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一种计算再生冷却推力室温度场的方法

李军伟, 刘　宇
(北京航空航天大学 宇航学院,北京 100083)

摘要: 为了能够快速而准确地得到再生冷却推力室的温度分布,建立了一种计算再生冷却推力室温度场的方

法。首先建立了轴对称推力室的一维冷却模型,并使用换热经验公式,得到了推力室壁面在轴线方向上的温

度分布;其次建立了推力室的冷却套二维导热模型,使用数值模拟的方法和一维计算的结果,得到了冷却套的

温度场。然后使用这种方法研究了气壁材料、气壁厚度和冷却液流量对推力室再生冷却的影响,获得了比较

满意的结果。从计算时间和准确性来说,这种方法能够为推力室的优化设计和性能估算提供参考。
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M ethod of Computing Tempera ture F ield

in Regenera tively-Cooled Thrust Chamber
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Abstract: To quick ly and accurately obtain temperature distribution in regeneratively2coo led

th rust cham ber, a m ethod of computing temperature field in th rust cham ber w as developed. F irst2
ly, one dim ensional coo ling model of ax i2symm etric th rust cham ber w as fo rm ulated and emp irical

fo rm ulas w ere used. T emperature of gas w all along th rust cham ber ax is w as obtained. Secondly,

two dim ensional conductive model of coo ling jacket w as set up and num erical sim ulation w as car2
ried out using one dim ensional results. T emperature field in coo ling jacket w as computed. T hen

using th is m ethod, influence of gas w all m aterial, gas w all th ickness and flow rate of coo lan t on

regenerative coo ling of th rust cham ber w as investigaed. T he results w ere satisfacto ry. In term s of

computing tim e and accuracy of results, th ism ethod could p rovide a reference fo r op tim ization de2
sign and perfo rm ance estim ation.
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　　在低温液氢ö液氧火箭发动机的推力室中,燃

气的温度通常能达到 3 500 K,甚至更高。从燃气

到气壁就产生了非常高的热流密度,推力室壁面

上的温度梯度也非常大,以至于超过了气壁层的

弹性极限。经过几个发动机循环过程之后,推力室

的内壁面就会失效断裂。保护推力室免受强大热



流烧坏的最常用、最有效而经济的办法是再生冷

却[1, 2 ]。

在设计再生冷却推力室时,推力室结构的热

力分析是必须进行的过程。在可重复使用的火箭

发动机中热力分析尤其重要,因为冷却系统的可

靠性和有效性在增加发动机寿命方面是十分关键

的。在低温火箭发动机中,燃气壁面的温度非常

高,因此有必要去估算出壁面的温度,以保证气壁

的材料能够承受如此高的温度。另外,准确的热力

模型能够为结构优化设计提供参考,使设计者在

高温的部位调整冷却通道的形式。

对推力室再生冷却的研究方法有实验的方法

和数值模拟的方法。前者的研究范围比较有限,而

且实验费用比较高,研究周期很长;后者的研究范

围很广,研究费用低,周期短。本文就是采用数值

模拟的方法来研究推力室的再生冷却,使用的是

一维经验公式和二维数值模拟相结合的方法,建

立了一种估算推力室温度场的方法,能够迅速计

算出沿轴线方向上推力室气壁的温度分布,找出

推力室的危险截面,并且能够对危险截面进行温

度场分析,得到推力室冷却套内的温度场,为优化

设计冷却通道提供参考。

1　再生冷却推力室的换热计算模型

　　典型的再生冷却推力室中的热交换包括: 由

燃气向室壁的对流换热和辐射换热; 通过室壁的

热传导;由室壁向冷却液的对流传热。图 1为推力

室壁面的温度分布图,图中, T g 是燃气的静温, T gs

是燃气的滞止温度, T w g是推力室气壁的壁面温

度, T w l是液壁温度, T l是冷却液的平均温度。

图 1　推力室壁面的温度分布图

F ig. 1　Temperature in th rust cham ber coo ling jacket

由于液体火箭发动机工作的复杂性,不可能

同时考虑各种因素对液体火箭发动机推力室热交

换的影响,所以在做室壁的冷却计算时,要做出如

下假设: 对流放热和辐射放热的单位热流相互之

间没关系;燃烧室内的平均温度为一常值。同时不

考虑与流体阻力有关的,且对温度场分布实际上

起很大作用的热交换特点。

2. 1　燃气向室壁的传热

　　在液体火箭发动机的推力室中,燃气向推力

室室壁传递的热量由两部分组成: 对流热流和辐

射热流。

2. 1. 1　对流换热

　　在液体火箭发动机推力室中,由于燃气的流

速大,总要形成紊流附面层,所以推力室中的对流

换热属于紊流换热过程。但运动的紊流性并不扩

展到全部附面层,在紧贴壁面处总存在一个层流

底层。显然,燃气与室壁的对流换热将由两个过程

组成:在附面层的紊流部分,热量基本上是靠带有

热能的物质粒子的对流来传递;而在层流底层,热

量的传递只靠热传导。由于附面层及其内的温度

分布的计算十分复杂,所以本模型采用下述公式

求热流:

qc = h3
g (T gs - T w g)

　　这里, T gs是燃气的绝热滞止温度。在燃烧室

中,因燃气的流速较小,可认为 T gs= T g (燃气本身

的温度) ;在喷管中 T gs应由下面的有效温度 T e 来

代替[3 ]:

T e = T gs - (1 - r)A
W 2

2gC p

其中, r是温度恢复系数,在液体火箭发动机中, r

= 0189～ 0191。

hg 是燃气与室壁间的对流换热系数。hg 是气

动力、燃气的成分、物理性质和化学反应等的函

数, 很难靠理论计算确定。通过巴尔兹半经验公

式[4 ] (该公式考虑了沿附面层横向气流物性参数

的变化、推力室几何形状等因素对换热的影响)得

到 hg。

2. 1. 2　辐射换热

　　液体火箭发动机高温高压的工作条件决定了

推力室中辐射换热也很强烈,实际工作的液氢ö液
氧发动机中,燃烧产物中主要辐射气体是水蒸气
(H 2O ) ,其它燃烧产物的辐射与H 2O 比较起来小

到可以忽略不计。计算H 2O 对发动机室壁的单位

辐射热流,使用以下经验公式[3 ]:

qH 2O = 315p 018
H 2O l016 T c

100

3

-
T w g

100

3
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此时总单位辐射热流等于 qr= qH 2O。

对燃烧室全长,认为单位辐射热流恒定,且等

于按燃烧室末端气体参数所计算出的 qr 值,此时

的辐射热流密度最大。从内喷管收敛段 d r≈ 112d t

后,燃气加速膨胀,静温、静压都急剧下降,辐射热

流密度也随之下降,到喉部只剩下最大热流密度

的 50◊ ,喉部后面降低更快, 此处的辐射热流密

度只占总热流密度值的很小一部分,可以不去考

虑。

2. 2　通过室壁的传热

　　燃气传给室壁的热量以热传导的方式通过室

壁,根据热传导定律,通过室壁的热流为:

q =
Κw

∆w
(T w g - T w l)

式中, Κw 是室壁的导热系数, ∆w 是室壁的壁厚。

由上式可见,室壁的厚度及材料的导热性对

热流的影响很大。一般说,选择导热性好的材料,

并且把室壁做的薄些,可以提高通过的热流密度,

增强冷却效果。一般液体火箭发动机中使用的室

壁材料是铜或者铜合金。

2. 3　由液壁至冷却液的传热

　　液壁与冷却液之间的热交换是以对流方式进

行的。大热流时,对于冷却水,液壁与冷却液间的

换热系数采用以下公式[3 ]计算:

Α′k = 7516B
1

d 012
G
F

018

Β

式中, d 为冷却通道的当量直径, G 为冷却液的流

量, F 为冷却通道的流通面积, B 和 Β为待定系
数。

当冷却液为液氢时,采用液氢在超临界状态

下的换热系数公式[5 ]:

N u f = 010208CL R e018
f P r014

f õ

1 + 0101457
Μw

Μb

式中, f 表示所有的热物理常数都用流体的平均

温度为定性温度, w 表示壁面温度 T w 为定性温

度, b 表示中心区温度 T b 为定性温度, 流体的平

均温度定义为 T f=
T w + T b

2
, CL 为修正系数,主要

与液氢的温度有关,也与冷却通道的弯曲程度有

关。

2. 4　冷却肋片的影响

　　再生冷却推力室的气壁衬层上有沟槽状的冷

却通道,冷却通道之间的冷却肋加强了衬层与冷

却液的换热,因此在计算冷却通道的换热时必须

考虑冷却肋的影响。冷却肋的肋片效率为[6 ]:

Γf =
th (m l)

m l

其中: m =
2h
Κ∆, h 为液体和肋片表面的换热系

数, Κ为肋片材料的导热系数, ∆为肋片的厚度, l

为肋片的高度。肋片效率定义为肋片的实际传热

量与该肋片全部表面保持肋根温度时的传热量的

比值。

2　推力室换热计算方法

　　轴对称再生冷却推力室的一维传热计算模型

如图 2所示。在计算过程中,推力室沿轴向被分割

成很多个单元,把每一个单元等效成为圆柱段,如

图 2所示。这些分割截面不需要等距离分布,在喉

部附近热流密度和温度的梯度最大,可以分割更

多的单元。因为冷却液的流动方向与燃气的流动

方向相反,截面位置的编号可以从推力室出口开

始,在推力室的入口结束。

图 2　推力室一维传热计算模型

F ig. 2　1D heat transfer model of th rust cham ber

首先根据一维绝热等熵流动公式,计算出推

力室不同截面上的马赫数、温度和压强。其次,从

冷却通道人口开始,对不同的单元建立一维能量

方程,考虑从燃气到气壁的对流换热和辐射换热、

气壁的导热和液壁到冷却液的对流换热,进行循

环迭代得到每一个单元的气壁温度、液壁温度、冷

却液出口温度和冷却液入口温度,以及热流密度

和换热系数。对于燃气传递给气壁的热量,这里假

设全部被冷却液带走,不考虑冷却通道外套与环

境的换热。在计算中,每个单元的入口冷却液温度

等于上一个单元的冷却液出口温度。这样就可以

得到沿着推力室轴线的壁面温度分布和热流密度

分布,为计算冷却套内部的温度场作准备。

冷却套内部温度场二维计算模型如图 3 所

示,把轴对称推力室按照冷却通道槽数分成若干

个单元,根据对称性取一个单元的一半来研究。图
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中的剖面线区域是推力室冷却套的衬层 (liner) ,

冷却肋 ( rib)和冷却外套 ( jacket) , 对这三部分区

域进行二维导热计算。二维导热使用的计算公式

是二维轴对称稳态导热计算公式[7 ]。在计算中,假

设气壁温度不变,冷却套外边界与环境没有热交

换,热量全部被冷却液带走。

图 3　二维计算模型

F ig. 3　2D heat transfer model

在计算区域的左右两侧是对称平面,按照对

称条件给出边界条件; 液壁与冷却液接触的壁面

按照第三类边界条件给出; 冷却套外边界是绝热

壁面,气壁按照第一类边界条件给出。在二维计算

中,需要用到气壁温度、冷却液温度和液壁与冷却

液之间的换热系数,这都从一维计算结果中得到。

一维轴线方向计算的区域从推力室的头部一

直到内喷管出口。为了简化计算模型,只研究冷却

通道的影响,在推力室头部,不考虑推进剂的雾化

和燃烧,只给出总温和总压。燃气的成分、燃烧温

度和比热比通过热力计算获得,在计算过程中不

变化。

计算时的参数取值为: 推力室头部总压 3167

M Pa,总温 3 393 K,推力室燃气比热比 1114; 冷

却通道中低温氢气进口温度 100 K,流量 015 kgö

s;冷却通道数量 68条,冷却槽宽 113 mm ,气壁层

厚度 018 mm ,冷却通道高度 2 mm , 冷却通道外

套厚度 2 mm ; 推力室喉部直径 49 mm ,内喷管面

积比 5140, 燃烧室长度 185 mm , 收敛段长度 63

mm ,扩张段长度 150 mm。推力室结构的材料是

锆铜 (ZrCu) ,其导热系数取自文献[ 4 ]。冷却剂是

低温的氢气,其热物性参数随着温度和压强是在

变化的,粘度、比热容和导热系数取自文献[ 8 ]。

3　计算结果和讨论

3. 1　算例验证

　　本文中使用的是经验公式和数值计算相结合

的方法,具有一定的近似性。为了检验一下这种方

法的正确性和合理性,对参考文献[ 9～ 11 ]中的实

验推力室进行了传热计算。实验推力室分为燃烧

室和喷管,燃烧室被分割成若干个小段,喷管为一

段,每一段都用冷却水冷却,冷却水流量要保证冷

却水的温升大于 40°, 这样就可以降低实验的误

差。为了计算简便,本文只对喷管进行一维换热计

算。

图 4是采用文中一维计算方法得到的结果和

实验结果的比较, 图 5 是文献 [ 1 ]中采用 C ry2
oROC 软件得到的结果和本文计算结果的比较。

C ryoROC 软件求解二维轴对称火箭发动机燃烧

室的流场,不但同时考虑了复杂的物理现象,如:

液滴气化、液滴转变成气相的湍流反应和混合,而

且也考虑了气相的湍流燃烧。从文献中C ryoROC

计算结果与其它实验结果的比较来看,两者吻合

地很好,因此采用C ryoROC 的计算结果作为基准

来衡量本文的计算方法是合适的。

图 4　一维计算结果和实验结果的比较

F ig. 4　Comparison of 1d calculation and test

从两幅图中可以看出,在燃烧室身部,本文计

算的热流密度比实验的热流密度高,误差大约有

15% ;在喉部,本文计算的热流密度与实验值比较

接近,误差在 5%左右。误差主要产生在燃烧室,

由于本文采用的辐射传热模型比较简单,是一种

经验公式,所以燃烧室中计算的辐射热流密度就
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比真实值大,总的热流密度也就很大。而且本文在

轴线上采用的是一维模型,没有考虑喷管型面曲

率对燃气和冷却液换热的影响,因此对喷管收敛

段和扩张段的计算就偏高。

图 5　两种数值结果的比较

F ig. 5　Comparison of two m ethods

总之,本文的计算方法能较好地模拟出轴对

称喷管基本的换热情况,在燃烧室和喷管扩张段

计算的误差较大,在喉部能够较准确地计算出最

大热流密度。

3. 2　气壁材料的影响

　　为了考察不同气壁材料对推力室再生冷却效

果的影响,采用两种常用的金属材料 1C r18N i9T i

和锆铜来进行研究。1C r18N i9T i的导热系数取自

文献[ 4 ]。两种材料发动机的计算工况相同。

图 6是两种材料作为气壁时的计算结果。图

(a)中横坐标表示距离内喷管喉部的距离,最左端

表示燃烧室的头部,最右端表示内喷管的出口。纵

坐标为温度, T gw表示气壁温度, T lw表示液壁温

度。图 (b)中的横坐标表示轴对称推力室的周向

长度,横坐标原点表示冷却肋的对称面;纵坐标表

示距离推力室轴线的长度。

因为不锈钢的导热系数很小,在不同温度下

其导热系数是锆铜导热系数的十分之一,甚至百

分之一。从图 (a)看出,在燃烧室中,不锈钢的气壁

温度比锆铜的气壁温度高出 500 K,在喉部甚至

高出 700 K。从气壁温度和液壁温度的曲线图看

出,不锈钢推力室的气壁和液壁的最大温差超过

了 1 000 K,而锆铜的气壁和液壁的温差最大只有

200K。从图 (b)中,可以发现锆铜气壁内部的温度

比 1C r18N i9T i低很多,而且锆铜壁面内部的温度

梯度也比 1C r18N i9T i小很多,这样锆铜壁面的内

部热应力就比 1C r18N i9T i小,增加了推力室的寿

命。

由此可知,推力室的结构应该选择导热性好

的材料,这样能够降低气壁的温度,减小气壁的热

应力,从而增加推力室的寿命。

3. 3　气壁厚度的影响

　　图 7是不同气壁厚度对推力室再生冷却性能

的影响。所取的气壁厚度分别为 012 mm , 014

mm , 016 mm 和 018 mm。

图 6　不同气壁材料的计算结果

F ig. 6　R esults of differen t gas w all m aterial
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图 7　不同气壁厚度的计算结果

F ig. 7　R esults of differen t gas w all th ickness

图 8　不同冷却液流量的计算结果

F ig. 8　R esults of differen t coo lan t flow rate

　　因为锆铜的导热性很好,从图 (a)中看出,当

气壁厚度增加时,喉部的温度峰值在不断地升高,

而液壁温度在降低,但变化幅度没有气壁温度变

化那么大。从图 (b)中可以看出, 气壁厚度较大

时,燃气壁温度较高,但是温度变化比较均匀; 当

气壁厚度减小一半时,气壁衬层内部的温度下降,

但温度梯度增加,这样就会增加气壁的热应力,对

增加推力室的寿命不利。

由此可知,气壁的厚度应该越薄越好,这样就

可以降低推力室的气壁温度,提高推力室再生冷

却的换热能力;但是当气壁厚度变薄时,气壁内部

的温度梯度增加,增加了内部的热应力,这就会降

低推力室的寿命。因此,气壁的厚度应该综合考虑

材料的最高耐热温度和材料的机械性能来选择。

3. 4　冷却液流量的影响

　　图 8是冷却液流量改变时沿推力室壁面的温

度分布和热流密度分布。从图中可以看出随着冷

却液流量的增加,推力室的换热效果在增强,由燃

气传递给冷却液的热流密度在增加。当冷却液的

流量为 011 kgös时,气壁最高温度为 1 300 K,位

于燃烧室的头部,因为这里燃气的温度最高;当冷

却液流量为 013 kgös时,气壁的温度低于锆铜的
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最高工作温度 800 K,推力室可以正常工作。

由此可知,在系统允许的情况下,尽量增大冷

却液的流量,从而改善推力室的换热,增加推力室

的寿命。

4　结　论

　　本文建立了液体火箭发动机推力室的再生冷

却模型,并对不同的推力室结构进行了再生冷却

换热计算,得出了以下结论:

( 1) 对于实验发动机的推力室,本文模型的

计算结果能够与实验结果较好地吻合,反映了实

际再生冷却的换热规律;

(2) 推力室气壁的材料影响气壁的温度和热

流密度。对于同样的冷却液,气壁材料的导热性能

越好,气壁的温度越低,气壁的热应力也越小,延

长了推力室的寿命;

( 3) 气壁的厚度变薄,降低了推力室的气壁

温度,增加推力室寿命; 但是当气壁厚度变薄时,

气壁内部的温度梯度增加,增加了内部的热应力,

就会降低推力室的寿命。因此,气壁的厚度应该综

合考虑气壁材料的耐热温度和材料的机械强度来

选择;

( 4) 随着冷却液流量的增加,再生冷却推力

室的换热效果增强,传递的热流密度增大;

( 5) 从算例中可以发现,计算结果与实验结

果也有较大的误差,需要对再生冷却的换热情况

进行更加细致地研究来修正计算模型;

总之,本文中的计算模型能很好地反映液体

火箭发动机推力室再生冷却特点,而且具有计算

速度快,比较准确的特点,能够作为推力室的优化

设计和性能估算的工具。
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