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摘　要：针对边区液膜冷却型小推力液体火箭发动机，引入 ＶＯＦ模型模拟冷却液膜，使用数值仿真手段
计算了发动机推力室突扩构型对燃烧效率与传热特性的影响。对比可见计算结果是可靠的，计算表明无量

纲台阶高度Ｈ从０．１１１增加到０．２２２，燃烧效率增加０．３５个百分点、燃烧效率随无量纲台阶长度Ｌ增加变
化较小、另外传热特性受Ｈ与Ｌ的影响都不大。这表明在扩张型推力室中，燃烧效率下降的主要原因是壁
面附近的气态ＭＭＨ无法与氧化剂有效混合。
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　　小推力液体火箭发动机为航天器在地球远地
点和近地点的机动入轨提供推力，通常使用双组

元自燃推进剂组合，如 ＭＭＨ（一甲基肼）／ＮＴＯ
（四氧化二氮），这样发动机能在不外加能量的情

况下实现方便点火与重复使用［１］。现阶段由于

材料耐温性的限制，推力室需要边区液膜冷却，即

将一部分燃料喷向推力室壁，使其形成液膜，从而

降低壁面温度。液膜冷却提高了发动机工作的可

持续性，却降低了燃烧效率与推力性能［２］。

为了提升发动机性能，需要提高燃烧效率，这

就要求用于冷却的液膜尽可能多地参与燃烧，使

用突扩型推力室是提高燃烧效率的重要手段。为

了减少实验量、缩短研发周期，数值解析广泛地用

于优化设计。国内外有较多文献报道了相关的数

值仿真研究，Ｚｈｕａｎｇ等［３］、Ｘｕ等［４］、Ｋｎａｂ等［５］都

使用数值仿真的手段研究了这种发动机推力室的

燃烧与传热，这些研究较好地描述了燃烧流场，却

没有提出合适的方法描述冷却液膜。燃料射流从

冷却喷嘴喷出后经历的过程非常复杂，包括撞壁、

铺展、飞溅，以及液膜在流动的过程中受热、蒸发

与破碎。Ｙｕ等［６］、Ｚｈａｎｇ等［７］对火箭发动机的冷

却液膜做了较详细的研究，然而他们的研究成果

离成熟的通用模型还有一定距离。

为了准确地评估推力室构型对燃烧效率的影

响，需要引入成熟的模型较好地模拟液膜。本研

究重点关注的是燃烧效率这类较宏观参数，因此

客观上并不要求详细了解液膜的形成与发展等细

节，而更加关注气—液相比例这类参数。综合考

虑各成熟模型的特点与本研究的需求，本文将引

入ＶＯＦ模型，使用数值解析的方法研究推力室构
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型对小推力火箭发动机燃烧效率与壁面传热的

影响。

１　物理模型与数学模型

１．１　研究对象

本文研究的突扩型推力室构型如图１所示，
图中Ｌ与Ｈ分别表示推力室的扩张台阶长度与
扩张台阶高度，为了得到通用性结论，使用喉部直

径Ｄｔ作为参考长度，这样可以得到无量纲台阶长
度Ｌ与无量纲台阶高度 Ｈ，表１给出了待计算
的推力室结构方案。图２给出了发动机的喷注面
板构型，为了简化分析，本文选取了整个推力室的

１／１２作为研究对象，即图２中的三角形 ＡＢＯ，模
型包括１对内圈喷嘴、２对外圈喷嘴与１个冷却
喷嘴。图２中还给出了０°～３０°共５个切片及其
位置，用以在结果分析中展示细节。

图１　扩张型推力室台阶尺寸示意图
Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｓｔｅｐｓｉｚｅｓｉｎｅｘｐａｎｓｉｏｎｔｈｒｕｓｔｃｈａｍｂｅｒ

表１　推力室结构方案
Ｔａｂ．１　Ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｃａｎｄｉｄａｔｅｓｏｆｅｘｐａｎｓｉｏｎｔｈｒｕｓｔｃｈａｍｂｅｒ

方案代号 Ｌ Ｈ

Ｂ（基准型） ０ ０
Ｅ１ １．３８９ ０．１１１
Ｅ２ １．３８９ ０．１６７
Ｅ３ １．３８９ ０．２２２
Ｅ４ １．６６７ ０．１１１
Ｅ５ １．９４４ ０．１１１

１．２　基于ＥｕｌｅｒＥｕｌｅｒ法的ＶＯＦ模型
１．２．１　控制方程
整体来说，发动机推力室中同时存在液相

（冷却燃料）与气相（燃气），属于两相流问题，本

研究将使用 ＶＯＦ模型模拟冷却燃料碰壁、铺展、
加热与蒸发过程。针对求解区域内的液相与气

相，ＶＯＦ模型分别求解各相的连续性方程：
１
ρｑ
·（αｑρｑｖｑ）＝Ｓαｑ＋∑

ｎ

ｐ＝１
（ｍｐｑ－ｍｑｐ[ ]）

（１）

其中αｑ为第ｑ相体积分数，∑
ｎ

ｑ＝１
αｑ＝１；ρｑ为

图２　扩张型推力室台阶尺寸示意图
Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｓｔｅｐｓｉｚｅｓｉｎｅｘｐａｎｓｉｏｎｔｈｒｕｓｔｃｈａｍｂｅｒ

ｑ相密度，单位为ｋｇ·ｍ－３；ｖｑ为控制体ｑ相速度，
单位为 ｍ·ｓ－１；Ｓα为源项，单位为 ｋｇ·ｍ

－３·

ｓ－１；ｍｐｑ为ｐ相到 ｑ相的传质率，单位为 ｋｇ·ｍ
－３

·ｓ－１。
针对求解区域，ＶＯＦ模型仅求解一组动量

方程：

·（ρｖｖ）＝ｐ＋·（τｅｆｆ）＋Ｆ （２）
其中控制体密度

ρ＝∑
ｎ

ｑ＝１
αｑρｑ （３）

其他参数：ｐ为压力，单位为 Ｐａ；ｖ为速度矢
量，单位为ｍ·ｓ－１；τｅｆｆ为有效应力张量，其值为

（μＬ＋μｔ）ｖ＋ｖ
Ｔ－２３Ｉ（·ｖ[ ]）；Ｉ为单位张

量；ｇ为重力矢量，单位为ｍ·ｓ－２；Ｆ为动量源项，
单位为 ｋｇ·ｍ－２·ｓ－２。求解动量方程时各个参
数均为两相共用。类似地，求解区域内能量与湍

流方程也是两相共用，计算选取标准 κ－ε湍流
模型，各共用项参数的计算方法类似式（３），详细
的控制方程可以参看文献［２－３］。
１．２．２　控制方程源项
ＶＯＦ模型将相间传质当作源项考虑，如式

（１）所示。ｍｐｉｑｊ表示ｐ相ｉ组分对ｑ相ｊ组分的传
质率，这样，ｐ相质量守恒方程源项为 ｍｐ＝－
ｍｐｉｑｊ，类似地，ｑ相质量守恒方程源项为ｍｑ＝ｍｐｉｑｊ。
此外，相间的动量与能量交换都是依靠源项 ｍｐｉｑｊ
实现的。

１．２．３　蒸发过程控制方程
ＶＯＦ模型中较通用的传质模型由下式

给出［８］：

ｍ＝ＣαＭＭＨ
Ｔｇａｓ－Ｔｓａｔ
Ｔｓａｔ

（４）

·４１·
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其中 ｍ为蒸发速率（ｋｇ·ｍ－３·ｓ－１），Ｃ为蒸
发速率常数；αＭＭＨ为控制体液相含量；Ｔｇａｓ为气相
温度（Ｋ）；Ｔｓａｔ为液相饱和温度（Ｋ）。其中常数 Ｃ
通常依经验或实验确定，由于本文涉及的蒸发问

题没有相应的实验结果可以对照，因此使用数值

仿真方法确定Ｃ值。图３给出了Ｅ３算例中Ｃ值
与室压计算值的关系，可见若 Ｃ值过小，数值模
拟得到的液膜蒸发不完全导致室压偏低，一旦 Ｃ
值超过２００，室压计算值趋于稳定，据此本研究选
择Ｃ＝２００。

图３　Ｅ３算例中常数Ｃ与室压的关系
Ｆｉｇ．３　Ｃａｌｃｕｌａｔｅｄｐｒｅｓｓｕｒｅｉｎｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ

ｃｈａｍｂｅｒｖｅｒｓｕｓｃｏｎｓｔａｎｔＣ

１．３　基于ＥｕｌｅｒＬａｇｒａｎｇｅ法的离散相模型
１．３．１　控制方程与主要模型
喷雾燃烧问题则选用ＥｕｌｅｒＬａｇｒａｎｇｅ法模拟。

主要模型包括常压液滴蒸发模型、单步化学反应，

反应速率则由涡耗散模型（Ｅｄｄｙｄｉｓｓｉｐａｔｉｏｎ）确
定，相应控制方程参看文献［２－３］，本文就不单
独列出。

１．３．２　离散相初始条件
液体射流离开喷口后，撞击形成的液雾主要

是平面扩展，此喷注平面由互撞的两喷孔中心与

推力室中轴确定。因此本研究令离散相液滴始于

撞击点、初始速度矢量位于喷注平面、速度角

９０°、液滴在此区间均匀分布、初速度依计算值选
取２８．３ｍ·ｓ－１。

燃料与氧化剂液滴直径服从如式（５）描述的
ＲｏｓｉｎＲａｍｍｌｅｒ分布

Ｙｄ＝ｅｘｐ －
ｄ
珔( )ｄ( )ｎ （５）

其中珔ｄ表示质量中间粒径，本研究按实验测
量值选取６６μｍ，常数ｎ取２．１，此外，粒径最大与
最小值分别取９０μｍ与２０μｍ。
１．３．３　边界条件
主要边界条件包括：１／１２模型的两侧采用对

称边界；喷管出口真空：总温与总压为略大于０的
小值；燃气—内壁边界选用动量无滑移边界；推力

室外壁与空间换热使用复合换热，相应的换热系

数为自然对流换热系数与辐射换热系数之和。

２　计算结果

２．１　基准型推力室无冷却工况计算结果

对基准型推力室的无冷却工况进行了数值模

拟。表２对比了发动机燃烧室主要参数的热力计
算理论值与计算值，可见二者相当接近，表明计算

结果是可靠的。

表２　发动机主要工作参数的计算值与理论值对比
Ｔａｂ．２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｃａｌｃｕｌａｔｅｄａｎｄｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌ

ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｉｎｔｈｅｅｎｇｉｎｅ

参数 单位 理论值 计算值 误差 ／％

总压Ｐ０ ＭＰａ １．０３ １．００ －２．９１
总温Ｔ０ Ｋ ３０４７ ２９７０ －２．５３
推力Ｆ Ｎ ４６０．１２ ４３６．６ －５．１０
比冲 ｓ ３０６．８３ ２９１．２ －５．１０

２．２　基准型推力室有冷却工况计算结果

对基准型推力室有冷却工况进行了数值仿

真，图４给出了推力室轴向切片的气态燃料浓度
分布，可见气态燃料富集在壁面，这是因为液膜在

壁面蒸发后形成的气态 ＭＭＨ无法扩散而参与反
应。例外的是７．５°与２２．５°附近的壁面，这里燃
料浓度较低。在喷管出口，壁面仍有少量气态

ＭＭＨ没有完全反应，这主要是因为气态燃料扩散
不充分。

图４　基准型推力室轴向ＭＭＨ浓度分布
Ｆｉｇ．４　ＤｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆＭＭＨｆｒａｃｔｉｏｎｉｎｂａｓｉｃｔｈｒｕｓｔｃｈａｍｂｅｒ

推力室壁面温度分布如图５所示，可见在冷
却燃料的作用下，燃烧室头部内壁面温度较低，最

高温度在喉部附近，约为２４００Ｋ。另一方面可见，
约在Ｚ＝０．０３ｍ及其下游，内壁面７．５°与２２．５°
附近的壁面温度较高。图６所示的壁面液相体积
分数与之类似，可见在壁面，撞击点及其附近的液

相体积分数最高；随着液膜的铺展，液相体积分数
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迅速减少，并且沿壁而向下游流动，而在 Ｚ＝０．
０２ｍ下游，内壁面７．５°与２２．５°附近的液相含量
几乎为零。主要原因在于，由于推进剂液雾速度

较大，一部分液雾接触壁面，而与液膜及气态燃料

在壁面发生反应使壁面温度升高。

图５　基准模型推力室壁面温度分布　（单位：Ｋ）
Ｆｉｇ．５　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｎｂａｓｉｃｔｈｒｕｓｔｃｈａｍｂｅｒｗａｌｌ

（Ｕｎｉｔ：Ｋ）

图６　基准模型推力室壁面液相体积分数
Ｆｉｇ．６　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｌｉｑｕｉｄｐｈａｓｅｆｒａｃｔｉｏｎｏｎｂａｓｉｃ

ｔｈｒｕｓｔｃｈａｍｂｅｒｉｎｎｅｒｗａｌｌ

３　无量纲台阶参数对燃烧与传热的影响

３．１　无量纲台阶高度Ｈ对燃烧与传热的影响

表３列出了Ｈ对发动机各主要计算参数的影
响。可见随着Ｈ的增加，燃烧室压力呈线性上升，
Ｈ从 ０．１１１增加到 ０．２２２，燃烧效率升高了
０３５％，发动机比冲性能增加了０．５ｓ。增加Ｈ在
一定程度上可以强化液膜与主流的混合，降低喷管

出口的液相含量。然而由表３可见，与此同时气态
ＭＭＨ浓度呈增加趋势，这表明增加Ｈ无法有效地
促进推力室壁面附近的气态燃料与氧化剂的混合，

因此对提高发动机性能所起的作用有限。由图７
可见，Ｈ的变化对整体温度分布的影响不大。

表３　Ｈ对发动机主要参数的影响
Ｔａｂ．３　ＥｆｆｅｃｔｏｆＨ ｏｎｔｈｅｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｓｏｆｌｉｑｕｉｄｅｎｇｉｎｅ

参数 单位 Ｈ＝０．１１１Ｈ＝０．１６７Ｈ＝０．２２２
室压 ＭＰａ ０．９７９ ０．９８１ ０．９８３

燃烧效率η ％ ９４．１４ ９４．３３ ９４．４９

比冲 ｓ ２８８．４ ２８８．５ ２８８．９
出口液相分数

×１０－７
２．５４ ２．１９ ２．０２

出口ＭＭＨ含量 ０．０１５８ ０．０１５８ ０．０１６４

出口ＮＴＯ含量 ０．０５８３ ０．０５５８ ０．０５５２

图７　Ｈ对推力室内壁面温度的影响

Ｆｉｇ．７　ＥｆｆｅｃｔｏｆＨ ｏｎｔｈｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｏｆ
ｔｈｒｕｓｔｃｈａｍｂｅｒｉｎｎｅｒｗａｌｌ

３．２　无量纲台阶长度Ｌ对燃烧与传热的影响

表４列出了无量纲台阶长度 Ｌ对发动机各
主要计算参数的影响，可见随着 Ｌ的增加，燃烧
室压力基本没有变化，从数值上说，Ｌ从 １．３８９
增加到１．９４４，燃烧效率降低了０．１１％，发动机比
冲性能降低了０．３ｓ。增加 Ｌ会减弱液膜的蒸发
作用，使喷管出口的液相分数增加，造成燃烧效率

下降。主要的原因在于随着Ｌ的增加，扩张台阶
向后移动，有效卷吸作用长度减少，弱化了台阶作

用。由图８可见，Ｌ对推力室内壁温度分布的影
响不大。

表４　Ｌ对发动机主要参数的影响
Ｔａｂ．４　ＥｆｆｅｃｔｏｆＬ ｏｎｔｈｅｅｎｇｉｎｅｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｓ

参数 单位 Ｌ＝１．３８９Ｌ＝１．６６７Ｌ＝１．９４４

室压 ＭＰａ ０．９７９ ０．９７８ ０．９７７
燃烧效率η ％ ９４．２２ ９４．１４ ９４．１１
比冲 ｓ ２８８．１ ２８８．０ ２８７．８

出口液相分数

×１０－７
２．０２ ２．５４ ２．６９

出口ＭＭＨ含量 ０．０１６５ ０．０１５８ ０．０１５５

出口ＮＴＯ含量 ０．０５８３ ０．０５６６ ０．０６１１

３．３　讨　论

计算显示，Ｈ从０．１１１增加到０．２２２，发动机
燃烧效率相应地提高０．３５个百分点，比冲性能相
应地提高０．５ｓ，这表明增加 Ｈ对提升发动机性
能是有益的。其主要原因在于，增加 Ｈ可以在
一定程度上强化液膜与主流的混合，降低喷管出

口的液相含量。然而从数值上看，增加 Ｈ对发
动机的性能提高所起的作用有限，这是因为台阶

后方的流速较低，气态燃料无法有效与氧化剂

混合。
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图８　Ｌ对推力室内壁面温度的影响

Ｆｉｇ．８　ＥｆｆｅｃｔｏｆＬ ｏｎｔｈｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｏｆｔｈｒｕｓｔ
ｃｈａｍｂｅｒｉｎｎｅｒｗａｌｌ

从计算结果看，Ｌ从１．３８９增加到１．９４４，燃
烧效率降低了０．１１％，发动机比冲降低了０．３ｓ。
其主要原因在于，随着Ｌ的增加，扩张台阶后移、
减少了扩张台阶的卷吸作用距离，弱化了台阶的

作用，因此减少了液膜的蒸发量。

此外，Ｈ与 Ｌ对推力室内壁温度场分布的
影响较小。

４　结　论

引入ＶＯＦ方法模拟冷却液膜，使用数值方法
研究了突扩型推力室构型对燃烧效率与传热的影

响，对比表明，计算结果是可靠的，计算得到以下

结论：

（１）无量纲高度Ｈ与长度Ｌ对推力室内壁
温度场分布的影响较小；

（２）增加无量纲台阶高度 Ｈ可以强化液膜
与主流的混合，降低喷管出口的液相含量，Ｈ从
０．１１１增加到０．２２２，燃烧效率增加０．３５％，比冲

提高０．５ｓ，然而由于台阶后方燃气流速较低，气
态燃料无法有效与氧化剂混合，因此增加 Ｈ对
发动机性能提高所起的作用有限；

（３）增加无量纲台阶长度Ｌ，使得扩张台阶
后移，减少了扩张台阶的卷吸作用距离，因此 Ｌ

从１．３８９增加到１．９４４，燃烧效率降低０．１１％、比
冲降低０．３ｓ；

（４）总体来说，扩张型燃烧室的几何参数，即
无量纲台阶高度Ｈ与长度 Ｌ，对发动机的性能
影响不大。
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