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考虑煤油裂解效应的超声速燃烧室再生冷却过程分析*
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摘 要: 为了分析宽马赫数飞行条件下超声速燃烧室再生冷却性能以及考虑燃料高温裂解效应
对冷却的影响，发展了具有一定通用性的超声速燃烧室再生冷却系统气-固-液传热分析模型，对燃
烧室内流、冷却剂流动以及冷却结构进行了气-固-液传热耦合计算。燃烧室内流计算模型无需实验
测量的静压数据以及总温 /释热分布假设，通过直接求解质量、动量、能量守恒微分方程并结合燃
料混合及燃烧模型来获得内流参数分布。同时对燃烧室壁面传热进行了计算，将冷却结构内冷却剂
的流动、换热与燃烧室内流耦合，并且着重考虑了煤油作为冷却剂，其物态随温度、压力变化以及
高温时出现的热 /催化裂解吸热化学反应。基于实验数据发展了煤油热 /催化裂解总包反应模型，对
煤油热裂解和催化裂解两种过程的化学吸热性能进行了对比，研究了热 /催化裂解效应对再生冷却
的影响。
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Abstract: In order to establish assessment and optimization method of combustor regenerative cooling
system，one-dimensional heat transfer analysis coupling the supersonic combustor flow，the coolant flow and
the cooling wall was developed． Without pressure data obtained from experiments and assumption for the
distribution of total temperature and heat release，the flow properties of the combustor were obtained by di-
rectly solving the mass，momentum and energy differential equations with fuel mixing and reaction model-
ing． The flow and heat transfer properties of the coolant at varied states were solved and coupled with the
combustor flow by calculating the heat conduction through the cooling wall． The thermal and catalytic crack-
ing of the aviation kerosene were considered in the present model and their effects on the cooling were stud-
ied． It is found that at flow conditions of Mach 6 flight，the cracking effect on the cooling is obvious in the
downstream half part of the combustor and the hot-wall temperature is further reduced due to the endother-
micity of the kerosene cracking． Compared with thermal cracking，catalytic cracking increases the cooling
effectiveness even further．
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1 引 言

超燃冲压发动机热防护是高超声速飞行器研究

中的关键问题之一。高马赫数飞行时( 如 Ma≥6 ) ，
由于发动机燃烧室燃气高总温与壁面高热流等特点，

需要对燃烧室结构进行主动冷却。目前，以机载燃料
作为冷却剂的再生冷却技术是国际上公认的有效冷

却方式之一［1］。再生冷却过程大致为: 燃料先通过
燃烧室结构内的冷却通道，以对流换热和裂解吸热方

式吸收热量、冷却燃烧室结构; 吸热升温后燃料再以
超临界态或裂解态喷入燃烧室燃烧，使得从壁面吸收

的热量可以回收利用。
再生冷却是一个复杂的气-固-液传热耦合过程，

涉及燃烧室流动与燃烧、冷却剂热物性变化、流动与
换热特性、冷却结构特性等众多因素。其中，碳氢燃
料作为冷却剂在吸热升温过程中会经历多物态变化:

液态、超临界态、裂解态。在一定条件下，燃料高温裂
解反应呈现吸热特征，因此可利用裂解反应吸热量作

为额外的热沉，以提高燃料的整体换热性能。此外，
燃料热裂解和催化裂解的吸热效果也有很大不同。
燃料热裂解产物含有较多的甲烷、乙烷等饱和烃，限
制了裂解吸热量［2，3］; 而催化裂解可以降低裂解起始

温度，并且提高化学吸热量［4］。据笔者所知，目前国
内外关于发动机及燃烧室再生冷却的传热分析模

型［5，6］均没有考虑燃料高温裂解效应对冷却过程的

影响; 此外，大多数分析模型在求解发动机内流参数

时结合了实验测量静压数据或总温 /释热分布假设，
使模型的普适性受到很大限制。
本文通过求解一维可压缩流动方程组并结合燃

料的混合、燃烧模型以及壁面摩擦、热损失模型获得
了内流参数分布。并且对燃烧释热导致隔离段内形
成激波串结构和边界层分离而影响流动进行了模型

修正。在求解冷却剂流动与换热时，考虑了碳氢燃料
随温升的多物态变化和超临界传热特性。同时，根据
裂解实验数据［7，8］获得了煤油热 /催化裂解总包反应
以及反应速率常数随温度的变化规律，并将热 /催化
裂解模型嵌入冷却流动计算中。最后，根据壁面总热
量守恒，将燃烧室内流、冷却剂流动以及冷却壁热传
导耦合求解。
本文发展了具有一定普适性的超声速燃烧室再

生冷却传热分析模型，着重研究了燃料热 /催化裂解
效应对冷却过程的影响，可用于宽马赫数飞行条件下

的发动机燃烧室再生冷却性能评估和冷却系统设计

优化。

2 气-固-液耦合传热分析模型

2. 1 发动机内流参数计算
2. 1. 1 基本方程
可压缩气体微分基本方程基于以下三个假设: 流

动参数只在流向发生变化; 稳态流动及传热; 气体为

热完全气体。
控制方程的推导参考了文献［9］，具体形式如下
( 1) 质量方程

1
m
d m
dx = 1

ρ
dρ
dx +

1
U

dU
dx + 1

A
dA
dx ( 1)

式中 d m /dx和 dA /dx分别表示燃料添质和燃烧
室变截面效应。
( 2) 动量方程
1
p

dp
dx +

γMa2

2U2
dU2

dx +
2γMa2cf

D + γMa2

m
d m
dx = 0 ( 2)

式中摩擦系数 C f 用高速边界层流动的摩阻关系

式［10］并结合 Eckert 提出的参考焓值法［11］计算，D 是
等效水力直径。
( 3) 状态方程

1
p

dp
dx =

1
ρ

dρ
dx +

1
T

dT
dx － 1

MW
d MW
dx ( 3)

MW为混合物的平均分子量，d MW/dx 反应了由
于燃烧产生的气体混合物组分变化。
( 4) 能量方程

d h + U2( )2
dx = － dQdx +

dhpr

dx －

h + U2( )2
1
m
d m
dx － hadded +

U2
added( )2

1
m
d m
d[ ]x ( 4)

式中 dQ = qwPwdx / m，热流密度 qw 用 Eckert参考
焓值法计算［11］，需说明的是 qw 的求解需要已知内壁
温度 Tw1，而求解 Tw1需和冷却结构热传导以及冷却剂

对流传热计算耦合起来，具体过程将在后面 2． 2 节介
绍。hpr是反应释热量，由燃烧总包反应模型确定。
hadded和 Uadded分别表示燃料的喷注焓值与流向速度分

量。另外，计算中考虑了气体混合物热力学参数随温
度的变化。
2. 1. 2 燃料混合与燃烧模型
本文以正十一烷作为煤油的化学替代模型，其分

子量以及热力学参数特性与大庆 3 号煤油比较接近。
燃烧反应采用正十一烷的总包反应模型:

C11H24 + 17 O2 + H2O + 3N( )2 →
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11CO2 + 29H2O + 51N2 ( 5)
在氢引或者火花塞等强迫点火条件下，燃料的点

火延迟时间将显著缩短，所以燃烧速率在很大程度上

受到燃料与空气混合程度的影响。因此，本文采用混
合控制燃烧的概念［9，12］来确定燃烧速率，并通过预先

设定燃烧效率来模拟燃料的未充分燃烧。
再生冷却系统中，燃料在喷注之前将从燃烧室壁

面吸热，燃料的喷注状态为气态或超临界态。因此，
本文未考虑液态燃料的雾化蒸发过程。燃料与空气
的混合模型采用“混合效率”［13］的概念。因此，与主
流空气混合充分、可供反应的燃料流量由式( 6) 决定

mf = ηm
mf0 ( 6)

式中 ηm 是混合效率，mf0是燃料总流量。混合效
率的取值由 0 到 1，取值范围为喷射点到混合完成的
流向长度，即混合长度。混合长度采用文献［14］提
出的经验公式，适用于超声速气流中气态燃料的垂直

喷射

Lm

b 0. 179Cme
1． 720，0≤1 ( 7)

式中 Lm 是混合长度，b是燃料喷射的横向尺度;
Cm 是混合系数; 0 是总当量比。

垂直射流的混合效率分布采用经验公式［15］

ηm = x
Lm

+ 1
50 + 1000( ){ }α

α

( 8)

式中 ηm 是混合效率，x 为轴向方向距喷射点的
长度，α取 0. 6，反映了混合速率大小。
2. 1. 3 隔离段参数修正
由于燃烧释热使压力升高，导致隔离段内出现斜

激波串或正激波以及边界层分离现象。而一维微分
方程组无法模拟这个物理过程。因此需进一步对隔
离段内静压和马赫数进行修正。
首先采用 Waltrup和 Billig提出的激波串长度确

定公式［16］

L
H =

θ
槡H
4 Re槡 θ

·
50

pe
pi( )－ 1 + 170

pe
pi( )－ 1{ }

2

M2
i( )－ 1

( 9)

式中 L是激波串长度，H是隔离段入口高度，θ 是
入口边界层的动量厚度，Reθ 是由 θ 定义的雷诺数，角
标 i，e分别表示隔离段入口和出口的物性参数。
确定激波串长度后，采用 Waltrup 和 Billig 提出

的静压分布关系式［16］对静压进行修正

( )p x
pu

= 1 +
pd
pu( )－ 1 3 － 2( )χ χ2，χ≡

x － xu
xd － xu

( 10)

式中角标 u代表修正段的起始点，角标 d代表隔
离段出口处的物理量，x则代表修正段内任一点距起
始点的距离。气流马赫数分布则通过质量和冲量守
恒关系获得。
这里要说明的是，通过激波串模型确定隔离段压

力、马赫数分布后，需要再次求解流动方程组( 1 ) ～
( 4) ，获得喷油点下游流动参数分布。激波串模型与
常微分方程组的计算形成迭代过程。计算结果表明，
经过 1 ～ 2 次循环迭代，隔离段激波串模型与常微分
方程组的求解将匹配。
2. 2 冷却剂传热计算以及气-固-液传热耦合
燃烧室壁面热流和温度分布的求解耦合了燃气

流动、冷却壁热传导和冷却剂换热过程，气-固-液传
热耦合方法具体如下:

燃烧室壁面热流采用参考焓值法［11］计算

qw = St* ρ* Ue haw － h( )w ( 11)
式中 haw是绝热壁温对应的焓值，hw 是冷却壁温

对应的焓值，St* 为超声速湍流边界层斯坦顿数，确定
公式如下［17］

St* = 0． 0287 / Pr* 2 /5Re* 1 /( )5 ( 12)
式中* 代表参考点，采用式( 12) 确定

h* =
he + hw

2 + 0． 22r
U2

e

2 ( 13)

式中 r是恢复系数，对于湍流有 r =
3
Pr槡 * 。可以

看出，计算热流 qw 需要壁面焓值 hw，即壁面温度 Tw1

来确定。
本文考虑了产物中 H2O及 CO2 产生的热辐射对

壁面热流的影响，热辐射公式如下

qr
w = σεT

4
i ( 14)

由于冷却后燃烧室壁面温度较低，因此式( 14 )
忽略了壁面对燃气的热辐射。式中 σ 为黑体辐射常
数，ε为 H2O和 CO2 总的发射率，Ti 为燃气的当地静

温。通过计算发现，飞行马赫数 6 条件下，由燃气中
H2O和 CO2 辐射产生的壁面热流占总热流的 5% ～
10%。

Fig. 1 Schematic diagram of the cooling configuration
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再生冷却基本结构如图 1 所示。结构采用高合
3128。冷却通道为 1. 5mm × 1. 5mm 的方形孔，沿燃
烧室展向均匀分布，并沿流向延伸，孔-孔间距 s 为
3mm。将燃烧室内壁称为热壁，冷却通道上壁面称为
冷壁，盖板厚度 t为 1. 2mm。
冷却壁内热传导过程可以通过一维热传导或者

多维热传导模型求解，对于一维模型有

qw = kw
Tw1 － Tw2

t ( 15)

式中 Tw1为热壁温度，Tw2为冷壁温度，t为图 1 所
示的冷却薄壁厚。kw 为固壁材料的导热系数，为热
壁、冷壁平均壁温的函数。
冷却通道内燃料换热为

qw2 = qc
w2 + qe

w2 ( 16)
式中 qc

w2为对流传热项，由式( 15 ) 确定，q
e
w2为裂

解导致的化学吸热，由 2． 3 介绍的总包反应模型确
定。

qc
w2 = hf Tw2 － T( )f ( 17)

式中煤油的对流传热系数 hf 由努塞尔数 Nu =
hfkf /d确定; Nu随雷诺数、普朗特数及壁面参数的变
化规律基于煤油加热圆管的实验数据［18］。考虑到实
际冷却结构的非圆形截面以及热流的单侧加载，本文

采用的努赛尔数是基于对圆管实验数据的修正，即

Nu = CNucircular ( 18)
根据三维冷却结构中煤油传热实验结果［19］，修

正系数 C取 0. 7。冷却通道内流动通过求解一维动
量和能量方程

mf
duf

dx = － Af
dpf
dx － τw·L ( 19)

mf

d h + 1
2 u( )2

f

dx = qwL ( 20)

式中 mf = ρfufAf 为冷却剂流量; τw 是壁面剪切应
力，通过对流传热规律以及雷诺相似准则确定; L 是
冷却通道横截面周长。
将式( 11) 、( 13) 、( 14) 、( 16 ) 耦合迭代求解可以

获得燃烧室热壁温度 Tw1和热流 qw1，冷壁温度 Tw2以

及煤油温度 Tf 分布。本模型的计算考虑了煤油热力
学参数及输运参数随温度、压力的变化。采用大庆 3
号煤油的 10 组分替代模型［18］，利用广义对应法则
( ECS) 结合考虑真实气体效应的 Benedict-Webb-Ru-
bin( BWR) 状态方程计算其物性参数随温度、压力的
变化［20］。

2. 3 煤油热 /催化裂解反应模型
当煤油温度超过其裂解起始温度后 ( 约为

800K［7，8］) ，需要考虑煤油热 /催化裂解反应对其流动
与换热性能的影响。煤油热 /催化裂解过程采用了文
献［7］提出的总包反应模拟

Kerosene→νggases + νres residual ( 21)
模型中将裂解产物分为两部分: 气态产物( ga-

ses) 、液态及其他含碳产物( residual) 。热裂解实验
显示［7］，气态产物主要包括 CH4，C2H6，C3H8，C2H4

和 C3H6 ; residual产物则可以用 CxHy 表示，x，y 由基
于实验数据的理论分析给出，具体理论推导类似文献

［7］给出的推导过程。对于催化裂解，本文根据文献
［8］给出的实验数据，确定了气态产物组分和 residual
产物分子式以及反应速率常数。图 2 给出了热 /催化
裂解反应速率随温度的变化; 可将热 /催化裂解反应
速率按温度区间分段拟合成 Arrehenius形式

k = Ae － Ea
R̂T ( 22)

如图 2 所示，热 /催化裂解反应速率常数随温度
变化存在很大差别: 催化裂解的反应活化能( 即反应

速率曲线的斜率) 和裂解起始温度均比热裂解的低，

说明催化剂促进了裂解反应。

Fig. 2 Reaction rates as function of temperature
for thermal and catalytic cracking

将热 /催化裂解反应模型嵌入到冷却剂流动计算
中。这里采用了裂解度［7］的概念，即生成的气态产
物质量占初始煤油质量之比

χg，m =
ngasμgas

nkeroseneμkerosene + ngasμgas + nresidualμresidual
( 23)

式中 n表示摩尔数，μ表示平均分子质量。煤油
裂解度的变化通过计算气态产物和剩余产物的生成

率来获得。
获得煤油当地裂解度后，裂解形成混合物的定压
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比热、密度、导热系数等参数均通过基于质量分数和
摩尔分数的混合法则确定。煤油裂解的化学吸热量
则根据在相似流动条件下热 /催化裂解实验数据［7，8］

拟合的吸热量随裂解度变化曲线来确定。

3 典型算例结果及讨论

首先对分析模型进行验证。
如图 3 所示，燃烧室包括: 长 100mm 的隔离段;

长 620mm，340mm 的两段燃烧段 ( 扩张角 1. 5°及
3. 5°) ; 长 275mm的尾喷管。采用两路喷油，第一、第
二喷油当量比分别为 0. 67 和 0. 49。隔离段入口总
温 1600K，空气流量 1. 74kg /s，对应飞行马赫数 6 的
工况。

Fig. 3 Schematic diagram of combustor configuration

图 4 比较了分析给出的燃烧室静压分布与实验
测量结果。可以看出，计算结果与实验数据吻合的较
好，说明燃烧室内流计算模型的可靠性。
同时采用文献［21］给出的燃烧室构型及壁面热

流测量数据对传热模型进行了验证。燃烧室入口马
赫数为 2． 35，总温 1800K，煤油喷注温度 750K，当量
比为 0. 68。燃烧室由四段组成，长度及扩张角可参
见文献［21］。图 5 中将计算的壁面热流与实验数据
进行了比较，两种结果基本吻合，验证了传热模型的

准确性。

Fig. 4 Static pressure comparison between
analysis result and experiment data

需说明的是，下面的计算与分析过程均是针对第

一种燃烧室构型进行的。图 6 是计算给出的燃烧室

Fig. 5 Wall heat flux comparison between analysis
result and experiment data

平均( 横截面内平均值) 总温分布。燃烧室总温由
1600K升高到 2550K; 总温上升区( 释热区) 从 x =
270mm至 650mm。同时，图中也显示了壁面冷却产
生热损失而导致释热段前后总温有小幅度下降。

Fig. 6 Distribution of total temperature
along combustor length

图 7 给出了超临界煤油在未考虑裂解效应时热
壁温度、冷壁温度以及油温分布。煤油作为冷却剂的
用量与燃烧当量比匹配。考虑到煤油在冷却燃烧室
之前可能对进气道等其他部件进行冷却，因此煤油入

口温度设为 373K。如图所示，热壁温度 Tw1与冷壁温

度 Tw2的变化趋势基本一致，两者均在燃烧释热区的

末端( x ～ 0. 6m) 出现峰值。油温沿流向不断上升，在
出口处达 1074K，显著超过了煤油裂解起始温度，这
说明传热分析无法忽略高温裂解效应。
图 8 比较了未考虑裂解效应、考虑热裂解、考虑

催化裂解时热壁温度及油温分布。从图中可以看出，
燃料裂解反应主要发生在燃烧室后半段( x≥0. 7m) ，
裂解反应将提高煤油的吸热性能，从而使热壁温度降

低。与未考虑裂解的结果比较，热裂解及催化裂解分
别使燃烧室后半段壁温最大降低了 180K 和 205K。
比较图 8 所示的三种条件下煤油出口温度可看出，催

15



推 进 技 术 2013


年

Fig. 7 Results of hot-wall temperature，cold-wall
temperature and fuel temperature without cracking model

化裂解对应的出口油温最低，这也说明催化裂解使煤

油总吸热性能提高。图 9 比较了三种情况下燃烧室
壁面热流分布。相对于未考虑裂解的结果，煤油裂解
导致其换热性能增强，因此燃烧室后半段壁面热流有

所增大。这里需说明的是一维模型给出的热流分布
是沿燃烧室壁面周向的平均值，因此燃烧室局部热流

将高于平均值。

图 10 给出了未考虑裂解、热裂解、催化裂解时冷
却通道中雷诺数的变化。如图所示，煤油随着吸热升
温，其粘性系数下降，从而使得雷诺数不断增大。与
入口数值相比，雷诺数增大幅度接近两个数量级。在
燃烧室后半段，煤油出现裂解后，裂解混合物的粘性

系数有所上升，使雷诺数有一定减小。其中，由于催
化裂解起始温度偏低，因此其对应的雷诺数减小更为

明显。

Fig. 10 Reynolds number distribution along cooling
channel with thermal or catalytic model and without model

图 11 比较了三种情况下煤油流速变化。三种情
况下，煤油流速均不断增大，这是由于煤油吸热升温

后由液态转变为超临界态而导致的密度急剧减小。
煤油发生裂解反应后，气态小分子产物不断增多，这

将导致密度进一步减小、流速进一步增大。如图所
示，热 /催化裂解煤油的出口流速均接近 20m /s。高
流速将导致压力损失非常显著，因此冷却设计时需要

充分考虑流动压力损失。

Fig. 11 Results of coolant velocity with thermal
or catalytic model and without model

4 结 论

本文发展了用于分析超声速燃烧室再生冷却系

统的气-固-液耦合传热模型，将燃烧室内流、冷却剂
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流动以及冷却结构耦合计算。通过直接求解可压缩
流动方程组及燃料混合与燃烧模型求解燃烧室内流

参数，同时对隔离段内可能出现的激波串与边界层分

离进行了模型修正。冷却剂流动考虑了燃料流动与
换热过程中出现的多物态变化以及高温热 /催化裂解
效应对冷却的影响。依据热 /催化裂解实验数据，发
展了国产 3 号航空煤油的热 /催化裂解总包反应模
型，确定了反应速率常数与温度的关系。
本文考察了飞行马赫数 6 条件下，热 /催化裂解

对燃料流动与换热性能的影响。研究发现: 煤油的裂
解效应出现在燃烧室后半段，裂解效应将导致后半段

热壁温度明显降低，同时壁面热流有所增加。比较两
种裂解效应，催化裂解比热裂解更有效地提高了冷却

性能。两种裂解都将导致煤油流速急剧增大，在本文
给出的算例条件下，出口流速均达到接近 20m /s，这
将显著增加冷却通道压力损失。
本文建立的气-固-液耦合传热模型，可用于分析

宽马赫数范围超声速燃烧室冷却性能，并且为冷却结

构优化设计和冷却布局优化提供参考。
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