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摘 � � � 要: 对于采用烧结多孔结构作为发汗冷却壁面的喷管, 为最大限度的减少冷却剂流量, 提出了对多

孔介质壁面沿轴向进行分段的发汗冷却结构.通过采用 F luent 软件对分 4 段结构的多孔壁面推力室发汗冷

却进行数值模拟并且与不分段的发汗冷却喷管比较发现, 分4 段的结构在满足室壁温冷却要求的前提下可将

冷却剂与主气流量百分比从 28. 3%降至 12. 6% , 这表明烧结多孔结构分段设计是减少喷管发汗冷却剂流量

的有效手段.
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Abstract: In order to minimize the coolant flow for tr anspirat ion cooling r ocket no zzle

w ith sintered por ous media w all, an opt imized t ranspir at ion cooling st ructure w as pr esented

in this paper, w hose po rous w all w as divided into several sect ions along the axis direct ion.

The t ranspirat ion cooling for a thruster w ith four�section st ructur e po rous w all w as numeri�
cally studied by Fluent code and the results w ere compared w ith those o f the one�sect ion
st ructure t ranspirat ion thruster. The results show that four�sect ion str ucture can decrease

the rat io of coolant f low and gas f low fr om 28. 3% to 12. 6% on the pr em ise of satisfy ing the

coo ling need of the nozzle inner sur face w all, the mult i�sect ion por ous w all design is an ef fec�
t ive w ay to r educe nozzle tr anspiration coo lant f low .

Key words: t ranspir at ion cooling; nozzle; por ous media w all; subsect ion design

� � 如何有效降低冷却剂流量是发汗冷却研究的

一个重要内容. 以层板发汗冷却为例,其优势之一

就是能精确控制发汗剂流量
[ 1�2]

; 但目前层板应用

成本昂贵,因此对于烧结多孔结构发汗冷却应用

的研究非常必要, 特别是优化发汗壁面的结构以

减少发汗剂流量、克服多孔介质发汗冷却特定工

况下可能出现传热恶化的研究尤其重要.文献[ 3�
5]中分别研究了一维、二维和三维的发汗冷却控

制数学模型;文献[ 6]中选取了一维的发汗冷却数

学模型,用数学方法证明用发汗冷却剂的流量作

为控制变量,理论上存在最优的控制量.杨学实在

专著
[ 7 ]
中系统研究了变域传热发汗控制理论. 其
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他文献也是从控制角度采用数学分析的方法进行

了理论探讨[ 8�10] , 但目前建立在完整物理场模拟

基础上的通过改变多孔结构设计来有效减少发汗

冷却剂流量的研究还不多.

到目前为止,国内外针对发汗冷却的基本规

律已经开展了比较深入的研究 [ 11�17] . 本课题组也

开展了多年的实验研究和数值模拟
[ 18�23]

.本文在

已有研究的基础上, 提出了将火箭推力室多孔壁

面沿轴向进行分段的结构, 采用通用 CFD 软件

Fluent 进行数值模拟, 探讨有效减少喷管发汗冷

却冷却剂流量的烧结多孔壁面结构.

1 � 问题的提出与分析

� � 对于液体火箭发动机喷管, 燃气沿轴向存在

很大的压力梯度. 当采用烧结多孔结构作为壁面

材料进行发汗冷却时,如图 1所示的模型,若冷却

剂采用均布进口压力, 那么冷却剂和喷管内壁面

之间的压差沿轴向不断增大. 数值模拟表明
[ 23]

,

图 1 � 发汗冷却喷管

F ig . 1 � T ranspiration cooling nozzle

冷却剂在注入喷管内壁时流动方向将会强烈偏向

下游方向(如图 2 所示) ,冷却剂注入流量沿喷管

内壁分布极不均匀, 当推力室进口压力越高、喷管

内主流压力梯度越大时这种现象越明显;在这种

情况下推力室扩张段壁面上冷却剂注入流量远高

于喉部前面的收敛段壁面.当前大推力火箭发展

趋势之一是进口参数(静压、静温)不断提高,采用

烧结多孔发汗冷却必然面临上面所述的问题.

进一步的研究表明喷管发汗冷却冷却剂进口

采用这种均布进口压力方案时存在冷却剂流量不

经济的问题.表 1 给出了图 1所示氢氧火箭发动

机喷管发汗冷却的一组数值计算算例. 喷管喉部

壁面采用颗粒直径为 40�m 的 1Cr18Ni9Ti金属

粉末烧结多孔介质;主流进口燃气为混合比 O/ F=

7的液态 O 2 和 H 2 燃烧产物, 冷却剂为 300K 的

气氢.主流区湍流采用 SST ( Shear st ress t rans�
port ) k��模型. 可见, 当冷却剂入口与主流燃气

的压差较大时,冷却剂的流量与主流燃气的流量

之比可高达 28. 3%.

图 2 � 发汗冷却喷管流线

F ig . 2 � T ranspiration cooling str eamline

表 1� 发汗冷却喷管算例

Table 1� Cases of transpiration cooling nozzle

算例 喷管进口参数 冷却剂压力/ MPa 主流流量/ ( kg/ s) 冷却剂流量/ ( kg/ s) (冷却剂/主流流量比) / %

1 p in_to tal= 10. 0M Pa 12. 0 1. 296 0. 367 28. 3179

2 T in_total = 3600 K 11. 5 1. 352 0. 380 28. 106 51

3 O/ F= 7 11. 0 1. 389 0. 336 24. 190 06

4 10. 1 1. 435 0. 195 13. 588 85

� � 图 3给出了冷却剂进口压力为 10. 5M Pa时

发汗冷却算例的注入率F =  cV c / gV g (式中下标

c和 g 分别表示冷却剂和主流燃气)和内壁温的

分布.可以看出, 喷管进口段由于注入率非常低,

室壁温远高于下游; 而下游注入率急剧增高,使得

壁温被不必要得过度冷却,整个发汗区域室壁温

极其不均匀,而且由于进口段室壁温过高,实际情

况下这种局部高温会引起传热恶化[ 24] , 使壁面烧
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毁.这种情况下,为保证壁面最高温度处于安全温

度范围内,就需要提高冷却剂进口压力来增加冷

却剂流量.而对于使用氢作为喷管发汗冷却剂的

氢氧火箭发动机来说,无疑浪费太大
[ 25]

.同时,喷

管下游注入的冷却剂流量过多对喷管内燃气主流

气动特性的影响将不能忽略.

图 3� 注入率与内壁面温度分布

F ig. 3� Blowing rat io and inner surface temperature

distributions

图 4所示的不同冷却剂进口压力下的壁温分

布表明,为保证局部的壁面温度在允许范围内,过

高的冷却剂进口压力使得喷管大部分壁温降到了

远低于允许温度的范围. 因此,如何有效减少发汗

剂流量分布成为烧结多孔结构发汗冷却技术亟需

克服的问题之一.对此,本文提出通过对多孔介质

壁面沿轴向进行分段, 从而实现根据下游不同的

燃气主流压力来分配不同的冷却剂进口压力, 以

满足在保证壁温在允许值范围且分布尽量均匀的

前提下冷却剂注入流量尽量少的要求.

图 4 � 不同冷却剂压力下的内壁温分布

F ig . 4 � Inner surface temperature fo r different

coolant pr essure

2 � 多孔壁的分段结构

� � 针对前文所述算例边界条件下的发汗冷却问

题,对分段的烧结多孔结构推力室壁进行了研究.

分段的基本原则如下: � 适应喷管轴向热流密度

的分布特点;因为热流密度直接影响壁温分布,因

此可参照图 4中壁温分布规律在壁温变化剧烈之

处相对密分段,否则疏分段;  适应喷管轴向室压
分布及多孔壁厚度特点;在室压及多孔壁厚度变

化剧烈之处相对密分段, 否则疏分段; ! 分段不需

要太密,以避免工程应用中不必要的结构复杂性.

由于一般注入率范围内发汗冷却对喷管推力

系数等气动性能影响非常小 [ 26] , 因此冷却剂压力

分配的原则就是相应的冷却剂流量刚好满足推力

室气壁最高温度低于设计许用温度. 各段冷却剂

进口压力分配方法如下:

1) 首先计算出满足气壁温被冷却到许用温

度 T w , a条件的冷却剂密流  c v c ( x ) (单位面积质

量流量, x 为轴向)及气壁侧注入速度分布 v c( x )

v c =
hg ( T aw - T w , a)
 c cp

c
( T w, a - T c)

( 1)

式( 1)中 T c 为冷却剂进口温度,已知; T w, a为气壁

的许用温度, 根据材料确定; hg 为燃气侧换热系

数, T aw为燃气的绝热壁温, cp
c
为冷却剂比热容,

这 3个参数可以通过图 1中同型面不分段喷管的

CFD计算得到, 结果更接近发汗冷却实际工况;

也可以分别通过 Bartz 公式( hg )、喷管一维气动

理论公式 ( T aw )
[ 25]
及冷却剂物性公式( cp c )得

到,但 Bartz公式得到的 hg 为无发汗时的换热系

数,会高于有发汗时的值,由此得到的冷却剂流量

是偏保守的.

2) 根据壁上压力轴向分布 p g ( x ) 、冷却剂注

入速度分布 v c( x ) 以及多孔壁厚度 L 利用计算多

孔介质流动较为准确的 Ergun 经验关系反算出

冷却剂进口压力 p c ( x )

-
p c- p g

L
=

1
!
�v + 1

2
C v 2 ( 2)

式( 2)中多孔介质粘性阻力系数 !与惯性阻力系

数C 均由经过微尺度流动 Klinkenberg 效应修正

的 Ergun 经验公式得到
[ 23]

, �为冷却剂动力粘

度,  为冷却剂密度. 各段冷却剂压力取 p c ( x ) 在

所在分段区间平均值.

如图 5( a) , ( b)所示,本文通过数值模拟计算

了多孔结构推力室壁被气密的金属隔断分成 3段
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或 4段的情形, 分析了分段结构对于烧结多孔壁

喷管发汗冷却有效减少冷却剂流量的可行性、必

要性和优势.

图 5� 分段多孔壁设计

F ig. 5� Design of the po rous w all with several sections

3 � 结果和讨论

� � 对于分 3段的模型,按照前文所述要求来布

置各段冷却剂进口压力,发现分段可以有效地减

少冷却剂总流量; 但是分段太少使得注入率不均

匀的情况仍然存在; 显然分段越密越容易精确的

控制冷却剂的注入流量. 以下就多孔壁分 4段的

结果进行探讨. 本文实施了多组数值计算算例,除

冷却剂进口压力外其它边界条件与前文表 1中算

例相同.图 6中示出了本文实施算例组中满足室

壁温冷却要求进口压力设置. 图 7为对应的速度

场及流线; 对比图 2 可以看到: 多孔壁分为 4段

后,由于冷却剂进口压力是在满足克服流动阻力

和内壁温冷却要求前提下按照流量最小化的原则

来布置,同时由于受到隔断的束缚,冷却剂在多孔

壁内流动不再出现过度涌向下游造成下游注入率

过高、而喉部及上游注入率相对偏低的情况, 因此

分段结构明显改善了冷却剂的分布.

图 6 � 分 4 段多孔壁压力分布

F ig . 6� Pressure distribution o f 4 section por ous w all

图 8、图 9分别给出了多孔壁分段前后的发

汗冷却推力室温度场, 可以看到分段结构使得喷

管室壁温趋于更加均匀.

图 7 � 多孔壁分 4 段流线

F ig . 7 � Streamlines o f four section design

图 8� 多孔壁不分段温度场

Fig. 8� Static temperatur e o f one section design

图 9� 多孔壁分 4段温度场

Fig . 9 � Static temperature o f four section design

图 10和图 11分别是未分段设计和分段设计

并且冷却剂进口压力经按照压力分配原则调整后

得到的冷却剂流量较小情况下的压力场.可以看

到分段设计使得多孔壁内压力场主要沿喷管径向

存在压力梯度,极大削弱了冷却剂在多孔壁内的

轴向流动;结果喷管尾部较低的冷却剂进口压力

即可满足壁温的冷却需要.

从图 12给出的注入率、冷却剂密流和壁温关
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图 10 � 多孔壁不分段压力场

F ig . 10� Static pressure of one section design

图 11 � 多孔壁分 4 段压力场

F ig. 11 � Static pressur e of four section design

系可以看到,分段分配的冷却剂进口压力使得整

个发汗壁温总体比较平均而且均满足冷却要求,

同时下游的注入率明显降低.

图 12� 注入率、壁面温度、热流密度沿程分布

F ig. 12 � Blow ing r atio , mass flux and inner sur face

temperature distr ibutions

表 2将分为 4段并且压力分段分配的发汗冷

却流量与不分段、冷却剂进口压力均布发汗冷却

流量进行了比较, 其中各算例的燃气进口参数同

表 1.可以看到,对多孔壁进行分段后(算例 1) ,在

保证壁面冷却在相近的温度要求前提下,总的冷

却剂注入流量相对不分段时明显减少; 平均注入

率也明显降低, 即使比最低的均布压力 10. 1M Pa

(算例 2)情况下( 10. 1M Pa 的均布冷却剂进口压

力尚不能保证进口段壁温全部满足允许温度要

求)还要节省冷却剂氢气.

表 2 � 未分段与分段多孔壁发汗冷却比较

Table 2� Transpiration coolant flow with and without optimization (4 partition porous wall)

算例 冷却剂参数
冷却剂总

流量/ ( kg / s)

主流流量/

( kg/ s)

(冷却剂/主流

流量比) / %

1
进口静压 / M Pa

质量流量/ ( kg/ s)

10. 8

0. 0284

10. 2

0. 0423

10. 8

0. 0604

6. 0

0. 048 2
0. 1793 1. 420 12. 6

2 进口静压/ MPa 10. 1 0. 195 1. 435 13. 6

3 进口静压/ MPa 12. 0 0. 367 1. 296 28. 3

4 � 结 � 论

� � 本文研究了发汗冷却多孔壁分段结构在有效

降低冷却剂流量问题上的原则、可行性、必要性和

优势:

1) 针对喷管气壁侧压力及热流密度分布极

其不均匀的情况, 应该根据气壁侧压力梯度及沿

轴向热流密度变化率的分布情况用气密金属板对

烧结多孔结构的发汗冷却喷管壁分隔段,压力或

热流密度变化愈剧烈之处,原则上分段愈密, 反之

亦然.

2) 各段冷却剂进口应该分配不同的压力,以

有效减少冷却剂总体消耗量; 每段压力分配原则

为:相应的冷却剂流量可以使得气壁温能够被冷

却到壁面金属材料的设计许用温度.

3) 多孔壁分段设计的结构可以使得发汗冷

却剂显著减少;相比不分段多孔壁面来讲,分 4段

的方案使冷却剂流量减少了 50%以上, 表明分段

设计方案是合理可行的.

4) 相比不分段多孔壁面,分段多孔壁发汗冷
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却使喷管内壁温更均匀, 多孔壁内温差也降低了.
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