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摘　　　要 : 采用 SST k 2ω湍流模型对液体火箭发动机喷管发汗冷却进行了全场耦合计算 ,考虑了不同孔

隙率、变物性、可压缩性、多孔介质热弥散效应、微尺度流动以及传质等因素的影响 ,比对再生冷却分析了不同

注入率对壁面温度、冷却效率以及边界层厚度的影响 ;结果表明平均注入率的增大使平均壁温以更大的比例

降低 ,采用发汗冷却的喷管喉部不再是最高温的部位.将 CFD计算结果分别与实验以及一维气动公式计算结

果进行了比较 ,证实计算结果可靠.
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Abstract : The SST k 2ω t urbulence model was used to simulate the coupled whole field

of the t ranspiration cooling of a Laval2nozzle of a liquid O2 / H2 propellant rocket engine. The

influences of porosity , variation property , compressibility , t he t hermal disperse effect of

porous media , micro2scale flow and mass t ransfer were considered in t he model . The influ2
ences of porosity on local blowing ratio , t he wall temperat ure and the boundary layer t hick2
ness were analyzed and compared wit h t he regenerative cooling. The result s showed t hat the

increase of average blowing ratio can decrease t he average wall temperat ure wit h a larger p ro2
portion and for the t ranspiration cooling nozzle t he throat is no longer t he highest tempera2
t ure point . The simulation result s were compared with bot h the experimental result s and the

one dimension aerodynamics formula and approved to be accurate.
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　　发汗冷却的研究可以追溯到 1904 年 L.

Prandtl的一篇论文里[1 ] .发展可重复使用航天飞

行器 (RLV)的需要使先进热防护技术成为许多发

达国家一直坚持研发的技术发展方向之一[2 ] .对于

大推力液体火箭发动机喷管喉部这样处于高温、高

压、大热流密度条件下的工作部件 ,相对于传统的

再生冷却等热防护技术 ,发汗冷却具有极高的冷却

效率 ,是最富发展潜力的先进冷却方式[3 ] .发汗冷

却壁面材料主要包括层板和多孔结构两种.自

1964年 TranspireⅠ高温高压燃烧室采用层板发汗

冷却以来[1 ] ,已有包括 OMS发动机[4 ]、J22发动机

在内的十余种发动机的燃烧室以及 SSME的喷注
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面板[527 ]采用这类先进的冷却技术 ,燃烧室压力从

4. 14 MPa 直至 20. 68 MPa ,冷却剂工质包括

N2 O4 , H2 O , He以及 H2 等.目前层板加工工艺较

复杂且成本昂贵 ,相对而言烧结多孔则加工简单且

成本低廉 ,因此采用烧结多孔结构进行发汗冷却应

用价值显著 ,对于多孔结构发汗冷却的研究依然非

常重要.尽管近些年来对发汗冷却基本规律开展了

比较深入的研究[8222 ] ,但是 ,针对火箭发动机喷管

发汗冷却的整场数值模拟尚不多见于文献.

发汗冷却的热防护机理包括两部分 :其一为冷

却剂渗流于多孔介质内与微多孔固体骨架进行高效

传热 ,吸收固体骨架的热量进而降低其温度 ;其二为

冷却剂渗出多孔介质、在多孔壁表面上对高温主流

边界层进行吹除 ,隔离高温主流与壁面的直接对流

换热 ,同时使边界层加厚 ,增加对流换热热阻.对发

汗冷却的数值计算 ,如果孤立地选择其中之一来研

究 ,把另外一部分作为边界条件 ,显然无法考虑多孔

壁与高温主流在边界上的相互影响的耦合作用 ,因

此只有将这两部分的流动与传热进行全场耦合求解

才可能得到完整可靠的结果.本文采用 CFD工具对

以液态 O2 / H2 为推进剂的火箭发动机喷管的氢发

汗冷却过程进行了全场数值模拟 ,计算区域包括多

孔结构壁面和燃气主流区 ;对不同孔隙率烧结多孔

壁的发汗冷却进行了研究 ,分析了压力梯度和注入

率对壁面温度、冷却效率以及边界层厚度的影响.

1　物理模型与数学描述

如图 1所示 ,计算区域包括多孔壁面区、拉瓦

尔喷管主流区以及喷管前的进口段.计算模型为

二维轴对称模型.图 2 所示为在粗网格上进行近

壁区自适应加密后的计算网格.计算区域增加进

口段是为了模拟实际的实验段 ,同时避免了热进

口段效应造成进口处壁面温度与实际情况不相符

的偏高.进口段的外壁采用水冷.喷管喉部壁面采

用 1Cr18Ni9 Ti 金属粉末烧结多孔结构 ,算例中

的多孔壁孔隙率分别为 17 % ,30 %及 40 %.主流

进口燃气为混合比Φ= 7的液态 O2 和 H2 燃烧产

物.假设燃烧室燃烧充分 ,根据反应产物成份分

析 ,可知喷管进口处氧已耗尽 ,喷管主流区的进口

工质 98. 44 %为氢氧燃烧产物 ,1. 56 %为氢 ,因此

喷管发汗冷却注入氢不存在化学反应的影响.

计算中喷管主流区采用 SST k 2ω湍流模型.

该模型增加了横向耗散导数项 ,同时在湍流粘度

定义中考虑了湍流剪切应力的输运过程 ,在近壁

区采用低雷诺数模型 ,在远离壁面的区域采用高

雷诺数模型 ,因此很适合包含低雷诺数影响、强压

力梯度、跨声速可压缩性影响以及存在曲壁效应

的喷管流动计算[23 ] .

图 1　计算区域

Fig. 1　Computation model

图 2　网格划分

Fig. 2　Grid

对于喷管壁多孔结构内的流动 ,微尺度效应

增加了额外的流动阻力.这项阻力可以通过在动

量方程中加入源项予以考虑.一般对于低速流动 ,

Ergun经验公式较为准确地描述了这项阻力

Δ

p = -
1
K
μv - ∑

3

j = 1
Fij

1
2
ρvvmag (1)

其中渗透率 K和惯性损失系数 Floss分别由经验

公式得到

K =
d2

pε3

150 (1 -ε) 2 (2)

Floss =
315 (1 -ε)

dpε3
(3)

　　微多孔结构内存在的热弥散效应强化了其中

流体与固体骨架的传热[24 ] ,考虑这种影响 ,在多

孔介质有效导热系数λeff中加入了热弥散引起的

附加导热系数λd ,即λeff =λe +λd ,其中

λd = C(ρc p ) f dp u2
p + v2

p (1 -ε) (4)

C = 1160[ Rep ·Prf (1 -εm ) ] - 018282 (5)

喷管外壁面为冷却氢气腔室 ,压力为 6. 78 MPa ,

均布压力的冷却剂气氢从喷管外壁面通过烧结多

孔壁渗透并注入喷管内汇入主流.喷管内的燃气

流动是明显的变物性流动 ,同时由于氢的物性与
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氢氧产物相比差别很大 ,在喷管内壁面附近由于

注入的冷却剂氢和主流燃气的传质会造成密度、

定压比热以及绝热指数等物性参数的剧烈变化 ,

对边界层内流动和传热的影响很大 ,因此计算中

必须考虑传质和变物性的影响.混合物组元间扩

散通量通过下式计算

J i = - ρD i , m +
μt

S c t

Δ

Y i - D T , i

Δ

T
T

(6)

其中 S ct =
μt

ρD t
,式中 D i , m是混合物中成分 i 的质

量扩散系数 , D T , i是热扩散系数 ,即 Soret 系数 ;

S ct 是湍流有效 Schmidt 数. D t 是由湍流引起的

有效质量扩散系数.

混合物比定压热容与密度由混合律得到 ;混

合物导热系数及粘性等其他物性采用组分质量加

权混合律来计算.

三个算例中多孔介质孔隙率分别为 17 % ,

30 %及 45 % ,喷管主流区进口参数为 :静压 3. 94

MPa ,静温 3 600 K ,O2 / H2 混合比为 7 ;冷却剂氢

进口参数为 :静压 6. 78 MPa ,静温 292 K.

2　结果和讨论

2. 1　计算验证

图 3 示出了孔隙率 30 %算例的喷管全场参

数分布.

图 3　孔隙率 30 %算例的喷管全场参数云图

Fig. 3　Nozzle whole field contour of case which porosity is 30 %

　　作为验证 ,在表 1中将孔隙率为 30 %的算例

计算结果与喷管发汗冷却实验结果进行了比较.

其中实验壁温测点位置如图 4 所示.相对于实验

值 ,上游收敛段壁温测点实验结果与计算结果相

差在 - 4. 72 % ,喉部壁温相差 0. 89 % ,喉部多孔

壁内测点相差也在 1 %左右 ;对于流动模拟情况 ,

主流燃气流量计算结果与实验结果差别较大 ,冷

却剂计算流量与实验结果非常接近 ,验证了多孔

介质流动模型的准确性. 图 4　喷管发汗冷却实验气壁温测点布置图

Fig. 4　Wall temperature measuring point s arrangements

of nozzle t ranspiration cooling experiment

表 1　CFD计算值与实验结果的比较

Table 1　Comparison of CFD and the experiments results

参数 壁温 Twg1 / K 壁温 Twg2 / K 壁温 Twg3 / K 主流气流量/ (g/ s) 冷却剂流量/ (g/ s)

实验结果 300. 35 288. 97 299. 08 709. 00 54. 83

计算值 314. 514 291. 919 296. 391 607. 50 56. 20

误差/ % - 4. 715 83 - 1. 020 52 0. 899 091 14. 315 94 - 2. 498 63
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图 5　CFD结果与一维气动公式计算值的比较

Fig. 5　Comparison of the result s of CFD and the 12D aerodynamics formula

　　此外 ,本文还采用喷管的一维气动计算公

式[25 ]对算例中的喷管主流参数进行了对比计算 ,

主流工质绝热指数取 1. 22.图 5对数值计算与一

维气动计算结果进行了对比.可以看到喉部之前

的压力、速度及马赫数等气动参数 CFD结果和公

式结果较为接近 ,喉部之后温度较为接近 ;主要原

因是由于气动公式计算中绝热指数取为常数 ,因

此在一定区间内两者计算结果存在差异.

2. 2　注入率对气壁温及冷却效率的影响

喷管多孔壁的局部注入率 F定义为

F =
ρc vc

ρg vg
(7)

式中下标 c和 g分别表示冷却剂和主流燃气 ,燃

气的密流ρg vg 取截面的质量加权平均值.对于喷

管内流这种强压力梯度流动 ,冷却剂采用均布进

口压力进行发汗冷却时 ,局部注入率必然极不均

匀 ,因此为描述全局注入率水平 ,定义平均注入率

F =
1
N ∑

N

i = 1
Fi (8)

式中 Fi 为第 i 个单位多孔壁面曲面面积对应的

局部注入率 , N 为取点个数.

图 6示出了三种不同孔隙率下发汗冷却喷管

的壁温 ,对应平均注入率分别为 F = 1. 68 % ,3.

37 %和 7. 21 %.可以看到平均注入率 1. 68 %时喷

管最高内壁温也被降低到 750 K以下 ,在喷管喉

部及其以后的扩张段 ,气壁温相对于收敛段降低

更显著.分析其原因 ,对于喷管这样强压力梯度流

动 ,如果发汗冷却剂采用均布进口压力 ,则由于主

流燃气下游扩张段压力远低于上游收敛段 ,因此

下游冷却剂压差远大于上游 ,其结果是冷却剂在

多孔壁中的流动明显偏向下游 ,造成下游绝对注

入流量会很高 (此时由于喷管主流处于超声速段 ,

局部注入率未必表现为上升 ,如图 11) ,壁温被冷

却到远低于上游收敛段 ,壁温沿轴向分布不均匀.

这种趋势随冷却剂压力增高而更加明显.

对比主流燃气温度 ,发汗冷却显然有效的降

低了壁温 ;平均注入率到 7. 21 %的情况属于过多

注入冷却剂的过度冷却.为评价发汗冷却效果 ,一

般采用发汗冷却效率 ,其定义为

η =
T∞ - Tw

T∞ - Tc
(9)

其中 T∞为主流燃气温度 , Tw 为气壁温 , Tc 为冷

却剂贮箱内温度.

图 7给出了不同平均注入率下的发汗冷却效

率分布.可以看到 ,冷却效率随平均注入率的增加

而升高 ;此外 ,除去过度冷却的算例 ,喷管发汗冷

却效率沿程变化呈以下特点 :在喉部之前 ,由于流

动加速导致对流换热增强 ,因此沿轴向壁温升高 ,

同时由于燃气处于高温区 ,主流燃气与喷管壁温

差减小 ,发汗冷却效率呈降低趋势 ;而在喉部之

后 ,由于上游边界层增厚在下游的累积效应超过
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了由于流动加速导致的对流换热增强作用 ,沿轴

向壁温迅速下降 ,冷却效率很快升高.

图 6　不同平均注入率下内壁面温度

Fig. 6　Wall temperatures of various average blowing ratio

图 7　不同平均注入率下冷却效率

Fig. 7　Cooling efficiencies of various average blowing ratio

2. 3　发汗冷却对壁温峰值的影响

为对比再生冷却与发汗冷却下壁温分布 ,采

用如图 8 所示的薄壁喷管模型进行再生冷却计

算 ,外壁面取第三类边界条件 ,主流参数及冷却剂

温度同发汗冷却算例相同.图 9 所示计算结果表

明 ,将壁温冷却到 800 K左右时 ,需要对流换热系

数 h达 6. 9 ×105 ( W/ m2 ·K) ,这是一个极高的

值 ,要实现这个换热系数意味着需要极高的再生

冷却流量 ,具体本文不作讨论.喉部是喷管内壁热

流密度最高之处 ,当采用再生冷却时 ,壁温的峰值

出现在喉部附近 ;而采用发汗冷却时 ,由于前文所

分析的原因 ,最大热流密度不再出现在喉部附近 ,

壁温的峰值向喉部之前偏移 ,喉部壁温显著下降 ,

也就是说 ,采用发汗冷却的喷管喉部不再是热工

图 8　再生冷却计算模型

Fig. 8　Regeneration cooling computation model

况最恶劣的部位.

图 9　发汗冷却与再生冷却气壁温分布

Fig. 9　Wall temperature dist ribution of t ranspiration

and regeneration cooling

2. 4　发汗冷却对喷管边界层的影响

图 10给出了全场速度矢量图 ,可以看到沿轴

向随着冷却剂注入 ,燃气主流流动边界层一直在

增厚 ,而且上游边界层内的注入使边界层的增厚

作用会在下游形成累积效应.图 11给出了局部注

入率与边界层厚度的关系.可以看到平均注入率

F = 1. 68 %时 ,边界层平均厚度是无发汗时的 15

倍以上.值得注意的是 ,虽然沿喷管主流方向注入

流量在不断增加 ,但由于扩张段的主流剧烈加速 ,

局部注入率并不与局部注入流量呈相同变化趋

图 10　全场速度矢量图

Fig. 10　Whole field velocity vectors

图 11　注入率对边界层厚度的影响

Fig. 11　Influence of blowing ratio on boundary layer

势 ,这是喷管这种强压力梯度、跨声速流动特点下
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进行发汗冷却的一个特点.图 12中示出了无冷却

剂注入的再生冷却边界层与注入率分别为

3137 %和 7171 %的发汗冷却边界层的速度矢量

图.显然平均注入率越高 ,边界层增厚越明显.

图 12　再生冷却与不同平均注入率发汗冷却下的边界层

Fig. 12　Boundary layers of regeneration and transpiration

cooling with different blowing ratio

3　结　论

1) 本文采用 SST k2ω湍流模型和多孔介质
模型 ,对以金属粉末烧结多孔结构作为发汗壁的

液氢液氧推进剂火箭发动机喷管进行了氢发汗冷

却完整的全场数值模拟.分别计算了不同孔隙率

的算例.模型中考虑了变物性、可压缩性、多孔介

质热弥散效应以及传质等因素的影响.壁温计算

结果与实验吻合.喷管内压力、温度、速度、马赫数

等主要气动参数与喷管一维气动计算公式结果也

基本一致.

2) 平均注入率的增大使喷管壁面总体温度

水平以更大的比例降低.

3) 拉瓦尔喷管伴随温度强烈变化的跨声速

流动特点以及边界层增厚的累积效应 ,使得发汗

冷却效率在喉部之前呈降低趋势 ,在喉部之后很

快升高.

4) 当喷管采用均布冷却剂进口压力进行发

汗冷却时 ,燃气主流的强压力梯度特点使得冷却

剂注入流量严重偏向下游 ,其结果是壁温沿轴向

分布不均匀.这种趋势随冷却剂压力增高而更加

明显.

5) 相对于再生冷却 ,冷却剂进口压力均布的

发汗冷却使喷管气壁温的峰值不再出现在喉部附

近 ,而是出现在喉部之前的收敛段 ,即采用发汗冷

却的喷管喉部不再是最高温的部位.

6) 拉瓦尔喷管的加速流动和强压力梯度特

点 ,使得由于冷却剂的局部注入量与局部注入率

并不呈相同变化趋势.
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