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摘 要：介绍了推力室液膜冷却机理．并对膜冷却相关研究进行了综述，在总结已有研

究成果的基础上建立了一套液膜冷却推力室传热计算模型。采用该模型对某液膜冷却推力室

进行了传热计算，地面试车测量值与壁温计算值基本一致。
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Computational investigation of heat transfer for

film cooling thrust chamber

Zhang Feng，Zhong Weicong
(Xi'an Aerospace Propulsion Institute，Xi'an 710100，China)

Abstract：This paper introduced the mechanism and research status of film cooling．A heat

transfer computational model for liquid film cooling thrust chamber was established．The model Was

used to perform a calculation of the heat transfer in a liquid film cooling thrust chamber．The calcu-
lated results agree well with the experimental data．
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符号说明：

A——面积．m2

d——内径．In

h——对流换热系数。w／(m2·K)

￡——液膜长度．m
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c。——定压比热，J／K·kg

G——燃气流量密度，ks／(s·m2)

日——燃气焓值。J／kg

m。——质量流量．ks／s
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Ma——马赫数

g——热流密度，W／m2

r——温度．K

茹——轴向坐标．m

7——液膜蒸发潜热，J／kg

占——辐射黑度

k——燃气绝热指数

p——动力粘度，Pa·s

tlr——黑体辐射常数，W／(m2·K4)

下标：

ad——绝热

cony——对流

g——燃气

lf——液膜

w——壁面

wout——外壁面

0引言

液膜冷却是一种有效的主动式热防护方法．

广泛用于液体火箭发动机推力室的冷却。通过选

取适当的设计参数(如液膜流量、燃烧室长度

等)。可将推力室壁面最高温度控制在允许范同

内。由于液膜冷却是以降低推进剂部分比冲为代

价的，所以液膜冷却系统设计的基本要求是用尽

可能少的冷却剂实现最佳的冷却效果．这需要对

推力室的热流分布和壁温分布进行准确的理论预

估。

上世纪50～60年代．国外研究者开展了大量

有关膜冷却的试验和理论研究。Glenn等人⋯研究

发现，液膜冷却效率(也称液膜飞溅系数)与液

膜雷诺数(以液膜厚度为特征长度)有关，并得

到了两者的关系。Humble、Churchill和Barz等

件——普朗特数

r——半径．m

M——流速．m／s

缸——空间步长．m

6——厚度．m

田——冷却效率

A——导热系数，W／(m·K)

P——密度．kg／m3

cond

Cr

gf

rad

wg

导热

喉部

气膜

辐射

气壁面

人[21都对推力室内燃气换热系数进行了相关研究。

并提出了各自的半经验公式。其中，Bartz的半经

验公式已经得到广泛应用。后来。Stechman等

人131对Bartz的方程进行了修正．以考虑液膜蒸发

对燃气对流换热系数的影响。在气膜冷却研究方

面，研究者们提出了气膜冷却效率的概念以表征

气膜对壁面的保护程度。上世纪40年代，

Wieghardt就提出了气膜冷却效率的计算公式，

此后，Tribus以及Spalding等人也各自提出了不

同的计算公式。国内学者葛绍岩等人141也通过试

验得出了气膜冷却效率的相关公式。Grissonl5J考虑

了冷却剂与主流密度差异等影响因素。利用平面

流动边界层发展规律，推导出了气膜冷却效率的

计算公式。

在国内外相关研究的基础上．本研究提出了

一套液膜冷却推力室传热计算模型。利用该模型

对某液膜冷却推力室进行了传热计算。并与地面
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热试车红外热像仪的测量数据进行了对比。 q～．If=‰(耻L。)

1传热计算模型

1．1假设条件

由于液膜冷却涉及到燃烧、两相流等复杂问

题，影响因素较多。计算过程中必须进行一些必

要的假设以简化计算。首先，认为液膜沿推力室

圆周方向均匀分布，并紧贴壁面。从而隔离了热

燃气与推力室壁面间的直接接触；其次。认为液

膜、气膜与主流燃气间不发生化学反应；再次，

由于液膜厚度很小．因此忽略了其对热燃气辐射

热流的吸收；最后，计算中忽略了推力室壁面内

的轴向导热．由于推力室的壁厚较小．该假设不

会带来较大误差。

1．2液膜冷却区

液膜冷却区热量传递过程包括以下几个环

节：燃气与液膜之间的对流换热、燃气与壁面之

间的辐射换热、液膜与壁面之间的对流换热、壁

面内的轴向导热和外壁面与环境之间的辐射换

热。如图1所示。

主

图1传热计算模型示意图

Fig．1 Calculation model of heat transfer

以液膜为研究对象。其分别与燃气和推力室

内壁发生对流换热．吸收的热量用于自身的升温

与蒸发。计算时。认为液膜首先从初始温度加热

到饱和温度。然后在饱和温度下吸收热量逐渐蒸

发．即将液膜区分为升温段和蒸发段。对液膜列

热平衡方程如下

． f i卜Ao

(9一．。-g一，Ⅱ)刑缸=_一．H(瓦广％)仇
(升温段) (1a)
．T—Ao

(g。一．g一9一v．1f)仃dZk=(m1广mlf )M刀Ⅱ

(蒸发段)(1b)

g。Ⅵ=^。(乙一咒) (2)

式中，上标髫和茗一氲代表轴向坐标，

率_，7H与液膜雷诺数的关系见图2。

瓣
较
嚣
佥
型
馔

(3)

液膜冷却效

图2液膜冷却效率与雷诺数的关系

Fig．2 Variation of liquid film efficiency

with Reynolds number

为了考虑液膜蒸发的影响。液膜区燃气对流

换热系数k采用修正Bartz方程⋯计算

皆警(务0．2恻㈢0．9器⋯，
， I，

o．B

昨畔(·+譬菥H瑚(-+譬蔚)埘2(5)
式中，胁和所分别为液膜温度下的燃气粘度和

普朗特数；盯为温度修正系数；r为燃气总温。

液膜对流换热系数h”采用文献[3]介绍的

方法计算

k：o．0288可‰l型型’也业v．w s667 I(6)r
一

“ 1

件K地茗【 百％tg j

对液膜区推力室壁面列平衡方程如下

q ra．1。+g。，．1f=g。olld．。=g。．Iad (7)

q。。山一。玉≮型 (8)

q。．Iad≈wcrzo (9)

燃气辐射热流q捌．。的计算方法及其沿推力室

轴向的分布规律见文献[7]。

1．3气膜冷却模型

气膜冷却区热量传递过程包括以下几个环

节：燃气与壁面的对流换热和辐射换热、壁面内

的轴向导热和外壁面与环境之问的辐射换热，如

图1所示。对气膜区壁面列热平衡方程如下
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g。。．g+9rad，。=gIad．， (10)

g～．。一。(咒一乙) (11)

咒=寸(t一巧。o)％ (12)

式中，乙．。为气膜初始温度(即液膜冷却NinOn

温度)，气膜区燃气对流换热系数h。采用Bartz公

式㈨计算。气膜冷却效率珊用Grisson方法㈨计算

， ，一l

叼户【-+嚣(0．325眦。】08一·)j (13)

Xo=(3．08+X)爿 (14)

n，，， 、一1．25

X=Kx=Glzs【赢／(仃d)J菇 (15)

G=mg／,4 (16)

式中，X。为气膜有效前缘；X为无量纲距离。

2算例

所研究的液膜冷却推力室以N204／MMH为推

进剂，壁面材料为铌钨合金，采用燃料液膜冷

却／辐射冷却方式。该推力室工作室压为

0．88MPa，混合比为1．67，液膜流量比例为26％，

液膜入口温度为288K。

1

l

回I

毯1
赠

’200—1 50—100—50 0 50

J／mm

图3壁温沿轴向变化曲线

Fig．3 Wall temperature curve of thrust chamber

xImm

图4热流密度沿轴向变化曲线

Fig．4 Heat flux CHIVe of thrust chamber

图3给出了计算得到的推力室内、外壁温沿

轴向的变化曲线。计算得到液膜长度为166mm。

由图3可以看出。在液膜区，燃烧室壁面温度均

在500K以内。进入气膜区后，壁温迅速上升，

在喉部达到最大值，然后逐步减小。最高内、外

壁温计算值分别为1621K和1599K。一般认为，

铌合金的许用温度在1673K以上，这说明，在现

有的液膜流量下．推力室最大壁温处于材料许用

温度范围之内。

图4给出了计算得到的推力室各热流密度沿

轴向的变化曲线。由图4可以看出，q一．H为负
值．这说明液膜温度低于气壁温。从而起到冷却

推力室壁面的作用。其大小与燃气辐射热流相

当，因而外壁面对环境的辐射热流q。．脚很小。在

气膜区，起始段气壁温高于绝热壁温，g一．。为负
值，此时壁面反向加热气膜，随着气膜的发展，

绝热擘温的不断增大，q～，。逐渐变为正值并继续

增大。与壁温一样，气膜区壁面最大对外辐射热

流q训，。也位于喉部，约为0．3MW／m2。

图5是推力室外擘温的计算结果与地面热试

车红外热像仪测量结果的对比曲线。由于红外热

像仪量程的限制，壁温低于506K时仪器已无法

分辨。均作为506K处理。由图5看出，计算得

到的外壁温轴向变化规律与实测结果基本一致，

最高值也较接近。红外测温得到外壁温最高值位

于喉部。其大小为1554K，与计算值仅相差3％

左右。此外，通过该图可以看出，在距离头部

169mm处外壁温开始陡然增大，可以判断出该位

置为实际的液膜转捩点，即实际的液膜长度为

169mm。与计算结果基本一致。

图5外壁温计算值与测量值对比

Fig．5 Outer wall temperature of thrust chamber

(下转第柏页)
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模锻工序过程采取措施提高800。C高温岛、砂数

据，同时控制常温检测项目A。的波动范围。探

讨了模锻环节应注意的问题，工艺改进效果明

显。
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