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液体火箭发动机铣槽推力室

三维壁温分布计算
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【摘要】　采用三维有限元模型对液体火箭发动机铣槽推力室进行了壁温分布计算。边界条件按一

维经验公式处理。计算中比较了不同冷却剂流量。不同铣槽肋厚及肋数对温度分布的影响, 并与

一维简化肋模型的计算结果进行了比较, 表明三维计算的温度分布规律更加合理。在小冷却剂流

量、大肋厚情况下, 周向温度分布不均也很严重。设计中对壁温进行三维分析是非常必要的。而

对于高密肋, 一维简化肋模型具有良好的近似性。

　主题词: 　液体火箭发动机　传热　壁温度　计算

　分类号: 　　V 43　T K124

采用三维有限元模型计算铣槽推力室的壁温分布, 并与一维简化肋模型的计算结果进行

比较, 推进剂为液氧加煤油, 以煤油作为冷却剂。由于冷却剂在远超临界压力下工作且冷却

剂最高温度低于临界温度, 所以冷却通道中不考虑相变。故计算中燃气侧及冷却液侧边界条

件均按单相一维处理, 并采用常用的经验公式进行计算。

1　三维导热有限元计算模型
　　无内热源、稳态、各向同性材料三维导热微分方程为:

( �/ �x ) (�( �T / �x ) ] + ( �/ �y ) [�( �T / �y ) ] + ( �/ �z ) [�( �T / �z ) ] = 0 ( 1)

其边界条件为:

第Ⅰ类: S = ST　,　T ( x , y , z ) = T ( x w , y w , z w )

第Ⅱ类: S = Sq　,　 - �( �T / �n) �w = qw

第Ⅲ类: S = S�　,　 - �( �T / �n) �w = �( T w - T f )

( 2)

( 1) 式与 ( 2) 式的解同下述的变分计算是等价的。
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　　采用 20节点等参单元、有限元素法, 通过单元分析组集得到代数方程组, 用Wave Frout

直接解法求解。并已开发了三维导热通用程序 TDDD
[ 1]。根据具体对象划分单元, 给足边界条

件就可求得温度分布。



2　推力室三维温度场计算的元体划分及边界条件处理
　　根据铣槽式液体火箭发动机推力室的轴对称特点, 选取如图 1所示的从喷管进口到加密

肋截面的剖面形状呈槽钢形的条带作为计算对象, 沿轴向分为N 段, 每段分为 5个单元。总

单元数为 N EL = 5N , 总节点数为 N PO= 40N + 28。划分元素时, 为了避免出现病态元素。

( N + 1) 个横截面都应与推力室母线垂直 (图 2)。

　　　　图 1　三维计算段及边界条件

图 2　推力室形状及主要参数

由于推力室的轴对称性 (图 1) , 肋中心面A

- A 及槽中心面B- B 均为对称面, q= 0。外

环的外表面按绝热处理, 计算对象的两端也

按绝热处理即两端忽略轴向导热。与冷却液

接触的边界按第Ⅲ类边界处理。用单相紊流强迫对流换热经验公式确定换热系数。燃气侧边

界为辐射与对流复合换热。边界条件以第Ⅱ类边界的形式给出: - � ( �T / �n) �w= qw , qw= qc

+ qr。具体计算式参看文献 [ 4]。

冷却液侧流体平均温度、应根据热平衡关系由冷却液进口逐段向出口方向计算。计算燃

气侧边界条件所需之核心流参数, 按一维等熵流处理。由于燃气侧边界热流 qw , 冷却液温度

T f 均与待求壁温T w 有关, 所以实际的求解过程为壁温与边界条件的迭代, 最终将同时解得

壁温、热流及冷却液温度。

3　计算结果及分析

　　算例发动机推力室尺寸及三维计算段形状如图 1、图 2所示。推进剂为液氧加煤油, 煤油

图 3　喷管进口截面壁温分布

为冷却剂。主要热力参数为: 燃气总压 p
* = 68. 9×

105 Pa, 总温 T
* = 3411 K, 氧化剂流量 m

�
o= 879. 3

kg/ s, 燃料流量 m�f = 376. 7 kg / s。推进剂组元比为

2. 33, 三维计算中选取 4种工况见表 1。

喷管进口截面、喉部、加密肋截面的计算结果

示于图 3- 图 5。第Ⅰ种工况 1、2、3、4四个表面

温度沿轴向分布示于图 6。按简化一维肋计算的轴

向及径向温度分布示于图 6和图 7。

计算结果表明,推力室内环的径向温差很大,在

1 mm 的壁厚上约有 700℃温差, 而外环径向温差很

小。对于肋厚3 mm 的工况, 外环径向温差约50℃,
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而肋厚 1 mm 的工况, 外环径向温差只有 5℃。这表明外环对散热作用很小, 它主要满足结构

图 4　喷管喉部截面不同工况的壁温分布

强度方面的要求。从内壁与气、液接触的 1、2表面温度沿轴向分布总趋势看, 一维计算与三

图 5　喷管加密肋截面壁温分布

表 1　4 种工况 (内环壁厚为 1 mm

外环壁厚为 2. 5 mm, 冷却剂进口温度为 300 K )

冷却剂流量 ( k g/ s) 肋厚 ( mm) 肋数

Ⅰ

Ⅱ

Ⅲ

Ⅳ

376. 7

188

376. 7

376. 7

1

1

1

3

1005

1005

500

500

维计算无大差剧。对于快速估算壁温水平及传热量、

冷却液温升, 一维计算具有良好的近似性, 但是三

维计算对于全面反映三维影响, 特别是对于厚肋造

成的周向温度分布不均提供了更详细的结果。如对

于 3 mm 的厚肋, 喉部气壁 1表面有近 170℃的周向温度不均。肋中心与肋表面也有上百度温

差, 而肋根达 350℃温差, 外环内外表面也有 50℃温差, 对于这种情况一维计算将造成极大
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误差, 三维计算是必须的。

图 6　壁温沿轴向变化 图 7　喷管进口及喉部截面沿肋高的壁温分布

冷却剂流量对壁温的影响是显而易见的, 流量大时冷却液侧热阻小, 液壁与冷却液之间

温差小, 壁温降低。

肋厚的影响在于改变了肋中的导热热阻, 肋厚减小了沿肋高方向热阻, 增大了通过肋及

外环传递的热流通量。但厚肋增大了肋厚方向的热阻和温差, GG= 376 kg / s, T = 1 mm 时,

肋中心与肋表面几乎无温差, 而 GG= 376 kg/ s, T = 3 mm 时, 肋中心与肋表面有 108℃温差。

而对于肋根部, 两种工况的肋中心与表面温差分别为 110℃和 344℃, 由于肋厚不同而导致的

气壁温度不均分别为 25℃和 173℃。

肋数的影响不明显, 主要原因是在小肋厚情况下, 沿肋高方向肋中导热热阻比液壁对流

热阻大得多, 主要热通量是通过液壁传给冷却剂的。

4　结　论

　　得到了规律正确、量级合理的三维推力室壁温分布, 表明所开发的三维有限元程序及相

应的边界条件计算方法是正确的。从所得三维温度分布知, 推力室径向、周向温梯都很大, 三

维计算对于局部精确温场及应力分析具有明显的优越性。但若着眼于传热量、壁温水平的快

速估算, 特别是对于高密薄肋及大冷却剂流量, 一维简化肋计算也有良好的近似性。
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