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冷却剂不同流动方式对膨胀循环推力室
再生冷却换热的影响

韩　非 , 刘　宇
(北京航空航天大学 宇航学院 ,北京 100083)

摘　　　要 : 为了解液体火箭发动机膨胀循环推力室再生冷却换热特性 ,对某一参考发动机推力室和另外两

种面积比的膨胀循环推力室建立三维计算模型 ,采用数值模拟的方法 ,考察冷却剂的温升、冷却通道压降以及

推力室内壁面温度和热流密度的分布情况。重点比较了不同燃烧室圆柱段长度、冷却剂不同流动方式以及不

同面积比对以上结果的影响。计算过程中采用二阶迎风格式离散控制方程。计算结果表明 :采用逆流冷却

时 ,通过加长推力室圆柱段长度使推力室受热面积增加 70 %后 ,冷却剂温升提高了一倍左右 ;对膨胀循环推

力室进行再生冷却时 ,采用顺流冷却要比逆流冷却的冷却通道压降低 ,但同时冷却剂温升也较低 ,并且对喉部

壁面的冷却效果较差。
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Heat transfer characteristics of expander cycle thrust

chamber with different cooling routing
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Abstract : To st udy the heat t ransfer characteristics of expander cycle regeneratively 2
cooled t hrust chamber , t hree dimension comp utational models of a referenced t hrust chamber

and two expander cycle thrust chambers wit h different area ratio were established. The cool2
ant heat pick2up , p ressure loss in t he cooling circuit , wall temperat ure and heat flux dist ri2
bution were calculated by numerical simulation. Influence of increased lengt h of chamber cyl2
inder , different cooling routing and area ratio were investigated. Governing equations were

discrete with two order up st ream scheme. Numerical result s show that when a converse cool2
ing is taken , t he area of hot gas wall surface of chamber is increased 70 % by increased lengt h

of chamber cylinder and t he coolant heat pick2up is increased about as much as one time ;

while t he selected co2flow cooling routing is employed , t he p ressure loss is decreased in cool2
ing circuit but t he coolant heat pick2up is less than the converse cooling and t his cooling rou2
ting leads higher wall temperature at t he t hroat .
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　　液体火箭发动机膨胀循环推进系统由于具有

重量轻、体积小、成本低、简单可靠和性能较高等

特点 ,一直以来都是航天推进领域的重要研究对

象。例如美国在半人马座运载火箭上的主发动机

RL10A2323就是全流量氢膨胀动力循环系统 ,而

日本在 H2Ⅱ火箭上的芯二级主发动机 L E25A 则

采用开式部分流量氢膨胀动力循环系统。

氢膨胀动力循环是利用推力室再生冷却后生

成的气氢作涡轮工质 ,涡轮作功后的气氢进入推

力室头部通过喷注器进入燃烧室和液氧燃烧。实

现氢膨胀动力循环的一个关键技术就是在保证推

力室得到可靠冷却的基础上 ,为满足氢氧涡轮泵

功率平衡的要求 ,由推力室冷却套引出的气氢必

须具有足够高的热焓。对于膨胀循环推力室而

言 ,推力室压力的高低很大程度上取决于燃烧室

冷却性能的好坏。与此同时 ,为减少泵的负担 ,应

尽量降低冷却通道内的压力损失。

增大推力室热交换能力的途径主要有 : (1)使

用导热性好的材料 ; (2)增大推力室换热面积 ; (3)

增加推力室内壁面和冷却套壁面的粗糙度 ; (4)燃

烧室内设置换热器。一般来说 , (3)实现起来难度

较大 , (1)实现的同时要考虑材料的强度。目前采

用途径 (2)和 (4)的比较多。增大推力室换热面积

的方法主要有 : (1)增加推力室长度 ; (2)推力室内

壁加肋。德国人 Immich. H 等人在文献 [ 1 ]中对

膨胀循环推力室提出三种室内壁加肋的结构 ,为

了验证冷却换热效果的好坏 ,对三种结构分别进

行了数值计算和试验研究 ,得出了不同室壁加肋

结构对换热效果的影响。而后他们又在文献 [ 2 ]

和文献[ 3 ]中发展了多种室壁加肋的结构 ,并在加

工工艺和试验可行性方面做了大量工作。Knab.

O在文献[ 4 ]中研究了推力室圆柱段加长和采取

冷却剂顺向流动 (即冷却剂与燃气流动方向相同)

时冷却剂的温升和冷却通道压力损失情况 ,同时

指出增加推力室寿命的方法。

本文则是在某一参考发动机推力室的基础上

建立膨胀循环推力室的结构 ,考察不同圆柱段长

度、不同冷却剂流动方式和不同面积比对膨胀循

环推力室冷却换热效果的影响 ,为下一步膨胀循

环推力室的试验研究提供参考。

1　氢的对流换热系数及其冷却
通道内压力损失计算　

　　再生冷却的氢氧推力室大都采用氢作为冷却

剂 ,因为氢不仅有良好的冷却性能 ,而且通过冷却

通道的压力损失也较低[5 ] ,这是由于氢的声速很

高 ,大约比其它气体高 4 倍 ,不易出现压缩效应。

对氢在超临界条件下对流换热系数的计算 ,较多

人采用下列公式[5 ] :

N u f = 0 . 020 8 CL Re0 . 8
f Pr0 . 4

f (1 + 0 . 014 57 vw / vb)

式中 , f 下脚标 f 表示所有热物理常数都用流体

的平均温度做为定性温度 , w 表示壁面温度 , Tw

为定性温度 ,b表示中心区温度 , Tb 为定性温度。

N u f =
αD
λ f
为努塞数 ,α为氢的对流换热系数 ,

D为冷却通道的水力直径 ,λ为流体的热传导系

数 ; CL 为修正系数 ,与氢的温度和冷却通道的弯

曲程度有关 ; Ref 为雷诺数 ; Prf 为普朗特数 ; v为

运动粘度 ;流体平均温度可认为
Tw + Tb

2
。

由上式知道 ,提高再生冷却换热系数的途径

主要是增大 Re数 ,但这样势必会引起冷却通道

内压力损失的增加。冷却通道内的压力损失由两

部分组成 :沿程损失ΔP f 1与局部损失ΔPf 2 。文

献[5 ]分别给出了两种损失的计算公式 :ΔPf 2 =εi

ρω2

2 g
,εi代表各种局部损失系数 ,ω为流速。ΔPf 1

= f
ΔL

d
ρ
2 g
ω2 , f 为冷却通道内的摩擦系数 ,ΔL 为

沿程分段的长度 , d为计算段的水力直径。可见

冷却通道内的压力损失与冷却剂流速的平方成增

长关系。

2　换热模型与数值方法

本文研究氢氧膨胀循环推力室的再生冷却换

热 ,采用液氢作为冷却剂。冷却结构的截面如图

1所示。加工时 ,先在内壁上铣出冷却通道 ,然后

镀上外套。

设计时冷却通道数恒定 ,沿推力室冷却通道

先宽后窄 ,然后再变宽 ,在喉部处最窄。由于推力

室为轴对称结构 ,计算时可以只取一根冷却通道

进行计算。对于三维带冷却的推力室计算模型 ,

主要划分为四个区域 :热燃气流动区、内壁区域、
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图 1　推力室冷却结构截面图

Fig. 1　Section of cooling channel

冷却液流动区、外套区域。计算时是按整场 (即计

算域为燃气2内壁2冷却剂2外套)计算。在计算过

程中考虑 :燃气与内壁的对流换热与辐射换热 ,通

过内壁的热传导 ,内壁与冷却液的对流换热 ,冷却

液与外套的对流换热 ,通过外套的热传导。由于

燃烧室内壁温度与热流密度的分布未知 ,需要耦

合求解燃气与壁面的对流、壁面的导热、冷却液与

壁面的对流。控制方程为 Navier2Stokes方程 ,湍

流模型采用 RN G k2ε双方程模型。在空间上采
用二阶迎风格式离散耦合方程 (包括动量方程、连

续方程、能量方程)的对流项 ,二阶中心差分离散

粘性项 ,然后求解湍流方程 ,在时间项上采用隐式

方法求解。计算主要是利用商用 FL U EN T软件

来完成。本文在计算前已知沿推力室轴线方向上

几处的辐射热流密度 ,其它各处的辐射热流密度

可插值求出。

3　边界条件

推力室冷却换热计算的边界条件 :燃气流动

区 ,在推力室入口给出压力入口条件 ,推力室出口

给出压力出口条件 (对于超声速一律外推) ,对称条

件 ;冷却液流动区 ,在冷却通道入口给出质量流率

入口条件 ,在冷却通道出口给出压力出口条件等。

与燃气和冷却液接触的壁面为无滑移耦合壁

面 ,与环境接触的壁面假设为绝热壁面。

4　计算结果与分析

411　几何模型与计算工况

本文首先选用一参考发动机推力室 (以下简

称参考推力室) ,只针对一种冷却剂流动方式进行

研究 ;然后在此基础上 ,加长推力室圆柱段长度 ,

建立两个不同面积比的膨胀循环推力室 ,每一种

推力室都分别针对冷却剂的四种流动方式进行研

究。

41111　参考推力室与膨胀循环推力室主要尺寸

表 1列出了参考推力室与膨胀循环推力室的

主要尺寸。由表中所列尺寸可知 ,相对于参考推

力室 ,膨胀循环推力室圆柱段长度由原来的 160

mm增加到 480 mm ,这样做是为了增加推力室的

换热面积 ;膨胀循环推力室在面积比为 7 的前提

下又增加了一个面积比为 14的模型 ,旨在延长扩

张段的长度 ,同时也可增加推力室的换热面积。

推力室的冷却结构都采用变通道数的冷却结构。

参考推力室从扩张段某处开始冷却通道数加倍 ,

膨胀循环推力室从收敛段入口处开始 通道数减

半 ,到扩张段某处又恢复了原有的通道数。

表 1　推力室主要尺寸

Table 1　Dimension of reference and expander cycle thrust chamber

推力室
燃烧室圆柱段直径

/ mm

燃烧室圆柱段长度

/ mm
面积比

内壁厚

/ mm

冷却肋宽

/ mm
冷却槽数

参考推力室 206 160 7 018 113 144/ 288

膨胀循环推力室ε= 7 206 480 7 018 111 300/ 150/ 300

膨胀循环推力室ε= 14 206 480 14 018 111 300/ 150/ 300

41112　冷却剂流动方式

膨胀循环推力室主要针对冷却剂的四种流动

方式进行研究。分别是 : (1)逆流 ,是指冷却剂流

动方向与燃气流动方向相反 ; (2)顺流 ,是指冷却

剂流动方向与然气流动方向相同 ; (3)逆来回流 ,

是指冷却剂从喷管扩张段某处流入冷却通道 ,流

向喷管出口 ,在喷管出口处转折反向流动 ,从喷管

入口处流出 (见图 2a) ; (4)顺来回流与逆来回流

流动方式相反 (见图 2b) 。对于参考发动机只研

究逆流冷却的情况。
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图 2　冷却剂流动方式

Fig12　Different cooling routing

41113　发动机主要工作参数

表 2记录了发动机的主要工作参数。

表 2　参考推力室与膨胀循环推力室的主要工作参数

Table 2　Characteristics of thrust chamber

推力室

燃烧室

压力 Pc

/ (MPa)

燃烧室

温度 Tc

/ ( K)

燃气比

热 Cp/

(kJ/ kg·K)

冷却剂

流量

/ (kg/ s)

参考

推力室
31668 3400 31831 21611

膨胀循环

推力室
3185 3423 31771 21718

412　计算结果及分析

41211　冷却剂流动方式对冷却剂温升的影响

表 3列出了参考推力室与膨胀循环推力室的

计算结果。从表中数据看到 ,采用逆流冷却的参

考推力室 ,冷却通道内的压力损失为 012 MPa ,冷

却剂温升为 85 K;采用逆流冷却的膨胀循环推力

室 (ε= 7) ,冷却通道压力损失为 01241 5 MPa ,冷

却剂温升为 16912 K。相比之下 ,在冷却通道压

力损失增加不是很多的情况下 ,冷却剂温升却增

加了一倍。这主要是由于燃烧室圆柱段加长后 ,

燃烧室换热面积大幅度增加 (增加量约为原有换

热面积的 70 %) 。对膨胀循环推力室采用顺流冷

却时 ,冷却通道压降要比逆流冷却时低 ,但是冷却

剂的温升同时也低了 20 K以上。下面来解释造

成这种结果的原因。对于圆柱段很长的膨胀循环

推力室而言 ,氢流经圆柱段冷却通道时吸收的热

量和产生的压降将会占总吸热量和总沿程压力损

失的关键部分。同时在第 1 节中提到 ,影响氢在

冷却通道中的对流换热和压降的主要因素是流

速。当采用顺流冷却时 ,冷却氢首先流经推力室

圆柱段 ,由于此时冷却剂静压较高、流速较低 ,所

以冷却氢在圆柱段的吸热量和压降较低 ,造成最

终冷却剂的总温升和总压降都较低 ;而与此相反 ,

当采用逆流冷却时 ,冷却氢流经圆柱段时流速已

经很高 ,所以在圆柱段的吸热量和压降都很高 ,使

得最终冷却剂的总温升和总压降都高于顺流冷却

的结果。

表 3　参考推力室以及膨胀循环推力室的计算结果

Table 3　Simulated results of reference and expander cycle thrust chamber

推力室 冷却剂流动方式
冷却通道内压降

ΔPCC / MPa

冷却剂温升

ΔTCC / K

喉部壁面温度

Tt / K

参考推力室 逆流 0120 8510 61312

膨胀循环推力室

面积比ε= 7

膨胀循环推力室

面积比ε= 14

逆流 012415 16912 64117

顺流 012110 14313 69511

逆来回流 013426 17318 58815

顺来回流 015421 13316 64312

逆流 01280 17319 64415

顺流 012170 15215 70716

逆来回流 01357 17811 64917

顺来回流 016033 14315 70513
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　　图 3是参考推力室与膨胀循环推力室冷却剂

出口温度分布云图。下面介绍各符号代表的意

义 : PZXH7 与 PZXH14 分别代表面积比为 7 和

14的膨胀循环推力室 ,下脚标 con 与 co 分别代

表逆流与顺流冷却 ,下脚标 lh_con与 lh_co 分别

代表逆来回流与顺来回流冷却。例如 PZXH14_

lh_con代表面积比为 14 的膨胀循环推力室的逆

来回流冷却 (以下均用如此简称) 。

(a)参考推力室 , (b) PZXH7_con , (c) PZXH7_co

(d) PZXH14_con , (e) PZXH14_co , (f) PZXH7_lh_con

(g) PZXH7_lh_co ,(h) PZXH14_lh_con ,(i) PZXH14_lh_co

图 3　冷却剂出口温度分布

Fig. 3　Temperature contour of coolant outlet

从图 3可见 ,由于受附面层的影响 ,紧贴壁面

流动的冷却剂温度很高 ,但是在流动的主流区 ,温

度大小分布较为均匀。为了能够较为准确的考察

冷却剂的温升 ,在冷却通道的出口处 ,我们取冷却

剂主流区的平均温度作为冷却剂的出口温度。综

合表 3、图 3 的计算结果可知 ,面积比相同时 ,顺

流冷却比逆流冷却时冷却剂温升低 20 K左右 ,顺

来回流冷却比逆来回流冷却的冷却剂温升低 30

到 40 K左右 ,同时 ,逆来回流冷却要比逆流冷却

的温升高 5 K左右 ,而顺来回流冷却要比顺流冷

却的温升低 10 K左右。面积比增加时 ,逆流和逆

来回流冷却要比顺流和顺来回流冷却的冷却剂温

升增加的小 ,但总体来看 ,面积比由 7 增大到 14

时 ,不管冷却剂采用何种流动方式 ,冷却剂温升增

加 5到 10 K左右。

41212　冷却剂流动方式对冷却通道压降的影响

图 4是膨胀循环推力室分别采用逆流和顺流

图 4　冷却通道内静压分布 (逆流、顺流)

Fig. 4　Pressure contour of expander cycle thrust

chamber cooling channel

冷却时 ,冷却通道内静压分布情况 ,横坐标代表推

力室沿轴线方向的长度 , X = 0 处为喉部 ,纵座标

为静压力值。代表各条曲线的符号的意义如前约

定。由图 4 可见 ,在冷却剂流经喉部时由于冷却

通道先变窄后变宽 ,出现了静压力的极小值。同

理 ,在收敛段入口 (图上坐标 X = - 11018 mm处)

以及扩张段 X = 90 mm处 ,由于冷却通道数突然

发生变化 ,冷却剂流经该处时也不同程度的出现

了静压力的极大值和极小值。综合表 3和图 4的

计算结果 ,可知 :面积比相同时 , 顺流冷却要比逆

流冷却时的冷却剂压降低 ,关于这点已在 41211

节中解释过。面积比增加时 ,逆流冷却要比顺流

冷却时冷却通道压降增加的大。

图 5是膨胀循环推力室采用来回流冷却时的

冷却通道静压分布云图。如图所示 ,静压力降低

的方向也就是冷却剂流动方向。由表 3和图 5显

示的结果来看 ,相同面积比下 ,顺来回流冷却要比

逆来回流冷却时冷却通道压降损失大许多 ,这主

要是由于冷却通道内在喷管扩张段变通道的位置

和喷管出口冷却剂转向的位置处 ,顺来回流冷却

的静压损失远远大于逆来回流冷却的静压损失

(见图 5对应位置) 。在第一节已经讨论 ,冷却通

道的局部压力损失主要与流速有关。当顺来回流

冷却的冷却剂流经喷管扩张段变通道位置和喷管

出口冷却剂转向的位置时 ,流速明显高于逆来回

流冷却 ,所以在这两处冷却通道内的局部压力损

失也明显高于逆来回流冷却 ,从而导致顺来回流

0211
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图 5　冷却通道内静压分布 (来回流)

Fig. 5　Pressure contour of expander cycle thrust chamber cooling channel

冷却的冷却通道内总压力损失也明显高于逆来回

流冷却的结果。另外 ,当面积比增加时 ,顺来回流

要比逆来回流冷却通道压降增加的大。

41213　冷却剂流动方式对壁温的影响

图 6　膨胀循环推力室气壁温度及

热流密度分布曲线

Fig. 6　Temperature and heat flux dist ribution

along gas wall of expander cycle thrust chamber
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图 6是两种面积比的膨胀循环推力室燃气侧

壁面 (气壁)温度和热流密度的分布曲线 ,横坐标

代表推力室沿轴线方向的长度 , X = 0 处为喉部 ,

左边纵座标为温度 ,右边纵座标为热流密度。代

表各条曲线的符号的意义如前约定 ,其中 PZXH7

_q和 PZXH14_q分别代表面积比为 7和 14的膨

胀循环推力室气壁上的热流密度。由图可见 ,两

种面积比下的气壁热流密度分布规律基本一致 ,

喉部最高热流密度均超过 313 ×107 W/ m2 ,圆柱

段热流密度也不低于 115×107 W/ m21
由于受气壁附面层的影响 ,在推力室接近头

部的位置 ,热流密度和温度曲线都有不同程度的

上扬。

比较图 6冷却剂不同流动方式下的气壁温度

分布曲线 ,不难发现 :采用顺流和顺来回流冷却

时 ,冷却剂从燃烧室头部一端流入冷却通道 ,由于

此时冷却剂温度较低 ,所以对推力室圆柱段的冷

却效果要好于逆流和逆来回流冷却 ,但是冷却剂

流经圆柱段后 ,温度上升很快 ,对推力室喉部和扩

散段的冷却效果就不如逆流和逆来回流冷却了。

另外 ,由图还可知道 ,无论冷却剂采取何种流动方

式 ,推力室都工作在安全温度范围内。

5　结　论

本文对液体火箭发动机膨胀循环推力室的再

生冷却换热进行了数值模拟 ,重点研究了冷却剂

的不同流动方式对冷却通道压降、冷却剂温升以

及壁面温度分布的影响 ,并得出以下主要结论 :

1) 对于给定的冷却剂流量和推力室工作参

数 ,无论冷却剂采用哪种流动方式 ,膨胀循环推力

室都能工作在安全温度范围内。

2) 采用逆流冷却时 ,通过加长推力室圆柱段

长度使推力室受热面积增加 70 %后 ,冷却剂温升

提高了一倍左右。

3) 对膨胀循环推力室进行再生冷却时 ,采用

顺流冷却要比逆流冷却的冷却通道压降低 ,但同

时冷却剂温升也较低 ;然而采用顺来回流冷却时 ,

冷却通道的压降要高于逆来回流冷却。

4)膨胀循环推力室面积比由 7增大到 14时 ,

不管采用何种冷却方式 ,冷却剂温升增加 5到 10

K左右。同时 ,面积比增加时 ,逆流冷却要比顺流

冷却的冷却通道压降增加的大。

5) 对膨胀循环推力室进行再生冷却时 ,顺流

和顺来回流冷却对推力室圆柱段的冷却效果要好

于逆流和逆来回流冷却 ,但对推力室喉部和扩散

段的冷却效果不如逆流和逆来回流冷却。
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