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超燃冲压发动机进气道表面热结构设计与分析
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摘　　　要 : 基于超燃冲压发动机进气道表面的热环境 ,考虑采用结构防热来实现进气道表面的有效热防

护.对进气道表面进行了隔热网结构和瓦楞结构两种方案的热结构设计 ,并分别对两种方案设计的热防护效

果进行了仿真计算.结果表明 ,在设计工作时间内两种热结构设计都满足工作在材料许用温度范围内的要

求 ,可以实现有效热防护.并在计算结果基础上 ,对两种方案结构进行了分析比较 ,指出了瓦楞结构的防热效

果更佳.
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Abstract : Based on t he thermal environment of t he inlet surface of the scramjet , t he

st ruct ure thermal p rotection was proposed to p rovide efficient p rotection for t he inlet sur2
face . Two t hermal st ruct ure schemes for t he inlet surface were designed , including net st ruc2
t ure and corrugated sheet st ruct ure. And t he t hermal p rotection effect of two schemes was

simulated. The result s indicate t hat , two t hermal st ructures could achieve efficient thermal

p rotection within t he permissible temperat ure range. Based on comparative analysis , it

shows that t he corrugated sheet st ruct ure has better t hermal p rotection effect .
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　　热防护是超燃冲压发动机研究中非常关键的

一环 ,而进气道的热防护则是整体热防护中重要

的一部分.基于不同位置的热环境条件采用不同

热防护方式的思想 ,对于超燃冲压发动机进气道

部分 ,由于还没有燃料喷入燃烧 ,进气道内壁面的

热环境并不是很恶劣 ,考虑采用不消耗冷却剂的

结构防热热防护方式.

基于一体化设计 ,超燃冲压发动机的进气道

也是飞行器表面的一部分 ,因而这一部分可以借

鉴美国航天飞机和 X233机身防热结构.

目前美国正在使用的航天飞机热防护方式 ,

它主要采用的是外衬陶瓷防热瓦和金属防热瓦.

出于成本的考虑 ,根据不同部位热载荷的不同选

择不同的热防护方式.第一代航天飞机的防热材

料在鼻锥和机翼前缘等最高温度区域采用了增强

碳/碳结构 ( RCC) 或后来的高级碳/碳结构
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(ACC) .机体下表面等较高温区域采用氧化硅型

陶瓷防热瓦.后来航天飞机在材料上进行了相应

的改进 ,鼻锥和机翼前缘等最高温度区域采用了

镍基合金热管辅助难熔金属或 ACC面板.机体

下表面等较高温区域改用了弥散强化镍基合金夹

层和高温合金波纹板 ,而机体上表面等较低的温

度区域采用的是钛合金多层壁板. 另外 NASA

LaRC研究的金属 TPS采用预封装蜂窝夹芯结

构 ,热层和承力结构一体化 ,都由金属蜂窝夹芯结

构承担 ,隔热层由填在金属盒中的轻质绝热纤维

承担[123 ] . X233 就应用了金属热防护平板 ,文献

[ 4 ]对此结构进行了模拟马赫数为 7 工况下的热

测试.

尽管国内外已有多种成功的技术方案可供参

考[ 527 ] ,但考虑不同的工作具体情况 ,各技术方案

并不具有普适性.参考结构散热方案[829 ] ,考虑对

外辐射和内部热容吸热.本文基于此种思想 ,以及

借鉴国外设计 ,对进气道表面的热结构提出了两

种设计方案 ,并进行分析.方案一为隔热网结构 ,

方案二为瓦楞结构.

1　隔热网结构方案

1 . 1　防热原理

隔热网结构防热方案属于结构防热 ,主要是

利用外层耐高温材料承热 ,外层承热使其表面达

到较高的温度 ,从而其表面在较高温度的情况下

向外辐射散热 ;结构中间的隔热网镂空结构 ,利用

网状结构连接内外两层 ,使得与上下两层接触面

积减小 ,从而起到降低外层向内层的导热热量的

作用 ;另外热量传递过程还要经过中间热容较大

的铍合金层 ,这样的设计是考虑到铍合金相对其

它常用金属材料能吸收更大的热量 ,使得在尚未

达到热平衡状态时 ,对于工作时间不长的应用条

件 ,同样热流下的内层的温升减小.在这些结构的

共同作用下 ,从而达到利用常用金属就能满足热

结构要求和降低内层温度的目的.但对于工作时

间长达数小时的空天飞机 ,就需要采取进一步的

热防护措施.

1 . 2　设计建模

如图 1所示隔热网结构设计为顶层材料选用

镍基高温合金 ;第二层为隔热网 ,选用轻质耐火材

料 ;第三层为选用热容较大的铍合金 ,表面有高反

射率的金属膜 ;第四层是与第二层相同的隔热网

结构 ;第五层为与第三层同样的铍合金 ;实际建模

时还要考虑机身层 ,其材料为不锈钢.表面结构总

体厚度为 10 mm.

对于隔热网结构设计 ,根据其对称性 ,以一个

隔热网结构的 1/ 4作为计算的实体模型.

图 1　隔热网结构方案示意

Fig. 1　Net st ructure scheme hint

模型尺寸如图 2 ,单位为 mm.选用四面体四

节点单元进行有限元网格划分 ,其中隔热材料部

分单元细化 ,单元总数 19 095 ,节点总数 3 945.

图 2　隔热网结构建模尺寸和有限元网格模型

Fig. 2　Net st ructure dimension and FEM grid model

computational grid

1 . 3　计算分析

由于来流考虑马赫数为 6 的高速气流 ,计算

中采用高速对流换热模型.另外在燃烧室内部壁

面气流恢复温度与壁面温度差很大 ,换热过程中

壁面附近的温度梯度大 ,气体物性变化剧烈 ,因此

对流换热中的壁面热流采用“焓”为变量来计算.

计算中根据壁面材料的许用温度作为假定的

壁面温度 ,因此这里的壁面换热问题可视为在给

定温度条件下的高速流动换热 ,壁表面的热流关

系可由下面的关系式得到

qw = - kw
5 T
5 y w

=
kw

cpw

5 i0

5 y w
(1)

　　进一步推导得到

qw = hi ( iw - i r) (2)

其中 hi 为以焓差计算的对流换热系数 , i r 为壁面

附近气流恢复焓 , iw 为壁面焓.

结合飞行器飞行工作条件 ,通过 (2)式估算得
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到热流大小 ,从而推出仿真计算所需热环境数据.

考虑成第三类边界条件 ,对流换热系数为 77 W/

(m2 ·℃) ,换热温度为 1 269 ℃.

利用三维瞬态温度场有限元计算方法计算该

模型 ,其三维瞬态温度场在直角坐标中的微分方

程为

ρc 5 t
5 t

-
5

5 x
λx

5 t
5 x

-
5

5 y
λy

5 t
5 y

-

5
5 z
λz

5 t
5 z

- qv = 0

　　选择第三类边界条件

- λx
5 t
5 x

n x +λy
5 t
5 y

n y +λz
5 t
5 z

n z = h( t - tf )

　　仿真计算还考虑结构外层对环境的辐射 ,以

及内部之间的相互辐射效果.外层对环境的辐射

散热量简单考虑为外层表面对主流冷空气的辐

射 ,表示为 qv =εσ ( tw + 273115) 4 - ( tf + 273115) 4 ,

其中 tf 为主流温度 ,大小为 - 46. 65 ℃.

假设初始温度为 20 ℃.考虑到所研究飞行器

的实际飞行工作时间 ,对于隔热网结构 ,只计算 0～

900 s的表面结构温度结果 ,其中 100 s ,300 s ,600

s ,900 s ,4个时间点温度结果如图 3.

图 3　各时间点隔热网结构计算结果

Fig. 3　Result s of net st ructure at 100 s ,300 s ,

600 s and 900 s

从温度分布图来看 ,900 s时顶层和底层的温

差很明显.每层隔热网结构上下都有明显的温差 ,

可见此种隔热网结构设计有良好的隔热效果 ,有

效地降低了传入底层的热量.

选取结构若干点 ,来观察各点温度随时间变

化情况 ,并进行对比.

从图 4各点温度变化曲线可以看到各层材料

工作在材料许用温度范围内.结构顶面温度上升

很快 ,但 200 s后变化缓慢 ,趋于平稳.而底面层温

度的温度曲线变化可以看到 ,底层温度的上升明

显相对于顶层的温度上升的滞后 ,可见此种隔热

网结构设计对 900 s工作时间内的表面防热非常

有效 ,不仅是降低了向底层的传热 ,而且有对底层

温升延缓的作用.点 A 4 和点 A 5 的温度变化曲线

相近 ,在图中已几乎重合.

图 4　隔热网结构选取点温度变化曲线

Fig. 4　Temperature curves of some selected

point s of net st ructure

本文隔热网隔板和铍合金板组合为双层结

构 ,即隔热网隔板和铍合金板向内还有相同的隔

热网隔板和铍合金板.在隔热网隔板和铍合金板

相同厚度的情况下 ,还可以等分成多层这样的组

合.多层的这样组合设计能更有效降低底层的温

度 ,减缓底层的温升.但这样也必然导致工艺的复

杂性 ,并可能带来结构稳定性等问题.材料物性参

数见表 1.

表 1　材料物性参数

Table 1　Material property

铍合金
镍基

合金

轻质耐

火材料
不锈钢

密度/

(kg/ m3 )
1 848 8 810 800 7 700

导热系数/

(W/ m·℃)
201 20. 8 0. 05 16. 3

比热容/

(J / kg·℃)
1 825 617 800 460

最高许用温度/

℃

铍铌

> 1 000
970 1 400 600

2　瓦楞结构方案

2 . 1　防热原理

瓦楞结构防热方案与隔热网结构防热方案相

似 ,同属于结构防热.同样是利用外层承热并对外

辐射散热 ,减小向内层的导热 ,以及利用大热容材

料减小温升.不同之处是中间层由瓦楞结构代替
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隔热网结构 ,这样中间各层间辐射换热代替导热

占主导 ,利用多次层间辐射换热 ,减少向内的热量

传递.

2 . 2　设计建模

如图 5所示瓦楞结构方案设计为顶层材料选

用镍基合金 ;第二层为瓦楞结构 ,选用铍合金 ;第

三层为与第二层方向不同的瓦楞隔板 ;第四层为

铍合金 ;同样实际建模时还要考虑机身层 ,其材料

为不锈钢.表面结构总体厚度为 10. 2 mm.

图 5　瓦楞结构方案示意

Fig. 5　Corrugated sheet st ructure scheme hint

模型尺寸如图 6.根据对称性 ,二、三层瓦楞

隔板各只取一个周期建模.选用四面体四节点单

元进行有限元网格划分 ,其中隔热材料部分单元

细化 ,单元总数 10 352 ,节点总数 2 306.

图 6　瓦楞结构建模尺寸和有限元网格模型

Fig. 6　Corrugated sheet st ructure dimension and FEM

grid model computational grid

2 . 3　计算分析

对于瓦楞结构 ,同样计算得到 0～900 s的表

面结构温度结果 ,其中 100 ,300 ,600 ,900 s ,4个时

间点温度结果如图 7.从温度分布图来看 ,瓦楞结

构隔热效果相对隔热网结构更佳 ,有效地降低了

传入底层的热量.

同样也选取结构若干点 ,来观察各点温度随

时间变化情况 ,并进行对比.

从图 8曲线同样可以看到各层材料工作在材

料许用温度范围内.顶面温度上升很快 ,200 s 后

图 7　各时间点瓦楞结构计算结果

Fig. 7　Result s of corrugated sheet st ructure

at 100 ,300 ,600 and 900 s

趋于平稳.从顶层到底层经过瓦楞结构时导热只

能通过线接触和以及瓦楞隔板间的点接触 ,导热

部分的传热量极小 ;另外辐射传热部分则需通过

三次辐射传热才能到达底层 ,热量也很小.由曲线

可以看到底层温度的温度上升很小 ,说明瓦楞结

构防热效果极佳.

图 8　瓦楞结构选取点温度变化曲线

Fig. 8　Temperature curves of some selected point s

of corrugated sheet st ructure

顶层变化趋势与隔热网结构相同 ,因为结构

散热途径为对外辐射和内部热容吸热 ,其中以对

外辐射为主 ,辐射散热量占总散热量的 80 %～

90 %.而辐射散热量主要与环境和外表面情况有

关.点 B3 和点 B4的温度变化曲线相近 ,在图中已

几乎重合.图 9对隔热网结构与瓦楞结构顶层和

底层相关选取点温度变化进行了对比.

由于从顶层到底层经过瓦楞隔板时 ,导热只

能通过线接触和以及瓦楞隔板间的点接触 ,导热

部分的传热量极小 ,所以瓦楞隔板采用导热小的

轻质耐火材料已经意义不大 ,反而是瓦楞隔板部

分采用热容较大的铍合金 ,对热结构更为有利.

另外瓦楞隔板部分角度的不同 ,引起的该部

分铍合金的厚度不同 ,对底层热防护效果也有影

响.铍合金厚度越厚 ,越能减缓底层的温升和减小
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上升幅度 ,对底层热防护效果越好.

图 9　隔热网结构与瓦楞结构顶层和底层

相关选取点温度变化对比

Fig. 9　Compare between temperature curves of top and

bottom of net st ructure and corrugated

sheet st ructure

3　总　结

对表面防热结构提出了隔热网结构方案和瓦

楞结构方案两种热结构方案 ,并分别对两种方案

进行了结构设计 ,并对设计出的结构方案进行了

仿真计算.从计算结果来看 ,隔热网结构方案和瓦

楞结构方案都得到了很好的防热效果 ,两种方案

都满足材料工作在许用温度范围的要求 ,说明了

结构设计的合理性.

从两个方案的结果比较来看 ,虽然两者表面

的温度基本相同 ,但对底层温度的控制瓦楞结构

较好.分析可知 ,隔热网结构中隔热网隔板与上下

两层是较小面积的导热 ,并且存在辐射传热.而瓦

楞结构从顶层到底层经过瓦楞隔板部分时 ,导热

只能通过线接触和以及瓦楞隔板间的点接触 ,导

热部分的传热量极小 ;另外辐射传热部分则需通

过三次辐射传热才能到达底层 ,辐射传热量也大

大减小.

对于热环境相似的 ,机身一体化的超燃冲压

发动机的前体表面和高超飞行器机身表面 ,本文

的热结构设计也可作为设计方案参考.
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