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（2 中国科学院力学研究所水动力学与海洋工程重点实验室，北京海淀区 100190） 

（3 中国科学院力学研究所先进制造工艺力学重点实验室，北京海淀区 100190） 

（4 中国科学院力学研究所高温气体动力学国家重点实验室，北京海淀区 100190） 

摘要  气动加热对主动冷却系统的换热性能与安全行为有何影响是一个值得关注的问题。本文提出了

一种主动冷却燃烧室内外热环境的耦合分析方法，考虑了燃烧室外部气动加热、内部对流换热以及冷

却通道对流换热之间的耦合关系。针对典型的主动冷却壁板结构，在飞行马赫数 5、6、7 三种条件

下，具体分析了内外流耦合传热及热结构响应，初步获得气动加热对燃烧室结构、冷却通道及燃料的

影响规律。通过对油温、结构温度、屈服条件及变形量等几个方面分析，建立了主动冷却结构安全裕

度判据。马赫数 6 以上，内外流耦合效应使结构和燃料均已进入危险区，为此提出初步的隔热设计方

案。  

关键词   主动冷却；超声速燃烧；气动热；热结构； 隔热  

引    言 

对于超燃冲压发动机主动冷却技术的研

究，现阶段还主要侧重于燃烧室内部流动与结

构、燃料换热的耦合传热过程。随着飞行马赫

数的提高，外流气动加热对于燃烧室的影响越

来越大。飞行马赫数大于 6 时，来流总温超过

1700K，气动加热对于主动冷却结构及其内部

换热过程与安全裕度之影响，是本文所要研究

的主要问题。 
主动冷却发动机内外流耦合传热分析的主

要难点在于，飞行器外部流动通过结构传热、

燃料冷却等过程与燃烧室内部流动高度耦合在

了一起[1]。这就需要根据真实的物理过程，提

出合理的多场耦合传热模型与分析方法。本文

提出了一种内外流耦合迭代数值计算方法，针

对典型的燃烧室主动冷却壁板，研究了飞行马

赫数 5、6、7 三种典型工况考虑气动加热条件

对耦合传热和结构响应的影响，并开展了有针

对性的防隔热设计。对内外流耦合条件下主动

冷却结构的安全裕度进行了分析。 

1 气动加热条件下主动冷却燃烧室热结构

分析方法 

1.1 主动冷却结构 

以典型的燃烧室主动冷却壁板为研究对

象，如图 1 所示，主要由内壁板、基板和外蒙

皮构成，厚度分别为 1.2mm，6mm 和 3mm。

基板上开有冷却通道，其宽和高均为 1.5mm，

间距3mm。壁板宽度为 70mm（半模型宽度为

35mm），长度为 1000mm。 

内壁板

基板

外蒙皮

Combustion Heating

Aerodynamic Heating 

I w1,TΓ

III w3,TΓ

II w2,TΓ

 

(a)截面图 

 

(b)三维图（无内壁板） 

图 1 燃烧室主动冷却壁板示意图 

内 壁 板 和 基 板 主 要 采 用 高 温 合 金

GH4199，其性能参数见文献 [2]。从热防护的角
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度和保持气动构型的角度考虑，主动冷却壁板

不直接与外界气流接触，而是包覆在飞行器的

外蒙皮内，外蒙皮可以采用高温合金或隔热材

料。内壁板一侧与高温燃气接触，外蒙皮一侧

分别考虑有/无气动加热两种情况。 

1.2 内外流耦合传热及结构响应分析方法 

内外流耦合传热包括燃烧室内部对流换热

机制、结构热传导机制、燃料对流换热机制、

飞行器外流对流换热机制、内外壁面辐射传热

等多种传热机制以及各种传热机制之间的相互

耦合。所有的传热机制通过主动冷却结构完全

耦合在一起，在实际计算中采用迭代求解。 
如何选择求解过程中的迭代参数是一个非

常关键的问题。可以采用的方法包括界面温度

迭代、界面传热系数迭代、界面热流迭代等多

种方法。考虑到燃烧室与冷却通道内的流动目

前采用了一维分析方法，每次迭代后输出的参

数都是燃烧室与冷却通道壁面上该参数的周向

平均值，因此，简化的耦合传热分析方法将以

对流传热系数和壁温作为迭代参数。如图 2 分

析流程所示，具体求解过程如下： 

(1)假设一个初始燃烧室内壁面平均温度分

布 1wT 、冷却通道壁面平均温度分布 2wT 与燃烧

室外壁面平均温度分布 3wT ； 

(2)从 1wT 出发，采用 2.2 介绍的分析模型，

获得燃烧室燃气的对流换热系数 1h 与绝热壁温

分布 1awT ； 

(3)从 2wT 出发，采用 2.3 的分析方法，结合

碳氢燃料热物性计算方法以及煤油换热实验数

据，求解燃料的流动与能量方程，获得燃料的

对流换热系数 2h 与燃料温度分布 fT ； 

(4)从 3wT 出发，采用 2.1 的分析方法，通过

数值模拟，获得外部气流对流换热系数 3h 与绝

热壁温分布 3awT ； 

(5)从(2)~(4)获得的 1h 、 2h 、 3h 与 1awT 、

fT 、 3awT 出发，求解结构温度场分布。其中燃

烧室内壁面、冷却通道、外蒙皮的热边界条件

分别为： 

1 1 1 1| ( )aw w
Tk h T T
n Γ

∂
− = −

∂
           (1) 

2 2 2| ( )w f
Tk h T T
n Γ

∂
− = −

∂
       (2) 

3 3 3 3| ( )aw w
Tk h T T
n Γ

∂
− = −

∂
       (3) 

三维结构稳态传热控制方程为： 

( ( ) ) ( ( ) ) ( ( ) ) 0T T Tk T k T k T
x x y y z z
∂ ∂ ∂ ∂ ∂ ∂

+ + =
∂ ∂ ∂ ∂ ∂ ∂

 

(4) 
其中 ( )k T 是随温度变化的导热系数。 
求解获得的结构壁温替换步骤(1)中各边界

的温度分布，并返回 (2)~(4)步分别进行燃烧

室、燃料冷却与外流求解，建立起一个循环迭

代过程，并进行收敛性判断，当特征边界的结

构壁温都满足收敛准则时迭代结束。上述分析

方法的显著优点是，充分考虑到由于外流场的

加入而对燃气侧和主动冷却通道的换热过程的

影响，即考虑了内外流耦合传热的效应。 

 

w1T w2T w3T

1 aw1,h T 2 f,h T 3 aw3,h T

图 2 主动冷却结构内外流耦合分析流程图 

获得温度场以后，可以进一步开展结构变

形与应力分析。在分析中忽略热惯性效应引起

的传热方程中的热力耦合项，采用顺序耦合法

进行求解。其中材料本构模型采用热弹塑性模

型 [3] 
1 ( )

3
kk

ij ij ij kk ij ij ij
v v T

E E
σε σ δ σ λ σ δ δ α+

= − + − + && & & (5) 

其中λ视偏应力分量的状态差异，取 0 或者

为偏应力和偏应变率乘积的函数， E 为弹性模

量， v 泊松比, α 线膨胀系数； ε 为真实应变，

σ 为应力，δ 为 Delta 函数，上标“.”表示时间

变化率。 



 

- 3 - 

2  燃烧室热环境分析 

2.1 外流气动加热 

高超声速飞行器的气动热预测一直以来是

个难点。无论是实验测量还是数值模拟都受众

多因素的影响，比较成功的预测一般也有 15%
的误差。对于数值模拟来说，物理模型和有限

计算网格都是造成误差的因素，而壁面条件是

数值结果误差的又一关键因素。本文通过内外

流耦合结构进行温度场的分析，可以较大程度

地避免壁温对气动热预测的影响。 

作为内外流耦合方法的示例，本文采用类

似美国 X-51A 外形的飞行器布局，总长约 4.5
米。飞行器及发动机的构型以计算获得的飞行

压力分布效果图显示，如图 3 所示。 

 

图 3 飞行器外形及飞行压力分布的数值效果图 

 

图 4  燃烧室外壁面的对流换热系数 3wh  

参考 X-51A 飞行条件，数值计算了飞行器

在 25 公里高空分别以马赫数 5、6、7 飞行时的

外部流动。在目前条件下，真实气体效应可以

忽略，有效的控制方程为 Navier-Stokes 方程，

并采用外流计算常用的 B-L 模型以满足工程分

析需要。大气条件由国际上通用的 MSIS 90 模

型数据库获得。其中质量密度为 0.0387 
kg/m3，分子量为 28.86，压力为 2466 Pa，温度

为 221.2 K。假定飞行器以 4º攻角飞行。在单

次计算中，飞行器的外壁面假定为等温条件，

其初始迭代步温度设为 300 K。 

计算采用有限体积法求解分块结构网格的

流场。其中流动通量的计算采用熵修正的 Roe
格式，通过限制器实现空间的二阶精度。同时

为加速收敛，守恒变量的迭代更新采用全隐格

式。超燃冲压发动机燃烧室的外部气动热计算

分两步进行。第一步对整个飞行器流场进行计

算。因气动热对计算网格要求极高，第一步采

用的计算网格没有达到计算的网格独立性要求
[4]。第二步针对发动机外壁，建立二维几何模

型，通过加密计算网格（最小的网格尺度为

0.2 微米）较好地捕捉边界层内的流动特征，达

到网格独立性要求。这里二维几何模型是指把

发动机在展向作无限长处理，来流条件从第一

步计算获得的流场截取。这种准一维的处理方

式可以在有限计算资源条件下获得合理的发动

机外壁面的热流条件。 

根据计算及分析，燃烧室外壁面的对流换

热系数如图 4 所示。其中 q 为壁面的热流，绝

热壁温由恢复温度关系近似给出： 
 2

3 2aw pT T rU C∞ ∞= +     (6) 

恢复因子 r 可根据普朗特数近似估计[5]： 

 
31Pr~r                             (7) 

从图中可以看出，燃烧室外壁的对流换热系数

随着来流马赫数的增加而增加，而沿着发动机

方向略有下降。另外，由于式 6 中绝热壁温随

着来流速度的增加近似呈平方增加，燃烧室外

壁的气动加热随来流马赫数的增加而迅速增

加，因此高超声速飞行器的气动加热对飞行器

的热防护提出了很高的要求。 

2.2 燃烧室热环境 

超声速燃烧室流动与燃烧是非常复杂的物

理化学过程。超燃数值模拟对燃料的反应机

理、湍流/燃烧相互作用模型、高精度迎风格

式、湍流模拟等均提出严格要求，而这些问题

大多数尚未得到很好的解决。同时，实验测量

热环境参数难度大，常规的单/多点测热元件难
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以给出准确并且空间分辨率高的数据。因此，

从工程应用角度出发，采用经验公式确定壁面

热流及传热系数分布是较为实用的方法。其

中，Eckert 等人提出的参考焓值法[6,7]，对于超

声速流动尤其是边界层问题的壁面热流计算具

有较好的准确性，在工程界已被广泛运用。 

本文采用的燃烧室热环境分析方法以实验

测量的壁面静压数据以及理论分析确定的总温

分布为基础，通过求解稳态一维变截面可压缩

质量、能量方程以及物性方程，获得燃烧室气

流的主要参数：马赫数、总温、静温、对流传

热系数等。 

假设超临界态煤油的燃烧效率为 90%，利

用 CEA 数据库以及煤油的替代模型[8]计算出燃

料完全反应后的燃气总温 0
fT 。对于总温分布，

这里采用了 Heiser 与 Pratt[9]提出的经验公式： 

⎥
⎦

⎤
⎢
⎣

⎡
−+

−+=
χθ

θχ
)1(1

)1(1)(
0

0
00 g

f
g

T
TTxT       (8) 

其中， ( ) ( )b e bx x x xχ = − −  ， bx 是燃烧

起始位置， ex 是燃烧结束位置。控制参数θ 反

映了燃烧的释热速率，对于煤油，θ 介于 2－5
之间。 

当总温及静压分布确定后，考虑稳态的一

维变截面的可压缩方程以及物性方程 
uA mρ = &           (9a) 

2
02H u H+ =       (9b) 

P RTρ=          (9c) 

其中， m& 是燃气流量； 0H 为燃气总焓分布。

考虑到离解作用， H 不再是简单的温度的线性

函数，我们通过 CEA 确定 H ， γ 等气体参

数。 

壁面热流及对流传热系数分布通过 Eckert
参考焓值法确定： 

( )* *
w e aw wq St U H Hρ= −       (10) 

 1
1 1

w

aw w

qh
T T

=
−

                 (11) 

其中， awH 是绝热壁焓值， St∗湍流斯坦顿

数；星号*表示参考点，该点由下式确定 
* 20.5( ) 0.11e w eH H H r U= + + ×    (12) 

热流 wq 的确定还取决于 wH ，即热壁温度

1wT 。这里将综合考虑燃气主流、冷却壁以及

冷却剂流动的传热耦合，通过流固传热耦合的

迭代求解，确定燃烧室热壁 1wT 分布。 

利用一维传热分析计算了燃烧室来流马赫

数 2、2.5、3 的条件，分别对应飞行器马赫数

5、6、7。燃烧室内流以及冷却剂流动条件参

数详见附录 A。图 5 给出沿流向的对流传热系

数和绝热壁温分布。随着飞行马赫数的提高，

1h 有所增大，尤其是煤油燃烧区的下游； 1awT
也显著增大，这说明燃烧室热环境趋于恶劣。 

 

(a)内流换热系数分布 1h  

 

(b)绝热壁温分布 1awT  

图 5 不同马赫数燃烧室壁面传热参数 

2.3 冷却通道流动与换热过程 

冷却通道内燃料的对流换热性能比较复

杂。燃料经过冷却系统加热后，可能经历多个

物态变化（液态、超临界态、气态、裂解

态），其热力学与输运特性发生很大变化，这

些变化将导致燃料对流换热特性出现强化或者

恶化现象[10]。对这些传热变化的描述，目前只

能通过实验测量来拟合传热规律。 
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假设冷却薄壁内一维传热，同时，冷却通

道周向的平均热流 wq′ 可以通过煤油的对流传热

关系来确定， 

2( )w f w fq T Tλ′ = −       (13) 

其中， wq′ 与燃烧室内壁热流 wq 有所不同。

稳态条件下，依据冷却通道结构尺寸，两者存

在固定的比例。 fλ 为煤油的对流换热系数。将

fλ 无量纲化为努赛尔数 /f fNu k dλ= ， Nu 可

以通过煤油的管道传热实验来确定[10]。煤油传

热的拟和公式为： 

1.04.089.0 )(PrRe0065.0
w

f
dNu

μ
μ

=    (14)
 

冷却通道内的流动可以通过求解一维定常

质量、动量、能量方程以及物性方程，即， 
( ) f fuA mρ = &                      (15a) 

f f
f w

du dP
m A L

dx dx
τ+ = −&            (15b) 

21( )
2 f

f w

d h u
m q L

dx

+
=&            (15c) 

( , ), ( , )f f f fh h T P T Pρ ρ= =    (15d) 

其中 fm& 是冷却剂的流量， L 是冷却通道

横截面周长， wτ 通过雷诺相似原则及对流传热

关系来确定。方程组(9)结合公式(8)、(10)、
(13)，以及方程组(15)可以联立求解，从而获得

壁面热流，热壁、冷壁温度及煤油温度分布。 

由于煤油是一种含有上百种碳氢化合物的

混合物，其热物理特性（如定压比热，密度

等）变化复杂，很难用简单公式来描述。 所以

对于煤油物性参数的确定，可以根据煤油的成

分，用多种碳氢化合物组成的混合物作为煤油

的替代模型，并利用 NIST Supertrapp 数据库[11]

进行计算。本文根据大庆 3 号煤油的成分，使

用了 10 组分替代模型 [10]，模型包括了直链

烷，环烷，苯类以及萘类的典型组分，能较好

地模拟大庆 3 号煤油的高温热物理特性。 

图 6 分别为不同马赫数下冷却通道内对流换

热系数和油温的分布。随着飞行马赫数的提

高、燃烧室内壁热流的增大，使得冷却通道内

煤油升温加剧，对流传热性能增强。 

 

(a) 冷却流动换热系数分布 2h   
  
 

 

(b) 冷却剂温度分布 fT  

图 6 不同马赫数冷却通道换热条件 

3 耦合传热计算结果分析 

3.1 收敛性能 

以马赫 6 条件为例，分别对有外流（气动热

+燃烧热）和无外流（仅燃烧热）条件下进行

迭代求解。由于冷却通道上下壁面温度对油温

有最直接的影响，因此在分析中重点关注。如

图 7 所示，无外流的算例两次迭代的冷却通道

壁温差别很小，表明在此条件下收敛速度较

快；有外流的算例则要经过三次迭代，结构壁

温基本收敛，但在尾部区域（x>600mm）温度

收敛较慢，不同迭代步的壁温仍有差别。这可

能是由于该区域油温较高，煤油热物性参数的

计算具有一定的偏差，从而导致迭代收敛较

慢。从图 7 可以看到，高度为 1.5mm 的冷却通

道上下壁面的最大温差可达 120℃。依据换热

条件，燃气侧最大热流为 2MW/m2，合金的导

热系数约为 20W/mK，也可估算出与图 7 相符
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的最大温差。图 8 为有气动热时油温和换热系 数迭代变化。 
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(a) 无外流两次迭代冷却通道上下壁温比较                   (b) 有外流三次迭代冷却通道上下壁温比较 

 图 7 马赫数 6 条件下内外流耦合迭代计算收敛性能 
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 图 8 有外流条件下冷却通道的换热条件迭代 

            
(a) 无气动加热                                                            (b)有气动加热 

图 9 截面温度场分布云图比较 

3.2 内外流耦合对热防护的影响 

气动加热会对外部结构的热防护、内部冷

却通道的冷却效果（油温、冷却通道壁温）等

造成怎样的影响是本文关注的问题。 
由图 8(a)可知，无外流时出口油温为

864K，有外流时出口油温则升至 907K，气动

加热使出口油温升高约 40℃。在图 7 中，气动

加热使得冷却通道的下底面升高约 50℃，上底

面升高约 30℃。可见，马赫数 6 飞行条件下，

未采取隔热措施时气动加热已显著影响到了冷

却通道的冷却效果。 

气动加热对结构温度分布的影响如图 9 所

示。气动加热使得外蒙皮温度升至 1100K，已

达到高温合金的使役极限温度；而无气动加热

时外蒙皮温度低于冷却通道测壁面温度，一般
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低于 900K。即气动加热使得蒙皮外壁面温度升

高 200℃以上，提出了较高的热防护要求。 

3.3 不同马赫数比较 

随着马赫数增加，气动加热环境愈加严

峻。如图 10 所示，取冷却通道的上、下、侧表

面温度和蒙皮内、外壁面 5 条特征线的温度分

布进行比较。马赫数 5 时，蒙皮的内、外壁面

温度与冷却通道上壁面温度差别不大，均在合

金材料安全使用温度范围内；马赫数 6 时，蒙

皮的外壁面温度已达到高温合金的耐温极限，

内壁面温度则比冷却通道上壁面温度略高；到

了马赫数 7，蒙皮的内外边界均远高于冷却通

道壁面温度，特别是外边界温度已达到

1300K，超过了高温合金的承载的极限温度。 
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(c) 马赫数 7  

图 10 马赫数对各特征壁面温度分布的影响 

4 燃烧室安全裕度判据 

4.1 热应力与热变形 

在内外流耦合条件下结构能否满足强度和

刚度设计要求是需要考察的另一个基本问题。

图 11 给出了马赫数 7 条件下考虑外流的壁板结

构 Mises 等效应力分布，其最大值达到了 400 
MPa。在冷却通道汇流槽附近等效应力存在较

明显的波动，这是由于汇流槽温度相对较低，

材料的机械性能退化并不显著。与无气动加热

条件的计算结果相比，气动热条件下的应力水

平无显著变化。为了揭示结构塑性应变特征，

取内壁面、外壁面和冷却通道内侧、外侧壁面

四条路径，其塑性应变分布如图 12 所示。结果

表明，内壁面的塑性变形水平最高，等效塑性

应变峰值在 0.65%左右，外壁面的塑性变形水

平次之，最大值约为 0.48%。 

 

图 11 马赫数 7 结构等效应力场 
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图 12  马赫数 7 结构各表面等效塑性应变平均值 

气动加热较显著地改变了主动冷却结构的

热变形行为。如图 13 所示，马赫数 6 条件下，

主动冷却结构最大变形从无气动热时的 9.3mm
增加到有气动热时的 12.5mm，最大离面位移

从 0.55mm 增至 0.6mm。由图 9 的比较以及图

10(b)的分析可知，此时外蒙皮壁温比冷却通道

壁温约高 100~300℃，与燃气侧壁温水平相

当，因此会显著地影响主动冷却结构的整体热

变形行为。 

 

 

图 13 马赫数 6 气动加热对结构变形的影响 

4.2 安全裕度图谱 

高温条件下结构完整性评估仍是一个开放

的课题[12-14]，在复杂的高温热力环境条件下，

主动冷却结构可能出现屈服、屈曲、断裂、蠕

变、热氧腐蚀等多种破坏形式，给安全裕度分

析带来困难。Valdevit[15]等人以应力水平不超

过材料强度、材料使用极限温度、燃料结焦温

度（JP7 为 975K）和冷却通道最大压降（小于

0.1MPa）等四个方面为约束条件开展了主动冷

却结构设计。本文尝试着从以下几个方面进行

讨论，并藉此给出不同马赫数内外流耦合条件

下主动冷却系统的安全裕度图谱。 

(1)冷却燃料的失效温度。航空煤油作为

冷却剂的使用温度上限主要受到煤油结碳的制

约。一般而言，煤油高温裂解将伴随着显著的

结碳，从而使通道堵塞，换热性能严重下降，

甚至导致冷却系统失效。煤油的热/催化裂解是

一个复杂的、与流动强耦合的化学反应，其主

要影响因素包括：温度、压力和驻留时间。考

虑实际发动机结构内 1－2 毫米的冷却通道以及

煤油流动条件（压力变化范围相对较小，驻留

时间 0.05s－0.1s），煤油热裂解的起始温度大

约为 830K，裂解活跃、结碳严重对应的温度大

约 950K。 

(2)结构承载的极限温度。随着温度升

高，材料的弹性模量、屈服强度和抗拉强度均

显著下降，承载能力大幅降低。因此结构温度

不应超过材料使用的耐温极限，但承载的极限

温度很难定义[16]。以 GH4199 镍基高温合金的

主动冷却结构为例，温度在 1073K 时能够保证

一定的高温强度（约 630MPa，是常温屈服强

度 720MPa 的 85%以上），在 1173K 时承载能

力则已大幅退化（约 250MPa，低于常温屈服

强度的 35%）。为此，经验性地选取 1050K 和

1200K 分别为 GH4199 材料使用的临界温度和

危险温度。 

（3）高温塑性屈服判据。主承力结构在

服役条件下应保持在弹性极限以内，NASA 在

设计中要求许用应力不超过材料抗拉强度的

2/3，或者屈服强度的 85 ± 0.2%[17]。考察在高

温环境下金属结构的应力水平时，必须考虑材

料性能随温度升高而急剧退化的效应。相同的

应力水平，对于不同的材料体系、或者同种材

料的不同温度水平，对于结构安全行为具有不

同意义。因此采用无量纲等效应力进行表征： 

*
e

( )
( )

e

S

T
T

σ
σ

σ
=                   (16) 

其中 ( )e Tσ 为当地温度水平下的等效应

力， ( )S Tσ 为该温度对应的材料的屈服强度。 

（4）结构塑性失稳判据。对于一个静不

定的连续体系而言，即使发生了局部甚至一定

程度的塑性变形，如果结构变形量尚未大到导

致塑性失稳现象的发生，整体结构仍未丧失承

载能力。这是由于材料在塑性变形时形成的缺

陷和高密度位错等将对进一步变形形成相应的

阻碍作用，而表现出变形硬化行为，及对进一
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步变形的抵抗行为[18,19]。基于拉伸板结构的塑

性失稳机制[20]，本文取 1cε =1.25%作为结构从

安 全 区 域 到 临 界 区 域 的 应 变 参 考 值 ，

2cε =1.67%作为结构从临界区域到危险区域的

应变参考值。 

根据上述讨论给出的冷却燃料失效温度、

结构承载极限温度、高温塑性屈服以及结构塑

性失稳等四类判据，获得了马赫数 5~7 条件下

有、无外流条件下的主动冷却系统包含油温、

结构温度、变形量、等效应力、屈服百分比等

信息的安全区、临界区和危险区划分的图谱，

如图 14 所示。 

}
}

 
(a) 马赫数 6 

}
}

 
(b) 马赫数 5 

 

 (c) 马赫数 7 

图 14 不同马赫数有无外流下温度安全裕度图谱 

马赫数 5 条件下，冷却液和结构的各特征

温度均在安全范围内，热防护问题并不突出。

马赫数 6 条件下，冷却液温度已处于临界区，结

构的最高温度则从无气动热时的临界区进入到有

气动热时的危险区，因此马赫数 6 条件的热防护

问题突出。此时最大无量纲等效应力和屈服体

积百分比均已进入危险区。马赫数 7 条件下，

无论有无气动加热，冷却液和结构的温度均在

危险区，必须进一步采取特殊的防隔热设计。 

5 防隔热方案初步设计 

5.1 基本设计思想 

进行防隔热设计的一个基本思想是借助热

阻的概念。对于特定的热环境（例如热流和绝

热壁温恒定），两个壁面之间的热阻越大，则

壁面间的温差越大，隔热能力就越强，从而保

证主承力结构工作在安全温度范围内。热阻包

括传导热阻 wallR ，对流热阻 convR 和辐射热阻

radR ，通常由热网络法（并行或串行）确定 
 total wall conv rad( )R R R R= + +∑          (17) 

convR 和 radR 通常由换热条件决定的，因此

wallR 是隔热设计的重点 

 wall
LR
kA

=                           (18) 

由式(18)可知，增大热阻的有效措施包括

增加结构厚度 L ，采用低导热系数 k 的隔热材

料，以及降低壁面之间的接触面积 A。从轻量化

设计的角度，不宜大幅增加结构厚度。因此，本

文从后两个因素考虑防隔热设计方案。 

5.2 蒙皮采用隔热材料 

图 15 为马赫数 6 条件下蒙皮采用隔热材料

时的热响应。可见外流场引起的高温区域主要

集中在耐受高温能力很强的隔热材料上，因而

发动机主动冷却壁板受外流场的影响很小。与

图 9(b)比较，蒙皮采用高温合金时，气动加热

对冷却通道壁面升温效果显著；蒙皮采用隔热

材料时，冷却通道壁面温度与无气动热载荷时

基本一致，说明隔热材料对于保障主动冷却通

道的效能而言效果明显。 
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图 15 蒙皮采用隔热材料截面温度分布 

5.3 蒙皮与基板间采用加强筋 

为了增加主动冷却薄壁结构的刚度，通常

会采用加强筋结构。此时，与蒙皮相连接的是

加强筋结构。 
图 16 为有加强筋和无加强筋的传热特性比

较。无加强筋时，气动加热对冷却通道的升温

影响很大；有加强筋时，冷却通道的整体温度

水平未显著改变，只是在有加强筋的区域出现

温升区。可见，采用加强筋结构增加了热阻，

可有效地降低主动冷却发动机结构由气动热而

引起的温升，是一种有效的隔热手段。 

6 结   论 

本文给出超燃冲压发动机燃烧室主动冷却

结构内外流耦合换热与结构响应分析方法，考

虑了外部气动加热对燃烧室内部对流换热及其

与燃烧室结构热传导和冷却通道对流换热之间

的相互影响。针对一个简化的主动冷却燃烧室

壁板结构，在飞行马赫数 5、6、7 三种条件

下，具体分析了燃烧室内外流耦合传热过程。

探讨了燃料与结构的主要失效判据，初步给出

了不同马赫数有无外流条件下主动冷却结构安

全裕度图谱。研究表明，主动冷却结构在有外

流的条件下比无外流的条件下面临更严酷的考

验，马赫数 6 以上，内外流耦合效应使得燃料

和结构均已进入危险区，必须针对外流采取有

效的防隔热措施。 
在高飞行马赫数下，气动加热的影响规律对

于主动冷却燃烧室热结构设计至关重要，目前相

关的研究还极为有限。本文开展了一些具有探索

意义的研究工作，获得了初步的规律性认识。后

续工作还将发展更为准确的气动热环境模型、燃

烧室热环境模型、冷却通道流动与传热模型，并

且系统地开展内外流耦合传热分析方法的实验验

证工作。在结构安全裕度分析中，现阶段主要以

热静强度分析为主，对于应变强化材料的屈服后

的安全性能也需进行更为深入的研究。 
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(a)无加强筋时，气动加热影响显著                                (b)有加强筋时，气动加热影响较小 

图 16 加强筋对冷却通道温度分布的影响 
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附录 A：燃烧室流动及冷却剂流动参数 

表 1  燃烧室流动及冷却剂流动参数 

  飞行马赫数 5 飞行马赫数 6 飞行马赫数 7 

入口马赫数 2 2.5 3 

入口总温 (K) 1450 1800 2200 

流量 (kg/s) 2 2 2 

燃烧当量比 0.85 1.1 1.05 

燃烧室 

燃烧效率 90% 90% 90% 

冷却当量比 1.5 1.5 1.5 

入口油温(K) 426 478 501 冷却剂 

入口油压(MPa) 5 5 5 
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Abstract  Aerodynamic heating of the external flow is an important factor for the cooling efficiency and 

safe utility of an actively cooled supersonic combustor. In this paper, a heat transfer analysis coupling the 

aerodynamic heating, the convective heat transfer of the combustor internal flow and the heat absorption of 

the coolant flow was developed. The analysis was applied for the heat analysis of an actively cooled 

combustor wall with the effect of the external aerodynamic heating at flight Mach number of 5, 6 and 7. 

The coupled heat transfer process and the thermal/stress properties of the cooled wall were studied and 

preliminary conclusions about the effect of the aerodynamic heating were obtained. A criterion for the 

safety of the cooling structure was proposed based on the analysis of the fuel temperature, structure 

temperature, yield condition and deformation. It is found that at a flight Mach number higher than 6, the 

combined effect of the external aerodynamic heating and the internal combustor flow would cause the wall 

structure and the coolant (hydrocarbon fuel) enter an unsafe region of usage. According to the present 

results, a primary design of the insulation of the external aerodynamic heating was discussed.  

Keywords   active cooling, supersonic combustion, aerodynamic heating, thermal structure, heat insulation  
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