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摘 要: 为了对主动冷却超燃冲压发动机进行研究与设计，采用实验与计算相结合的方法，对
主动冷却超燃冲压发动机燃烧室内传热与燃烧的耦合过程进行了分析。该方法采用燃烧室静压分布
的测量值作为输入条件，开展燃气-结构-燃料耦合传热分析，获得经过冷却系统后燃料的状态参
数; 将燃料的状态参数作为实验参数，开展直联式超声速燃烧实验，得到新的静压分布，如此反复
迭代，直至燃料状态不再变化，最终确定主动冷却燃烧室的各种传热与燃烧特性参数。利用该分析
方法，初步开展了不同飞行马赫数条件下主动冷却燃烧室闭环运行状态研究，得到了冷却煤油温度
与燃烧室壁温同飞行马赫数的关系。
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Abstract: To study and design actively-cooled scramjet，an iterative analysis and design method has
been developed to study the coupling processes of combustion and heat transfer in an actively-cooled scram-
jet combustor． The method uses the measured static pressure distribution along the combustor as the input of
an integrated thermal analysis code to calculate the fuel properties after cooling，which in turn are used as
the fuel conditions for a direct-connected combustion test to obtain the updated static combustion pressure．
This process continues until the fuel state no long varies and the final values of the characteristics of com-
bustion and heat transfer in the actively-cooled scramjet combustor could be determined． Following the ap-
proach，the states of a close-loop-cooled scramjet combustor were studied for conditions corresponding to dif-
ferent flight Mach numbers and the cooling fuel temperature and structure temperature distribution at differ-
ent flight Mach numbers were obtained．
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1 引 言

采用机载碳氢燃料作为冷却剂的再生主动冷却

技术是超燃冲压发动机热防护的主要手段之一［1］。
由于牵涉到复杂的流动、传热与燃烧等耦合过程，针
对主动冷却发动机的分析与设计非常困难，至今还缺

乏比较系统、有效的手段。
研究主动冷却燃烧室燃烧与流动耦合过程比较

理想的方法是采用长时间热平衡试验，例如 X-51A
发动机 SJX61 所进行的一系列地面试验［2］，但这样
的试验难度较大，费用也很高，不适宜在燃烧室的分

析与设计过程中大量开展。国内外通常的做法是把
燃烧与冷却过程分开来研究。研究燃烧过程时，即使
考虑燃料状态的变化对燃烧性能的影响［3，4］，一般也

没有把燃烧用燃料的状态与不同条件下冷却用燃料

的实际状态一一对应起来。另一方面，研究燃烧室与
燃料的耦合传热过程时，一般是给定燃烧室壁面热流

或壁温边界条件［5］，或者通过简化的理论模型［6］或

燃烧反应动力学机理［7 ～ 9］计算燃烧室热环境参数，这

些方法目前还很难准确反映不同状态燃料燃烧性能

的差异对发动机热环境的影响。
针对这些问题，本文提出了一种将短时间直联式

燃烧实验与耦合传热理论分析方法相结合的迭代分

析与设计方法，用来研究主动冷却燃烧室中燃烧与传

热的耦合过程，并通过长时间热平衡试验结果验证方

法的适用性。在此基础上，初步开展了飞行走廊内典
型条件下的闭环运行主动冷却燃烧室的工作状态研

究。

2 燃烧与冷却耦合过程迭代分析方法

本方法通过实验与计算相结合的方式将主动冷

却过程中的燃烧过程与传热过程紧密联系在一起。
首先，给定燃料的初始状态，通过短时间直联台超声

速燃烧实验获得燃烧室静压分布，作为下一步耦合传

热分析的输入条件; 其次，采用下节中介绍的流-固耦
合传热过程分析方法，计算得到流经冷却通道后冷却

燃料的温度、压力等状态参数，将其作为下一步燃烧
实验的燃料条件，以获得新的燃烧静压分布，如图 1
所示不断迭代实验与计算过程，直至燃料状态不再发

生变化，最终获得燃烧与冷却耦合作用下燃烧室与燃

料的特性参数，以此模拟主动冷却燃烧室的实际工作

状态。图 1 中 htc 代表对流换热系数，T 代表温度，q
代表热流密度，p代表压力，下标 1，f，w1，w2，aw 分别
代表燃烧室内燃气的参数、冷却通道内冷却油的参
数、燃烧室内壁面参数、冷却通道壁面参数、绝热壁面
的参数。
2． 1 流-固耦合传热过程分析方法
主动冷却超燃冲压发动机燃烧室传热过程是一

个涉及燃气、燃烧室壁面、冷却剂三者相互作用的耦
合传热过程，由于耦合传热问题的复杂性，如果采用

耦合的、全三维的数值模拟将会耗费大量的计算时
间。所以，本文对实际的主动冷却超燃冲压发动机燃
烧室的耦合传热问题进行了解耦处理，将传热过程分

解为燃烧室内燃气的流动与传热过程、冷却通道内冷

Fig. 1 Iteration processes for integrated combustion and heat transfer
analysis of an actively-cooled scramjet combustor
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却燃料的流动与传热过程、冷却结构的热传导过程等
三个子过程加以分析，它们之间的关系如图 1 中的传
热分析过程所示。
燃烧室内高温燃气的流动与传热分析采用广义

一维添质、加热与摩擦流动的积分方程组求解［10］，以
实验测量的静压分布数据作为输入条件，这样既可以

比较准确地反映燃烧对热环境参数的影响，又可以避

免对燃烧与流动做不必要的假设［5，11，12］。图 2 给出
了分析模型中计算微元示意图，具体计算方法如下。

Fig. 2 Computation element of the quasi-one-
dimensional combustor model

考虑燃料添质的燃气连续方程为

m· i = ρiuiAi +m· f，i ( 1)

m· f，i =
m· f xJ － Δx /2 ＜ xi ＜ xJ + Δx /2{0 others

( 2)

式中下标 i 为计算截面编号，m· f 为燃油喷注流

量，xJ 为燃油喷注位置，xi 为第 i个计算截面位置，Δx
为计算截面间距。考虑壁面摩擦的动量方程为

m· i －1ui－1 + pi－1Ai－1 + ∫
i

i －1
pdA = m· iui + piAi + ∫

i

i －1
τwdAinner

( 3)
式中m·为燃气流量，u为燃气速度，p 为燃烧室静

压测量值，A为燃烧室横截面积，τw 为燃烧室壁面摩
擦应力，Ainner为燃烧室内壁面表面积。其中，壁面摩
擦切应力计算公式为

τw =
C f

2 ρu
2 ( 4)

式中 C f 为摩擦系数。摩擦系数可以采用雷诺比
拟进行计算

C f = 2St·Pr2 /3 ( 5)
式中 St为斯坦顿数，Pr为普朗特数。通过估算，

燃料喷注带来的燃气焓值变化很小，可以忽略。考虑
壁面冷却，燃气的能量方程为

m· i － 1 hi － 1 +
1
2 u2

i( )－ 1 =m· i hi +
1
2 u2( )i + ΔHc，i ( 6)

式中 ΔHc，i代表冷却所带走的热量，可通过燃烧

室壁面热流密度求得。根据湍流平板边界层对流换
热公式，燃烧室壁面热流密为

qw1 = Stρu( haw － hw1 ) ( 7)
式中 St，ρ，u 分别为燃气的斯坦顿数、密度与速

度，haw为燃气的绝热壁面焓值，hw1为燃烧室内壁温度

对应的燃气焓值。燃烧室壁面的对流换热可采用
Eckert参考焓值法对其进行计算［10］，燃气的热物性
与输运参数采用 NASA数据库［13］计算得到。
冷却通道内冷却油的流动与传热分析模块采用

与燃烧室对流换热分析模块类似的准一维分析方法，

对流换热采用管内湍流对流换热关系式进行计

算［10］，冷却煤油的物性参数采用碳氢燃料物性计算

软件 SUPEＲTＲAPP［14］计算。为了模拟煤油在高温下
的热裂解行为，程序中加入了由天津大学提供的煤油

热裂解反应动力学模型［15］。
由于超燃发动机燃烧室壁面的法向温度梯度远

大于流向的温度梯度，冷却结构的热传导分析模块将

燃烧室壁面沿流向分为若干二维计算截面，采用守恒

方法对燃烧室冷却面板进行二维稳态结构温度分布

的计算［4，16］，用以得到冷却结构的准三维温度分布。
图 3 是二维计算截面的示意图，其中，计算截面上的
材料特性可以根据实际情况设定。

Fig. 3 Schematic of 2D cooling structure

2． 2 超声速燃烧实验
主动冷却超燃冲压发动机的燃烧过程采用直联

式超声速燃烧室实验台进行研究。该实验台的空气
加热器采用“烧氢补氧”的方式模拟真实飞行条件下
燃烧室入口的高焓气流，能够模拟的气流最高总温约

2100K、最高总压约 3. 0MPa、最大流量约 2. 0kg /s。
实验时间约 10s。
为了模拟流经燃烧室冷却通道的冷却煤油状态
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的变化对燃烧性能的影响，在直联式超声速燃烧室实

验台进行实验的过程中，采用煤油二级加热装置对冷

却煤油的状态进行模拟［3］。煤油二级加热与输运系
统如图 4 所示，其中，第一级采用储热式加热方式，可
以把约 0. 8kg煤油加热到约 570K 而不产生结碳; 第
二级加热器采用流动加热方式，可以将煤油加热到最

高 900K，用以制备超临界态或热裂解态煤油。
2． 3 迭代分析方法的验证
分析方法的验证实验在力学所长时间直联式超

声速燃烧实验台上进行，以闭环冷却的方式运行

70s。实验过程中燃烧室的入口马赫数为 3. 0，气体

总温为 1558K，总压为 1. 4MPa，流量为 2. 363kg /s，燃
料当量比为 1. 5，燃烧用油与冷却用油流量相同。实
验过程中燃烧室外壁温与冷却煤油温度都已达到平

衡。图 5 给出了煤油出口温度、燃烧室外壁温分布测
量值与前述迭代分析方法计算值的比较情况，其中相

同流向位置多个外壁温对应不同的展向测点。为了
与一维分析结果作比较，图中也给出了外壁温沿轴向

的平均值。比较结果表明，迭代分析计算结果与冷却
油出口温度、燃烧室外壁面平均温度分布的相对误差
约 10%。

Fig. 4 Schematic of kerosene heating and delivery system［3］

Fig. 5 Comparison of the calculated results with the measured values
for an actively-cooled scramjet combustor
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3 燃烧与冷却耦合过程迭代分析初步算例

采用本文发展的燃烧实验与传热分析相结合的

迭代分析方法，对飞行走廊内典型条件下的闭环运行

主动冷却燃烧室的工作状态进行了单次迭代研究。
3. 1 飞行通道内典型工作状态点的选择
根据文献 17 中超燃冲压发动机在高超声速飞行

器飞行走廊内工作状态点的数据［17］，结合前面所述

的直联台加热器所能达到的实验参数范围，确定了实

验与计算中所采用的 7 个典型发动机工作状态点，如
表 1 所示。表中相同燃烧室入口马赫数对应飞行通
道内相同的飞行马赫数，不同的燃烧室入口的总温、
总压对应飞行通道内不同的等动压线。迭代分析中，
煤油初始温度设为 750K，达到超临界态。

Table 1 Combustor entry conditions［17］

Experiment

No．
Ma0

Altitude

/km
Ma

Total temperature

/K

Total pressure

/MPa
01 4． 0 19 2． 0 890． 0 0． 69
02 5． 5 31 2． 5 1386． 0 0． 58
03 5． 5 26 2． 5 1358． 0 1． 16
04 5． 5 23 2． 5 1344． 0 1． 69
05 5． 5 21 2． 5 1332． 0 2． 34
06 7． 0 34 3． 2 2163． 0 1． 84
07 7． 0 30 3． 2 2100． 0 3． 63

3． 2 实验结果
本文采用短时间直联式超声速燃烧室实验台模

拟表 1 所示的 7 个典型飞行状态点。实验中所采用
的模型燃烧室如图 6 所示，该燃烧室已经包含隔离
段。燃烧室长 1500mm，进口宽度 70mm，高度 50mm，
采用对侧相对位置可调的双凹腔喷油方式，静压测点

布置在燃烧室的侧面板。

Fig. 6 Schematic of the supersonic model
combustor ( unit: mm)

实验所达到的燃烧室来流条件与喷油条件如表

2 所示，由于设备能力的限制，来流总温与来流总压
较高时，燃烧室实验所达到的入口参数与表 1 所示的
燃烧室入口参数有所偏差，但不失规律性。不同来流
条件对应的燃烧室静压分布实验结果如图 7 所示，图
中的静压编号对应表 1 与表 2 中的实验编号，I － 1 与
I － 2 表示实验中所采用的两个燃料喷注位置。

Table 2 Experimental combustor entry conditions
Experiment

No．
Ma

Total temperature

/K

Total pressure

/MPa
pf /MPa Tf /K

01 2． 0 892． 0 0． 69 4． 5 752
02 2． 5 1327． 0 0． 71 3． 67 755
03 2． 5 1299． 0 1． 14 3． 71 753
04 2． 5 1325． 0 1． 54 4． 71 753
05 2． 5 1260． 0 1． 83 5． 67 754
06 3． 2 1989． 0 1． 8 3． 78 756
07 3． 2 1882． 0 2． 82 3． 56 753

3． 3 计算结果与分析
结合实验得到的燃烧室静压分布数据与本文发

展的超声速燃烧室主动冷却过程分析方法，对燃冲压

发动机燃烧室进行了主动冷却耦合传热的计算，计算

中冷却煤油流量与燃烧油流量相等。
在对燃烧室热壁面厚度、冷却通道排布密度与冷

却通道尺寸进行优化计算后，确定了计算中所采用的

图 3 所示的冷却通道外形尺寸与分布方式，见表 3。

Fig. 7 Static pressure distribution at different combustor entry Mach numbers
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Fig. 8 Calculated thermal environment parameters distribution along the combustor

Fig. 9 Calculated cooling parameters distribution along the combustor

Table 3 Geometry parameters of cooling structure

t1 /mm t2 /mm w /mm H /mm d /mm
1． 5 4． 0 2． 0 2． 0 2． 5

图 8 是计算得到的不同实验条件下燃烧室内气
流静温、马赫数与壁面热流密度沿流向的分布。注意
到静温与热流密度在燃料喷注点出现突变，造成这一

现象的原因是程序中采用了简单添质假设，没有考虑

煤油质量分布模型。
图 9 是计算得到的不同实验条件下燃烧室内壁

面温度与冷却煤油温度沿流向的分布，冷却煤油的入

口温度均为 298K。
图 10 给出了对应表 2 中飞行通道内典型状态来

流条件下，通过一次迭代计算得到的燃料闭环运行出

口油温变化范围。从图中可知，相同马赫数条件下，
不同动压对应的冷却油出口温度变化不大。这主要
是由闭环运行下冷却煤油流量与不同动压所对应的

空气流量成正比以及大气平流层内气温基本相等所

决定的。另外，由于液态煤油在超声速条件下，点火
与稳定燃烧较为困难，实际飞行过程中首先采用乙烯

等作为辅助燃料，将冷却煤油预热至超临界状态后，

再喷入燃烧室进行燃烧。而本工作也可以用来为燃
料切换点的选取提供参考。例如，若燃料切换温度设
置在 750K，则计算对应的飞行马赫数约为 4. 0。

Fig. 10 Calculated exit cooling fuel temperature
in the typical flight corridor

4 结 论

( 1) 本文提出了一种研究主动冷却超燃冲压发
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动机燃烧室传热与燃烧耦合过程的迭代分析设计方

法，并通过长时间主动冷却燃烧室热平衡试验验证了

该方法的有效性。验证结果表明: 该方法的计算精度
在 10%之内。
( 2) 采用本文提出的迭代分析设计方法研究了

飞行通道内典型状态点闭环主动冷却燃烧室的工作

状态，获得了燃烧与冷却耦合作用下燃烧室结构与燃

料的特性参数。研究结果表明: 飞行走廊内，飞行高
度对主动冷却效果影响较小，飞行马赫数 4. 0，5. 5，
7. 0 对应冷却油温度分别为 800K，870K，930K。
致 谢:感谢孟令谨、魏雪松等同事在实验方面的帮助。
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