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摘　 要：针对典型的宽域工作火箭冲压组合循环发动机中的主动冷却燃料支板的基准构型，采用经过

校验的数值模拟方法，开展了前缘半径、壁厚、流量分配方式对支板冷却效果的影响因素分析，完成了

支板主动冷却通道的几何参数及流量分配策略的参数优选研究。 结果表明，在其他参数相同的条件

下，前缘热流随着前缘半径的增大而减小，且横截面温度分布更加均匀，但同时对支板的气动性能影

响也逐渐增大；另外，壁厚的增大会降低支板的冷却效果，且壁厚越小，在前缘上的热流分布越均匀；
同时，通过对比 ３ 种冷却剂分配方式的数值模拟结果可知，冷却剂更多地分配给前缘等受热严重区域

可以增强特征区域的冷却效果，但全部集中在支板前缘会增大通道内压力损失，因此由尖劈部分的多

个通道进入的分配方案最优，既能提高前缘冷却效率，又能保证对其他部分的有效冷却。 通过开展支

板主动冷却通道布局优化和影响规律分析，显著降低了燃料支板对冷却流量的需求，并为燃料支板的

主动冷却结构设计提供了依据。
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　 　 火箭冲压组合循环发动机（ＲＢＣＣ，ｒｏｃｋｅｔ ｂａｓｅｄ
ｃｏｍｂｉｎｅｄ ｃｙｃｌｅ）在同一流道中有机集成了火箭发动

机和双模态冲压发动机 ２ 种动力形式，有机结合了

火箭发动机的高推重比和冲压发动机高比冲的优

势，兼具加速、机动与巡航能力，具备宽速域和大空

域工作能力，是水平起降可重复使用航天运载器和

临近空间高速高机动飞行器的理想动力［１⁃２］，受到

了美国［３］、中国［４］、日本［５］ 等航天强国的日益重视。
作为运载器动力的 ＲＢＣＣ 发动机燃烧室尺寸较大，
并且当工作在超燃模态时，燃烧室内为超声速燃烧，
来流在燃烧室中的滞留时间短，燃料的燃烧和火焰

稳定困难，且在超声速流中，壁面燃料喷注的穿透深

度有限，即使增加喷注压力也难以实现大尺寸燃烧

室的燃料喷注穿透，因此仅使用壁面喷注难以满足

大尺寸发动机高效燃烧的喷注需求。 因此，在这种

大尺寸燃烧室工作条件下，采用支板喷注的方式是

必然的选择之一，燃料支板虽然是发动机中的一个

小部件，但却是实现宽域高效燃烧的关键部件［６］。
另一方面，ＲＢＣＣ 发动机在引射、亚燃和超燃模态等

多个模态工作。 引射模态时，引射火箭射流总温达

到 ３ ２００ Ｋ 以上，射流会冲刷到燃料支板；超燃模态

时，燃烧总温在 ２ ８００ Ｋ 左右，而且由于加速飞行

时，需要打开火箭增加推力，因此在某些工况下，燃
气总温仍会达到 ３ ０００ Ｋ 以上，因此 ＲＢＣＣ 发动机

中的燃料支板面临的热环境比双模态超燃冲压发动

机更加严酷和复杂，其热结构设计成为发动机可重

复使用要求所面临的瓶颈问题之一［７］。 支板表面

所承受的热载荷较高，尤其是支板前缘，极限热流密

度可达几十兆瓦 ／平方米［８］，极易发生烧毁现象，同
时，当热结构设计不当时，燃料支板根部与燃烧室壁

面连接处的局部热应力极大。
目前，常见的高温合金材料的许用温度上限为

１ ２５０ Ｋ［９］，而高温陶瓷基复合材料（如 Ｃ ／ ＳｉＣ），虽
然可以在 １ ９２３ Ｋ 条件下长时间工作，但仍无法满

足 ＲＢＣＣ 发动机燃料支板长时间可重复使用的要

求，因此必须对支板进行有效的主动热防护设计。
虽然国内外学者开展了关于复合材料再生冷却、液
膜冷却和发汗冷却等方面的大量研究，但目前，上述
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技术仍处于机理研究阶段，很难在短期内用于大规

模的工程设计［１０⁃１１］，因此本文采用了较为成熟的再

生冷却技术途径来突破燃料支板热防护的瓶颈问

题。 再生冷却通过发动机燃料或氧化剂在冷却通道

中的对流换热降低内壁面温度，升温之后的冷却剂

再喷入燃烧室参与燃烧，在降低壁面热负荷的同时

回收利用了冷却剂带走的热量，提高了能量综合利

用率，广泛应用于液体火箭发动机、超燃冲压发动机

和组合发动机的热防护系统。
本文以典型宽域多模态 ＲＢＣＣ 模型发动机为应

用背景，采用经过校验的高精度数值仿真方法，开展

基于高温合金材料的再生冷却支板传热特性的三维

数值模拟研究，分析了前缘半径、壁厚、流量分配方

式对支板冷却效果的影响规律，提出了燃料支板主

动冷却结构的初步优化设计方法和关键设计参数的

选取依据。

１　 物理模型及数值方法

１．１　 物理模型

本文的研究对象为宽域工作的典型 ＲＢＣＣ 模型

发动机中的燃料支板，外部几何参数如图 １ａ）所示。

图 １　 物理模型

在对支板进行主动冷却方案设计时，其中的一

个重要前提是准确模拟支板所处的热环境，而由于

支板本身尺寸相比于发动机很小，进行全流道热－
流－固耦合传热计算需要很大的计算资源，对于尺

寸较小的支板主动热防护设计来说没有必要，为减

小计算难度和缩短计算周期，需对计算流场区域进

行一定的简化。 本文将支板外部的高温燃气区域简

化为 １００ ｍｍ×１２０ ｍｍ×３００ ｍｍ 的矩形区域，如图

１ｂ）所示。 支板内部的冷却通道布局方式如图 ２ 所

示，由于 ＲＢＣＣ 燃料支板会出现高热负荷与无燃料

喷注同时存在的情况（如超燃模态下位于流道后端

的燃料支板），因此，其主动冷却通道需要与喷油腔

相互隔离，为了简化燃料支板的流固耦合模型，本文

忽略了支板内部的燃料喷注腔。

图 ２　 主动冷却支板的结构示意图

本文研究的主动冷却燃料支板构型是在前期研

究获得的基准构型［１２］ 基础上进一步开展了冷却通

道优化而得到的支板热防护优化构型。 由文献

［１２］可知，基准构型对支板的冷却效果有限，且冷

却剂利用率低，因此，优化构型从前缘通道面积、冷
却通道间距、前缘半径和壁厚等方面对支板冷却构

型进行了优化，其中前缘冷却通道横截面积由基准

构型的 ４．５ ｍｍ２ 缩小至 ２ ｍｍ２，尖劈部分的冷却通

道数量由 ２ 个增加为 ４ 个，同时相邻冷却通道之间

的间距减小为 １ ｍｍ。
１．２　 数值方法及校验

１．２．１　 数值方法

本文采用商用 ＣＦＤ 软件 Ｆｌｕｅｎｔ 开展了不同影

响因素下的支板主动冷却耦合计算。 来流参数如表

１ 所示，此计算工况参数综合考虑了 Ｍａ０．８ 引射模

态的大流量高温火箭射流以及 Ｍａ６ 超燃模态的小

流量火箭增推模式的燃烧室热环境，给出了一个来

流高热流、冷却剂流量较小的支板主动冷却的严苛

工况，旨在体现宽域工作发动机中的燃料支板与超

燃冲压发动机中的燃料支板工作参数的不同。 若支

板在此工况下能通过优化设计满足热防护要求，则

·０２９·
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其他工作模态下应当同样满足。
冷却剂为 Ｃ１２Ｈ２３，入口为质量流量入口，冷却剂

出口为压力出口，出口压力为 ２ ＭＰａ，支板壁面材料

为不锈钢，金属壁面与燃气和冷却剂之间的界面采

用耦合传热边界，其中冷却剂和固体材料的物性参

数如表 ２ 所示。 燃气区域的入口边界为压力入口，
由于在 ＲＢＣＣ 发动机流道内来流空气与燃气掺混会

进一步发生燃烧反应，但本文中的燃料支板位于流

道轴向位置的后方区域，来流中未完全燃烧的燃料

很少，因此忽略高温燃气区域的化学反应。 同时，为
了提高模型准确度，离散格式选为二阶离散格式。

表 １　 高温来流参数

静温 ／ Ｋ 静压 ／ ＭＰａ 马赫数 速度 ／ （ｍ·ｓ－１）

２ １６３ ０．０９４ １．５４ １ ４００．２

表 ２　 材料物性参数

材料
密度 ／

（ｋｇ·ｍ－３）
比热容 ／

（Ｊ·（ｋｇ·Ｋ） －１）
导热率 ／

（Ｗ·（ｍＫ） －１）

不锈钢 ８ ０３０ ５０２．４８ １６．２７

Ｃ１２Ｈ２３ ７８０ ２ ０９０ ０．１４９

１．２．２　 模型校验

为了保证模型计算的准确度，本文对文献［１３］
中的物理模型进行了复现验证计算。 文献中超燃冲

压发动机中的支板厚度为 １０ ｍｍ，楔形夹角为 ２０°，
前缘半径为 １ ｍｍ，来流参数如表 ３ 所示，对应的飞

行马赫数为 Ｍａ６，飞行高度 ２４．５ ｋｍ。
表 ３　 校验算例边界条件

飞行马

赫数

燃烧室来流参数

马赫数 静温 ／ Ｋ 静压 ／ ＭＰａ
支板壁面

Ｍａ６ ２．９９ ６５０ ０．０６１ 绝热

图 ３～４ 为校验算例的计算结果对比，左侧为本

文计算结果，右侧为文献中的结果。 图 ３ 为 Ｍａ６ 时

的压力云图，由图可知，由于来流为超声速流，在支

板前缘形成激波，激波处压力达到 ０．６ ＭＰａ，而支板

尖劈后面的压力远远小于支板前缘处压力。 支板尖

劈与支板等直段相交处形成激波，该处压力曲线上

压力值为 ０．１ ＭＰａ 左右，压力分布及变化趋势与文

献［１３］基本相同。 图 ４ 为该工况下温度场云图。
支板前缘处，由于气流滞止，温度接近来流总温，达

到 １ ７００ Ｋ 左右。 支板两侧存在斜激波，导致流动

分离，使得支板两侧温度低于前缘，且在支板两侧温

度变化并不剧烈。 支板后壁面处由于回流产生局部

低压区，造成对支板尾缘加热明显。 对比文献［１３］
中的温度云图，可知其分布趋势基本相同。 根据压

力和温度云图可知，支板前缘驻点附近会形成局部

的高温高压流场区域，强化高温燃气与固体壁面之

间的换热效果，是支板最容易产生烧蚀损坏的部位。
为进一步证明本文所用数值模型的准确性，对支板

前缘线上的温度、支板前缘及侧面上的热流密度分

布进行对比。 文献中，相同工况下支板前缘驻点处

温度为 １ ６７０ Ｋ，本文计算结果为 １ ７００ Ｋ，比文献中

温度略高，相对误差为 ０．９％。 设定支板壁面为恒温

壁面，温度为 １ ２５０ Ｋ，计算得到热流密度如图所示，
前缘驻点处热流最高为 ２．２ ＭＷ ／ ｍ２ 左右，低于文献

中的 ２．３６ ＭＷ ／ ｍ２，相对误差为 ６．７８％。 同时，本文

的数值方法也与本单位之前 ＲＢＣＣ 内流道和冷却剂

侧的试验参数进行了比较，校验过程见文献［１２，
１４］，从压力、热流、流量分配比等参数的结果来看，
本文采用的计算模型精度能够满足工程计算的

要求。

图 ３　 Ｍａ６ 工况压力云图对比

图 ４　 Ｍａ６ 工况温度云图对比

２　 结果与分析

２．１　 前缘半径对主动冷却效果的影响

较小的前缘半径可以保证支板具有良好的气动

性能，减小气动阻力，但支板前缘是来流燃气的滞止

点，承受着极大的温度和热流，而前缘钝化可以降低

滞止点热流，更易于进行热防护设计，因此支板前缘

·１２９·
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多采用钝化处理。 然而，前缘半径过大会导致支板

阻力和总压损失增加，因此气动性能和热防护设计

存在着矛盾，如何平衡与优化设计前缘尺寸，是支板

性能与热结构设计的重要内容。
本文针对支板优化冷却构型进行了不同前缘半

径的数值模拟，前缘半径分别为 ０．５ ｍｍ，０．７５ ｍｍ，
１．０ ｍｍ。 图 ５ 所示为 １５ ｇ ／ ｓ 冷却剂流量，支板壁厚

０．７５ ｍｍ 时不同前缘半径的支板表面温度云图。 对

比基准构型的计算结果［１２］可知，优化构型的支板尖

劈部分壁面温度相对于基准构型降低，对比前缘温

度分布可知，前缘通道横截面积减小优化了冷却效

果，且前缘处的高温区域面积更小，温度梯度减小，
支板壁面温度在材料许用温度范围以内。 同时，前
缘半径增大降低了支板前缘的热流和主动冷却难

度，在冷却剂流量不变的条件下，随着前缘半径的增

大，支板表面温度明显降低且表面温度分布更加均

匀，但随着支板前缘半径的增大，相同冷却剂流量下

支板表面温度降低的幅度减小。

图 ５　 不同前缘半径下的支板壁面温度分布云图

图 ６　 不同前缘半径下前缘线热流分布

图 ６ 为不同半径下支板前缘线的热流分布曲

线。 由图可知，优化构型的热流较大，更多由壁面传

入的热量被冷却剂吸收带走，前缘半径增大 ０． ２５
ｍｍ 时热流减小 １．５ ＭＷ ／ ｍ２ 以上，随着前缘半径增

大，热流减小的趋势变快，前缘半径为 ０．５ ｍｍ 时，前

缘平均热流约为前缘 １ ｍｍ 时的 ２ 倍。 同时，支板

前缘线上的热流分布并不均匀，靠近冷却剂入口位

置由于冷却剂对冷却通道壁面冲击作用导致该处换

热增强，热流更高；随后，热流变化趋于平缓，靠近支

板底部位置由于集液腔存在使换热面积增大，且该

处冷却剂流入集液腔是冲击集液腔下壁面使得换热

强化，故此处热流急剧增大。
对比温度云图、热流曲线可得，前缘半径为 ０．５

ｍｍ 时，支板前缘热流高，冷却效果不够好；前缘半

径为 ０．７５ ｍｍ 时，支板壁面温度低于材料许用温度，
当前缘半径继续增大时，产生的阻力和压力损失更

加明显，由于热防护设计需要在尽量小影响发动机

性能的前提下开展，故尽管前缘半径 １ ｍｍ 的支板

结构能够提供更加有效的热防护效果，仍然选择

０．７５ ｍｍ 作为设计尺寸。
２．２　 壁厚对主动冷却效果的影响

壁面厚度作为支板主动结构的另一个重要参

数，对支板的主动冷却效果具有重要影响，本节在基

于 ２．１ 节 ０．７５ ｍｍ 前缘半径的支板构型基础上，开
展了不同壁厚的支板主动冷却的数值模拟，壁厚分

别为 ０．５ ｍｍ，０．７５ ｍｍ，１ ｍｍ。
图 ７ 为前缘半径为 ０．７５ ｍｍ，壁厚分别为 ０．５

ｍｍ，０．７５ ｍｍ 和 １ ｍｍ 时支板的壁面温度云图，由图

可知，壁厚越小，冷却效果越好，壁厚为 １ ｍｍ 时，前
缘、尾缘尖角处温度明显高于其他 ２ 种构型。

图 ７　 不同壁厚下的支板壁面温度分布云图

图 ８ 为不同壁厚下的支板前缘热流曲线，由图

可知，壁厚越大热流越小，即换热效率越低，相同冷

却剂流量下能够带走的热量越少，冷却效果越差，且
从热流曲线稳定段看出，壁厚相差 ０．２５ ｍｍ 导致的

热流差距达到 ０．７５ ＭＷ ／ ｍ２，壁厚 ０．５ ｍｍ 时热流比

１ ｍｍ 高出 ２ ＭＷ ／ ｍ２ 以上；由于靠近冷却剂进口位

置冷却剂直接冲击冷却通道内壁使得局部传热增

强，故出现局部高热流区域，对比不同壁厚的构型，
可知壁厚越小，该区域内热流越快达到峰值，热流变

化越剧烈；根据图示热流曲线可以看出，前缘线上的
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热流是变化的，但是壁厚越小，热流在前缘线上的分

布越均匀。 为取得最佳的冷却效果，选取支板壁厚

为 ０．５ ｍｍ。

图 ８　 不同壁厚下前缘线热流分布

２．３　 冷却剂流量分配对主动冷却效果的影响

在冷却剂流量一定的情况下，合理的流量分配

可以改善支板的整体冷却效果，根据 ２．１ 和 ２．２ 的计

算结果可知，支板前缘及尖劈部分是最难冷却的，本
节通过调整冷却剂流量分配实现对支板前缘、尖劈

部分更好的主动冷却。 本文提出了 ３ 种冷却剂流量

分配方式：①冷却剂同时从支板尖劈及支板尾部的

冷却通道进入 （ｑ１）；② 冷却剂从支板尖劈部分冷却

通道进入（ｑ２）；③ 冷却剂从靠近前缘处的单个冷却

通道进入（ｑ３） ，如图 ９ 所示。

图 ９　 ３ 种冷却剂流量分配方式

图 １０～１１ 为采用不同冷却剂分配方式时支板

前缘线上的热流与温度曲线，图中对冷却剂流量为

１５ ｇ ／ ｓ 和 ３０ ｇ ／ ｓ 的情况进行了对比。 由图可知，相
同冷却剂流量下通过增加前缘处冷却剂流量配比可

以明显降低前缘线上的温度，冷却剂流量为 １５ ｇ ／ ｓ
时，ｑ３ 分配方式比 ｑ２ 温度降低约 ９０ Ｋ，ｑ２ 比 ｑ１ 温度

降低约 ８０ Ｋ，而由于壁面温度降低使得对流换热增

强，前缘线热流密度增大，换热效率得到强化，ｑ２ 的

前缘热流比 ｑ１ 提高约 ０．３ ＭＷ ／ ｍ２，ｑ３ 比 ｑ１ 提高约

０．６ ＭＷ ／ ｍ２；前缘温度曲线显示，靠近入口处冷却剂

对通道内壁面的冲击作用具有很大强化换热效率的

作用，使得该部分热流变大，温度降低；靠近支板底

部位置，由于集液腔存在，换热面积增大以及冷却剂

对集液腔底面的冲击作用，使得该处局部热流密度

增大，壁面温度降低；最后部分是支板底面固体壁面

部分，由于前缘尖锐，冷却剂在这一部分通道内改变

流动方向，换热效率较低，且来流在支板底面下方产

生低速回流形成高温区域，因此该处温度明显升高。

图 １０　 不同流量分配方式的前缘温度曲线

图 １１　 不同流量分配前缘热流曲线

图 １２ 为采用不同流量分配时冷却剂平均温升

及压力损失曲线。

图 １２　 冷却剂平均温升及压力损失曲线
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由图 １２ａ）可知，第 ３ 种方式温升最小，但是其

对支板前缘的冷却效果最好，说明从支板其他部分

吸收的热量最少，从前缘吸收的热量增加；第 ２ 种方

式温升最大，表明冷却剂吸收的热量最多，说明这种

方式既能保证冷却剂对前缘进行足够的冷却，同时

保证对其他部分吸收较多的热量；由图 １２ｂ）可知，
ｑ１，ｑ２ 方式冷却剂流动过程中压力损失很小，约为

０．１ ＭＰａ，而 ｑ３ 方式压力损失明显高于前 ２ 种方式，
且随着冷却剂流量增大显著增加，在冷却剂流量 ５０
ｇ ／ ｓ 时高达 ３．５ ＭＰａ，其原因在于管路的压力损失与

流体的 ρＶ２ 成正比，ｑ３ 将冷却剂全部通入前缘的单

个冷却通道，虽然前缘冷却效率最高，但同时管内流

速增大，压力损失也随之急剧增加，对供应系统的要

求也更高。
通过上述分析可知，需要合理分配冷却剂流量

以实现对支板更好的冷却效果，支板前缘是冷却的

难点，流量一定时，冷却剂全部从前缘冷却通道进入

可以使支板前缘温度最低，但是由于支板本身尺寸

很小，冷却剂在冷却通道内流动时间很短，冷却剂吸

热能力不能充分利用；且由数值计算可知，这种方式

压力损失很大，增加了供应系统的设计难度；为提高

换热效果，支板与高温燃气之间的壁厚尽量取小，故
其结构强度受到限制，冷却剂通道内部压力过大容

易造成结构失效。 上述分析中第 ２ 种（全部冷却剂

流量用来冷却支板尖劈部分）冷却剂分配方案也能

对支板实现较好的冷却效果，且其压力损失很小，冷
却剂热沉利用率相对较高，因此采用冷却剂由支板

尖劈部分进入的第 ２ 种分配方式 ｑ２ 对于整个支板

冷却通道设计更为有利。

３　 结　 论

本文针对典型宽域工作 ＲＢＣＣ 模型发动机的燃

料支板，在前期工作基础上，对冷却通道布局进行了

增强换热优化，开展了不同前缘半径、壁厚、流量分

配方式的支板主动冷却数值模拟，分析了 ３ 个因素

对支板主动冷却效果的影响规律，并在此基础上提

出了支板主动冷却结构的优化设计方法。 主要结论

如下：
１）在冷却剂流量、壁厚、流量分配方式相同的

情况下，随着前缘半径增大，前缘热流急剧减小，前
缘温度和温度梯度降低，横截面温度分布更加均匀，
但过大的前缘半径也会造成支板的气动阻力明显增

大，因此前缘半径的选择需综合考虑气动性能和热

防护需求，从传热角度出发，前缘半径可设置为

０．７５ ｍｍ。
２）在其他条件相同时，壁厚越大，热流越小，冷

却效果越差；壁厚 ０．５ ｍｍ 时热流比壁厚 １ ｍｍ 时高

出 ２ ＭＷ ／ ｍ２ 左右；从换热角度出发，为保证支板的

冷却效果，燃料支板壁厚可选为 ０．５ ｍｍ。
３）通过对比 ３ 种冷却剂分配方式的支板冷却

结果可知，冷却剂更多的分配给前缘等受热严重区

域可以增强特征区域的冷却效果。 但同时过大的前

缘冷却通道流速会增大通道的压力损失，给供应系

统设计增加难度，因此第 ２ 种分配方式最优，既能提

高前缘冷却效率，又能保证对其他部分的有效冷却。
４）通过支板主动冷却结构的优化，能显著降低

燃料支板的冷却流量需求，同时，针对不同影响因素

的参数优选研究给主动冷却的燃料支板提供了设计

依据。
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