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小推力发动机膜冷却工程算法研究
马丁，张黎辉
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摘 要：为满足工程上对推力室内部传热流动分析的要求，应用分层流动理论，结合半

经验传热和化学反应平衡模型，建立了分析小型液体火箭发动机推力室膜冷却的传热模型。

以气氧／煤油发动机为例，初步实现了对定常情况下膜冷却过程的模拟。计算表明，冷却剂的

质量分数．燃气的流动状态，喷注器尺寸等因素对冷却效果和发动机总体性能有重要影响。

研究结果可为新一代小型液体火箭发动机的研制提供参考。
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1 引言

小推力液体火箭发动机在航天飞机、卫星等

领域有广泛的应用．绝大多数的商用液体火箭发

动机使用的是有毒推进剂：如四氧化二氮／肼类。

这类推进剂有良好的比冲性能和自燃特性，但对

生态环境有严重的危害。并且生产、维护费用高

昂。目前各国都在开展无毒推进剂小型液体火箭

发动机的研制，并取得了一定成果【删。文献[31综

合分析了各种无毒推进剂组合的能量特性、比

冲、密度等参数与飞行器弹道特性间的关系，认

为在发动机尺寸一定的情况下。煤油加98％过氧

化氢的推进剂组合效率最高．而在初始发射质量

一定的情况下，气氧／煤油发动机的效率最高。

由于目前对有冷却膜存在的推力室中的质

量、能量交换机理缺乏充分的认识，因此很难用

精确的数学模型描述其实际过程。给计算流体力

学(CFD)准确模拟多维流动带来许多困难【4】，

且CFD的方法比较耗费分析时间，代价较高。

综合上述分析。本文针对工程上小推力发动机的

研制特点，在文献[1】等研究成果的基础上对小

推力液体火箭发动机的膜冷却问题进行了算法研

究，使结果具有工程应用价值。

主要工作包括：针对膜冷却的特点，建立了

关于推进剂的流动、掺混、化学平衡及对流换热

的物理数学模型。对推力室划分了一维网格，编

制计算机程序对上述模型进行数值求解。得到了

传热特性参数。讨论了冷却剂流量，推力室流动

状态，喷注器构型等因素对膜冷却效果的影响规

律。

2膜冷却计算的物理数学模型

膜冷却的一般做法就是在喷注器近壁边缘特

设一圈小孔以喷出燃料。形成贴壁液膜或气膜以

保护固体壁面不致过热，使受热部件能在较高的

燃气温度下可靠地工作【q。

假设有膜冷却的推力室流动如图1所示．在

头部附近冷却剂以液膜形式流动。当液膜以蒸发

和卷吸的形式被消耗完时．推力室内部流动沿径

向从壁面向中心可分为气膜，混合层和中心气流

三个区域。把前两层统称为近壁层。本文的计算

假设一开始冷却剂就以气膜形式流动，并与混合

层发生掺混。

图1推力室流动示意图

Fig．1 Sketch of now8 in the thmster

2．1推力室流动的气体动力学参数计算

由喷管流量平衡关系可得：

}=(学卜(t一昔A2)扣1 ㈣

善

纠·一等A2)“1 (2)

其中，A．、A、后、A分别是喷管的喉部面积、某

截面的面积、燃气的绝热指数、燃气的速度系

数。p和p+分别是燃气的静压和总压。

2．2混合层与冷却膜的混合比计算

冷却剂在流动时不断与混合层发生掺混。混

合比计算公式如下阎：

毕K—f醅
K

1+!茎垡!竺!

盘～1+!掣巫一神 |．亭 (4)

乒11鲁。‘彘) (5)乒l-e
m’“k’

(5)

其中，Km，Km。分别是混合层和冷却剂最初进入

燃烧室时的混合比；m．是冷却剂相对于总流量的

相对流量；m。。是近壁层的相对流量；戈是轴向绝

对距离；以。是近壁层的初始厚度；K表征湍流程

度。

+
呻
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3式和4式适用于冷却剂为燃料的情况。当

冷却剂为氧化剂时，酶的计算需要除以f，由于

K会逐渐增大，所以需要修改3式中的变量的符

号。

2．3推力室化学平衡计算模型

采用燃料作冷却剂时，冷却膜的初始余氧系

数很低(<10-3)，通用的火箭发动机热力计算程

序无法给出化学反应的合理结果。本文使用了改

进的平衡常数法来计算特殊工况下的化学反应温

度。中心气流和混合层流动考虑了碳／氢燃料组合

常用的8种组分：H2，02，OH，H，O，H20，

CO，C02。

若设燃烧产物中共有N种组分含有第i种元

素。则关于该元素的质量守恒方程为：
，v

}·∑(％·n)=M (6)
， 』=l

式中，p是各组分的压强；pi是各组分的分压，

为1千克混合气体中各类气体的总摩尔数；％为

第，种组分的分子式中第i种元素的系数；M表

示1千克混合气中第i种元素的物质的量。

设第后个化学反应有m种反应物和n种生成

结果。但包含较多组分会显著减小程序可计算的

混合比范围。所以本文只考虑甲烷(CH4)和单

质碳(C)作为补充。增加的平衡方程为：

CO+3H2导CH4+H20 (8)

C+C02}2CO (9)

这时可将方程组化简成关于H20和CO：的分压的

非线性方程组，用拟牛顿法解这个方程组，进而

得到其它组分的分压。按约束条件迭代计算即

可。

在温度插值区域的下限．温度和混合比均较

低时，方程容易出现病态，解会发散，所以在程

序中加入了针对病态方程组的残差校正函数以扩

大可插值的温度范围。另外作为一种近似，这里

设定在执行化学平衡计算时，如果余氧系数大于

0．3，采用前一种计算模型，如果小于或等于0．3，

则采用后一种模型。

2．4膜冷却对流换热计算模型

本文主要依据耶夫列夫建立在动量和能量积

分关系基础上的湍流边界层半经验理论来分析推

力室的对流换热过程。耶夫列夫热流密度公式

为：

物，则关于该反应的化学平衡方程为： g：B．上：垂．鱼乓垂二．—啬 (8)

·鸣=喜刚岷一弘山p酊 ∽地B是黧温0比热：等的娥口，
其中，≮为某温度下反应的化学平衡常数；阮和

p。，分别为各反应物和生成物的分压；成为各组分

在化学方程式中的系数。

通过先假设O：的分压，在已知温度条件下

对上述方程组进行消元化简，可得到H20的分压

值。然后解出其它产物的分压值．再由约束条件

相应调整O：的分压，重复计算组分分压直至满

足化学平衡的所有约束条件。此法比较简单易

行。且在较高余氧系数时可以获得良好的精确

度。本文对混合层、中心气流、采用氧化剂作为

冷却膜时的冷却膜均采用了这种方法。

采用燃料作为冷却膜时，头部附近的混合比

非常低。由于C与H的含量远高于O的含量。

这时仅考虑前面的八种组分无法满足质量守恒和

元素比例关系。需要考虑其它组分以得出合理的

p。吼，D分别是气流相对速度、滞止压力、相对

直径；丹为高温层的普朗特数。

S的表达式如下：s：百而堕黜b (9)
0．42S O．32， 一、”o”， ～、”～

、7

矗。疋(1+丁。。) (3+F。。)

其中，(七也)是混合层与冷却膜或冷却膜与气
壁的滞止比焓的差值；R。为推力室半径；‰为

高温层的动力粘度；r。为低温层温度死和高温

层温度咒的比值。

为了估算壁温。本文还用到了另一个针对推

力室燃气对流换热的准则方程，即巴兹公式嘲：

02 +、0·8 0q

拈半(≯俐㈤盯㈣，d ＼件 ¨c／ m
7
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反，c，，叼分别为喉部半径，定压比热，动力粘

度；p+，c+，争分别是总压，特征速度，面积
比；盯为定性温度变化系数，是温度和马赫数的

函数。

3膜冷却数值仿真方法综述

本文对划分的一维网格进行计算时。采用了

图1所示的物理模型，认为中心气流的混合比不～

变。混合层的和冷却膜的混合比沿轴向因推进剂

的掺混而改变。在每个计算截面上沿径向根据混

合比计算了三层流动在各自化学平衡条件下的各

项热物性参数。利用膜和壁面之间传热的热流密

度和对流换热系数计算公式(8式和10式)迭代

计算出气壁温度。在计算喷管收敛段和扩张段

时。以比热比为变量或按等熵条件并结合化学平

衡模型对各层的压力，温度等流动参数进行了迭

代求解，以求得不同面积比，不同混合比时喷管

各截面上的一维平衡流的热物理参数。

在计算时做了如下的几点假设：

(1)燃气流动是轴对称的，并只有径向传热；

(2)为简化计算，忽略了液膜蒸发段的长度、

冷却剂以气膜状态流动，并始终存在着化学反

应：

(3)近壁层内的化学反应不会引起混合比变

化：

(4)不考虑推力室辐射传热的影响。

4算例

本文对文献[3】中介绍的气氧／煤油小发动机

的膜冷却过程进行计算，以初步验证上述方法的

可行性。发动机推力室和喷注器头部如图2所

示，图中尺寸单位均为毫米(mm)。推力室采用

不锈钢制造，用从喷注器边缘专设的缝隙喷入的

煤油作为冷却剂。计算时在圆柱段划分了25个

截面。收敛段27个截面，扩张段20个截面。计

算的初始参数如表1所示。

图2推力室示意图

ng．2 Sketch of thmster

表1计算初始条件

‰．1 Computation conditions

燃烧室压力 pc MPa l

喷管出口面积比 A以。 71．6

总流量 ，‰ g，s 62．7

推进剂初温 晶 K 293

煤油标准生成焓 k 肌g —1728000

冷却剂流量比 ml O．1

——

近壁层流量比 ，％ 0．45

混合层初始混合比 ‰ 1．84

4．1冷却剂流量的影响

计算表明。从冷却膜到推力室壁面的对流热

流密度较小。图3显示了混合层(咒)，冷却膜

(黝，气壁(珀温度的估计值，可见冷却膜所起
的作用就是将气壁与高温燃气隔离。所以只要冷

却膜的温度不高。就可以保证内壁面不会因过热

而损坏。图4给出了不同冷却剂质量分数下冷却

膜温度的变化。可见增大冷却剂的流量，会降低

冷却膜的温度，加强隔热的效果。通过计算发动

机比冲随冷却剂流量的变化。发现冷却剂流量增
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大．比冲有减小的趋势。这可能是由于冷却膜附

近的温度较低，推进剂没有完全燃烧，降低了燃

气的做功能力造成的。由计算结果可知，当冷却

剂流量比约为10％时。可保证发动机喉部内壁面

温度约为1086K。在材料可承受的温度范围内，

而这时的发动机性能也是能够接受的。

图3温度分布

Fig．3 Distributi∞of temperatures

图4冷却剂相对流量与冷却膜温度

Fig．4 Relative m鹊s f10w and temperatures of coolant

4．2湍流流动的影响

湍流程度在公式(5)中以相对坐标的系数

K来表征，K与流动的雷诺数有关。K的值越大，

表示雷诺数越大，流动越容易出现湍流。图5显

示了不同湍流程度下混合比的分布趋势。状态l

时的K取值为0．0005，状态2时K取0．001，‰

rd分别表示混合层和冷却膜的混合比。由图可见

K增大，使混合层与冷却膜的掺混加剧，混合比

在较短距离内有显著变化。进一步计算表明湍流

度的增大也使同一点处的冷却膜温度较之前有明

显升高。可见，为了降低壁面的温度，应通过优

化流动状态、喷注器设计参数等来控制大范围湍

流的发生。

图5湍流度对混合比分布的影响

Fig．5 E妇fect of turbulence on mixing ratio

4．3喷注器构型的影响

近壁层的初始厚度巩(单位为毫米)对膜

冷却传热有着重要的影响，其值可以根据喷注器

头部的构型简单估计。在公式(5)中它是计算

相对坐标的特征长度。图6，图7分别给出了混

合层到冷却膜的热流密度和冷却膜的温度曲线。

可知，矾值增大，有利于冷却膜温度的降低，

增强冷却效果。但对热流密度的影响并不显著。

图6混合层到冷却膜的热流密度分布

Fig．6 Heat nu】【between mixing layer alld coolant

1200

1000

鬯800
o

600
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图7冷却膜温度分布

Fig．7 Temperature dist曲ution of c001arIt
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4．4冷却剂为气氧的情况

在实际的点火试验中，采用燃料作为冷却剂

容易在推力室璧面产生积碳，影响传热和流动。

而使用氧化剂作为冷却剂可以减少积碳现象的发

生。计算了气氧作为冷却剂时推力室收敛段和扩

张段的传热过程。通过计算沿轴向的混合比变

化，发现推力室圆柱段附近的混合比是相当大

的，可认为这时的冷却膜中没有发生化学反应，

冷却膜能有效地隔离高温燃气和固体壁面。图8

显示了冷却剂流量的增大能有效地降低喉部附近

冷却膜的温度。另外．冷却膜的温度在进入喷管

扩张段后迅速降低，但在喷管出口处又有所回

升，这可能是由于随着冷却膜混合比的减小，化

学反应的温度迅速升高造成的。

图8氧化剂膜沿喷管轴向的温度分布

Fig．8 Temperature distribution of oxidizer coolant

5结论

为满足工程上对推力室内部传热流动分析的

要求，建立了分析小型液体火箭发动机推力室膜

冷却的传热模型。初步实现了对定常情况下膜冷

却过程的模拟。计算表明，冷却剂的质量分数，

燃气的流动状态，喷注器尺寸等因素对冷却效果

和发动机总体性能有重要影响．应该在研制过程

中予以重视。下一步拟进行的工作包括用数值方

法研究推力室的瞬态传热过程等。得到的规律也

可为其它小发动机的热防护设计提供参考。
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