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挤压式低室压推力室再生冷却问题
徐辉，林庆国，汪允武，张中光
(上海航天动力机械研究所，上海200233)

摘 要：推力室冷却设计是液体火箭发动机设计的关键之一，通过论述推力lOkN挤压

式低室压推力室的冷却设计，对其进行了传热分析，并进行了试验验证。结果表明，推力室

采用再生冷却和辐射冷却相结合的冷却方式时，发动机工作可靠，不会出现内壁烧蚀。
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Regenerative cooling of the pressure-·fed thruster

with low-·pressure chamber

Xu Hui，Lin Qingguo，Wang Yunwu，Zhang Zhongguang
(Shanghai Institute of Space Propulsion，Shanghai，200233，China)

Abstract：The cooling of thruster chamber is one of important factors to design a liquid rocket

thruster．This paper presents cooling design，heat transfer analysis and test verification of a pres-
sure-fed thruster with low pressure chamber．Finally,we concluded that the thruster could run very

well with no ablation ifboth regenerative cooling and radiation cooling are used at the same time．

r湾y woras：liquid rocket thruster；regenerative cooling；low-pressure chamber；heat transfer sim-

ulation；hot-fire test

1 引言

推力为10kN的发动机具有燃烧室压力低的

特点，身部结构尺寸超过400mm，冷却面积较大。

由于推力室采用再生冷却方式，所以需要考虑由

于冷却剂温升导致的冷却剂气化问题。另外，由于

推进剂挤压式供给。所以冷却通道内推进剂流速
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不能过高，过高的流速会影响发动机压降进而影

响贮箱压力。

本文针对上述推力室特点对其冷却设计进行

了传热计算及分析，并且通过试验考核，结果表

明。发动机冷却方式合理，不会出现推进剂气

化、通道气堵、内壁烧蚀现象，发动机工作安全

可靠。

2推力室再生冷却设计

燃烧室的冷却方式主要有：液膜冷却、再生

冷却、辐射冷却、烧蚀冷却、发汗冷却、热沉冷

却【Ⅷ。

目前，国内外一些大推力发动机(kN级以

上)，例如，“阿里安5”上面级发动机、“阿里

安1”三级发动机、轨道机动发动机、登月舱下

降发动机等均采用再生冷却方式。本文介绍的

10kN发动机身部主要采用再生冷却方式，该方

式承压和冷却能力强，可以保护推力室免受强大

热流烧坏，燃烧室效率高。在喉部下游面积比6：

1处以上为再生冷却。同时内壁有少量的液膜冷

却．在喉部下游面积比6：1处以下采用辐射冷

却结构。

再生冷却部分按上行单通道方式，冷却通道

采用槽肋结构，肋片可以起到散热片的结构进而

强化传热。由于燃烧室燃气温度可达到3000％，

为防止燃烧室壁烧穿以及高温燃气温度传人冷却

通道中使冷却剂沸腾或气化，在推力室身部内壁

涂有隔热涂层。

3推力室传热计算

3．1推力室传热计算模型

推力室中实际发生的热量传递过程为：燃气

对内壁加热(用热流密度q。表示)，通过涂层、

推力室金属壁的导热(用热流密度q：表示)，被

冷却剂带走的热量(用热流密度q，表示)。由于

推力室壁很薄。直径较大，所以忽略壁厚带来的

推力室内外壁表面积的差异，这样，热平衡后，

应有q。=g：=g，。由于液体火箭发动机工作的复杂

性，有很多因素会影响推力室的热交换，所以假

设推力室温度与周向位置无关，热量只沿径向传

递，整个推力室的传热过程采用一维模型进行计

算。

3．1．1 燃气对气壁的传热

燃气对气壁传递的热量由两部分组成：对流

热流和辐射热流。其中，燃气对流传热是推力室

内燃气向壁传热的主要形式。

在推力室中，由于燃气流速大会形成紊流附

面层，但运动的紊流性并不全部扩散到整个附面

层，在紧贴壁面处存在层流底层，所以燃气与室

壁的对流传热由两部分组成：附面层的紊流部

分，热量基本是靠带有热能的物质粒子的对流来

传递；层流底层部分靠热传导传递热量。由于附

面层内的温度分布计算十分复杂，所以燃气与室

壁的对流换热采用如下公式求解：

qh=h。(r—k) (1)

式中，r为滞止温度，可近似取边区理论燃烧温

度；％为气壁温；h。为燃气对流换热系数，可以

通过巴兹计算公式求得。

推力室中辐射气体主要成分为水蒸气和CO：

气体，辐射热流密度q，取决于燃气的温度和压

力、H：0和CO：的分压以及燃烧室几何尺寸。

对于本推力室，研究表明．燃烧室中从

x=100mm至喷管收敛段d=1．24处。辐射热流密

度最大并保持不变。从x=100mm开始，口。朝喷

注面方向直线降低。到x=50mm即液膜末端．降

到最大值的60％。从喷管收敛段d=1．2d,后，燃

气加速膨胀，静温、静压都急剧下降，辐射热流

密度也随之下降。到喉部辐射热流密度仅为最大

值的50％，喉部后面降低更快，辐射热量只是很

小一部分，可以忽略，所以燃气对室壁的辐射热

流密度可以由最大值表示，表示为：
2 d d

q。=1．656。'efo-(8。《～。《。j (2)

式中，占。d为壁面有效黑度；or为波尔兹曼常数，

盯=5．67x10-sW／(m2K4)；8。为燃气黑度；d。为壁面

吸收率；疋为平均混合比下的燃烧温度。

燃气向室壁传热的热流密度为：

g l。qh+q， (3)
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3．1．2通过室壁的传热

由于推力室壁很薄，其导热过程可近似按平

板一维导热公式计算：

92=-6￡wt g～S”b—

At。Ab

式中，t。l为液壁温，t。。为气壁温；6。、6b、

A。分别为涂层和金属壁的厚度和导热系数。

3．1．3冷却剂对流换热

(4) 图1 推力室分段示意图

Fig 1 The configuration of the chamber

At、
3．2．1 无边区液膜覆盖区段

冷却剂的传热关系式采用由电热管试验获得

的热流一液壁温关系式。液壁与冷却液间通过对

流传递热量。当冷却剂流过冷却槽肋结构通道

时．槽道凸起肋表面的温度是变化的，且总小于

肋基温度，所以在计算槽肋结构表面与冷却剂换

热时。应引入肋片效率概念，其对流换热密度

为：

gs=g。'；．(叼‘+E)佤 (5)

式中，叼为肋片效率；F。为肋片表面积；F2为

肋基未装肋的光滑表面积；Fo为未装肋时某计

算段室壁外表面积，对于等截面直肋，肋片效率

计算公式为：

叼：单 (6)

3．2推力室传热计算方法

推力室为轴对称图形，根据其几何尺寸特

点，先将推力室分成6个区段(见图1)，再将每

个区段沿一维方向平均划分成10个小段，经过

验证，在相对最坏(OL。=0．446，无涂层)和相对

最好(钒=0．33，有涂层)工况下，将6个区段每

一区段划分为100个小段，两种划分情况下传热

计算结果几乎相同，所以选用第一种划分方法。

每一小段为一控制体，中间点为控制节点，建立

控制节点热平衡方程(取该段三维平均参数)，迭

代计算求解温度分布。

在x=50mm一423mm区段为再生冷却和辐射

冷却方式，x=O～50ram区段为液膜冷却方式，所

以根据各段传热特点在迭代计算时将整个推力室

分为以上两部分。

Ⅳ=50ram。423mm区段为无边区液膜覆盖区

段．沿推进剂流动方向逐段计算．迭代计算按照

热量传递的顺序进行，燃气向室壁传递的热量与

室壁导热以及最后冷却剂带走的热量互相平衡。

首先假设气壁温t。，求得燃气向内壁侧传热流

q1，由导热计算液壁温t埘及冷却剂平均温度tz，

冷却剂的平均温度由下式求得：

t2=q1·F／(mC。)+屯 (7)

t，=号} (8)
Z

式中，t，，￡，为计算小段的进口、出口温度；m

为冷却剂流量；Cp为冷却剂比热容；F为计算小

段传热面积即推力室壁的表面积。

3．2．2头部冷却液膜段

x=0。50mm区段为头部冷却液膜段．根据液

膜实际流动状况，近似认为该段气壁温为线性分

布．即A7---0mm处气壁温等于当地压力下的冷却

剂饱和温度，x=50mm处为推力室上行通道区传

热计算得到的气壁温。在该区段需要给定液壁

温，求得推力室壁导热热流q：，用3．2．1中相同

方法求得冷却剂平均温度t，，由假定的液壁温求

得冷却剂带走的热量g。，迭代求解，直到g：=g，

为止。

3．3计算结果和讨论

计算要求：冷却剂采用一甲基肼，冷却剂入

15压力为1．4MPa，人1：3温度为20℃，冷却剂末

端位置戈=50ram，分别取边区余氧系数Ot。=O．446、

0．38、0．33。推力室内壁有、无涂层时(涂层为

ZrO：)，在不同室压、混合比下计算推力室壁温、

热流、冷却剂温度沿推力室的分布。

以}昆合比为1．65，室压为0．9MPa，边区余氧

系数O／。=0．33，有、无涂层为例(此工况与热试
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车工况相同，试车时推力室内壁涂有涂层)，温

度、热流密度随推力室分布曲线见图2、图3。

此工况下有涂层时，喉部气壁温twg=3000C，液壁

温t,d=194。C，热流密度q=2486kW／m2，整个冷却

套的冷却剂温升t,A=98．9。C，冷却套出口温度tl,e=

1 18．90C。

a,b，C，d，e，f--无涂层时气壁温、液壁温、冷却剂温度及

有涂层时气壁温、液壁温、冷却剂温度

图2各温度沿推力室分布曲线

Fig 2 Distribution of temperature in chamber along its axis

■．●一表示无涂层及部分有涂层情况

图3热流密度沿推力室分布问线

Fig 3 Distribution of heat flux in chamber

从传热计算结果看．推力室内壁必需涂有隔

热层，这样推进剂出口温度不会超过相同当地压

力下推进剂沸点(当地压力下的MMH沸点

186．40C)，不会产生推进剂气化和通道气堵现象。

在各种工况中，即使在最恶劣工况：推力室

混合比为2．0，室压1．1MPa，边区余氧系数仅。=

0．446并且无隔热涂层，计算结果：喉部气壁温

t。=5380C，液壁温t诅=277℃，热流密度q=

6037kW／m2。整个冷却套的冷却剂温升At=

144．0。C，冷却套出口温度ti,e=164．0℃，低于当地

压力下MMH沸点，不会产生推进剂气化问题，

对于不锈钢材料来说是满足使用要求的，推力室

处于相对安全工况。

4发动机热试车结果

在传热计算的基础上对该发动机进行了多次

地面热试车的考核．采用N：OdMMH为推进剂，

额定混合比1．65，室压0．9MPa，燃烧室内壁涂有

Zro：涂层。从试车现场来看，试车过程无异常、

燃烧稳定、火焰明亮，参数平稳，燃烧室内壁无

烧蚀、涂层无剥落．冷却剂总温升为74．8℃，出

口温度106．60C。验证了推力室冷却方式设计的

合理性。从热试车结果来看，发动机推力室采用

再生与辐射冷却方式时发动机能够可靠工作，发

动机推力室的冷却问题得到了解决。

5结论

本文分析了推力10kN挤压式低室压推力室

的传热特点，建立了传热计算模型并进行了分

析，最后对其进行了热试车考核验证，得到以下

结论：

(1)传热计算模型选择合理，并且得到热试

车验证；

(2)身部冷却结构设计合理，发动机工作安

全可靠。
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