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摘要 针对低空高超飞行探索了高动压工况下超燃冲压发动机所面临的热防护问题，以相同来流总

温和隔离段马赫数的燃烧室为例，采用尺度分析的方式估算了高动压工况相比于低动压工况发动机

热防护设计的异同。主要结论包括：1）高动压工况下主动再生冷却对热沉要求更低，2）热壁材料

应选择具有更高热应力屈服性能指数的材料，3）主动冷却流动拓扑可进行调整优化以降低压降。 
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引言 

目前高超声速飞行器主要用于飞行动压 50 

~ 100kPa 范围飞行，如能进一步降低高度，则

可以提供更短的预警时间，并提供低空激波杀

伤等新的杀伤机制，具有一定的军事应用前

景。与此同时，现有的贴近地面的续航导弹飞

行速度太慢，无法在现有防空体系的响应时间

内抵达目标。如 2023 年 3 月 27 日美国海军的

CG 58 和 DDG 87 在 NASA 的 Wallops 飞行设

施采用 2 枚 SM-2 面对空导弹成功拦截了可以

4.6m 高度 Mach 2.6 速度飞行的 Northrop 

Grumman 公司的 GQM-163 超声速掠海靶弹并

公布了相关录像，从 GQM-163 发射到拦截完

成的时间为 18s 左右[1]。因此未来的导弹必须

有更高的突防能力，包括更高的速度和机动

性。根据冲压和超燃冲压发动机的推力和比冲

随高度和 Mach 数先增加后减小的变化特征
[2]，在相同的高度上采用超燃冲压发动机以高

超声速飞行不仅可以通过增大吸气量从而提供

更大的推力，还可以保持较高的比冲提升飞行

器的航程。 

 

图 1 不同导弹推进装置类型的比冲随 Mach 数的变化

趋势[2] 

高动压超声速巡航飞行器最早可以追溯到

美国 NACA 在 1954 年提出、1964 年下马的核

冲压导弹项目超声速低海拔导弹（Supersonic 

Low Altitude Missile, SLAM）。该飞行器拟设计

于以低空 Mach 3 飞行深入苏联本土投放多枚

核弹。后续各国研制的低空超声速巡航导弹的

冲刺阶段飞行 Mach 数大都设计在 2~3，按

35km 的雷达照射距离估计，冲刺阶段飞行时

间为 35 ~ 60s 左右，显著高于典型防空系统的

反应时间。2023 年 3 月，美国海军给美国

Raytheon 公司和 Lockheed Martin 公司提供了 1

份 1.16 亿美元的合同用于开发高超声速空射进

攻性反水面导弹（Hypersonic Air Launched 

Offensive Anti-Surface, HALO, 之前被称为

Offensive Anti-Surface Warfare Increment 2, 

OASuW Inc 2），预计飞行速度为马赫 7，据报
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道有低空突防能力，计划在 2024 年 12 月前两

家公司可以完成初步设计评审，并于 2028 年

部署[3–6]。 

但是更高速工况下的冲压或超燃冲压发动

机将面临更高的来流动压和总压，尤其会给发

动机的热防护带来巨大挑战。但由于技术敏感

性，高动压超燃热防护方面的研究比较匮乏，

相关的文献主要集中在高压的火箭喷管热防护

和低动压超燃热防护等方面，因此本文主要从

理论角度采用尺度分析和类比方法对高动压超

燃发动机热防护问题进行初步讨论。 

1 热环境估计 

1.1 对比工况 

就超燃燃烧室而言，其主要参数为隔离段

入口 Mach 数、质量流量、总温和尺寸。为便

于对比本文在假设隔离段入口 Mach 数相同、

尺寸相同的前提下，设计了如下两个对比工

况： 

高动压工况：为了进一步压缩防空系统反

应时间，考虑到高速飞行更难以锁定以及饱和

攻击的协同效果，冲刺阶段飞行时间可定为

20~25s，对应飞行速度在 1750m/s ~ 1400 m/s，

相对于海平面声速 340m/s，对应的飞行 Mach

数为 5.1 ~4.1。这里参考 GQM-163 超声速掠海

靶弹的数据，按标准大气计算，假设飞行器在

海拔 4.6m 以海水声速 1500m/s 飞行（35km 飞

行时间 23.3s），飞行 Mach 数为 4.41，动压为

1.38MPa，来流总温约 1408K，总压约

26.18MPa。 

低动压工况：飞行高度 20km，为保持发

动机燃烧室工况基本不变，取来流总温相同，

飞行动压 100kPa 左右的工况，并假设隔离段

入口 Mach 数相同，以便于进行不同工况下发

动机的对比。

表 1 高低动压工况表 

  单位 高动压工况 低动压工况 比例 备注 

飞行高度 m 4.6 20000   通过动压、总温反算 

飞行速度 m/s 1500 1549 97% 
高动压燃烧工况速度参考海水声

速 

Mach 数   4.41 5.25 84% 按标准大气计算 

飞行动压 kPa 1379 106.7 1292%   

来流总压 MPa 26.18 3.897 672% 按理想气体计算 

总压恢复系数   61% 47% 129% 1-0.075*(M-1)^1.35 

隔离段入口总压 MPa 15.89  1.84  866%   

来流总温 K 1409 1410 100% 按理想气体计算 

来流质量流率 kg/s/m2 1.84E+03 1.38E+02 1334%   

单位长度 Re 1/m 1.027E+08 9.688E+06 1060%   

对比上述两个工况可以发现，相比于已经

实现的低动压飞行，高动压飞行的主要差异在

于来流动压、总压、流量和 Re 数发生了

6.7~13.3 倍的变化。 

由于假设高动压工况发动机在尺寸不变、

隔离段入口 Mach 数不变，来流质量流量和隔

离段入口静压随隔离段入口总压成正比，高动

压工况为低动压工况的 8.66 倍。 

1.2 燃烧流场 

首先，根据 Zeldovich 等人的理论[7]，碳氢

燃料的层流火焰速度SL和压力 p 的关系和反应

阶数𝑛有关，碳氢燃料的反应阶数接近 2，因此

静压对燃烧流场的影响较弱。 
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根据力学所直连式超燃试验平台试验结

果，采用如下图所示的燃烧室，隔离段入口

Mach 数为 2.5，引导氢当量比 0.09，采用预热



LHD 2023 年度夏季学术研讨会 

到 750K 的大庆 RP-3 航空煤油开展了不同来流

总压的超声速燃烧试验，可见在 0.85 ~1.5MPa

来流总压范围内，静压分布于来流总压成正

比，以入口静压为参考压力的无量纲压力分布

和来流总压几乎无关。 

 

 

图 2 超声速模型燃烧室及喷油堵块结构示意图（图中尺寸单位为毫米） 
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图 3 燃烧当量比 0.40，不同总压 0.85、1.12、1.30 和

1.50 MPa 下，(a)燃烧静压分布；(b)压力归一化后的燃

烧静压相对值分布 

因此我们可以认为碳氢燃料超燃的流场具

有相似性，我们可以基于现有低动压燃烧室的

数据去估计高动压下的燃烧流场。 

1.3 对流热流估计 

燃烧室的内壁热流分为两大部分：对流热

流和辐射热流。首先考虑对流热流。 

气壁对流传热系数ℎ𝑔𝑤和来流的关系通常

可近似表示如下，与静压的 0.8 次方成正比，

如果内壁具有相同的温度，热流也和静压的

0.8 次方成正比。 

 

𝑁𝑢𝑔𝑤 =
ℎ𝑔𝑤𝐷𝑠𝑐

𝑘

= 0.026 (
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根据前述两个工况的对比，在相同的捕获

面积条件下，高动压来流空气流量是低动压工

况的 8.66 倍，在当量比相同的情况下，燃料流

量也是 8.66 倍，假设发动机燃烧流场静压与来

流总压成正比，高动压工况对流热流仅为低动

压工况的 5.62 倍，对燃料再生冷却的热沉需求

反而降低为低动压工况的 64.9%，因此高动压

超燃工况的冷却油相对低动压超燃更加富余。 

1.4 辐射热流估计 

辐射热流和燃气的性质有关，在流场相似

的情况下，对辐射热流影响最大的是燃气的光

学厚度（optical thickness），对于采用液体碳氢

燃料的低动压发动机来说，无碳烟条件下辐射

热流占比通常较小，通常只需要考虑对流热

流。但对于高动压发动机光学厚度*压强增大

约 1 个量级，对有效发射率影响巨大。 

根据 2018 年浙大岑可法院士团队的

Shiquan Shan 等人针对 H2O/CO2 比例

0.125~4、静温 500~2500K、静压 1~30bar、射

线程长 1mm ~ 60m 的高压燃气热辐射提出的灰

气体加权求和（weighted-sum-of-gray-gases, 

WSGG）模型[8]。论文中给出了射线程长 1m，

H2O/CO2 比例为 1 的不同温度燃气在 1~30bar

的辐射热流如下图所示，可见高温燃气对壁面

的辐射热流密度随静压增大存在一个平台。 

 

图 4 压力对平均辐射热流的影响[8] 

假设低动压燃烧室静压为 1bar ，高动压

燃烧室静压为 8.66bar，燃烧室射线程长为

1m，燃气温度 1800K，可估算得到热流从

62kW/m2 增加到约 85kW/m2，增量并不大。

因此在高动压燃烧中辐射热流相对于对流热流

依然可以忽略。 

另外一项值得讨论的是碳烟的辐射，根据

2022 年西北工业大学李阳教授团队的 Ruining 

He 等人采用激波管对氩气中 200~500ppm 的

JP-10 的热解定量测量和分析[9]，如下图所示，

高压热解反而有助于抑制碳烟的生成，因此高
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动压工况下碳烟的热辐射应该不会变得比低动

压工况更严重。 

 

图 5 JP-10 燃料的碳烟生成比例随压力变化的影响[9] 

总的来说，对于采用典型碳氢燃料的高动

压工况超燃冲压发动机而言，其内壁热流由对

流热流主导，与静压的 0.8 次方成正比。 

2 冷却方案初步分析 

超燃冲压发动机的冷却方案有多种，主要

可分为被动冷却和主动冷却。 

对于短时间工作的发动机或地面试验件，

可采用被动冷却方案，包括烧蚀、辐射冷却、

热沉、绝热壁等手段。其中烧蚀面的后退速率

往往随热流密度成正比，并且在有氧情况下会

加快烧蚀，对于超燃发动机而言流道型面的变

化对流场影响较大，不易设计和控制；绝热壁

和辐射冷却对材料高温强度要求过高，难以适

用于大热流工况；热沉式结构适合地面短时间

试验但对飞行器应有来讲过重。 

对于需要较长时间工作的发动机，必须采

用以主动冷却为主要手段的方案，包括再生冷

却、发汗冷却和液膜冷却等。其中利用燃料热

沉的再生冷却是一种 X-51 飞行试验证明可行

的有效手段。但与火箭发动机静压沿流向单调

下降的情况不同，冲压发动机燃烧室的压力是

随流向先升高后降低，并且壁面由于存在凹

腔、支板等不连续突出物使边界层难以稳定存

在，采用发汗冷却和液膜冷却等手段受到限

制。根据前一章节的分析可以看出，高动压工

况对燃料的热沉需求反而只有低动压工况的

64.9%。因此本文认为再生冷却方法技术继承

性好、结构强度较高，在高动压超燃下具有最

好的可行性。下面主要分析利用再生冷却对高

动压工况进行热防护可能面临的问题。 

2.1 内壁材料 

首先，通常低动压工况燃烧室的平均热流

密度在 0.8 MW/m2，峰值热流在 2.5 MW/m2 量

级，根据前述的压力 0.8 次方律，高动压燃烧

室平均热流可估计为 4.5 MW/m2，峰值热流

14.1 MW/m2。根据 1998 年 MIT 的 J. H. 

Lienhard V 等人对高热流条件下平板屈服极限

的研究[10]，材料抗热应力的极限可用热应力屈

服性能指数Qefm表征，其含义为无限大平板在

均匀热流情况下发生屈服的热流密度与厚度之

比，定义式如下。 

 Qefm =
(1 − 𝜈)𝑘𝜎𝑌

𝐸𝛼
 (3) 

其中𝜈表示泊松比，𝑘表示热导率，𝜎𝑌表示

屈服应力，𝐸表示杨氏模量，𝛼表示热膨胀系

数。 

常见材料的𝑄𝑒𝑓𝑚如下表所示，除开钻石、

碳化硅等声子热导较强的陶瓷材料，可见

Inconel 和不锈钢在高热流条件下比其他材料更

容易发生热屈服，各种高铜合金（如 C15715、

C18200、C15000）和高钼合金（如钼锆钛合

金, 代号 TZM）则可耐受更高的热流。特别是

TZM，其在 1090℃下Qefm可达 26.5 

MW/m2/mm。 

表 2 各类材料的抗高热流性能[10] 

物理量 热膨胀系数 杨氏模量 热导率 

0.2%残余塑

性变形的屈

服应力 

泊松比 

极限可用热应

力屈服性能指

数 

极限温差 熔点 

材料 𝛼 𝐸 𝑘 𝜎𝑌 𝜈 𝑄𝑒𝑓𝑚 𝛥𝑇 𝑇𝑚𝑒𝑙𝑡 

单位 1e-6/K GPa W/m/K MPa  MW/m2/mm K K 

钻石(单晶) 0.8 1050 2100 3000 0.15 6375.0 3035.7 973 
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碳化硅(单晶、室温) 4.02 400 500 300 0.2 74.6 149.3 3000 

DS Copper(C15715-H04)        1356 

20℃ 16 130 365 430 0.3 52.8 144.7  

200℃ 17.2 120 345 375 0.3 43.9 127.2  

400℃ 18.8 110 320 307 0.3 33.3 103.9  

Copper-Cr(C18200-TH04)        1343 

20℃ 16.3 130 324 520 0.3 55.7 171.8  

200℃ 17.2 120 351 441 0.3 52.5 149.6  

400℃ 18.9 109 364 343 0.3 42.4 116.5  

Copper-Zr(C15000-TH04) 16.9 129 367 411 0.34 45.7 124.4 1253 

Molybdenum(TZM)        2883 

Stress relieved, 21℃ 4.9 315 120 860 0.3 46.8 390.0  

Stress relieved, 1090℃ 5.6 205 100 435 0.3 26.5 265.2  

Tantalum(T-222)        3293 

Stress relieved, 20℃ 5.9 200 54 950 0.3 30.4 563.6  

Stress relieved, 1000℃ 6.8 140 59 700 0.3 30.4 514.7  

Tungsten        3683 

Wrought, 200℃ 4.3 400 150 640 0.28 40.2 267.9  

Wrought, 500℃ 4.4 388 130 517 0.29 28.0 215.0  

Wrought, 1000℃ 4.7 367 110 413 0.29 18.7 170.0  

Recrystallized, 200℃ 4.3 400 150 405 0.28 25.4 169.5  

Recrystallized, 500℃ 4.4 388 130 131 0.29 7.1 54.5  

Niobium(FS-85)        2741 

Stress relieved, 20℃ 7.1 140 45 735 0.3 23.3 517.6  

Stress relieved, 500℃ 7.4 130 49 560 0.3 20.0 407.5  

Recrystallized, 1090℃ 9 125 57 200 0.3 7.1 124.4  

Aluminum(6061-T651)        855 

20℃ 23.6 70 167 276 0.33 18.7 111.9  

149℃ 24.2 64 175 215 0.33 16.3 93.0  

371℃ 25.3 39 181 12 0.33 1.5 8.1  

Vanadium(V-15Cr-5Ti) 9 124 24 500 0.3 7.5 313.6 2173 

Inconel 713C 10.6 205 11 740 0.3 2.6 238.4 1533 

Stanless Steel 304L(10%cw) 17.3 193 15 450 0.27 1.5 98.4 1673 

 

因此，高动压燃烧室的壁面难以采用传统

的高温合金制作，需要考虑采用新材料来制

作，考虑技术成熟度和工艺性，合金依然是比

较合适的选择。如需维持相同的壁面温度，适

合采用 TZM 加涂层制作燃烧室内壁，否则可

考虑利用较多的燃料热沉采用铜合金制作燃烧

室内壁。 

对于内壁涂层材料，由于受到高热流条件

下热应力的限制，高动压发动机内壁往往难以

采用类似航发叶片的陶瓷类隔热涂层，更适合

采用如火箭发动机内壁的金属镀层来强化隔热
[11–14]。 

2.2 冷却槽道设计 

在相同的燃烧当量比条件下，高动压工况

的油流量增大为低动压工况的 8.66 倍，如采用

原有槽道进行冷却，假设冷却槽道为光滑管，

从 Moody 图可以看出，如 Blasius 曾推导出

Darcy 摩擦系数𝑓𝐷对雷诺数的依赖指数为−𝑛，
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𝑛的取值范围在 0.2 ~ 0.25[15]。鉴于高动压工况

的冷却槽道雷诺数相对偏高，本文取 n=0.2。 

 

图 6 反映 Darcy 摩擦因子与 Reynolds 数关系的 Moody

图 

𝑓𝐷

= {
0.316 𝑅𝑒−0.25, 3000 <  𝑅𝑒 < 2 × 104

0.184 𝑅𝑒−0.2, 2 × 104 ≤ 𝑅𝑒 < 2 × 106 
(4) 

𝛥𝑝 =
𝐿

𝐷
× 𝑓𝐷 ×

𝜌𝑢2

2
∝ 𝐿

𝑞𝑚,𝑓,𝑐ℎ
1.8

𝐷4.8
 (5) 

如图 7 所示假设冷却面板槽道布置方式不

变，槽道形状不变，气壁厚度 t不变，槽道根

数 N和槽道尺寸 D的乘积 ND=C保持不变。 

 

图 7 冷却槽道尺寸变动示意图 

𝑞𝑚,𝑓,𝑐ℎ =
𝑞𝑚,𝑓

𝑁
=

𝐷𝑞𝑚,𝑓

𝐶
∝ 𝐷𝑞𝑚,𝑓 (6) 

𝛥𝑝 ∝ 𝐿
𝑞𝑚,𝑓,𝑐ℎ

1.8

𝐷4.8
∝ 𝐿

𝑞𝑚,𝑓
1.8

𝐷3
 (7) 

如下图所示，气壁温度主要由壁面热阻𝑅𝑤

与冷却槽道热阻𝑅𝑤𝑓之和占总热阻的比例决

定。如果材料热导率较低，则其热阻不可忽

略。 

 

图 8 冷却槽道传热热阻示意图 

𝑇𝑤 = 𝑇𝑓 +
(𝑇𝑎𝑤 − 𝑇𝑓)(𝑅𝑤 + 𝑅𝑤𝑓)

𝑅𝑔𝑤 + 𝑅𝑤 + 𝑅𝑤𝑓

 (8) 

𝑇𝑓 =
𝑇𝑓,𝑖 + 𝑇𝑓,𝑜

2
 (9) 

其中𝑇𝑎𝑤、𝑇𝑓、𝑇𝑓,𝑖、𝑇𝑓,𝑜、𝑇𝑤分别表示绝热

壁温、燃料平均吸热温度、冷却油入口温度、

冷却油出口温度和气壁温度； 

冷却油出口油温和吸热量有关 

𝑞𝑚,𝑓𝑐𝑝,𝑓(𝑇𝑓,𝑜 − 𝑇𝑓,𝑖) =
𝐴𝑟𝑒𝑓(𝑇𝑎𝑤 − 𝑇𝑓)

𝑅𝑔𝑤 + 𝑅𝑤 + 𝑅𝑤𝑓

 (10) 

其中𝑐𝑝,𝑓、𝐴𝑟𝑒𝑓分别表示冷却油平均热容和

参考传热面积，假设对高低压工况来说保持一

致； 

根据 W. C. Reynolds 等人提出的气体湍流

平板边界层关联式[16] 

𝑁𝑢𝑔𝑤 =
ℎ𝑔𝑤

𝑘𝑔𝑥
= 0.0296 𝑃𝑟𝑔

0.6𝑅𝑒𝑥
0.8 (11) 

其中𝑥表示流向沿程长度，𝑘𝑔表示气体热

导率，𝑃𝑟𝑔表示气体 Prandtl 数，由于两个发动

机内型面一致，所以𝑥一致。 

气壁热阻 Rwg可表示为 

𝑅𝑔𝑤 =
1

ℎ𝑔𝑤

=
1

𝑁𝑢𝑔𝑤𝑘𝑔𝑥
∝ 𝑝−0.8 (12) 

根据光滑管湍流传热 Dittus–Boelter 公式 

𝑁𝑢𝑤𝑓 =
ℎ𝑤𝑓

𝑘𝑓𝐷
= 0.023 𝑅𝑒0.8𝑃𝑟0.4 (13) 

冷却槽道热阻𝑅𝑤𝑓与冷却油流量𝑞𝑚,𝑓和尺

寸𝐷的关系如下 

𝑅𝑤𝑓 =
1

ℎ𝑤𝑓

∝
𝐷

𝑁𝑢𝑤𝑓

∝ 𝐷2.8𝑞𝑚,𝑓
−0.8 (14) 

在假设材料热阻可忽略的前提下，假设绝

热壁温𝑇𝑎𝑤=2800K、碳氢燃料入口温度 15℃，

低动压工况出口温度 700℃，并且 

根据不同的设计条件可计算得到表 3： 
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1. 对比低动压工况和高动压工况 1 可知，

如冷却槽道的尺寸 D 不变，压降会高达 48.7

倍，这是不可承受的，并且此时壁温偏高； 

2. 对比低动压工况和高动压工况 2，要保

持压降不变冷却槽道尺寸应调整为低动压工况

的 365.2%，过大的冷却槽道还可能“掏空”结

构导致强度不足，并且此时热壁温度过高，远

超过高温合金极限壁温 1200K； 

3. 对比低动压工况和高动压工况 3，尽管

不顾压降强行减小冷却槽道尺寸至壁面热阻 Rw

接近 0，但由于导热热阻的存在，要保持高温

合金极限壁温 1200K 是不可实现的； 

4. 对比低动压工况和高动压工况 4，如果

采用铜合金壁，为保持铜合金壁温为 750K，需

将槽道减小至 44.8%，但此时出口油温超过绝

热壁温，说明采用高动压工况采用铜合金是不

可实现的。 

5. 对比低动压工况和高动压工况 5，如果

采用 TZM 壁并保持 TZM 极限壁温为 1090℃，

需将槽道扩大为低动压工况的 130.8%，此时压

降为低动压工况的 21.75 倍。 

综上所述，在冷却槽道基本拓扑结构不变

的前提下，高动压超燃冷却应选择在高温下具

有更高热应力屈服性能指数𝑄𝑒𝑓𝑚的材料（如

TZM），并大幅度增加泵功率才可能实现。 

表 3 高低动压超燃冷却设计对比 

  单位 低压 高压 1 高压 2 高压 3 高压 4 高压 5 备注 1 

设定   
高温合金

材料 

高合壁，

槽道不变 

高合壁，

压降不变 

高合壁，

保持极限

壁温 

铜壁，极

限壁温 

TZM

壁，极限

壁温 

假设流动拓扑结构不变 

材料热导率 W/m/K 12 12 12 12 350 100 典型值 

燃烧场静压 相对比例 100% 866% 866% 866% 866% 866% 和来流总压成正比 

气壁对流换热系数 相对比例 100% 562% 562% 562% 562% 562%   

总冷却油流量 qmf 相对比例 100% 866% 866% 866% 866% 866% 当量比不变 

入口油温 Tfi K 288  288  288  288  288  288  入口油温假设不变 

出口油温 Tfo K 973  580  295  688  1028  620  超过壁温不可实现 

绝热壁温 Taw K 2800  2800  2800  2800  2800  2800  假设不变 

气壁热阻 Rgw 相对比例 100% 17.8% 17.8% 17.8% 17.8% 17.8% Rgw ~ p^-0.8 

导热热阻 Rw 相对比例 100% 100.0% 100.0% 100.0% 3.4% 12.0% 壁厚不变，与热导率成反比 

油壁热阻 Rwf 相对比例 100% 17.8% 668.4% 0.0% 1.9% 37.7% Rwf ~ D^1.8*qmf^-0.8 

平均燃料吸热温度 Tf K 631  434  291  488  658  454    

总热阻(Rwf+Rw+Rgw) 相对比例 100% 23% 153% 19% 14% 21%   

热阻分数 Rgw/(Rwf+Rw+Rgw) 分数 73.7% 57% 9% 68% 96% 61% 气壁热阻占主导 

热阻分数 Rw/(Rwf+Rw+Rgw) 分数 6.3% 27% 4% 32% 2% 4%   

热阻分数 Rwf/(Rwf+Rw+Rgw) 分数 20.0% 16% 87% 0% 3% 35%   

油流道尺寸 相对比例 100.0% 100.0% 365.2% 10.0% 44.8% 130.8% 最小 10% 

油流道压降 deltaP 相对比例 100% 4870% 100% 4870036% 54114% 2175%   

主动冷却驱动温差 Taw-Tf K 2170  2366  2509  2312  2142  2346    

热壁温度 Tw K 1200  1446  2585  1235  750  1363    

热壁极限温度 Twmax K 1200  1200  1200 1200 750  1363    

平均热流密度 相对比例 100% 369% 9% 505% 935% 419% 根据温差和热阻相对比例计算 

油温升 K 685  292  7 400  740  332  根据热流和油流量相对比例计算 

备注 2   
热阻比例

为估计 

热壁温度

略降低，

但压降过

大 

保持压降

不变，尺

寸过大，

壁温过

高，出口

油温过低 

壁温极限

不可实现 

出口油温

高于壁

温，不可

实现 

压降偏大 求解迭代至油温能量平衡 
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2.3 冷却流动结构优化 

从前面的讨论可以看出，壁材耐温和压降

是限制高动压超燃主动冷却的主要因素。其中

压降是主要的可设计因素。为了降低压降，从

压降表达式可以看出，除了改变截面尺寸外，

对油流量有影响的还有冷却槽道的长度𝐿以及

冷却油流量 qmf。 

一方面可以考虑控制冷却油流量 qmf占燃

烧油流量 qmf0的比例𝜂，降低冷却油流量 qmf来

控制压降。 

𝑞𝑚𝑓 = 𝑞𝑚𝑓0 × 𝜂 (15) 

如表 4 所示： 

1. 对比高压 1 和高压 1-2 算例，保持通道

尺寸不变，当高动压工况冷却油流量降至燃烧

油的 19%时，实际冷却油流量为低动压工况的

167%，压降为低动压时的 251%，泵功率为低

动压工况的 4.2 倍，但此时壁温高达 1928K，

远大于高温合金的最高使用温度； 

2. 对比高压 5 和高压 5-2 算例，对于 TZM

壁面发动机的高动压工况，可以采用 52%的燃

烧油用于冷却，此时出口油温达到极限，壁温

也达到极限，压降为低动压工况的 15.29 倍，

泵功率为 69.4 倍； 

3. 对比高压 5-2 和高压 6、高压 7 算例，

假设采用新型材料能够使极限壁温增加至

1400℃ 和 1600℃，并保持热导率必变，在保

持极限油温和极限壁温的情况下，可大幅度减

少冷却油流量和压降，泵功率更是可以大幅度

下降。在 1600℃壁温条件下，冷却油占比为

22%，泵功率仅为 4.1 倍； 

表 4 高低动压部分油冷却设计对比 

  单位 低压 高压 1 高压 1-2 高压 5 高压 5-2 高压 6 高压 7 备注 1 

设定   
高温合

金材料 

高合

壁，槽

道不变 

高合

壁，槽

道不

变，极

限油温 

TZM

壁，极

限壁温 

TZM

壁，极

限油温+

极限壁

温 

假设极

限壁温
140

0℃，

极限油

温 

假设壁

温 160

0℃，

极限油

温 

假设流动拓

扑结构不变 

材料热导率 W/m/K 12 12 12 100 100 100 100 典型值 

燃烧场静压 相对比例 100% 866% 866% 866% 866% 866% 866%   

气壁对流换热系数 相对比例 100% 562% 562% 562% 562% 562% 562%   

燃烧油流量 qmf0 相对比例 100% 866% 866% 866% 866% 866% 866%   

冷却油分数𝜂 分数 100% 100% 19% 100% 52% 32% 22%   

冷却油流量 qmf 相对比例 100% 866% 167% 866% 454% 279% 189% 当量比不变 

入口油温 Tfi K 288  288  288  288  288  288  288  
入口油温假

设不变 

出口油温 Tfo K 973  580  973  620  973  973  973    

绝热壁温 Taw K 2800  2800  2800  2800  2800  2800  2800  假设不变 

气壁热阻 Rgw 相对比例 100% 17.8% 17.8% 17.8% 17.8% 17.8% 17.8%  

导热热阻 Rw 相对比例 100% 100.0% 100.0% 12.0% 12.0% 12.0% 12.0% 

壁厚不变，

与热导率成

反比 

油壁热阻 Rwf 相对比例 100% 17.8% 66.4% 37.7% 29.7% 56.9% 84.1%  

平均燃料吸热温度 Tf K 631  434  631  454  631  631  631    

热阻(Rwf+Rw+Rgw) 相对比例 100% 23% 33% 21% 20% 25% 31%   

热阻分数 Rgw/(Rwf+Rw+Rgw) 分数 73.7% 57% 40% 61% 66% 52% 43% 
气壁热阻占

主导 

热阻分数 Rw/(Rwf+Rw+Rgw) 分数 6.3% 27% 19% 4% 4% 3% 2%   

热阻分数 Rwf/(Rwf+Rw+Rgw) 分数 20.0% 16% 41% 35% 30% 45% 55%   

油流道尺寸 相对比例 100.0% 100.0% 100.0% 130.8% 99.8% 109.6% 112.7% 最小 10% 

油流道压降 deltaP 相对比例 100% 4870% 251% 2175% 1529% 481% 219%   

泵功率 相对比例 1.0  421.7  4.2  188.4  69.4  13.4  4.1  
不宜超过 10

倍 

主动冷却驱动温差 Taw-Tf K 2170  2366  2170  2346  2170  2170  2170    
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热壁温度 Tw K 1200  1446  1928  1363  1363  1673  1873    

热壁极限温度 Twmax K 1200  1200  1200  1363  1363  1673  1873    

平均热流密度 相对比例 100% 369% 167% 419% 454% 279% 189% 

根据温差和

热阻相对比

例计算 

油温升 K 685  292  685  332  685  685  685  

根据热流和

油流量相对

比例计算 

备注 2   

热阻比

例为估

计 

热壁温

度略降

低，但

压降过

大 

压降稍

大，壁

温过高 

压降偏

大 

压降依

然偏大 

假设

W 合

金高温

压降依

然偏大 

假设

W 合

金高温

压降依

然偏大 

求解迭代至

能量平衡，

出口油温和

温升匹配 

另一方面可以考虑采用新的流动结构来控

制冷却槽道的长度𝐿。 

如图 9 所示，虽然低动压超燃通常采用(a)

顺流或(b)逆流方式设计即可满足要求，但是其

流道长细比过大，在高动压超燃中压降过大。

如果采用(c)横流结构或(d)分段折流结构，则有

可能在保证冷却能力的前提下减少压降，但是

可能付出冷却不均匀和结构复杂的代价。 

 

图 9 可能的冷却槽道流动拓扑结构示意图 

如图 10 所示，1990 年 JAXA 的 A. 

Kumakawa 等人设计的横流冷却喷管，大幅度

增加了流动有效截面积并减小了压降[17]。 

 

图 10 JAXA 研制的横向流动水冷喷管[17] 

此外，随着近年来增材制造技术和多物理

仿真技术的发展，结构复杂不再是工程设计的

绝对障碍，冷却流动结构优化在冷却减阻方面

有较大潜力。 

3 总结和展望 

低空高超飞行有独特的优势，根据对高动

压工况和低动压工况的尺度分析，再生主动冷

却的超燃发动机作为其动力在热防护方面是可

行的，但是需要选择更合适的耐高温、高导热

的壁面材料并对流动结构进行优化设计，发展

低流阻且低热阻的“双低”主动冷却热防护技

术，否则可能存在压降过高的问题。 

上述基于理论的尺度分析还不够精细，并

且还缺乏高动压条件的试验验证，未来还需要

发展高动压地面试验设备，在更宽的压力变化

范围内开展超燃发动机试验以确认相关规律。 
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Abstract Taking the combustion chamber with the same total temperature and Mach number in the isolator as 

an example, the similarities and differences between the thermal protection design of the engine under high 

pressure and low pressure are estimated by scale analysis. The main conclusions include: 1) active regenerative 

cooling under high-pressure conditions has lower requirements for heat sink, 2) hot wall materials should be 

selected with higher thermal stress yield performance index, and 3) cooling flow topology can be adjusted and 

optimized to reduce pressure drop. 
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