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发动机喷管内流场对流换热系数
影响因素的数值分析

王明华，陈劲松
(北京航天发射技术研究所，北京100076)

摘 要：基于Roe—FDS格式，采用标准k-e湍流模型对某液氧煤油发动机喷管内部燃气

流对喷管内壁的对流传热换热系数进行了数值仿真与研究，分析了网格雷诺数以及恒温壁壁

温对喷管内壁对流换热系数的影响。当近壁面网格第一层法向高度为10。mm数量级时，仿真

结果与工程估算公式的计算结果相吻合。同时，在一定范围内，对流换热系数随来流速度的

增大而增大，恒温壁的壁温对对流换热系数的影响则较小。
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Numerical analysis of influence factor on convective heat

transfer coefficient about nozzle internal flow

WANG Ming—hua，CHEN Jin—song

(Beijing Institute of Space Launch Technology，Beijing 100076，China)

Abstract：The convective heat transfer coemcient of nozzle internal flow in a liquid oxv-

gen—kerosene rocket engine is simulated with Roe—FDS computation format and a standard后一占turbu—

lence model．The effects of mesh Reynolds number and constant wall temperature on the convective

heat transfer of nozzle internal flow are analyzed．The simulated result is in good agreement with the

result of engineering estimation when the order of magnitude of first near—wall mesh altitude is 1 0．3

min．In a given scope，the convective heat transfer coefficient increases with the increase of flow ve．

10city，and the influence of constant wall temperature on the convective heat transfer coefficient is in—

distinctive．
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0引言

目前，结构件在燃气流场中的烧蚀及热防护

受到广泛关注。燃气流热力特性可为燃气流烧蚀

影响区域耐烧蚀材料选用及热防护措施选择提供

直接依据。国内外学者和技术人员对飞行器飞行

状态气动热CFD计算进行了研究，研究的内容

主要集中在格式效应和网格效应两个方面【㈧，对

燃气流热力特性做系统研究的比较少。

工程上，很多结构件在燃气流场中遭受冲

刷，燃气流对结构件表面的对流传热类似于喷管

内部燃气流对于管壁的对流传热。本文通过对某

液氧煤油发动机喷管内流场结构及对流换热系数

进行研究，分析网格雷诺数以及恒温壁壁温对对

流换热系数的影响。

计算模型及边界条件

1．1计算模型

在计算喷管内流场时，假设流动是轴对称

的，运用Roe—FDS格式所对应的密度基耦合求

解器求解。FDS不仅具有很好的激波等间断分辨

率，而且粘性分辨率也相当优秀，这是一般格式

所不具备的。Roe格式是目前采用较广泛的一种

格式。湍流模型采用标准k-e模型。考虑可压缩

条件下同时模拟燃烧反映动力过程、传热过程难

度较大，同时难以分析主要因素对计算结果的影

响，本文暂不考虑燃烧过程，计算过程按一维定

常等熵流基本关系计及燃气物性参数、气体状态

方程。

1．2边界条件

控制方程的边界条件为：在推力室进口截面

设定压力进口边界条件，喷口出口设定压力出口

边界条件，壁面无滑移、非穿透。由对流传热热

流密度计算公式可知[5-61，热流密度与对流换热系

数及恢复温度有关，同时本文不考虑热传导和辐

射传热，为了简化计算取壁面为恒温壁。开发的

喷管内流场网格模型如图1所示：ab为喷管入口

边界，给定燃气的总温和总压，流动方向与入口

边界相垂直；bod为喷管轴线，取轴线边界条件；

cd为喷管出口边界，取压力出口边界条件。

图1某液氧煤油发动机喷管网格模型

Fig．1 Grid model of nozzle in a liquid

oxygen—kerosene rocket engine

根据研究需要，基于边界层理论及网格剖分

方法，采用四种网格划分方法。边界层理论中控

制对流传热计算精度主要受边界层厚度、边界层

网格缩放规则、邻近壁面网格法向厚度等三个方

面因素影响。本文采用的边界层厚度预估公式如

下：

y+／x。

厂————_r——丁——一V争Cf等∥。
在来流气流参数一定的情况下，邻近壁面网

格法向厚度凡在气动领域常以另一个术语形式体

现，即网格雷诺数。其定义见式(2)[11：

Re旦竺!!! f21
o一-肛。

’’

公式(1)和(2)中：P。，夥。和弘。分别为燃气流

密度、轴向速度以及动力粘性系数；R，C，和r。

分别为气体常数、当地摩擦系数和壁面温度；Y+

是无量纲参数，用于反映并控制近壁面网格质

量，本文计算控制y+不超过10。

为综合考虑网格雷诺数效应，邻近壁面网格

法向厚度n分别取n=0．1 mm，n=0．05 mm，n=

0．01 mm，n=0．005 mm，来流速度利用进口压力

边界条件控制，进口压力分别取6 MPa，9 MPa，

12 MPa和18 MPa。为有效控制网格精度及数量，

边界层法向网格按线性比例1．2缩放，边界层法

向及纵向网格比例控制在1：i00以内。
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2计算基本结果

2．1喷管内流场结构分布规律

基于上述边界层网格模型开发及边界条件设

置方法，完成所有工况计算。图2显示了四种边

界层网格模型条件下沿轴线静压、静温、马赫数

以及壁面y。值的变化曲线。

从图2可以看出：静压、静温、马赫数的分

布规律与理论计算值相比，有很好的一致性，四

轴向坐标／mm

|垒!：!竺!!!：!!!：!：竺!型堡：!：!!：!：竺

(a)沿轴向的静压分布曲线图

种边界层网格划分情况下，静温的仿真结果与理

论计算结果相比最大误差不超过14％；四种计算

模型壁面旷的变化趋势基本相同，，，+数值随着近

壁面法向第一层网格的高度增大而增大。当几取

0．005 mm时，整个喷管壁面y+的值在10以下。

数值仿真结果与理论计算结果之问的差异主要在

喉部及出口处，原因是喷管型面是轴对称的，在

进行理论计算时采用了一维等熵流关系式，与实

际的二维流动计算结果有所差别。

3

3

2

主2
1

1

轴向坐标／mm
陪n=o 1mm*n=O 05ram令n_0 01mml
l-}n=0 005mm一理论值

(b)沿轴向的静温分布曲线图

轴向坐标／mm 轴向坐标／ram

l牛”o：⋯，．■．。。．。”o陌而ii磊鬲面忑=i_而司b—n—=fl业mm唑』n=鲤O 05地mm—--&-—0—tram—I I玉兰i：型釜：：==：：：：：：：：二=：=]

(C)沿轴向的马赫数分布曲线图 (d)喷管壁面的y+分布曲线图

图2沿轴线方向的静压、静温、马赫数、壁面y+分布曲线

Fig．2 Distribution curves of static pressure，static temperature，Mach number and y+of wall surface in axial direction

2．2喷管内部燃气流对壁面的对流传热规律

基于n取0．005 mm，总压18 MPa条件说明

对流传热基本规律。

图3给出了喷管壁面对流换热系数的分布曲

线。从图中可以看出，在喷管入口段对流换热系

数变化缓慢，靠近喉部区域时迅速上升，在喉部

对流换热系数达到最大值。此后对流换热系数急

剧下降，最后趋于平缓。

从图3可以看出，除了在喷管人口段以外，

其余位置数值模拟结果与Bartz公式预示结果一

致性较好。人口段，数值模拟结果比Bartz公式

预示结果大。原因是数值模拟过程中，通过对人
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口湍流强度的设置，限制了边界层的厚度，而边

界层越薄，对流换热系数越大。同时在喷管入口

段边界层并未完全发展起来。Bartz公式本身则

是在大量数据基础上拟合得到的经验公式[7】，考

虑了燃烧非平衡性等因素，但Bartz公式本身与

试验数据之间也存在差异[81。因此数值模拟和

Bartz公式两者的计算结果在喷管入口段有较大

差异。

轴向坐标／mm

叵亟巫王至固
图3喷管壁面对流换热系数分布曲线

Fig．3 Convective heat transfer coefficient of

wall surface in nozzle

2．3网格雷诺数对对流换热系数的影响

由网格雷诺数的定义可知，影响网格雷诺数

大小的因素主要有近壁面第一层网格的法向高度

以及来流速度。因此，分别从近壁面第一层网格

的法向高度和人口总压两个方面研究网格雷诺数

对计算对流换热系数的影响。

1)近壁面第一层网格的法向高度对对流换

热系数的影响

图4给出了当n=O．1 mm，n=0．05 mill，n--

0．Ol mm和n=O．005 mill时的燃气流对壁面的对

流换热系数分布。

由图4可以看出，近壁面第一层网格的法向

高度对对流换热系数有重要影响。对于整个喷管

而言，n值的变化并不影响壁面对流换热系数的

整体变化趋势，但是对于喷管壁面的某一位置来

说，对流换热系数的值随着诧的减小而增大。

2)来流雷诺数对对流换热系数的影响

为分析来流雷诺数对对流换热系数的影响，

对入口压强进行了不同设置。基于同样的网格模

型，分别计算入口总压分别为6 MPa，9 MPa，

12 MPa和18 MPa时喷管内部燃气流对壁面对流

换热系数的影响。
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图4 n=0．1 mm，n=0．05 trim，n=0．0 1 IBm，n=0．005 mm

时壁面对流换热系数

Fig．4 Convective heat transfer coefficient of wall surface

when n=O．1 Film，0．05 mm，0．O l mill and 0．005 mm
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图5不同入口压强条件下对壁面的对流换热系数

Fig．5 Convective heat transfer coefficient of wall surface

under conditions of different inlel pressure

图5给出了不同入口压强条件下，燃气流对

壁面的对流换热系数的分布曲线。可以看出，对

流换热系数的大小与入口压强有关。入口段和喉

部附近的区域其壁面的对流换热系数随着入口压

强的增大有着明显的增大趋势；出口段壁面的对

流换热系数在不同人口压强条件下相差不大。就

沿喷管轴向的某一截面而言，人口压强越大，该

截面处燃气流对壁面的对流换热系数的值也越

大，但其值的大小并不随压强的线性增大而呈现

出线性比例关系。由对流传热热流密度公式可

知，热流密度的数量级为Mw。
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2．4壁温对对流换热系数的影响

恒温壁的壁温也是影响燃气对壁面对流传热

量的因素之一。根据上述分析，选择n=0．005

mm的模型，将壁温分别设为300 K和800 K，

研究壁温对对流换热系数的影响。两种壁温条件

下，静温等值线图、喷管壁面旷的分布曲线以及

壁面对流换热系数的分布规律如图6所示。

由图6可以看出，两个工况的沿轴向的静

掣
＼
赠

艋

轴向坐标／ram

巨三二至困L．．．．．。．．．．．．．．．．．．．．．．．．．．．．．．．．。．．．．．．．．一

(a)沿轴向的静温分布曲线图

温、壁面y+的差值很小，说明在燃气流的温度与

壁温相差较大的情况下，当采用同样的计算模型

而只改变恒温壁壁温时，壁温对流场结构影响很

小。由图6(c)C可以看出，壁温800 K与壁温

300 K时计算出的燃气流对壁面的对流换热系数

整体趋势一致，壁温为800K时的对流换热系数

较壁温为300K时有所减小，但差值很小，最大

相对误差不超过5．5％。

轴向坐标／mm

匡巫二二因
(b)喷管壁面的y+分布曲线图
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匡匦二珂
(e)壁面对流换热系数分布曲线图

图6壁温为300 K和800 K时沿轴线方向的静温、壁面y+、壁面对流换热系数分布曲线

Fig．6 Distribution curves of static temperature，wall surface y+and convective heat transfer

coefficient in axial direction when wall temperature is 300 K and 800 K

2．5仿真计算结果与Bartz公式计算结果比较

工程上常采用Bartz公式来估算喷管内部对

流换热系数H0l，

0．2 0．8，，、0．1 ．0．9

^=争》引引㈩矿㈣
式中：d，为喉部直径；／z为动力黏度；Pr为普朗

特数；P。为燃烧室压强；c+为燃气特征速度；R，

为喉部曲率半径；盯为修正系数；C为亚声速，

取0．026，超声速取0．023。

图7比较了壁面对流换热系数的仿真计算结

果与Bartz公式计算结果。从图中可以看出，仿

真结果与Bartz公式计算出的对流换热系数变化

趋势相同，数值上有差异。计算得到的某一位置

的对流换热系数随着n的减小而变大。

从整体看，n=O．005 mm模型的计算结果与工

程估算结果的拟合程度最好，但在入口段误差较

大，其原因在前文已分析。其他三个模型对喷管

O

人口段和喉部区域的计算结果与工程估算值相比

较小，且差值较大。而在出口段，随着／2,的减

小，仿真结果与Bartz公式计算值的差异越来越

大。在近壁面第一层网格的法向高度为10≈mm

数量级条件下，对流换热系数的数值仿真结果与

Bartz公式估算结果一致性较好。

轴向坐标／ram

l-0-i1=0 1mm *it=0 05ram 善n=0 0Imml
l鲁n=0 005ram+Banz公式

图7壁面对流换热系数与Bartz公式计算结果的对比

Fig．7 Comparison of convective heat transfer coefficients

and results calculated with Bartz formula
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3结论

1)网格雷诺数影响喷管内流场对流传热。在

适当控制网格纵向收缩因子以及纵横比的情况下，

网格雷诺数效应集中体现在控制近壁面第一层网

格的法向高度上。在来流参数一定的情况下，当

高度为10。3 mm数量级时，对流换热系数的数值

模拟结果与Banz公式估算结果一致性较好。

2)依据本文的研究工况，在网格雷诺数合

理的条件下，喷管壁面对流换热系数随着来流速

度的增大而增大。

3)在量热完全气体条件下，当燃气流温度

远高于恒温壁壁温时，恒温壁壁温对流场结构及

壁面对流换热系数的影响较小。
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3结论

零二次流环型超声速引射器的混合室结构对

内流场结构，以及盲腔内的真空度与引射器出口

总压影响很大。在一定范围内，混合室的收缩角

越小，引射气体膨胀越充分，盲腔内的真空度越

高，而二次喉道进口马赫数越大，引射器内总压

损失越大，引射器出口总压越低。对于零二次

流，在不涉及引射气体与被引射气体混合问题

时，如果在直接收缩式的混合室前方加入一适当

长度的平直段，之后加大混合室的收缩角，这样

既可以增加引射器管道内引射气体的最大马赫

数，提高盲腔内的真空度，又可以降低二次喉道

人口马赫数，降低引射气体的总压损失，从而提

高引射器的性能，减小引射器的轴向尺寸。
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