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图1   超临界压力下碳氢燃料的热力学与输运性质

Research Status and Trends of Designing Lightweight Active Thermal 
Protection Structures

轻量化主动热防护结构设计技术现状与发展
趋势

航
空发动机的热环境随飞行

马赫数增加而愈发严峻，

先进热防护系统是确保发

动机安全可靠运行的重要基础。热

防护技术的发展起源于解决高速飞

行器面临的热障问题，多采用热沉

或烧蚀结构实现短时间防热功能。

被动式热防护设计方案通常较为厚

重，难以满足发动机在受限空间内

极 端 热 载 荷 部 件 的 长 时 间 工 作 需

求。主动式热防护借助流体工质实

现热疏导或热利用，技术形式主要

包括再生冷却、气膜冷却及发汗冷

却等。由于高超声速状态下发动机无

法利用空气冷源，以吸热型碳氢燃料

为冷却剂的再生冷却技术得到了广泛

关注与发展，在超燃冲压发动机中已

得到应用[1]。碳氢燃料热力学与输运

性质在拟临界点附近的剧烈非线性变

化（见图1）和吸热裂解反应导致其

热质传递过程十分复杂。发展适用于

碳氢燃料强变物性流动的新型高效换

热结构是缓解传热恶化、提高热沉利

用率、抑制高温结焦的重要研究方向

之一。同时，未来高马赫数推进系统

所具有的宽速域、可重复使用、大尺

度等技术特征对热防护系统的综合性

高效热防护和结构轻量化是高马赫数（Ma）推进系统面临的核心技术挑战，点阵结构具有高孔隙率、高比表

面积和高屈服强度等性能优势，可通过芯体单元结构优化设计满足多功能集成要求，在主动热防护技术领域

具有广阔的应用前景。
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能提出了更高要求，主动热防护结构

设计需要由满足单一冷却需求向高效

冷却与轻量化承载多功能集成转变。

碳氢燃料再生冷却技术
再生冷却技术最初应用于液体火箭

发动机，其工作原理是利用自身携

带的燃料（如液氢）以对流方式对

推力室壁面进行冷却。随着超燃冲

压发动机技术的发展，再生冷却技

术也被广泛视作燃烧室壁面、燃料

喷注支板等关键部件的重要热防护

手段之一。再生冷却技术的优点在

于避免了携带额外冷却剂及配套换

热器所增加的质量，此外，一部分

气动热和燃烧热被燃料流带入燃烧

室产生推力，有利于发动机热效率

提升和满足飞行器推阻平衡要求。

美国从20世纪90年代开始Ma4~8

范围内液体碳氢燃料超燃冲压发动

机的研制工作。在碳氢燃料超燃冲

压发动机技术（HySET）计划的支持

下，开展了燃烧室再生冷却技术研

究， 先 后 完 成 了 15.2 cm×38.1 cm、

15.2 cm×76.2 cm 两种尺寸的碳氢燃

料主动冷却热交换面板及渐扩发动
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机侧板的热考核试验 [2]，其内部采用

了并联矩形通道结构设计方案。相

关技术储备为后续的碳氢燃料再生

冷却超燃冲压发动机自由射流试验

和 X-51A 飞行试验顺利开展奠定了

扎实的基础。欧洲导弹集团法国分

部和欧洲宇航防务集团研制了采用

针 - 翅结构的高超声速冲压发动机

复合材料编织壁板（PTAH-SOCAR）

冷 却 面 板， 于 2001 年 完 成 了 首 次

热考核试验，试验最高壁面温度为

1800 K， 时 长 为 5min[3]。 中 国 空 气

动力研究与发展中心（CARDC）于

2009—2012年完成了碳氢燃料冷却面

板及再生冷却燃烧室热考核试验 [4]，

试验模拟条件为飞行速度Ma6，高度

25 km，单次最长试验时间200 s，试

验后燃烧室保持结构完整。

现阶段碳氢燃料再生冷却技术

发展仍面临诸多挑战。吸热型碳氢

燃料能够提供的热沉能力包括物理

热沉和化学热沉两部分，总热沉约

为液氢的 1/5 左右。碳 氢燃料的热

力学与输运性质在拟临界点附近随

温度、压力的变化十分敏感，体现

为剧烈的非线性变化。小流量、大

热流条件下易发生传热恶化，高温

壁面与主流间的热量传递受阻，导

致壁面超温和燃料热沉利用不充分。

碳氢燃料裂解后小分子产物的生成

有助于改善点火延迟和燃烧速度，

但裂解产物的二次反应引起结焦前

驱物增加，严重的高温结焦导致再

生冷却系统的可重复使用性较差。

此外，随着飞行马赫数提高，高空

低密度来流条件下发动机空气流量

减小，燃烧和冷却流量较难匹配成

为闭环燃料再生冷却面临的难点问

题 [5]。

碳氢燃料再生冷却结构设计
有限的碳氢燃料流量和热沉约束对

再生冷却换热效率提出了很高要求。

现有碳氢燃料再生冷却面板通常采

用平直肋片结构，内部为如图 2（a）

所示的并联矩形截面通道。工作在

超临界压力下的碳氢燃料在对高温

壁面进行冷却的过程中温度逐渐升

高，首先在拟临界点附近热力学与

输运性质（密度、比定压热容、动

力黏度、导热系数）发生剧烈非线

性变化，随后发生吸热裂解反应，

生成大量小分子产物。由于碳氢燃

料复杂的物性变化，冷却通道内速

度边界层和温度边界层始终无法达

到充分发展，在热质比、流动方向、

过载等因素影响下可能发生传热恶

化现象，引发壁面超温。值得注意

的是，液体火箭发动机中用作冷却

剂的燃料流量较为充足，多采用大

高宽比再生冷却通道，通过增加冷

却剂与壁面间接触面积达到增强换

热目的。然而，通道高宽比的增加

导致冷却剂流动换热行为具有显著

的三维特征，严重的温度分层现象

会导致热沉利用率降低，因此限制

了其在高马赫数推进主动热防护中

的应用。

为了提升碳氢燃料再生冷却换

热效率，哈尔滨工业大学、西北工

业大学等团队分别采用受热端壁扰

流 [6]、冷却通道嵌套 [7] 及流固耦合拓

扑优化方法 [8]，提出了改进的冷却结

构设计方案，如图 2（b）～图 2（d）

所示。总结上述研究工作可以发现，

通过在冷却通道受热端壁设置涡发

生器诱导流动加速、分离和再附着，

可在一定程度延后并削弱局部传热

恶化现象的发生。冷却通道横截面

内由密度梯度驱动的二次流强度较

图2   再生冷却通道优化设计方案

（a）  并联通道冷却面板
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弱，增强流体混合是提高燃料热沉

利用率的关键。非均匀热流条件下，

传统并联冷却通道易发生流量偏差

问题，提升冷却结构的连通性有利

于增强再生冷却系统的稳健性。

高马赫数推进系统具有宽速域、

可重复使用、大尺度等典型技术特

征，可以预见其关键部件将承受更

加严苛的气动力、气动热及燃烧热

载荷。相应地，主动热防护结构需

要在进一步提高换热效率的同时满

足承载要求，并进行轻量化设计。

在借鉴现有再生冷却结构的基础上，

探索发展能够兼顾冷却、强度和质

量要求的新型主动热防护结构已成

为高马赫数推进热防护技术发展的

迫切需求和关键挑战。

点阵结构在主动热防护技术
中的应用潜力与挑战
点阵结构的发展起源于多功能集成

的设计理念，其整体性能与内部微

单元拓扑结构关系密切，通过优化

设计可实现轻质、散热、减振、吸

能等特定功能集成。因其所具有的

高比刚度、高屈服强度等优异力学

性能，点阵结构在航空航天轻质化

承载构件设计中已得到大量关注与

工程应用。此外，点阵结构具有较

高的孔隙率和比表面积，是极端热

环境下实现高效热排散的理想介质，

因此在高马赫数推进系统主动热防

护设计中具有巨大的应用潜力。

近年来，增材制造技术的快速

发展使得微细尺寸复杂点阵结构的

加工与工程应用成为可能。已有针

对常物性流体工质的研究结果表明，

相同雷诺数条件下基于不同类型芯

体单元（四面体型、X 型、Kagome 型、

菱形编织等）的点阵结构传热系数

均高于传统板翅式结构。基于点阵

结构的主动热防护构件由上、下端

壁和内部呈周期性排列的芯体单元

组成，其内部主要的传热路径包括

通过芯体的热传导、冷却工质与端

壁间对流传热，以及冷却工质与芯

体表面间对流传热。传统并联冷却

通道内部以单一流向的边界层型流

动为主，而冷却工质在流经芯体单

元时会经历流动滞止和流动分离，

所引发的旋涡可起到强化传热作用。

此外，芯体单元间具有良好的连通

性，有益于保证构件内部冷却剂流

的均匀分布。

探明超临界压力碳氢燃料在点

阵结构内的流动传热机理是发展轻

质高效主动热防护设计技术的基础

和关键。紧凑点阵结构与强变物性

的共同影响导致了复杂的流动结构，

图3（a）所示为在Kagome芯体单元

阵列影响下端壁近壁区的速度分布。

研究表明，来流在芯体支杆迎风侧发

生流动滞止，受其影响端壁边界层沿

支杆两侧加速分离形成马蹄涡 ；在芯

体支杆背风侧逆压力梯度作用下形成

一对反向旋转的涡，随后在下游发生

流动再附着，每个芯体单元附近的

流场依次受其上游尾迹的影响。图3

（b）中涡结构的形成导致湍流强度增

大，强化了芯体单元支杆附近的流体

混合。观察图3（c）可以发现，端壁

表面的努塞尔数分布呈现出2个强化

来流方向
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图3   Kagome芯体单元阵列影响下的端壁流动传热特性
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区域，分别对应于马蹄涡及其尾迹与

涡旋相互作用的区域。对于同种类型

的点阵芯体单元，需要针对支杆截面

形状、水力直径及其与端壁间的夹角

进行优化设计，在实现强化传热的同

时最大限度地降低所引发的流动阻力

损失。此外，由于点阵结构的各向异

性特征，其内部的流动传热特性也与

芯体单元的排列方式密切相关。

表 1 给出了相同运行条件下并

联通道结构和 Kagome 单元点阵结构

热传递路径的对比。并联通道结构

中通过平直肋片传递的热量占总加

热量的 63.38%，显著高于下端壁的

33.92%，表明该设计方案主要是利

用扩展表面强化冷却工质与下端壁

间的对流传热。与之相比，Kagome

点阵结构中通过下端壁的传热量与

总加热量的比值超过 80%，固体域

最高温度和平均温度均显著降低，

表明芯体单元所引发的旋涡和湍流

强度增大显著提升了端壁表面的对

流传热速率。由于芯体单元的表面

积较小，Kagome 点阵结构相较于并

联 通 道 结 构， 质 量 可 减 轻 约 15%。

因 此， 采 用 点 阵 结 构 替 代 并 联 通

道结构可在强化传热的同时有效减

轻主动热防护构件质量。同时可以

发现，较小的支杆直径导致点阵结

构芯体内部导热热阻偏高，通过芯

体表面传递的热量仅占总加热量的

18.59%，仍存在一定的改进空间。

基于点阵结构的轻量化主动热

防护结构设计技术涉及热防护、材

料与结构专业的交叉。已有的点阵

芯体单元构型多以力学承载或轻量

化为设计目标，难以兼顾高效换热

功能。相关工作需要在深入认识复

杂流动结构与强变物性影响下传热

机理的基础上，研究掌握芯体单元

拓扑结构与整体性能间的映射关系，

建立典型点阵结构在不同温区内的

冷却与力学性能数据库，总结形成

力热载荷耦合条件下点阵结构的设

计流程及方法，为满足高马赫数推

进系统热防护与结构轻量化需求提

供支撑。

结束语
轻量化高效热防护是高马赫数推进

系统面临的关键技术挑战之一。将

点阵结构应用于主动热防护领域是

实现恶劣力热服役环境下冷却效率

与结构效率提升的理想方案。周期

性芯体单元所诱发的复杂流动结构

对碳氢燃料吸热裂解、结焦反应的

影响机理及过程热质传递规律、传

热 - 承载 - 轻质多功能集成点阵结构

设计方法是下一阶段研究工作需要

重点关注的问题。此外，通过引入

结构拓扑优化技术和复合材料体系

有望为轻量化主动热防护结构综合

性能提升带来新的契机。      

（浦航，大连理工大学，副教授，

主要从事空天发动机先进热防护与

综合热管理技术研究）
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结构类型
不同位置处传热量与总加热量比值

最高温度 / K 平均温度 / K
下端壁 肋片或芯体表面 上端壁

并联通道 33.92 % 63.38 % 2.70 % 860 827

Kagome 点阵 81.38 % 18.59 % 0.03 % 810 788

表1  不同结构传热路径对比
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