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冲压发动机附件热防护仿真与试验研究
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摘　 要: 针对冲压发动机及其附件ꎬ划分了网格模型ꎬ基于 ＣＦＤ 仿真建立发动机舱内温度场的分析模型ꎬ搭建发动机热

环境模拟试验台ꎬ建立附件热防护方案的评价方法ꎮ 结果表明:在附件表面加装气凝胶隔热层可以使其满足正常工作ꎬ
发动机舱热环境试验数据与相同边界条件下仿真数据的最大误差为 ６.５７％ꎬ验证了仿真模型的准确性ꎮ 通过评价得到

附件最优的热防护方案ꎬ即附件 １—附件 ４ 分别加装 ４ ｍｍ、４ ｍｍ、９ ｍｍ 和 ３ ｍｍ 的气凝胶ꎮ
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０　 引言

航空发动机的机载附件作为飞行器走向电子

化、自动化及安全化的核心ꎬ其工作时的可靠性尤

为重要ꎮ 研究表明ꎬ因温度过高而导致发动机舱

内附件失效的数量占附件失效总数的 ５５％[１]ꎬ由
此可见温度是影响发动机附件正常工作的重要因

素ꎮ 因此对附件采取高效合理的热防护手段是维

系飞行器正常工作的重要一环[２]ꎮ 根据热防护的

原理可将其分为主动热防护、半主动热防护及被

动热防护ꎮ 由于被动热防护没有运动部件且无需

提供能量ꎬ因此是常用的一种热防护手段ꎬ其按照

不同方式又被分为 ３ 种:热沉结构、热结构和隔热

结构ꎬ其中隔热结构是被动热防护方法中最常用

的一个ꎬ它是利用隔热材料将目标体与高温环境

隔绝开来以达到冷却的目的ꎮ 因此隔热结构的主

要研究是高性能的隔热材料ꎮ 气凝胶因其低密度

和良好的隔热性能使得它受到了广泛关注[３]ꎬ

ＫＩＳＴＬＥＲ[４]在 １９３１ 年就利用溶胶－凝胶法及超临

界干燥的技术制备出了气凝胶材料ꎬ其具有比表

面积大、热导率低等多项优良性能[５]ꎮ ＰＥＫＡＬＡ
等[６]使用溶胶－凝胶法以及超临界干燥的技术制

备了有机气凝胶ꎮ 刘青松等[７]以甲基三甲氧基硅

烷为硅源ꎬ采用常压干燥工艺制备了聚甲基硅倍

半氧烷气凝胶ꎮ 陈宝辉等[８]通过使用气凝胶有效

地抑制了磷酸铁锂电池热失控蔓延ꎮ
发动机附件在飞行过程中会受到高温机匣、

蒙皮及自身热源的影响而导致其超温ꎬ从而影响

了飞行器的性能和安全[９－１１]ꎮ 本文以某型冲压飞

行器及舱内典型附件为研究对象ꎬ建立其舱内温

度场的数值计算方法并分析其附件表面温度规

律ꎮ 根据附件超温原因采取合理的热防护方法ꎬ
对数值计算方法进行试验验证后ꎬ建立热防护方

案评价体系选取最优的热防护方案ꎬ对后续发动

机附件热防护及评价研究提供理论参考ꎮ
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１　 发动机舱温度场数值计算方法

１.１　 物理模型

本文研究对象为某型冲压发动机ꎬ包括蒙皮、
机匣、油箱、机舱壁面和附件ꎬ发动机和附件简化

后的模型及位置如图 １ 所示ꎮ 鉴于附件实际名称

不便公开ꎬ四个附件的名称按照从左至右的顺序

分别为附件 １—附件 ４ꎮ 发动机蒙皮、机匣为高温

热源ꎬ部分附件在工作时存在一定的发热功率ꎬ在
３ 种热源影响下导致附件超温ꎮ
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图 １　 冲压发动机简化模型及附件位置示意图

１.２　 网格划分及独立性验证

利用 ＳｐａｃｅＣｌａｉｍ 对冲压发动机进行网格划

分ꎮ 网格类型为六面体网格[１２－１４]ꎬ在附件处对网

格进行加密ꎬ并在流体区域设置边界层ꎬ确保壁面

上的 ｙ＋变化范围在 ３０ ~ １００ 之间[１５－１６]ꎬ网格的增

量比值保持为 １.２[１７－１８]ꎮ
对网格模型进行独立性验证ꎬ以同一截面的

平均温度为依据ꎬ如图 ２ 所示ꎬ当网格量大于

９００ 万后ꎬ截面平均温度的差值较小ꎬ认为该网格

数量满足要求ꎮ
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图 ２　 网格独立性验证

１.３　 仿真模型边界条件

冲压发动机飞行时间为 １ ３５０ ｓꎬ速度从 Ｍａ３.０
逐渐升至最高马赫ꎬ初始环境温度为 ３００ Ｋꎬ附件

正常工作温度需要低于 ４００ Ｋꎻ蒙皮和机匣为定

温壁面ꎬ以它们飞行时的温度作为其边界条件ꎬ且
温度随时间不断升高ꎮ 鉴于具体温度数据不便公

开ꎬ仅展示其温度范围ꎬ蒙皮温度范围为 ５５２ ~

１ ４０８ Ｋꎬ机匣温度范围为 ３００~１ ０９０ Ｋꎻ附件和其

余壁面分别为耦合和绝热壁面ꎮ
飞行时ꎬ机匣温度沿轴向不均匀ꎬ根据其温度

分布特点将机匣沿轴向分为 ６ 段ꎬ以更准确模拟

出舱内热环境ꎬ如图 ３ 所示ꎬ６ 段机匣分别命名为

冲压－１—冲压 ６ꎬ长度分别为 ０. ７２８ ｍ、０. ５００ ｍ、
０.４６０ ｍ、０.２００ ｍ、０.４００ ｍ 和 ０.３４２ ｍꎮ
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图 ３　 冲压发动机机匣分段示意图

冲压发动机 ４ 个附件的参数如表 １ 所示ꎬ附
件 ２—附件 ４ 均存在内热源ꎻ且附件 ４ 存在内流道

来流通 ０.１６ ｋｇ / ｓ 流量的煤油ꎬ煤油的进口温度固

定为 ３５３ Ｋꎮ

表 １　 冲压发动机附件参数

附件
名称

几何
尺寸 / ｍｍ

自身热源 /
(Ｗ / ｍ３)

自身通油
流量 / (ｋｇ / ｓ)

附件 １ １６０×２００×１００ ０ ０
附件 ２ １００×２００×１００ ２０ ０００ ０
附件 ３ １２０×ϕ４０ ２６ ０４２ ０
附件 ４ ２００×１６０×１００ ２３１ ７７１ ０.１６

　 　 本文使用 Ｆｌｕｅｎｔ 进行瞬态仿真模拟ꎬ湍流模

型选择标准 ｋ － ｅ[１９－２０]ꎻ温差导致的浮升力利用

Ｂｏｕｓｓｉｎｅｓｑ 假设[２１－２３] 来计算ꎻ附件 ４ 的流体入口

设为流量入口ꎬ出口设为压力出口ꎻ求解时设置连

续性方程和动量方程收敛判据为迭代残差值低于

１０－４ꎬ能量方程的迭代残差值低于 １０－６ꎬ其余残差

保持默认参数ꎮ

２　 数值仿真结果与分析

１)飞行条件下冲压发动机舱内温度场

沿冲压发动机轴向选取典型截面ꎬ取飞行最

终时刻的状态ꎬ如图 ４ 所示ꎬ机舱的热环境较为恶

劣ꎬ且整体温度分布较为均匀ꎬ为 ９００ Ｋ 左右ꎬ油
箱上侧与上侧的蒙皮温度梯度较大ꎬ导致此处气

体流速较大ꎮ
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图 ４　 飞行条件下截面温度、速度和速度矢量图
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附件 １—附件 ４ 的具体温度云图如图 ５ 所示ꎬ
附件 １—附件 ４ 的最高温度分别为 ６１２ Ｋ、６４２ Ｋ、
７８５ Ｋ 和 ６３９ Ｋꎮ
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图 ５　 飞行条件下冲压发动机附件温度云图

２)机匣和蒙皮绝热条件下冲压发动机舱内温

度场

附件温升的原因也可以分为附件外部热源

(机匣和蒙皮)和附件自身热源两种ꎬ不同温升原

因对附件采取的热防护方法有所不同ꎮ 将机匣和

蒙皮作为绝热面处理ꎬ仅考虑附件热源时冲压发

动机舱内典型截面的温度、速度和速度矢量如

图 ６ 所示ꎬ相较 ３００ Ｋ 的初始环境温度ꎬ机舱温度

最大只上升了 １ Ｋꎮ
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图 ６　 机匣和蒙皮绝热时截面温度、速度和速度矢量图

附件 １—附件 ４ 的温度云图如图 ７ 所示ꎬ附件

４ 热源较大ꎬ且有内流道流通 ３５３ Ｋ 的煤油对其

起到了加热作用ꎬ导致其温度为 ３４９ Ｋꎻ附件 １—
附件 ３ 的最大温度分别为 ３００ Ｋ、３０６ Ｋ 和 ３０７ Ｋꎻ
所有附件温度均处于 ４００ Ｋ 以下ꎮ
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图 ７　 机匣和蒙皮绝热条件下附件温度云图

由上述结果可知ꎬ附件超温主要是外部热源

影响ꎬ针对附件的热防护ꎬ要考虑隔绝外界热量ꎬ
因此对附件进行加装气凝胶的被动热防护ꎮ

３)热防护方法对附件表面温度的影响规律

在附件表面加装 １ ｍｍ、 ２ ｍｍ、 ４ ｍｍ、 ６ ｍｍ、
８ ｍｍ 和 １０ ｍｍ 的气凝胶隔热层ꎬ其表面最大温度

随时间的变化如图 ８ 所示ꎬ实线表示附件温度满

足要求ꎮ 附件 １—附件 ４ 分别添加 １ ｍｍ、１ ｍｍ、
２ ｍｍ 和 ２ ｍｍ 的气凝胶时各自的表面最大温度分

别降至 ３８４.８ Ｋ、３９７.６ Ｋ、３９９.３ Ｋ 和 ３８１.６ Ｋꎬ满足了

它们的正常工作要求ꎮ
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图 ８　 附件 １－附件 ４ 表面温度规律

３　 试验验证

３.１　 试验原理及系统

为验证数值计算方法的合理ꎬ进行冲压发动

机舱热环境稳态试验ꎬ按照 １ ∶ １ 的比例搭建冲压

发动机舱热环境模拟系统ꎬ原理如图 ９ 所示ꎬ受到

试验室限制试验时蒙皮不加热ꎻ以发动机在飞行

过程中的机匣温度为基准ꎬ通过温控软件控制机

匣温度ꎬ达到指定温度并保持稳定后对测点处的

温度进行采集ꎬ与相同测点的仿真温度进行对比ꎬ
验证仿真的合理性ꎮ
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图 ９　 试验系统原理图

冲压发动机舱热环境模拟系统包括了发动机

舱模型试验件、机匣加热装置、温控装置和温度信
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号采集装置ꎮ
试验系统的各部分介绍如下ꎮ １)冲压发动机

热环境模拟试验件作为试验的对象ꎬ按照物理模

型 １ ∶ １ 搭建ꎬ忽略了舱内布置的管路等部件ꎮ
２)机匣加热装置是采用电加热的方式ꎬ按照数值

计算时的机匣分段情况将其分为 ６ 段ꎮ ３)机匣的

温控装置利用机匣表面的控温热电偶对其温度进

行监测并反馈至温控软件ꎬ温控软件根据设定温

度自动控制机匣的加热占空比ꎬ进而控制加热温

度ꎮ ４)试验中机舱、机匣的温度通过热电偶进行

测量ꎬ并通过计算机软件自动完成温度数据记录ꎮ
将冲压发动机右侧分为上表面和下表面ꎬ两

个面共均匀布置 ７ 排、１５ 列温度测点ꎬ共计 １０５ 个

空间温度测点ꎬ测温热电偶垂直壁面深入舱内

３ ｃｍꎮ

３.２　 试验步骤

试验步骤为:１)打开加热开关ꎬ将温控系统和

采集系统与计算机连接ꎻ２)调节机匣的加热功率ꎬ
将机匣加热到指定温度ꎻ３)机匣壁温稳定后ꎬ对舱

内空间测点温度进行采集ꎻ４)采集完毕后关闭试

验室电源ꎮ

３.３　 试验数据结果及分析

冲压发动机每段机匣的加热温度如表 ２ 所示ꎬ
保证稳定时每段机匣的温度波动范围不超过±１ Ｋꎮ

表 ２　 冲压机匣加热温度 单位:Ｋ　

冲压－１ 冲压－２ 冲压－３ 冲压－４ 冲压－５ 冲压－６

５６０ ６００ ８００ ７５０ ８００ ７００

　 　 当机舱热环境达到稳定状态时ꎬ测得各个测

点处的温度数据ꎬ并按照试验的条件进行数值计

算ꎬ得到机舱每行测点的温度数据ꎬ将其与试验测

量结果的数据对比ꎬ如图 １０ 和图 １１ 所示ꎮ
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图 １０　 发动机上表面空间测点温度仿真与试验对比
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图 １１　 发动机下表面空间测点温度仿真与试验对比

根据试验与数值计算数据求得二者的误差ꎬ
得到误差在每个区间内的比重ꎬ如图 １２ 所示ꎮ 从

图 １２ 中可以看出ꎬ冲压发动机舱温度预测误差大

部分处于 ０％ ~６％的区间内ꎬ最大误差为 ６.５７％ꎮ
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图 １２　 冲压发动机测点温度误差分布范围

分析造成其误差的原因主要为:１)试验过程

中的人为因素造成扰动进而引起误差ꎻ２)试验过

程中机匣的热量向外散失ꎻ３)热电偶的精度会造

成一定的误差ꎮ 考虑上述误差原因ꎬ认为冲压发

动机舱空间温度的误差在可接受范围ꎬ建立的冲

压发动机舱热环境数值模拟方法合理有效ꎮ

４　 热防护方案设计与评价

根据上述对附件热防护方法的探究规律可

知ꎬ满足附件 １—附件 ４ 的最小气凝胶厚度分别

为 １ ｍｍ、１ ｍｍ、２ ｍｍ 和 ２ ｍｍꎬ在气凝胶厚度超过

１０ ｍｍ 后隔热效果变化较小ꎬ因此为每个附件设

计如表 ３ 所示热防护方案ꎬ气凝胶厚度每次变化

幅度为 １ ｍｍꎮ

表 ３　 附件热防护方案设计 单位:ｍｍ　

附件 １ 附件 ２ 附件 ３ 附件 ４

１~１０
(气凝胶)

１~１０
(气凝胶)

２~１０
(气凝胶)

２~１０
(气凝胶)

　 　 根据所设计的热防护方案ꎬ选取最大温降、温
度裕度、热防护体积和热防护成本 ４ 个指标对各
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个附件进行单独评价ꎮ 最大温降是指无热防护与

采取相应热防护方案时的附件表面最大温度之

差ꎻ温度裕度是指附件许用温度与其表面最大温

度之值ꎻ热防护体积指采用的热防护方案所占用

的机舱空间体积ꎮ 为使评价更加直观ꎬ将它们作

归一化处理ꎬ最大温降的归一化方法为附件温度

下降的值与其在无热管理措施下的温度比值ꎻ温
度裕度、热防护体积和热防护成本分别是附件表

面温度与许用温度的差值、热防护占用的空间体

积和热防护所需成本与各自理想值的比值ꎮ 根据

最大温降、温度裕度、热防护体积和热防护成本的

重要程度ꎬ分别选择 ０.３、０.３、０.３ 和 ０.１ 的权重因

子进行求和ꎬ得到一个总得分来体现方案的优劣ꎬ
如表 ４ 所示ꎮ

表 ４　 附件热防护方案评价结果

热防护
方案 / ｍｍ

综合得分

附件 １ 附件 ２ 附件 ３ 附件 ４

１ ０.５３１ ０.５０３ / /

２ ０.６３２ ０.６１７ ０.４８６ ０.５２３

３ ０.６５６ ０.６５２ ０.５６３ ０.５３９

４ ０.６５６ ０.６６１ ０.６０１ ０.５３４

５ ０.６４３ ０.６５７ ０.６１９ ０.５２０

６ ０.６２７ ０.６４８ ０.６３０ ０.５００

７ ０.６０５ ０.６３５ ０.６３３ ０.４７６

８ ０.５８２ ０.６１９ ０.６３３ ０.４４９

９ ０.５５９ ０.６０５ ０.６３７ ０.４１９

１０ ０.５２８ ０.５８１ ０.６２４ ０.３８８

　 　 根据综合得分得出了各个附件的最佳热防护

方案ꎬ进而得到整体的最优热防护方案ꎬ即附

件 １—附件 ４ 分别加装 ４ ｍｍ、４ ｍｍ、９ ｍｍ 和 ３ ｍｍ
的气凝胶ꎮ

５　 结语

本文针对冲压发动机及其典型附件ꎬ建立了

舱内温度场的数值计算方法ꎬ分析了舱内热环境

及附件表面温度规律ꎬ为附件采取了合理的热防

护方案ꎬ进行了发动机热环境试验ꎬ得到了试验与

仿真的最大误差为 ６.５７％ꎬ验证了数值计算方法

的准确性ꎬ建立评价方法ꎬ得到了最优的热防护方

案ꎬ即附件 １—附件 ４ 分别加装 ４ ｍｍ、４ ｍｍ、９ ｍｍ
和 ３ ｍｍ 的气凝胶ꎮ
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