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　　摘　要　针对气氧/煤油地面试验发动机的热防护问题, 采用非定常三维壁温分布模型为主体的分析模

型, 对槽道式水冷推力室壁温特性进行了计算分析。燃气流与冷却水流采用一维流动模型计算。应用有限差

分方法确定了燃气与室壁的换热热流、推力室壁温分布, 给出了壁温随时间变化的规律, 讨论了冷却水流量

对壁温的影响。
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Abstract　Unsteady thr ee-dimensional thermal analysis model of the chamber w all is used to account for the thermal

pr otection of GO 2/ ker osene ground test engine and numerical calculation is performed on its water cooling channel w all. T he

numerical model tr eats the hot g as flow and coolant flow as one dimensional. The hot g as side heat transfer and the temper ature

pr ofile in the w all are obtained by finite differ ence method. T he histor y of the temperatur e profile is also pr edicted by the

analy sis. T he effect of the coolant flow r ate on the temperatur e pr ofile is also discussed.
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在飞行模拟实验研究中, 常用液体火箭发动机来产生高温超音速气流。这种火箭发动机要求可多

次重复使用, 室壁的热分析在设计过程中有重要的地位。

1　推力室壁温度分布计算模型

1. 1　室壁三维导热数学模型

推力室壁采用槽道式水冷方式, 内外介质温度相差很大, 其温度梯度也很大, 室壁温度周向分布

也是不均匀的。室壁内部的传热问题属于三维导热问题, 描述室壁内部的热特性的微分方程为:
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　　其边界条件由界面处导热、对流、辐射三种换热方式来确定。

高温燃气边界: Kw 5T
5n w

= hg ( T e - T w ) + qr　冷却水边界: Kw 5T
5n w

= h l( T l - T w )
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= 0　 室壁与喷注器头部界面: Kw 5T
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= 0

1. 2　计算单元的划分与数学处理

推力室壁温分布的计算方法, 采用多层计算体积元法。用计算体积元模拟径向热特性时, 若将燃

气、冷却水也看作室壁外部的特征单元, 即边界元与燃气、与冷却液流的热交换同样用热阻值的形式

来描述, 并将体积单元的热特性集中到节点 k, 那么方程 ( 1) 及其边界条件可以表述为:

∑
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图 1　室壁单元的划分

Fig. 1　T he volum e element of th e chamber wall

　　其中: M k 是单元的质量, N 为室壁体积单元数 n与外部换

热环境的特征点的个数之和, A kj ( j = 1, 2,⋯, N ) 是 k 与 j 两点

之间的热阻的倒数, T 0
k 为 k 单元在上一时间阵面的温度。

室壁的外壳表面由于受水冷以后温度不高, 与环境的换热

量不大, 肋条及冷却水与外壳的换热可以忽略。由其对称性, 将

推力室壁体抽出一槽一肋进行温度分布计算,沿轴线方向划分

为 40个单元段, 每段中有肋片 1、2,肋基壁体 3、4,槽底壁体 5、

6、7、8, 共八个单元。如图 1所示,实际计算中对槽底壁体四个单

元的处理,可将 7、8对 3、4的影响合成于 5、6单元之上, 每段只

需取六个元计算, 壁内计算单元总数 n = 240个。于是, 对于推

力室壁网点的温度 T k( k = 1, 2,⋯, 240) , 如果令:
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$ t
+ ∑

n

j= 1
A kj , akj = - A kj　　( j ≠ k 且不含室壁外的换热特征点)

　　则得矩阵方程: a õT = P

其中P 为 n个元素的列向量, P k = ∑
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k) , a为 240×240个分量的对称矩阵。

2　燃气流动参数的计算

燃气在流动过程中各组分分压、流速、温度等参数的计算是发动机热分析的基本条件。对于轴对

称流动的燃气流, 若假设燃气核心区的流动为一维可压缩、无粘性准定常流动, 其流动参数的计算可

由质量守恒方程、离解平衡方程、等熵方程、压力平衡方程和能量守恒方程构成平衡流动模型求解[ 1]。

3　热交换的计算方法

3. 1　燃气与推力室壁的对流换热

室壁与燃气的对流换热系数应用 Bartz公式进行计算
[ 2]
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　　此外, 在实际的换热过程中, 气氧/煤油燃气在推力室的内表面有积碳效应, 会降低传热量, 在分

析中不作修正, 作为传热设计的裕度给以保留。这样, 对流换热量用有效温度 T e来表示:

qcv = hg õ ( T e - T w )

　　由以上的计算方法, hg 沿推力室壁轴向变化的计算结果如图 2所示。

3. 2　辐射换热

气氧/煤油推进剂燃气成分中CO 2和 H2O气体具有强烈的辐射能力, 而其它气体的辐射通常可以

忽略, 还必须注意到 CO 2和H 2O 的辐射频谱相互重叠。考虑以上因素, 燃烧室的辐射传热可以由以下

各式进行计算:

有效黑度: E′w = ( 1 + Ew ) / 2

热燃气核心的相互吸收系数: X cor = ( Ecor
H

2
O + EcorCO

2
- Ecor

H
2
O õEcor

CO
2
) / ( Ecor

H
2
O + Ecor

CO
2
)

热燃气核心的辐射热流: q
cor/ w
H

2
O = C0 õE′w õX cor õEcor

H
2
O ( T

4
cor - T

4
w )

q
cor/ w
CO2 = C0 õE′w õX cor õEcor

CO2 ( T
4
cor - T

4
w )

总的辐射热流: qr = q
cor / w
H

2
O + q

cor/ w
CO

2

以上认为是气相全透明状态。典型的燃气的等效辐射换热系数沿轴向的分布如图 2所示。

3. 3　导热热交换

导热热交换包含两部分内容, 其一是各体积元之
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图 2　燃气与室壁换热系数沿轴向的变化

Fig. 2　Dist ribut ion of hg an d hrv

间相互导热, 其二是体积热容中心到燃气或外部环境

交界面存在单元厚度, 在计算热阻时, 须加上单元厚

度的热阻。

导热热流: qcd = K5T5s
3. 4　冷却水流道换热量

当发动机工作时, 外部给入冷却水与推力室壁流

道的换热量的大小与推力室壁的物性、流道尺寸、冷

却水流速有关。除集液区以外流道中的流速均很高, 流

动状态为湍流。由此, 对流换热系数为:

hl = 0. 027õ
Kl

D l
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0. 14

　　换热量: qcv = h l õ ( T w - T l)

沿程流体的温升: $T l = qcv õ $A / ( Cp õWal õ $ t)

4　计算结果举例与讨论

应用上述分析方法, 对室压P C = 5. 0MPa的发动

机进行了计算。图 3绘出了头部方向进水 Wal = 8. 0kg / s的室壁温度沿推力室轴向变化的计算结果, 其

中T W , hot为燃气边的壁面温度, T 1+ 2为肋片的平均温度, T 3+ 4为肋基室壁的平均温度。T W, cool 为冷却水槽

图 3　室壁温度沿轴向的变化

Fig. 3　Temper ature dis t ribut ion in th e chamber wall

图 4　喉部室壁温度分布

Fig. 4　Temperature dist ribut ion at the nozz le throat

图 5　喷管收敛段入口室壁温度分布

Fig. 5　Temperatur e dist ribut ion at the inlet of the nozz le

图 6　喉部室壁温度随水流量的变化

Fig. 6　Ef fect of w ater f low on th e temperatur e at the throat

底处的壁面温度。由图 3可见, 这四条曲线在喉部不同程度地出现峰值 (因为推力室圆柱段辐射热流
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图 7　喉部室壁温度随时间的变化

Fig . 7　His tory of th e temperatur e at th e throat

的作用, 内表面最高温度点出现在喉部往前约3至7mm处) , 内

表面最高温度 T W, hot, max = 1169. 9K; 肋基壁体平均温度的最大

值为 862. 2K, 这样的温度值是一般材料许用温度能够满足的;

然而槽底处冷却水边的壁面温度最大值高达 581. 1K,为了避免

在冷却水槽底出现蒸汽膜, 冷却水与室壁换热的膜温度应当低

于相应流动压力下的汽化温度, 这时槽道内在喉部的冷却水压

力应当大于 0. 97M Pa。图 4和图 5展示了两个典型截面室壁温

度的分布, 由两图比较可知, 对于推力室壁任何部位都采用 30

条等厚度肋片的设计, 虽然在喉部处肋的密度相对较大, 水流速

度也相对较高,但是喉部室壁的温度仍然大大地高于其它部位。

计算表明,当肋数为30、冷却剂的流量小于4kg / s时推力室壁内

的温度变化较陡, 大于 4kg / s 时变化较平缓, 如图 6所示。由此

可见冷却水的流量应选择 4kg/ s 以上为宜。计算还表明, 若将肋

片减薄,增加肋数,保持相同的冷却水流速,将获得更好的冷却效果; 在设计中采用高导热材料时,燃气

边表面温度分布相对低一些,设计时室壁的厚度可以大一些; 若降低室壁的厚度 H 2,燃气边表面温度会

有所降低,但是槽底冷却水边的壁温会升高, 冷却水在流动时出现汽化膜的可能性增大,需要更高的流

动水压,才能保障水冷的可靠性。图 7绘出了喉部室壁温度随时间的变化,由图可以看出,在发动机点火

约 8s 后,室壁的温度分布接近长程工作的温度,推力室壁温特性的考核可以用工作 8s作为依据。

以上由热分析得到的喷管轴向热流分布与有关试验数据
[ 3, 4]
相比较是吻合的, 推力室壁的三维非定

常温度分布计算结果规律正确。由热分析得到的冷却水所需流量等数据在发动机多次热实验中得到了

验证。在分析过程中发现, 这种方法通过调整计算单元数, 既可以取得具有精确温度场分布计算, 又

可以用来作快速估算。
符号说明

A 热阻的倒数, 面积 T 绝对温度 Ck , Cp 比热容 t 时间

h 换热系数 E 辐射系数,面积比 P 压力 Q 密度

P r Prandt l数 L 粘性 q 热流 K 导热系数

s 弧长 R 附面层系数

下标说明

c 燃烧室 cd 传导 cv 对流 g 气相

j , k 节点号 l 冷却水 r 辐射 t 喉部

w 壁面
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