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摘　　　要：在对高超声速飞行器的热防护和机载设备电能需求的综合考虑下，立足发动机能量管理优化，

结合ＣＯ２ 的物性特点，提出了以超临界ＣＯ２ 为循环工质的高效热防护与高温发电一体化系统。此一体化方

案可以在实现发动机热防护的同时，提供电能、并减少冷却用燃油流量。基于燃油为该一体化系统的唯一热

沉，通过理论分析和计算，提出了两个一体化系统，通过对一体化系统的优化分析，给出了提高一体化系统性

能的措施：尽量提高燃油在ＣＯ２ 冷却器中被加热的终态温度以及采用回热来提高ＣＯ２ 闭式布雷顿循环的性

能，该系统的热效率可达到１７％。相对于采用蓄电池和燃料电池为机载设备供电的方案，当飞行器飞行时间

为３０ｍｉｎ，该一体化系统的净增质量分别降低８５％和６８％，体积分别降低８１％和５９％。
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　当高超声速飞行器以高马赫数飞行时，燃烧

室内的温度可高达３２２０℃
［１］。这样恶劣的条件

很容易使燃烧室局部热流密度过大，而使燃烧室

壁面损坏乃至烧毁。如何保证发动机长时间安全

正常运行是超燃冲压发动机的热防护技术需要解

决的重要问题。

高超声速飞行器发动机的热防护主要有主动

热防护和被动热防护两种方式：主动热防护是利

用自身携带燃料对发动机进行冷却；而被动热防

护则是采用轻质的耐烧蚀隔热材料对结构进行热

防护。牛文敬等［２］、韩海涛等［３］提出了基于热管

的冷却方案。马坤等［４］针对高超声速飞行器头部

面临的高温高压环境，采用了支杆和逆向射流组

合式减阻降热方案。闫帅、熊宴斌等［５６］以发汗冷

却和发散冷却作为解决高超声速飞行器关键部件

热防护的冷却技术，并对之进行了深入的研究。

对于高超声速下工作的超燃冲压发动机，常

用的热防护方式是再生主动冷却。再生冷却方案

在高马赫数下需要大量的冷却用燃料，随着航天

飞行器的飞行速度进一步提升，为了达到再生冷

却需要的热沉，航天器需要携带更多的燃料。Ｓｅ

ｇａｌ
［７］指出当飞行马赫数大于１０时，将出现再生

冷却所需要的热沉大于燃烧所用的燃料，这意味

着航天器要携带的燃料量超过燃烧需要量，多出

的部分在完成冷却任务后没有经过燃烧而排掉，

既造成了燃料的额外损耗，又增加了航天器的负

载。鲍文等［８］提出了基于闭式布雷顿循环的冷却

方案，这种冷却系统将一部分热量转化成电能，间

接提高了作为热沉的碳氢燃料的吸热能力，为超

燃冲压发动机的热防护提出了一种思路。Ｑｉｎ

等［９］从热管理的角度对超燃冲压发动机系统进行

了内外不可逆的参数化研究，有利于扩展常规高

超声速吸气发动机飞行马赫数包络线。李新春和

王中伟［１０］提出了集成热电发电装置的超燃冲压

发动机热管理系统，将热电发电器与发动机壁面

结构相结合，在文献［１１］中采用可用能分析法对超

燃冲压发动机壁面热量的利用潜力进行分析，为提

高发动机的冷却和发电性能提供了理论支持。

针对高超声速飞行器面临的冷却与供电两方

面需求，本文立足发动机能量管理优化，提出一种

以超临界ＣＯ２ 为循环工质的高温发电与高效热

防护一体化系统。以超燃冲压发动机为例，该系

统采用超临界ＣＯ２ 作为循环工质，从发动机高温

壁面吸收热量，经过涡轮膨胀做功，再以较低的温

度把剩余热量传给低温的冷却用燃料（燃料作为

热沉），经压缩机增压后进入高温壁面吸热；冷却

用燃料经ＣＯ２ 预热后，再流过发动机高温壁面继

续吸热，进入燃烧室燃烧。在此一体化系统中，碳

氢燃料是高温壁面和ＣＯ２ 发电系统的唯一热沉。

为了尽可能大地降低燃油携带量，一体化系统的

循环设计以及碳氢燃料在一体化系统中的两个被

冷却部件（高温壁面和ＣＯ２ 发电系统冷却器）中

的吸热量如何耦合，是本文研究的重点。本文通

过对一体化系统进行能量平衡和能量转化分析，

提出了系统优化的途径，进而提出了两种一体化

系统布局。此一体化方案可以在保证达到热防护

目的的前提下，提供尽可能多的电能，并尽可能减

少燃油携带量。

１　基于燃油冷却的高超声速飞行器

发动机高温发电与高效热防护

一体化系统

　图１示出了发动机再生主动冷却方案。图中

犙是冷却负荷，犉ｉｎ为来自储油室的冷却用燃油的

状态（温度狋ｆ，ｉｎ，压力狆ｆ，ｉｎ），犉ｏｕｔ为进入燃烧室的燃

油的状态，犿
·
′ｆ为用于冷却的燃油的质量流量（文

中简称流量）。在该方案下，碳氢燃料直接流经舱

壁的冷却通道，吸热升温而冷却舱壁，达到预定温

度的碳氢燃料被直接送入燃烧室。舱壁热负荷全

部采用再生主动冷却时，冷却负荷需要的燃料量

有可能高于燃烧需要的燃料量。在热防护热负荷

无法改变而又没有其他冷源的情况下，把热防护

热负荷中的一部分转化为其他形式的有用能量是

２
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一个可行的选择。

本文提出采用ＣＯ２ 作为冷却剂，吸热后通过

热功转换装置将其中的一部分转化为电能的思

想，既可满足舱壁冷却的需要，同时可为机载设备

提供必要的电能，这种方案将冷却负荷与燃油携

带量解耦。根据一体化系统需要，系统组成及能

量传递情况如图２所示。

图１　再生主动冷却

Ｆｉｇ．１　Ａｃｔｉｖｅｒｅｇｅｎｅｒａｔｉｖｅｃｏｏｌｉｎｇ

图２　高超声速飞行器冷却发电一体化系统及能量

传递示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｔｈｅｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｔｈｅｒｍａｌ

ｐｒｏｔｅｃｔｉｏｎａｎｄｐｏｗｅｒｇｅｎｅｒａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍａｎｄｉｔｓ

ｅｎｅｒｇｙｔｒａｎｓｆｅｒｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｖｅｈｉｃｌｅｅｎｇｉｎｅ

图２中犙１ 为发电子系统中ＣＯ２ 吸收的热

量，犠 为一体化系统输出的净功，犙２ 是发电子系

统向冷却用燃油放出的热量，犉ｈｘ为燃油出冷却器

的状态，犺为焓值，犿
·

ｆ为一体化系统在冷却负荷犙

下需要的冷却用燃油流量，其值随一体化系统的

布局和运行性能而变化，而系统设计和优化的目

的是使之尽量降低，以减少燃油携带量。由图２

可见，一体化系统中的发电子系统以发动机的部

分冷却负荷为热源，以用于提供动力的部分机载燃

料为冷源。针对冷源，一体化系统的目的之一是降

低燃油的使用量，因此燃油的可利用量是有限的。

假设碳氢燃料进入燃烧室的温度为７００℃，考虑到

碳氢燃料在约４２７℃时开始发生裂解，为预防结

焦对冷却器的影响，碳氢燃料在冷却器内控温在

４２７℃，余下热负荷由舱壁承担（其实发动机壁面

的结焦与预防问题也是需要深入研究的，本文不

涉及此问题）。所以，对于一体化系统的发电子系

统来说，其能够提供的热沉条件是量小、具有较大

的温度提升。而常规的亚临界或跨临界的动力循

环，其放热过程是冷凝过程，对热沉的需求是量

大、温度提升小。故亚临界和跨临界循环难以满

足本一体化系统可提供的热沉条件。超临界的动

力循环，其冷却放热过程发生在超临界区，理想的

过程是等压、温度降低的过程，且温度变化区间较

大，这一变温冷却过程与燃油的吸热升温过程很

好地契合，可用于本一体化系统的发电子系统。

由于ＣＯ２ 的临界温度只有３１℃，因此在一般的环

境温度下，以ＣＯ２ 为工质的动力循环都是超临界

循环。张富珍等［１２１３］在超临界ＣＯ２ 循环方面做

了大量研究，认为ＣＯ２ 在超临界区的变温放热过

程与燃油的变温吸热过程能够很好地契合，进而

可降低冷却器内的不可逆传热，而提高系统性能。

１１　超临界犆犗２ 闭式布雷顿循环

对于一定型式的热力循环，循环工质的选择

关系到循环的效率及部件的紧凑性。研究表明针

对高温热源，以ＣＯ２ 为工质的能量转换系统是具

有最高热效率的能量转换型式［１４］。除此而外，采

用以ＣＯ２ 为工质的高温涡轮发电系统在系统集

成方面还具有显著的优点：高温热发电系统中，在

涡轮中ＣＯ２ 的膨胀比不到相同温区的以水为工

质的朗肯循环的１／２０００，这意味着需要３级以上

汽轮机的以水为工质的高温热发电系统，如果采

用ＣＯ２ 为工质，单级膨胀即可
［１２］；采用以ＣＯ２ 为

工质的能量转换系统，由于运行压力下ＣＯ２ 的比

容较小，而比热较大，气体冷却器的尺寸也会大大

降低，这预示着超临界ＣＯ２（ＳＣＯ２）发电系统更

加紧凑、简单。

１２　系统建模与分析

研究表明，ＳＣＯ２ 循环性能对压比比较敏感，

在给定的吸热压力下会有最优的放热压力存在，

反之亦然［１５］。设燃油储存温度２０℃（狋ｆ，ｉｎ），在此

冷却剂（燃油）可提供的ＣＯ２ 终态冷却温度下，最

优放热压力应位于临界点附近。故在本研究中假

定系统最高耐压为２０ＭＰａ，在系统初步分析时最

低放热压力取７．６ＭＰａ。换热器内最小传热温差

为５℃（夹点温度Δ狋ｐ）。针对图２的一体化系统

定义冷却发电系统全效率

ηｔ＝
犠
犙

（１）

３
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　而ＣＯ２ 闭式布雷顿循环热效率

ηｔｈ＝
犠
犙１

（２）

　对图２所示系统进行能量平衡分析，可得

犿
·

ｆ犺ｆ，ｏｕｔ－犺ｆ，（ ）ｉｎ ＋犠 ＝犙 （３）

犿
·

ｆ犺ｆ，ｏｕｔ－犺ｆ，（ ）ｈｘ ＋犙１ ＝犙 （４）

　图１系统燃油需要流量

犿
·
′ｆ＝犙／犺ｆ，ｏｕｔ－犺ｆ，（ ）ｉｎ （５）

　系统由于输出电能而减少的燃油流量为

犿
·

ｆ，ｒ＝犿
·
′ｆ－犿

·

ｆ＝犠／犺ｆ，ｏｕｔ－犺ｆ，（ ）ｉｎ （６）

　则采用一体化系统后，可少携带燃油占比为

犿
·

ｆ，ｒ

犿
·
′ｆ
＝
犠
犙
＝ηｔ （７）

　从全系统来看，如果不计燃油流经各设备的

压力损失，则

犺ｆ，ｉｎ＝犳狋ｆ，ｉｎ，狆ｆ，（ ）ｉｎ ，犺ｆ，ｏｕｔ＝犳狋ｆ，ｏｕｔ，狆ｆ，（ ）ｉｎ （８）

　据前述假定狋ｆ，ｉｎ＝２０℃，狋ｆ，ｏｕｔ＝７００℃。

在冷却负荷犙一定的情况下，净功与系统全

效率、燃油携带减少量占比变化趋势一致，故要降

低燃油携带量，需提高发电功率。为此一体化系

统性能的评价指标是净功或系统全效率。

对于发电系统，要提高净输出可采取措施包括

１）尽量提高输入ＣＯ２ 闭式布雷顿循环的热

量犙１；

２）优化ＣＯ２ 闭式布雷顿循环，提高发电子

系统热效率。

由式（４）可得，犙１＝犙－犿ｆ 犺ｆ，ｏｕｔ－犺ｆ，（ ）ｈｘ ，针

对措施１），在燃油流量尽量小的情况小，要加大

输入发电系统的热量，需要尽量提高燃油在犉ｈｘ状

态点的温度，而依据前述对燃油性状的分析，４２７℃

是犉ｈｘ状态点的温度限值，即为满足措施１），燃油

在冷却器中要被加热到限定温度４２７℃；为达到措

施２），可针对闭式布雷顿循环，结合ＣＯ２ 物性进

行发电子系统的优化，例如采用回热。

根据前述分析提出了两个一体化系统（图３、

图４）。ＣＯ２ 闭式布雷顿循环当前也被广泛地研

究应用于太阳能和核能发电，其常采用的系统布

局是部分冷却再压缩［１６１８］，类比于此系统，针对有

限冷源的一体化系统本研究也设计了一个部分冷

却再压缩系统（图５），并与前两个系统一起进行

了分析。结果示于表１。

图３的循环系统就是简单的闭式气体涡轮布

局，只不过其采用的冷源是燃油，且燃油的流量受

到限制，因此在冷却器内的平均传热温差较常规动

力循环的平均传热温差大。表１中针对图３所示

图３　简单闭式布雷顿一体化系统

Ｆｉｇ．３　Ｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｓｙｓｔｅｍｗｉｔｈｓｉｍｐｌｅｃｌｏｓｅｄ

Ｂｒａｙｔｏｎｃｙｃｌｅ

图４　带回热的ＳＣＯ２ 布雷顿循环一体化系统

Ｆｉｇ．４　ＩｎｔｅｇｒａｔｅｄｓｙｓｔｅｍｗｉｔｈｒｅｃｕｐｅｒａｔｅｄＳＣＯ２

Ｂｒａｙｔｏｎｃｙｃｌｅ

图５　部分冷却再压缩的ＳＣＯ２ 布雷顿循环一体化系统

Ｆｉｇ．５　Ｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｓｙｓｔｅｍｗｉｔｈｒｅｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎａｎｄｐａｒｔｉａｌ

ｃｏｏｌｉｎｇＳＣＯ２Ｂｒａｙｔｏｎｃｙｃｌｅ

的系统的计算结果表明（序号１、２、３），随着ＣＯ２ 在

冷却器内被冷却终态温度狋４ 的提高，系统的全效

率ηｔ升高，当狋４ 升高到４４．７℃时，燃油出冷却器的

温度狋ｆ，ｈｘ升高到４２７℃，达到冷却器内燃油升温的

限制，系统性能达到最高，在保持狋ｆ，ｈｘ＝４２７℃下，狋４

进一步提高，系统性能下降，这可由图６来说明。

图６示出了针对图３所示的一体化系统在不

同狋４ 下沿ＣＯ２ 流动方向上的温度换热量关系

（狋犙）图，图中犙２ 代表的是沿着ＣＯ２ 流动方向的

换热量。可见在狋４＝３２℃时，系统全效率相对较

低，这主要是由ＣＯ２ 的热物性引起的，在把ＣＯ２

冷却到准临界温度附近时，ＣＯ２ 的比热容急剧增

４
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大，在夹点温度一定且燃油流量有限的情况下，

ＣＯ２ 的相对流量将大大降低，这使得ＣＯ２ 在舱壁

处的吸热量犙１ 降低，另一方面，在远离临界点

时，ＣＯ２ 的比热容降低，在相对低的流量的联合

作用下冷却器内平均传热温差Δ狋ａ增大，系统的不

可逆性提高，故系统全效率相对较低（图６（ａ））。但

在低ＣＯ２ 被冷却终温下，发电子系统平均放热温

差Δ狋ａ降低，子系统热效率反而较大，这也是子系

统热效率不能作为一体化系统评价指标的原因。

在低ＣＯ２ 被冷却终温下，ＣＯ２ 循环流量较少，参与

发电的热量犙１ 较小，ＣＯ２排放给燃油的热量犙２ 也

相对较低，燃油不能被加热到最高温度；当狋４ 升高

到４４．７℃时，狋ｆ，ｈｘ升高到４２７℃，系统的平均传热温

差最小，全效率达到最高（图６（ｂ））；在保证燃油被

加热到尽可能高的温度的前提下，ＣＯ２ 在冷端出口

温度再提高，夹点温度提高，冷却器内的平均传热

温差Δ狋ａ增大，系统全效率也降低（图６（ｃ））。

结合理论分析（在冷却器中燃油应尽可能地

被加热到足够高的温度），对于图３所示的一体化

系统，系统优化的要点是：在保证燃油被加热到最

高温度和冷却器内夹点温度的情况下，调整燃油

与ＣＯ２ 的流量比，从而保证系统有最大的净输出。

表１中序号４、５、６对应的是针对发电子系统

本身进行优化的结果，即在保证输入发电子系统

尽量多的热量犙１（燃油被加热到最高温度）下，对

发电子系统（ＣＯ２ 闭式布雷顿循环）的优化。对

布雷顿循环来说，提高其性能的有效措施之一是

采用回热，以及在回热的基础上分级压缩、中间冷

却和分级膨胀、中间再热。由于受到材料的限制，

目前的ＣＯ２ 闭式布雷顿循环的高压一般不超过

２０ＭＰａ，这样压比不到２．５，故分级压缩、中间冷

却和分级膨胀、中间再热可以不予考虑，回热成为

优化循环的主要选项。

分析图４所示的系统，其净输出功为

犠 ＝犠ｔ－犠ｐ＝犿
·

ＣＯ
２
犺１－犺（ ）２ －

犿
·

ＣＯ
２
犺５－犺（ ）４ （９）

　由于ＣＯ２ 在运行区间内不能视为理想气体，

所以不能从定性上说明上式的优化方向。在保证

燃油被加热到最高温度和冷却器内夹点温度的情

况下，调整燃油与ＣＯ２的流量比，从而保证系统

表１　不同系统布局的犛犆犗２ 布雷顿循环的系统性能

犜犪犫犾犲１　犛狔狊狋犲犿狆犲狉犳狅狉犿犪狀犮犲犳狅狉狏犪狉犻狅狌狊犛犆犗２犅狉犪狔狋狅狀犮狔犮犾犲犾犪狔狅狌狋狊

系统名称 序号 狋ｆ，ｈｘ／℃ 狋４／℃ 狋３／℃ 犿
·
ｆ，ｒ／犿

·
′ｆ ηｔｈ／％

简单闭式布雷顿

一体化系统（图３）

１ １１２ ３２ １．６０ １４．５１

２ ４２７ ４４．７ ８．１３ １４．１１

３ ４２７ ５０ ８．０３ １３．９５

带回热的ＳＣＯ２

布雷顿循环

一体化系统（图４）

４ ４２７ ８０ １０．１０ １７．２５

５ ４２７ ９０ １０．１４ １７．３２

６ ４２７ １００ １０．１２ １７．２８

部分冷却再压缩的

ＳＣＯ２ 布雷顿循环

一体化系统（图５）

７ ４２７ ２５ ６１ ７．８０ １３．７

８ ４２７ ２５ ５７ ７．９０ １３．８

９ ４２７ ２５ ５２ ８．００ １３．９

图６　不同ＣＯ２ 气体冷却器出口温度下沿ＣＯ２ 流动方向的狋犙 图

Ｆｉｇ．６　狋犙ｃｕｒｖｅｓａｌｏｎｇｔｈｅｌｅｎｇｔｈｏｆｔｈｅｇａｓｃｏｏｌｅｒｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔＣＯ２ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｓａｔｔｈｅｏｕｔｌｅｔｏｆｇａｓｃｏｏｌｅｒ

５
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有最大的净输出。在图４所示的一体化系统中，

涡轮出口乏汽ＣＯ２ 中的能量有一部分用于回热，

在冷却器中的放热量相对降低，净输出提高。

表１中序号７、８、９对应的是针对目前广泛研

究的部分冷却再压缩ＣＯ２ 闭式布雷顿循环的计

算结果。这一系统布局考虑的是超临界ＣＯ２ 在

准临界点附近的物性：在准临界点附近密度很大，

物性接近于液体，压缩时耗功较少。所以在进行

设计时应尽量将ＣＯ２ 冷却到接近冷源的温度，以

降低压缩功。但由于在准临界点附近，ＣＯ２ 的比

热容较大，其与燃料换热时，夹点出现在换热器内

部而非两端，为保证一定的传热温差，ＣＯ２ 被最

终冷却的温度越低，需要的燃料流量越大，造成冷

却器内部的平均传热温差增大。为此基于换热器

内的温度滑移匹配原则［８］，采用分流的方法来使

部分乏汽ＣＯ２ 被充分冷却。由表１可见，采用分

流使得部分ＣＯ２ 可被冷却到较低的温度，但由于

对于７．６ＭＰａ的ＣＯ２ 来说，准临界点温度在３２℃

附近，因此要将之冷却下来，燃料的相对流量要

高，体现在设计中即为流经冷却器Ⅱ的ＣＯ２ 的流

量为燃料流量的２．５１３倍（表１中的第９个工

况），而流经冷却器Ⅰ的ＣＯ２ 流量仅为碳氢燃料

的１／６，这使得压缩机Ⅱ耗功增加。最终导致系

统的净输出相对于图４的系统没有得到提高。

由前述分析可见，用于高超声速飞行器的闭

式布雷顿循环，由于冷源的唯一性和有限性，使得

其最优系统布局与常规系统不同。常规的部分冷

却再压缩系统，受限于热沉的有限性性能尚不及

简单的闭式布雷顿循环。降低热沉在发电子系统

的热负荷而采用回热，提高了ＣＯ２ 在高温壁面的

平均吸热温度，使得系统的净输出提高。

２　系统质量核算

高超声速飞行器的供电设备可以是蓄电池，

也可能是燃料电池。按发电量１ＭＷ 计算，将之

与本研究提出的方案一（图３）进行对比。

对于蓄电池，以银锌蓄电池１５ＸＹＧ４５型为

参考，其充电量为１．０１２５ｋＷ·ｈ，尺寸为３２２

ｍｍ×１２９ｍｍ×２５５ｍｍ，单块质量为１６．７ｋｇ；对

于燃料电池，以水氢发电模块为参考（新能源汽车

的动力模块），其额定功率１０ｋＷ，质量为２８ｋｇ，

尺寸为４８４ｍｍ×２８０ｍｍ×８００ｍｍ，功率质量比为

０．３５７１ｋＷ／ｋｇ，该型燃料电池的单位甲醇发电量为

２．２Ｗ·ｈ／ｇ，以此可计算需要携带的甲醇量。

一体化系统功质比按０．５ｋＷ／ｋｇ计算，１ＭＷ

发电功率，则一体化系统质量为２０００ｋｇ。一体化

系统需要充灌循环工质，依据本课题组对ＣＯ２ 热

泵的研究经验以及系统设备的内部尺寸，估算了

系统工质充灌量小于１００ｋｇ。则一体化系统的总

质量为２１００ｋｇ。由前面一体化系统优化分析可

知，采用一体化系统，由于舱壁热负荷的一部分通

过一体化系统被转化成电能，因而燃油的冷却负

荷降低，相对于靠燃油冷却舱壁的系统，其燃油携

带量会有所降低（计算表明，飞行时间为３０ｍｉｎ

的燃油携带量减少值为８４５ｋｇ），故净增加的质重

为一体化系统质量减去燃油携带减少量。对于固

定发电功率的一体化系统，其质量不变，但随着飞

行时间的提高，燃油携带量的减少量增大，净增质

量降低。一体化系统估算体积为１ｍ３（ＣＯ２ 气体

涡轮系统具有简单、紧凑、占地面积小的优点）。

图７示出了随着飞行时间的变化，３种供电

方式的质量和体积的变化情况。飞行时间为

图７　不同供电方案净增质量和体积随飞行时间的变化

Ｆｉｇ．７　Ｃｈａｎｇｅｓｉｎｎｅｔｍａｓｓｇａｉｎａｎｄｖｏｌｕｍｅｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｐｏｗｅｒｓｕｐｐｌｙｓｃｈｅｍｅｓｗｉｔｈｔｉｍｅｏｆｆｌｉｇｈｔ

６
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３０ｍｉｎ时，一体化系统的净增质量相对于蓄电池

和燃料电池供电方案质量分别降低８５％和６８％，

体积分别降低８１％和５９％。

可见，在相同供电量的情况下，一体化系统的

质量远远小于其他两种。这种优势随着飞行时间

的提高而更加明显。

３　结　论

针对高超声速飞行器的热防护和机载动力设

备需求，本研究立足发动机能量管理优化，从全系

统能量平衡与传递及关键子系统优化出发，提出

了一种以超临界ＣＯ２ 为循环工质的高效热防护

与高温发电一体化系统。基于一体化系统冷源的

唯一性和有限性，通过理论分析得到了系统优化

措施，提出了有望达到最优目标的系统布局。对

可能的系统布局进行了优化分析，得到了碳氢燃

料在两个需要冷却的部件处的能量耦合原则，即

碳氢燃料在发电子系统的冷却器中应尽可能被加

热到高温。在单级压缩的前提下，采用回热可提

高系统性能。相对于采用蓄电池或燃料电池为机

载设备提供电能，在相同供电量的情况下，一体化

系统的质量远远小于其他两种，这种优势随着飞

行时间的提高而更加明显。

参考文献：

［１］　ＳＵＴＴＯＮＧＰ，ＢＩＢＬＡＲＺＯ．Ｒｏｃｋｅｔｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎｅｌｅｍｅｎｔｓ

［Ｍ］．Ｈｏｂｏｋｅｎ，ＮｅｗＪｅｒｓｅｙ：ＪｏｈｎＷｉｌｅｙａｎｄＳｏｎｓ，２０１６．

［２］　牛文敬，连文磊，林灵矫．基于热管技术的飞机电作动机构

散热特性［Ｊ］．航空动力学报，２０２０，３５（４）：７１１７２１．

ＮＩＵ Ｗｅｎｊｉｎｇ，ＬＩＡＮ Ｗｅｎｌｅｉ，ＬＩＮＬｉｎｇｊｉａｏ，ｅｔａｌ．Ｃｏｏｌｉｎｇ

ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｅｌｅｃｔｒｉｃａｃｔｕａｔｉｎｇｍｅｃｈａｎｉｓｍｏｎ，ａｉｒｃｒａｆｔｓ

ｂａｓｅｄｏｎｈｅａｔｐｉｐｅｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｅｒｏｓｐａｃｅＰｏｗｅｒ，２０２０，

３５（４）：７１１７２１．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［３］　韩海涛，陈智，胡龙飞，等．基于高温热管的超燃燃烧室热

防护结构［Ｊ］．航空动力学报，２０１７，３２（５）：１０４３１０５０．

ＨＡＮＨａｉｔａｏ，ＣＨＥＮＺｈｉ，ＨＵＬｏｎｇｆｅｉ，ｅｔａｌ．Ｈｉｇｈｔｅｍｐｅｒ

ａｔｕｒｅｈｅａｔｐｉｐｅｅｎｈａｎｃｅｄｔｈｅｒｍａｌｐｒｏｔｅｃｔｉｏｎｓｔｒｕｃｔｕｒｅｆｏｒ

ｓｃｒａｍｊｅｔｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｃｈａｍｂｅｒ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｅｒｏｓｐａｃｅ

Ｐｏｗｅｒ，２０１７，３２（５）：１０４３１０５０．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［４］　马坤，朱亮，陈雄．高超声速流场支杆射流减阻降热的流热

耦合［Ｊ］．航空动力学报，２０２０，３５（４）：７９３８０４．

ＭＡ Ｋｕｎ，ＺＨＵＬｉａｎｇ，ＣＨＥＮＸｉｏｎｇ．Ｆｌｕｉｄｔｈｅｒｍａｌｃｏｕ

ｐｌｉｎｇｏｎｄｒａｇａｎｄｈｅａｔｒｅｄｕｃｔｉｏｎｉｎｄｕｃｅｄｂｙｓｐｉｋｅａｎｄｊｅｔ

ｉｎｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｆｌｏｗｆｉｅｌｄ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｅｒｏｓｐａｃｅＰｏｗｅｒ，

２０２０，３５（４）：７９３８０４．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［５］　闫帅，祝银海，姜培学，等．超临界压力下正癸烷在多孔介

质中结焦实验研究［Ｊ］．推进技术，２０１８，３９（４）：９３５９４１．

ＹＡＮＳｈｕａｉ，ＺＨＵ Ｙｉｎｈａｉ，ＪＩＡＮＧＰｅｉｘｕｅ，ｅｔａｌ．Ｅｘｐｅｒｉ

ｍｅｎｔｏｎｃｏｋｅｄｅｐｏｓｉｔｉｏｎｏｆｓｕｐｅｒｃｒｉｔｉｃａｌ狀ｄｅｃａｎｅｉｎｐｏｒｏｕｓ

ｍｅｄｉａ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＰｒｏｐｕｌｓｉｏｎＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１８，３９（４）：

９３５９４１．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［６］　熊宴斌，祝银海，姜培学，等．单相液体发汗冷却规律实验

［Ｊ］．航空动力学报，２０１３，２８（９）：１９５６１９６１．

ＸＩＯＮＧＹａｎｂｉｎ，ＺＨＵＹｉｎｈａｉ，ＪＩＡＮＧＰｅｉｘｕｅｅｔａｌ．Ｅｘｐｅｒｉ

ｍｅｎｔｏｆｔｒａｎｓｐｉｒａｔｉｏｎｃｏｏｌｉｎｇｒｕｌｅｓｏｆｓｉｎｇｌｅｐｈａｓｅｌｉｑｕｉｄ

［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｅｒｏｓｐａｃｅＰｏｗｅｒ，２０１３，２８（９）：１９５６１９６１．

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［７］　ＳＥＧＡＬＣ．Ｔｈｅｓｃｒａｍｊｅｔｅｎｇｉｎｅ：ｐｒｏｃｅｓｓｅｓａｎｄｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ

［Ｍ］．Ｃａｍｂｒｉｄｇｅ，ＵＫ：ＣａｍｂｒｉｄｇｅＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙＰｒｅｓｓ，２００９．

［８］　鲍文，秦江，于达仁，等．回热式闭式布莱顿超燃冲压发动

机冷却循环系统：ＣＮ１０１５７６０２４Ａ［Ｐ］．２００９１１１１．

［９］　ＱＩＮＪ，ＺＨＯＵＷＸ，ＢＡＯＷ，ｅｔａｌ．Ｔｈｅｒｍｏｄｙｎａｍｉｃａｎａｌｙ

ｓｉｓａｎｄｐａｒａｍｅｔｒｉｃｓｔｕｄｙｏｆａｃｌｏｓｅｄＢｒａｙｔｏｎｃｙｃｌｅｔｈｅｒｍａｌ

ｍａｎａｇｅｍｅｎｔｓｙｓｔｅｍｆｏｒｓｃｒａｍｊｅｔ［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌ

ｏｆＨｙｄｒｏｇｅｎＥｎｅｒｇｙ，２０１０，３５（１）：３５６３６４．

［１０］　李新春，王中伟．高超声速飞行器的热电技术热管理系统

参数［Ｊ］．国防科技大学学报，２０１６，３８（２）：４３４７，８６．

ＬＩＸｉｎｃｈｕｎ，ＷＡＮＧＺｈｏｎｇｗｅｉ．Ｐａｒａｍｅｔｒｉｃｏｆａｎｉｎｔｅｇｒａｔｅｄ

ｔｈｅｒｍｏｅｌｅｃｔｒｉｃｇｅｎｅｒａｔｉｏｎｔｈｅｒｍａｌｍａｎａｇｅｍｅｎｔｓｙｓｔｅｍｆｏｒ

ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｖｅｈｉｃｌｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＮａｔｉｏｎａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆ

ＤｅｆｅｎｓｅＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１６，３８（２）：４３４７，８６．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１１］　李新春，王中伟．超燃冲压发动机壁面热量的利用潜力分

析［Ｊ］．推进技术，２０１７，３８（２）：２７５２８０．

ＬＩＸｉｎｃｈｕｎ，ＷＡＮＧＺｈｏｎｇｗｅｉ．Ａｎａｌｙｓｉｓｏｆｐｏｔｅｎｔｉａｌｕｓａｇｅ

ｆｏｒｈｅａｔｏｆｓｃｒａｍｊｅｔｗａｌｌ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＰｒｏｐｕｌｓｉｏｎＴｅｃｈ

ｎｏｌｏｇｙ，２０１７，３８（２）：２７５２８０．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１２］　张富珍，姜培学，胥蕊娜，等．基于回热器温度滑移匹配的

以ＣＯ２为工质的布雷顿循环优化分析［Ｊ］．热能动力工程，

２０１７，３２（８）：１１１６．

ＺＨＡＮＧＦｕｚｈｅｎ，ＪＩＡＮＧＰｅｉｘｕｅ，ＸＵＲｕｉｎａ，ｅｔａｌ．Ｏｐｔｉｍｉ

ｚａｔｉｏｎａｎａｌｙｓｉｓｏｆａＢｒａｙｔｏｎｃｙｃｌｅｕｓｉｎｇＣＯ２ａｓｗｏｒｋｉｎｇ

ｓｕｂｓｔａｎｃｅｂａｓｅｄｏｎｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｇｌｉｄｅｍａｔｃｈｉｎｇｉｎｈｅａｔｅｘ

ｃｈａｎｇｅｒ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇｆｏｒＴｈｅｒｍａｌＥｎｅｒｇｙ

ａｎｄＰｏｗｅｒ，２０１７，３２（８）：１１１６．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１３］　ＺＨＡＮＧＦＺ，ＺＨＵ Ｙ Ｈ，ＬＩＣＨ，ｅｔａｌ．Ｔｈｅｒｍｏｄｙｎａｍｉｃ

ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｏｆｈｅａｔｔｒａｎｓｆｅｒｐｒｏｃｅｓｓｉｎｔｈｅｒｍａｌｓｙｓｔｅｍｓｕ

ｓｉｎｇＣＯ２ａｓｔｈｅｗｏｒｋｉｎｇｆｌｕｉｄｂａｓｅｄｏｎｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｇｌｉｄｅ

ｍａｔｃｈｉｎｇ［Ｊ］．Ｅｎｅｒｇｙ，２０１８，１５１：３７６３８６．

［１４］　ＦＥＨＥＲＥＧ．Ｔｈｅｓｕｐｅｒｃｒｉｔｉｃａｌｔｈｅｒｍｏｄｙｎａｍｉｃｐｏｗｅｒｃｙ

ｃｌｅ［Ｊ］．ＥｎｅｒｇｙＣｏｎｖｅｒｓｉｏｎ，１９６８，８（２）：８５９０．

［１５］　ＡＨＮＹ，ＬＥＥＪ，ＫＵＭＳＧ，ｅｔａｌ．Ｄｅｓｉｇｎｃｏｎｓｉｄｅｒａｔｉｏｎｏｆ

ｓｕｐｅｒｃｒｉｔｉｃａｌＣＯ２ｐｏｗｅｒｃｙｃｌｅｉｎｔｅｇｒａｌｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｌｏｏｐ［Ｊ］．

Ｅｎｅｒｇｙ，２０１５，８６：１１５１２７．

［１６］　ＡＨＮＹ，ＢＡＥＳＪ，ＫＩＭ Ｍ，ｅｔａｌ．Ｒｅｖｉｅｗｏｆｓｕｐｅｒｃｒｉｔｉｃａｌ

ＣＯ２ｐｏｗｅｒｃｙｃｌｅｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙａｎｄｃｕｒｒｅｎｔｓｔａｔｕｓｏｆｒｅｓｅａｒｃｈ

ａｎｄｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔ［Ｊ］．ＮｕｃｌｅａｒＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏ

ｇｙ，２０１５，４７（６）：６４７６６１．

［１７］　ＰＡＳＣＨＪ，ＣＯＮＢＯＹＴ，ＦＬＥＭＩＮＧＤ，ｅｔａｌ．Ｓｕｐｅｒｃｒｉｔｉｃａｌ

ＣＯ２ｒｅｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎＢｒａｙｔｏｎｃｙｃｌｅ：ｃｏｍｐｌｅｔｅａｓｓｅｍｂｌｙｄｅ

ｓｃｒｉｐｔｉｏｎ［Ｒ］．ＳａｎｄｉａＲｅｐｏｒｔ，ＳＡＮＤ２０１２９５４６，２０１２．

［１８］　ＵＴＡＭＵＲＡＭ，ＨＡＳＵＩＫＥＨ，ＯＧＡＷＡＫ，ｅｔａｌ．Ｄｅｍｏｎ

ｓｔｒａｔｉｏｎｏｆｓｕｐｅｒｃｒｉｔｉｃａｌＣＯ２ｃｌｏｓｅｄｒｅｇｅｎｅｒａｔｉｖｅＢｒａｙｔｏｎ

ｃｙｃｌｅｉｎａｂｅｎｃｈｓｃａｌｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ［Ｒ］．ＡＳＭＥ Ｐａｐｅｒ

ＧＴ２０１２６８６９７，２０１２．

（编辑：李岩梅、王碧臖）

７


