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带主动冷却的超声速燃烧室传热分析 3

仲峰泉 , 范学军 , 俞　刚
(中国科学院 力学研究所 /高温气体动力学重点实验室 , 北京 100190)

　　摘　要 : 介绍了流体、固体传热耦合的一维分析方法 , 对带主动冷却系统的马赫数 215超声速燃烧室进行了传

热分析。该分析以实验测量的燃烧室壁面静压以及超临界煤油换热特性数据为基础 , 考虑了燃气的高温离解效应 ,

燃烧特性以及碳氢燃料的高温热物理特性 , 对不同燃烧状态、冷却条件下的主动冷却过程进行了分析。结果表明有

燃烧时壁面热流可高达 1 MW /m2以上 , 是无燃烧时的 2～3倍。当煤油流量较小时 (当量比为 0145) , 冷却后的壁

面温度仍偏高 , 而且冷却壁内温度分布不均匀。随着煤油流量的增加 , 冷却效果明显提高 , 冷却壁内温度分布趋于

均匀 ; 并且煤油的出口温度也显著减小。
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Heat transfer analysis for actively cooled superson ic combustor
ZHONG Feng2quan, FAN Xue2jun, YU Gang

( Key Lab. of H igh Temperature GS Dynam ics/ Inst. ofMechanics, Academ ia Sinica, Beijing 100190, China)

Abstract: A method of one2dimensional heat transfer analysis, dealing with the coup ling effect of the combustion flow,

coolant flow and combustor wall, has been developed for the study of an regenerative fuel cooling system forMach 2. 5 super2
sonic combustor. The analysis includes the air dissociation effect at high temperature, combustion characteristics of kerosene

and thermophysical p roperties of the supercritical kerosene. Based on the measured static p ressure along the combustor wall

and heat transfer characteristics of supercritical kerosene, the analysis is app lied to investigate the cooling p rocess and cooling

effect at different combustion and cooling conditions. The analysis shows that the wall heat flux with combustion can exceed 1

MW /m2 , which is 2～3 times the value of that without combustion. Under cooling conditions with a relatively low coolant flow

rate, high temperature regions and large temperature variations exist on the hot2side combustorwall. W ith increase in the cool2
ant flow rate, the cooling effect is imp roved significantly and the fuel exit temperature decreases.
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1　引　言

飞行器结构的热防护一直是高超声速飞行的关

键性问题之一。当飞行马赫数大于 6时 ,燃烧室内燃

气总温可高达 3 000 K。对于这样的高温环境 ,热防

护需要考虑以碳氢燃料为冷却剂的主动冷却系

统 [ 1, 2 ]
, 即在燃烧室固壁内构造冷却通道 ,导入冷却

剂 ,利用小管道流动的对流换热机制 ,吸收壁内的热

量 ,将壁温控制在一定范围内。同时 ,作为冷却剂的

燃料吸热升温后将注入燃烧室燃烧 ,使其吸收的热量

得以回收利用。

碳氢燃料的主动冷却是一个较复杂的流动、传热

过程。在实际高超声速工况下 (压力一般高于燃料

的临界压力～2. 2 MPa) ,燃料的吸热升温可以从常

温一直到最高工作温度 (约 1 000 K)。在此温度变

化范围内 ,燃料将不再由液态经过两相区到达气态 ,

而是由液态直接进入超临界态 ,继续升温后出现热裂

解反应 ,进入裂解态 [ 2～4 ]。同时 ,燃料的吸热过程受
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到燃气主流、壁面材料以及冷却结构等多种因素的影

响 ,是一个典型的流体、固体多耦合问题。其中 ,主要

影响因素包括 : (1)燃气的流动特征 ; (2)燃气的高温

离解 ; (3)燃烧特性 ; (4)冷却剂的流动与换热特性 ;

(5)冷却剂的高温热物理特性 ; (6)冷却通道的几何

结构。因此 ,从数值计算的角度来看 ,进行全耦合的

流动与传热计算 ,模拟上面提到的 6种过程将是非常

复杂的 ,并且需要大规模计算能力。目前 ,关于碳氢

燃料主动冷却系统的多维、全耦合计算的相关研究很

少。因此 ,为了配合工程设计需要 ,本文基于煤油的

超声速燃烧实验以及超临界态煤油传热实验 [ 5, 6 ]
,结

合了用于研究气体高温离解作用的 NASA CEA软件

包 [ 7 ]和用于研究碳氢化合物高温热物理特性的 N IST

Supertrapp数据库 [ 8 ] ,提出了流 /固耦合的一维传热

分析。该分析包括了上面提到的 6个因素 ,可以对不

同燃烧状态和冷却条件下煤油的主动冷却过程进行

分析 ,给出热壁、冷壁和冷却剂温度的变化 ,以及壁面

热流分布 ,为冷却结构设计提供参考数据。

2　马赫数 2. 5燃烧室实验结果

煤油超声速燃烧实验是以马赫数 2. 5直联式超

燃试验台为基础进行。该试验台已成功地进行氢气 ,

液态煤油 ,超临界态以及裂解态煤油超声速燃烧特性

方面的系统性研究 [ 5, 9, 10 ]。该试验台通过空气加热器

以烧氢补氧的方式获得高温来流 ,经测量 ,空气的流

量 Ûm为 1. 2 kg/ s,总温 T
g
0约为 1 800 K,燃烧室入口

马赫数约为 2. 5。

F ig. 1　D istr ibution of wa ll pressure　

直联式超声速燃烧室以及用于稳定火焰的凹腔

结构、尺寸可以参见文献 [ 9, 10 ]。本文研究的燃烧

条件包括两类 :单路喷油和双路喷油。单路喷油时 ,

喷油孔位于凹腔上游。双路喷油时两组喷油孔均位

于凹腔内。图 1 ( a) , ( b)分别给出了单路和双路喷

油时燃烧室壁面静压分布 ,以及凹腔和喷油孔位置。

其中 ,图 1 ( a)给出的是单路喷油模式下 ,超临界态煤

油在当量比约为 <1 = 0. 45时喷注燃烧的壁面静压分

布。作为比较 ,无燃烧时超声速气流的静压分布也在

图中给出。从图 1 ( a)可见 ,由于燃烧释热 ,壁面静压

有显著提高。同时 ,燃烧区域 (大致为 200 mm≤x≤

400 mm,主要集中在凹腔区 )的静压分布并不均匀。

这和氢气燃烧时出现的静压近似为等压分布有较大

不同。因此燃烧室流动分析中常用的等压燃烧假

设 [ 9, 11 ]就不再适用。本文对燃烧室流动分析将基于

实验测量的静压分布 ,从而避免了等熵假设、等压燃

烧假设等一系列假设 ,可以提高分析的准确性。图 1

( b)给出的是具有双凹腔结构 ,超临界态煤油从两个

喷油点分别以当量比 <2 = 0. 51和 <3 = 0. 38注入燃

烧时的壁面静压分布。

3　流 /固耦合的一维传热分析

基于已有的实验结果 ,超临界态煤油的燃烧效率

可假设为 90% ,利用 CEA软件 [ 7 ]可以计算出考虑离

解作用时燃气总温 T
f
0。对于燃烧区域内的总温分

布 ,本文采用了 Heiser与 Pratt提出的适用于超声速

燃烧的经验公式 [ 11 ]

T0 ( x) = T
g
0 1 + (

T
f
0

T
g
0

- 1)
θχ

1 + (θ - 1)χ
(1)

式中χ=
x - xb

xe - xb

, xb是燃烧起始位置 , xe是燃烧区域结

束位置。控制参数θ反映了燃烧的释热速度 ,对于煤

油 ,θ可设为 3。公式 ( 1)中 xb取煤油喷射位置。而

xe则由静压分布确定 ,取值为静压开始迅速下降的

位置 ,如图 1 ( a)所示 ,即 x = 380 mm作为 xe的取值。

当总温及静压分布确定后 ,考虑稳态的一维变截

面的可压缩流动方程以及物性方程

415
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ρuA = Ûm

h +
1
2

u
2

= h0

P = zρR T

(2)

式中 Ûm是燃气流量 ; h0为燃气总焓分布 ; z是气体压

缩因子。考虑到高温离解作用 , h不再是简单的温度

的线性函数 ,通过 CEA确定 h,γ及 z等气体参数。

壁面热流分布通过参考焓值法确定。该方法由

Eckert等人 [ 12 ]提出并完善 ,适用于高速流动问题的

壁面热流计算。公式为

qw = S t
3ρ3

Ue ( haw - hw ) (3)

式中 haw是绝热壁焓值 , S t
3为湍流斯坦顿数 ;星号 3

表示参考点 ,该点由式 (4)确定

h
3

=
he + hw

2
+ 0. 22 r

U
2
e

2
(4)

式中 r为恢复系数 ,对于湍流 ,取值为 r =
3

P r
3 。

同时 ,热流率 qw的确定还取决于 hw ,即热壁温

度 Tw1的确定。本文将综合考虑燃气主流、冷却壁以

及冷却剂流动的耦合传热 ,通过迭代方法 ,计算出燃

烧室热壁 Tw1和冷壁 Tw2的温度分布。

主动冷却结构采用了如图 2 ( a)所示的矩形通

道。这些通道沿展向均匀分布在燃烧室壁面内 ,并沿

燃烧室流向延伸。实际的带冷却通道的燃烧室壁由

两部分组成 ;如图 2 ( b)所示 : (1)具有冷却槽道的厚

壁 ; (2)盖板 (冷却薄壁 )。厚壁与盖板可以通过钎焊

连接 ,形成带通道的燃烧室壁。

F ig. 2　Schema tic d iagram of the cooling conf igura tion　

假设壁面内一维传热 ,则有

qw = kw

Tw1 - Tw2

t
(5)

　　同时 ,热流率 qw也可以通过煤油在冷却通道内

的传热来确定

qw =λf ( Tw2 - Tf ) (6)

式中λf为煤油的对流换热系数。将λf无量纲化为努

赛尔数 N u =
λf kf

d
, N u可以通过煤油的管道传热实验

来确定 [ 13 ]。根据实验结果 ,超临界煤油传热的拟和

公式为

N u = 0. 0065R ed
0. 89

P r
0. 4 (
μf

μw

) 0. 1 (7)

　　冷却通道内的流动可以通过求解一维稳态的质

量、能量方程以及物性方程 ,即

(ρuA ) f = Ûm f

Ûm f

d ( h +
1
2

u
2 ) f

dx
= qw L

hf = hf ( T, P) ,ρf =ρf ( T, P)

(8)

式中 Ûm f是冷却剂的流量 ; L是冷却通道横截面周长 ,

L =πd; d为等效直径。

方程组 (2)结合公式 (1)、(3) ,公式 (5) ,以及方

程组 (8)、公式 (6) ,可以联立求解 ,从而获得壁面热

流 ,热壁、冷壁温度以及煤油温度分布。

需要指出的是煤油是一种含有上百种碳氢化合

物的混合物 ,其热力学特性 (如方程组 ( 8)中的煤油

焓值 ,密度等 )变化复杂 ,很难用简单的经验公式来

描述。所以对于煤油物性参数的确定 ,可以根据煤油

的成分 ,用多组分的碳氢混合物作为煤油的替代模型

并利用 N IST Supertrapp数据库 [ 8 ]进行计算。本文根

据大庆 3号煤油的成分分析 ,使用了 10组分的替代

模型 ,模型包括了直链烷 ,环烷 ,苯类以及萘类组分 ,

能较好地模拟大庆 3号煤油的高温热物理特性。模

型的组分及性能可参见文献 [ 13 ]。

如图 2所示 ,影响冷却的主要参数包括 :冷却壁

材料属性 (本文分析采用了不锈钢材料 ) ;盖板厚度 t

(本文取 1. 5 mm) ;冷却孔尺寸 l1 ×l2 (1. 5 ×1. 5 mm )

以及冷却孔间距 s (取 3 mm ) ;煤油的初始温度 Tf0

(本文取 373 K)、压力 pf0 (5 MPa)等等。其中 ,煤油

的初始温度高于常温 ,这是考虑到实际工况下 ,隔离

段的长度要比实验中采用的长约 200 mm ,燃料需要

额外吸收一定热量。根据本文提出的方法估算 ,油温

将上升 50～100 K。

515
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4　结果与讨论

本文给出了单路喷油和双路喷油的四个算例 ,需

要说明的是对于煤油的主动冷却过程 ,分别考虑了闭

合式及开放式冷却方式。闭合式冷却指 :所有用于冷

却的煤油都将注入燃烧室燃烧 ,所以一旦给定燃料的

燃烧当量比 ,冷却剂的流量就已经给定。而开放式冷

却不存在这样的限制 ,冷却剂的用量可以根据冷却要

求来改变。

4. 1　单路喷油

针对单路喷油的实验条件 (图 1 ( a) ) ,图 3 ( a)给

出了闭合式和开放式冷却条件下热壁、冷壁以及油温

的一维分布。对于闭合式冷却 ( test1 ) ,冷却剂的流

量 Ûm f根据当量比 <1 = 0. 45确定为 45 g/ s,开放式冷

却 ( test2)所用冷却剂流量设定为闭合式的 2倍 ,即

Ûm f = 90 g/ s。从图 3 ( a)可见 ,当煤油用量仅为 45 g / s

时 ,热壁的最高温度可达 1 400 K,一般材料已难以承

受。同时 ,热壁内的温度差异达到 400 K,这样的壁

面温差将产生较大的热应力 ,使结构受损。同时 ,煤

油通过冷却系统后 ,温度从 373 K迅速增加到 1 100

K。当油温超过 1 000 K后 ,由于热裂解产生的结碳

急剧增加 ,可能导致冷却通道堵塞或者壁面局部过

热 ,甚至整个冷却系统的失败。因此 ,主动冷却系统

在设计时应尽量使最高工作油温不超过 1 000 K。这

里还需要说明的是 ,当煤油温度超过 800～820 K,热裂

解效应将显著起来。因此 ,本文所用的 10组分模型需

要进行相应的修正 ,以考虑裂解吸热反应带来的额外

吸热 (化学吸热 )。由于热裂解过程受到温度、压力、驻

留时间等多种因素的影响 ,问题比较复杂。但可以肯

定的是 ,煤油的吸热能力因为热裂解将有所提升。

对于 test2,煤油用量提高了一倍 ,壁面冷却效果

得到明显改善。热壁的最高温度下降为 1 100 K,且

壁面内温度差异也缩小到 150 K。同时 ,出口油温减

小到 990 K,基本在工作温度范围内。图 3 ( b)是两种

冷却条件下壁面热流分布 ,以及没有燃烧时 ,假定恒

温壁 Tw1 = 1 100 K,热流的分布。比较有无燃烧的结

果可以看出 ,由于燃烧释热使燃气总温上升 ,壁面热

流显著增加 ,尤其在凹腔区域 ,热流超过无燃烧时热

流的两倍。本文给出的无燃烧时热流平均值 (～35

W / cm
2 )与 Heiser & Pratt

[ 11 ]针对马赫 6飞行条件下 ,

计算的无燃烧热流值 (～38 W /cm2 )很接近。

图 4给出的是开放式冷却下 ( test2) ,燃气比热比

γ以及煤油在冷却通道中雷诺数 R ed的分布。从图

中可知 ,由于高温离解作用 ,γ并非常数 ,其最大值约

为 1. 33,最低值约为 1. 28,而且与通常所取的常数

1. 4有较大差别。冷却通道流动的雷诺数随着煤油

的升温迅速增加 ,增加幅度有近两个数量级。此外煤

油的普朗特数等物性参数在冷却通道中也发生剧烈

变化。煤油热物理特性的复杂性以及冷却过程中流

动参数的剧烈变化都使得煤油冷却过程的多维数值

计算具有较大的挑战性。如果再包括燃气主流与冷

却壁的流 /固传热耦合 ,问题则更为复杂 ,计算量也相

当巨大。本文采用的一维分析 ,虽然忽略了三维传热

效应 ,但影响冷却的主要因素均考虑在内 (燃气流

动、高温离解 ,煤油高温特性 ,超临界煤油传热 ,流 /固

传热耦合 ) ,因此不失为一种简单、有效的传热分析

工具。

4. 2　双路喷油

与单路喷油相比 ,多路喷油可以优化燃烧、增加

推力。因此 ,多路喷油是超声速燃烧常用的方式。图

5 ( a)给出了闭合式 ( test3)和开放式 ( test4)冷却条件

下壁温、油温的分布。闭合式条件下冷却剂的用量根

据燃烧当量比 <2 = 0. 51及 <3 = 0. 38可确定为约

90 g/ s。开放式冷却煤油的用量同样是闭合式的两

F ig. 3　Results of the hea t tran sfer ana lysis for test1 and test2　

615
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F ig. 4　D istr ibution of spec if ic hea t ra tio ( gamma)

and Reynolds num ber of coolan t flow ( Red ) for test2
　

倍。闭合式冷却条件下 ,热壁的最高温度约为 1 200

K,较单路喷油的热壁温度有所降低 ,但仍然偏高 ,且

温度分布不均匀 ,温差达到 250 K。开放式冷却条件

下 ,由于冷却剂用量增加了一倍 ,传热性能得到提高 ,

热壁温度最高也仅有 1 000 K,且壁面内温差减小到

130 K。同时 ,出口油温也有明显下降 ,约为 820 K,

基本无裂解现象。图 5 ( b)给出了壁面热流分布。由

于多路喷油的燃烧总当量比提高 ,使得燃气总温进一

步上升 ,壁面热流比单路喷油时有明显增加。其中 ,

开放式冷却条件下热流最大值可达 125 W /cm2 ,而且

热流的较大值均集中在第二个凹腔区域。

F ig. 5　Results of test3 and test4 w ith dua l in jection s
　

　　比较单路喷油与双路喷油方式下的冷却效果

( test1, test3)发现 , test3给出的冷却效果总体要好于

test1。虽然双路喷油提高了燃烧当量比 ,使得燃气总

温增加 ,从而壁面热流增加 ,但同时冷却剂的用量也

相应增加 ,提高了对流传热性能 ,因此 ,冷却效果有所

提高。

5　结　论

本文提出了一种流 /固耦合的一维传热分析方

法 ,结合了超声速燃烧室及超临界态煤油传热的相关

实验数据 ,考虑了燃气的高温离解作用、燃烧特性 ,以

及冷却剂 (煤油 )的高温热物理性质 ,对带有主动冷

却的马赫 2. 5燃烧室进行传热分析 ,给出了热壁、冷

壁、煤油温度分布以及壁面热流分布。结果表明 ,有

燃烧时壁面热流可高达 1 MW /m
2以上 ,是无燃烧时

的 3倍。当煤油流量较小时 (如当量比为 0. 45) ,冷

却后的壁面温度仍偏高 (最大温度约 1 400 K) ,并有

较大的壁内温度差异 ,同时煤油的出口温度也偏高 ,

达到 1 100 K。随着煤油流量的增加 ,冷却效果将明

显提高 ,热壁温度可控制在 1 000 K以内 ,而且煤油

的出口温度也可以控制在 1 000 K以内。研究还发

现煤油在冷却通道中由于吸热升温 ,其热力学及流动

特性将发生剧烈变化 ,这给多维数值模拟带来困难。

本文的研究方法将为高超声速飞行条件下主动冷却

系统的设计、优化提供初步参考。
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