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航空发动机壁面液态金属-碳氢
燃料双层冷却通道换热性能研究
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摘 要：高马赫数下超燃冲压发动机壁面冷却通道受高热流密度影响易损毁从而导致发动机失效，研究壁面冷却通道冷却

性能有利于改善受热不均匀的现象。因此，本文提出液态金属-碳氢燃料双层冷却通道，搭建了液态金属流动换热试验系

统，验证了仿真试验系统具有较好的精确度。仿真结果表明，裂解反应提高了燃料的总热沉，同时也加剧了通道内的热分层

现象，这是双通道燃料裂解反应带来的双重效应，且在高热流密度工况下体现得更突出；与正癸烷单通道相比，双通道正癸

烷侧可将温度不均匀系数RT最大值从55%左右降到18%左右，热沉不均匀系数RH最大值从1000%左右下降至不到100%；

与液态金属单通道相比，双通道液态金属侧可将RH最大值从230%降低至80%左右，说明双通道结构有效改善了液态金属

在通道内吸收热量的均匀性。本文研究结果为液态金属冷却系统获得合适的燃烧室壁面冷却通道参数提供理论指导。
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近年来，高超声速飞行器作为新一代航空/航天器，受

到世界各国的广泛研究[1-4]。而超燃冲压发动机被认为是

在高马赫数下最有前途的高超声速飞行器推进系统之

一[5-6]。高马赫数下，超燃冲压发动机的热电转换技术至关

重要，甚至关系到超燃冲压发动机的进一步发展[7-8]。研究

表明，碳氢燃料超燃冲压发动机油气涡轮发电系统因其显

著的能量密度和强大的技术可行性而受到青睐。该系统在

设计上实现了燃油供给与发电组件和发动机的部件共享，

使得整体结构更紧凑，对飞行器质量惩罚较小，从而具有实

用价值[9-10]。然而，此系统依赖于再生冷却技术[11]，其发电

效能与发动机的热负荷、燃料温度及裂解产物的成分紧密

相关，导致发电性能受到再生冷却技术的制约。再生冷却

技术采用燃料作为冷却剂直接冷却发动机壁面[12]，但随着

飞行马赫数进一步提高，壁面的热载荷逐渐超出了燃料的

吸热极限[13]。与此同时，燃料在高温下吸热裂解产生的结

焦问题极易堵塞壁面冷却通道，从而使壁面冷却失效，甚至

使燃烧室壁完全损毁[14]。为解决如此高热流下的壁面冷却

问题，同时充分回收燃烧室产生的高品位热能，很多研究关

注再生冷却通道内碳氢燃料的裂解换热过程[15-16]。另外，

也有学者提出第三流体冷却技术，目前进行了相关研究的超

燃冲压发动机第三流体冷却工质有氦气、苯、甲苯、超临界二

氧化碳、氦氙混合气体、氨水和液态金属等。王娟等[17]采用

R22、乙烷及乙醇作为第三流体冷却剂，对第三流体循环发

动机的性能进行了评估，并将其与氢膨胀循环以及燃气发生

器膨胀循环的性能进行了对比研究。结果表明，采用第三流

体冷却循环技术可以提供更高的燃烧室压力，特别是在选择

乙烷作为第三流体时，发动机的综合性能表现更为优越。鲍

文等[18]则创新性地设计了一种利用氨水作为循环介质的超

高速飞行器冷却系统，该系统的主要目标在于有效解决超燃

冲压发动机在冷却过程中面临的燃料消耗量大、热交换能力

不足等关键问题。此外，鲍文在另一项研究中[19]还提出了一

种基于封闭式布雷顿循环的超燃冲压发动机热管理方案，该

方案运用了氦氙混合气体（He-Xe）作为工作介质，以期实现

更高效的性能效果。程昆林等[20-21]提出超燃冲压发动机燃

料间接冷却系统，以液态金属作为第三流体冷却发动机壁

面，可改善壁面冷却效果，进一步提高飞行马赫数。与其他
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第三流体工质对比，液态金属导热系数大，热响应快，可以承

受更高的热流密度。与再生冷却的碳氢燃料相比，液态金属

最显著的优点是冷却通道无结焦，可以有效保护高温燃烧室

壁面。然而，目前得到液态金属壁面冷却效果仅仅是基于一

维计算的结果，尚未开展液态金属在三维壁冷通道内的换热

研究，通过一维计算得到的结论是液态金属在通道内换热是

有限的，冷却通道结构对液态金属换热过程的影响研究不

足，且燃烧室壁面受单面加热的影响，冷却通道内流体受热

极不均匀，从非加热面到被加热面的垂直方向上存在较大的

温度梯度，形成的不均匀流场会影响能量回收过程。因此，

有必要对冷却通道内换热过程进行研究，本文提出液态金

属-碳氢燃料双层冷却通道，探究双层冷却通道的换热性能，

旨在获得超燃冲压发动机壁面冷却通道的优化结构，为改善

通道内的热力分层提供理论基础。

1 模型介绍
1.1 物理模型

图 1上半部分所示为发动机液态金属冷却系统[22]，其

中液态金属作为中间载热剂，通过壁面冷却通道吸收燃烧

室热量后，将热量转移至热电转换装置和燃料。壁面冷却

通道由多个矩形通道组成，根据参考文献[16]介绍，可将壁

面冷却通道的模型简化为冷却通道和肋的一半。通常冷却

通道的几个关键参数包括通道高度H、宽度 b、肋厚 tw以及

被加热壁面的厚度Sw。

如图 1 下半部分所示，模型设置了 50mm 的入口段和

50mm的出口段，以保证流体在加热段达到充分发展状态，

加热段长度为 800mm。双层冷却通道包括液态金属侧和

碳氢燃料侧，液态金属侧通道接近燃烧室壁面，在液态金属

通道上层为碳氢燃料通道，由液态金属快速将壁面热量转

移给碳氢燃料，可在防止燃烧室壁面超温的前提下，达到高

效回收壁面能量的效果。

1.2 化学模型

在冷却通道内，碳氢燃料的高温裂解反应十分复杂，其

完整的机理模型一般包含上千步基元反应和上百种组分。

正癸烷的碳原子数与常用航空煤油相当，并且热物性与航

空煤油相似，故本算例中使用正癸烷代替碳氢燃料。根据

现有研究[23-24]，本节将使用已有的一阶总包反应模型，并将

��


������

��


��

��

��

��

��


���

���

���

�
�


��

����

���


��

���

��

�
��

�	��

���

���

������

���

�
�
�

�
�
�

b H

S w

tw

������

�
�

图1　液态金属冷却系统及壁面冷却通道

Fig.1　Liquid metal cooling system and wall cooling channel
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其中成分复杂的液态生成物 1-庚烯替换，得到式（1）所示

的正癸烷一阶裂解总包反应方程。为了更接近实际反应情

况，模拟高温条件下的二次裂解反应，本文补充式（2）用来

描述二次裂解反应

C10H22® 0.119H2 + 0.185CH4 + 0.377C2H6 +
0.483C2H4 + 0.233C3H8 + 0.547C3H6 +
0.086C4H10 + 0.238C4H8 + 0.637C7H14

（1）

C7H14® 0.7C2H4 + 0.7C3H6 + 0.875C4H8 （2）

在冷却通道计算中，上述裂解反应均按照一阶不可逆

反应进行计算。式（1）所示反应的指前因子 AC10H22
= 5 ´

1015s-1，活化能EC10H22
= 59000cal/mol；式（2）所示反应的指前

因子 AC10H22
= 4 ´ 1015s-1，活化能 EC10H22

= 61000cal/mol。这两

步反应的温度系数均为0。

1.3 湍流模型

除了正癸烷涉及化学反应模型，常规流体的控制方程

有质量守恒、动量守恒和能量守恒方程。由于流体在冷却

通道内始终处于湍流状态，所以需要选用合适的湍流模型

计算。液态金属和碳氢燃料在近燃气侧壁面区域存在较大

的热流扰动及温度分层，且碳氢燃料在壁面附近还会发生

裂解而产生剧烈的物性参数变化，因此采用SST k−ω 作为

计算湍流流动的模型，SST k−ω模型在近区使用了 k−ω 形

式，相比其他两方程湍流模型，更加适合计算近壁区有剧烈

扰动的流动。另外，由于液态金属的导热系数大，普朗特数

Pr很低，即使在湍流强度较高的流场中，分子热传导仍是主

要散热机制，因此常规流体的雷诺比拟已不再适用，需重新

选择适合于低 Pr 流体的 Prt模型。故本文在模拟中采用

Cheng Xu等[25]提出的Prt模型，根据该模型计算得到相应的

Pr对软件默认的Pr进行替换。

模型的边界条件设置如下：入口流量和总温条件；出口

条件采用静压条件；流体域与固体域相接触的边界条件采

用流固耦合交界面，通道中心平面和肋中心平面被设为对

称轴；加热段和出口段壁面条件采用恒定热流密度，其余壁

面条件采用绝热边界条件；忽略浮升力的影响；模型计算采

用有限体积法求解控制方程，采用二阶压力和二阶迎风离

散方法对动量和能量方程进行离散，液态金属的计算使用

SIMPLE算法求解控制方程获得有限体积的速度、压力和

温度场，而正癸烷的模型计算采用SIMPLEC算法，有利于

模型的收敛。

1.4 模型验证

本文选择物性参数对温度敏感性更强的液态金属作为

网格无关性验证对象，设置冷却通道网格尺寸如下：宽和高

均为 2mm，肋厚、外壁面厚度及加热面厚度均为 1mm，进口

段和出口段长度均为 150mm，加热段长度为 300mm。入口

温度设为300K，背压为常压，热流选择较为极端的3MW/m2。

对流体域和固体域分别进行无关性验证，对网格加密情况

见表1。

由表 1可知，Grid1~ Grid5中固体域网格数量不变，对

流体域网格进行加密，直到边界层 Y+值小于 0.6。Grid4、

Grid6和Grid7为流体域网格不变，对固体域网格进行加密，

固体域网格无关性验证结果如图2所示。流体域采用GCI

验证网格无关性，结果见表 2。从图 2可以看出，固体域网

格从 11520 加密到 21760 后，壁面温度相差不到 1K，Grid4

和Grid7获得的壁温差别很小，说明Grid4的固体域网格满

足精度要求。从GCI结果可知，Grid4为流体域无关性验证

结果，综上所述，后续的模型计算中，选择Grid4作为网格划

分结果。

搭建液态金属试验台以验证模型的精度，试验台主要

包括一个液态金属供给回路，一个冷却水循环回路和一个

气体供给回路，如图 3所示。液态金属供给回路用于实现

对液态金属的驱动、加热和冷却功能，包括电磁泵、电磁流

表1 网格加密情况

Table 1 Grid encryption situation

网格

固体域

流体域

第一层边界层厚度/mm

壁面Y+值

Grid1

11520

31680

0.05

<17

Grid2

11520

46080

0.01

<4

Grid3

11520

60480

0.008

<3

Grid4

11520

74880

0.005

<1.8

Grid5

11520

77760

0.002

<0.6

Grid6

20480

74880

0.005

<0.6

Grid7

21760

74880

0.005

<0.6

0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0
330

360

390

420

450

T W
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z/L
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 Grid7

图2　固体域网格无关性验证

Fig.2　Grid independence verification of solid domain
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量计、膨胀罐、电加热装置、换热器等部件。冷却水循环回

路包括冷水机组、泵、流量计和换热器等装置。气体供给回

路包括氮气瓶、储液罐、真空泵和膨胀罐。液态金属进入电

加热装置中被加热，通过在管道外壁面设置温度测点以采

集外壁温，后经过换热器中被冷却。气体供给回路用来实

现管道内除氧、液态金属的充注和回收等操作。

在液态金属流动换热试验系统中，换热器和高温管道

包裹着气凝胶隔热材料，以避免热量损失。压力变送器的

产品为 MPM489。所有温度都是使用 K 型铠装热电偶测

量，其头部已被磨掉以加快热反应时间。温度和压力信号

由数据采集系统收集，冷却水流量由科里奥利（简称科氏）

质量流量计测量。各项试验仪器的误差见表3。

试验不确定度可以用仪器的允许误差来表示，如式（3）

所示，仪器的最大误差如式（4）所示[26]

uc = ∑
i = 1

n

u2
i （3）

ui =
D i

C
（4）

式中，uc为整个试验系统的不确定度，ui为第 i个仪器的不确

定度，D i为第 i个仪器的最大允许误差，C为置信系数，一般

取 3。计算可得该试验不确定度为8.86%。

液态金属试验中的加热段设为400mm，温度测点均匀

布置，取前300mm的温度与仿真结果进行验证。得到试验

与仿真的结果对比如图4（a）所示。现有研究中关于正癸烷

的试验数据较多，哈尔滨工业大学章思龙[14]搭建了正癸烷

试验台并获得了相关试验数据，根据“Run 3”的试验工况，

采用前 300mm的温度来验证仿真模型。得到试验与仿真

的结果对比如图4（b）所示。

由图 4可知，液态金属仿真和试验的壁面温度绝对误

差小于 11K，相对误差保持在 3%以内，而正癸烷仿真和试

验的壁面温度绝对误差小于 27K，相对误差不超过 4%，说

明液态金属和正癸烷的仿真模型具有较好的精度，可以用

来预测后续工作的仿真结果。

2 结果与讨论
为了评价正癸烷和液态金属的换热效果及热分层影

响，本文采用温度不均匀系数 、热沉不均匀系数 、裂解率不

均匀系数等指标[16]。流体温度不均匀系数定义为冷却通道

横截面流体的最大温差与其质量平均温度的比值，其定义

式如下

RT = (Tmax - Tmin )´ T
-1

mean ´ 100% （5）

表3 试验仪器误差

Table 3 Accuracy of measurement instruments

仪器名称

数据采集器

压力传感器

科氏流量计

电磁流量计

冷水机组

热电偶

误差

±0.003%

±0.5%

±0.2%

±5%

±0.2℃

±0.75%

表2 流体域网格GCI数值

Table 2 GCI Values of fluid domain Grid

网格

Grid1

Grid4

Grid5

网格数

31680

74880

77760

P指数

5.592

GCI/%

8.86

1.78

1.66

图3　液态金属流动换热试验系统

Fig.3　Experimental system of flow and heat transfer characteristics for liquid metal
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RH = (Qmax -Qmin )´Q
-1
mean ´ 100% （6）

RZ = (Zmax - Zmin )´ Z
-1

mean ´ 100% （7）

式中，Tmax、Tmin和Tmean分别为流体的截面最大温度、最小温

度和质量平均温度； Qmax、Qmin 和 Qmean 为单个通道横截面

中的最大、最小和质量平均热沉； Zmax、Zmin 和 Zmean 是冷却

通道横截面上的最大、最小和质量平均裂解率。

2.1 双层冷却通道热行为描述

2.1.1 未发生化学反应情况

为探究双层冷却通道内未发生化学反应的热行为，将

正癸烷和液态金属的入口温度分别设为 300K和 680K，正

癸烷和液态金属的质量流量分别为 1g/s和 12.5g/s，正癸烷

和液态金属通道内的压力分别为3MPa和常压。得到双层

冷却通道内的仿真结果如图5所示。

图5分别为双层冷却通道在X=0截面、Y=0截面和沿程

截面的温度场分布。由图 5可知，当碳氢燃料侧几乎未发

生裂解反应时，液态金属侧和碳氢燃料侧整体平均温度分

别为 768K和 417K左右，液态金属和碳氢燃料均在水平和

垂直方向上存在一定的温度分层现象，这是由于壁面受燃

烧室单面加热的影响，冷却通道内温度通常很高且受热不

均匀，导致热力分层现象的产生。在此工况下，虽然仅利用

碳氢燃料和液态金属的物理热沉，但由于碳氢燃料入口温

度较低，且液态金属的导热系数很大，所以仍然可以有效带

走底部壁面的热量。为明确热分层的现象，可以用冷却通

道的沿程热扩散系数来说明。

图6为双层冷却通道沿程导热系数随高度方向的变化

情况，由图6可知，液态金属的热扩散系数比正癸烷高近两

个数量级，这也是液态金属可以快速换热的主要原因。在

高度方向上，液态金属的热扩散系数随高度的增加而明显

降低，而正癸烷的这一变化较不明显。由图6（b）可以看到，

在 Z=550~850mm 的截面位置处，当径向高度处于 y/Y=0~

0.1范围内，正癸烷的热扩散系数较高，且随着高度的增加，

正癸烷热扩散系数逐渐降低，这是因为随着液态金属通道

温度的沿程增加，在Z=550mm的截面以后，正癸烷侧通道

下壁面局部温度升高至正癸烷裂解温度，使靠近通道底部

的正癸烷发生裂解产生小分子气体，这样一来，通道底部附

近正癸烷的密度显著减小，才导致此处正癸烷的热扩散增

大，而处于通道中上部的正癸烷未达到裂解温度，因此热扩

散系数较小。

2.1.2 化学反应热裂解情况

将正癸烷和液态金属的入口温度均设为680K，确保碳

氢燃料侧发生化学裂解反应，其余条件设置保持不变，得到

双层冷却通道的截面温度场和质量分数云图如图 7所示。

图7分别为双层冷却通道在X=0截面、Y=0截面和沿程截面

的温度场分布。液态金属侧和碳氢燃料侧整体平均温度分

别为 822K和 689K左右，由于碳氢燃料的化学热沉起了很

大作用，使得碳氢燃料侧的温升较小，这是裂解反应带来的

优势。然而，当碳氢燃料发生裂解反应时，碳氢燃料侧温度

会发生较大的分层现象，尤其是碳氢燃料从加热面开始裂

解，导致通道后半段底部的一部分热量很难被带走，相对应

的液态金属侧温度升高，于是又加剧了燃料在底部的裂解

程度，如此使液态金属和碳氢燃料在通道内的热分层现象

更加恶化，从而达到不利于换热的效果，这可能是裂解反应

给局部换热带来的劣势。

图8为双层冷却通道沿程导热系数随高度方向的变化

情况，由图 8可知，在通道 150mm处，正癸烷从底部开始发

生裂解，裂解后正癸烷的热扩散系数几乎是成倍地增长，这
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图4　试验验证仿真结果

Fig.4　Experimental verification simulation results
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也是导致碳氢燃料侧温度场不均匀的重要原因。在 y/Y=

0.4高度位置处，液态金属受温度分层影响而出现热扩散系

数下降的趋势，正癸烷的热扩散系数也随之下降，说明正癸

烷在通道上层位置裂解速度下降。与图6（b）相比，正癸烷

裂解后的热扩散系数呈明显的分层现象，说明裂解反应确

实加剧了碳氢燃料侧的热分层现象。
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图5　双层冷却通道截面温度场分布

Fig.5　Temperature field distribution of double layer cooling channel section
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图6　双层冷却通道沿程热扩散系数随高度方向的变化情况

Fig.6　Changes in thermal diffusivity coefficient along the height direction of the double-layer cooling channel
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图7　双层冷却通道截面温度场、正癸烷质量分数分布

Fig.7　Temperature field and mass fraction distribution of n-decane in the cross-section of the double-layer cooling channel
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图8　双层冷却通道沿程热扩散系数随高度方向的变化情况

Fig.8　Changes in thermal diffusivity coefficient along the height direction of the double-layer cooling channel
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2.2 与正癸烷单通道性能对比

为探究双层冷却通道与正癸烷单通道性能差异，设置

了较为典型和极端两种飞行工况。典型工况下，燃烧室壁

面热流密度通常为 1.5MW/m2，当冷却通道的高宽比为 1、

肋厚为 1mm时，航煤的质量流量通常为 2g/s；极端工况下，

燃烧室壁面热流密度通常为 3MW/m2，相同冷却通道结构

下航煤质量流量为5g/s。

为保证对比结果的可靠性，正癸烷单通道与双通道的

总泵功耗需保持一致，因此典型工况下，双通道的正癸烷和

液态金属的质量流量分别为1g/s和13.54g/s，将两个通道的

入口温度均设为680K，正癸烷和液态金属通道内的压力分

别为3MPa和常压。

得到两个通道在温度分布、温度不均匀系数、热沉不均

匀系数和裂解率不均匀系数的沿程分布对比情况（见图9）。

由图9可知，与单通道正癸烷相比，双通道正癸烷侧温升更

高，且正癸烷在双通道的沿程温度不均匀系数、热沉不均匀

系数和裂解率不均匀系数均低于正癸烷在单通道的情况，

说明双通道结构有利于改善正癸烷在通道内的吸热不均匀

的问题。

极端工况下，单通道正癸烷的质量流量为 5g/s，相应

地，双通道的正癸烷和液态金属的质量流量分别为 2.5g/s

和33.85g/s，将两个通道的入口温度均设为680K，正癸烷和

液态金属通道内的压力分别为3MPa和常压。两个通道在

极端工况下的温度分布、温度不均匀系数、热沉不均匀系数

和裂解率不均匀系数的沿程分布对比情况如图 10 所示。

由图10可知，极端工况下，与正癸烷单通道相比，双通道正

癸烷侧可将温度不均匀系数最大值从 55% 左右降到 18%

左右，裂解率不均匀系数最大值从 1000% 左右降至不到

100%，热沉不均匀系数最大值从1600%左右降到1200%左

右，双通道正癸烷侧的温度不均匀系数、裂解率不均匀系数

远远低于正癸烷单通道的情况，说明高热流工况下，双通道

更有利于回收能量，优势更加明显。

2.3 与液态金属单通道性能对比

为探究双层冷却通道与液态金属单通道性能差异，设

置液态金属单通道与双通道的总泵功耗保持一致，因此典

型工况下，双通道的正癸烷和液态金属的质量流量分别为

1g/s和13.54g/s，液态金属单通道的质量流量为27.08g/s，将

两个通道的入口温度均设为680K，正癸烷和液态金属通道

内的压力分别为3MPa和常压。

得到两个通道在温度分布、温度不均匀系数、热沉不均

匀系数的沿程分布对比情况（见图11）。由图11可知，双通
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图9　典型工况下不同通道各参数沿程分布对比情况

Fig.9　Comparison of parameter distribution along different

channels under typical conditions                 
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道液态金属侧的温升高于液态金属单通道，说明液态金属

在双通道内回收了更多的壁面能量，但温度升高也带来温

度不均匀性增加的弊端；双通道液态金属侧可将热沉不均

匀系数最大值从 230%降低至 80%左右，说明双通道结构

有效改善了液态金属在通道内吸收热量的均匀性。
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图11　典型工况下不同通道各参数沿程分布对比情况

Fig.11　Comparison of parameter distribution along different

channels under typical conditions                
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图10　极端条件下不同通道各参数沿程分布对比情况

Fig.10　Comparison between parameter distribution along different

channels under extreme conditions                       

24



徐静 等： 航空发动机壁面液态金属-碳氢燃料双层冷却通道换热性能研究

极端工况下，单通道液态金属的质量流量为 67.7g/s，

双通道的正癸烷和液态金属的质量流量分别为 2.5g/s和

33.85g/s，将两个通道的入口温度均设为 680K，正癸烷和

液态金属通道内的压力分别为3MPa和常压。两个通道在

极端工况下的温度、温度不均匀系数、热沉不均匀系数的

沿程分布对比情况如图12 所示。由图12可知，极端工况

下，双层通道液态金属侧温度不均匀系数最大值和热沉不

均匀系数最大值分别为 9%和 150%左右，单通道液态金

属的温度不均匀系数最大值和热沉不均匀系数最大值分

别为 7%和 400%左右，双层通道液态金属侧温度不均匀

系数并没有显著增加，但却大幅降低了热沉不均匀系数，

说明了更高热流密度工况下，双层冷却通道的性能优势更

加突出。

3 结论
本文面向超燃冲压发动机，探索了液态金属-碳氢燃料

双层冷却通道换热性能研究。搭建了液态金属流动换热试

验系统以验证仿真的精确度，试验和仿真的结果吻合较好，

绝对误差小于 11K，相对误差保持在 3%以内，得到结论主

要包括：

（1） 裂解反应提高了燃料的总热沉，有利于回收壁面

能量，同时也加剧了通道内的热分层现象，从而不利于换热

效果，这是双通道燃料裂解反应带来的双重效应，且在高热

流密度工况下体现得更突出。

（2） 与正癸烷单通道相比，极端工况下，双通道正癸烷

侧可将温度不均匀系数最大值从55%左右降到18%左右，

裂解率不均匀系数最大值从1000%左右下降至不到100%，

说明高热流工况下，双通道更有利于回收能量。

（3） 与液态金属单通道相比，双通道液态金属侧可将

热沉不均匀系数最大值从230%降至80%左右，说明双通

道结构有效改善了液态金属在通道内吸收热量的均匀

性。
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Research on Heat Transfer Performance of Liquid Metal-Hydrocarbon Fuel 
Double-Layer Cooling Channel on the Wall of Aero-Engine

Xu　Jing， Dang　Chaolei， Wang　Yilin， Wang　Sibo， Cheng　Kunlin， Qin　Jiang， Liu　Xiaoyong

Harbin Institute of Technology， Harbin 150001， China

Abstract: At high Mach numbers, the cooling channels on the scramjet wall are susceptible to damage due to the 

influence of high heat flux density, leading to engine failure. Researching the cooling performance of wall cooling 

channels is beneficial for improving the phenomenon of uneven heating.Therefore, this paper proposes a double-layer 

cooling channel using liquid metal and hydrocarbon fuel. A flow and heat transfer test system of liquid metal was 

established to verify that the simulation has good accuracy. Simulation results show that the cracking reaction 

increases the total heat sink of the fuel while also aggravating the thermal stratification phenomenon within the 

channel. This is a dual effect brought by the cracking reaction of the dual-channel fuel, which is more prominent under 

high heat flux conditions. Compared with the single-channel of n-decane, the maximum of RT on the side of n-decane 

of dual-channel can be reduced from about 55% to about 18%, and the maximum of RH can be reduced from about 

1000% to less than 100%. Compared with the single-channel of liquid metal, the maximum of RH on the side of liquid 

metal of dual-channel can be reduced from 230% to about 80%, indicating that the dual-channel structure effectively 

improves the uniformity of heat absorption by liquid metal within the channel. This study provides theoretical guidance 

for obtaining appropriate combustor wall cooling channel parameters for liquid metal cooling systems.
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