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摘要: 应用湍流模型对液体推进剂火箭发动机再生冷却推力室通道的流动与传热进行了三维数值模拟,冷却

工质为氢气,其密度、导热系数、动力粘度随着温度和压力而变化,冷却剂比热容及金属固体物性随着温度而

变化。计算采用标准 k2Ε双方程湍流模型及气- 固耦合算法。结果表明:推力室燃气侧壁面的温度和热流密度

的最高点均发生在喉部附近,喉部横截面固体区域最大温度梯度靠近燃气,喉部附近氢气在垂直主流方向的

截面上产生了二次流。气固耦合面最大热流密度及最大对流换热系数同样位于推力室喉部附近。
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Abstract: T he tu rbu len t f lu id flow and heat t ran sfer in a regenera t ive2coo ling channel of

the liqu id p ropellan t rocket engine w ere num erica lly invest iga ted by so lving th ree2dim en sion2
al ellip t ica l N avier2Stokes equat ion s. T he coo lan t is hydrogen,w ho se therm al p ropert ies such

as therm al conduct ivity, den sity, dynam ic viscid ity etc. are varied w ith bo th temperatu re and

p ressu re. T he specif ic heat of hydrogen and therm al p ropert ies of so lid m eta l are varied w ith

temperatu re on ly. T he standard ϑ2Ε tu rbu len t model and gas2so lid coup led techn ique w as

adop ted. T he resu lts show that bo th the h ighest temperatu re of hydrogen and the m axim al w all heat fluxes

at the ho t2gas side occur at the th roat region, and the m axim al cro ss2sect ional temperatu re gradien ts of the

so lid region occur clo se to the ho t2gas side. In addit ion, the secondary flow is generated near the th roat region

perpendicu lar to the m ain flow , the h ighest heat flux and convective heat transfer coefficien t of gas2so lid cou2
p led in terface also occur at th roat region.
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　　液体火箭发动机传热主要指推力室身部再生

冷却,其次有燃气发生器传热、蒸发器或加温器传

热[1 ]。其中推力室冷却措施又可分为外冷却和内

冷却两类,外冷却指在受热壁的外侧采取冷却措

施, 把燃气传到壁内的热量带走,主要是指对流

冷却。内冷却是指对受热壁的内表面采取冷却措

施,把壁面与燃气隔开,以减少燃气向壁的传热,

主要有膜冷却、发汗冷却、屏蔽冷却、烧蚀冷却、自

蚀冷却等方法,本文模拟的推力室再生冷却属于

外冷却。文献[ 2, 3 ]只对再生冷却的流体通道进行

了求解,受当时计算机资源的限制,采用的是基于

步进的抛物型方法,采用这种方法的前提是通道

沿冷却流动方向没有回流。文献[ 4, 5 ]对再生冷却

通道内冷却剂的流动和燃气侧的燃气换热采用

CFD 技术,而锆铜等固体区则采用计算固体纯导

热的方法计算其温度分布,流体和固体的公共界

面采用耦合技术处理。在国内,文献[ 6, 7 ]分析了

壁内的三维温度分布,通道内冷却剂采用一维经

验公式计算。文献[ 8, 9 ]对推力室发汗冷却传热二

维局部非热平衡模型进行了数理建模及数值计

算。文献[ 10 ]采用将二维导热数值模拟及推力室

壁面一维冷却模型计算结果相结合的方法得到了

冷却套的温度场。

液体推进剂火箭推力室再生冷却通道变截面

窄缝道内的流动一般为轻微可压缩、高雷诺数湍

流流动。湍流流动与换热的数值计算是目前计算

流体力学与计算传热学中困难最多研究最活跃的

领域之一。文献[ 11 ]应用标准 k2Ε双方程湍流模
型对某液体火箭发动机推力室再生冷却通道进行

了数值仿真,仿真结果与试验数据进行了校核,符

合良好,表明其湍流数值模型是合理的。本文应用

其湍流计算模型对另外一种新型液体火箭发动机

推力室再生冷却通道在大深宽比、窄缝通道的情

况下进行三维稳态湍流流动与传热数值模拟,以

确定在均一混合比下,推力室结构设计方案能否

满足在高温、大热流情况下的冷却要求,找出热防

护的薄弱环节,为液体火箭发动机推力室的优化

设计及实验研究提供理论参考。

1　物理问题数学描写及边界条件

1. 1　物理问题及数学描述

　　保护推力室免受强大热流烧坏的最常用、最

有效而经济的办法就是再生冷却法。再生冷却推

力室的室壁一般由内、外两层壁构成的冷却夹套,

冷却剂流经冷却套,对内壁进行对流冷却。图 1为

某一液体火箭推力室的具体结构示意图,推力室

壁面冷却沟槽数目为 300。

对图 1 所示的再生冷却通道,做如下简化假

设:由于物理问题沿周向的对称性,取 300个沟槽

的其中一个的二分之一作为计算分析的对象 (如

图 2所示,图中黑粗线内为本文的计算区域)。

图 1　推力室结构图

F ig. 1　T h rust cham ber w ith coo ling channel

图 2　冷却通道横截面示意

F ig. 2　T yp ical coo ling channel cro ss2section

假定流动为三维、稳态、湍流并考虑通道内流

体物性的变化及金属固体的物性变化; 考虑到燃

气侧通道内直径远大于再生冷却通道的深度,将

通道截面形状由原来环扇形近似按梯形截面处

理;燃气侧壁面对流换热系数按巴兹公式计算[1 ] ,
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即:

h =
01026
D 012

t

Λ012cp

P r016
p 3

c
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018
A t

A

019

Ρ (1)

式中: 动力粘度 Λ,定压比热容 cp , P r均以燃气总

温 T
3 为定性温度; Ρ为定性温度变换系数。

Ρ = 015
T w g

T 3 1 +
k - 1

2
M a2 + 015

- 0168

1 +
k - 1

2
M a2

- 0112

(2)

上述各式中的 P r, Λ采用近似计算方法如下:

P r≈ 4k
9k - 5

(3)

Λ≈ 11184× 10- 7M 015
r T 016 (4)

其中:M r为相对分子质量。

燃气侧辐射传热可按均分成分的燃气对壁面

的辐射热流密度公式计算[12 ]:

q r = ΕΡ(T 4
g - T 4

w g) (5)

式中: Ε为燃气有效黑度, Ρ为斯特藩- 波耳兹曼

常数, T g 为燃气温度, T w g为燃气壁温。

在上述简化假设下,描述其流动与换热的控

制方程通用形式如下[13 ]:

¨ õ (ΘV 5 ) = ¨ õ (# 5 ¨ 5 ) + S 5 (6)

　　不同变量 5 的扩散系数 # 5 具体形式如表 1

所示。

表 1　不同变量所对应的 5 , #5

Table 1　Expression s of 5 , #5 for d ifferen t

var iables

方程 5 # 5

连续性方程

u 方程

v 方程

w 方程

能量方程

k 方程

Ε方程

1

u

v

w

T

k

Ε

0

Γ+ Γt

Γ+ Γt

Γ+ Γt

ΓöP r+ ΓtöΡT

Γ+ ΓtöΡk

Γ+ ΓtöΡΕ

对于湍流流动, 广义变量同时中增加了 k , Ε
两项变量,各个变量其源项 S 5 具体表达式见文献

[ 13 ]。

1. 2　边界条件

　　由于计算区域中同时存在着固体导热和气体

对流换热,故采用耦合计算模型。在这里耦合计算

是指在计算中将气体和固体区域作为一个整体来

全场求解。固体和气体的交界面称为耦合面。计

算模型边界条件定义如下 (图 2) :

进口截面:

mα= 0103 kgös　,　T = 40 K　,

P = 1512 M Pa

固体区:
5 T
5 x

= 0　,　u = v = w = 0

　　出口截面:

5 u
5 x

=
5 v
5 x

=
5w
5 x

=
5 T
5 x

= 0

固体区:
5 T
5 x

= 0　,　u = v = w = 0

　　钢套外壁 ab:

5 T
5 z

= 0　,　u = 0　,

v = 0　,　w = 0

　　通道中心线 bc:

5 u
5 y

=
5w
5 y

=
5 T
5 y

= 0　,　v = 0

　　固壁侧面 ad :

5 T
5 y

= 0　,　u = 0　,

v = 0　,　w = 0

　　燃气侧壁 cd :

(h c + h r) (T w g - T g) = - Κ 5 T
5 n w all

其中: h r =
ΕΡ(T 4

g - T 4
w g)

T g - T w g

2　求解方法

2. 1　网格生成情况

　　由于计算模型空间几何形状的不规则性 (表

现为空间曲线) ,采用贴体坐标法生成六面体体网

图 3　计算模型的块结构化网格

F ig. 3　B lock2structu red grid of model

格,网格划分节点数为 300 (x )×28 (y )×50 (z ) ,

如图 3示。
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2. 2　数值计算处理

　　计算采用标准高R e数 k2Ε双方程湍流模型,

应用壁面函数法处理壁面上的物理量与湍流核心

区内待求未知量的相互联系[13 ] ,壁面函数法的基

本思想是: 对于湍流核心区的流动使用 k2Ε模型
求解,而在壁面区不进行求解,直接使用半经验公

式将壁面上的物理量与湍流核心区内的求解变量

联系起来。这样不需要对壁面区内的流动进行求

解就可以直接得到与壁面相邻控制体积的节点变

量值。壁面函数法近壁面无量纲距离取值 y
+ = 30

～ 300。计算格式采用二阶迎风格式,处理速度与

压力的耦合关系采用 S IM PL E 算法。湍流模型经

验常数的取值如下: C Λ = 0109, c1 = 1144, c2 =

1192, Ρk = 110, ΡΕ= 113, ΡT = 0185。

氢气物性 (密度、粘度等)随温度和压力而变,

金属材料 (锆铜、镍、钢)物性随温度变化。对于氢

气物性变化应用分段线性插值计算方法, 即在

1512 M Pa , 1419 M Pa , 1416 M Pa , 1413M Pa,

1410 M Pa, 1317 M Pa, 1314 M Pa, 1311 M Pa,

1218 M Pa, 1215 M Pa 等 10个压力值下拟合出氢

气各个物性关于温度变化的多项式,温度变化范

围从 40 K 到 180 K。然后根据氢气的温度及压力

值分别进行多项式计算和线性插值。

3　计算结果及讨论

　　分别截取进口段、喉部段及出口段一横截面,

其截面温度分布云图如图 4所示。计算表明,沿着

x 轴方向 (即流动方向)横截面上温度不均匀,燃

图 4　冷却通道横截面不同区段温度分布

(未按比例作图)

F ig. 4　T emperatu re distribu tion of coo ling channel

in differen t regions (no t to scale)

气壁的最高温度点位于燃气壁冷却通道的中心线

处 (如图 4中 c点,其对应位置见图 2) ,而燃气壁

温度较低点位于锆铜肋基处 (如图 4中 d 点,其对

应位置见图 2)。

产生这一现象的原因是由于分隔冷却通道的

锆铜 (图 2)相当于肋壁,起到了强化传热的作用,

由于流动方向横截面上 h 基本不变,对于 d 点,局

部热流密度相对较大,由 q= h∃ t 可知此处 ∃ t 较

大, 由 ∃T = T gas- T w g可知此处燃气壁温相对较

低。对于 c点情况则相反。

3. 1　燃气壁参数分布情况

　　由于数值计算为三维模型, 故沿 x 轴向, 任

一横截面上燃气壁的热工参数值并不唯一,而是

体现在一条直线上若干网格节点上的数值。为了

便于分析问题,对沿 x 方向各个截面上各网格点

热工参数取算术平均,以此来研究各个参数沿 x

轴方向的变化情况。燃气壁温、燃气壁热流密度及

燃气壁对流换热系数随轴向变化趋势分别如图

5、图 6所示。

图 5　燃气壁温及热流密度变化趋势

F ig. 5　V ariat ion of ho t2gas side w all temperatu re

and heat flux

图 6　燃气温度及燃气壁对流换热系数变化趋势

F ig. 6　V ariat ion of ho t2gas temperatu re and

convective heat transfer coefficien t

of ho t2gas side w all
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由图可知燃气壁面最高温度、最大热流密度

及最高对流换热系数均发生在喉部附近,其中最

高温度值为 54519 K, 位于 x = 014 m ; 最大热流

密度值为 6134×107 W öm 2,位于 x = 0137 m ; 最

高对流换热系数值为 2 4511W ö(m 2·K) ,位于 x

= 0138 m。计算结果再次表明喉部是高温、高热

流密度集中的地方,是火箭推力室安全与结构设

计中的首要考虑对象。

3. 2　冷却通道及耦合面计算结果

　　气固耦合面平均对流换热系数、冷却通道横

截面氢气平均温度、耦合面平均热流密度及平均

温度沿轴向的变化趋势如图 7、图 8示。横截面氢

气的平均速度及耦合面与冷却剂平均温差随轴向

变化趋势如图 9所示。

图 7　冷却通道内氢气局部平均温度及耦合

面对流换热系数沿轴向变化

F ig. 7　V ariat ion of average temperatu re of hydrogen

in coo ling channel and average convective heat

transfer coefficien t a t gas2so lid coup led in terface

图 8　耦合面平均温度及热流密度沿轴向变化

F ig. 8　V ariat ion of average w all temperatu re and

heat flux at gas2so lid coup led in terface

由图 9 可知: 位于喉部冷却剂流速达到了最

高值,这是由于喉部处冷却通道的横截面积最小。

而流速越高,对流换热系数越大,即 h∝V ,故位于

喉部的局部对流换热系数达到最高 (图 7)。由于

耦合面与氢气之间的平均温差在喉部也达到最

大,由 q= h∃T 可知喉部处局部热流密度也达到

了最高值 (图 8)。图 9中喉部段和扩张段之间冷

却剂速度达到一个峰值,这是推力室冷却通道自

身的结构尺寸的原因,使得位于此处冷却通道横

截面积沿流动方向急剧缩小,故此处冷却剂流速

达到局部最高,从而影响了此处的流动与换热状

况。冷却通道在进口段、喉部及出口段横截面速度

分布对比情况如图 10所示。由图也能看出,喉部

截面速度最高, 出口段次之, 而进口截面速度最

小。同时位于喉部冷却通道内产生了二次流 (图

11)。

图 9　冷却通道内氢气平均流速及耦合面与

氢气之间平均温差沿轴向变化

F ig. 9　V ariat ion of average velocity and temperatu re

difference betw een coup led in terface

and hydrogen

图 10　冷却通道横截面不同区段速度分布

(未按比例作图)

F ig. 10　V elocity m agnitude distribu tion of coo ling

channel in differen t regions

(no t to scale)

本文针对上述发动机参数下的推力室冷却通

道计算结果表明: 氢气进出口压差为 0199 M Pa,

温差为 10213 K。
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图 11　冷却通道喉部 x = 0138 m 处横截面流场

F ig. 11　V elocity distribu tion in coo ling channel

at th roat region of x = 0138 m

4　结　论

　　本文应用气- 固耦合方法实现了对H 2öO 2

液体推进剂火箭发动机推力室再生冷却通道三维

流动与传热的全场数值模拟; 冷却剂 (氢气)的物

性随温度、压力而变化; 金属固体物性随温度变

化; 燃气侧采用巴兹公式计算对流换热系数并赋

以第三类边界条件同时考虑了燃气辐射传热情

况。

应用数值分析的方法对于液体推进剂火箭发

动机推力室壁面冷却这一特殊及极端条件下的复

杂流动与传热现象进行了数值仿真。通过计算,揭

示了再生冷却通道内氢气及通道固体的沿程温

度、换热系数及热流密度的变化规律。结果表明,

推力室最高温度和热流密度均发生在喉部附近,

因此喉部是推力室最危险的区域,尤其是靠近燃

气侧且位于冷却通道中心处 (图 2中 c点)的锆铜

材料,必须承受高的热流密度和温度,设计时应着

重考虑。

参考文献:

[ 1 ]　冯文澜,张远君. 液体火箭发动机原理[M ]. 北京: 北京航空

航天大学, 1991.

[ 2 ]　F roh lich A , Imm ich H , L ebail F, et al. T h ree2D im ensional

F low A nalysis in a Rocket Engine Coo lan t Channel of H igh

D ep thöW idth Ratio [R ]. A IA A 91- 2183, 1991.

[ 3 ]　L ebail F, Popp M. N um ericalA nalysis of H igh A spect Ratio

Coo ling Passage F low and H eat T ransfer [R ]. A IA A 93,

1993.

[ 4 ]　W ang T S, L uong V. N um erical A nalysis of the Ho t2Gas2

Side and Coo lan t2Side H eat T ransfer fo r L iqu id Rocket En2

gine Com busto rs[R ]. A IA A 92- 3151, 1992.

[ 5 ]　L ai Y G, P rzekw as A J , N guyen N. A Concurren t M ulti2

D sicip linary A pp roach fo r the A nalysis of L iqu id Rocket

Engine Com busto rs[R ]. A IA A 94- 3103, 1994.

[ 6 ]　韩振兴,林文,张远君,等. 液体火箭发动机铣槽推力室三维

壁温分布计算[J ]. 航空动力学报, 1996, 11 (2) : 145～ 148.

HAN Zhen2x ing, L IN W en, ZHAN G Yuan2jun, et al. Com 2

pu ting of T h ree2D im ensional W all T emperatu re F ield in

L iqu id Rocket T h ruster Cham ber[J ]. J ou rna l of A erosp ace

P ow er, 1996, 11 (2) : 145～ 148.

[ 7 ]　刘伟强,姜春林,周进,等. 气氧ö煤油发动机水冷推力室壁

热分析[J ]. 国防科技大学学报, 1999, 21 (2) : 13～ 16.

L iu W eiqiang, J iang Chun lin, Zhou J in, et al. T herm al A nal2

ysis of CO 2 Kero sene Rocket T h rust Cham ber W all [ J ].

J ou rna l of N a tiona l U n iversity of D ef ense T echnology ,

1999, 21 (2) : 13～ 16.

[ 8 ]　姜培学,任泽霈,陈旭扬,等. 液体火箭发动机推力室发汗冷

却传热过程的数值模拟 (É )数理模型 [ J ]. 推进技术,

1999, 20 (3) : 1～ 4.

J iang Peixue, Ren Zepei, Chen Xuyang, et al. N um erical

Sim ulation of H eat T ransfer in T ransp iration Coo led L iqu id

Rocket T h ruster Cham ber ( É ) Physical2M athem atical

M odel[J ]. J ou rna l of P rop u lsion T echnology , 1999, 20 (3) :

1～ 4.

[ 9 ]　姜培学,任泽霈,陈旭扬,等. 液体火箭发动机推力室发汗冷

却传热过程的数值模拟 (Ê )数值方法与计算结果[J ]. 推进

技术, 1999, 20 (4) : 17～ 20.

J iang Peixue, Ren Zepei, Chen Xuyang, et al. N um erical

Sim ulation of H eat T ransfer in T ransp iration Coo led L iqu id

Rocket T h ruster Cham ber ( Ê ) N um berical M ethod and

Resu lts [ J ]. J ou rna l of P rop u lsion T echnology , 1999, 20

(4) : 17～ 20.

[ 10 ]　李军伟, 刘宇. 一种计算再生冷却推力室温度场的方法

[J ]. 航空动力学报, 2004, 19 (4) : 550～ 556.

L I Jun2w ei, L IU Yu. M ethod of Computing T emperatu re

F ield in Regeneratively2Coo led T h rust Cham ber[J ]. J ou r2

na l of A erosp ace P ow er, 2004, 19 (4) : 550～ 556.

[ 11 ]　W u F, W ang Q W , L uo L Q. N um erical Sim ulation on

H eat T ransfer and F lu id F low in Coo ling Channel of L iq2

u id Rocket Engine T h rust Cham ber [A ]. T he 16th Com 2

pu tational M echan ics Conference JSM E [C ]. K obe: 2003,

N o. 03226: 177～ 178.

[ 12 ]　杨世铭,陶文铨. 传热学 (第三版) [M ]. 北京: 高等教育出

版社, 2000.

[13 ]　陶文铨. 数值传热学 (第二版) [M ]. 陕西 西安: 西安交通

大学出版社, 2001.

217 航 空 动 力 学 报 第　20　卷


