
第２８卷 第６期
２０１３年 ６月

航空动力学报
Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ａｅｒｏｓｐａｃｅ　Ｐｏｗｅｒ

Ｖｏｌ．２８ Ｎｏ．６


Ｊｕｎ．２０１３

文章编号：１０００－８０５５（２０１３）０６－１３５７－０７

火箭发动机燃烧室液膜－再生复合冷却数值仿真
孙　冰，杨　薇，郑力铭

（北京航空航天大学 宇航学院，北京１００１９１）

摘　　　要：对液体火箭发动机燃烧室液膜－再生复合冷却进行了数值计算，针对液膜－燃气流场区多组分、

轴对称Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ（Ｎ－Ｓ）方程和再生冷却区单组分Ｎ－Ｓ方程进行求解，并使用ｋ－ε方程求解湍流流动．对文

献中的某液氧／煤油火箭发动机燃烧室进行了数值模拟，该模型的计算结果能够与文献中的计算结果较好地

吻合．计算结果表明：①液膜－再生复合冷却能有效地减少壁面热流密度和降低壁面温度，且其形成的冷气边

区覆盖了整个燃烧室及喷管壁面；②再生冷却液入口质量流量越大，复合冷却作用越明显，壁面温度越低；③
随再生冷却液质量流量的不同其温升在４５０～６００Ｋ之间，且质量流量越大，再生冷却液的温升越小．④壁面

煤油的质量分数不断下降，在喷管出口壁面处达到最低值，但含有煤油的区域不断变大．
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　　对于大推力火箭发动机燃烧室，高温高压使
冷却系统的设计更为复杂．再生冷却和液膜冷却
都可以有效地降低火箭发动机燃烧室内壁面温

度，减小壁面热流密度，从而保护火箭发动机壁面
在许用范围之内．由于其高达９０％以上的冷却效
率，液膜冷却广泛用于液体火箭发动机燃烧室
中［１－３］．而再生冷却在降低壁面热流密度上的作用
极其明显，可有效地降低壁面温度和壁面热流
密度［４－６］．
随着计算机性能的发展，关于火箭发动机燃

烧室内冷却的数值模拟方法日益发展，许多人对
液膜冷却［７－９］及再生冷却［１０－１２］进行了ＣＦＤ研究．
但到目前为止，如何运用数值模拟方法对液膜－再
生复合冷却进行快速有效的模拟仍有待研究．
Ｚｈａｎｇ等人［１３］对液膜－再生复合冷却进行了固液
耦合数值仿真，对液膜燃气进行了二维数值模拟，
对再生冷却进行了一维数值模拟．Ｋａｎｄａ等人［１４］

对液膜－再生冷却效率建立了一维模型进行计算，
结果表明用少量的冷却剂即可达到预期的冷却效

果．Ｕｅｄａ等人的研究工作表明［１５］，实验发动机中
使用 ＭＭＨ（ｍｏｎｏｍｅｔｈｙｌ　ｈｙｄｒａｚｉｎｅ）作为冷却剂
和用８０％的肼和２０％的 ＭＭＨ混合燃料作冷却
剂时冷却效果不同．
本文对火箭发动机燃烧室内液膜－再生复合

冷却进行了数值计算，针对液膜－燃气区域和再生
冷却液区域对多组分轴对称 Ｎ－Ｓ方程进行了求
解．主要内容包括：建立了火箭发动机燃烧室液
膜－再生复合冷却流场计算模型，编制了Ｃ＃程序
对该模型进行数值求解，得到了各流场参数结果，
通过和文献［１３］结果比较验证了该计算方法的有
效性，并对结果进行了分析．

１　计算模型

如图１所示为液膜－再生复合冷却示意图．高
温燃气从燃烧室入口进入，冷却液膜从燃烧室壁
面处喷入燃烧室内对壁面进行冷却，同时再生冷
却剂在冷却通道内反向流动带走内壁面传递来的

热量．为简化计算模型，结合实际的物理过程在计
算过程中将计算模型分为液膜－燃气区和再生冷
却区两部分分别计算．
图２所示为计算流程，首先假定一个已知的

壁面热流密度作为再生冷却区的计算初始条件开

始冷却液流场计算．根据这一部分计算的结果可
以得到内壁外侧的壁温．然后由此壁温、内壁厚度
和导热系数，以及壁面热流密度计算出内壁内侧

图１　火箭发动机液膜－再生冷却示意图

Ｆｉｇ．１　Ｌｉｑｕｉｄ　ｆｉｌｍ　ａｎｄ　ｒｅｇｅｎｅｒａｔｉｖｅ　ｃｏｏｌｉｎｇ　ｉｎ

ａ　ｒｏｃｋｅｔ　ｅｎｇｉｎｅ

图２　计算流程示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｋｅｔｃｈ　ｍａｐ　ｏｆ　ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ

的温度．其次将此温度作为液膜－燃气区的边界条
件进行流场计算，并可从流场计算结果中得到壁
面热流密度．重复以上计算直至前后两次计算结
果的误差小于１０－６．

１．１　基本假设

为了简化液膜－燃气区的计算，结合实际的物
理过程，本文中假定在液膜－燃气区有：

１）燃气为理想气体且在入口已经混合均匀，
内部自由度处于平衡状态．
２）液膜流动的雷诺数很小，忽略惯性力的影响．
３）忽略煤油裂解及液膜与主流间的化学反应．
４）液膜为超临界入口，忽略其蒸发吸热过程．
５）忽略燃气与内壁面的辐射．
为了简化再生冷却区的计算，本文中假定在

再生冷却区有：

１）再生冷却液为超临界入口，忽略蒸发吸热
过程．
２）再生冷却液流动的雷诺数很小，忽略惯性力．

８５３１
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３）忽略金属壁面轴向导热．
４）将三维再生冷却通道计算简化为二维流
动计算，忽略冷却通道槽的影响．

１．２　控制方程

１．２．１　液膜－燃气区控制方程

对液膜－燃气区进行多组分、轴对称、非定常

Ｎ－Ｓ方程求解，其在物理域坐标系下的表达式为
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１．２．２　再生冷却区控制方程和内壁面导热方程

对再生冷却通道区域内流场进行网格划分，

并求解单组分、单相、轴对称非定常Ｎ－Ｓ方程．
其在物理域坐标系下的连续方程、动量方程

和能量方程表达式同上．各参数含义同上．湍流计
算采用ｋ－ε方程，其控制方程及各参数同上．
此外，由傅里叶定律，壁面径向热流密度

ｑ＝－λＴｒ

１．３　数值方法

以上方程在不同区域均采用马考马克格式求

解，即采用“预估步—校正步—平均步”达到时间

２阶精度和空间２阶精度，并且添加了一定的人
工黏 性，其 时 间 步 长 受 到 ＣＦＬ （Ｃｏｕｒａｎｔ
Ｆｒｉｅｄｒｉｃｈｓ　Ｌｅｗｙ）条件的严格限制．此处用该方程
计算了稳态问题．
中心区域采用２阶中心差分，边界区域采用

１阶差分．在液膜－燃气区域和再生冷却区域，以
上方程先经坐标变换，得计算域控制方程．再依次
求解连续方程、动量方程、能量方程、ｋ－ε方程和
组分方程．多次循环使前后两次计算的最大误差
小于１０－６．

１．４　边界条件

在各区域取边界条件如下．
１）液膜－燃气区
在液膜入口和燃气入口处均有

ｕ＝ｕ０，ｖ＝ｖ０，ρ＝ρ０，ｅ＝ｅ０
ｗｉ＝ｗｉ０，Ｌ＝Ｄｈ，ｌ＝０．０７Ｌ
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ｋ＝ ３２
（ｕＩ）２，ε＝Ｃ３／４μ

ｋ３／２
ｌ

其中ｕ０，ｖ０，ρ０，ｅ０，ｗｉ０ 分别为给定的轴向速度、径
向速度、密度、能量和质量分数，在不同的入口处
其值不同．Ｄｈ 为入口水利直径．Ｉ为湍流度，一般
取为２％～７％．
出口：超声速出口，取各值的扩散系数为０．
轴线：径向局部单向化．
壁面：ｕ＝０，ｖ＝０，ｋ＝０，ε＝０；ρ和ｗｉ的径

向扩散系数为０，温度为第１类边界条件．
２）再生冷却区
在再生冷却液区域入口处有

ｕ＝ｕ１，ｖ＝ｖ１，ｅ＝ｅ１，Ｌ＝Ｄｈ，

ｌ＝０．０７Ｌ，ｋ＝ ３２
（ｕＩ）２，ε＝Ｃ３／４μ

ｋ３／２
ｌ

　　由于是亚声速流动，且出口压力值给定，则入
口处的压力取扩散系数为０．
其中ｕ１，ｖ１，ρ１，ｅ１ 分别为给定的轴向速度、径

向速度、密度和能量，在再生冷却液入口为给定值．
出口：亚声速出口，压力为给定值ｐ＝ｐ１，其

他各值的扩散系数为０．
壁面：ｕ＝０，ｖ＝０，ｋ＝０，ε＝０；ρ的径向扩

散系数为０，下壁面温度为第２类边界条件，上壁
面绝热．

２　算例验证及结果分析

本文对文献［１３］中的算例进行了验证．如图

３所示的液体火箭发动机燃烧室采用了液膜－再
生复合冷却方式进行冷却，液膜入口有３个，第１
个位于燃烧室前部，第２个和第３个分布在收敛
段前端．发动机为液氧／煤油液体火箭发动机，其
各项计算参数如表１所示．其中无量纲距离

Ｘｉ＝Ｌｉ－ＬｔＬ

图３　验证算例几何模型

Ｆｉｇ．３　Ｇｅｏｍｅｔｒｙ　ｏｆ　ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ　ｆｉｅｌｄ

表１　计算条件

Ｔａｂｌｅ　１　Ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

参数 数值

燃气入口压力／ＭＰａ　 １５

燃气入口温度／Ｋ　 ３　８００

冷却通道数 ２２０

Ｘｉ －０．２５０，－０．０９７，－０．０７５

各液膜入口质量流率／％ １．００，０．７６，０．７３

液膜入口温度／Ｋ　 ３００

再生冷却剂入口温度／Ｋ　 ３００

再生冷却通道出口压力／ＭＰａ　 １５

再生冷却质量流量／（ｋｇ／ｓ） ２５～４０

冷却通道槽宽／ｍｍ　 １．５

冷却通道槽高／ｍｍ　 ２．０

内壁厚／ｍｍ　 １．０

２．１　网格划分

如图４为液膜－燃气区的网格划分，在壁面边
界处划分附面层，对喉部和液膜入口区域的网格
进行了加密．如图５为再生冷却流体区域的网格
划分，在壁面边界层处加密．液膜－燃气区壁面处

ｙ＋ 沿轴向分布中，除液膜入口处ｙ＋ 稍大，其余均
在３０～３００之间，符合ｋ－ε模型中ｙ＋ 对壁面网格
的要求．且再生冷却区上下壁面均有３０＜ｙ＋＜
３００．在液膜－燃气区对１７１×６６，３４１×６６和３４１×
１３１三种网格进行了无关性验证，在再生冷却区
对２５５×９，３５５×９和３５５×１８三种网格进行了无
关性验证，其壁面温度最大误差小于１．９３％，故
选择了１７１×６６和２５５×９的网格进行计算以减
少计算时间．

图４　液膜－燃气区域网格

Ｆｉｇ．４　Ｇｒｉｄｓ　ｏｆ　ｌｉｑｕｉｄ　ｆｉｌｍ－ｈｏｔ　ｇａｓ　ｆｉｅｌｄ

２．２　计算结果验证

图６所示为壁面热流密度分布，图７所示为
内壁面温度分布．由图可知，本文中的方法与文献
［１３］中的结果趋势基本一致，但数值上有一定误
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图５　再生冷却区网格

Ｆｉｇ．５　Ｇｒｉｄｓ　ｏｆ　ｒｅｇｅｎｅｒａｔｉｖｅ　ｆｉｅｌｄ

图６　壁面热流密度分布

Ｆｉｇ．６　Ｗａｌｌ　ｆｌｕｘ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ａｌｏｎｇ　ｗａｌｌ

图７　内壁面温度分布

Ｆｉｇ．７　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｎ　ｉｎｎｅｒ　ｗａｌｌ

差，这是由于数值方法不同以及给定初始参数有
一定误差导致的．
由图７可以看出，液膜－再生复合冷却可以有

效地降低壁面温度，即使再生冷却通道内冷却液
的质量流量仅为２５ｋｇ／ｓ时，内壁面温度也能降低
到１　３００Ｋ以下，尤其是喉部温度得到了有效的控
制．从壁面热流密度分布情况可以看出，喉部热流

密度仍然是最大的．在液膜入口处的壁面热流密
度很小，而壁面温度很低，这说明此处燃气传给壁
面的热量绝大部分由液膜吸收，这部分热量导致
液膜温度急剧升高，但液膜造成的冷气边区仍覆
盖了整个燃烧室直至喷管出口处，从而有效地保护
了壁面．再生冷却剂入口质量流量越大，复合冷却
作用越明显，壁面温度越低，壁面热流密度越大．

２．３　结果分析

图８～图１３为再生冷却液质量流量为２５ｋｇ／ｓ
时的计算结果．
图８为液膜－燃气区域能量分布图，从图中可

以看出：燃烧室气体总能量沿燃烧室轴向呈增加
趋势，在喷管出口壁面处最小，在喷管出口中心处
最大．图９为液膜－燃气区域压力分布图，图中所
示压力在燃烧室圆管段处最大，在喷管收敛段处
逐渐减小，在喷管扩张段继续减小直至喷管出口．
这符合火箭发动机燃烧室能量分布和压力分布的

规律．
图１０为液膜－燃气区域温度分布图，图中燃

气温度在燃烧室圆管段处最大，在液膜入口处最
低，在喷管收敛段处逐渐减小，在喷管扩张段继续
减小直至喷管出口．可从图中明显的看到液膜产
生的冷却气从燃烧室壁面一直覆盖到喷管壁面．
图１１为液膜－燃气区域煤油质量分数图，液

膜入口处煤油质量分数为１，在沿壁面流动的过
程中煤油分子不断的扩散到主流燃气区，因此沿
壁面煤油的质量分数不断下降，在喷管出口壁面
处达到最低值，但含有煤油的区域不断变大．同时
可知，燃烧室中心处燃气质量分数趋近于１，仅壁
面附近处有煤油分布．
图１２为液膜－燃气区域密度分布图，从图中

可以看出，液膜入口处密度最大，随着液膜温度的
升高以及扩散作用，液膜沿途的密度逐渐降低．燃
烧室气体密度沿燃烧室轴向呈减小趋势，在喷管
出口处最小．
图１３所示为再生冷却液中心线上温度沿轴

向分布图．由于再生冷却液从喷管尾部进入，和燃
气的流动方向相反，因此其温度沿轴向逆向增加．
在液膜分布相同的情况下，随再生冷却液质量流
量的不同，其温升在４５０～６００Ｋ之间．质量流量
越大，再生冷却液的温升越小．由图中可以明显地
看出，在液膜入口的位置再生冷却液的温升比较平
缓，这是由于此时热气传给壁面的热量几乎全部由
液膜吸收，而壁面传给再生冷却液的热量约为０．
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图８　液膜－燃气区域能量分布

Ｆｉｇ．８　Ｅｎｅｒｇｙ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｉｎ　ｌｉｑｕｉｄ　ｆｉｌｍ－ｈｏｔ　ｇａｓ　ｆｉｅｌｄ

图９　液膜－燃气区域压力分布

Ｆｉｇ．９　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｉｎ　ｌｉｑｕｉｄ　ｆｉｌｍ－ｈｏｔ　ｇａｓ　ｆｉｅｌｄ

图１０　液膜－燃气区域温度分布

Ｆｉｇ．１０　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｉｎ　ｌｉｑｕｉｄ　ｆｉｌｍ－ｈｏｔ

ｇａｓ　ｆｉｅｌｄ

图１１　液膜－燃气区煤油质量分数分布

Ｆｉｇ．１１　Ｍａｓｓ　ｆｒａｃｔｉｏｎ　ｏｆ　ｋｅｒｏｓｅｎｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｉｎ

ｌｉｑｕｉｄ　ｆｉｌｍ－ｈｏｔ　ｇａｓ　ｆｉｅｌｄ

图１２　液膜－燃气区域密度分布

Ｆｉｇ．１２　Ｄｅｎｓｉｔｙ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｉｎ　ｌｉｑｕｉｄ　ｆｉｌｍ－ｈｏｔ　ｇａｓ　ｆｉｅｌｄ

图１３　再生冷却液中心线上温度沿轴向分布

Ｆｉｇ．１３　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ａｔ　ｔｈｅ　ｃｅｎｔｅｒ　ｌｉｎｅ　ｏｆ

ｔｈｅ　ｒｅｇｅｎｅｒａｔｉｖｅ　ｃｏｏｌｉｎｇ　ｆｉｅｌｄ
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３　结　论

本文建立了液体火箭发动机推力室的液膜－
再生复合冷却二维数值计算模型，主要针对液氧／
煤油液体火箭发动机多液膜入口时再生冷却剂不

同质量流量的工况进行了数值计算．通过对这种
算法的研究，得出以下结论：

１）对于文献中液体火箭发动机的燃烧室，本
文模型的计算结果能够与文献结果较好地吻合．
２）液膜－再生复合冷却能有效地降低壁面热
流密度，使壁面温度降低．
３）再生冷却剂入口质量流量越大，复合冷却
作用越明显，壁面温度越低．
４）随再生冷却液质量流量的不同其温升在

４５０～６００Ｋ之间，且质量流量越大，再生冷却液
的温升越小．
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