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液体火箭发动机推力室复合冷却流动与传热研究 *
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摘 要：为了预测液体火箭发动机推力室的复合冷却性能，建立了推力室再生冷却通道和超临界氢

的三维仿真模型以及推力室内燃气和超临界氢膜的轴对称二维仿真模型。通过边界耦合发展了液体火箭

发动机推力室复合冷却流动与传热的数值仿真方法。对航天飞机主发动机推力室内部燃气、超临界冷却

膜、室壁和再生冷却剂进行了流动与传热耦合计算仿真研究。研究表明，仿真方法可较好地预测推力室

燃气及再生冷却剂的流动和传热，计算得到的航天飞机主发动机的燃气侧壁面最高热流密度为 129MW/
m2，最高壁温为885K，冷却剂温升为192K，压降为8.8MPa，结果与已有数据吻合较好。模型和仿真方

法可用于液体火箭发动机推力室冷却系统传热计算和冷却结构的优化设计。
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Flow and Heat Transfer Investigation on Compound Cooling of
Liquid Rocket Engine Thrust Chamber
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Abstract：To predict the compound cooling performance of the liquid rocket engine thrust chamber，the
three-dimensional simulation model of regenerative cooling channel and supercritical hydrogen and the axisym⁃
metric two-dimensional simulation model of gas and supercritical hydrogen film in thrust chamber were estab⁃
lished. A numerical simulation method of compound cooling flow and heat transfer in liquid rocket engine thrust
chamber was developed by means of boundary coupling. The flow and heat transfer of gas，supercritical film，

chamber wall and regenerated coolant of space shuttle main engine thrust chamber were coupling calculated by
numerical simulation. Results show that the simulation method adopted can predict the flow and heat transfer of
gas and coolant well，and the maximum heat flux on the gas side wall is 129MW/m2，the maximum wall tempera⁃
ture is 885K，the coolant temperature rise is 192K，and the pressure drop is 8.8MPa. The results are in good
agreement with the existing data. The model and simulation method can be used to calculate the flow and heat
transfer and optimize the cooling structure of the liquid rocket engine thrust chamber cooling system.
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1 引 言

火箭发动机的推力室内部具有很高的温度和放

热强度，在高强度的热流密度下，火箭发动机的结构

热防护就变得尤为重要，是发动机设计的关键技术

之一。现代大推力液体火箭发动机一般采用内冷却

和外冷却相结合的防护措施，即广泛采用外部再生

冷却为主，内部膜冷却为辅的复合冷却技术，以保证

推力室室壁材料工作在安全限度以内［1-2］。

文献［3］建立了轴对称推力室的一维冷却模型，

并使用换热经验公式，得到了推力室壁面沿轴线方

向上的温度分布。为了克服由于燃气侧一维模型过

于简化而产生的误差，文献［4］采用燃气流场的轴对

称模型、冷却通道壁的三维模型和冷却剂的一维模

型耦合求解的方法，对航天飞机主发动机的再生冷

却系统进行分析计算。上述两种方法均使用一维模

型描述冷却剂流动和传热，假定换热过程中冷却通

道截面内的冷却剂温度均匀。然而，在实际工作中，

尤其是大深宽比的再生冷却通道中，冷却剂会发生

明显的径向热分层，用一维模型计算，无法充分描述

冷却剂温度不均对推力室内壁冷却性能的影响。文

献［5-6］考虑冷却剂侧全部参数的轴向变化，和部分

参数的径向变化，建立了准二维数值模型，较好地描

述了热分层现象，较为准确地计算了再生冷却通道

内的流动和传热，但计算没有考虑推力室燃气侧膜

冷却的作用，因此壁温的计算结果与实际推力室壁

温差别很大。文献［7］在使用三维模型求解冷却剂

侧流动及传热的同时，建立了推力室二维气体化学

反应模型，实现了推力室燃气掺混及反应过程的模

拟计算。文献［8-10］确定了能准确计算超临界氢物

性的方程和方法，从而做到准确分析预测液体火箭

发动机推力室身部再生冷却的换热状况，内壁失效

机理和位置，并基于响应面法对再生冷却通道参数

进行优化，最大程度上降低了液体火箭发动机推力

室壁温和冷却剂压力损失。

本文建立了推力室再生冷却通道和超临界氢的

三维仿真模型以及推力室内燃气和超临界氢膜的轴

对称二维仿真模型，通过边界耦合发展了液体火箭

发动机推力室复合冷却流动与传热的数值仿真方

法。以 Fluent 为求解器，结合用户自定义函数，对推

力室内部燃气、超临界膜、再生冷却通道壁和冷却剂

进行了数值仿真研究。对航天飞机主发动机推力室

壁面热流密度、壁温及冷却剂的温升、压降进行了较

为准确地预测和分析。

2 方 法

2.1 研究方法

冷却剂侧的流动和传热十分复杂，采用较为简

化的一维或二维模型进行仿真计算会产生较大误

差，因此采用三维数值仿真模型。而对推力室整体

进行三维仿真模拟，对计算机的性能要求很高，计算

耗时较长。事实上，燃气侧流场为轴对称流场，使用

二维轴对称模型也完全可以达到精度要求。因此，

本文参考了文献［5，7-9］的计算方法，对燃气侧流场

和冷却剂侧流场分别建模，分区计算，通过用户自定

义函数进行边界耦合。

液体火箭发动机推力室复合冷却仿真计算的技

术路线如图 1所示。具体求解过程如下：

（1）初步给定燃气侧壁温的预估值 Twg (0 )。

（2）对燃气侧流场进行二维数值仿真计算，得到

燃气向壁面的热流密度 q(0 )。

（3）以此热流密度为边界条件，对冷却剂侧流动

与传热进行三维数值仿真计算，得到新的燃气侧壁

温 Twg (n )。

（4）用更新后的燃气侧壁温 Twg (n ) 代入到燃气侧

流场，计算得到新的热流密度 q(n )。

（5）重复进行以上（3）和（4）的过程，迭代计算直

至壁温 Twg (n )满足收敛要求，数值变化<0.5%，从而得

到最终的流动和传热参数。

2.2 数值方法

（1） 控制方程

本文分别对再生冷却通道内冷却剂和推力室内

Fig. 1 Technique flowchart of compound cooling

simulation calculation
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燃气两种流体的流动和传热进行分析计算，认为流

体均为定常可压，则流体的控制方程

∇∙(ρv) = 0 （1）
∇∙(ρvv) = -∇p + ∇∙(τ) （2）

∇∙(v (ρE + p)) = ∇∙(k eff ∇T -∑
j

h i J i + (τ eff∙v)) + Sh（3）
式中 ρ为流体密度，v为流体速度，p为静压，τ为

应力张量，E为能量，k eff为有效导热率（k + k t，其中 k t
为湍流导热系数，由所使用的湍流模型定义），T为温

度，hi 为组分 i的显焓，推力室内的燃气由多组分构

成，Ji为组分 i的扩散通量，τ eff为有效应力张量，Sh为

能量方程的广义源项。

（2） 湍流模型

本文采用 SST k-ω模型，该模型集合了标准 k-ω
模型和标准 k-ε模型二者在远场计算和近壁区计算

的优点，为了扩大模型在不同流动区域仿真结果的

可靠性，进行了如下改进：为了使模型之间能够平稳

转变，添加了混合函数；为了避免湍流粘度在带逆压

梯度的流动时对结果造成影响，对其进行限制，湍流

动能的产生也受到限制；修正了模型常量。

（3） 燃气组分掺混及反应

本文以航天飞机主发动机（SSME）为研究对象，

该发动机为液氢/液氧发动机，推力室内部燃气由氢

氧燃烧后形成的多种组分组成，且各组分之间会进

行掺混及反应，分别使用组分输运方程和涡耗散概

念模型（EDC）对组分掺混及反应进行求解。

本文对推力室内燃气采用 6组分 9反应模型，其

基元反应分别为：

H + O2 = OH + O，H2 + O = OH + H
H2O + O = OH + OH，H2 + OH = H2O + H

H + H + M = H2 + M，H + OH + M = H2O + M
H + O + M = OH + M，O + O + M = O2 + M

H2 + O2 = OH + OH
反应式中，M为第三体。

（4） 辐射模型

推力室内燃气温度超过 3000K，需计算其辐射热

流。本文采用离散坐标（DO）辐射传热模型计算燃气辐

射热流，该模型适用范围广，精度较高，计算成本适中。

（5） 物性计算模型

本文以航天飞机主发动机（SSME）为研究对象，

故选用氢作为冷却剂，氢在冷却通道中为超临界状

态，其物性参数的描述和计算，采用 FEQ Helmholtz
energy状态方程［11］。

2.3 计算模型

2.3.1 计算模型及网格划分

本 文 以 航 天 飞 机 主 发 动 机 主 推 力 室（SSME-
MCC）的再生冷却系统为对象进行三维数值仿真研

究。SSME是一种大型氢氧发动机，使用燃料液氢作

为冷却剂，冷却剂从扩张比为 5的位置进入再生冷却

通道，向上流动，经喉部流至头部。推力室喉部直径

ϕ=261mm，沿推力室周向均匀分布了 390条轴向走向

的再生冷却通道。再生冷却通道的几何特性从文献

［12］中得到，图 2为再生冷却通道结构和主要参数示

意图。考虑到轴对称特性，取一条再生冷却通道及

两侧肋厚的一半作为仿真计算区域，对计算区域进

行三维建模及网格划分，计算区域离散为 80 × 59 ×
410个网格，网格生成结果如图 3所示。

推力室内部流场仿真采用带化学反应的二维轴

对称模型，如图 4所示，推力室内部计算区域离散为

54 × 328个网格。

Fig. 2 Geometrical features of regenerative cooling channel of SSME-MCC
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2.3.2 计算工况和边界条件

根据现有数据与文献［4，6］，对 SSME-MCC的仿

真计算采用全功率水平（FPL，109%额定推力）工况，

其中推力室压力 22.587MPa，混合比 6.0。
本文进行 SSME-MCC两大类工况流动与传热的

仿真计算分析：（1）对再生冷却通道及冷却剂的再生

冷却仿真计算；（2）对包括推力室内燃气流和氢冷却

膜以及再生冷却通道和冷却剂在内的全部区域的复

合冷却仿真计算。

（1）再生冷却：冷却通道入口采用质量流量入

口 ，单 个 冷 却 通 道 质 量 流 量 36.68g/s，入 口 温 度

53.89K，入口压力 44.547MPa。出口采用压力出口，

出口温度 255.56K，出口压力 35.418MPa。气壁面采

用第三类边界条件，即给定对流换热系数和近壁面

气体绝热温度，其分布取自文献［6］。推力室内壁采

用 NARloy-Z合金，其密度、比热和导热系数随温度

变 化 的 曲 线 取 自 文 献［13］，其 壁 面 粗 糙 高 度 为

0.2µm，粗糙系数为 0.5。
（2）复合冷却：冷却通道部分边界条件基本不

变，仅将气壁面第三类边界条件改为第二类边界条

件，即热流密度。

推力室内燃气的入口采用压力入口，入口温度

3699.3K，入口压力 22.587MPa。推力室内氢膜由头

部处的一圈窄缝引入，采用切向喷射，窄缝入口紧贴

推力室内壁，设计吹风比为 0.4，窄缝宽为 1.2mm，氢

膜入口采用质量流量入口，质量流量取自文献［4］，

为 2.2kg/s，入口温度为 250K。推力室出口采用压力

出口，出口温度 2494.22K，出口压力 0.789MPa。表 1
为入口燃气及膜的组分质量分数。

3 结果与讨论

目前，文献［4，6］对于 SSME的研究比较深入，参

考意义较大，本文将与二者进行对比分析。文献［4］
分别建立了燃气流场、冷却通道壁和冷却剂的二维

轴对称模型、三维模型和一维模型，耦合求解方法与

本文类似，首先假定一个初始壁温，对燃气流场进行

计算，将所得的热流密度作为冷却通道侧的边界条

件计算出新的壁温，通过 5~10次迭代计算，得到最终

的解。值得注意的是，文献［4］忽略了燃气的辐射。

而文献［6］并没有对燃气侧流场进行计算，而是给定

燃气侧对流换热系数和近壁面气体绝热温度描述燃

气侧特性，从而得出结果。对流换热系数和近壁面

气体绝热温度，是通过 SSME-MCC缩尺件的实验数

据［14］计算得到的。根据本文设定的计算工况，再生

冷却计算主要与文献［6］的结果作对比，复合冷却计

算部分采用三维模型计算冷却剂的流动和传热，并

在燃气侧考虑到辐射和膜冷却的影响，主要与文献

［4］的结果作对比。

本文和文献［6］均采用三维模型对冷却剂进行

计算，为得到冷却剂的温升及压降分布曲线，需计算

截面内冷却剂的流量加权平均温度和压力，加权平

均参数 φ的计算公式与文献［6］相同。

φ = ∫φρ || v∙dA
∫ρ || v∙dA （4）

式中 φ为所求的流量加权平均参数，A为冷却通

道横截面积。

3.1 网格无关性分析

采用复合冷却的计算方法，对 SSME冷却剂侧计

算区域以及燃气侧计算区域进行了网格无关性的验

证，分别采用最小网格边长为 0.005，0.01，0.03mm的

Table 1 Mass fraction of each species

Mass fraction
Thrust chamber inlet

Film inlet

H2
0.03750
1

O2
0.00795
0

OH
0.06040
0

O
0.00395
0

H
0.00244
0

H2O
0.88776
0

Fig. 4 Flow field grid in thrust chamber

Fig.3 Cooling channel grid along the axial
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三种密度的网格进行了计算，所得的燃气侧壁面温

度以及热流密度如图 5所示，图中横坐标原点处为

SSME的喉部，-355.6mm~0这一段为 SSME的圆筒段

和收敛段，0~240mm这一段为扩张段，240mm处为再

生冷却通道的入口，此处喷管扩张比为 5。
从图 5中可以看到，当网格达到一定密度后，计

算 结 果 变 化 很 小 ，最 小 网 格 边 长 为 0.01mm 和

0.005mm的网格计算结果相差<1%，综合考虑计算精

度与成本，选用 0.01mm的网格对分别对冷却剂侧和

燃气侧的计算区域进行计算分析。

3.2 再生冷却

沿轴向选取 7个垂直于冷却通道的截面，截面位置

分 别 为 ：x1 = -355.6mm，x2 = -180mm，x3 = -100mm，
x4 = 0mm，x5 = 30mm，x6 = 140mm，x7 = 240mm，各截面

温度分布如图 6所示。

从截面温度分布可以看到，再生冷却通道入口

到喉部这一段，冷却剂温度较低，并呈现较为明显的

径向热分层现象。在喉部附近，冷却剂温度从壁面

到内部逐渐降低，并非呈现径向分层现象，这是因为

此处的热流密度急剧升高，高导热系数的 NARloy-Z
合金肋与冷却剂之间的温差增大，冷却剂与肋部之

间的换热量增大，导致冷却剂径向的热分层现象不

明显。随着热流密度的减小，在推力室圆筒段，冷却

剂温度又呈现明显的径向分层现象。

再生冷却部分计算结果与文献［4，6］结果的对

比分析如图 7所示。

图 7（a）为热流密度。从图中可以看到，热流密

度曲线在临界喉部处迅速抬升，在经过喉部以后，随

着扩张比的增大，热流密度又迅速减小。再生冷却

仿 真 所 得 热 流 密 度 在 临 近 喉 部 处 达 到 最 大 值

162.7MW/m2，这与文献［4］的 160.8MW/m2以及文献

［6］的 159.7 MW/m2极为接近。曲线整体与同样使用

三维模型计算的文献［6］相当吻合，而与文献［4］在

推力室圆筒段（x < 230mm）出现差别，文献［4］圆筒

段的热流密度小于本文再生冷却仿真结果和文献

［6］，这是因为相比本次再生冷却仿真和文献［6］，文

献［4］考虑到了膜冷却的影响，膜冷却对头部附近的

冷却效果更为明显，导致圆筒段的热流密度较小。

沿轴向截取冷却通道的 40个截面，应用式（4）计

算各个截面温度和压力的质量流量加权平均值，得

到图 7（b）冷却剂温升曲线和图 7（c）冷却剂压降曲

线。从图 7（b）可以看到，冷却剂温度从再生冷却通

道入口到出口温度持续升高，并且在喉部附近随着

热流密度的迅速增大而加快升高速率，曲线出现一

个转折点。再生冷却仿真所得的冷却剂温升在入口

到喉部这一段比文献［6］高了约 25K，并将此差值一

直保持到出口。这一差异可能与描述冷却剂物性的

状态方程有关，文献［6］对温度低于 400K的氢采用文

献［15］的 MBWR状态方程，对温度高于 400K的氢则

采用 Sutherland模型描述，而本次仿真则采用许用范

围较广的 FEQ模型进行描述，两种状态方程模型在

低温区的差别，可能是导致温升差值的产生的主要

原因。

图 7（c）为冷却剂的压降曲线，冷却剂的压降在

冷却通道入口到喉部附近变化很小，而在喉部附近，

随着热流密度的迅速增大以及冷却通道横截面积的

迅速减小，冷却剂的压降迅速减小，形成第一个转折

点，在 x < -100到出口这一段，随着热流密度的减小

以及冷却通道的横截面积增大，冷却剂压降的减小

趋势也随之减缓，形成第二个转折点。相较文献

［6］，本文再生冷却仿真的冷却剂压降的第一个转折

点向着入口方向提前了约 30mm的距离，这一差别可

Fig. 5 Grid independence test
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以归结为冷却通道三维建模之间存在一定的差异，

从图 2中可以看出，冷却通道的高度在喉部前 30mm
处迅速减小，从而导致横截面积迅速减小，出现了冷

却通道突缩现象，因此，此处冷却剂压降曲线应该存

在一个转折点。本次仿真的冷却剂压降为 8.9MPa，
而文献［6］则为 6.5MPa，这 2.4MPa的差值可以从摩擦

力的方面考虑，文献［6］中给出了考虑摩擦后的冷却

剂压降曲线，与本文吻合效果较好，其最终压降为

8.8MPa，与本文基本一致。

为深入探究摩擦对冷却剂压降的影响，分别对

粗糙高度为 0，0.05，0.1，0.15，0.2，0.25µm的冷却通道

进行计算，得到对应的冷却剂压降曲线如图 8所示。

从图中可以看出，随着粗糙高度从 0增大到 0.25µm，

冷却剂压降也随之从 6.7MPa增大到 9.5MPa。值得注

意的是，粗糙高度为 0，即光滑情况下的冷却剂压降

也与文献［6］较为吻合。

图 7（d）为燃气侧的壁面温度。从图中可以看

到，燃气侧壁面温度在喉部附近（x = 0mm）达到最

高，而在 x = 0mm到 x = 30mm这一段，随着热流密度

的迅速减小，壁面温度也迅速减小。再生冷却仿真

所得最高温度为 1213.6K，与文献［6］的 1196K比较接

近，燃气侧壁温曲线整体吻合程度较好。但 1200K左

右的高温，大大超出了 NARloy-Z合金的许用范围。

因此，仅靠再生冷却无法对推力室内壁进行有效的

热防护，需要引入膜冷却形成复合冷却热防护。

3.3 复合冷却

复合冷却计算引入带有膜冷却的燃气侧计算区

域，与壁面和冷却剂侧计算区域进行耦合计算，迭代

Fig. 6 Temperature field along the axis

Fig. 7 Numerical simulation results of SSME-MCC regenerative cooling along the axial
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11次后达到收敛条件，所得推力室内部燃气温度分

布如图 9所示。

从图 9中可以看到，超临界氢膜沿推力室壁流

动，并不断与主流燃气掺混反应，形成一层贴壁隔热

薄层，较为明显地隔绝了高温燃气和内壁的直接接

触。靠近头部的位置，部分再生冷却通道中吸热后

的氢以冷却膜的形式引入，膜的温度较低，随着膜内

氢与主流燃气的掺混和反应，近壁面燃气温度逐渐

升高，近壁面燃气的最高绝热温度约为 2500K，远小

于仅再生冷却工况计算时所用的 3700K，这说明超临

界氢膜的冷却效果显著，对液体火箭发动机，采用膜

冷却为辅助冷却手段是非常必要的。

复合冷却部分计算结果与仅再生冷却工况以及

文献［4］结果的对比分析如图 10所示。

图 10（a）为热流密度曲线图。引入膜冷却后，复

合冷却仿真所得热流密度曲线整体趋势与另外两种

计算模型一致，但幅度有所降低，考虑膜冷却时，计

Fig. 9 Temperature field of the fuel gas in thrust chamber

Fig. 10 Numerical simulation results of SSME-MCC composite cooling along the axial

Fig. 8 Coolant pressure loss for different roughness
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算后的最高热流密度为 129MW/m2，比无膜冷却时降

低了约 18%，这主要是因为图 9所示的近壁面气体的

最高绝热温度降低了 1200K。靠近头部处，热流密度

迅速下降，这与文献［4］一致，而与仅再生冷却工况

有着明显的差别，这一差别是因为冷却设计中，将

15%的冷却剂作为超临界膜，从头部喷出，而刚喷出

的膜还没有与主流燃气进行掺混和反应，其温度与

冷却通道出口的质量流量加权平均温度一致，因此

靠近头部的推力室内壁两侧温度接近，甚至由于冷

却通道内冷却液的温度分层现象，贴近壁面的冷却

液温度会略高于膜温度，从而是头部附近喷注口的

区域热流密度的迅速下降。

冷却剂的温升和压降曲线图分别如图 10（b）和

图 10（c）所示。从图中可以看出，冷却剂的温升和

压降相比仅再生冷却工况均有着明显地减小，加入

膜冷却后，再生冷却通道中冷却剂氢最终的温升只

有 192K，压降只有 8.8MPa。由于热流密度的降低，

使冷却液吸热量减小，从而导致了温升的减小，压降

也就随之减小。靠近头部，膜的冷却效果更好，这也

使图 10（b）温升曲线的趋势与文献［4］一致，在靠近

头部位置的增长趋势明显减缓。但数值上，本文计

算的头部附近的冷却剂温升比文献［4］的结果降低

了 16K左右，这一差值的出现可能是由于冷却剂模

型的差别引起的，对于冷却剂流动和传热的描述，本

仿真采用的是三维模型，而文献［4］采用的则是一维

模型。

从图 10（d）中可以看到，引入膜冷却后，最高燃

气侧壁温降为 885K，比仅再生冷却工况（1213.6K）下

降了 27%，曲线整体与文献［4］吻合效果较好。对液

体火箭发动机来说，再生冷却和膜冷却都是十分必

要的，冷却效果显著。采用再生冷却和膜冷却相结

合的复合冷却方式，是液体火箭发动机热防护的有

效手段。

4 结 论

本文通过航天飞机主发动机的再生冷却和复合

冷却数值仿真研究，得出如下结论：

（1）考虑了三维模型、化学反应和辐射等影响流

动传热分析的各种影响因素，相比以往的计算模型，

在模拟计算热流密度、壁面温度以及冷却剂的温升

和压降等参数更准确。

（2）计算得到的航天飞机主发动机的燃气侧壁

面最高热流密度为 129MW/m2，最高壁温为 885K，冷
却剂温升为 192K，压降为 8.8MPa。结果与文献结果

进行了对比分析，验证了模型和仿真方法可用于各

种 液 体 火 箭 发 动 机 的 热 防 护 分 析 和 冷 却 结 构 的

设计。

（3）摩擦对冷却剂压降的影响较大，增加壁面的

粗糙度会一定程度上增加流阻损失，在热防护设计

中需要重点关注。

（4）膜冷却的冷却效果显著，引入膜冷却计算

后，最高热流密度下降了 18%，最高燃气侧壁温下降

了 27%。类似 SSME等大推力液体火箭发动机，仅靠

再生冷却无法对高热流密度的喉部进行有效的冷

却，需要引入膜冷却等多种冷却方式进行复合冷却。
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