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摘 要：针对膨胀循环发动机推力室身部燃气侧的内壁增强换热结构和冷却剂侧的冷却 

通道结构这两个影响推力室身部换热最关键的结构分别进行多种结构下的数值模拟对比。通 

过分析各结构的模拟结果，得到了能够合理提高推力室身部换热能力的内壁加肋结构和圆柱 

段冷却通道深宽比的结构特征。 
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Heat transfer optimization of thrust chamber in 

expansion cycle engine 
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Abstract：To further enhance the heat transfer capacity while maintaining the pressure drop of the 

cooling channels and gas wall temperature in control is one of the key technologies in the design of 

advanced expander cycle engine．Numerical simulation of inner wall heat transfer enhancement struc— 

ture at the hot—gas side of thrust chamber and the cooling channel structure at the coolant side was 

made in this paper．The two structures are the most important ones which affect on the thrust chamber 

heat transfer．By analyzing the numerical simulation results of each structure，the inn er structure with 

ribs which can enhance the heat transfer capacity of the thrust chamber reasonably and the structure 

characteristics which can improve depth··to·-width ratio of cooling channel at the cylindrical section 

were obtained． 
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好平衡。7号模型轴向肋结构特点是肋截面为梯 

形，肋高度略大于肋宽，肋间距约为一个肋宽。 

3 圆柱段冷却通道深宽比优化 

为得到膨胀循环发动机推力室身部较大的冷 

却剂温升，圆柱段的设计一般较长，由于圆柱段 

的冷却通道结构较容易控制，所以针对圆柱段冷 

却通道结构进行优化对于整体换热和流阻控制可 

以起到事半功倍的效果。 

闭式膨胀循环发动机推力室身部冷却夹套中 

的冷却剂为全流量氢，所以在设计冷却通道结构 

的时候，应该在相同冷却剂流量的前提下来设 

计。而对于燃气发生器循环或补燃循环，冷却剂 

的流量是根据推力室身部冷却的需求来提供的。 

通过阅读文献发现，之前对冷却通道结构的研究 

基本上都是在给定通道宽度和高度参数之一，通 

过改变另一个参数来对比不同深宽比冷却通道之 

间的区别。这样对比势必会存在以下问题： 

1)若按照冷却剂总流量相同来对比，由于 

冷却剂侧的换热能力是由冷却剂流速与冷却通道 

截面结构共同作用的，不同深宽比结构之间的冷 

却剂流速与冷却通道截面结构都不同，而得到的 

结果好坏无法判断是由于冷却剂流速变化带来 

的，还是由于截面结构变化带来的，因此不是一 

种控制变量的研究方法。 

2)若保证冷却剂流速相同来对比，这时冷 

却剂的总流量势必会有较大的变化，这种方式适 

用于开式循环的冷却通道设计，但对于闭式膨胀 

循环却没有意义。 

本文通过保持冷却剂周向总流量相同，同时 

保证周向总通道截面积相同为前提，保证人口流 

速相同，从而冷却通道的换热能力只与深宽比相 

关。不同深宽比模型具体通道结构见表2。 

计算模型仅截取推力室的圆柱段进行计算， 

圆柱段结束处的边界条件来自1号模型计算结果 

的相同位置。不同深宽比结果对比见表 3。 

从计算结果可以明显看出小深宽比的冷却通 

道结构在冷却剂温升上降低了5．4％，气壁温上 

升高了5．6％，却换来了总压损失 60．32％下降。 

这样的结果对以往趋向于使用大深宽比冷却通道 

的设计经验提出不同的思路。以前趋向于大深宽 

比结构的结论，来自于以降低内壁温度为目的的 

设计经验，不同于膨胀循环同时要求冷却剂流 

量，这样得出不同的优化方向也是有可能的，具 

体原因下面给出详细分析。 

表2不同深宽比模型具体通道结构 

Tab．2 Cooling channel models with different 

depth——to——width ratio 

表 3不同深宽比结果对比 

Tab．3 Contrast of structures with different 

depth-to-width ratio 

相对深宽比8．44／％ 

图 11为冷却通道某轴向位置的横截面温度 

云图，虽然当冷却通道数量较多时肋可以增加通 

道内的总换热面积，但从图中可以看出冷却通道 

中上部冷却剂温度较低，而冷却通道肋片中上部 
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的温度也基本在这个范围内，如此小的温度差换 

热效果会很差。这时具有较大温度梯度的通道底 

部对于通道换热起主要作用，而较少的通道数可 

以增加通道底部的面积 (模型间肋宽保持不变)， 

这部分换热量的增加很大程度上可以抵消因减少 

通道数量而减小换热面积对换热带来的不利因 

素，从而造成了大深宽比与小深宽比在温升上相 

当的结果。 

图1 1深宽比8．44与深宽比2．21模型在某相同轴向 

位置处冷却通道温度分布对比 

Fig．1 1 Contours of temperature distribution of models 

with depth—to—width ratio 8．44 and 2．2 1 in cooling 

channels at same axial position 

对于压降小深宽比的当量直径较大，较大的 

当量直径对于减小压降有直接好处。可以在相同 

压降的情况下提高流速来获得更高的温升。但对 

于小深宽比的通道结构有可能会由于通道过宽造 

成在强度上存在问题，这时候就需要在满足强度 

的情况下尽量达到更小的深宽比。 

同时这样的结果仅针对圆柱段优化，对于收 

敛扩张段是否会有区别需要进一步研究。 

4 结论 

针对大推力膨胀循环发动机，通过数值方 

法，综合考虑了冷却剂温升、冷却通道压降、气 

壁温以及加工性，得到了以下有利于推力室身部 

增强换热的优化方向： 

1)对于推力室身部内壁，采用轴向肋是综 

合性能最高的，对于轴向肋的结构，肋宽保持与 

冷却通道肋宽相近，肋高略大于肋宽，截面呈梯 

形，肋间距在一个肋宽左右，这样的结构能增加 

17％温升，同时保持最高气壁温基本不变； 

2)对于推力室身部冷却通道，在强度允许 

范围内尽量采用较小深宽比的冷却通道截面结 

构，在压降不变的情况下可以大幅提高冷却剂的 

流速从而提高换热量。 
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