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主动冷却薄壁结构的通道布局与形状优化
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摘 要：针对基于传统分析方法的超然冲压发动机燃烧室主动冷却设计存在通用性差、周期长问题，采取

子结构法建立主动冷却通道体胞的流固热多场耦合有限元模型，在与实验对比验证有限元模型有效性基础上，

分析了结构质量和质量流率不变时通道数目对换热性能的影响；采用超椭圆方程描述通道截面形状，结合

Kriging响应面和多目标遗传算法，开展了最小化平均壁温、压力损失和最大应力的通道形状优化。结果表明：

存在一个合适的通道数目来协调各性能指标；通道位置不影响压力损失，但通道越靠近气壁面，换热性能更好；

接近矩形的通道形状综合性能表现更好。与初始方案相比，从 Pareto解集中选取的一优化方案，其平均壁温、

最高温度分别下降 4. 9%和 7. 2%，而压力损失降低 33. 6 kPa，降幅达 33. 4%，综合性能改进明显。
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thin⁃walled structures

SUN Shiping1，XU Dehui1，LIU Daohuang1，HU Zheng1，2

（1. School of Aeronautical Manufacturing Engineering，
Nanchang Hangkong University，Nanchang 330063，China；

2. Faculty of Rocket and Space Technology，
National Aerospace University“KhAI”，Kharkiv 61000，Ukraine）

Abstract：The design research of an actively fuel⁃cooled scramjet combustor based on tradi⁃
tional analysis methods has poor versatility and a long period. The substructure method was adopt⁃
ed to establish the fluid solid heat multi field coupling finite element model of the active cooling
channel cell，and the effectiveness of the finite element model was verified by comparing with the
experimental results. The influence of the number of channels on the heat transfer performance
was analyzed when the structure weight and mass flow rate were constant. The super⁃elliptic func⁃
tion was used to describe the cross⁃section shape of the channel，and the Kriging response surface
and multi ⁃ objective genetic algorithm were combined to optimize the channel shape to minimize
the average wall temperature， pressure loss and maximum stress. The results showed that：
there was an appropriate number of channels to coordinate the performance indicators； the posi⁃
tion of the channel did not affect the pressure loss，but the closer channel to the gas wall indicated
the better heat transfer performance； the comprehensive performance of the channel shape close
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to the rectangle was better. Compared with the initial scheme， the average wall temperature and
the maximum temperature were reduced by 4. 9% and 7. 2%， respectively，while the pressure
loss was reduced by 33. 6 kPa（33. 4%）. Therefore， the comprehensive performance of the ac⁃
tive cooling thin⁃walled structure had been improved significantly.

Key words：active cooling channel；shape optimization； layout optimization；scramjet；
super⁃elliptic function

高超声速飞行器飞行过程中，超燃冲压发动

机燃烧室面临极端严酷的高温服役环境，需要采

取合适的热防护措施来确保燃烧室正常工作 [1]。

典型的热防护措施包括主动式、被动式以及半主

动式热防护 [2]。研究表明以碳氢燃料为冷却剂对

超燃冲压发动机燃烧室壁板进行主动冷却是一种

有效的热防护方式 [3⁃4]，Wieting等 [5]基于 NASA超

燃冲压发动机模型开展了超燃冲压发动机的整体

结构设计，结果表明采用主动冷却壁板方式能实

现马赫数小于 9的总体设计目标；罗世彬等 [6]针对

机身和推进一体的高超声速飞行器主动冷却问

题，建立主动冷却性能分析模型开展了飞行动压

和航行高度对主动冷却流量的影响分析，得到满

足最大飞行马赫数为 12的主动冷却方案；杨样

等 [7]结合仿真分析和小规模实验从理论和实验两

方面研究了超燃冲压发动机的再生冷却方案，获

得满足总温 1 700 K、来流马赫数为 2.5的热考核

目标；常温碳氢燃料以高压高速注入燃烧室壁板

内的冷却通道，通过与高温壁面进行对流换热带

走部分热量来降低壁板温度，延长工作时间。换

热过程中，冷却燃料来流参数、冷却通道几何参数

对流固对流换热效率具有显著影响 [8]。为提高换

热效率，Scotti等 [9]以冷却剂用量最少为目标，采

用简化的解析模型对冷却通道进行优化设计，设

计结果满足了结构应力、冷却剂温度和压降等约

束；Youn等 [10]提出一种矩形管道不可压缩流流动

换热解析模型，通过分析质量流量对各设计变量

的敏感性，得到单冷却通道的最小质量流量；牛禄

等 [11]引入壁面粗糙度因素，发现冷却通道壁面越

粗糙，通道压力损失越大，对流换热能力越强；宋

宏伟等 [12]采用多场耦合方法建立主动冷却通道三

维热流固耦合模型，计算了方孔、圆孔和带倒角方

孔三种通道构型的传热性能和力学响应；Zhang
等 [13]采用冷却剂流动模型研究了冷却通道的热特

性，发现减小通道截面积和肋厚能有效降低壁温，

但减小通道截面积会增大流动压力损失；秦昂

等 [14]以燃烧室内壁面平均温度和冷却通道流动压

力损失为优化目标，开展了通道肋高、槽宽和肋厚

的尺寸优化，获得一定流量下维持较小压力损失

的最佳冷却通道构型；而蒋劲等 [15]开展了燃油冷

却面板的传热特性实验，并采用迭代方式建立一

种解析的传热计算格式，数值计算结果与实验数

据较好地吻合，为燃油主动冷却面板设计提供了

一种简便方法。

针对热流固多物理场耦合的主动冷却通道结

构设计，已有研究多基于对流换热公式建立解析

算式进行冷却通道截面形状的尺寸优化，而多场

耦合分析方法也仅用于特定结构案例的计算分析

或实验对比，没有综合考虑热流固多场耦合环境

下主动冷却通道的布局和截面形状对结构换热效

率和力学性能的影响。为此，本文结合子结构法，

基于 ANSYS软件建立燃烧室主动冷却通道的热

流固多场耦合三维体胞参数化有限元模型，采取

顺序耦合求解，实现多场耦合环境的结构响应的

准确分析。在此基础上，为改善冷却通道的综合

流动换热性能，以通道数目为优选变量，分析通道

数目对结构性能的影响；最后，以燃烧室的内壁面

平均温度、通道压力损失和结构最大应力为最小

化目标，利用超椭圆函数描述通道截面形状，建立

Kriging响应面模型，保持材料总用量和总质量流

量一定，考虑材料强度约束，采用多目标遗传算法

获得优化问题的 Pareto解集，通过分析比较多目

标优化结果，选取出综合性能较好的设计方案。

1 方 法

1. 1 主动冷却薄壁筒结构建模与验证

1. 1. 1 冷却通道体胞模型

在燃烧室壁板内设计一组截面形状相同、圆

周上均匀分布的冷却通道，是主动冷却热防护的

一种典型方案，如图 1所示，通过用高压高速的常

温碳氢燃料流过冷却通道带走部分热量，实现对

壁板温度的主动管理。该过程属于热流固多场耦

合复杂服役行为，采用有限元方法进行仿真分析

不仅需要构建恰当的多场耦合计算模型来确保计
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算准确性，还需要耗费较大的计算资源完成多场

耦合分析 [16]。

为能顺利开展主动冷却薄壁板结构的分析与

优化，本文首先根据主动冷却燃烧室的结构构型

和边界载荷的循环对称特征，采用子结构法，选取

含单根冷却通道的子结构为代表单胞建立单胞有

限元模型进行结构响应分析，缩减计算时间，提高

分析效率。表征体胞模型如图 1所示，体胞左右

两侧为周期性边界约束，前端固定，另一端自由；

单胞外壁为绝热环境并设定为常温，单胞内壁承

受均匀热流和压力作用。其次，考虑到高温环境

碳氢燃料的物性变化，流⁃固耦合的湍流模型采用

RNG k ⁃ε（renormalization group k⁃ε）模型来高精

度模拟变物性流体流动；在流体域近壁区则采用

增 强 壁 面 处 理 法 EWT ⁃ ε（enhanced wall treat⁃
ment ε⁃equation），该方法将 Two⁃Layer Model近
壁面湍流计算方法和增强壁面函数法结合，能根

据网格粗细进行计算方法的自动切换。

燃烧室壁板材料采用GH3625[17]，其物性曲线

如图 2所示；选用正十二烷简化替代碳氢燃料，用

NIST SUPERTRAPP物性计算器获得 7 MPa压
力下正十二烷的物性参数曲线如图 3所示。同

时，测算发现 GH3625的密度和比定压热容对

仿真结果的影响较小，因此本文分别取为 8 440
kg/m3和 430 J/( kg ⋅ K )以简化计算。

本文使用 ANSYS CFX（computational fluid
X）求解器进行热流固耦合数值计算，选用有限容

积法离散三维 Navier⁃Stokes方程，动量和能量方

程均采用二阶迎风格式，运用压力基耦合算法求

解压力速度耦合方程，计算收敛精度为全局最大

残差小于 10-4，并通过保持较高的网格精细度来

获得更快的计算收敛速度。文中燃烧室壁板计算

的其他参数如下：

1）燃料入口初始温度 Tin=300 K、入口总质

量流量 qm=1.088 kg/s，入口压力为 7 MPa；

2）燃烧室气壁面承受恒定的均匀热流和压

力作用 [15]，平均热流密度 qw=1.1 Mw/m2，压强为

5.5 MPa。
1. 1. 2 网格无关性分析

热流固多场耦合的体胞模型包含流体域和固

体域，其中流固耦合的计算精度受单元网格大小，

特别是近壁区过渡层疏密的影响较大，需要合适

选取单元大小和过渡层数目来确保计算稳定准

确。本文体胞模型的截面网格如图 4所示，通过

测算选定合适的网格划分参数。首先，分析单元

图 2 GH3625性能随温度变化曲线

Fig.2 Curve of GH3625 performance with temperature

图 1 燃烧室、冷却通道单胞结构示意图及边界条件

Fig.1 Schematic and boundary conditions of the unit cell
structure of cooling channel and the combustor
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大小对计算结果的影响。当过渡层为 10层、初始

过渡层厚度为 10-3 mm时，单元尺寸从 0.15 mm
增大到 0.55 mm时，计算获得体胞的主要指标变

化情况如图 5所示，图中 Tout为通道压力出口平均

温度，Tmax为结构最高温度，Δp为通道流体沿程压

力损失，ΔTmax为通道气壁面最大温差，Tave为通道

气壁面平均温度，反映结构整体受热状况。图 5
数据显示，随着单元尺寸增大，固体和流体域的单

元数量均快速下降后趋于平缓变化，ΔTmax、Tout和

Tmax呈平稳缓慢下降趋势，而 Δp呈增大趋势。结

合单元总数和指标变化情况，本文选取单元尺寸

为 0.25 mm来离散体胞，协调计算精度和计算时

间的矛盾。

其次，取单元尺寸为 0.25 mm，分析过渡层层

数与厚度 δ变化对计算结果的影响。当过渡层为

10层，取不同初始过渡层厚度时，体胞性能指标

变化情况如图 6所示。图 6显示过小的过渡层厚

度会导致指标值波动较大，当厚度大于 0.005 mm
后，各种指标的波动趋于平缓收敛。图 7则给出

了不同过渡层厚度时，过渡层层数变化对计算结

果的影响。从图 7中可以看到，过渡层厚度为

0.007 5 mm时，层数变化对计算结果影响较小，

而取其他厚度时，计算结果随层数变化存在明显

波动。根据以上分析，本文后续计算中，取体胞有

限元模型的单元尺寸为 0.25 mm、近壁区过渡层

为 10层、初始过渡层厚度为 0.007 5 mm，以协调

多场耦合有限元分析的计算效率和准确性。

1. 1. 3 实验验证

采用上述建模方法建立文献 [18]中微小管流

阻特性实验的有限元模型并进行流阻特性仿真。

微小管材料为不锈钢 1Gr18Ni9Ti，圆管长 575
mm，内径 d分别 1.0、0.8、0.5 mm。给定温度为

297.55 K，改变雷诺数，计算获得煤油流速稳定时

的微小管进出口压降 Δp如图 8所示。图 8显示随

着雷诺数增大，Δp增大，内径 d越小压降受雷诺

数影响越大，计算结果与实验值 [18]基本吻合，说

明选定的有限元建模参数能较好地仿真煤油在通

道中的流动。

参照文献 [15]的燃油冷却面板传热实验建立

冷却面板结构（如图 9所示）热流固耦合有限元模

型开展面板传热性能分析。面板材料为GH3030，

图 4 单冷却通道有限元模型

Fig.4 Finite element model of single cooling channel

图 3 在 7 MPa压力下正十二烷的热物性曲线

Fig.3 Thermo⁃physical property curve of n⁃dodecane under 7 MPa pressure

图 5 有限元单元尺寸对计算结果的影响

Fig.5 Influence of finite element size on calculation results
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按文献 [15]64#试车数据，给定燃油质量流量为

4.8 g/s，承受平均热流密度为 1.1 MW/m2的恒定

热流作用，并根据实验值 [15]对气壁面进行分块

近似处理实现热流密度的非均匀分布施加。计算

获得气壁面温度分布如图 10（a）所示。与红外线

测得的气壁面温度分布图 10（b）相比，最高温度

较测量值低 0.42%，最低温度较测量值高 5.94%，

除左侧边缘区域偏低外，其余温度分布两者符合

较好。图中 x、z分别为面板的长、宽坐标符号。

表 1中测量点的计算值与测量值[15]基本一致，最

大相对误差仅 5.45%。计算结果验证了有限元模

型仿真的准确性。

通过上述仿真数据与实验数据的对比分析，验

证了本文所选的湍流模型、控制方程和建模参数组

合能较好地模拟燃料在冷却通道中的流动与热交

换，采用所建立的热流固多场耦合有限元模型开展

主动冷却热防护板的结构分析是可行和有效的。

1. 2 通道布局与形状优化

1. 2. 1 通道布局优化

冷却通道表征体胞的截面几何参数如图 11

图 9 实验燃油面板结构示意图

Fig.9 Schematic of experimental fuel⁃cooled panel

图 6 初始过渡层厚度对计算结果的影响

Fig.6 Influence of initial inflation thickness on calculation results

图 7 过渡层层数对计算结果的影响

Fig.7 Influence of inflation number on calculation results

图 8 不同雷诺数时进出口压降变化曲线

Fig.8 Curve of inlet and outlet pressure loss for different
Reynolds numbers
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所示，体胞长 400 mm，几何参数具有如下关系：

α1 = 2π n

α2 ≈
( R 2

1 - R 2
2 ) ( 1- f )

( 2R 2 + 2t+ h ) h ⋅
2π
n

（1）

式中 α1、α2分别为体胞和通道夹角，R1、R2分别为

燃烧室外壁半径和内壁半径，h为冷却通道高，t
为冷却通道到内壁的最小厚度，n为燃烧室所包

含冷却通道表征体胞数，f为体胞材料分布区域占

整个体胞域的比例，即体积分数。本文计算中取

f =89.2%，总质量流量 qm=1.088 kg/s。

改变表征体胞数目 n，分析通道布局变化对

结构换热性能和力学性能的影响。保持体积分数

f和入口总质量流量 qm 不变，则体胞的燃料入口

质量流率 qms=qm/n。考虑体胞数 n在 100~420
间变化，则冷却通道表面积随 n变化的曲线如图

12所示。可看到通道总表面随着 n线性增大，增

大 n能扩大燃料与结构的接触面积，有助于提高

换热效率。

体胞性能指标随 n变化的曲线如图 13所示。

指标 σmax为结构最大应力。图 13显示，随着 n从
100增到 420，Tmax、Tave持续降低，并在 n达到 300
左右后下降趋于平缓，而 σmax则表现为先缓慢增

大，在 n达到 300左右时又缓慢下降，总体上，n变
化引起的 Tmax、Tave、σmax相对波动幅度最大仅为

5.5%，影响不显著；而随着 n增大，∆p呈线性增

大，n从 100增到 420，∆ p的相对波动幅度达到

68.5%，受到显著影响。

图 10 64#气壁温度分布

Fig.10 Temperature distribution of 64# air wall surface

表 1 测温点温度计算值与测量值比较

Table 1 Comparison of calculated and measured
temperatures at measuring points

测量点

出油口

测量点 2

测量点 3

测量点 5

测量点 6

计算值/K

1 120. 68

965. 35

1 162. 61

958. 36

1 169. 67

测量值 [15]/K

1 094. 58

965

1 114. 15

960. 63

1 125. 26

相对误差/%

3. 08

0. 06

5. 45

0. 26

4. 95

图 11 单冷却通道体胞截面几何参数

Fig.11 Geometric parameters of body cell section of
single cooling channel
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根据不可压缩流体稳压流动时的管内流动沿

程阻力计算公式：

Δp= l ⋅ ρ ⋅ v2 ⋅ f1
2D = l ⋅ ρ ⋅ f1 ⋅ v2

2D̄
⋅ n （2）

式中 f1为摩擦阻力系数，l为管长、ρ为流体密度，

D为管的当量直径，v为流体流速。本文保持总质

量流率和通道总截面积不变，则 v和通道总当量

直径量 D̄不变，有 D= D̄ n。当 f1、l、ρ为常数，

∆p与 n为线性关系，与图 13一致，n越大，∆ p
越大。

图 13说明，随着 n增大，其对结构对流换热性

能的提升效果是逐渐降低的，但会持续恶化压力

损失。当 n取 250左右时，Tmax，Tave为较低值，σmax
也趋于稳定，且∆p<1 MPa满足燃料临界压力要

求，这与文献 [19]的计算分析结果一致。考虑主

动冷却通道在燃烧室壁板均匀分布，选取体胞数

目 n=240，并在此基础上进行通道截面形状优化。

1. 2. 2 流道截面形状优化

本文采用超椭圆曲线描述通道截面形状边

界，通过控制超椭圆方程参数实现对通道截面形

状的优化设计 [20]。平面 u⁃v内的超椭圆参数化方

程为

ì

í

î

ï

ï

ï
ïï
ï

ï

ï

ï
ïï
ï

u= u0 + a ⋅ cos
2
η θ

v= v0 + b ( )1+ c ⋅ a cos
2
η θ sin

2
η θ

0≤ θ≤ 2π

c∈ é
ë
ê

ù
û
ú- 1

a
, 1
a

（3）

式中 a、b为半轴长，η为超椭圆阶次，c为超椭圆扭

曲系数，（u0,v0）为中心坐标。改变参数可以获得

矩形、椭圆形、梯形等不同几何形状。超椭圆几何

形状面积A h为

A h = 4 ∫0
a

b
é

ë
êê

ù

û
úú1- ( )xa
η
1
η

dx= 2ab
b
B ( )1
η
, 1
η

（4）

式中 B ( η-1,η-1 )为 Beta函数。可以看出面积 Ah

与 c和中心（u0,v0）无关，仅随 η变化而变化。考虑

到通道截面形状边界需要平滑以避免引起应力集

中，取 η∈[2,6]来获得连续光顺的形状边界，其他

变 量 设 计 范 围 为 b∈ [0.4, 0.8]，c∈ [-0.8,
0.8]，t≥1.5。

取 n=240时，qms = qm/240=4.53 g/s，通道中

心为坐标原点，保持通道截面面积 Ah不变，以超

椭圆参数 b、c和 η为设计变量，即 X =[ b,c,η ]T，
开展冷却通道截面形状优化。选取冷却通道的

∆p、Tave和 σmax性能指标为优化目标，限定 Tmax小于

1 073 K避免高温下 GH3625材料强度失效，建立

多目标优化模型为

Min Δp ( X )= p in - pout

T ave ( X )=
1
A g
∫s TdA

σ ( X )= σmax
s.t.Tmax < 1 073
0.4≤ b≤ 0.8
-0.8≤ c≤ 0.8
2≤ η≤ 6

X =[ b,c,η ]T ∈ R

（5）

式中 Ag为燃烧室气壁面受热面积，T为气壁面温

度,pin和 pout分别为进口压力和出口压力。

本文采取 Kriging响应面代替多物理场体胞

有限元分析来提高计算效率。由于指标响应对参

数 b、η、c变化非常敏感，为保证响应面预测精度，

按正交实验设计方法对 3个变量按 L225（52×91）生

成样本点，其中 b、η为 5水平，c为 9水平；选取

图 12 不同 n值时通道几何参数变化曲线

Fig.12 Curve of channel geometric parameters with
different n values

图 13 不同 n值时性能指标变化曲线

Fig.13 Curve of performance indexes with different
n values
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GAUSSIAN核函数构造 Kriging响应面模型，用

决定系数 R2评价响应面拟合精度。本文所建立

的 Kriging响应面，其 Tmax、Tave、∆p、σmax指标的 R2

分别为 0.977 7、0.976 4、0.960 4、0.946 2，对 Tmax、
Tave、∆ p、σmax 指 标 的 拟 合 度 分 别 为 93.67%、

95.05%、95.91%、90.15%。说明响应面预测值与

样本点响应值相关性较高，所建立的 Kriging响应

面预测精度较好，能用来代替体胞有限元模型进

行参数优化。

2 结果与讨论

利用多目标遗传算法（multi⁃objective genetic
algorithm,MOGA）和 Kriging响应面模型求解优

化问题（4）。MOGA种群规模为 200，每次迭代样

本数为 200，最大允许 Pareto百分比为 70%，最大

迭代次数 50，交叉概率 0.9，变异概念 0.02。
优化获得的 Pareto解集如图 14所示，4种优

化方案对应的通道截面形状如图 15所示，表 2列
出了单目标应力最小解（Opt1）、平均温度最小解

（Opt2）、压力损失最小解（Opt3）及折衷解（Opt4）
4种优化方案。

表 2给出了 4种优化方案预测值与对应有限

元计算值，除 Opt4的 σmax相对误差达到 4.4%外，

其余指标最大相对误差均在 2%以内，说明所建

立的 kriging响应面模型是可信的。与 n=240时
的矩形通道相比，4种优化方案在大幅减小∆p的
同时，Tave、σmax均有升高，其中Opt3的∆p降幅最大

达 71.7%（105.5 kPa），但 Tave、σmax、Tmax比矩形通道

方案分别提高了 9.2%、12.9%、5%；4种方案中，

Opt1、Opt4与Opt2的 Tave、∆p、Tmax较为接近，但三

者的 σmax相差达到 74.5 MPa；Opt3的 Tave、Tmax明显

高于另外 3种方案，但 σmax却与 Opt2接近。结合

图 15的优化形状可以看到，优化方案的半轴 b均
取低值来增大通道的下壁面面积，通过提高流体

与结构高温区域的接触面积来增强换热效果；连

续光滑的通道截面形状能减少通道流体压力损

失，以 η取低值时接近圆形的 Opt3方案获得最小

的∆p。计算结果说明∆p受通道截面形状变化的

影响最大，截面形状几何参数对 σmax的影响较复

杂 ，需 要 协 同 通 道 布 局 与 截 面 形 状 优 化 来 降

低 σmax。

图 14 优化的 Parero解集前沿

Fig.14 Optimized Parero solution set

图 15 4种优化方案的冷却流道截面形状

Fig.15 Cooling channel section shapes of four
optimization schemes

表 2 基于Kriging响应面模型的 4种优选方案

Table 2 Four optimization schemes based on Kriging response surface model

方案

初始结构 n=136

矩形流道 n=240

Opt1

Opt2

Opt3

Opt4

设计变量

[b,c,η]T

[0. 40,0. 13,5. 31]T

[0. 49,0. 05,5. 92]T

[0. 54,-0. 38,2. 67]T

[0. 48,0. 05,5. 96]T

t/mm

1. 7

1. 7

1. 95

1. 86

1. 81

1. 87

响应面预测值

Tave/K

587. 2

576. 1

613. 6

577. 4

Δp/
kPa

66. 4

64. 3

42. 8

65. 1

σmax/
MPa

724. 3

767. 5

771. 7

758. 2

Tmax/K

600. 2

591. 3

621. 5

591. 5

有限元计算值

Tave/K

575. 8

560. 2

577. 0

576. 0

617. 4

577. 6

Δp/
kPa

97. 6

147. 7

65. 5

63. 6

42. 2

64. 9

σmax/
MPa

675. 4

683. 7

718. 6

769. 3

772. 4

793. 1

Tmax/K

605. 9

593. 2

594. 7

590. 8

623. 2

592. 3
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将图 15中具有不同最小壁厚 t的 4种优化方

案的通道向气壁面径向平移至 t=1.5 mm，获得

的计算结果如表 3所示，图 16~图 17分别给出了

Opt3、Opt4在不同 t时的温度云图。与表 2中的

数据对比发现，通道位置对∆p基本没有影响，但

能降低 Tave、Tmax和 σmax；通道平移至 t=1.5 mm的

移动距离越大，Tave、Tmax的降幅越大，如 Opt1的
Tave、Tmax下降幅度达到 6%，但 σmax的变化要复杂

些 ，如 Opt2 的 σmax 减 小 了 95.8 MPa，降 幅 达 到

12.5%，远大于各方案中 Tave、Tmax和 σmax的降幅。

结合图 16~图 17的温度场看，平移距离越大，通

道越靠近高温区域，更能增强换热从而降低结构

温度，也有利于降低结构应力。计算结果说明，在

满足加工要求、材料强度的情况下，将通道位置作

为一个变量进行布局和形状优化，能进一步改善

体胞综合性能。

综上，在给定热负载工况下，越接近气壁面高

温区的带光滑圆角近似矩形的冷却通道结构综合

性能越好。因此，选取表 3中 Opt2作为满意方

案，即 n=240，[b,c,η,t]T=[0.49,0.05,5.96,1.5]T，
其与 n=136初始结构相比，σmax稍有降低，Tave、
Tmax分别下降 4.9%和 7.2%，而∆p降低 33.6 kPa，
降幅达 33.4%，主动冷却通道的流动换热性能得

到明显改善。

3 结 论

本文对超然冲压发动机燃烧室主动冷却薄壁

结构的通道布局与形状优化进行了研究，得到以

下结论：

1）采用子结构法建立了主动冷却薄壁圆筒

结构的流固热多场耦合表征体胞参数化有限元模

型，结合有限元网格无关性测试和实验数据对比

验证，准确可靠地实现了热流固耦合体胞结构的

性能响应分析，降低了计算时间，为主动冷却薄壁

圆筒结构的通道布局和形状优化奠定了基础。

2）基于 Kriging响应面和正交实验设计，建

立了满足精度要求的多场耦合表征体胞有限元分

析的代理模型，采用超椭圆方程描述通道截面形

状，建立多目标优化模型，多目标遗传算法求解获

得 Pareto解集。

3）优化结果表明：在总质量流量和结构材料

用量不变情况下，随着通道数目增加，压力损失线

表 3 冷却通道径向平移后的计算结果（t=1.5 mm）
Table 3 Calculation results after radial translation of the cooling channel（t=1.5 mm）

方案

Opt1

Opt2

Opt3

Opt4

设计变量:[b,c,η]T

[0. 40,0. 13,5. 31]T

[0. 49,0. 05,5. 92]T

[0. 54,-0. 38,2. 67]T

[0. 48,0. 05,5. 96]T

有限元计算结果

Tave/K

540. 4

547. 7

592. 4

547. 3

Δp/kPa

65. 1

64. 0

42. 3

65. 3

σmax/MPa

694. 2

673. 2

765. 7

695. 6

Tmax/K

558. 6

562. 3

598. 4

563. 1

图 16 优化方案Opt3的冷却通道截面温度云图

Fig.16 Temperature contour of cooling channel section for
Opt3 scheme

图 17 优化方案Opt4的冷却通道截面温度云图

Fig.17 Temperature contour of cooling channel section for
Opt4 scheme

9



第 37 卷航 空 动 力 学 报

性增大，温度场的降速逐渐减小，最大应力在一定

范围内波动；通道数目确定的情况下，通道越位于

高温度区域越能改善换热性能，通道截面接近带

圆角矩形形状，其综合性能表现更好。
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