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摘　　　要 : 为了对再生冷却超燃冲压发动机进行热分析 ,结合三维燃气流场计算软件平台、国内航空煤油

物性计算程序 ,发展了三维热分析计算程序.在 M a = 419和 5186两种工作状态下 ,对再生冷却超燃发动机整

机进行了三维热分析 ,得到了发动机局部高温区位置 ,并研究了冷却剂流量分配对发动机冷却的影响.

关　键　词 : 超燃冲压发动机 ; 再生冷却 ; 稳态热分析

中图分类号 : V235121 　　　　　文献标识码 : A

收稿日期 :2008211221 ; 修订日期 :2009205205

作者简介 :蒋劲 (1979 - ) ,男 ,四川简阳人 ,博士生 , 研究方向 :航空宇航推进理论与工程.

Steady thermal analysis of regeneratively cooled scramjet

J IAN G Jin1 , ZHAN G Ruo2ling2 , L E Jia2ling2

(11 School of Power and Energy ,

Northwestern Polytechnical University , Xiπan 710072 , China ;

21 Comp utational Aerodynamics Instit ute ,

China Aerodynamics Research and Develop ment Center , Mianyang 621000 , China)

Abstract : In order to analyze t he heat t ransfer in t he regeneratively cooled scramjet ,

t hree2dimensional internal comp utational fluid dynamics ( CFD) platform and comp utational

p rogram of domestic aviation kerosene properties were incorporated to develop a t hree2di2
mensional thermal evaluation code. The code was used at M a = 419 operating condition as

well as M a = 51861 The numerical result s show t he local high temperat ure areas of scramjet .

The code was also used to study t he effect s of coolant dist ribution on t he scramjet cooling.
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　　超燃冲压发动机的热环境非常恶劣.为使发

动机长时间工作 ,可以采用再生冷却方式对整个

机体进行冷却 ,即在发动机固壁内开冷却槽道并

使用燃料 ( H2 或者液体碳氢燃料)作为冷却剂 ,

燃料在冷却通道内流动吸热后 ,喷入燃烧室

燃烧[ 1 ] .

由于燃料的流量和热沉能力有限 ,冷却通道

的设计显得尤为重要.对于液体火箭发动机来说 ,

冷却剂典型温升为 100～200 K ,但是对于碳氢燃

料超燃冲压发动机 ,煤油典型温升可达 700～

800 K ,并且需要对燃料的裂解反应进行控制.美

国普惠公司 ( Prat t & Whitney)在设计再生冷却

发动机时 ,根据热流区域的不同 ,采取了不同的冷

却通道布局 ,并采用了计算设计与试验数据的对

比研究[122 ] .普惠公司的实践说明了两点 :一 ,超燃

发动机的热流分布呈现明显的多维特征 ;二 ,十分

重视冷却通道的设计和换热分析计算.

美国计划于 2009年 8月开始 X251A 飞行试

验 ,携带的燃料是 120 kg的 J P27和少量乙烯.在

助推火箭与飞行器分离后 ,先以乙烯为燃料来完

成内流道和煤油的加热 ,此后被加热并裂解的煤

油 J P27 (温度 1 000 K左右)注入燃烧室点火燃烧

实现有动力飞行约 240 s[3 ] . 目前 ,美国已经在

Langley 2. 4384 m (8f t)高温风洞上进行了普惠公
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司生产的 X21和 X22 再生冷却发动机地面试验 ,

为该飞行试验做准备. X21 发动机运行 40 多次 ,

总试验时间超过1 000 s ,对应飞行马赫数为 41 6 ,5

和 6151 X22 发动机采用全飞行设备 ,在马赫数为

416条件下进行了 8 次试验 ,在马赫数为 5 条件

下进行了 11 次试验 ,燃烧时间共1114 min[4 ] .由

此可见 ,美国已经突破液态碳氢燃料的再生冷却

超燃冲压发动机的设计.

本文结合 CARDC2A HL 发展的超燃冲压发

动机三维内流场计算软件平台 A HL3D和煤油物

性计算程序 ,发展了能对超燃发动机再生冷却整

机进行三维热分析的计算程序.

1　计算方法

超燃发动机固壁可看成由涂层、内层、通道和

外层构成 ,它们可分别采用不同的材料来构造.本

文暂不考虑涂层 , 固壁材 料 均为 不 锈 钢

(1Cr18Ni9 Ti) .如图 1 ,发动机模型沿纵向被细分

成了许多的站位 ,站位的编号方式从冷却通道入

口开始 ,在冷却通道出口处结束.就单根冷却通道

来说 ,由于结构的对称性 ,仅对站位上的如图 2所

示的单元进行计算 ,而且假定在单元的两侧边界

没有热的传递.图 2 所示单元上还添加了有限差

分网格.

固壁内的热传导可以用无内热源、稳态、变导

热系数的导热方程的积分形式来描述[5 ]

-∫sκgrad T·nds = 0 (1)

使用元体平衡法建立差分方程 ,对界面上的导

热系数使用调和平均值[6 ] ,导热系数是温度的函

数.对于典型的内节点 (如图3) ,建立的差分方程为
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式中 R1 ～ R6 为典型内节点与它周围节点间的热

阻[7 ] .

图 3　典型内节点与它周围节点间的热阻示意图

Fig13　Resistances between a typical interior node and

it s adjoining nodes

对于边界节点 ,应用边界条件后也可以推导

得出类似的方程.有三种类型的边界条件 :燃气与

固壁的对流换热 ;冷却剂与固壁的对流换热 ;外侧

根据不同条件可以为自然对流 (如电弧加热器试

验) 、强迫对流换热 (飞行过程中与大气接触的气

动加热)及绝热.燃气侧与冷却剂侧边界条件的相

关参数的确定在下文介绍.这里假定外侧为绝热.

对每条冷却通道均采用三维换热计算方法.

每个节点的温度是相邻节点 (即同一个站位上 4

个相邻节点和相邻站位上的 2 个节点)温度的函

数 ,轴向推进方向上后一个站位上点的温度采用

上一步推进的计算数值 (第一次推进计算时采用

假定初值 ) . 在每一个站位上 ,使用了 Gauss2
Siedel迭代方法用于获得站位两个方向收敛的温

度分布.然后计算沿轴向推进.一次推进完成以

后 ,所有点的温度就与先前推进的结果进行比较 ,

如果两次推进之间结果的差别满足收敛标准 ,就

终止该冷却通道的换热计算 ,否则继续由第一站

位重新推进计算[ 7 ] .

燃气侧热流采用 Eckert 参考焓方法[8 ]计算.

用下标 g表示燃气 ,x表示参考状态 , n表示站位

的序数 ,w 表示壁面 ,a 表示绝热 , s 表示滞止状

态 ,第 n个站位上燃气的参考焓可表示为

Hgxn = 015 ( Hgsn + Hgwn) + 0122 ( Hgawn - Hgsn) (4)

式中 Hgxn表示燃气的参考焓 , Hgsn是燃气的静焓 ,

Hgawn是燃气恢复焓 , Hgwn是燃气在壁温条件下的

焓. Hgawn由恢复因子、燃气总焓和燃气静焓决定 ,

恢复因子由参考温度决定.假定第 n个站位上的

气壁温度 T gwn ,由式 (4)可以确定参考温度 ,从而

确定燃气边界层参考状态.燃气热力与输运性质

由多组分公式计算[9 ] .第 n个站位上的气壁温度

T gwn为该站位上气壁节点温度的平均值.

燃气传到气壁的对流换热热流和斯坦顿数

S t有关

qcn = S tgxn ·ρgxnV gsn ( Hgawn - Hgwn) (5)

超燃发动机中燃气向固壁的辐射热流占总热

流的比例很小 ,计算时忽略辐射热流.将求得的热

流 qcn作为站位 n 处燃气侧固壁的输入热流边界

条件 ,这个热流均匀作用于该站位燃气侧固壁各

节点上.

对冷却通道中煤油的流动作一维简化处理.

煤油与固壁的对流传热系数采用冷却剂平均温度

计算 ,使用 Sieder2Tate公式[10 ]

h d
κf

= N uf = 01027 Re018
f Pr1/ 3

f

η
f

η
w

0114

(6)

除ηw 按假定的液壁温确定外 ,式 (6)中其它

量采用煤油平均温度计算 ,冷却通道水力直径 d

为特征长度.由于物性参数ηw
(煤油物性在下面

有介绍)与液壁温度有关 ,所以需要迭代求解.基

于冷却通道下壁、侧壁和上壁 (如图 2中的 1 ,2 ,3

标识)节点的平均温度可以分别估算出 3 个相应

的对流传热系数 ,将站位 n上的 3 个对流传热系

数和煤油平均温度作为站位 n处冷却剂侧的对流

传热边界条件.

沿冷却剂侧固壁四周积分 ,可以得到沿冷却

通道截面四周向冷却剂传的热量为 Qc ,单位为

W/ m.因此两相邻站位之间的冷却剂温升为

Tn + 1 - Tn = QcΔS n + 1 , n / ( cp m l ) (7)

其中 cp 为以两站位的煤油平均温度定性的煤油

的比定压热容 , ml 为冷却通道中煤油的质量流

率 ,ΔS n + 1 , n为相邻两站位之间的距离.

2　冷却剂物性计算

受 CA RDC ( China Aerodynamics Research

and Develop ment Center)委托 ,2004年天津大学

采用质谱仪对 CARDC提供的某航空煤油的样品

进行了组分测量.结果是含量 1 %～2 %以上的约

有 30～40种 ,主要成分为 C82C13 ,含量最多的只

有 6 %.

受 CARDC委托 ,2006年中国科技大学也对

该航空煤油的样品进行了组分测量 ,采用的是同

步辐射真空紫外单光子电离结合分子束质谱技术

进行测量.实验测得航空煤油中大约 80 多种成

分 ,主要成分为 C82C13 ,含量最多的达 1016 %.

本文采用一个碳氢混合物物性计算程序来获

得超临界压力下国内航空煤油的物性.由于煤油
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组分过多 ,为减少计算量 ,需要研究煤油替代模

型.经过详细研究 ,得到的 3 组分模型为 :组分和

摩尔分数分别为 79 %的正十烷 ( n2decane) 、13 %

的三甲基环己烷、8 %的己基苯 ,平均分子量

141180 ,临界参数 : Tc = 62215 K , pc = 21198 MPa.

在进行换热计算时 ,采用的是该 3组分模型 ,对于

影响热分析计算的密度、比热容和热传导系数等

参数 ,本模型与基于天津大学组分测量的计算结

果 ,两者非常接近.

对超燃冲压发动机的再生冷却设计来说 ,燃

料流动的压力在超临界压力 (约 211～215 MPa)

之上 ,燃料不会发生沸腾现象 ,但是在冷却通道内

燃料温度会超过临界温度 ,燃料在冷却通道里流

动时会发生“伪沸腾”现象 ,此时传热效率将会降

低.本文采用的计算程序 ,可以得到燃料“伪沸腾”

时的物性参数 ,从而可以计算这种“伪沸腾”现象

带来的传热恶化问题.

3　发动机模型和冷却通道设计

发动机模型隔离段入口高30 mm、宽100 mm.

从发动机隔离段入口直到第二凹槽后台阶 (即尾

喷管入口处)沿燃气流动方向在上、下、侧壁上均

布置了冷却通道.如图 4所示.冷却通道的高度为

3 mm ,宽度为 2 mm ,衬层厚度为 1 mm ,外层厚度

为 3 mm ,肋片厚度在大部分位置为 115 mm ,在第

二凹槽后台阶 ,侧壁的肋片厚度从 115 mm 变化

到 21147 3 mm.上、下壁面布置了 28条冷却通道.

侧壁分 5段布置了冷却通道 ,冷却通道的数目 (沿

燃气一维流动方向)分别为 9 ,16 ,12 ,18和 131

图 4　布置了冷却通道的超燃冲压发动机示意图

Fig14　Scramjet model with cooling channels

4　燃气流动参数的计算

超燃发动机由于存在凹槽 ,结构上很不对称 ,

流场不能像火箭发动机那样做周向均匀的假设.

为此 ,采用 CA RDC吸气式高超声速技术实验室

(CARDC2A HL)的三维计算流体动力学 (CFD)非

平衡计算流场作为热分析计算的热环境计算条件.

CA RDC2A HL 的计算组 ,从 1997 年开始进

行超燃发动机流场的 CFD研究.为适应复杂外形

和不同燃料 (主要是氢气和碳氢燃料)化学反应的

超燃冲压发动机部件和整机内部流场的高效、实

用的三维大规模并行数值模拟 ,计算组从 2001年

开始研制流场的并行计算软件平台 ,已经对超燃

发动机流场进行了大量并行计算研究[9 ,11212 ] .

目前的软件平台 A HL3D基于信息通道界面

(MPI ,message passate interface)并行环境 ,运用

时间相关法 ,采用强耦合的全隐式格心有限体积

离散 ,数值求解带化学非平衡流动的全 Navier2
Stokes (N2S)方程.该平台支持完全气体和燃烧

化学非平衡流计算、两相流计算、定常和非定常计

算、层流和湍流计算、有喷流和无喷流计算 ,支持

多块网格、错位拼接网格和重叠网格 ,可以求解二

维、轴对称或三维全 N2S方程、欧拉方程和 PNS

(parabolized Navier2Stokes)方程.非结构网格的

计算方法研究也已经获得成功[12 ] .

利用 A HL3D 对发动机内流场进行数值模

拟 ,采用了 10组分、12步化学反应和 Kok J C提

出的湍流/非湍流 TN T ( t urbulence/ non2t urbu2
lence) k2ω湍流模型.把冷却通道局部和相应的

发动机燃气内流边界层外缘局部一一对应 ,从中

抽取相应位置的静压、静温、总温、速度、燃气各组

分的质量百分比等流场参数 ,作为计算式 (5)的输

入条件.忽略从燃气到燃烧室壁的传热对燃气流

动的影响.

5　计算结果和讨论

由于超燃冲压发动机沿 z 向对称 ,仅对发动

机半宽进行热分析.计算对应的发动机工作状态

有两个 :

1) 隔离段入口质量加权平均马赫数 M a =

2175 ,污染纯空气来流 (质量分数 : H2 O为 01123 ,

O2 为 01249 ,N2 为 01628) ,总温 T0 = 1 500 K ,总

压 217 MPa ,质量流量 1190 kg/ s ,油气比为 1121
对应飞行马赫数 M a = 4191

2) 隔离段入口质量加权平均马赫数 M a =

311 ,污染纯空气来流 (质量分数 : H2 O 为 01171 ,

O2 为 01255 ,N2 为 01574) ,总温 T0 = 1 650 K ,总

压 3187 MPa ,质量流量 1146 kg/ s ,油气比为 1121
对应飞行马赫数 M a = 51861
冷却煤油均从尾部注入 ,沿与一维燃气流动

相反的方向流动 ,从隔离段头部流出 ,假定 82条

冷却通道的煤油质量流率均相等.为保证冷却用

的煤油与发动机燃烧用的煤油质量流率完全匹

2562



　第 12期 蒋　劲等 :再生冷却超燃冲压发动机整机稳态热分析

配 ,两种状态下单根冷却通道内煤油的质量流率

是不同的 : M a = 419 时为 11322 g/ s , M a = 5186

时为 11019 g/ s.煤油入口温度为 300 K ,入口压力

为 710 MPa.

图 5为 M a = 419 时发动机侧壁冷却通道一

横截面 (沿冷却通道中心线位置 x = 01981 m , y =

0114 m 处)的温度分布 ,由图可推断该截面上的

温差超过 110 K.图 6为超燃发动机半宽的气壁温

度分布 ,从图中可看出气壁温度的分布是很不均

匀的 ,最高温度在发动机侧壁 x = 01902～1104 m

的附近区域内 ,最高达 1 118 K.图 7 为 M a = 419

时冷却煤油的沿程温度分布 ,煤油从 300 K被加

热到了 903 K ,侧壁中的煤油温度最高.图 8为发

动机热流密度的分布情况 ,可见热流密度分布也

是很不均匀的 ,最大热流密度为 01844 MW/ m21
对发动机在 M a = 5186的工作状态也进行了热分

析计算 ,相关结果见表 11

表 1　不同工作状态的计算结果

Table 1　Calculational results for different

operating conditions

工作状态
最高气壁
温度/ K

最高煤油
温度/ K

流量分配前

流量分配后

M a = 419

M a = 5186

M a = 419

M a = 5186

1 118

1 104

1 024

1 021

903

943

799

834

计算结果表明侧壁气壁温度过高 ,上下壁面

的温度较低.通过调整各面板煤油流量分配 ,研究

发动机是否能得到更有效冷却.

冷却煤油重新分配如下 :发动机下壁 (两凹槽

所在面板)单根冷却通道的冷却剂流量为均分的

81143 % ,节约下来的流量 ,分给侧板 ;发动机侧壁

第 1 ,2 ,10 ,11 ,12和 13根冷却通道中冷却剂流量

不变 ,第 3 ,4 ,5 ,6 ,7 ,8和 9根冷却通道中 ,冷却剂

流量为原均分流量的 137114 %.流量分配前后的

相关计算结果见表 11 可见 ,重新分配面板的煤油

流量后 ,最高气壁温度在 M a = 419 时降低94 K;

在 M a = 5186时降低 83 K;最高煤油温度在 M a =

419时降低 104 K;在 M a = 5186时降低 109 K.这

说明对冷却通道内煤油流量分配进行优化可以更
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有效地冷却发动机.

6　结　论

1) 初步发展了超燃发动机再生冷却结构三

维热分析计算程序.计算中使用了 CFD计算平台

A HL3D计算的超燃发动机三维内流场结果和国

内航空煤油的物性计算程序 ,通过耦合的办法对

超燃冲压发动机再生冷却结构进行了热分析 ,能

够快速地获得发动机固壁的三维温度分布.

2) 发动机结构的温度分布和热流分布很不

均匀.

3) 优化冷却通道内冷却煤油的流量分配可

以降低最高气壁温度和最高煤油温度 ,使发动机

更有效冷却.

4) 计算程序对工程设计有一定指导作用 ,计

算模型和结果的准确性有待于下一步发动机试验

工作的验证.
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