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冲压发动机喷管超临界压力燃油冷却特性
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摘　　　  要：    在获取冲压发动机喷管典型热负荷及其换热边界条件的前提下，构建一种纵向带肋超临界压

力燃油冷却多通道结构，对比分析了燃油流动方向、燃油流量（68～204 g/s）、燃油进口温度（300～640 K）、燃

油超临界压力（3～5 MPa）对通道内超临界压力燃油的流动和换热特性影响。结果表明：超临界压力燃油消

耗 275 g/（s·m2），就能够将喷管壁面最高温度由 2 986 K降低到 1 200 K以下；燃油与喷管内燃气流动方向一致

时，可充分利用燃油换热的入口段效应，降低喷管入口壁面高温，喷管进出口壁面温差减小，轴向热应力减小；

燃油质量流量增加，冷却通道内表面传热系数提高，冷却效果提高，但是燃油压降逐渐增加；燃油进口温度过

高会使通道近壁处流体的热扩散系数急剧增大，造成传热恶化，存在某一最佳进口温度使燃油压降最低；在

燃油进口温度较低的情况下，燃气侧壁面温度和燃油压降随燃油压力变化不敏感。
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Abstract:   On the  premise  of  obtaining  typical  heat  load  of  the  ramjet  nozzle  and  its  heat  transfer
boundary conditions, a longitudinally ribbed supercritical pressure fuel cooling multi-channel structure was
constructed,  the effects  of  fuel  flow direction,  fuel  flow (68—204 g/s),  fuel  inlet  temperature (300—640
K),  fuel  supercritical  pressure  (3—5  MPa)  on  the  flow  and  heat  transfer  characteristics  of  supercritical
pressure  fuel  in  the  channel  were  compared  and  analyzed.  The  results  showed  that:  the  supercritical
pressure fuel consumption was 275 g/(s·m2), the maximum temperature of the nozzle wall can be reduced
from 2 986 K to below 1 200 K; when the fuel and gas flow in the nozzle were in the same direction, the
inlet  section  effect  of  the  fuel  heat  exchange  can  be  fully  utilized  to  reduce  the  high  temperature  of  the
nozzle inlet wall, the temperature difference between the nozzle inlet and outlet walls was reduced, and the
axial thermal stress can be reduced; the fuel mass flow increased, the surface heat transfer coefficient in the
cooling channel increased, and the cooling effect improved, but the fuel pressure drop gradually increased;
if  the  fuel  inlet  temperature  was  too  high,  the  thermal  diffusivity  of  the  fluid  near  the  channel  wall
increased  sharply,  resulting  in  heat  transfer  deterioration,  then  there  was  an  optimal  inlet  temperature  to

 
收稿日期：2022-09-19

作者简介：史一诺（1997−），男，硕士生，主要从事航空发动机传热方面的研究。

通信作者：单勇（1978−），男，教授、博士生导师，博士，主要从事飞行器红外隐身和航空发动机传热方面的研究。E-mail：nuaasy@nuaa.edu.cn
 

引用格式：史一诺, 单勇, 谭晓茗, 等. 冲压发动机喷管超临界压力燃油冷却特性[J]. 航空动力学报, 2024, 39（10）：20220704. SHI Yinuo, SHAN

Yong,  TAN Xiaoming,  et  al.  Supercritical  pressure  fuel  cooling  characteristics  of  ramjet  nozzle[J].  Journal  of  Aerospace  Power,  2024,

39（10）：20220704.

第 39 卷  第 10 期 航空动力学报 Vol. 39　No. 10
2024 年 10 月 Journal of Aerospace Power Oct. 2024

20220704-1

mailto:nuaasy@nuaa.edu.cn


minimize  the  fuel  pressure  drop;  when  the  fuel  inlet  temperature  was  low,  the  gas  side  wall  surface
temperature and fuel pressure drop were not sensitive to the change of fuel pressure.

Keywords:   ramjet nozzle；supercritical pressure fuel；heat transfer characteristics；
flow characteristics；fuel pressure drop

高超声速飞行器一般是指飞行马赫数大于 5、
能在大气层和跨大气层中远程飞行的飞行器，其

在军事和经济上都具有重大的战略意义。冲压发

动机是高超声速飞行器的最佳动力选择[1-5]，但

同时也存在着诸多难点问题，其中之一便是高温

载荷[6]。

多年来，为解决高超声速飞行器的热防护问

题，研究人员致力于隔热结构、气膜冷却及再生

冷却等被动/主动热防护方面的研究。隔热罩作

为一种被动热防护形式，能够起到比较好的隔热

作用，但是会使发动机质量增加。气膜冷却作为

一种主动热防护形式，在高超声速飞行时，作为

冷却源的来流空气由于来流总温太高，已经不能

用作冷却气，因此气膜冷却在高超声速飞行器中

并不适用。再生冷却同样作为一种主动热防护形

式，其通常在发动机壁面内开冷却槽通道，同时

由于氢气的储存难题，其通常使用碳氢燃料作为

冷却介质，不仅可以利用燃料优异的吸热能力与

高温壁面进行对流冷却，同时燃料吸收废热得到

了预热，是一种有效的高超声速飞行器热防护手

段，并在冲压发动机热防护中得到了广泛重视[7-8]。

由于冲压发动机冷却通道的工作压力超过了大部

分碳氢燃料的临界压力，因此冷却通道内的碳氢

燃料以超临界状态进行对流换热。流体在临界点

附近热物性变化剧烈，使流动和传热现象变得非

常复杂，因此，近年来在航空航天领域超临界碳

氢燃料传热得到广泛关注[9]。

超临界流体是指处在超临界温度和压力下的

一种不同于液体和气体的特殊流体，其密度量级

明显高于气体，接近液体；黏度和扩散系数在一

定范围内接近气体，低于液体，当达到超临界状

态后燃料具有更强的换热能力[10]。国产航空煤

油 RP-3由 100多种组分组成，是一种典型的吸热

型碳氢燃料。黄丹等[11] 对 RP-3航空煤油在竖直

管中的超临界压力流动进行了实验研究，研究发

现实验段的入口、中部和出口分别对应 3种不同

的传热机制：正常传热、传热强化和传热恶化。

并且，压力的增加将造成传热性能减弱。贾洲侠

等[12] 研究了超临界压力下碳氢燃料 RP-3航空煤

油在竖直细圆管内混合对流，发现流动方向对对

流换热影响显著，在向上流动情况中进口段存在

较为明显的入口效应，换热出现恶化现象，而在

向下流动中未出现。

利用超临界流体对冲压发动机进行再生冷却，

许多学者开展了大量的研究，黄世璋等[13] 研究表

明在超临界压力下合理选择波纹管可以显著提升

换热能力，消除传热恶化现象，并且不会带来明

显的压降损失。胡家瑛等[14] 针对同向入口和反

向入口四流道 U型流道平板的研究表明，出入口

相间排布的流道方案更适合于有一定规律的非均

匀热流；入口流道位于平板两侧的流道方案，更

适用于相对较均匀的热流环境；U型通道中相邻

通道间冷却剂的温差较大，伴随强烈的肋间传热。

胡江玉等[15] 对高温燃气与带有平行冷却通道的

再生冷却面板之间的三维耦合传热开展了数值研

究，随燃气侧壁厚以及冷却通道宽度和高度的增

大，燃气侧壁面温度升高，热流密度降低。黄玥

等[16] 对极限重力下超燃冲压发动机再生冷却通

道中的二次流现象进行了研究，表明重力水平的

增大能强化下管壁附近的对流换热。

尽管目前已有学者对发动机推进系统和排气

喷管的再生冷却进行了二维和三维数值仿真[17-19]，

但由于冲压发动机喷管中的再生冷却现象比较复

杂，不但有燃气的超声速流动，而且超临界压力

燃油作为冷却剂时，热物性参数随温度变化幅度

较大，这使得数值仿真过程中，将喷管与再生冷

却结构耦合计算时结果很难收敛，因此可以将喷

管内燃气的流动与再生冷却过程分开来进行研究，

即先获得喷管内壁的热边界条件，再对冷却通道

温度场进行数值仿真计算[20-21]，并有研究证明了

获取的热边界条件与再生冷却结果具有一定的可

靠性[22-24]。

因此，为探究超临界压力燃油对换热效果的

影响，本文模拟了冲压发动机喷管的热环境及换

热结构，设计了一种纵向带肋式冷却多通道结构，

通过数值计算研究了不同燃油流动方向，不同燃

油质量流量、燃油进口温度及燃油压力对喷管冷

却特性的影响。 
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1    研究方法
 

1.1   冲压发动机喷管热环境

为探究超临界压力燃油对冲压发动机喷管冷

却和换热效果的影响，首先需要获得冲压发动机

喷管所承受的严酷热负荷和热环境。图 1为某冲

压发动机喷管结构示意，喷管进口外廓尺寸为

260 mm×126 mm，喷管出口外廓尺寸为 260 mm×

466.1 mm，喷管长度为 1 012.05 mm，壁厚为 8 mm，

故喷管进口流通面积为 244 mm×110 mm，喷管出

口流通面积为 244 mm×450.1 mm。为使喷管出

口下游的喷流能够在外界环境中充分发展和模拟

飞行时外流的作用，故在喷管出口下游设置足够

大的外场，其长度为 2×104 mm，宽度为 3×103 mm，

高度为 1×104 mm，如图 2所示。
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图 1    喷管结构示意图（单位：mm）

Fig. 1    Schematic diagram of nozzle structure （unit: mm）
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图 2    计算域二维示意图（单位：mm）

Fig. 2    2D schematic diagram of computational

domain （unit: mm）
 

考虑到喷管主流与喷管壁面间的热量传递方

式主要对流换热占主导，因此确定喷管燃气侧壁

面的表面传热系数显得尤为重要。喷管内部高速

高温燃气，由于流体摩擦的缘故，描述对流换热

的牛顿冷却定律已不能简单地用壁面温度 Tw 和

来流气体温度 Tf 之差来表示，需要引入绝热壁面

温度 Taw 的概念。同时，喷管外表面并不是绝热

的，喷管高速气流对流换热的计算须选择绝热壁

温为基准，真实燃气侧壁面温度 Twg 与绝热壁面

温度 Taw 之差为对流换热的驱动力[25]。

qg = hg（Taw−Twg） （1）

式中 qg 为喷管燃气侧壁面热流密度，hg 为燃气侧

表面传热系数。

设置两种喷管壁面边界条件，以获得式（1）中
各参数。表 1为两个算例编号以及喷管壁面边界

条件，算例 1中所有壁面都设置为无滑移绝热壁

面。文献 [26]研究表明，喷管外侧壁边界条件对

燃气侧壁面表面传热系数影响较小，故算例 2将

喷管外侧壁面边界条件设置为自然对流+大空间

辐射换热混合边界，其中自然表面传热系数设置

为 8 W/（m2·K），自然对流温度为 218.56 K，辐射率

为 0.8[25]；喷管燃气侧壁面设置为无滑移流固耦合

面；其他壁面设置为无滑移绝热面，以此模拟喷

管与外部环境换热的真实情况。
 
 

表 1    喷管壁面边界条件及编号

Table 1    Nozzle wall boundary conditions and labels

算例
边界条件

燃气侧壁面 外侧壁 其他壁面

1 绝热 绝热 绝热

2 流固耦合 自然对流+热辐射 绝热
 

除壁面边界条件，算例 1与算例 2的其他边

界条件相同，设置如下：

如图 2所示，外场的前方及侧面设置为压力

远场边界条件，模拟外流马赫数为 5，环境压力为

4 047.5 Pa的情况，外场后方设置为压力出口边界

条件，与环境压力一致，温度为 218.56 K，对应 22 km
高空。喷管进口设置为压力入口边界条件，图 3
和图 4为冲压发动机燃烧室出口（即喷管入口）的

总压及总温分布情况，将其导入 Fluent软件作为

喷管进口的总压及总温边界条件。
 

总压/kPa 40 100 160 220 280 340 400

−0.26
−0.28
−0.30
−0.32
−0.34

−0.10 −0.05 0 0.05 0.10

Y/
m

Z/m

图 3    喷管进口总压分布

Fig. 3    Total pressure distribution on nozzle inlet
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图 5为算例 1获得的喷管燃气侧壁面绝热温

度 Taw,down（下标 down表示下壁面，下同），由于喷

管进口温度分布不均匀，导致喷管燃气侧壁面温

度分布同样不均匀。在展向，喷管燃气侧壁面温

度由中心向两侧先升高后降低；在轴向，壁面温

度呈下降趋势，喷管下壁面温度在 2 900 K以上，显

示了冲压发动机燃气侧壁面热负荷较高的现象。

由算例 2可获得喷管燃气侧壁面的热流密

度 qg,down、燃气侧壁面温度 Tg,down。将其与喷管燃

气侧壁面绝热温度 Taw,down（如图 5）代入式（1），即

可获得喷管燃气侧壁面表面传热系数 hg,down，如
图 6所示。由于喷管燃气进口段的热边界层较薄，

燃气侧壁面进口段表面传热系数较大。随着边

界层的发展，且喷管内主流气体膨胀加速后，温

度降低，故燃气侧壁面表面传热系数沿主流方向

降低。

 
 

表面传热系数/(W/(m2·K))

0.10
0.05

0
−0.05
−0.10

Z/
m
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X/m

50 150 250 350 450 550

图 6    喷管燃气侧壁面表面传热系数分布

Fig. 6    Surface heat transfer coefficient distribution on the gas

side wall of the nozzle
  

1.2   超临界压力燃油冷却物理模型

针对喷管燃气侧下壁面的高热负荷，设计包

括喷管壁面以及冷却通道的冷却换热结构，喷管

壁面尺寸是从实际的喷管结构（如图 1）提取出来

的。计算模型如图 7所示，因喷管为左右对称结构，

因此选取实际结构的 1/2作为研究对象。图 7（a）

为冷却模型整体结构示意图，喷管壁面长度为

1 012.05 mm，宽度为 244 mm，厚度为 8 mm，喷管燃

气侧壁面即为受热面。燃油冷却通道高度 H为

2 mm，冷却通道宽度 b为 2 mm，肋厚 c为 1 mm。

在所有冷却通道的进出口分别集中设置一个集油

腔，集油腔长度为 244 mm，与喷管壁面宽度一致，

宽度 d为 2 mm，高度 e为 2 mm，冷却剂由入口集油

 

总温/K 2000 2200 2400 2600 2800 3000 3200

−0.26
−0.28
−0.30
−0.32
−0.34

−0.10 −0.05 0 0.05 0.10

Y/
m

Z/m

图 4    喷管进口总温分布

Fig. 4    Total temperature distribution on nozzle inlet
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图 5    喷管燃气侧壁面绝热温度分布

Fig. 5    Adiabatic temperature distribution on the gas side wall of

the nozzle
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腔沿 Y轴正向流入，进入燃油冷却通道后沿 X轴

负方向在冷却通道内流动，对喷管下壁面进行对

流冷却，最后由另一端的出口集油腔流出。图 7（b）

为冷却通道结构，在该计算模型中，冷却通道总

条数为 81条，本文将靠近对称面的冷却通道命名

为通道 1，后续通道依次类推。

为便于分析，沿 X轴正向取 2条特征线，特征

线 A位于喷管燃气侧壁面，喷管燃气侧壁面热流

密度最大值位于特征线 A上，特征线 B位于通道

19喷管冷却剂侧近壁处，2条特征线 Z轴坐标都

为 Z=0.054 m，相对位置如图 7所示，对称面 Z轴

坐标为 Z=0 m。 

1.3   计算方法

利用 ICEM软件进行网格划分，由于结构化

网格相对于非结构化网格来说，具有网格质量高、

数据结构简单、网格生成速度快等优点，故本文

的计算网格采用结构化网格。燃油冷却剂出口附

近的局部网格如图 8所示。

图 9为燃气侧壁面平均温度 Tavg 随网格数目

的变化。当网格数大于 793万后，燃气侧壁面平

均温度几乎不发生变化。同时，为确保冷却通道

近壁处网格的 y+≤5，最终确定网格量为 1 057万。

数值计算采用 ANSYS FLUENT软件，参考现

有研究[27-29]，选用 SST（shear stress transfer）  k-ω湍

流模型，压力与速度耦合采用 SIMPLE（semi-im-

plicit method for pressure linked equations）算法，动

量方程、能量方程采用二阶迎风差分格式离散，

各残差精度小于 10−6 则认为计算收敛。
 

1.4   物性模型

喷管固体材料使用高温合金，密度 ρ=8 280
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图 7    喷管壁面及冷却通道计算模型（单位：mm）

Fig. 7    Calculation model of the wall of nozzle and cooling channel （unit：mm）
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图 8    网格划分示意图

Fig. 8    Schematic diagram of mesh division
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Fig. 9    Grid independent validation
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kg/m3，将其导热系数 λ与比定压热容 cp 拟合成多

项式函数导入 FLUENT软件：

λ（T）= 2×10−12T 4+9×10−10T 3−
2×10−6T 2+0.014 9T +9.793 5

（2）

cp（T）= −7×10−10T 4+2×10−6T 3−
0.001 1T 2+0.257 8T +497.43

（3）

式中 T为喷管固体材料的温度。

冷却剂选用超临界航空煤油 RP-3，其物性参

数（密度 ρ、比定压热容 cp、动力黏度 μ、导热系

数 λ）在超临界压力 pscr 为 3、4、5 MPa下随温度

的变化如图 10所示（pscr 为超临界航空煤油 RP-3
所处的超临界压力），由于冷却通道内压力变化

与超临界压力燃油的压力相比很小，可认为超临

界压力燃油的物性仅受温度影响，并将其拟合成

多段函数导入 FLUENT软件进行计算。燃油温

度低于其自身发生裂解的起始温度 790 K[30]，不

考虑燃油高温热裂解反应及其结焦带来的影响。 

 

6500

6000

5500

5000

4500

4000

3500

3000

2500

2000

c p
/(J

/(k
g·

K
))

ρ/
(k

g/
m

3 )

λ/
(W

/(m
·K

))

μ/
(g

/(m
·s

))

800

700

600

500

400

300

200

100

0

0.12

0.11

0.10

0.09

0.08

0.07

0.06

0.05

0.04

ρ
cp

μ
λ

2.25

2.00

1.75

1.50

1.25

1.00

0.75

0.50

0.25

0
300 400 500 600 700 800 900 1000

T/K
(a) pscr=3 MPa

6500

6000

5500

5000

4500

4000

3500

3000

2500

2000

c p
/(J

/(k
g·

K
))

ρ/
(k

g/
m

3 )

λ/
(W

/(m
·K

))

μ/
(g

/(m
·s

))
800

700

600

500

400

300

200

100

0

0.12

0.11

0.10

0.09

0.08

0.07

0.06

0.05

0.04

ρ
cp

μ
λ

2.25

2.00

1.75

1.50

1.25

1.00

0.75

0.50

0.25

0
300 400 500 600 700 800 900 1000

T/K
(b) pscr=4 MPa

6500

6000

5500

5000

4500

4000

3500

3000

2500

2000

c p
/(J

/(k
g·

K
))

ρ/
(k

g/
m

3 )

λ/
(W

/(m
·K

))

μ/
(g

/(m
·s

))

800

700

600

500

400

300

200

100

0

0.12

0.11

0.10

0.09

0.08

0.07

0.06

0.05

0.04

ρ
cp

μ
λ

2.25

2.00

1.75

1.50

1.25

1.00

0.75

0.50

0.25

0
300 400 500 600 700 800 900 1000

T/K
(c) pscr=5 MPa

图 10    不同超临界压力下 RP-3物性随温度变化分布

Fig. 10    Distribution of physical properties of RP-3 with temperature under different supercritical pressures
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1.5   冷却结构模型的边界条件

喷管壁面超临界压力燃油冷却结构基准边界

条件如下：

ṁ

1） 集油腔入口采用质量流量入口边界条件，

燃油质量流量 =51 g/s，进口温度 Tin=300 K。

2） 集油腔出口采用压力出口边界条件，出口

压力 pout=3 MPa。
3） 燃气侧壁面采用第 3类边界条件，给定绝

热壁面温度和表面传热系数（如式（1）所示），由

图 5和图 6提取。

4）  超临界压力燃油和固体的接触面设置为

无滑移流固耦合面，其余壁面设置为无滑移绝热

壁面。 

2    计算结果分析
 

2.1   燃油流动方向的影响

ṁ

本文定义燃油与燃气流动方向相同为顺流冷

却；流动方向相反则为逆流冷却。在燃油进口质

量流量 =102 g/s，燃油进口温度 Tin=300 K，燃油

压力 pscr=3 MPa的条件下，图 11为燃油相对燃气

流动方向不同，燃气侧壁面温度分布。在展向，

壁面温度由中心向两侧先升高后降低；在轴向，

壁面温度逐渐降低。由于喷管燃气进口段（X<
4.2 m）壁面温度和表面传热系数较高，故冷却后

的壁面高温区集中在喷管燃气进口段。相对地，

燃气侧壁面未经冷却时，其内壁面最高温度为

2 986 K，平均温度为 2 306 K（如图 5），经超临界

压力燃油冷却后，可使燃气侧壁面最高温度控制

在 1 200 K以下，起到了喷管壁面热防护的效果。

在顺流冷却下，喷管进出口两端的温差要小一些。

表 2展示了燃油流动方向不同下的燃气侧壁

面最高、最低和平均温度。相比燃油顺流，燃油

逆流时，燃气侧壁面最高温度要高一些，最低温

度低一些，但是平均温度相对较低，温度分布更

不均匀，因此会产生更大的热应力，减少其使用

寿命。
 
 

表 2    不同燃油流动方向燃气侧壁面温度

Table 2    Temperatures of the gas side wall in different

fuel flow directions

燃油流动方向 最高温度/K 最低温度/K 平均温度/K

顺流 1 033 555 693

逆流 1 133 351 594
 

为进一步探讨燃气侧壁面的温度分布，取对

称面（Z=0 m截面）进行分析，图 12为燃油流动方

向不同，Z=0 m截面喷管壁面及冷却通道的温度

分布情况。由于燃气侧壁面为受热面，冷却剂侧

壁面为燃油与壁面的直接接触面，在整体上，燃

气侧壁面温度高于冷却剂侧壁面，且喷管燃气进

口段（X<4.2 m）燃气侧壁面温度及表面传热系数

都高于出口段（X >4.9 m），故喷管燃气进口段壁

面温度分层现象更明显。燃油在其流动过程中温

度逐渐升高，冷却通道内燃油也出现温度分层的

现象，靠近喷管壁面一侧的燃油温度较高，这是

由于壁面无滑移的物理现象存在，喷管壁面附近

燃油流速低，使得近壁区的流体传热能力降低。

顺流时燃油从冷却通道入口至出口温升约为
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图 11    不同燃油流动方向燃气侧壁面温度分布

Fig. 11    Temperature distribution on the gas side wall in

different fuel flow directions
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图 12    不同燃油流动方向 Z=0 m截面温度分布

Fig. 12    Temperature distribution of section at Z=0 m in different

fuel flow directions
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280 K，逆流燃油温升约 340 K，燃油逆流时吸收的

热量更多。

图 13为燃油流动方向不同，特征线 A的热

流密度分布，整个燃气侧壁面热流密度最大值

也位于特征线 A上。冲压发动机喷管的热负荷

达到兆瓦级；在喷管燃气进口段，燃油顺流的热

流密度较逆流高 58 kW/m2；在喷管燃气出口段，

燃油顺流的热流密度较逆流略低。当燃油逆流

时，不利于燃油对喷管进口段的高温壁面进行

冷却。
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图 13    不同燃油流动方向特征线 A热流密度分布

Fig. 13    Density of heat flux distribution of feature line A in

different fuel flow directions
  

2.2   燃油质量流量的影响

在燃油顺流，进口温度 Tin=300 K，压力 p=
3 MPa的条件下，表 3展示了不同燃油质量流量

下，燃气侧壁面最高、最低和平均温度以及冷却

燃油量。冷却燃油量定义为

Gw =
ṁ
S

（4）

式中 S为喷管燃气侧壁面面积（m2）。Gw 可反映

将单位面积的喷管壁面冷却所需燃油量。随燃油

质量流量增加，燃气侧壁面最高、最低和平均温

度都降低，Gw=275 g/（s·m2）时，壁面最高温度为

1 097 K，同时燃油在冷却通道内滞留时间变短，

燃油温升也降低。

图 14为不同燃油质量流量下，特征线 A的温

度分布。由图可知，在燃油质量流量变化的情况

下，燃气侧壁面温度变化趋势相同，在喷管燃气

进口段先升高，在 X=4.1 m处温度达到最高值，后

沿轴向逐渐降低。当流量从 68 g/s增加到 102 g/s
时，在 X=4.1 m处燃气侧壁面温度下降 5.7%左右，

在 X=5 m处燃气侧壁面温度下降 11.7%左右；当

流量从 102 g/s增加到 136 g/s时，在 X=4.1 m处燃

气侧壁面温度下降 3.5%左右，在 X=5 m处燃气侧

壁面温度下降 7.8%左右，可知随燃油质量流量的

增加，其引起的壁面温降在减小，对壁面的冷却

效果逐渐减弱。

图 15为不同燃油质量流量下，通道 19冷却

剂侧表面传热系数的分布情况，各数据点为沿 X
轴正向在该位置的展向平均值。分析图 15，整体

上来看，随燃油质量流量增加，燃油流速增大，燃

 

表 3    不同燃油质量流量燃气侧壁面温度及冷却燃油量

Table 3    Temperatures and cooling fuel quantity of the gas

side wall in different fuel mass flow

ṁ/（g/s） 最高温度/K 最低温度/K 平均温度/K Gw/（g/（s·m2））

68 1 097 628 765 275

102 1 033 555 693 413

136 998 513 652 551

170 974 485 624 688

204 958 463 603 972
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Fig. 14    Temperature distribution of feature line A with different

fuel mass flows
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ṁ

油表面传热系数提高。流量由 68 g/s增加至 170 g/s，
表面传热系数持续降低， =204 g/s时，由于边界

层中出现湍流，因湍流的扰动与混合作用，使得

从层流向湍流转变的过渡区表面传热系数升

高，后随湍流边界层的发展表面传热系数逐渐降

低。燃油在通道内流动过程中，通道进口段边界

层较薄，表面传热系数较大，在燃油出口附近，燃

油冲击到出口附近壁面，流速降低，产生回流涡，

流体间的掺混加剧，表面传热系数先降低后短暂

提高。

ṁ

ṁ

图 16为不同燃油质量流量下，特征线 B热扩

散系数 a的分布情况。燃油流动过程中，相比比

定压热容的变化，流体导热系数和密度的变化较

小，故热扩散系数越小，证明流体的热容能力越

高，靠近热壁面的流体热对流能力越强。分析

图 16，燃油在通道 19内热扩散系数呈下降趋势，

不同燃油质量流量下，其在通道 19进口处热扩散

系数相近，随燃油质量流量增加，其在通道 19的

热扩散系数增大，原因是燃油流量增加，但燃油

在通道内温升降低，比定压热容增大程度降低，

热扩散系数显著降低的位置逐渐靠后， =204 g/s
时尤为明显。 =68 g/s时，通道 19在 X=4.7 m处

热扩散系数降低幅度明显变大，这是由于此时燃

油温度接近比定压热容显著增大的温度。
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图 16    不同燃油质量流量特征线 B热扩散系数分布

Fig. 16    Thermal diffusivity distribution of feature line B with

different fuel mass flows
 

∆p

由于燃油流动中流动方向会发生变化，燃油

流入流出集油腔时通道截面突变，以及燃油与冷

却通道的固壁间的摩擦效应，都会造成通道内燃

油的压力降低，减少燃油压降能提高冷却剂的流

动速度，从而增强冷却效果。图 17不同燃油质量

流量下的燃油压降（ ）及燃油出口速度（v），当

燃油质量流量由 68 g/s增加到 102 g/s时，燃油压

降增加了 906 Pa，当燃油质量流量由 170 g/s增加

到 204 g/s时，燃油压降增加了 1 524 Pa。随燃油

质量流量增大，通道内燃油温度降低，密度增大，

黏度增大，同时通道内流速增大，燃油与冷却通

道的固壁间的摩擦效应加剧，综合作用下，燃油

压降增加。
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图 17    不同燃油质量流量燃油压降及燃油出口速度

Fig. 17    Fuel pressure drop and fuel outlet velocity distribution

with different fuel mass flows
  

2.3   燃油进口温度的影响

ṁ在燃油顺流，进口质量流量 =102 g/s，压力

p=3 MPa的条件下，表 4展示了不同燃油进口温

度下的燃气侧壁面最高、最低和平均温度，由于

超临界压力燃油在 640 K附近物性变化剧烈，故

设置 Tin=640 K作为一个特殊工况进行分析。随

燃油进口温度的增加，燃气侧壁面最高、最低和

平均温度都升高。图 18为不同燃油进口温度下，

特征线 A的温度变化，随燃油进口温度升高，温

度变化趋势相同，壁面温升并无规律性变化。

图 19为不同燃油进口温度下，特征线 B热扩

散系数的分布情况。随燃油进口温度升高，因此

时通道进口处燃油温度尚未达到超临界压力燃油

比定压热容在极大值对应的温度，故其在通道 19
 

表 4    不同燃油进口温度下的燃气侧壁面温度

Table 4    Temperatures of the gas side wall with different fuel

inlet temperatures

Tin/K 最高温度/K 最低温度/K 平均温度/K

300 1 033 555 693

400 1 063 608 738

500 1 100 672 791

600 1 152 732 855

640 1 184 763 887
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进口处热扩散系数降低。Tin=600 K及 640 K时，

随燃油的流动温度升高，比定压热容会越过极大

值，故热扩散系数先减小后增大，通道出口附近

热扩散系数的略有减小，是燃油冲击到出口附近

壁面，流速降低、密度增大更明显所致。 Tin<

600 K时，热扩散系数降低。燃油进口温度升高

可在一定范围增强热对流能力，温度过高则导致

燃油热对流能力下降。

图 20为不同燃油进口温度下的燃油压降及

燃油出口速度，随燃油进口温度升高，燃油压降

先减小后增加。由于燃油进口温度升高，燃油密

度减小，流速增大，黏度减小，进口温度较低时流

体黏度的影响较大，故压降首先减小；进口温度

升高，流速增大越快，燃油与冷却通道的固壁间

的摩擦效应加剧起主导作用，燃油压降增加。
 

2.4   燃油压力的影响

ṁ在燃油顺流，进口质量流量 =102 g/s，进口

温度 Tin=300 K的条件下，表 5展示了不同燃油压

力下的燃气侧壁面最高、最低和平均温度。随燃

油压力的增加，燃气侧壁面最高、最低和平均温

度都升高，但变化不大。图 21为不同燃油压力下，

特征线 A的温度变化，随燃油压力升高，喷管燃

气进口段温度基本一致，燃油压力越高，出口段

温度越高。

图 22为不同燃油压力下，特征线 B热扩散系

数的分布情况。随燃油压力增加，燃油热扩散系

数增大，原因是燃油进口温度较低，温升并不高，
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图 18    不同燃油进口温度特征线 A温度分布

Fig. 18    Temperature distribution of feature line A with different

fuel inlet temperatures
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图 19    不同燃油进口温度特征线 B热扩散系数分布

Fig. 19    Thermal diffusivity distribution of feature line B with

different fuel inlet temperatures
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图 20    不同燃油进口温度燃油压降及燃油出口速度

Fig. 20    Fuel pressure drop and fuel outlet velocity distribution

with different fuel inlet temperatures

 

表 5    不同燃油压力下的燃气侧壁面温度

Table 5    Temperatures of the gas side wall with different

fuel pressures

p/MPa 最高温度/K 最低温度/K 平均温度/K

3 1 033 555 693

4 1 035 561 699

5 1 036 565 702
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图 21    不同燃油压力特征线 A温度分布

Fig. 21    Temperature distribution of feature line A with different

fuel pressures
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相同温度下，p=3 MPa的热容更大。

图 23为不同燃油压力下的燃油压降及燃油

出口速度。Tin=300 K时，燃油在通道内温度升高

且物性变化不明显，燃油压降及燃油出口速度随

燃油压力变化不敏感。
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图 23    不同燃油压力燃油压降及燃油出口速度

Fig. 23    Fuel pressure drop and fuel outlet velocity distribution

with different fuel pressures
  

3    结　论

通过数值模拟的方法获得了冲压发动机喷管

典型的热负荷及其换热边界条件，并对超临界压

力燃油 RP-3作为冷却剂的冷却结构进行了换热

和流动特性研究，有效地降低了喷管的壁面温度，

在本文研究范围内，得到如下结论：

1）  超临界压力燃油作为冷却剂能够显著降

低喷管燃气侧壁面温度。燃油顺流较燃油逆流

喷管燃气侧壁面最高温度低 8.8%，平均温度高

16.7%，最低温度高 58.1%，温度分布更均匀，热流

分配更合理，但燃油逆流冷却剂温升高，吸收的

热量更多。

2）  燃油质量流量从 68 g/s（Gw=275 g/（s·m2））

增大到 204 g/s（Gw=972 g/（s·m2）），燃气侧壁面最

高温度降低 12.7%，最低温度降低 26.3%，平均温

度降低 21.2%，随燃油质量流量的增加，引起的壁

面温降逐渐减小，通道内冷却剂侧表面传热系数

升高，通道近壁处流体热扩散系数逐渐增大，燃

油压降逐渐增大。

3） 燃油进口温度从 300 K增大到 640 K，燃气

侧壁面最高温度升高 14.6%，最低温度升高 37.5%，

平均温度升高 28.0%，随燃油进口温度的升高，引

起的壁面温降无规律性变化，燃油进口温度过高

会使通道近壁处流体热扩散系数急剧增大，造成

传热恶化现象；存在某一最佳进口温度使燃油压

降最低。

4） 在燃油进口温度较低的情况下，燃油压力

从 3 MPa增大到 5 MPa，通道近壁处流体热扩散

系数略微增大，燃气侧壁面最高温度、最低温度、

平均温度以及燃油压降的变化不明显。
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