / (益·m) 面积 A / m2

地板上的地毯 0. 05 0. 029 7. 44
货舱隔板 0. 01 0. 03 3. 13

蒙皮内绝热层 0. 05 0. 05 10. 76

表 2摇 飞机舱内空气的参数

名称
空气密度
籽 / kg / m3

气流速度
自 / m / s

空气温度
/ 益

EE 舱 0. 886 0. 2 待求解

驾驶舱或客舱 0. 886 0. 3 24
货舱 0. 825 0. 3 20

2. 3摇 结果分析

根据上文建立的传热数学模型和输入,利用

Matlab / Simulink 建立了动态仿真模型。 计算得到通

风系统失效 30min 内 EE 舱空气温度和集中质量的

温度变化,如图 1 所示。
由图 1 可以看出,通风系统失效后,由于空气热

容较小,EE 舱空气温度迅速上升,在 2. 5min 内达到

70益,已经超过电子设备正常工作的温度。 失效

3min 后达到 79益左右,由于通过维护结构的热流增

大,EE 舱空气温度开始缓慢线性上升,在 30min 内

EE 舱空气温度已经超过 86益,且仍处于缓慢上升

中。 由于集中质量具有较大的热容,前 1min 左右温

度基本不变,随后基本保持线性上升趋势,上升较

慢。 2h 后 EE 舱空气温度超过 100益。

图 1摇 通风系统失效后 30min 内 EE 舱空气

和集中质量的温度

该状态下的 EE 舱环境温度已经超过电子设备

能正常工作的环境温度,可能导致部分设备失效,
进而影响飞行安全。

3摇 相关措施

3. 1摇 降低电子设备散热

通风系统失效后,可关断 EE 舱中部分不影响飞

行安全的电子设备,降低 EE 舱内电子设备的总散热

量。 若其它计算输入与 2. 2 节一致,将电子设备散热

由 4kW 降低到 2. 3kW,计算得到的 EE 舱空气温度和

集中质量温度结果如图 2 所示。 从图中可以看出,降
低 EE 舱内电子设备散热之后,EE 舱空气和集中质

量的温度变化趋势和 2. 3 节一致,但是通风系统失效

后 2h 内 EE 舱空气温度为 68. 8益,未超过 70益。

图 2摇 降低电子设备散热时 EE 舱空气温度

和集中质量温度

3. 2摇 利用飞机内外压差排气冷却备份

飞行中飞机内外存在压差,可在 EE 舱排气管

(下转第 92 页)
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路上引出支管连通机外,利用内外压差抽吸 EE 舱
内热空气排出机外,此时客舱地板下空气通过 EE
舱围护结构间隙进入 EE 舱,进入的空气温度设为
30益。 若其它计算输入与 2. 2 节一致,排气流量为
180kg / h,计算得到的 EE 舱空气温度和集中质量温
度结果如图 3 所示。 从图中可看出,当利用飞机内
外压差排气备份之后,EE 舱空气和集中质量的温度
变化趋势与 2. 3 节一致,但是通风系统失效后 2h 内
EE 舱空气温度为 66. 6益,未超过 70益。 采用飞机
内外压差排气冷却备份时,需要考虑对座舱压力调
节系统的影响。

图 3摇 利用飞机内外压差排气时 EE 舱空气
温度和集中质量温度

3. 3摇 降低绝热层的导热热阻
在可以预见的状态下,EE 舱都是通过维护结构

向外散热,基于传热考虑可采用低导热热阻的绝热
层,增强 EE 舱的散热。 若其它计算输入与 2. 2 节
一致,将绝热层厚度降低为 2. 2 节的 1 / 5,计算得到
的 EE 舱空气温度和集中质量温度结果如图 4 所
示。 由图 4 可看出,通风系统失效后 2h 内 EE 舱空
气最高温度为 67. 53益。 降低绝热层的导热热阻需

评估对舱内噪声的影响和防止绝热层内表面结露。

图 4摇 降低绝热层厚度时 EE 舱空气温度和集中质量温度

4摇 结论

本文根据热力学和传热学理论,建立了 EE 舱
传热和温度计算模型,计算了通风系统失效后 EE
舱空气温度。 提出了 EE 舱通风失效后,可采取如
下设计或者操作措施来控制 EE 舱温度的上升:

(1)关断部分不影响飞行安全的电子设备,降
低 EE 舱电子设备总散热;

(2)利用飞机内外压差排气作为备份,抽吸 EE
舱内热空气排出机外;

(3)降低 EE 舱绝热层导热热阻。
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