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层板推力室发汗冷却壁温特性的初步研究

林 � 杨, 孙 � 冰, 郑力铭
(北京航空航天大学 宇航学院, 北京 100083)

摘 � � � 要: 对液体火箭发动机发汗冷却层板推力室的壁温特性进行了初步研究, 通过建立一维固液耦合温

差模型,利用有限体积法, 计算得到沿推力室径向层板固体和冷却剂的温度分布, 并对影响壁温特性的各种因

素进行了计算分析,包括冷却剂流量、层板导热系数和冷却通道尺寸等. 结果表明:冷却剂流量是控制层板结

构温度的重要参数;层板应该采用一种导热系数适中的材料, 过大或过小导热系数的材料都不利于推力室的

整体性能;较大的冷却通道宽高比有利于层板向冷却剂导热; 冷却通道内的换热效率与冷却剂流量和层板导

热系数有关.
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Abstract: T he preliminary numerical study of w all temperature characteristic of a plate�
let t ranspirat ion cooled thrust chamber w as presented. By establishing a one�dimensional liq�
uid�solid coupling non�equilibr ium model and using the finites vo lume method, the tempera�
ture dist ribut ion o f the platelet solid and the coolant liquid along thickness o f the thrust

chamber w as obtained. M eanwhile, the inf luence of sev eral factors on the w all temperature

character ist ic w as calculated and analy zed, including the flux of coo lant , the conductivity of

platelet material and the geometry st ructure o f the cooling channels. T he numerical results

show that the flux of coo lant is the most impo rtant parameter of cont rolling the w al l temper�
ature, a platelet material of moder ate thermal conduct ivity shall be cho sen; a larg er w idth�
depth r at io of co oling channels is conducive to the conduct ion o f the platelet tow ard the coo l�
ant , the thermal exchang ing ef ficiency in the coo ling channels co rrelates w ith the f lux of

coo lant and the thermal conduct ivity o f platelet material.
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� � 热防护是液体火箭发动机研究中重要的组成
部分.现有的热防护方式已经发展得比较成熟,并

被广泛地应用于各种型号,但未来的液体火箭发

动机要求可靠、可重复使用和低成本,所以研究新
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的热防护手段是非常必要的.

发汗冷却方式将冷却介质以微小的量均匀地

在受热壁面流出而形成隔热屏障, 可以看成是膜

冷却的极限形式, 研究分析显示这是效果最好而

又最经济的热防护方式之一 [ 1] . 层板发汗冷却在

结构上由大量厚度小于 1mm 的薄板片(简称层

板)叠加成形构成受热部件,其中每一薄板的表面

都加工有沟槽状的冷却流道, 冷却剂从层板外围

组件穿过这些流道到达并流出受热表面而完成热

防护任务.层板发汗冷却通过两个过程来实现,第

一个过程是冷却剂在冷却通道中流动换热过程,

通过对流换热吸收沿途层板固体的热量,降低结

构层板温度;第二个过程是冷却剂流出推力室内

壁进入燃气附面层形成发汗膜, 阻碍高温燃气向

室壁传热.现有的推力室结构温度场计算模型和

分析方法,不论是局部热平衡模型还是温差模型,

通常都将这两个过程分开考虑, 燃气向发汗冷却

室壁传热的热流强度都是由理论分析的方法
[ 2]
或

经验方法确定[ 3] ,在室壁结构热分析中作为边界

条件给出.本文参照了层板结构和冷却剂的温差

模型
[ 4]
,利用有限体积法,对发汗冷却层板推力室

的壁温特性进行了数值模拟.

1 � 计算模型

1. 1 � 物理模型

液体火箭发动机推力室的工作压强通常很

高,冷却剂一般处于超临界流动状态,在层板流动

中无相变过程, 其换热过程表现为单向加热流动

特性.该模型考虑层板结构和冷却剂之间的温差,

高温燃气向推力室壁传递的热流 q作为边界条件

给出.层板发汗冷却推力室冷却剂流道如图 1所

示�

图 1 � 冷却剂流道图

Fig . 1 � The coo ling channels

基本假设:

1) 冷却剂在层板中流动时, 进行稳态对流换

热,任意位置的物性都为定常状态;

2) 忽略结构层板因加热而产生的膨胀和形

变;

3) 冷却剂由控制流道进入散布区后为均匀

流动,在垂直于流动方向截面上的温度相同;

4) 冷却剂在流动时不发生化学反应,高温燃

气对层板中的冷却剂的辐射换热可以忽略;

5) 结构层板截面积沿推力室径向的变化可

以忽略不计.

1. 2 � 数学模型

1)控制方程[ 1]

取图 2所示区域进行讨论, 根据上述物理模

型,发汗冷却结构层板固体的能量方程的传热项

包括沿 x 方向的导热和与冷却剂的对流换热

�s d
2
T s

dx 2 -
hLC
A s

( T s - T c ) = 0 (1)

� � 对于冷却剂,除了沿 x 方向的导热和与层板

固体的对流换热外, 还有一个由冷却剂流动而引

起的能量随流迁移项

�c
d2T c

dx 2 +
hLC

A c
( T s - T c ) - �lu l cpl

dT c

dx
= 0

(2)

式( 1)和式( 2)中:

�s ,�c 分别为层板固体和冷却剂的导热系数;

T s , T c 分别为层板固体和冷却剂的温度;

C为冷却通道中冷却剂浸湿层板的周长;

hL 为冷却剂和层板的等效换热系数;

A s 为层板固体截面积;

A c 为冷却通道截面积;

�l , ul , cpl分别为冷却剂的密度、速度和比热容.

2)边界条件

对于层板固体:

左边界为绝热边界,
dT s

dx x= 0
= 0

右边界, q = �s
dT s

dx x= l

对于冷却剂:

左边界为定温边界: x= 0, T c= 105 K

右边界, q = �c
dT c

dx x= l
+ �lu lcplT C, N

3)方程离散

使用内结点法对层板固体和冷却剂液体进行

节点划分,对两者采用相同的划分方法,沿冷却剂

流动方向均匀划分为 N 个网格控制体, N + 2个
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节点(包括 2个控制体积为零的边界节点) ,下面

以层板固体和冷却剂液体的中间节点为例对控制

方程进行离散.

对于层板固体的中间节点

�sA s
T i+ 1 - T i

 x
= hLA

*
( T i - T ci ) +

�s ! s
T i - T i- 1

 x
(3)

� � 得到

2
�sA s

 x
+ hL A

*
T i =

�sA s

 x
T i+ 1 +

�sA s

 x
T i- 1 + hLA

*
T ci (4)

� � 对于冷却剂的中间节点, 多了一项由流动而
引起的能量随流迁移项

hLA
*
( T si - T i ) + �cA c

T i+ 1 - T i

 x
=

�cA c
T i - T i- 1

 x
+ �lu l cplA c ( T i - T i- 1) (5)

� � 得到

2 �
cA c

 x
+ hLA

*
+ �lu lcplA c T i =

�cA c

 x
T i+ 1 +

�cA c

 x
+ �lu l cplA c T i- 1 + hLA

*
T s i (6)

� � 其余边界节点也用相同方法离散控制方程,

根据上述方程, 只需要确定层板和冷却剂的对流

换热系数就可以计算结构温度场了
[ 6]
.由于固体

和液体之间存在着对流换热, 两者的温度必须要

耦合求解,即先由初定的液体温度分布迭代解出

固体的温度分布, 然后由已经计算得到的固体温

度,迭代解出液体温度分布,反复计算, 直到前后

两次计算得到的温差小于 10- 5 K.具体的解法是

将边界条件转化为内部节点的源项,利用 T DMA

解三对角方程组,得到中间节点的温度,然后再外

推求得边界节点的温度.

2 � 计算结果与讨论

由上述方法,对室压为 7. 0 MPa的不锈钢结

构层板推力室进行分析. 冷却剂为液氧,入口温度

为 105 K.

图 2所示结果是在如下条件下计算得到的:

层板导热系数 �s= 20 W/ m � K, 冷却通道宽度
a= 0� 5 mm, 冷却通道高度 b= 0� 1 mm ,冷却剂流
量 �m= 2� 08  10- 5 kg/ s, 推力室内壁燃气热流强

度 q= 3  107 W/ m
2
.可以看到, 靠近燃气侧层板

的壁温被冷却到了 800 K 左右, 已经处于层板金

属可以承受的范围了, 不过层板和冷却剂的温度

梯度都非常大.定义层板和冷却剂的温度梯度趋

近于零时的深度为燃气的热浸深度, 该算例中的

热浸深度 L 大约为 3. 0 mm .

图 2 � 层板固体和冷却剂温度分布

Fig . 2 � Temperature distr ibution of the

platelet solid and the coo lant

图 3为沿 x 方向层板和冷却剂之间的温差,

固液温差在冷却剂入口处趋于零, 越靠近推力室

内壁面越大,当到达冷却剂出口处时急剧增大,最

大约为 275 K.

在进行液体火箭发动机发汗冷却层板结构设

计时,最关心的参数是层板内壁温度和高温燃气

的热浸深度.内壁是整个层板结构中温度最高的

地方,如果该处温度能控制在金属材料正常工作

的极限温度之内, 那么推力室内壁就不会被烧蚀

失效.层板发汗冷却计算设计的一个重要目的是

确定燃气的热浸深, 如果能将热浸深控制在冷却

剂散布流道之内,即使壁面某处过热,也不会扩散

到整个壁面.

图 3� 层板固体和冷却剂之间温差的变化

F ig . 3 � Temperature difference betw een the

platelet solid and the coo lant
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保持其他条件不变, 图 4给出了不同的冷却

剂流量对层板内壁温度和燃气热浸深度的影响.

流量的变化非常显著地影响了层板内壁温度, 当

流量下降到 1� 19  10
- 5

kg / s 时, 内壁温度快速

上升至接近 1 040 K.流量越大, 通道内冷却剂流

速就越快,单位时间内吸收层板的热量就越多,相

应地,层板沿途的温度也就越低.燃气热浸深度的

变化趋势和层板内壁温度变化相似. 所以增加冷

却剂流量能增强发汗冷却效果.

图 4� 冷却剂流量对层板内壁温度和热浸深的影响

F ig. 4� I nfluence of coo lant flux with inner w all

temperature and heat infusion deepness

图 5为其余条件相同情况下, 层板采用不同

导热系数时固液温差沿 x 方向的变化(曲线 1为

�s= 20 W/ m � K, 曲线 2为 �s= 30 W/ m � K, 曲
线 3为 �s= 40 W/ m � K, 曲线 4为 �s= 50 W/ m

�K) , 可以看出随着层板导热系数增大, 冷却剂

出口处固液温差不断减小,层板的温度梯度也变

小,但是热浸深度却在加大.

图 5 � 层板导热系数对固液温差的影响

Fig. 5 � Influence o f platelet therma l conductiv ity

on solid and coolant temperatur e difference

如图 6所示,较大的层板导热系数有利于降

低层板的内壁温度, 同时燃气热浸深也越大.这是

因为层板把更多的热量导入到推力室壁面内部,

使得沿途的冷却剂温度上升, 燃气能够影响到更

深的位置.从降低层板内壁温度角度讲,我们希望

层板导热系数能大一些;但从减小燃气热浸深度

角度讲,我们又希望层板导热系数能小一些,这样

推力室壁就不用设计得太厚, 发动机整体质量也

相对轻些.所以在实际推力室设计时,需要综合考

虑各因素,选择一个最优导热系数的层板材料.

图 6 � 层板导热系数对层板内壁温度和热浸深的影响

Fig. 6 � Influence o f platelet thermal conductiv ity

on w all temperatur e in platelet and heat

infusion deepness

图 7表示保持冷却通道截面积不变,采用不

同冷却通道宽高比时的层板内壁温度和燃气热浸

深度,随着冷却通道宽高比的增大,冷却剂与层板

的接触面积也不断增大,层板通过对流换热传出

去的热量就越多,所以层板内壁温度不断下降,燃

气热浸深度也不断减小.但是冷却通道宽高比不

能设计得太大,否则可能造成冷却通道流阻增大,

使冷却剂不能顺利流出壁面而有效地保护层板内

壁.

图 7� 冷却通道宽高比对层板内壁温度和热浸深的影响

Fig. 7� Influence o f width�depth r at io on inner

wa ll t em perat ur e and heat infusion deepness
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定义冷却 通道 内的换 热效率 为: ∀=

T co- T ci

T w- T ci
,其中 T co为冷却剂出口温度, T ci为冷却

剂入口温度, T w为层板内壁温度. 图 8 显示了冷

却剂流量和层板导热系数与冷却通道内换热效率

的关系.当冷却剂流量趋于零时, ∀趋近于 1, 表示

冷却剂出口温度接近层板内壁温度; 随着冷却剂

流量的增加, ∀不断减小,这表示冷却剂出口温度

不断下降,不过下降趋于平缓.

图 8中曲线 1到曲线 4为层板导热系数增加

情况下, ∀的变化. 可以看出, 较大的导热系数带

来较高的换热效率, 原因是这种情况下层板将更

多的热量导入到了层板壁内, 冷却剂带走高温层

板的热量增加所致.

图 8 � 冷却剂流量和层板导热系数对通道内

换热效率的影响

F ig. 8� Influence of coo lant flux and platelet t hermal

conductivit y on thermal exchang ing eff iciency

in cooling channels

3 � 结 � 论

通过数值模拟,本文对层板推力室发汗冷却

壁温特性进行了初步研究,主要结论如下:

� � 1) 层板和冷却剂温度在靠近燃气侧急剧增

大,两者的温差也沿 x 方向迅速增大, 在冷却剂

出口处能达到 270 K左右;这表明建立温差模型

是必要的;

2) 冷却剂流量是控制层板发汗冷却效果最

重要的参数,要保证结构层板的安全工作,质量流

量必须大于设计流量;

3) 层板导热系数对推力室壁温特性有重要

的影响.导热系数越大,冷却剂出口处层板温度越

低,沿途的温度梯度也较小.但是过大的导热系数

将会导致很大的热浸深度,因此,对于层板发汗冷

却火箭发动机推力室采用过大导热系数的材料并

不利;

4) 冷却通道宽高比对推力室壁温特性也有

重要的影响.在相同的冷却通道截面积的条件下,

较大的宽高比拥有较大的固液接触面积,有利于

层板将热量传递给冷却剂,燃气热浸深度也相对

较小;但是宽高比不能选取过大,否则可能会影响

冷却剂的正常流动.
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