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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两方程湍流模型及气 - 固耦合算法.保持再生冷却通道个数及冷却工质进口

流量不变 ,通过改变通道肋壁厚度来改变冷却通道深宽比 ,研究不同深宽比对推力室壁面再生冷却效果的影

响规律.计算结果表明 :增加通道深宽比对推力室壁面能够起到强化传热的作用 ,但同时也增加了冷却通道的

进出口压差 .这是由于冷却工质流速的增高 ,从而提高了推力室传热系数.随着深宽比不断增加 ,推力室再生

冷却效果趋于饱和 ,而冷却工质进出口压降则不断上升 .
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Effect of aspect ratio on heat transfer and fluid flow in regenerative

cool ing channel of l iquid rocket engine thrust chamber
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Abstract : The t urbulent fluid flow and heat t ransfer in a regenerative2cooling channel of

liquid p ropellant rocket engine were numerically investigated by solving t hree2dimensional el2
liptical Navier2Stokes equations. The coolant was hydrogen , whose t hermal p roperties such

as thermal conductivity , density , dynamical viscidity , etc varied wit h bot h temperat ure and

pressure. The specific heat of hydrogen and t hermal p roperties of solid metal varied wit h

temperat ure. The standard k2εt urbulence model and gas2solid coupled technique were adopt2
ed. An optimized calculation scheme was applied so as to find t he best design for rocket com2
bustion chamber . In t he scheme , t he cooling channel aspect ratio varied with t he thickness of

channel ribs while t he channel number is fixed and coolant mass flow rate remains constant .

The simulation result s show t hat t he heat t ransfer of rocket chamber will be enhanced when

increasing the aspect ratio , but t he p ressure drop will increase simultaneously. The cooling
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effect of rocket t hrust chamber will to be reach saturated as t he aspect ratio becomes large e2
nough.

Key words : aerospace prop ulsion system ; liquid p ropellant rocket engine ; regenerative

cooling channel ; channel aspect ratio

　　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.本文的研究工作即为液体火箭发动机外冷

却情况.文献[ 2 ]介绍了带突起的壁面对加热方管

道内传热性能影响的研究.文献[ 3 ]在高室压下对

液氧/甲烷推进剂火箭发动机发汗冷却性能模拟

的研究 ,采用了真实气体物性.文献 [ 4 ]对液体火

箭发动机推力室冷却机理进行了研究 ,主要研究

再生冷却及幕冷却方法.文献[5 ]则采用整体耦合

模型 ,对液体火箭发动机推力室燃气侧和冷却剂

侧的传热进行了研究.在国内 ,文献 [ 6 ]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.

此外还有对推力室冷却通道内的人为粗糙度强化

换热机理进行了分析 ,讨论了影响人为粗糙度强

化换热的因素[7 ] .文献[ 8 ]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.文

献[ 9 ]应用其模型对推力室壁面的再生冷却传热

过程进行了数值分析.而文献 [ 10 ]则进一步研究

了网格疏密对数值计算结果的影响.本文应用其

湍流计算模型对液体火箭发动机推力室再生冷却

通道传热过程进行了优化分析 ,研究在改变肋壁

厚度情况下冷却通道不同深宽比对推力室壁面再

生冷却效果的影响 ,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

图 1为本文所研究液体火箭推力室再生冷却

计算模型 ,其中推力室壁面冷却沟槽数目为 300.

由于物理问题沿周向的对称性 ,故取 300个沟槽

其中一个的二分之一作为计算分析的对象.

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

图 1　计算模型区域

Fig. 1　Computational domain

气侧壁面对流换热系数按巴兹公式计算[1 ] ,即

h =
01026
D t

012 (
μ012 cp

Pr016 ) ( p 3
c

c 3 ) 018 ( A t

A
) 019σ (1)

式中μ, cp , Pr均以燃气总温 T 3为定性温度 ;σ为

定性温度变换系数.

σ= [015
Twg

T 3 (1 +
k - 1

2
Ma2 ) + 015 ] - 0168 ·

(1 +
k - 1

2
Ma2 ) - 0112 (2)

上述各式中的 Pr ,μ采用近似计算方法如下

Pr≈ 4 k/ (9 k - 5) (3)

μ≈ 11184 ×10 - 7 M r
015 T016 (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[11 ]

qr =εσ( T4
g - T4

wg ) (5)

式中ε为燃气有效黑度 ,σ为斯特藩2波耳兹曼常
数 , Tg 为燃气温度 , Twg为燃气壁温.

计算模型推进剂燃烧室热力参数及推力室结

构参数如表 1所示.

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[ 12 ]

¨·(ρV<) = ¨·(Γ< ¨<) + S < (6)

不同变量 <的扩散系数Γ<具体形式如表 2所示.

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 <具体表达式可参见

文献[12 ] .
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表 1　推力室热力参数及结构参数

Table 1　Parameters of liquid rocket chamber

部位

参数
圆柱段 喉部

推力室

(面积比 5. 0)

燃烧室压力/ MPa 10. 00 5. 778 0. 363 6

燃烧室温度/ K 3 615. 9 3 429. 3 2 562. 9

燃气密度/ (kg/ m3 ) 4. 839 2. 983 0. 263

燃气等熵指数 1. 173 4 1. 016 52 1. 159 8

燃气马赫数 0. 229 1 1. 133 5 2. 662

通道肋宽/ mm 1. 2 1 2. 2

通道肋高/ mm 9 7. 6 8. 2

燃气壁镐铜厚度

/ mm
0. 8 0. 8 0. 8

表 2　不同变量所对应的 <、Γ<

Table 2　Expressions of <、Γ< for different variables

方程 < Γ<

连续性方程 1 0

u方程 u η+ηt

v方程 v η+ηt

w方程 w η+ηt

能量方程 T η/ Pr +ηt /σT

k 方程 k η+ηt /σk

ε方程 ε η+ηt /σε

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 1) :

进口截面 : Ûm = 01034 5 kg/ s , T = 40 K ,

p = 1512 MPa

固体区 : 9 T
9 x

= 0 , u = v = w = 0

出口截面 : 9 u
9 x

=
9 v
9 x

=
9 w
9 x

=
9 T
9 x

= 0

固体区 : 9 T
9 x

= 0 , u = v = w = 0

套钢外壁 ab :
9 T
9 z

= 0 , u = 0 , v = 0 , w = 0

通道中心线 bc :
9 u
9 y

=
9 w
9 y

=
9 T
9 y

= 0 , v = 0

固壁侧面 ad :
9 T
9 y

= 0 , u = 0 , v = 0 , w = 0

燃气侧壁 cd : ( hc + hr ) ( Twg - Tg ) = -λ 9 T
9 n wall

其中 hr =
εσ( T4

g - T4
wg )

Tg - Twg
, Tg 为燃气温度.

2　求解方法

本文采用有限容积法对计算区域进行离散 ,

采用六面体结构化网格 ,计算网格划分节点数为

320 ( x) ×35 ( y) ×50 ( z) .

计算采用标准高 Re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[12 ] ,壁面函数法近壁

面无量纲距离取值 y + = 30～300.对流项的离散

采用 QU IC K格式 ,处理速度与压力的耦合关系

采用 SIMPL EC算法.

氢气物性 (密度、粘度等)随温度和压力而变 ,

金属材料 (锆铜、镍、套钢)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

15. 2 ,14. 9 ,14. 6 ,14. 3 ,14. 0 ,13. 7 ,13. 4 ,13. 1 ,

12. 8 ,12. 5 MPa 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　优化计算及讨论

在保持再生冷却通道个数及冷却工质进口流

量不变的情况下 ,改变冷却通道肋壁厚度则必然改

变了冷却通道的横截面宽度 ,从而改变冷却通道深

宽比 ,以此研究不同深宽比对推力室壁面再生冷却

效果的影响规律.由于计算模型为变截面通道 ,故

通道截面深宽比沿流动方向是不断变化的 ,为了便

于研究 ,以通道出口处深宽比为标准.以某一标准

型号火箭为例 ,其深宽比为 a = 812 mm/ 2139 mm =

3143.在不同深宽比下推力室燃气壁最高温度、燃

气壁平均热流密度、冷却通道进出口温差及压差的

计算结果及其变化规律分别如图 2 ,图 3所示.

由图 2 ,图 3 可知随着深宽比的增加推力室

壁面再生冷却效果逐渐变好 ,其中燃气壁最高壁

温呈现下降趋势 ;而燃气壁平均热流密度则逐渐

升高 ;冷却通道进出口温差逐渐上升 ,推力室壁面

传热过程得到了强化 ;但同时增大了冷却工质的

进出口压差 ,当再生冷却通道深宽比增加到一定

值时 ,其再生冷却效果近似地趋于一种饱和状态 ,

而冷却通道进出口压差则不断攀升 ,并超出了一

般的工程设计范围 .这是由于增加冷却通道的深
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图 2　燃气壁最高壁温及平均热流密度变化规律

Fig. 2　Variation of highest temperature and average

wall heat flux at hot2gas side wall temperature

图 3　冷却通道进出口温差及压差变化规律

Fig. 3　Variation of temperature difference

and pressure drop between inlet and outlet

宽比 ,即增加冷却通道肋厚度则同时减少了冷却

通道的宽度 ,这样在增加了壁面肋效率[ 11 ]的同时

也提高了通道内冷却工质的流速 ,这是有利于推

力室壁面强化传热的.但同时也减少了冷却通道

内的对流换热面积 ,是不利于强化传热的.当冷却

通道深宽比增加到一定的时候 ,通道内对流换热

面积急剧减少对强化传热的负面影响与增加肋

效率及提高冷却工质流速的正面影响相当 ,甚至

图 4　冷却通道喉部横截面温度分布变化规律 (单位 : K) (注 :未按比例作图)

Fig. 4　Variation of temperature difference of cross2section in different aspect2ratio (unit : K) (not to scale)

图 5　冷却通道喉部横截面速度分布变化规律 (单位 :m/ s) (注 :未按比例作图)

Fig. 5　Variation of velocity of cross2section in different aspect2ratio (unit : m/ s) (not to scale)
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大于正面因素 (见图 2、图 3) ,同时冷却工质进出

口压差则不断增加 ,这些现象不利于推力室壁面

的再生冷却.因此 ,增加再生冷却通道的深宽比有

利于推力室的再生冷却效果有其一定的适用范围 ,

在进行推力室再生冷却通道的结构设计时 ,可根据

工艺加工能力、经济性及推力室的设计目标等角度

综合选择和设计推力室再生冷却通道的结构尺寸.

进一步分析不同深宽比对推力室壁面再生冷

却过程的影响规律.为便于分析研究 ,在推力室再

生冷却通道喉部处取一垂直于流动方向的横截

面 ,研究其在不同深宽比下的温度及速度分布情

况 ,如图 4、图 5所示. 由图可知随着深宽比的不

断增加 ,冷却通道燃气壁温呈现下降趋势 ,通道内

冷却工质的温度分布逐渐趋于均匀.同时通道内

流速不断增加 ,截面内高流速区主要集中在通道

底部 ,最高流速接近 500 m/ s ,在这样高的流速

下 ,冷却通道进出口压差迅速上升.

4　结　论

本文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.

通过改变再生冷却通道肋厚度来改变冷却通

道的深宽比 ,计算并研究了在不同深宽比下推力

室再生冷却通道的传热特性及规律.计算表明增

加冷却通道的深宽比在一定程度上有利于推力室

壁面的再生冷却 ,能够降低推力室燃气壁温 ,但同

时也增加了冷却工质的进出口压差 ,随着深宽比

的不断增加 ,其冷却效果趋于饱和 ,甚至出现不利

于推力室壁面的再生冷却现象.因此 ,在进行推力

室再生冷却通道的结构设计时 ,应综合考虑并选

择和设计推力室再生冷却通道的结构尺寸.
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