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推力室多孔面板氢发汗冷却传热分析 
高翔宇，孙纪国，田 原 

(北京航天动力研究所，北京 100076) 

摘 要：为了研究氢氧火箭发动机推力室喷注器多孔面板的发汗冷却特性，采用一维非 

热平衡能量方程模型对其进行了数值传热计算，计算模型考虑了冷却剂氢的变物性和多孔结 

构内固体与流体之间的对流换特征。分析总结了多孔结构固体导热率、孔隙率、颗粒特征直 

径和燃烧室热流密度等因素对多孔面板发汗冷却的影响。研究结果表明，选择较高导热率的 

多孔面板制造材料能够降低燃气侧面板温度和减小面板温度梯度；孔隙率一般在 0．1～0．2为 

宜；随着颗粒特征直径增大冷却剂与多孔结构固体之间的换热能力明显下降，燃气侧面板温 

度呈先降低后升高的趋势。 
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Numerical analysis of H2 transpiration cooling 

for thrust chamber porous plate 
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Ab~act：IIl order to investigate the transpiration cooling characteristics of H／O rocket engine 

thrust chamber injector porous plate，the one—dimensional local thermal non—equilibrium num erical 

model was adopted to conduct the heat transfer computation and analysis．The hydrogen coolant ther- 

mo—physical properties varied with both temperature and pressure，and heat transfer between the 

porous media and coolant were considered for the computation mode1．The influence ofporous media 

thermal conductivity，porosity,sphere diameter and heat flow density on porous plate transpiration 

cooling were analyzed．The investigation demonstrates that optimization of porous plate material with 

high thermal conductivity can reduce the gas side plate temperature and temperature gradient of 

porous plate．The porosity should be 0．1-0．2．The heat transfer capacity between the porous media 

and coolant is obviously reduced with the increase of sphere diameter，but the temperature of the gas 

side plate decreases at first and then increases． 
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0 引言 

发汗冷却是膜冷却的极限形式，具有更好、 

更经济的冷却效果。多孔结构内的发汗冷却原理 

即冷却剂与热流相反的方向穿过多孔结构骨架中 

的微孔，通过与多孔结构骨架之间换热将多孔结 

构的热量带走，并在出流壁面侧形成连续均匀的 

气膜屏障，阻隔外界热流侵袭。发汗冷却技术广 

泛应用于超高速飞行器重返大气前端热防护ll1、 

燃气涡轮叶片以及火箭发动机及喷气发动机喷管 

热防护等航空航天领域[2-3]。发汗冷却技术在可重 

复使用航天器领域也有着很好的应用前景【41。美 

国RS68，J一2，SSME和日本 LE一7等氢氧火箭发 

动机推力室的喷注器面板都采用金属丝网烧结而 

成的多孔面板【5_。 

目前在对多孔结构壁面内发汗冷却传热过程 

的理论研究中主要有局部热平衡模型和局部非热 

平衡模型。局部热平衡模型假设多孔结构中固相 

和流体有相同的温度，不考虑多孔结构内流体与 

固体骨架之间换热 ，进而简化了物理模型方程， 

可以通过直接求解微分方程获得解析解，但此模 

型的应用条件也受到限制，适用于多孑L结构孔隙 

率较小、固体导热率较大、颗粒特征尺寸较小的 

情况[61。局部非热平衡模型认为多孔结构中固相 

与流体之间存在温差，考虑了多孔结构内流体与 

固体骨架之间的换热，更真实的反应了冷却剂在 

多孔结构内的流动换热状态。本文采用一维稳态 

局部非热平衡模型，对氢氧火箭发动机推力室喷 

注器多孔面板的传热情况进行了数值模拟，分析 

比较了多孔面板材料导热系数、孔隙率、多孔结 

构颗粒特征直径以及燃气侧热流密度等因素对面 

板发汗冷却的影响。 

物理模型和计算方法 

1．1推力室喷注器面板的几何描述 

图 1为典型氢氧发动机推力室结构示意图， 

推力室主要由点火器、喷注器和燃烧室等部分组 

成。喷注器为三底两腔结构，面板位于喷注器的 

底端，起到固定喷嘴，隔断喷注腔与燃烧室的作 

用。氢氧火箭发动机推力室喷注器气液喷注、雾 

化、蒸发和混合过程很快，火焰峰距喷注器面板 

很近。面板的一侧是 3600 K的高温燃气，另一 

侧是约 100 K的低温气氢，面板承受很大的温差 

应力，极易翘曲变形而造成烧蚀破坏。为此 ，大 

多数氢氧喷注器面板采用多孔材料制成，通过渗 

透少量氢气发汗冷却保护面板 ，面板的透氢量一 

般为氢总流量的 2％～10％，并且这一小部分发汗 

冷却剂冷却面板后直接进入燃烧室参与燃烧，不 

会影响推力室的燃烧效率。 

图 1推力室多孔面板发汗冷却结构示意图 

Fig．1 Transpiration cooling schematic of thrust 

chamber porous plate 

1．2传热数理模型 

多孔面板发汗冷却一维物理模型如图 2所 

示。 

T 

Coolant 

Flow 

Direction 

图2发汗冷却一维物理模型 

Fig．2 One-dimensional physical model of 

transpiration cooling 

发汗冷却剂以同燃气热流相反的方向流经推 

力室喷注器多孔面板，与其内部固体骨架进行换 

热，并在另一侧喷出参与燃烧。本文应采用一维 

稳态局部非热平衡模型式 (1)和 (2)表达其内 
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部换热过程【71。面板的冷却剂侧受到低温冷却介 

质的强冲击冷却，因此可以认为冷却剂侧面板的 

温度与冷却剂温度相同，发汗冷却剂和面板均为 

绝热边界，满足边界条件式 (3)，这一边界条件 

特征在面板发汗冷却传热试验研究中得到验证阎。 

在实际发动机工作情况下，氢氧推进剂在面板燃 

气侧进行喷注雾化混合燃烧，多孔面板燃气侧的 

换热状态非常复杂，与推进剂的喷注状态以及燃 

烧室室压、混合比有关 ，简化为以给定热流密度 

值q 的形式作为多孔面板燃气侧热流密度的边界 

条件式 (4)。 

固体能量方程： 

．

2 

A 一h ( —Tf)=0 (1) 

流体能量方程： 

A湖挚讹 ( ) Cp (2) d 一 
发汗面板冷端边界条件： 

dx o dx f= (3) l x=一 I x=o’ 一 s ， 

发汗面板燃气侧边界条件： 

A洲 + ( _qr (4) 

上述方程式中，A =(1-e)A。和 ~"f
,
eff=eAf分 

别为多孔结构和冷却剂的等效导热系数；h．，为多 

孔结构与冷却剂之间的体积对流换热系数 ，可由 

式 (5)、 (6)求得[91。 

h ： sf = 6(1-e)／dp (5) 

hsf=(2+1．1 Re )Af／d。 (6) 

式中： 为多孔结构内部参与换热的单位体积热 

交换面积；h 为多孔结构内固体与流体之间的对 

流换热系数 ，一般由多孔结构内对流换热经验关 

系式求得I9~Il ；8为多孔结构孔隙率；dp为基于颗 

粒堆积床模型给定的多孔结构颗粒特征直径，对 

于丝网烧结成形的推力室多孔面板，可根据冷态 

气流试验流阻与渗透率的关系确定其等效颗粒特 

征直径。 

发汗冷却剂在多孑L结构内流动应满足流体连 

续方程式 (7)。式 (8)为多孔结构中的等效雷 

诺数定义 ，式中M=pu为单位面积上的冷却剂质 

量流率，当流动速度较低的情况下 (Re<1)，其 

多孔结构内的流动特征符合 Darcy定律式 (9)； 

当 流 速 增 大 (Re>1)，其 流 动 符 合 Darcy． 

Forchheimer式 (10)表示_】21。一般在氢氧喷注器 

多孔面板 内冷却剂流动等效雷诺数 Re>l，因此 

选择式 (10)作为本文的流动动量方程。 

流体连续方程： 

V。 )=0 (7) 

趾  (8) (8) 

1Z=一 VP f91 

Vp=一 M一} lu lM (10) 
式中： 为流体动力粘度；Pf为流体密度；k为多孔 

结构渗透率；C为流动惯性系数。Ergunf 基于颗粒 

堆积床模型给出 和c的经验关系式 (11)、 (12)。 
2 3 

(11) 

c： (12) 
d
p 

上述计算模型采用 Fortran程序语言编程求 

解，计算求解过程中考虑氢物性随压力、温度的 

变化，将压力范围5～15 MPa、温度范围100 600 K 

的氢物性参数『l41以温度、压力二维数组的形式读 

人程序中，并根据每一计算步的温度、压力差值 

求解。计算模型不考虑多孔结构固体导热系数随 

温度的变化。 

2 计算结果与讨论 

在液体火箭发动机工程应用中，通常推力室 

喷注器面板两侧的压力及冷却剂人口温度是给定 

的已知条件。在保持冷却剂入口压力 10 MPa、 

冷却剂出口压力 8 MPa、冷却剂氢人口温度300 K 

不变的情况下，分别改变多孔面板材料导热系数 

A 、孑L隙率 ￡、多孔结构颗粒特征直径 和燃气 
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侧热流密度 研究上述参数对面板发汗冷却的 

影响。根据多孑L面板发汗冷却试验结果l 8l推算得 

出在燃烧室压力为8 MPa、氢氧混合比为7的情 

况下，面板燃气侧热流密度约为 40 MW／m 。本 

文围绕导热系数 A。=15 W／(m·K)，孔隙率 =0．1， 

颗粒特征直径 dp=O．1 5 mm，热流密度 qr=40 Mw／m 

这一基准开展讨论研究。 

分别选取材料 1不锈钢 (15 W／(m·K1)，材 

料 2铝镁合金 (107 W／(m·K1)、材料 3无氧铜 

(382 W／(m·K1)3种不同热导率的材料作为计算 

研究对象，保持孔隙率、颗粒特征直径以及燃气 

侧热流密度不变，研究不同面板材料导热系数对 

发汗冷却的影响，计算结果如图3所示。计算结 

果表明面板材料导热率越大，燃气侧面板温度和 

温度梯度都随之降低，热浸深度随之增大。并且 

随着面板材料导热率增大，固体与流体换热越充 

分 ，两者的温度相接近 ，满足热平衡模型的假 

设，因此热平衡模型适用于多孔结构材料导热率 

较大的情况。 

多孔面板厚度方向／mm 

图3 多孔结构材料导热率对气壁温的影响 

Fig．3 Effect of thermal conductivity of porous structure 

material on wall temperature 

多孔结构的孔隙率 8是影响多孔面板发汗冷 

却特性的重要参数。如图4所示，在保持其他特 

征参数不变，并且固定多孔面板两侧压力边界条 

件的情况下，随着面板孔隙率的增大冷却剂渗透 

率大幅升高，燃气侧面板温度也明显降低。虽然 

增大孔隙率可以降低面板温度，但也带来更多的 

冷却剂损耗，面板的结构强度也将降低，因此设 

计多孔材料的孔隙率不宜过大，在工程应用中应 

根据实际情况优化选择多孔面板的孔隙率参数， 

对于液体火箭发动机推力室多孔面板的孔隙率采 

用 0．1～0．2为宜。 

图4多孔结构孔隙率对冷却剂流率和气壁温的影响 

Fig．4 Effect of porosity of porous structure Oil 

coolant flow and wall temperature 

多孔结构颗粒特征直径 d。是基于颗粒堆积床 

多孔结构模型给定的，表征多孔结构物理结构的 

另一重要参数，宏观上决定多孔结构内微孔的分 

布情况和单位体积多孔结构内部参与换热的热交 

换面积的大小，从而影响多孔结构的发汗冷却特 

性。如图5所示，计算结果表明随着多孔结构颗 

粒特征直径增大冷却剂流量增加和冷却剂出口温 

度降低，燃气侧面板温度呈先降低后升高的趋 

势，多孔结构固体与冷却剂流体之间的温差随之 

明显增大，表明多孔结构内发汗冷却的体积对流 

换热系数随着介质颗粒特征直径的增大而大幅降 

低。当多孔结构固体温度与冷却剂流体温度相差 

较大时，就违背了局部热平衡模型的初始假设 ， 

因此局部热平衡模型不适用于多孔结构颗粒特征 

直径较大的情况。 

多孔 结构颗粒质特征直径／mm 

图5 多孔结构颗粒特征直径对冷却剂流率和温度的影响 

Fig．5 Effect of porous sphere diameter on coolant 

flow and temperature 

8  6  4  2  
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计算面板燃气侧热流密度为20～60 MW／m 情 

况下的面板发汗冷却情况如图6所示。计算结果 

表明面板燃气侧热流密度的变化对发汗冷却剂流 

量的影响较小，随着热流密度的增大冷却剂流量 

略有降低，燃气侧面板温度和冷却剂出口温度成 

比例增大。 

g 

＼  

模 

嚣 

佥 

燃气侧热 流密度／(MW·m ) 

图 6燃气侧热流密度对发汗冷却的影响 

Fig．6 Effect of gas side heatflow density 

on transpiration cooling 

3 结论 

采用一维非热平衡能量方程模型计算研究了 

氢氧火箭发动机推力室喷注器多孔面板的发汗冷 

却特性，分析总结了多孔结构固体导热率、孔隙 

率、颗粒特征直径和燃烧室热流密度等因素对多 

孔面板发汗冷却的影响。研究结果表明： 

1)面板材料导热率越大，燃气侧面板温度 

和温度梯度都随之降低，选择具有较高导热率的 

多孔面板制造材料 ，有利于降低燃气侧面板温度 

和减小面板温度梯度； 

2)孔隙率是控制发汗冷却剂流量和发汗冷却 

效果的重要参数，一般在0．1—0．2为宜； 

3)随着多孔结构颗粒特征直径增大多孔结构 

固体与冷却剂流体之间的体积对流换热系数大幅 

降低，但冷却剂流量逐渐增加，因此燃气侧面板 

温度呈先降低后升高的趋势，采用较小的多孑L结 

构颗粒特征直径有利于增强冷却剂与多孔结构固 

体骨架之间的换热 ，多孑L结构颗粒特征直径一般 

不大于 0．3 mm为宜。 
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