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GH2／G02涡流冷却推力室设计与数值计算
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摘 要：涡流冷却是一种新型液体火箭发动机推力室冷却技术。采用该技术可以简化推

力室结构、降低成本，并可提高系统可靠性。对涡流冷却推力室进行了初步设计，并采用

PDF非预混燃烧模型和DO辐射模型对所设计的推力室进行了数值仿真。根据计算结果：推

力室内部形成了双向涡流；推力室圆筒段壁面温度低于760 K；在考虑辐射条件下，推力室圆

筒段壁面温度平均升高约140 K，最高温度低于900 K；涡流冷却技术是可行的，但目前存在

燃烧效率相对较低的问题。
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Abgtrllctt Vortex cooling is a new type ofthrust chamber cooling technology for the liquid rocket

engine．This technology Can simplify the thrust chamber structure，reduce cost and increase system re-

liability．In this paper，preliminary design of a vortex cooling based thrust chamber is performed．The

numerical simulation ofthe designed thrust chamber is made by adopting PDF non-premixed combus-

tion model and DO radiation model-ne result shows that a bidireetional vortex is formed in the in-

temal ofthrust chamber and the wall temperature in the cylinder section ofthe thrust chamber is low-

er than 760 IC The average temperature of the cylinder wall is increased abom 140 K but the maxi-

mum temperature is lower than 900 K while considering the radiation effect．Therefore，the technolo-

gy ofvortex cooling is feasible，but at the present the combustion efficiency is relatively low．
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表1发动机燃烧室热力学计算结果

0引言 呦·1 Resflm of Mermody,删macs calcuhfi。n
for Me combustion chamber

涡流冷却火箭发动机是一种新型推进系

统，具有成本低、维护性能好、可重复使用等

特性。在涡流冷却推力室中，燃料从燃烧室头部

沿轴向喷人，氧化剂从燃烧室底部切向喷入，沿

燃烧室内壁面螺旋向上运动到燃烧室头部之后，

继而向下螺旋运动，于是这时燃烧室内存在两股

同轴但反方向运动的涡流，推进剂在内部涡流区

域掺混燃烧，外部涡流阻止高温燃气与燃烧室内

壁面接触，使内壁面的热载荷减小，温度降低。

目前国外在涡流冷却推力室的设计、计算仿

真和试验方面已经取得了一些成果。Martin J．

Chiavefini通过对GH／GO：涡流冷却推力室的试

验研究指出H：沿径向喷注时有比较好的性能和

冷却效果。美国田纳西州大学的Dianqi Fang和

Joseph Majdalani对Martin J．Chiavefini设计的

GH／GO：涡流冷却推力室进行了数值仿真计算，

结果表明燃烧室壁面的平均温度约为1800 K。其

它研究机构在对各自设计的涡流冷却发动机进行

点火试验时，测得的燃烧室壁面温度都相对较

低，从而在试验上证实了涡流冷却技术的可行

性。ORBITEC公司研究结果表明，涡流冷却技

术可应用到空天飞机、亚轨道和轨道运载器及不

同用途的军用或民用航天器的轨道转移级中。

国内目前在涡流冷却这一新技术上研究较

少。本研究在综合国外研究成果以及对涡流结构

分析的基础上，设计了GHdGO：涡流冷却推力

室，并进行了数值仿真计算，着重分析了燃烧室

壁面温度的分布情况。

1 GHJGO：涡流冷却推力室的设计

1．1热力学参数计算

本文中GHYGO：涡流冷却发动机燃烧室设计

压力为4 MPa，混合比为6，地面推力为30 kN。

推进剂在给定条件下热力学计算结果分别如表1

和表2所示。

表2发动机喷管热力学计算结果

Tab．2 Result8 of Mermodynamics eMeuhtion for Me nozzle

1．2推力室结构设计

推力室喷管采用双圆弧喷管设计，出口段扩

张半角为100。根据表l和表2的热力学计算结

果，所设计的推力室主要结构几何参数见表3。

推力室平面结构设计如图1所示。

国外研究发现：燃烧室中起冷却作用的涡流

厚度约为燃烧室半径的30％；半球状的头部设计

能使燃烧室内温度对燃烧压力的敏感性降低。综

合目前的研究成果，最后得到的涡流冷却推力室

结构如图2所示。
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表3 GH2／GO：推力室几何结构参数 室，氧喷嘴的设计见图4。为保证进口射流的切
Tab·3 Configuration parameters 向方向要求，切向进口孔的长径比应大于2．5。
of GHJGOz thrust chamber

参数 数值

燃烧室直径

喷管喉部直径

喷管出口直径

燃烧室圆柱端长度度

喷管收缩段长度

喷管扩张段长度

139

78．8

191

14l

82．3

175．8

图1 GHJGO：推力室内型面示意图

Fig．1 Schematic of GH，／G02 thrust chamber

魏9l

图2涡流冷却推力室内型面示意图

隐．2 Schematic of GHJG02 vortex-cooled thrllst chamber

1．3喷注器的设计

H2喷嘴的排列可以采取两种方式：轴向排列

和径向排列。Martin J．Chiaverini发现H2沿径向

喷注时有比较好的性能，但是会破坏外部的涡流

结构，降低对壁面的冷却效果。本研究采用H2

喷嘴沿轴向排列的方式，如图3所示。

考虑到燃烧区域位于双向涡流的内部涡流

中，H：喷嘴的排列位置选择了靠近燃烧室的中心

轴。涡流冷却技术的关键就在于燃烧室内形成的

内外两股涡流结构。为保证0：沿切向喷人燃烧

图3气氢喷嘴排列示意图

Fig．3 Schematic of GH2 injector

图4氧喷嘴结构示意图

Fig．4 StnIcture of G02 injector

2数值计算模型

2．1 PDF燃烧模型

燃烧模型选用PDF燃烧模型，它在模拟快速

化学反应的紊态扩散火焰时优于有限速率法。混

合分数．厂的输运方程为

吾(矿)+V‘∞叫=

V‘【鲁V严)+％(V夕)2-CdP哥k(1)
式中：f=f_jr,其中，表示平均混合分数，；表示

混合气体相对坐标系的速度；“表示动力粘度系

数；o't，G和cd为模型经验常数，分别取

0．85，2．86和2．0；S一为用户定义源项。

在非绝热系统中，当地热力学状态由混合分

数，和焓日决定。描述湍流中瞬时混合分数概率
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密度函数为p历∞，假定

P∽H)-p∽)6(日—面) (2)

则湍流脉动中质量分数、密度和温度的加权平均

值五为

r
1

纯=J。妒i∽百)p扩)妒 (3)

另外补充平均焓输运方程

j0，Ion-)+V(品矿)-V(等V矿)+Sb(4)
式中：k。为流体的传热系数；源项S考虑了对墙

边界的辐射、传热以及与第二相之间的热交换。

2．2辐射模型

在推力室中，高温燃气及火焰对周围壁面和

介质有强烈的辐射传热和对流换热。由于涡流冷

却中推力室的壁面温度较低，对流换热量较少，

辐射传热对壁面的温升起主要作用，所以需要

分析辐射对壁面温度的影响。这里采用的辐射模

型为DO辐射模型，该模型的辐射传播方程为：

V(1(r,s)s)+(叶吒)I(r,s)=

吼2簪+鲁f_，(，，引地引删 (5)

式中：，为位置矢量；s为方向矢量；SP为散射方

向矢量；a为吸收系数；11,为折射率；矿．为散射

系数；矿为斯蒂芬波尔兹曼常数；，为辐射强度；

r为当地温度；西为相位函数；Q’为立体角。

2．3气体发射率

由于气体辐射对波长具有强烈选择性，仅仅

在某些波长区段内具有辐射能力，相应也只在同

样波长区段才具有吸收能力。对于燃气辐射，文

中采用灰气体加权平均和模型(WSGGM)计算。

灰气体加权和模型的基本思路是气体的总发

射率＆和总吸收率魄为r／,个灰气体发射率和吸

收率的加权和，即气体总发射率

占=∑％；IT,)(1-e4一) (6)

总吸收率为

口g=∑％(乙，咒)(1呻^一) (7)

式中：口矗i和口。；分别为第i种气体等效灰气发射

率和吸收率的权重因数；疋和咒分别为气体和

壁面温度；Ki为第i种气体吸收系数；P为吸收

气体分压和；s为光程长度。

％。与温度丁的关系

，

％=∑6“j∥ (8)
j=l

式中：b州为气体发射率随温度变化的多项式系

数。

2．4计算模型及边界条件

为节省计算资源，选取模型的1／12进行计算，

两剖面采用周期性边界条件，网格分布见图5。

图5 Gtt／GO：涡流冷却推力室网格示意图

Fig．5 Grid of GHdG02 vortex-cooled

combustion chamber

选择进口条件为质量入口，出口条件为压力

出口，壁面采用无滑移边界条件。湍流模型为

RNG后噌模型。反应模型采用H、O、OH、H2、

Oz、H20、H20：和HO：的8组分PDF燃烧模型。

压力项采用PRESTO!离散，速度、动量以及能

量项采用二阶离散，其余项都采用一阶离散。控

制方程采用基于SIMPLE的标准压力修正算法。

边界条件参数如表4所示。

表4涡流冷却推力室计算边界条件

Tab．4 Bondary condition for the vortex-cooled

thrust chamber
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3计算结果及分析

3．1推力室内温度分布

不考虑辐射情况下推力室内温度分布见图6，

考虑辐射情况下推力室内温度分布见图7。

图6推力室内流场温度分布图

Fig．6 Tempemture distribution in de t}Imst chamber

图7考虑辐射时流场温度分布图

Fig．7 Tempemtu陀Sstribufion
in

he chamber asslInliIlg mdiation

由图6可看出：燃烧室圆筒段壁面区域燃气

温度较低，但越靠近燃烧室头部，其温度越高，

燃烧室头部附近气体温度约为700 K。高温区域

集中于燃烧室中心区域，最高温度为3541 K，与

热力学计算得到的最高温度3524 K比较吻合。

比较图6和图7可以发现，图7中燃烧室圆

筒段壁面附近气体越靠近头部，其温升较不考虑

辐射时越大。由于0：不吸收辐射，燃气辐射在

通过外部涡流时涡流温度不变，壁面接收辐射

后，温度上升。外部涡流在向燃烧室头部运动过

程中，通过对流吸收了壁面热量，使得外部涡流

温度逐渐上升，离头部越近，温度越高。

图8为燃烧室圆筒段壁面温度沿轴向的温度

分布。从图8可以看出，当不考虑辐射时，燃烧

室圆筒段壁面最低温度约为300 K，越靠近头部

温度越高，燃烧室头部的壁面温度约为760 K；

考虑辐射情况时，壁面温度平均升高约140 K，

此时燃烧室头部的壁面温度约为900 K。

900

800

■700

魁600

娟500

400

300

O．22 0．2 0．18 O．16 o．14 0．12 O．1 O．08

燃烧室长度／m

图8燃烧室壁面温度分布

Hg．8 Tempemtu陀distribution Mow the chamber sidewall

3．2推力室内部速度分布

计算得到的轴向速度及流线分布分别如图9

和图lO所示。

图9推力室内流场轴向速度分布图

Fig．9 AxiM veloc畸distributi∞in the thrust chamber

图lO推力室内流线分布图

Fig．10 Di8tribution 0f s舵amIines iIl de thrust chamber

图10显示，O：从燃烧室圆筒段底部喷入后，

沿着燃烧室壁面向推力室头部运动，到达推力室

头部后反向，并与H2掺混燃烧，最终排出喷管。

图9中可以看出：燃烧室中存在轴向速度为零的

区域，此区域即为内外涡流的分界面。燃烧室内

部流动情况与国外试验结果相吻合。

3．3推力室内部组份分布

推力室内部O：及H20的质量分数分布分别

如图11和图12所示。图ll显示：O：主要集中

在燃烧室圆筒段贴近内壁面处。图12表明H20

主要集中分布于燃烧室的中心区域。靠近燃烧室

壁面的O：与头部喷出的H：几乎没有参与燃烧，

将壁面与中心区域的高温燃气隔离。
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图11推力室内O：质量分数分布图

Fig．1 1 Distribution of nm8 fraction of 02

图12推力室内H20质量分数分布图

Fig．12 Distribution of mass fraction of H20

3．4喷管出口参数

表5为喷管的出口截面参数。

表5喷管出口截面计算结果

Tab．5 Predicted paremeters for the nozzle outlet section

由表5可看出，燃烧室中部分O：没有参与

化学反应，直接沿喷管排出。这部分O：没有沿

着壁面向头部运动，而是直接进入燃烧室收敛段

排出喷管，导致推力室效率降低。计算推力为

29．67 kN。理论设计推力为30 kN，设计高度的

推力室计算比冲3389 m／s，理论比冲3524 m／s，

比冲效率约为96．17％。

4结论

本研究得出如下结论：

1)设计的涡流冷却推力室内部形成了双向涡

流，外部涡流对燃烧室壁面起到了有效的冷却保

护，证明涡流技术是可行的；

2)不考虑辐射时，燃烧室圆筒段壁面温度低

于760 K；当考虑辐射时，壁面温度平均上升约

140 K，燃烧室头部的壁面温度约为900 K；

3)采用涡流冷却技术时，辐射对壁面温度的

影响要比采用其它冷却方式时更为明显；

4)在本设计方案中，由于氧化剂和燃料喷嘴

相距较远，故推力室效率相对较低，需要对提高

燃烧效率的方法做出深入研究。
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