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摘　　　要 : 对大推力液体火箭发动机再生冷却推力室内部燃气、室壁和再生冷却剂进行了耦合传热数值计

算。采用二维轴对称 N2S方程描述推力室内部燃气的湍流流动与传热 ,对冷却剂流动采用简化的一维模型 ,

通过室壁的偶合传热采用一维传热模型。N2S方程的求解采用贴体坐标系下的有限容积法 ,速度和压强的耦

合采用可压缩的 SIMPL E算法。湍流的模拟采用可压缩的标准 k2ε模型 ,辐射传热采用热流模型计算。研究

表明 ,本文方法可较好地模拟燃气的二维流动 ,同时能快速计算壁面热流密度、壁温和冷却套温升 ,计算结果

对大推力发动机推力室的设计具有一定的指导意义。
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Numerical study on coupled heat transfer of thrust chamber

with regenerative cooling
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(State Key Laboratory of Multip hase Flow in Power Engineering
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Abstract : Numerical st udy on coupled heat t ransfer of t he hot gas , chamber wall and

coolant was performed. The two2dimensional Navier2Stokes equations were adopted to de2
scribe t he hot gas flow , while a reduced one2dimensional model was employed for t he coolant

flow and heat t ransfer , and one dimensional heat t ransfer model was used to calculate the

coupling heat t ransfer t hrough the wall . The N2S equations were discretized by t he finite vol2
ume met hod in body2fit ted coordinates and t he coupling of p ressure and velocity was imple2
mented wit h t he compressible form of SIMPL E algorit hm. The compressible form of the

standard k2ε t urbulence model was adopted to simulate the hot gas flow. Radiation of gas

st ream was also considered and simulated wit h t he FL U X model . Result s show that the

met hod adopted in this paper can simulate two dimensional gas flow field well . Moreover ,

t he met hod can calculate t he heat flux through t he wall , wall temperature and t he tempera2
t ure increase of coolant quickly. The numerical result s are expected to be helpf ul for t he de2
sign , especially for cooling scheme design of rocket engines.
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　　由于大推力液体火箭发动机燃烧室温度高 (3

000～4 500 K) ,热流密度大 (最高达 160 MW/

m2 ) ,推力室的冷却是一项重要的设计考虑[1 ]。

推力室的传热计算是设计冷却方案的基础 ,其中

推力室内部燃气向室壁的传热 ,因其影响因素复

杂 ,精确计算的难度大 ;此外 ,大推力液体火箭发

动机多采用再生冷却方式 ,因此高温燃气与室壁

以及冷却液之间的耦合传热分析是非常重要的。

随着计算机的飞速发展 ,CFD/ CH T 已经成

为一种重要的工业设计和研究手段。Wang采用

CFD/ CH T 方法研究了气壁与液膜的换热[2 ] ,

Carlos等人重点研究了燃气与冷却剂以及室壁之

间的一维耦合换热[3 ]。国内一些研究者也采用

CFD方法对再生冷却进行了研究 ,其中牛禄等人

对再生冷却通道的影响因素进行了研究[4 ] ,韩振

兴采用有限元方法计算了三维冷却通道壁温分

布[5 ] ,李军伟等人对冷却通道进行了模拟研究[6 ] ,

并考虑了与燃气之间的耦合换热。文献 [ 426 ]分

别采用二维或三维模型对冷却通道的流动与换热

进行细致的研究 ,但对推力室内部燃气的流动与

换热或者采用一维的经验关联式进行简化处理 ,

或者不予考虑。李军伟等人最近采用商用软件对

内喷管燃气、壁面和冷却通道进行了流动与传热

的三维耦合计算[7 ] ,但是应该看到这样的计算难

度大 ,程序收敛困难 ,耗时长。

用一维经验关联式计算推力室内部燃气的传

热有很大的局限性 ,这种方法不能考虑近壁区燃气

组分变化等复杂因素对传热的影响 ,尤其是当推力

室采用辅助冷却方法如液膜或气膜冷却时 ,甚至无

法采用该方法对传热进行可靠的传热计算。

本文运用有限容积法求解雷诺时均的二维

N2S方程 , 对推力室内部燃气的流动与换热进行

了数值模拟。对再生冷却则采用简化的一维模型

进行求解 ,并与燃气和室壁的传热进行了耦合计

算 ,从而可对再生冷却推力室的传热进行快速的

预测和分析。因此本文的研究方法和结果分析对

大推力液体火箭发动机的设计具有一定的实际意

义和参考价值。

1　问题及数学描述

1. 1　燃气流动与换热模型

假设火箭发动机推力室内的流动是轴对称定

常湍流 ,则雷诺时均的守恒型控制方程表达如下 :
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动量方程 (2)中的 <代表速度 u 和 v ,各方程的源
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　　对能量方程 :

S T = [ div ( pU) - pdivU ] +Φ+ S r

上式中Φ为粘性耗散 , S r 为辐射源项。

湍流模型采用标准 k2ε模型 ,并考虑可压缩

的影响[8 ]。近壁区采用非平衡壁面函数法[9 ] ,其

中温度的壁函数考虑了粘性耗散的影响。

不考虑燃烧过程 ,假设燃气是燃料和氧化剂

按当量配比完全燃烧后的生成物。燃烧室内温度

很高 ,必须考虑燃气的分解现象。假设燃气为化

学平衡气体 ,则燃气的物性是温度和压强的函数。

由于燃气的分子量及比热比等物性都是变化的 ,

本文按照真实气体进行计算 ,即状态方程为 :

pv = ZR T (4)

其中 Z为普遍压缩因子。

1. 2　辐射模型

液体火箭发动机燃烧室温度和压强很高 ,在

液氧煤油发动机中燃气的主要成分是水蒸汽和二

氧化碳 ,因此燃气的辐射不能忽略。高温燃气的

辐射为非灰介质热辐射 ,描述辐射强度的是积分2
微分方程 ,局部地区的辐射能量不仅取决于当地
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的物性和温度 ,还与远处的物性、温度和能量有

关 ,因此计算相当复杂。有多种方法可以计算介

质辐射 ,其中热流法精确性虽稍差 ,但容易编程 ,

而且与 CFD求解方法相容 ,共享同一套网格 ,便

于联立求解。

在火箭发动机推力室传热计算中 ,主要关心

的是径向的辐射 ,因此本文采用径向的双通量热

流模型 ,其控制方程如下 :
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1. 3　冷却剂流动

再生冷却流路的布置可有多种形式 ,本文考

虑最简单的一种流路布置如图 1所示。再生冷却

通道采用通道壁结构 ,如图 2所示。

图 1　再生冷却流路示意图

Fig. 1　Schematic diagram of the

regenerative coolant t rack

冷却剂一维流动控制方程如下 :

连续方程 　 d
ds

(ρc ucA ) = 0 (10)

动量方程 　 d
ds

(ρc u2
c A) = - A

d pc

ds
+ F′ (11)

能量方程 　cpc
d
ds

(ρc uc A T c ) =βT c uc A
d pc

ds
+ q′
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图 2　冷却通道结构示意图

Fig. 2　Configuration of the regenerative

cooling channel

式中 F′为通道的摩擦阻力 , q′则包括了摩擦做功

和室壁传热 ,分别按下式计算 :

F′= -
8

fρc uc | uc | D (13)

q′= | uc F′| + A′wc qc (14)

其中 :

qc = hc ( Twc - Tc ) (15)

A wc = A b + Afη (16)

上式中 f 为达西阻力系数 , D为冷却通道水力直

径 , A wc为冷却剂与外壁面的有效传热面积 , A′wc

则为面积 A wc与长度 s之比 , hc 为冷却剂对流传

热系数 , Twc为冷却剂侧壁温 , A b 为肋基面积 , Af

为肋面积 ,η为肋片效率。

在上述冷却通道计算中 ,需要确定阻力系数

f 和对流传热系数 hc ,分别按 Miller 公式[ 10 ]和

Sieder2Tate公式[11 ]计算 ,当冷却处于超临界温度

和压强下时 ,传热系数按文献[ 1 ]的方法计算。

1. 4　换热耦合模型

由燃气通过金属室壁到冷却液的一般稳态传

热关系式可用下式表示 :

A wh qw = A whλ
( Twh - Twc )

e
= A wc hc ( Twc - Tc )

(17)

qw =
λ
e

( Twh - Twc ) =

A wc

A wh
hc ( Twc - Tc ) = h( Twh - Tc ) (18)

上式中 qw 为燃气传向壁面的热流密度 ,包括对流

和辐射换热热流两部分 ,λ为壁面导热系数 , e为

壁面厚度 (见图 2) , Twh为燃气侧壁温 , Twc为冷却

剂侧壁温 , A wh为燃气侧壁面面积 , h为考虑壁面

导热阻力在内的外部组合传热系数 ,按下式计算 :
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h =
1

e/λ+ A wh / A wc hc
(19)

此时燃气的热边界条件可用第三类边界条件描

述 ,即 :

qw = h( Twh - Tc ) (20)

通过上述传热关系式 ,就可以进行燃气、室壁以及

冷却剂之间的耦合传热计算 ,具体实施方法见第

2节中数值方法。

2　数值方法

对燃气控制方程即二维 N2S方程的离散采

用有限容积法 ,速度和压强的耦合采用可压缩的

SIMPL E算法 ,对流项离散格式采用一阶迎风和

中心差分的组合格式。

推力室进口亚声速 ,出口超声速 ,计算中给出

3个进口参数 :燃烧室总压、总温和气流流动角 ;

出口不需要物理边界条件 ,计算中出口参数由内

点外推 ;壁面为无滑移、非穿透。

辐射传热控制方程采用四阶龙格2库塔方法
计算 ,并与能量方程耦合迭代求解。

采用贴体坐标 ,代数法生成网格。物理平面

上网格非均分 ,在靠近喉部和壁面附近网格逐渐

加密。网格数为 288×122 ,物理平面上稀疏化的

网格如图 3所示。

图 3　物理平面上稀疏化的网格结构图

Fig. 3　Grid dist ribution on the

physical plane

对冷却通道的一维模型方程的求解采用有限

差分法 ,对流项采用中心差分。给出冷却剂进口

(在喷管出口)温度和出口压强。冷却通道外侧绝

热。

其中耦合传热的具体求解步骤如下 :

(1)假设任意轴向位置的冷却剂温度 Tc 和

外部组合传热系数 h ;

(2)求解燃气控制方程 ,得出燃气侧壁温 Twh

和燃气侧壁面热流密度 qw ;

(3)按公式 (17)计算出冷却剂侧壁温 Twc及

热流密度 qc ;

(4)求解冷却剂控制方程 ,其中温度采用亚松

弛 ,得出冷却剂温度 Tc 和外部组合传热系数 h ;

(5)重复步骤 (2)～ (4) ,直至收敛。

3　计算结果分析

对大推力液氧煤油发动机进行了计算。推力

室进口条件为 :总压 15 MPa ,总温 3 800 K。冷却

剂为煤油。冷却通道结构如图 2所示 ,其中推力

室内壁厚取 1 mm ,肋宽为 1. 5 mm ,通道高为 2

mm ,通道数取 220。内壁及肋片为铜 ,导热系数

取 375 W/ m K。冷却剂进口温度取 300 K ,出口压

强取 15 MPa。

图 4显示了燃气侧对流热流和辐射热流密度

沿轴向的分布。由于缺乏对流热流的实验资料 ,

本文以 Bartz 公式[ 12 ] 做比较 ,并做定性分析。

Bartz公式为工程半经验公式 ,本身有一定的误

差 ,所以本文同时采用低 Re数 k2ε模型 (网格数

为 288×162)对燃气的流动与换热进行了计算 ,

并与标准 模型的计算结果进行比较 ,以考核计算

结果的可靠性。为便于计算 ,图 4 中的热边界条

件为内壁温等于 800 K。从图 4 中可以看出 ,按

两种湍流模型计算的对流热流密度分布特性一

致 ,即在燃烧室段沿轴向逐渐降低 ,在燃烧室末端

达到极小值 ,从收缩段开始逐渐升高 ,在喉部附近

达最大值 (与 Bartz方法计算值的误差小于 2 %) ,

在紧靠喉部的下游急剧下降 ,此后渐趋平缓。此

外按两种湍流模型计算的热流密度的大小也极为

接近 ,主要区别在燃烧室进口段 ,按标准 k2ε模型
计算的热流密度偏高 ,究其原因是因为在燃烧室

段壁面附近温度梯度很大 ,物性变化剧烈 ,按壁函

数处理导致近壁网格过于稀疏 ,不能完全考虑物

性的变化之故。与 Bartz 方法相比 ,本文计算所

得热流密度的变化趋势主要有两点不同。一是燃

烧室段偏高 ,这主要是由于在本文的模型中没考

虑燃烧过程 ,并假定在燃烧室进口推进剂已经充

分燃烧 ,进口总温等于燃烧室终断面总温 ,从而导

致计算的热流密度偏大 ;二是在紧靠喉部的下游

部位热流密度急剧下降 ,并在不远处陡然变缓。

这是由于喷管型面的设计 ,在喉部下游有一曲率

较大的圆弧 ,导致在喉部下游燃气急速膨胀 ,从而

使热流密度急剧下降 ,圆弧段下游型面的曲率逐

渐变小 ,因此在圆弧与下游扩张段衔接点位置 ,热

流密度陡然变缓。

图 4还反映了辐射热流沿轴向的变化。可以

看出 ,辐射热流在燃烧室最大 ,并沿轴向持续下

降 ,在喉部降至燃烧室的 64 %左右 ,在喷管出口

仅为燃烧室的 12 %左右。总的来看 ,辐射热流比
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对流热流小得多 ,只占总热流的一小部分 ,比如在

喉部位置 ,辐射热流小于总热流的 5 %。

图 4　等壁温条件下壁面热流密度分布

Fig. 4　Dist ribution of heat flux along the

wall with the isothermal condition

图 5　不同冷却剂流量时壁面热流密度分布

Fig. 5　Dist ribution of heat flux along the

wall with the different coolant mass flux

图 5显示了不同冷却剂质量流量下燃气侧的

热流密度分布。可以看出 ,在再生冷却条件下 ,燃

气侧热流密度与等壁温下的分布特性相似 ,即从

收缩段开始逐渐升高 ,在喉部附近达到最大。喉

部下游急剧下降并在不远处陡然变缓。图 5还显

示出随着冷却剂流量的增大 ,燃气侧热流密度变

大。这是因为强化外部换热 ,可降低壁温 ,从而使

燃气侧热流密度增大。不同冷却剂流量对壁温的

影响将在下面进一步讨论。

图 6显示了不同冷却剂流量下燃气侧壁温的

分布。可以看出 ,不同冷却剂流量下燃气侧壁温

的分布特点是一致的 ,即在喉部及其上游位置壁

温较高 ,在喉部下游急剧下降 ,紧接着有一段喷管

其壁温逐渐升高 ,此后则缓慢下降。同样 ,由于没

考虑燃烧过程并假定了进口总温 ,本文的二维模

型计算的燃烧室段壁温偏高。喉部下游壁温先剧

降后反升的现象则是燃气与室壁及冷却剂耦合传

热的结果。图 6 还显示出随着冷却剂流量的增

加 ,壁温降低 ,说明增加冷却剂流量能有效地强化

冷却效果。

图 6　不同冷却剂流量时燃气侧壁温分布

Fig. 6　Temperature dist ribution along gaswall

with the different coolant mass flux

图 7　不同冷却剂流量时冷却剂温度分布

Fig. 7　Dist ribution of coolant temperature

with the different coolant mass flux

图 7清楚地显示出冷却剂温度沿流程逐渐升

高的趋势 ,并在喉部附近升高趋势增强 ,因为该位

置的热流密度剧增。而随着冷却剂流量的增加 ,

冷却套温升明显降低。应该指出 ,煤油冷却剂在

温度过高时会由于裂解而在壁面产生积碳 ,从而阻

碍热量传递 ,促使燃气侧壁温升高 ,因此在实际设

计中冷却剂温度或冷却剂侧壁温是有一定限制的。

图 8显示了冷却剂侧传热系数的轴向分布。

可以看出 ,在喉部位置传热系数最大 ,向上游和下

游方向逐渐降低。这是因为喉部喷管直径最小 ,

从而冷却通道面积最小 ,流速最大 ,传热系数最

高。同样的原因 ,在喷管出口传热系数最小。值

得注意的是在燃烧室段传热系数出现了一些不一

致的变化。当冷却剂流量比较大时 ,沿燃烧室段

向进口方向传热系数增大 ,其原因是由于冷却剂

温度的升高 ,使其密度变小 ,流速增大 ,导致传热

系数增大。而当冷却剂流量较小时 ,在燃烧室段

冷却剂温度过高 ,已经呈现出气体特性 ,反而使导
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热系数降低 ,进一步说明煤油冷却剂的温度不宜

过高。

图 8　不同冷却剂流量时冷却剂侧传热系数

Fig. 8　Dist ribution of coolant heat t ransfer

coefficient with the different coolant mass flux

图 9～11分别显示了当冷却剂流量不变 ( mc

= 20 kg/ s)而增加冷却剂侧换热系数时 ,壁面热

流密度、壁面温度和冷却剂温度的分布情况。从

图中可以看出 ,冷却剂侧传热系数的增强 ,可降低

壁面温度 ,但对壁面热流密度和冷却剂温度影响

很小。因此按 Sieder2Tate 公式计算冷却剂侧传

热系数 ,由于没考虑通道截面变化、弯曲等因素引

起的传热强化 ,从而使壁面温度的计算值偏高 ,但

壁面热流和冷却剂温度的计算误差很小。由于增

加冷却剂侧传热系数可降低壁面温度而冷却剂温

升增量很小 ,说明强化冷却剂侧传热 ,尤其在最可

能发生热损坏的危险部位如喉部 ,是很有意义的。

图 12为冷却剂流量 mc = 20 kg/ s 时推力室

温度的等值线图。从中可以看出整个推力室的温

度变化和分布情况 ,尤其清楚地显示了沿轴向温

度的下降和壁面附近大的温度梯度。

由于本文没有考虑燃烧过程 ,并假定了较高

的进口总温 ,导致在燃烧室段的壁面热流和壁温

图 9　不同冷却剂换热系数时壁面热流密度分布

Fig. 9　Dist ribution of heat flux along wall with

different coolant heat t ransfer coefficient

图 10　不同冷却剂换热系数时燃气侧壁温分布

Fig. 10　Temperature dist ribution along gaswall

with different coolant heat t ransfer coefficient

图 11　不同冷却剂换热系数时冷却剂温度分布

Fig. 11　Dist ribution of the coolant temperature with

different coolant heat t ransfer coefficient

图 12　推力室温度等值线图 ( mc = 20 kg/ s)

Fig. 12　Temperature contour in the thrust chamber

偏高 ,冷却套温升偏大 ,因此燃烧室进口段的传热

计算有待进一步改进 ,但这并不影响本文所得出

的主要结论。

4　结　论

通过对大推力液体火箭发动机推力室内部燃

气、室壁和冷却剂之间流动和传热进行耦合计算 ,

得出以下主要结论 :

(1)本文方法可有效地计算再生冷却推力室

喷管段燃气、室壁和冷却剂之间的耦合换热 ,较好

地模拟推力室内二维流场和温度场 ,并能快速预

测壁面热流密度、壁温和冷却套温升。

(2)壁面对流热流密度沿轴向的分布特点是
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喉部附近最高 ,变化也最为剧烈 ,燃烧室次之 ,扩

张段最小 ,并沿轴向逐渐降低。辐射热流密度在

燃烧室最大 ,从收缩段开始逐渐降低 ,总体来看 ,

仅占总热流的一小部分。冷却剂侧对流传热系数

与壁面热流密度的分布相似 ,冷却剂温度沿其流

向逐渐升高 ,而燃气侧壁温的分布则视燃气、室壁

和冷却剂的耦合传热情况而定 ,基本规律是燃烧

室和喉部较高 ,扩张段较小。

(3)随着冷却剂流量增大 ,冷却效率增强 ,壁

温降低 ,冷却套温升减小。

(4)增强冷却剂侧传热系数可降低壁面温度 ,

但对壁面热流密度和冷却剂温度影响很小。

(5)本文算例表明在较大的冷却剂流量下壁

温仍然很高 ,而且冷却套温升过大 ,说明单纯依靠

再生冷却无法满足设计要求 ,必须考虑其它的冷

却方式如膜冷却等作为辅助冷却手段。
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