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0 引言
高超声速飞行器通常是指巡航速

度超过5倍声速(5马赫)的飞行器，即每

秒飞行速度超过1700米。它是21世纪世

界航空航天事业发展的一个主要方向，

在未来军事、政治和经济中将发挥重要

的战略作用。

高超声速飞行器以其超高的速度

而著称，但超高速度势必导致飞行器遭

遇极其严重的气动加热环境。由于空气

动力学加热以及自身动力系统所产生

的大量热量，飞行器某些部位和部件温

度会急剧上升而引起严重的“热障”问

题，“热障”问题的出现直接影响飞行器

的正常运行与安全飞行，因此高可靠性

的热管理与热防护系统是高超声速飞

行器必须解决的关键技术。

目前解决高超声速飞行器热问题

均采用一体化设计方法，即将高超声速

气动环境、机体结构、防热系统、热控系

统以及推进系统等耦合在一起的设计

分析方法。飞行器在高超声速飞行时，

气动加热非常严重，飞行器周围的空气

温度高达数千摄氏度，尤其是机头与机

翼前缘端是飞行器表面温度最高的区

域。在综合热管理与热防护一体化设计
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过程中，可在机头与机翼前缘端采用冷

却剂直接冷却的方法，把机体结构设计

成夹层式或管道式，让冷却剂在夹层内

或管道内流动，利用冷却剂相变换热大

量吸收热量的基本原理，对该区域进行

有效的冷却。

1 冷却剂换热模型
1.1 物理模型

物理模型剖面结构如图1所示。该

结构由实体（圆锥结构）、多孔介质和外

壳（圆锥结构）三部分组成，其中外壳与

实体之间形成一个流动通道，冷却剂在

通道内运用相变换热大量吸收热量的

基本原理以降低外壳表面温度。

1.2 数学模型

1） 冷却剂换热的动力学分析

低温液体冷却剂进入含有多孔介

质的流道后，将发生复杂的能量与质量

传递过程，而且由于相变的存在使得冷

却剂的流动换热模型更加复杂多变。多

孔介质一般由固体骨架(颗粒)与孔隙组

成，经传热分析可知，多孔介质内部换

热包括固体骨架(颗粒)之间相互接触及

孔隙中流体的导热过程、孔隙中流体的

对流换热和固体骨架(颗粒)间的辐射

换热(在此忽略)。多孔介质与外壳的换

热包括流体的对流换热以及与固体骨

架(颗粒)的导热。冷却剂在多孔介质流

道内发生相变换热，可认为流道分为两

个换热区域，一个液气共存的两相区和

一个过热蒸气区。两相区与过热蒸气区

之间的界面是随时间不断变化的，即过

热蒸气区的起点（干度等于1）位置直接

取决于干度方程的解。在计算过程中需

要跟踪移动的界面（下文中均称为相界

面），通过判断相界面的位置进而模拟

冷却剂的流动过程，再通过数值计算求

解外壳温度分布以及流体的流动换热

过程。

采用两相均相模型，认为相变过程

中两相区没有严格的气液界面存在，气

态和液态共同存在，流体物性根据干度

来定。蒸气干度、外壳温度、过热蒸气温

度均应是分布参数，传热是不稳定的。
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2 计算结果与分析
2.1 物性及结构参数的选取

外壳选用铝材料，冷却剂选用液

氮，主要参数如表1所示：

2.2 外壳表面温度的计算结果与分析

外壳表面温度分布的计算结果如

图4所示。结果表明：

1)外壳表面温度不断下降且靠近

入口处温度下降的速率要明显快于出

口处，但温度下降的幅度明显变小。

2) 由于外壳表面不断与空气发生

对流换热且随着表面温度的下降，外壳

与外界空气的平均温差不断增大，外界

与外壳之间的热量传递直接阻碍了外壳

表面温度的下降，严重影响冷却效果。

3) 随着冷却时间的推移，相界面移

动速率逐渐变小，外壳出口附近温度下

降缓慢，并保持较高的温度值。 

2.3 流体换热的计算结果与分析

多孔介质内流体温度分布的计算

结果如图5所示。结果表明：

1） 两相区流体温度几乎保持不

变，进入过热区后流体温度不断上升。

2） 流体的温度变化与外壳换热有

着密切的关系，外壳接收到的外界热量

不断增加，冷却效果减弱。

3） 随着时间的推移，出口流体温

度不断下降。

冷却到第500秒时多孔介质内流体

压力、速度沿轴向的变化情况如图6所

示。横坐标表示多孔介质内流体沿中心

轴上的点离底部中心点的距离，纵坐标

表示该点的压力和速度。

因此,这些参数均不能简单看作一阶环

节或带延迟的一阶环节[1]。经以上分析,

设法把换热对象划分为足够小的“微

元”,在“微元”内以集中参数代替分布

参数,然后把适合“微元”的微分方程推

广到整个流动过程。本文采用节点网络

法进行计算，平衡“微元”模型示意图如

图2所示，并做四个假设：

a. 多孔介质属于刚性介质，均匀且

各向同性。

b. 固体骨架与流体工质处于局部

热平衡。

c. 外壳周向各项参数相同，径向也

没有温度梯度，只在轴向存在分布。

d. 在两相区,两相间处于热力学平

衡,液相与气相充分均匀混合。

2） 动力学方程组的建立[1—3]

a. 质量守恒方程：
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c. 能量守恒方程：

在模型简化的基础上，可以认

为每一个多孔介质“微元”是由一

部分的固体骨架(颗粒)与一部分的

流体工质组成。无论是两相区还是

过热蒸气区，划分的多孔介质“微

元”不仅与相邻多孔介质“微元”之

间存在热交换，还与外壳“微元”发

生热交换，具体的能量传递如图3

所示。能量守恒方程由两个方程构

成一组方程，即多孔介质“微元”能

微元

外壳

多孔介质

绝热层

Qnear

Qn

Q

图3　“微元”能量传递示意图

参数 数值 参数 数值

锥长 1.0m 半锥角 10°

流道宽度 0.006m 外壳厚度 0.001m

室内温度 297.15K 冷却时间 700s

入口压力 2.0atm 外界压力 1.0atm

表1　参数表
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式中H为比焓(kJ/kg)；下标f、 s分别

表示流体、固体骨架。 
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外壳“微元”能量平衡方程： 
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Me为地球辐射出射度，α e为红外吸收

率； 
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图2　平衡“微元”模型示意图
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　　“微元”沿中心轴切面图　　　　　“微元”正面图

X

多孔介质微元

外壳微元β

A+dA

A

为孔隙率；K为渗透率

c. 能量守恒方程：

在模型简化的基础上，可以认

为每一个多孔介质“微元”是由一

部分的固体骨架(颗粒)与一部分的

流体工质组成。无论是两相区还是

过热蒸气区，划分的多孔介质“微

元”不仅与相邻多孔介质“微元”之

间存在热交换，还与外壳“微元”发

生热交换，具体的能量传递如图3

所示。能量守恒方程由两个方程构

成一组方程，即多孔介质“微元”能

微元

外壳

多孔介质

绝热层

Qnear

Qn

Q

图3　“微元”能量传递示意图

参数 数值 参数 数值

锥长 1.0m 半锥角 10°

流道宽度 0.006m 外壳厚度 0.001m

室内温度 297.15K 冷却时间 700s

入口压力 2.0atm 外界压力 1.0atm

表1　参数表
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图5　多孔介质内流体温度分布图

3 结束语
通过对外壳表面温度与多孔介质

内流体温度分布、流道内液体冷却剂

的气化过程、压力及速度变化过程的分

析，表明低温液体冷却剂在流道内发生

了复杂的传热传质过程，经过相变换热

吸收了大量的热量，大大降低了接触面

的温度，可以满足某些“热障”区域的冷

却需求。

低温液体冷却剂直接冷却具有冷

却速度快、换热量大、结构相对简单等

特点，尤其对于解决高热流密度区域的

冷却问题具有独特的优势。低温冷却剂

换热本身存在复杂的相变过程，同时超

声速飞行状态还要考虑多个动力学因

素，因此高超声速飞行器上冷却剂的换

热特性还有待进一步研究。           
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