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发动机冷却燃料超临界压力下做功潜力 分析

李新春，王中伟
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摘　要：在高马赫数飞行下，超燃冲压发动机的燃料冷却量大于燃料燃烧量。为了降低燃料的冷却量以
及实现燃料冷却量和燃烧量的匹配，采用 分析法对超燃冲压发动机壁面燃料冷却工质在超临界压力下进

行做功潜力分析。发动机壁面冷却燃料的特性决定其热量 大小。根据发动机壁面温度分布、热流密度分

布计算热量 ，建立稳定流动燃料工质的 平衡方程。结果表明：在壁面最高温度为１２００Ｋ时，传入壁面的
热量为５６２４ｋＷ，其中理论热量 为５４１３ｋＷ；冷却燃料工质流量增加，最大输出功减小；燃料工质出口温
度增加，输出功减小；燃料工质出口压力增加，输出功基本不变。
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　　２０世纪９０年代美国提出“全球快速打击计
划”，军事装备武器向着快速打击、两小时全球到

达的目标发展［１］。超燃冲压发动机技术是发展

高超声速飞行器的核心。ＮＡＳＡ启动 ＨｙｐｅｒＸ计
划，进行超燃冲压发动机技术与一体化技术的验

证［２］。当飞行马赫数达到６５时，超燃冲压发动
机面临恶劣的热环境，壁面结构材料难以保证其

安全运行［３］。再生冷却方式［４］应用于超燃冲压

发动机壁面的冷却，通过燃料的物理吸热和化学

反应吸热将壁面热量带走［５］。杨样［６］和王新

竹［７］等为超燃冲压发动机的主动冷却结构设计

提出高效的设计方法，并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。Ｂａｏ等［８］提出冷却通道结构的设计条件是燃

烧用燃料和冷却用燃料相匹配，但是冷却用燃料

用量一般大于燃烧用燃料。因此，通过燃料吸热

升温、对外输出功、间接提高燃料吸热能力的二次

冷却循环被提及［９－１０］。Ｂａｏ［１１］和Ｚｈａｎｇ［１２］等对二
次冷却循环中吸热燃料的做功特性进行研究，分

析了碳氢燃料的热物性、涡轮发电机的特性对输

出功的影响。但是，根据超燃冲压发动机工作的

特殊环境，如何布置燃料工质对外做功的方式，需

要对工质吸热、做功等热力学过程进行研究。本

文采用 分析方法，研究超燃冲压发动机壁面燃

料工质在超临界压力下吸热的做功潜力，为设计

冷却循环提供指导，为提高发动机的冷却性能和

输出功提供一定的理论支持。
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１　燃料工质 平衡分析

１．１　壁面传热量的热量 分析

超燃冲压发动机的壁面热量利用，以壁面传

热量为热源，燃料冷却为冷源，在热源和冷源之间

提供的热量中可转化为多少有用功即为热量 。

采用 分析方法分析热源与冷源之间的热量

，如图１所示。设超燃冲压发动机为轴对称结
构，进口为坐标原点，流动方向为 ｘ，ｌ（ｘ）为在不
同位置处的横截面周长，燃气侧壁面温度分布为

Ｔｈ（ｘ），传入壁面的热流密度为 ｑ［Ｔｈ（ｘ）］，冷源
温度变化为Ｔｃ（ｘ）。

图１　热量 计算示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｃａｌｃｕｌａｔｉｎｇｅｘｅｒｇｙ

针对轴对称结构，从热源到冷源之间，分析热

量中的热量 。设想有一系列微元卡诺热机，取

微元分析，在任意微元面中提供的热量为：

δＱ＝ｑ［Ｔｈ（ｘ）］·ｌ（ｘ）ｄｘ （１）
且微元面的热流密度又可表示为：

ｑ＝－ｋＴ（ｎ）
ｎ

（２）

其中，ｎ是垂直于微元面的法线方向。
微元面提供的热量中热量 为：

δＥｘ，Ｑ＝ １－
Ｔｃ
Ｔ( )
ｈ
δＱ （３）

冷热源的温度是空间的函数，从１到２，系统
的热量 可表示为：

Ｅｘ，Ｑ ＝∫
２

１
１－
Ｔｃ（ｘ）
Ｔｈ（ｘ

[ ]
）
－ｋＴ（ｎ）

[ ]ｎ
·ｌ（ｘ{ }）ｄｘ

（４）

１．２　稳定流动燃料工质 平衡分析

稳定流动工质的物流 定义：在稳定流动工

质只与环境作用下，从给定状态以可逆方式变化

到环境状态，所能做出的最大有用功，单位质量稳

定流动工质的 （能量焓中的 ）［１３］为：

ｗｕ，ｍａｘ＝ｅｘ，Ｈ ＝ｗｉ＋∫δｗＥ

＝ｑ＋（ｈ－ｈ０）－ｑ＋Ｔ０（ｓ０－ｓ）（５）
因此，针对１ｋｇ稳流工质的比焓 为：

ｅｘ，Ｈ＝ｈ－ｈ０－Ｔ０（ｓ－ｓ０） （６）
超燃冲压发动机的壁面热量利用分析中，根

据热源和冷源的特殊性计算了热量 。超燃冲压

发动机的可用冷源为燃料，冷却燃料具有其局限

性。在燃料吸热过程中，燃料自身的温度升高，携

带一定的 量。以燃料为工质的稳定流动吸热过

程，可以通过建立燃料吸热与做功过程的 平衡

方程，对燃料冷源的吸热能力和做功能力进行分

析。针对稳定流动系统，建立其 平衡方程，如

图２所示。
假设单股燃料流体对超燃冲压发动机壁面进

行冷却，流入和流出稳定流动系，如图２中虚线所
示，能量方程可以表示为：

ｑ＝ｈ２－ｈ１＋
１
２ｃ

２
ｆ２－
１
２ｃ

２
ｆ１＋ｗｉ （７）

从发动机壁面传入的热量被燃料吸收，这样

燃料具有做功能力。设冷源为燃料的初始温度，

即在此温度下的 为零，针对稳定流动系的 平

衡方程为：

Δｅｘ，ＣＶ＝ｅｘ，Ｑ０＋ｅｘ，Ｈ１＋
１
２ｃ

２
ｆ１－ｅｘ，Ｈ２－

１
２ｃ

２
ｆ２－ｗｉ－ｉ

（８）
且稳定流动系的

Δｅｘ，ＣＶ＝０ （９）
所以整理得

　 ｅｘ，Ｑ０＝ｅｘ，Ｈ２－ｅｘ，Ｈ１＋
１
２ｃ

２
ｆ２－
１
２ｃ

２
ｆ１＋ｗｉ＋ｉ （１０）

图２　稳定流动 平衡模型

Ｆｉｇ．２　Ｍｏｄｅｌｏｆｓｔｅａｄｉｌｙｆｌｏｗｉｎｇｅｘｅｒｇｙｅｑｕｉｌｉｂｒｉｕｍ

以燃料为冷却工质的稳定流动过程中，吸热

后的高温燃料输出有用功为：

ｗｉ＝ｅｘ，Ｑ０＋（ｅｘ，Ｈ１－ｅｘ，Ｈ２）＋
１
２ｃ

２
ｆ１－
１
２ｃ

２
ｆ( )２ －ｉ
（１１）

其中，ｅｘ，Ｈ＝ｈ－ｈ０－Ｔ０（ｓ－ｓ０）。
稳定流动系统的工质进出口流速相同，同时

流速为ｍ，则
Ｗ ＝ｍ·［ｅｘ，Ｑ０＋（ｅｘ，Ｈ１－ｅｘ，Ｈ２）－ｉ］
＝Ｅｘ，Ｑ０＋（Ｅｘ，Ｈ１－Ｅｘ，Ｈ２）－Ｉ （１２）

·５７１·
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其中，Ｉ为不可逆因素产生的 损失。

在燃料冷却流动与对外输出有用功的过程

中，燃料工质的能量 不断变化，该过程的 损失

主要是燃料吸热过程和对外输出功过程。当整个

流动过程为可逆过程，即过程 损失为零时，输出

可用功为输入的热量 与进出口工质 值差

的和。

２　算例分析

分析超燃冲压发动机的热环境是进行壁面传

热量的初步工作，设超燃冲压发动机的物理模型

为：隔离段进口宽 ×高 ＝１２５ｍｍ×１００ｍｍ，总长
２１３ｍ，出口段宽 ×高 ＝１２５ｍｍ×３００ｍｍ，如
图３［１４］所示。

图３　超燃冲压发动机模型
Ｆｉｇ．３　Ｍｏｄｅｌｏｆｓｃｒａｍｊｅｔ

在来流马赫数为３０／４０～６０／７０下工作
的超燃冲压发动机，隔离段入口气流马赫数约为

１５～３５。入口气流总压为 １６８ＭＰａ、总温为
１２００Ｋ、马赫数为 ２３８、油气当量比为 ０５５１（燃
料流量约为 ０４３５ｋｇ／ｓ）。在此条件下计算绝热
壁面温度分布［１４］，如图４所示。

图４　基于概率密度函数计算模型下的壁面温度分布
Ｆｉｇ．４　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｗａｌｌ’ｓｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｗｉｔｈ
ｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｄｅｎｓｉｔｙｆｕｎｃｔｉｏｎｃａｌｃｕｌａｔｉｎｇｍｏｄｅｌ

在０４ｍ之前，壁面温度基本都低于１２００Ｋ，而
在 ０４ｍ之后温度迅速从 １２００Ｋ上升到１５００Ｋ
甚至更高。根据结构材料特性［１５］，一般最高允许

温度为１２００Ｋ。根据图４的温度分布，为了得到
壁面换热情况，对壁面温度分布进行修正，０４ｍ
之前进行二次三项式插值，０４ｍ之后为达到最

高允许温度。壁面温度条件取式（１３）所示函数。
Ｔ（ｘ）＝ａｘ２＋ｂｘ＋ｃ，０ｍ＜ｘ≤０４ｍ
Ｔ（ｘ）＝Ｔｍａｘ，０．４ｍ＜ｘ≤{ ２１３ｍ

（１３）

修正模型根据具体的模拟参数选取特征温度

点，由图４选取点确定方程中的系数。
Ｔ（ｘ）＝２５００ｘ２－２５０ｘ＋９００，０ｍ＜ｘ≤０．４ｍ
Ｔ（ｘ）＝１２００，０．４ｍ＜ｘ≤２．{ １３ｍ

（１４）
将修正后的壁面温度条件施加在模型壁面边

界上，可以得到传入壁面的热流密度分布［１４］（单

位为ＭＷ／ｍ２）。
ｑ（ｘ）＝１．１２５ｘ２－０．３７５ｘ＋０．２８，０ｍ＜ｘ≤０．４ｍ
ｑ（ｘ）＝０．３７６ｘ２－０．４５９ｘ＋０．４３４，０．４ｍ＜ｘ≤１．５ｍ
ｑ（ｘ）－１．０９３ｘ２－３．９２２ｘ＋４．０１２，１．５ｍ＜ｘ≤２．

{
１３ｍ
（１５）

给定壁面温度边界条件，即确定了热源温度

分布，同时得到不同位置的热流密度分布。设定

冷源温度变化，即可以求出发动机壁面传热量的

热量 大小。冷源温度可以设为燃料的初始温度

３００Ｋ。
将热源温度、冷源温度和热流密度分布代入

可用能计算关系式（４）中，设发动机的横截面周
长约为０６５ｍ，即取 ｌ＝０．６５ｍ。可以计算壁面
最高温度为１２００Ｋ时的传热量和最大可用能。

Ｑｈ ＝∫
２

１
－ｋＴ（ｎ）

[ ]ｎ
·{ }ｌｄｘ

＝∫
０４

０
［０６５×（１１２５ｘ２－０３７５ｘ＋０２８）］ｄｘ＋

　∫
１５

０４
［０６５×（０３７６ｘ２－０４５９ｘ＋０４３４）］ｄｘ＋

　∫
２１３

１５
［０６５×（１０９３ｘ２－３９２２ｘ＋４０１２）］ｄｘ

Ｅｘ，Ｑ ＝∫
２

１
１－

Ｔ０
Ｔｈ（ｘ

[ ]
）
－ｋＴ（ｎ）

[ ]ｎ
·{ }ｌｄｘ

＝∫
０４

０
［０６５× １－ ３００

２５００ｘ２－２５０ｘ＋( )９００
·

　（１１２５ｘ２－０３７５ｘ＋０２８）］ｄｘ＋

　∫
１５

０４
［０６５×（１－３００１２００）（０３７６ｘ

２－

　０４５９ｘ＋０４３４）］ｄｘ＋

　∫
２１３

１５
［０６５×（１－３００１２００）（１０９３ｘ

２－

　３９２２ｘ＋４０１２）］ｄｘ
计算可得，壁面最高温度为１２００Ｋ时，传入

壁面的热流大小约为０５６２４ＭＷ，发动机壁面传
热量的热量 约为０５４１３ＭＷ。

以十烷烃为冷却工质，质量流量为 ｍ的冷却

·６７１·
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燃料对发动机壁面进行冷却。十烷烃属于“干

式”工质，在气态做功过程中不会发生液化现象。

以燃料为工质的开口稳定流动做功系统，忽略过

程的不可逆因素， 损失为零。此时，对外输出的

最大有用功可以表示为：

Ｗ＝ｍｗｉ＝Ｆｘ，Ｑ０＋（Ｅｘ，Ｈ１－Ｅｘ，Ｈ２）
设冷却燃料进口温度为 ３００Ｋ，压强为

３ＭＰａ，出口温度为６００Ｋ，压强为２５ＭＰａ，燃料
工质处于超临界状态。由此可以得到燃料进出口

状态下的焓和熵，进而可以计算出 Ｅｘ，Ｈ１－Ｅｘ，Ｈ２。
在特定热源冷源温度下，热量 不随燃料流量的

变化而变化。随着燃料冷却剂流量的增加，冷却

剂将带走的热量增加，输出最大有用功减小。在

不同壁面最高温度下，需要转换的热量大小不同。

壁面最高温度越高，进入结构的热量减小，最大输

出有用功减小，即需要转换的热量随温度的升高

而减小，如图５所示。
冷却剂通过冷却壁面然后再喷入燃烧室进行

燃烧，在冷却壁面的过程中也是对燃料的预热，一

般燃料冷却出口温度要低于其碳化裂解温度，即

冷却剂出口温度在５５０～７００Ｋ之间。因为冷却
剂初始状态不变，并且假设流量和进出压力保持

恒定，分别为０４ｋｇ／ｓ，３ＭＰａ和２５ＭＰａ，则随
着冷却剂出口温度的增加，整个热量 不变，如

图６所示。

图５　最大有用功随冷却剂流量的变化
Ｆｉｇ．５　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｍａｘｉｍｕｍａｖａｉｌａｂｌｅｗｏｒｋ

ｆｏｌｌｏｗｉｎｇｔｈｅｆｕｅｌｃｏｏｌａｎｔｆｌｏｗｒａｔｅ

随着燃料出口温度的增加，燃料工质的进出

口状态焓、熵变化增大，从而导致燃料携带的进出

口 差变化增大，因此最大输出功也发生变化。

如图６所示，随着燃料出口温度增加，燃料出口时
带走的能量增加，冷却流动过程中的最大输出功

减小。

图６　热量 、工质 差、输出功

随冷却剂出口温度的变化

Ｆｉｇ．６　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｅｘｅｒｇｙ，ｗｏｒｋｉｎｇｆｌｕｉｄｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｅｘｅｒｇｙ，
ａｖａｉｌａｂｌｅｗｏｒｋｆｏｌｌｏｗｉｎｇｔｈｅｆｕｅｌｏｕｔｐｕｔｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

冷却剂初始状态保持不变，流量、进口压力和

出口温度保持恒定，分别为 ０４ｋｇ／ｓ，４ＭＰａ和
６００Ｋ，则随着冷却剂出口压力的增加，整个热量
不变，工质 差、输出功在１６～１７ＭＰａ处剧

烈变化，其他压力下基本保持不变，如图７所示。

图７　热量 、工质 差、输出功

随冷却剂出口压力的变化

Ｆｉｇ．７　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｅｘｅｒｇｙ，ｗｏｒｋｉｎｇｆｌｕｉｄｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｅｘｅｒｇｙ，
ａｖａｉｌａｂｌｅｗｏｒｋｆｏｌｌｏｗｉｎｇｔｈｅｆｕｅｌｏｕｔｐｕｔｐｒｅｓｓｕｒｅ

３　结论

１）通过超燃冲压发动机壁面热量 的分析，

在壁面最高温度为１２００Ｋ时，传入壁面的热量为
５６２４ｋＷ，其中理论热量 为５４１３ｋＷ。因此，
壁面传热量具有很大的做功潜力。

２）不同的壁面最高温度下传入壁面的热量
大小不同，随着冷却燃料工质流量的增加，燃料

·７７１·
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带走的热量增加，在相同进出口状态下，可输出功

减小。

３）随着燃料工质出口温度增加，输出功减
小，更多的热量被燃料带走。燃料工质出口压力

对输出功的影响较小。
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