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液氧/煤油发动机再生-液膜复合冷却特性 

于福明，唐萍，吴继平*，张家奇 

（国防科技大学 空天科学学院, 湖南 长沙 410073） 

摘  要：对某液氧煤油发动机中再生冷却与液膜冷却的耦合传热过程，建立传热传质模型，开展数值仿真计算。综

合考虑发动机内部对流传热、辐射传热、导热、沉积热阻、蒸发、卷吸等传热传质过程，将推力室分为升温段、蒸发段

和气膜段三个区域进行计算，分析液膜质量流量、液膜注入位置以及各液膜入口质量流率对再生-液膜复合冷却特性的

影响。计算结果表明：液膜质量流量增大，液膜区长度越长；再生-液膜复合冷却中，不同的液膜注入位置对壁面温度

的影响较大，随着液膜注入位置向喉部移动，喉部的热流密度和壁面温度降低；再生-液膜复合冷却能够有效降低壁面

温度，冷却液膜能够显著降低壁面温度与热流密度，同时液膜蒸发形成的气膜与沉积积碳能够对壁面起到很好的冷却保

护作用。 
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Liquid film/regenerative composite cooling characteristics of 

liquid oxygen/kerosene rocket engine 

YU Fuming, TANG Ping, WU Jiping*, ZHANG Jiaqi 

(College of Aerospace Science and Engineering, National University of Defense Technology, Changsha 410073, China) 

Abstract: A heat and mass transfer model was established for the coupled heat transfer process involving regenerative cooling 

and film cooling in a specific liquid oxygen/kerosene rocket engine, and numerical simulation calculation was made. Comprehen-

sively considering the heat and mass process such as convection heat transfer, radiation heat transfer, thermal conductivity, depo-

sition thermal resistance, evaporation and entrainment, the thrust chamber was divided into three areas, the heating section, the 

evaporation section, and the gas film section to be calculated. The influences of the liquid film mass flow rate, the injection position 

of the liquid film and the mass flow rate at each liquid film inlet on the regenerative and film cooling characteristics were analyzed. 

The results show that: Length of liquid film is enhanced with the increase in liquid film mass flow; In the regenerative and liquid 

film cooling, the different injection positions of the liquid have a significant impact on the wall temperature. As the injection 

position of the liquid film moves towards the throat, the heat flux density and wall temperature at the throat decrease; Film and 

regenerative cooling can effectively reduce the wall temperature. The cooling liquid film can significantly reduce the wall temper-

ature and heat flux density. Meanwhile, the gas film formed by the evaporation of the liquid film and the deposited carbon can 

effectively provide cooling protection for the wall. 

Keywords: liquid rocket engine; film regenerative cooling; numerical calculation; cooling characteristics; heat flux 

液体火箭发动机具有推力及混合比深度可

调等优点，在临近空间有较大的用途，包括实现

飞行器的姿态控制和轨道机动以及火箭基组合

循环发动机（rocket-based combined cycle, RBCC）

起飞段和入轨段主动力[1-3]。液氧煤油发动机由

于其具有更高的性能，以及经济性和技术成熟，
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得到了广泛的应用[4-5]。发动机推力室作为其中

的重要部件，常处于高温的工作环境，因此需要

采取可靠的热防护措施，保证壁温处于允许的温

度范围内。研究表明，再生液膜复合冷却相较于

单一热防护方法，具有极高的冷却效率，在液体

火箭发动机热防护中已经得到了广泛的应用[6-7]。
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研究推力室中再生-液膜复合冷却的冷却特性、

分析液膜流量以及液膜注入位置对冷却特性的

影响规律，对于解决液体火箭发动机热防护难题

具有重要的参考价值。 

随着计算机性能的发展，关于火箭发动机燃

烧室内冷却的数值计算和数值模拟方法日益发

展。Liu[8]等对气膜/再生复合冷却进行了数值计

算研究，分析了不同结构参数与工况参数下复合

冷却的传热特性。李英格[9]对再生/发汗组合冷却

进行仿真计算，对复合冷却的换热过程进行分析，

并对推力室发汗部分的孔隙率分布进行分析设

计。孙冰[10]等对火箭发动机燃烧室液膜-再生复

合冷却开展数值模拟，计算了高温燃气、膜、壁

面以及再生冷却剂之间的耦合传热。向纪鑫[11]等

开展了跨临界液膜冷却的数值模拟，结果表明头

部注入的膜冷却存在一个最佳冷却剂流量。孙郡

等先后对直槽[12]和螺旋槽[13]下变推力液氧甲烷

火箭发动机再生冷却特性开展研究，基于微小通

道低温工质相变传热模型，采用一维传热计算方

法，开展了 5kN 级液氧甲烷火箭发动机的再生

冷却通道设计和传热特性分析。 

除此之外，众多学者利用地面试验开展了多

种因素对液膜铺展特性影响的研究。液膜铺展的

长度、宽度和扩张角都会随着液膜流量的增大而

逐渐增加[14]。在冷却剂注入时给予沿燃烧室壁

面周向的分速度能够减弱中心气流对液膜的夹

带作用，扩展液膜的冷却区域[15]。 

目前研究者们针对液膜冷却特性开展了大

量研究，得到了燃烧室中液膜的发展特性以及液

膜冷却剂流量对冷却特性的影响，但仍然存在一

些不足。一方面，目前文献中针对再生-液膜复合

冷却的研究较少，而实际应用中多采用再生-液

膜复合冷却的方式对发动机开展热防护，另一方

面，液膜冷却剂的注入位置以及不同位置液膜冷

却剂的流量分配同样会对冷却特性产生影响。因

此需要综合液氧煤油发动机中实际传热传质过

程，建立液氧煤油发动机燃烧室再生-液膜复合

冷却数值计算模型，在开展冷却剂流量对冷却特

性影响研究的基础上，进一步开展液膜冷却剂注

入位置和不同注入位置液膜冷却剂的流量分配

对冷却特性影响的研究。 

本文针对液氧煤油发动机中的再生-液膜复

合冷却开展研究，建立再生-液膜复合冷却一维

稳态传热传质计算模型，模型综合考虑了液氧煤

油发动机燃烧室内蒸发、卷吸、对流传热、辐射

传热、导热和积碳热阻等因素，编写计算机程序

对该模型进行数值求解，探究复合冷却条件下，

液膜流量、液膜注入位置以及液膜入口质量流率

分配对壁面热流分布、内壁面温度和再生冷却剂

温度的影响。 

1  物理与数学模型 

1.1  计算模型 

1.1.1  计算对象 

本文针对某液氧煤油发动机燃烧室再生-液

膜复合冷却开展数值计算，燃烧室压力为

3.0MPa、燃烧室主流温度为 3533.36K、混合比

为 2.5，液膜及再生冷却剂均为煤油,壁面材料为

不锈钢，内壁厚 1.4mm，等肋宽为 1.5mm，槽高

1.4mm。 

图 1 所示为发动机再生-液膜复合冷却示意

图，冷却剂从再生冷却剂入口进入，在冷却通道

内反向流动带走内壁面传递来的热量后，一部分

作为燃料进入燃烧室燃烧，另一部分作为液膜冷

却剂分为三道液膜喷入燃烧室对壁面进行冷却。 

 
图 1  液氧煤油发动机再生-液膜复合冷却示意图 

Fig.1  Liquid film and regenerative cooling in LOX/kero-

sene engine 

在后续计算过程中将推力室沿轴向分成n个

微元单位，在假定冷却通道出口处（i=1）的再

生冷却剂温度的前提下，液膜入口温度与再生冷

却剂出口温度相同，通过假定每个微元的燃气侧

壁温或液膜温度，通过一维传热计算可以得到第

i个微元的出口再生冷却剂温度以及壁面温度等

参数，将上述参数作为第i+1 个微元的入口温度，

以此类推，便可得到沿程的壁面温度、液膜温度、

再生冷却剂温度和热流密度。 

1.1.2  基本假设 

为了简化传热计算，结合实际的物理过程提

出以下假设 

1）燃气在入口已经混合均匀，为无粘理想

气体，内部自由度处于平衡状态，在喷管内流动

过程等熵。 

2）升温段不考虑液膜蒸发，此段内液膜的

质量损失仅考虑燃气对液膜的卷吸。 

3）蒸发段内液膜温度不变，同时在此区域

内气膜温度不变，与液膜温度相同。 

4）蒸发段内气膜会覆盖在液膜表面，气膜

流动速度较低，所以蒸发段内质量损失仅考虑蒸

发损失的质量。 

5）忽略壁面内的轴向导热。 

6）忽略液膜以及气膜与主流之间的化学反

应。 

1.1.3  传热模型 

图 2 为再生-液膜复合冷却的示意图，其中

Q1 为高温燃气传递给液/气膜的热量，Q2 为液/气
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膜本身吸收的热量以及由质量消耗带走的热量, 

Q3 为液/气膜向壁面传递最后被再生冷却剂吸收

的热量，由能量守恒有 

 1, 2, 3,i i iQ Q Q   (1)  

 
图 2  再生-液膜复合冷却模型示意图 

Fig.2  Liquid film and regenerative cooling model 

为了简化再生-液膜冷却计算，在计算过程

中根据膜的状态，将推力室分为升温段、蒸发段

和气膜段。同时根据前文中提出的基本假设，将

各段的 Q2 做如下定义 

1）在升温段，Q2 为液膜升温吸收的热量和

卷吸损失的热量之和，液膜吸收高温燃气传递的

热量后，余下的热量通过液膜与壁面之间的热传

导和热对流将热量传递给内壁面。 

2）在蒸发段，Q2 为液膜蒸发吸收的热量。 

3）在气膜段，此时液膜已经完全转化为气

态，以气膜的形式冷却壁面，Q2 为气膜升温吸收

的热量。 

1.2  液膜段冷却模型 

燃烧室中的液膜段传热计算过程包括对流

传热、液膜的汽化潜热和显热、辐射传热、壁面

导热以及沉积热阻，在液膜段（升温段和蒸发段）

高温燃气传递给液膜的热量 Q1 为 

 1, , , , ,( )i g i re c i lf i iQ h T T D dx   (2) 

其中，hg 表示燃气与液膜之间的传热系数，T 表

示温度，D 表示该微元内发动机的直径，dx 表示

计算步长。下标 re 表示恢复条件，c 表示中心燃

气，lf 表示液膜，i 代表第 i 个微元单位。 

在计算中心燃气与液膜之间的传热系数 hg

时，采用 Stechman 等[16]基于 Bartz[17]公式修改后

的公式进行计算 
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式中，下标 t 表示喉部位置，f 代表膜温度下的

燃气条件。变量  为动力粘度，m 为质量流量，

A 为推力室横截面积，H 为总焓值。 

根据前文传热模型中对升温段和蒸发段 Q2

的定义，式（1）中 Q2,i 在升温段和蒸发段分别

为 

 2, , , , ,i p lf lf i e p lf lf iQ C m T m C T    (4) 

 2, ,i eva i evaQ m H   (5) 

式中， em 为卷吸质量， evam 为蒸发质量， evaH

为汽化潜热，其中关于每个微元煤油的定压比热

Cp,lf 以及其他物性参数参照文献[18]对煤油的物

性参数介绍计算得到。式（4）中卷吸质量的计

算采用 Gater 模型[19]，计算得到中心主流对液膜

的夹带分数为 

 
55 10 ( 1000)

0 1 eX
e e

  
   (6) 

式中， eX 为量纲参数，单位为
1

2
flb


，其计算公式

为 
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得到卷吸的质量损失为 

 0e lfm e m  (9) 

根据质量流量和剪切力[20]的关系 
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其中，为液膜单位周长质量流量， i 为剪切力，

i 为液膜厚度，Cf 为表面摩擦系数， gm 为中心

燃气的质量流量。 

在计算液膜厚度的过程中，只考虑液膜质量

损失以及剪切力导致的厚度变化，液膜厚度沿轴

向的变化规律为 

 2
2 lf

i lf

i lf i

d dm
D




  
  (13) 

由于升温段只考虑卷吸带来的质量损失，那

么升温段液膜厚度变化关系为 

 2 2

1 ,

2 lf

i i e i

i lf i

m
D


 

  
    (14) 

蒸发段液膜厚度变化关系根据（1）式中的

热量传递关系，忽略卷吸带来的质量损失后有 

 2 2

1 ,

2 lf

i i eva i

i lf i

m
D


 

  
    (15) 

当 0i  时液膜蒸发完全，对应的计算步长

即为液膜的总长度。 

根据前文对 Q3 的定义，传热关系式为 

 
, ,

3,

,

, ,

1 1

lf i RP i

i

w
C i

lf i w RP i

T T
Q Ddx

R
h k h







  

 (16) 

其中，hlf 为液膜与推力室壁面之间的传热系数，
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RC为积碳沉积热阻，hRP为冷却通道内再生冷却

剂与外壁面之间的传热系数， 表示厚度，k 表

示传热系数，下标 w 表示壁面，C 表示积碳，RP

表示再生冷却剂。 

式中 hlf 同样根据 Stechman[16]修改的 Bartz

公式进行计算 
0.4

2/3

, , , , ,

, 0.667 0.2 0.2

,

Pr
0.0288

Pr

p f lf i lf i g i g i g lf

lf i

i p glf lf

C m u h
h

R Cx

 



 
  

  

  (17) 

式中， lf 为液膜的冷却效率，x 为与液膜喷注出

口的轴向距离，R 为推力室半径。下标 g 代表中

心燃气，f 代表膜温度下的燃气条件。其中液膜

效率与液膜雷诺数有关，二者之间的关系如图 3

所示。 

 
图 3  液膜冷却效率与雷诺数的关系[21] 

Fig.3  Relationship between liquid membrane cooling effi-

ciency and liquid membrane Reynolds number 

对于壁面积碳沉积热阻的计算，参考文献[22]

中积碳热阻随发动机面积比的变化曲线进行取

值。 

燃烧室与再生冷却剂之间的传热系数 hRP
[23]

为 

 0.8 0.4

00.023Re Pr L

RP

s

h
L


  (18) 

其中光滑通道肋效应系数 0
[24]如下： 

 0

2
( )

a h
f

a b a b
  

 
 (19) 

式中，a 为冷却通道槽宽，b 为肋宽，h 为冷却

通道槽高，其中 

 
2tanh( )

( ) , RP RP

w

h h b
f

b


 

 
   (20) 

式中， w 为推力室壁面导热系数。 

1.3  气膜段冷却模型 

气膜段计算中心燃气与气膜之间的对流传

热以及气膜与壁面之间的对流传热时，可以简化

为高温气体与壁面间的对流传热，整体的传热关

系为 

 , , , ,0( )w ad re c gf re c gfT T T T    (21) 

 
, , ,

3,

,

, ,

1 1

w ad i RP i

i

C i

g i RP i

T T
Q Ddx

R
h h






 

 (22) 

式中，Tw,ad 为壁面绝热温度， gf 为气膜冷却效

率，Tgf,0 为气膜初始温度（即液膜冷却剂饱和温

度），传热系数 hg 采用 Bartz 公式计算，hRP与式

（14）中相同。式（17）中气膜冷却效率 gf 用

Grisson[25]方法计算 

  
1

0.8,

, 0

,

1 0.325 1
p g

gf i

p gf

C
X X

C




 
    
  

 (23) 

 
0.8 1.25

0 (3.08 )X X X    (24) 

 

1.25

0.25 gf

g

i

mm
X Kx x

A D






 
   

 
 (25) 

式中，X0 为气膜有效前缘，X为无量纲距离。 

1.4  数值解法 

首先根据前文建立的液膜段和气膜段冷却

模型，建立轴对称液膜再生冷却推力室的传热模

型，通过给定推力室温度场计算参数如燃气总温、

室压、推力室型线坐标等，由一维等熵关系式得

出任意微元位置中心燃气的马赫数和恢复温度。

然后根据设计的液膜注入位置以及液膜质量流

量和温度判断此时计算微元处于何区域，对该微

元内的燃烧室和冷却剂温度场进行耦合求解。整

个燃烧室沿程参数迭代计算完成后，可以通过液

膜温度分析液膜状态的变化，得到液膜冷却中升

温段和蒸发段的长度；根据液膜厚度变化判断液

膜的长度大小，从而得到液膜的发展规律。液膜

段和气膜段的具体求解流程如图 4 所示： 
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（a）液膜段传热计算流程图 

（a）Flowchart of the liquid film section heat transfer cal-

culation 

 
（b）气膜段传热计算流程图 

（b）Flowchart of the gas film section heat transfer 

calculation 

图 4  传热计算流程图 

Fig.4  Heat transfer calculation flowchart 

图 4 中 Tst 代表冷却剂的饱和温度，当液膜

温度小于饱和温度时液膜处于升温段。 

2  算例验证及结果分析 

通过计算能够获得壁面温度、热流密度以及

再生冷却剂温度的轴向分布曲线。通过分析壁面

温度和热流密度曲线可以得到沿燃烧室轴向膜

状态的分布情况以及再生液膜复合冷却特性，从

而对液膜注入方案进行优化设计。 

2.1  算例验证 

为了检验计算方法的准确性，与文献[26]中

的试验结果进行了验证，文献中试验条件如表 1

所示。 

表 1  文献[26]试验条件 
Tab.1  Calculation conditions 

参数 数值 

燃气入口压力/MPa 1.7 

燃气入口温度/K 2963 

液膜冷却剂流量/kg/s 0.0667 

混合比 1.5 

单位面积燃气质量流量/
2/ ( )kg m s  207 

内壁厚/m 0.0024 

通过数值计算得到了推力室内壁温轴向分

布，和文献结果对比如图 5 所示。从图 5 中可以

看出，运用本文方法计算的结果与文献中的结果

趋势基本一致。同时对比试验测得的液膜长度和

本文计算得到的液膜长度，试验测得的液膜长度

为 0.162m，本文计算得到的液膜长度为 0.160m,

相对误差为 1.2%，但数值上仍有一定的误差。

误差的产生是由于本文在计算过程中认为液膜

没有径向温度梯度，忽略了液膜中的径向导热，

导致计算得到的壁面温度偏大以及液膜长度偏

短。总的来说，计算结果与试验结果符合良好，

能够有效反应液膜冷却中燃烧室中的传热过程。 

 
图 5  本文计算与文献[26]计算结果对比 

Fig.5  Results in reference[26] versus results in this paper 

2.2  基准算例分析 

表 2 所示为本文基准算例的计算参数，表中
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质量流率代表液膜流量与总燃料流量的比值，液

膜注入位置的无量纲距离 Xi 为 

 i t

i

L L
X

L


  (26) 

式中，Li 表示液膜注入位置与燃烧室入口的距离，

Lt 代表发动机喉部与燃烧室入口的距离，L 为发

动机长度。 

表 2  计算参数 

Tab.2  Calculated working condition 

参数 数值 

液膜质量流率/% 8 

液膜注入位置 Xi -0.690, -0.260, -0.080 

各入口质量流率/% 2.67, 2.67, 2.67 

图 6 所示为液氧煤油发动机采用再生-液膜

复合冷却时，发动机内壁面温度、壁面热流密度

以及再生冷却剂的变化曲线，此外图中黑线表示

发动机型面曲线。从图中可以看出，在燃烧室前

端无液/气膜覆盖部分，壁面温度和热流密度较

高，向燃烧室内注入液膜后，发动机内壁面温度

与通过壁面的热流密度均出现了显著下降。对比

无积碳保护下的温度曲线可以发现，在液膜消失

后形成的气膜和积碳仍能对壁面起到保护作用。

在图中所计算的再生-液膜复合冷却方案下，发

动机壁面温度均低于 1000K，处于壁面材料许用

范围之内，说明再生-液膜复合冷却能够对发动

机壁面起到有效的保护作用。 

从图中可以看出，在液膜注入位置之后，首

先由于液膜温度在升温段吸热升温，此时液膜向

壁面传递的热量 Q3,i 上升。而后当液膜进入蒸发

段时，由于液膜质量流量下降，导致液膜与壁面

之间的对流传热系数 hlf 下降，从而使得热流密

度和温度下降。最后当液膜蒸发完全进入气膜段，

气膜段的冷却效率相较于液膜段较小，同时沿下

游移动，气膜冷却效率降低，此时热流密度和温

度逐渐上升。同时可以发现第三道液膜与前两道

液膜注入时的热流密度变化趋势不同，这是由于

发动机横截面积的变化，导致了此时热流密度呈

现先上升再下降的趋势。 

从图中还可以发现再生冷却剂温升约为

150K，同时再生冷却剂的温度变化梯度较为平

缓，说明在图中计算所采用的冷却方案下能够有

效防止冷却通道内出现膜态沸腾从而导致的传

热恶化现象。 

 
图 6  再生-液膜复合冷却特性 

Fig.6  Liquid film and regenerative composite cooling 

characteristics 

2.3  计算结果与分析 

本文以 2.2 节算例为基准，针对液膜质量流

量、液膜注入位置以及各液膜入口质量流率对再

生-液膜复合冷却特性的影响开展研究。 

2.3.1  液膜质量流量对冷却特性的影响 

图 7 和图 8 分别为不同液膜质量流量下，发

动机推力室壁面温度分布和壁面热流密度分布

图。从图中可以看出,随着液膜质量流量的增加，

壁面温度和热流密度降低，液膜长度变大。同时

随着液膜质量流量增加，热流密度的峰值向喉部

下游移动，喉部的热流密度更低。因此从冷却效

果来考虑，增大液膜质量流量可以增大液膜覆盖

区域，降低发动机的壁面温度，提高冷却效率。

增大液膜的质量流量还可以有效防止发动机由

于局部热流密度变大而出现烧蚀问题。但在实际

情况下，冷却液膜会使发动机比冲降低，影响发

动机性能[27][28]，因此在设计液膜质量流量时，需

要综合考虑发动机的热防护效果与性能。 

 
图 7  液膜流量对内壁面温度的影响 

Fig.7  Effect of liquid film flow on inner wall temperature 
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图 8  液膜流量对热流密度的影响 

Fig.8  Effect of liquid film flow on heat flux 

2.3.2  液膜注入位置对冷却特性的影响 

图 9 和图 10 为不同液膜注入位置下，发动

机壁面温度分布和壁面热流密度分布曲线，图中

入口位置坐标是运用图中的轴向距离坐标，使用

式（26）进行计算。从图中可以发现随着液膜注

入位置向喉部移动，喉部的壁面温度和热流密度

降低，这是由于膜冷却效率随与液膜入口位置之

间的轴向距离减小而增大引起的。因此在本文所

计算的发动机工况和液膜冷却剂流量下，将第三

道液膜注入位置向喉部移动，可以对喉部起到有

效的保护作用。 

 
图 9  液膜注入位置对内壁面温度的影响 

Fig.9  Effect of liquid film injection position on inner wall 

temperature 

 
图 10  液膜注入位置对热流密度的影响 

Fig.10  Effect of liquid film injection position on heat flux 

如图 11 所示为再生冷却剂温度变化曲线，

由于再生冷却剂从喷管尾部注入，与燃气流动方

向相反，因此其温度沿轴向逆向增加。对比本文

中三种不同液膜注入位置下再生冷却剂温升，发

现随着液膜注入位置向喉部移动，再生冷却剂的

温升升高。同时在液膜段再生冷却剂温度变化较

为平缓，这是因为此时中心燃气向壁面传递的热

量几乎全部被液膜吸收，再生冷却剂吸收的热量

较少。 

 
图 11  液膜注入位置对再生冷却剂温升的影响 

Fig.11  Effect of injection position of liquid film on regen-

eration cooling temperature rise 

2.3.3  各液膜入口质量流率对冷却特性的影响 

图 12 和图 13 为各液膜入口不同质量流率

下，发动机壁面温度分布和壁面热流密度分布曲

线。各液膜注入位置质量流率对冷却特性的影响

与液膜质量流量类似，各段液膜的冷却效率均随

质量流率增大而升高。但实际情况下，由于燃烧

室前端燃气并未混合均匀，形成低温区；同时头

部注入的液膜会在主流剪切力作用下在回流区

逆时针流动，当头部超过一定范围后会增加对主

流的掺混，导致部分液膜与燃气发生燃烧反应后

升温，反应后的气体回到回流区壁面时会抵消膜

冷却带来的冷却作用，使得冷却效率降低[11]。因

此对于头部的液膜存在一个最佳流量，可以达到

最佳的冷却效果。 

 
图 12  各液膜入口质量流率对内壁面温度的影响 

Fig.12  Effect of inlet mass flow rate of each liquid film 

on inner wall temperature 
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图 13  各液膜入口质量流率对热流密度的影响 

Fig.13  Effect of inlet mass flow rate of each liquid film 

on heat flux 

3  结论 

本文建立了液体火箭发动机推力室的再生-

液膜复合冷却计算模型，主要针对不同液膜质量

流量、液膜注入位置以及各液膜入口质量流率下

的推力室进行传热传质计算。通过这种算法对不

同工况下冷却特性进行研究，得出以下结论： 

1）对于文献中液体火箭发动机推力室，本

文模型的计算结果与文献数值模拟结果较好地

吻合，本文的传热传质模型能有效反应液体火箭

发动机液膜冷却中的传热过程。 

2）液膜质量流量增大，复合冷却的冷却效

率越高，液膜区长度越长。 

3）再生-液膜复合冷却中，不同的液膜注入

位置对壁面温度的影响较大，随着液膜注入位置

向喉部移动，喉部的热流密度和壁面温度降低。 

4）再生-液膜复合冷却能够有效降低壁面温

度，冷却液膜能够显著降低壁面温度与热流密度，

同时液膜蒸发形成的气膜与积碳能够对壁面起

到很好的冷却保护作用。 

建立的再生-液膜复合冷却模型能够计算出

液膜长度，通过燃烧室温度场和冷却通道温度场

耦合计算，能够分析出液膜质量流量、液膜注入

位置以及各液膜入口质量流率对冷却特性的影

响。但本文模型不能分析由于壁面轴向温度差异

带来的热应力影响，需进一步分析发动机壁面热

应力问题，以更好优化发动机再生-液膜复合冷

却设计。 
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