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高焓高压空气加热器壁面传热过程数值计算
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（国防科技大学 高超声速冲压发动机技术重点实验室，湖南 长沙　４１００７３）

摘　要：以一种高焓高压空气加热器为研究对象，对其冷却通道的流动和传热进行了三维数值仿真，冷
却剂采用液态水，燃烧室和喷管分别采用不同的壁面材料，考虑壁面材料物性随温度的变化，并通过加热器

热试验证了数值仿真结果的正确性。在此基础上，对比分析了气体辐射、冷却通道结构以及冷却水的流动方

式对壁面换热的影响。结果表明：气体辐射对加热器燃烧室段壁面换热影响较大，对喷管壁面换热无明显的

影响。在传热计算中，忽略气体辐射会引起较大的误差；冷却通道数和宽度存在最优组合，使得壁面换热量

最大。冷却水的流动方式对燃气侧壁面温度影响较小，但对冷却液侧壁面温度的影响较大。
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　　为能在地面模拟超燃冲压发动机的来流条
件，须建造相应的试验设备［１］。空气加热器由于

可提供相应的来流条件，因而成为超燃冲压发动

机地面试验的关键设备。目前，国内外常见的加

热方式有蓄热加热、电阻加热、电弧加热、激波加

热以及燃烧加热等［２－４］。其中，燃烧型空气加热

器由于试验成本低，试验周期短，启动迅速以及结

构紧凑等优点而得到广泛的应用［５－６］。

高焓高压空气加热器主要应用于超燃冲压发

动机自由射流试验系统中，其具有总温、总压、马

赫数高以及尺寸大等特点。随着超燃冲压发动机

技术的发展，能够提供高的总温、总压以及长时间

工作的空气加热器成为发展的需要，但这种类型

的加热器存在壁面热流大，难以防热等困难。本

文以一种基于液体火箭发动机结构的燃烧型空气

加热器为研究对象，这种加热器喷注器均布气液

同轴式喷嘴，燃烧室采用圆柱形结构，具有燃烧效

率高、燃烧稳定、启动迅速以及工作时间长等优

点。但在具体试验中，高焓高压空气加热器壁面

热流较大，同时由于考虑成本，在设计中加热器燃

烧室采用导热性差但成本较低的材料，因此对于

这种长时间工作加热器的防热提出了更高的要

求，本文以此为背景，对一种加热器进行了壁面传

热计算和分析。

目前，针对加热器这种气、固、液耦合传热计

算的方法，国内外研究较多，主要关注于再生冷却

结构的传热可靠性，即加热器或发动机正常工作。

文献［７－８］研究了冷却通道结构以及真实气体
效应对发动机壁面换热的影响，文献［９－１０］研
究了冷却通道温度分层对传热计算结果的影响以
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及冷却剂不同流动方式对壁面换热的影响。文献

［１１］研究了气体辐射对加热器喷管段的壁面换
热影响。本文采用数值仿真技术研究了气体辐

射、冷却通道结构以及冷却水流动方式对加热器

壁面换热的影响。

１　空气加热器冷却通道构型

本文研究的空气加热器采用液体火箭发动机

结构，由喷注器、燃烧室与喷管组成。喷注器安装

两圈气液同轴式喷嘴，燃烧室是燃料燃烧、燃气掺

混的腔体，喷管用于加速气流，提供必要的来流条

件，针对燃烧室和喷管壁面高的热流条件，仿制液

体火箭发动机的再生冷却结构，采用铣槽结构，冷

却剂采用液态水。冷却通道的结构可见图１，包
括外壁、冷却通道、肋以及内衬等结构。冷却通道

采用等截面矩形结构。肋连接内衬和外壁以强化

换热。在计算中，可假定燃气侧壁面传出的热量

全部被冷却剂带走，因此外壁可设为绝热壁面，冷

却液侧的壁面为耦合壁面，燃气侧壁面为热流输

入壁面。

图１　冷却通道横截面示意图
Ｆｉｇ．１　Ｔｙｐｉｃａｌｃｏｏｌｉｎｇｃｈａｎｎｅｌｃｒｏｓｓｓｅｃｔｉｏｎ

２　计算模型及边界条件

２．１　计算模型

在实际试验中，加热器燃烧室与喷管不同段

的冷却通道参数均不同，它们之间采用集液腔进

行连接。为数值计算方便，整个冷却通道的简化

模型可见图２，计算中忽略了加热器不同段的集
液腔结构，将燃烧室和喷管的冷却通道数分别统

一为１００和６０，并且燃烧室与喷管的冷却通道深
度、宽度均不同。燃烧室与喷管之间采用自行设

计的集液腔相连，根据加热器结构对称性，取加热

器周向的１／１８为计算模型。加热器通过燃烧酒
精加热空气，并补充一定的氧气保证喷管出口氧

含量与实际空气中相同，其总温可达１５００Ｋ，总压
为６ＭＰａ。具体参数可见表１，可知加热器燃烧室

和喷管冷却系统采用不同的壁面材料。喷管的热

力计算采用一维冻结流，并假定燃烧室与喷管内

部燃烧完全，主要组分为 Ｎ２、Ｏ２、Ｈ２Ｏ和 ＣＯ２，其
中Ｈ２Ｏ和ＣＯ２的质量分数由热力计算给出，分别
为７．０％和１１．５％。

表１　加热器数值计算模型参数
Ｔａｂ１　Ｔｈｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆａｉｒｈｅａｔｅｒ

Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ Ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ Ｎｏｚｚｌｅ

Ｔｏｔａｌｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ（Ｋ） １５００
Ｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅ（ＭＰａ） ６
Ｃｏｏｌａｎｔｆｌｏｗｒａｔｅ（ｋｇ／ｓ） ２５

Ｍａｔｅｒｉａｌ Ｓｔｅｅｌ Ｃｏｐｐｅｒ
ｃｈａｎｎｅｌｎｕｍｂｅｒｓ １００ ６０

图２　加热器传热计算简化模型
Ｆｉｇ．２　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｍｏｄｅｌｏｆａｉｒｈｅａｔｅｒ

２．２　数值模型

计算中所采用的控制方程是以三维湍流流动

的连续，动量、能量守恒以及固体热传导为基本的

微分方程。在计算中，燃烧室内部参数按热力计算

结果选取，可假定喷管内部为冻结流动。燃气侧的

对流换热系数可按照Ｂａｒｔｚ经验公式计算［１２］：

ｈｇ＝［
０．０２６
Ｄ０．２ｔ

（
μ０．２Ｃｐ
Ｐｒ０．６

）（
ｐｃｇ
ｃ
）０．８（

Ｄｔ
Ｒ）

０．１］（
Ａｔ
Ａ）

０．９σ

式中，Ｄｔ为加热器喉部直径；Ｒ为喷管喉部处的
曲率半径；Ｐｃ为燃烧室压力；ｇ为重力加速度；
ｃ、Ｃｐ均为气体的特征速度和定压比热容；Ａ为
沿推力室轴线的截面积。σ为边界层横向气体性
质变化的修正系数。冷却液侧则采用数值计算方

法处理。

由于燃烧产物为辐射力较强的 ＣＯ２和水蒸
气，须建立气体辐射换热模型。根据文献［１３］，
燃气侧辐射换热可按均份的气体成分向壁面辐射

计算，即：

ｑｒａｄ＝５．６７［εｇ（
Ｔｇ
１００）

４－αｇ（
Ｔｗｇ
１００）

４］

式中，εｇ为气体的有效黑度；αｇ为气体的吸收率。
Ｔｇ为燃气温度；Ｔｗｇ为壁面温度。

燃烧室内部 ＣＯ２和水蒸气的有效黑度一般
通过半经验公式得到，本文计算混合气体的有效

黑度采用Ａ．Ｍ．古尔维奇提出的半经验公式［１４］：

εｇ＝１－ｅ
－κｇｐｇｌ

式中，ｐｇ为燃烧室中 ＣＯ２和水蒸气的分压总和；

·４３·
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κｇ为气体对其沿波长的辐射谱重叠而产生的气
体辐射衰减有效系数；ｌ为射线的有效行程。吸
收率可根据文献［１５］中提供的方法计算：

αｇ／εｇ＝（Ｔｇ／Ｔｗｇ）
１．５

２．３　边界条件

数值计算中需要的边界条件由如下方式

给出：

燃气侧边界条件：按第二类边界条件给定，即

边界热流 Ｑ为对流换热热流和辐射换热热流
之和。

入口边界条件：给定入口冷却水的流量，静压

以及相应的湍流强度（４％）。
出口边界条件：给定出口环境的静压，湍流模

型给定出口的湍流强度。

外壁面边界条件：按照绝热、无滑移壁面

处理。

固液耦合壁面边界条件：按照耦合壁面给定，

耦合壁面即要求固液耦合面上满足连续条件，即

耦合壁面温度相同，热流相同。

对称边界条件：沿对称面所有变量梯度为零。

２．４　计算方法

整个计算模型采用结构化的六面体网格，在

流动和温度变化剧烈的区域进行网格加密，采用

标准ｋ－ε模型模拟湍流流动，壁面附近采用标准
壁面函数进行处理，无量纲量 ｙ＋ ＝３０～３００。对
流项采用二阶迎风格式，扩散项采用中心差分格

式，速度与压力的耦合计算采用 ＳＩＭＰＬＥ算法。
燃气侧热流边界条件通过用户自定义函数输入，

气壁材料可根据线性插值处理物性与温度的

关系。

３　仿真结果与分析

３．１　计算结果验证

图３为加热器燃气侧壁面热流密度分布曲线，
图中横坐标采用无量纲处理，即ｘ为距喷注面板的
距离，ｄ为燃烧室直径。可知，燃烧室热流密度基
本恒定，保持在１．８ＭＷ／ｍ２，燃烧室前端区域由于
直径相对较小，导致对流换热系数较大而引起壁面

热流密度较大造成的。在喷管段，热流密度迅速上

升，在喷管喉部达到最大值，为 ８．７ＭＷ／ｍ２，随后又
迅速下降。该热流分布形式相同于文献［１６］，同时，
根据文献［１２］一维计算的喉部热流为８８ＭＷ／ｍ２，
二者相差１％。这说明计算结果基本正确。

由于设计的加热器的燃烧室与喷管采用两种

不同的壁面材料，因此，应分别分析燃烧室与喷管

图３　燃气侧壁面热流密度分布曲线
Ｆｉｇ．３　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｃｕｒｖｅｏｆｈｏｔｇａｓｓｉｄｅｗａｌｌｈｅａｔｆｌｕｘ

的壁面传热效果。图４为燃烧室最危险冷却通道
截面（燃气侧壁面温度最高）的温度分布图，由于

燃烧室壁面采用不锈钢材料，图中包括冷却剂通

道、肋以及内衬等结构的温度分布。最高温度约

为６３１Ｋ，小于不锈钢材料的允许温度。图５为喷
管最危险截面的（位于喷管喉部）温度分布图，可

知，燃气侧壁面温度最高为４４０Ｋ，远小于紫铜的
允许温度，且在靠近内衬的冷却通道附近，等温线

较密，且说明靠近内衬的附近温度变化较为剧烈。

这表明，加热器在最危险的部分温度均未超出材

料的允许温度，加热器能可靠工作，加热器的热试

结果已表明这一点。通过计算可得冷却水的平均

温升为 １１．４Ｋ。对该工况进行了加热器的热试
车，冷却水的温升为１２．８Ｋ，与计算的平均温升相
差１．４Ｋ，计算误差为１２％，分析原因有二点：一
是该工况的计算没有考虑气体辐射的影响；二是

计算模型简化的误差，主要对加热器冷却结构进

行了一定的简化。

图４　燃烧室冷却通道截面温度分布图
Ｆｉｇ．４　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｏｎｔｏｕｒｉｎｔｈｅｃｒｏｓｓｓｅｃｔｉｏｎｏｆｃｈａｍｂｅｒ

３．２　气体辐射对壁面换热的影响

为分析是否是由于未考虑气体辐射而造成的

计算误差，对加热器进行了辐射热流的计算，对比

了加热器没有辐射和有辐射的两种工况的计算结

果，图６～图７分别为考虑气体辐射的燃气侧和
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图５　喷管喉部温度分布图
Ｆｉｇ．５　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｏｎｔｏｕｒｉｎｔｈｅｔｈｒｏａｔｒｅｇｉｏｎｏｆｎｏｚｚｌｅ

图６　考虑气体辐射的燃气侧壁面温度分布曲线
Ｆｉｇ．６　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆｈｏｔｇａｓｓｉｄｅｗａｌｌ

ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｗｉｔｈｇａｓｒａｄｉａｔｉｏｎ

图７　考虑气体辐射的冷却液侧壁面温度分布曲线
Ｆｉｇ．７　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆｃｏｏｌａｎｔｓｉｄｅｗａｌｌｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

ｗｉｔｈｇａｓｒａｄｉａｔｉｏｎ

冷却液侧壁面温度分布曲线，可知，在燃烧室段，

最危险的截面位于燃烧室末端集液腔内，这是由

于液体流速的降低影响了壁面换热。此外，由于

燃烧室采用不锈钢结构，使得燃烧室的壁面温度

高于喷管，但燃烧室最高温度不超过７００Ｋ，小于
材料的允许温度。

此外，含有辐射模型工况的燃烧室壁面温度

高于没有气体辐射的计算工况，同样，冷却液壁面

温度高于没有气体辐射的计算工况，在喷管段，两

种计算工况的燃气侧和冷却液侧壁温相差不大。

这说明，气体辐射对燃烧室段影响较大，高于没有

气体辐射的约１１％。在喷管段，气体辐射几乎没
有影响，这是因为喷管段燃气温度降低导致气体

辐射减弱。表２为两种计算工况的冷却剂的温升
值，可看出，为考虑气体辐射时，计算误差为

１２％，考虑气体辐射，计算误差降至３％。这说明
在传热计算中，不考虑气体辐射会引起很大的计

算误差。

表２　两种计算工况的冷却水温升值
Ｔａｂ．２　Ｔｈｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｉｎｃｒｅａｓｅｏｆｃｏｏｌａｎｔｗｉｔｈｔｗｏ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｃａｓｅｓ

Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ
ｃａｓｅｓ

Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｉｎｃｒｅａｓｅｏｆｃｏｏｌａｎｔ（Ｋ）

Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｖａｌｕｅ Ｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔ

Ｅｒｒｏｒ
（％）

Ｎｏｒａｄｉａｔｉｏｎ １１．４ １２．８ １２
Ｒａｄｉａｔｉｏｎ １２．４ １２．８ ３

３．３　冷却通道结构对壁面换热的影响

在加热器设计中，为节省加工费用，一般以最

少的冷却通道结构保证最大的壁面换热量，以此

为目的，研究了保证冷却剂流通体积不变，增大或

减小冷却通道宽度对壁面换热的影响，具体结构

参数可见表 ３。表中 ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ１为计算的基
准工况，ωｃ与 ωｎ分别表示基准工况下燃烧室和
喷管冷却通道的宽度。

表３　三种冷却通道构型的设计参数值
Ｔａｂ．３　Ｔｈｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｔｈｒｅｅｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｓｏｆｃｈａｎｎｅｌ

Ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｃａｓｅｓ
Ｔｈｅｎｕｍｂｅｒｏｆｃｈａｎｎｅｌ Ｔｈｅｗｉｄｔｈｏｆｃｈａｎｎｅｌ
Ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ Ｎｏｚｚｌｅ Ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ Ｎｏｚｚｌｅ

Ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ１ １００ ６０ ωｃ ωｎ
Ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ２ ８０ ４０ １．２５ωｃ １．５０ωｎ
Ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ３ １２０ ８０ ０．８４ωｃ ０．６３ωｎ

　　图８、图９分别给出了三种通道结构的燃气
侧与冷却液侧的壁面温度分布曲线图，可以看出，

燃烧室段，三种结构的燃气侧壁面温度基本相同，

而冷却液侧壁面温度相差较大，ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ１的

冷却液壁面温度最高，ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ２最低。在喷
管段，ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ２的燃气侧壁面温度和冷却液
壁面温度最高，而ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ１的温度最低。在
喷管段可以明显看出增大或减小通道宽度都会引
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起壁面温度的上升。这是由于在保证冷却液的流

通体积不变的情况下，改变通道宽度必然导致冷

却通道数的改变，通道宽度增大，加热器冷却通道

的肋的数量减少，从而减小了固体的导热热阻，这

有利于加热器的换热，但同时这又减小了冷却液

与固体之间的换热面积，这不利于加热器的对流

换热，其基本原理与肋片的结构优化原理相同。

而在燃烧室段，设计的基准工况结构并未达到最

大的换热效果，但由于冷却水流量较大，使得三个

结构的燃气侧壁面温度相差不大。这说明，通道

数与通道宽度存在一定的最优组合，使得加热器

的壁面换热量最大。

图８　不同通道结构的燃气侧壁面温度分布曲线
Ｆｉｇ．８　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆｈｏｔｇａｓｓｉｄｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

ｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｓｏｆｃｈａｎｎｅｌ

图９　不同通道结构的冷却液侧壁面温度分布曲线
Ｆｉｇ．９　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆｃｏｏｌａｎｔｓｉｄｅｗａｌｌｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

ｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｓｏｆｃｈａｎｎｅｌ

３．４　冷却水流动方式对壁面换热的影响

冷却水的流动方式是指冷却水在冷却通道内

的流动方向不同，顺流：冷却水流动方向与燃气方

向相同；逆流：冷却水流动方向与燃气方向相反。

图１０与图１１分别为不同流动方式的燃气侧壁面
温度分布曲线，图中 ｍｏｄｅ１为顺流，ｍｏｄｅ２为逆
流。由图１０可看出，两种流动方式的燃气侧温度
相差较小，ｍｏｄｅ２的燃烧室段的燃气侧壁面温度
变化较大，靠近喷管处温度较低，靠近喷注面板附

近，温度较高，这显然是由于冷却水的温度不同所

引起的。但从图１１看出，两种方式的冷却液壁面
温度相差较大，燃烧室段，ｍｏｄｅ２的壁面温度较
高，喷管段，ｍｏｄｅ１的壁面温度较低，但两种方式
的最高温度均小于当地压力的水的沸点。对于该

加热器，单从传热角度考虑，两种方式均可应用。

但两种流动方式对冷却液壁面温度影响较大。

图１０　不同流动方式的燃气侧温度分布曲线
Ｆｉｇ．１０　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆｈｏｔｇａｓｓｉｄｅｗａｌｌｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

ｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｆｌｏｗｍｏｄｅｓ

图１１　不同流动方式的冷却液侧壁面温度分布曲线
Ｆｉｇ．１１　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆｃｏｏｌａｎｔｓｉｄｅｗａｌｌｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

ｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｆｌｏｗｍｏｄｅｓ

４　结论

（１）高焓高压空气加热器的燃烧室最危险的
截面位于燃烧室末端，喷管最危险的截面位于喉

部，但通过仿真和热试，设计的加热器的冷却通道

均可可靠冷却。

（２）燃气辐射对加热器燃烧室壁面换热影响
较大，对喷管壁面换热影响较小，针对高焓高压空

气加热器，在传热计算中，若忽略燃气辐射，会引

起较大的计算误差。

（３）加热器冷却通道数与通道宽度存在一个
最佳组合，使得加热器的壁面换热量最大。

（４）加热器冷却水流动方式对加热器燃气侧
壁面温度影响较小，但对冷却液侧壁面温度影响
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较大，采用顺流方式导致喷管段壁面温度较高，采

用逆流方式导致燃烧室段壁面温度较高。
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