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摘要: 在超燃冲压发动机工作过程中,支板前缘的热环境非常恶劣。本文研究了超燃冲压发动机支板前缘的

热环境,得到了热载荷分布。提出了支板前缘金属结构再生冷却方案、耐烧蚀材料热防护方案和气体喷射热防

护方案,并对这三种方案的热防护效果进行了数值模拟。数值模拟的结果表明,金属结构再生冷却方案无法对

支板进行有效的热防护; 耐烧蚀材料方案可以在飞行马赫数8以下起到很好的热防护效果; 而当马赫数大于8

时,则只有气体喷射方案可以实现有效的热防护。
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Research of Scram jet Strut Thermal Env ironmen t

and Thermal Protection Scheme
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Abstract: T he therm al environm en t of the scram jet strut leading edge is rigo rous. In th is

paper, the therm al environm en t w as studied, and the heat load distribution w as obtained. Based on

the therm al environm en t, th ree therm al p ro tection schem es w ere put fo rw ard, i. e. regeneration

coo ling schem e, CöSiC therm al p ro tection schem e and gas jet therm al p ro tection schem e.

N um erical sim ulation w as emp loyed to obtain the therm al p ro tection effectiveness of these th ree

schem es. T he results show that the regeneration coo ling schem e can’ t p ro tect strut leading edge

from destruction; CöSiC therm al p ro tection schem e work s w ell up to fligh t m ach num ber no t

exceeding 8, and on ly gas jet therm al p ro tection schem e can p ro tect strut leading edge from

destruction up to M ach 8 and h igher.

Key words: aerospace p ropulsion system ; scram jet; therm al environm en t;

therm al p ro tection

　　超燃冲压发动机工作中,其支板前缘承受着

非常严重的气动加热。支板前缘驻点附近的热流

密度极大,非常容易被烧蚀。而超燃冲压发动机工

作过程中支板不能有较大变形,否则会严重影响

发动机的性能。因而支板的热防护是超燃冲压发

动机热防护技术中的一个重要问题。



国外已经就支板的热防护问题进行了一些相

关研究[ 1 ],对支板前缘的热防护方案[1, 2 ]、结构材

料[3, 4 ]和耐烧蚀效果进行了相应的计算和试验[5 ] ,

并对燃料喷注组件和支板结构的组合方案进行了

研究[6, 7 ] ,另外,对高超声速飞行器头部和翼前缘

的热防护也提出了一些方案[8, 9 ]。而国内目前还未

有这方面的研究内容公开发表。

1　支板前缘热环境计算

1. 1　计算模型

　　要进行支板前缘热防护方案研究,首先要了

解支板上的热载荷分布情况,这需要对支板前缘

的热环境进行数值模拟。

文中支板前缘热环境的数值模拟采用

N um eca 流体力学计算软件。并应用了二维N 2S

湍流控制方程,B2L 湍流模型。
支板热环境计算实体模型外形尺寸为: 厚度

10 mm ,楔形夹角20°。前缘圆角半径1 mm。

超声速气流中,通常采用后掠前缘以减轻前

缘驻点附近的局部大热流,但是在超燃冲压发动

机中尚无法确定后掠支板对其他部位的热影响,

且尚无法确定恰当的支板后掠角度,所以研究中

并没有采用后掠支板结构。

表1　边界条件

Table 1　Boundary condition

工

况

来流参数

马赫数 静温öK 静压öM Pa
支板壁面

1

2

2199

31245

650

1 007

01061

01058

绝热、1 250 K

绝热、1 250 K

文中分别就飞行马赫数6,高度2415 km 和飞

行马赫数8,高度30 km 两种工况的支板前缘的流

场进行了计算。高马赫数空气来流经过了发动机

进气道压缩,马赫数降低,温度和压力升高。表1中

列出了支板热环境计算的来流的马赫数、温度和

压力参数以及支板壁面边界条件。来流空气比热

比为 Χ= 114。计算中忽略支板各部分间热传导。

1. 2　计算结果与分析

　　图1～图4是飞行器在马赫数为6的飞行条件

下发动机支板前缘的热环境状况,图中,温度的单

位为 K,热流的单位为W öm 2。可以看出, 结构最

高绝热温度处于前缘驻点处, 温度已接近1 670

K。支板其它位置壁面的绝热温度大约在1 600 K

左右。若假定采用某种主动冷却可以维持支板壁

图1　支板前缘流场压力分布

F ig. 1　P ressure distribution in flow field

图2　支板前缘流场温度分布

F ig. 2　Temperature distribution in flow field

图3　支板绝热壁面温度分布

F ig. 3　Temperature distribution in adiabatic w all

图4　壁面温度为 T w = 1 250 K 时的壁面热流

F ig. 4　H eat flux distribution in w all w hen

T w = 1 250 K
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面温度不超过1 250 K (金属结构许用温度范围) ,

此时计算得到的支板前缘驻点处热流密度高达

213×106 W öm 2。若支板壁面材料采用高温耐烧

蚀材料, 使支板壁面可承受1 670 K 以上的温度

时,支板前缘的热防护则不成问题。但为了适应发

动机长时间工作的需要,要求支板前缘的结构有

良好的隔热措施。

图5　支板前缘流场压力分布

F ig. 5　P ressure distribution in flow field

图6　支板前缘流场温度分布

F ig. 6　Temperature distribution in flow field

图7　支板绝热壁面温度分布

F ig. 7　Temperature distribution in adiabatic w all

图5～图8是飞行器在马赫数为8,工况二的飞

行条件下支板前缘的热环境状况,此时发动机前

缘壁面的绝热温度已经达到2 800 K 以上。能够

在空气中承受如此高温的耐烧蚀材料目前很难找

到,因此被动热防护很难实现长时间稳定的热防

护。若假定采用某种主动冷却方式维持壁面温度

为1 250 K,那么图6中显示的支板前缘驻点处壁

面热流密度将高达917×106 W öm 2, 目前航空航

天领域中各种主动冷却方式和结构都难以承受这

样高的热流。

图8　壁面温度为 T w = 1 250 K 时的壁面热流

F ig. 8　H eat flux distribution in w all w hen

T w = 1 250 K

图1、图5的流场压力分布和图2、图6的流场

温度分布显示,支板前缘驻点附近形成了一个局

部的高温高压流场区域,流场的高温高压相应的

强化了流场和壁面之间的换热作用。热流计算结

果也显示,支板前缘驻点附近形成了一个局部大

热流区域,而区域外壁面热流则大大降低。

2　支板前缘热防护方案

　　基于上述支板的热环境计算结果,提出了3种

热防护方案,并对这3种支板前缘热防护方案进行

研究比较,以找出可行的热防护途径。

2. 1　再生冷却结构方案

　　再生冷却结构方案如图9所示,这是在金属支

板结构内部设置冷却通道。冷却剂从冷却通道一

端进入,通过通道,然后从另一端排出,以冷却支

板结构。

图9　再生冷却结构方案

F ig. 9　Sketch of coo ling strut
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2. 2　耐烧蚀材料结构方案

　　CöSiC 材料具有优良的耐烧蚀性能, 可以作

为支板前缘热防护材料,图10显示的是一种耐烧

蚀支板前缘结构, CöSiC 材料和金属基体的连接

方法如图所示。

图10　耐烧蚀材料结构方案

F ig. 10　Sketch of CöSiC strut

这种连接方法可以不需要暴露在高温气体中

的金属连接件,保护了内部金属结构。由于CöSiC

材料也具有较高的导热系数,因而在CöSiC 材料

和金属基体之间加置了具有低导热系数的隔热材

料。并在金属基体上设置有低强度换热的再生冷

却通道,以适应发动机长时间的工作要求。

图11　气体喷射热防护方案

F ig. 11　Sketch of gas jet strut

2. 3　气体喷射热防护方案

　　支板气体喷射热防护方案是在支板前缘驻点

处迎着气流方向开一条一定宽度的窄缝 (如图11

所示)。发动机工作时,一定温度和压力的气体经

过窄缝向外喷射。喷出来的气体把前缘处的高温

高换热系数的区域推离支板前缘壁面,解决了支

板前缘驻点附近高热流区域的耐烧蚀问题,然后

喷射气体在来流的作用下沿着支板壁面向后流

动,在支板壁面上形成一层温度较低的气体保护

膜。

这种热防护方式的优点在于,喷射出来的气

体在支板壁面形成的气膜阻止了高温气体与支板

壁面的接触,直接阻隔了高温气流向支板壁面的

高强度对流传热。

3　3种热防护方案的数值计算

　　为了解前述3种支板热防护结构的热防护效

果。对它们分别进行了数值计算。又为便于比较和

说明问题,计算中3种支板结构采用与1. 1节相同

的外形尺寸。计算中涉及的材料参数见下表2。

表2　材料性能

Table 2　Character istic of ma ter ia ls

材 料

种 类

温度

ö℃

导热系数ö

W ö(m 2õK)

上限温

度ö℃

镍基合金

GH 1140

500

600

700

800

900

2019

2112

2314

2511

2614

900

隔热材料

CöSiC

——

——

019

8

1 800

2 200

隔热材料和 CöSiC 材料的制备工艺直接影

响其导热性能,因而计算中取用其一个常用参数。

3. 1　再生冷却结构方案

　　对如图9所示支板热防护结构进行温度场计

算。计算工具为AN SYS有限元计算软件,计算中

把支板结构简化为二维形式,采用表1所列的工况

一边界条件。支板材料采用高温镍基合金

GH 1140。冷却剂为水。

温度场计算结果图12表明,结构温度在支板

顶点处最高,向后逐渐降低。虽然在靠近支板前端
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的冷却通道处的冲击作用大大加强了冷却换热,

可是支板前缘的温度仍然达到1 600 K,计算中还

通过调整冷却剂流速来改变对流换热系数且进行

了多种情况的试算,结果显示冷却效果并无明显

变化。这说明在这个结构区域内,再生冷却的效果

很差。也说明了实际中这种结构是不合理的。

图12　支板结构温度场分布

F ig. 12　Temperature m ap

3. 2　耐烧蚀材料结构方案

　　对图8所示支板结构进行了有限元分析,计算

工具为AN SYS 计算软件,同样把支板结构简化

为二维形式,并采用了表1中工况一的边界条件。

计算结果如图13所示。

图13　M a= 6时支板结构温度场分布

F ig. 13　Temperature m ap w hen M a= 6

可以看到, CöSiC 材料部分的温度很高, 这

一部分有效地承担了来流的高温气动加热。在中

间层隔热材料处,温度迅速下降,而最内层的镍基

高温合金基体部分的温度已经基本低于材料的许

用温度。这说明,在M a= 6的飞行工况下,这种支

板的结构可以满足热防护要求。

另外从图3和图13可以看出,支板前缘驻点结

构温度与绝热温度只有几十度之差, 那么在M a

= 8的飞行工况下,这种支板结构前缘驻点的温度

将要接近2 800 K,即使扣除辐射的影响,支板前

缘驻点的结构温度也已经达到了CöSiC 材料在

空气中的使用上限,所以如果飞行马赫数达到8以

上,这种支板结构将无法应用。

3. 3　气体喷射热防护方案

　　对图11所示支板热防护结构进行了计算,计

算中前缘处窄缝宽度为015 mm。计算工具为

N um eca流体计算软件,采用了二维N 2S方程, B2
L 湍流模型。

计算采用表1中所列两种工况。窄缝喷射气体

为空气, 比热比 Χ= 114, 总温1 000 K, 总压018

M Pa。计算结果如图14～图19所示。

图14　支板前缘附近流场压力分布 (工况1)

F ig. 14　P ressure distribution in flow field

图15　支板前缘附近流场温度分布 (工况1)

F ig. 15　Temperature distribution in flow field

图16　支板前缘绝热壁面温度分布 (工况1)

F ig. 16　Temperature distribution in adiabatic w all
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由图15和图18可以看出,当气流从窄缝喷出

后,由于气压下降,气体迅速的膨胀,致使喷射气

体出口处的温度迅速降低,形成一个明显的低温

区。它把流场中的最高温度区域推离了支板前缘

壁面。喷出的气体在来流的作用下,在支板壁面上

形成一层非常明显的气膜,这层气膜内的温度要

明显低于气膜外部气体的温度。由图16和图3的比

较以及图19和图7的比较可以看出,支板壁面上的

绝热温度明显降低,并且马赫数8飞行工况的降温

幅度明显强于马赫数6飞行工况的降温幅度,说明

这种气体喷射支板热防护方案在高飞行马赫数下

效果尤为显著。

图17　支板前缘附近流场压力分布 (工况1)

F ig. 17　P ressure distribution in flow field

图18　支板前缘附近流场温度分布 (工况2)

F ig. 18　Temperature distribution in flow field

图19　支板前缘绝热壁面温度分布 (工况2)

F ig. 19　Temperature distribution in adiabatic w all

采用气体喷射支板结构则需要对喷射气体介

质的来源进行考虑,如采用空气涡轮的废气,或者

对空气进行一定程度的预冷却。

4　结　论

　　由上面的叙述可以得到以下结论:

( 1) 支板前缘的热环境非常苛刻而复杂,随

着飞行马赫数的提高,支板前缘热环境的恶劣程

度急剧上升。特别是支板前缘驻点,是一个极易烧

蚀的部位,需要进行重点热防护。

( 2) 由于结构的限制,金属再生冷却结构无

法实现有效的热防护。

( 3) 在一定马赫数以下,作为被动热防护方

式, CöSiC 耐烧蚀材料前缘支板结构可以起到有

效的热防护作用。

(4) 当飞行马赫数更高时, CöSiC 耐烧蚀材

料前缘支板结构无法满足要求,需要采用气体喷

射前缘支板结构方案。
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