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摘 要：对采用MON一25／MMH推进剂的姿控用再生冷却推力室的传热特性进行了研究。

首先使用二维传热计算程序。对推力室壁及再生冷却剂MMH的传热特性进行了初步评估，然

后运用CFD软件对该问题进行了三维数值模拟．最后将两种方法的计算结果与常温300K和

低温243K入口条件下的MON一25／MMH再生冷却推力室热试车状态进行对比。发现三者基本

一致。
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Research on heat transf．er characteristic of regeneratiVely

cooled attitude control engine thmst chamber
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舢晒嘲lct： Heat transfer characteristics of regeneratively cooled attitude control engine thllJst

chamber with MON一25／MMH pmpellant were studied．Firstly，he砒transfer characteristics of thrust

chamber waJl and regenerative coolant MMH were evaluated by the two dimensional heat transfer

calculation code，then the three dimensional model was numerically simulated with the CFD soft—

ware．The numerical results are well in a伊eement with the hot fire tests parameters of regenemtively

cooled thlllst chamber with MON一25／MMH propellant at dif琵rent working temperature of 298K and

243K．The results show that the numerical method can be used to evaluate the wall temperature，the

heat nux thmugh the waU，and the temperature increase of coolant．The numerical results are ex．

pected to be helpful for the design，especially for the design of regeneratiVely cooled attitude control

engine thlllst chamber．
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O引言

姿控发动机由于其特殊用途，需要满足体积

小、质量轻、响应快等特点。由此导致推力室室

压高、温度高、热流大，因此推力室冷却是一项

重要的设计考虑因素。大推力发动机通常采用再

生冷却方案。而小推力姿控发动机很少采用该方

案，本文对推进剂为MON一25／MMH的姿控发动

机再生冷却推力室的传热特性进行研究。

推力室冷却方案的设计基础是传热计算，其

中推力室内部燃气向室壁的传热影响因素较多。

难以精确计算；此外。室壁与冷却剂之间的换

热、室壁导热与冷却剂流动之间的耦合计算也非

常复杂。二维传热计算程序可以对再生冷却推力

室的传热特性进行初步评估。但它具有很大的局

限性，该方法无法充分考虑肋的导热及冷却剂与

肋之间的换热。因此不能够进行可靠的传热计

算。

随着各种算法的完善．Frohlich A【11对再生冷却

流体通道采用抛物型方法进行了求解：Cdos【2l重

点研究了燃气与冷却剂以及室壁之间的一维耦合

换热。随着计算机的发展，CFD软件已经成为一

种重要的设计和研究工具，Lai Y Gp】对再生冷却通

道内冷却剂流动、燃气侧换热及固壁导热方法进

行了计算：Knab【4l将CFD软件用于新一代发动机

VINCI的设计：吴峰四应用湍流模型对冷却工质为

氢气的再生冷却推力室冷却通道深宽比对流动与

传热的影响进行了数值模拟研究。以上研究基本

针对大推力发动机。材料以锆铜为主。对于以

MMH为冷却剂的小推力姿控再生冷却发动机。

由于MMH自身的热力特性，需要采用钛合金，

而针对钛合金材料再生冷却的传热计算，目前尚

不完善。

分别采用二维传热计算程序与CFD软件对

采用钛合金材料的某型姿控发动机再生冷却推力

室的流动及传热特性进行了计算，并将计算结果

与常温300K和低温243K环境下的MON一25，

MMH再生冷却推力室热试车状态进行对比。

1物理模型

研究姿控发动机再生冷却推力室共采用14

条冷却通道，冷却剂为一甲基肼(MMH)，取整

体的l／14作为研究对象．如图l所示：中间为冷

却通道，可看到冷却通道入口，周围为推力室壁

及夹套。为了方便计算．这里并没有考虑大小集

液环与长管．因为从长管到大集液环这段距离冷

却剂基本没有吸收热量，流入大集液环后又马上

进入各个冷却通道．因此可以忽略长管与大小集

液环的影响。把冷却通道入口作为冷却剂的入

口，入口温度分别为常温(300K)与243K。

图l物理模型

Fig．1 Physical model

2二维程序计算

2．1二维计算程序假设条件

二维传热计算通过对模型简化处理。可以得

到问题的近似解，但应基于一定的假设条件。首

先，计算冷却剂与冷却通道之间的对流换热时把

肋简化为一维散热片处理，这种处理方法会给计

算结果带来一些偏差，但作为粗略计算可以接

受；其次，不考虑冷却剂与夹套之间的换热，因

为该换热量与冷却剂与推力室壁之间的换热量相

比很小，可以忽略；再次，认为推力室壁与冷却

通道是直线型的。不考虑推力室型面的曲率影

响，但应考虑通道流通面积与换热面积大小：另

外，不考虑MMH的沸腾。全部按照液体性质进

行计算。

2．2二维计算程序方法介绍．

如图2所示，将从燃气到冷却剂之间的换热

看作是一个串联换热问题，燃气与内壁面之间传
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递的热量由两部分组成：对流换热和辐射换热，

其中燃气对流传热是主要形式闷，因此作为二维粗

略计算不考虑辐射换热；推力室壁内部为导热；

冷却剂与冷却通道之间为对流换热，这种热量传

递关系可以表示为：

q=q，+g。，：g，讹。(t一九)

g=争(飞一死)
9=‰(L一五)
式中，q为热流密度；q，为辐射热流密度，由于

燃烧室内的燃气对流换热是主要形式fq，因此作

为二维粗略计算可认为窜，=0；^。为燃气与推力室

壁的对流换热系数；^。。为冷却剂与冷却通道的

等效换热系数；6为推力室壁厚；A为壁材料的

导热系数：其它参数意义在图2中已表明。
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图2二维计算模型

Fig．2 Two(1imensional calculation model

计算冷却剂与冷却通道对流换热时，引入肋

片效率概念．其等效对流换热系数为：

^‰=^l(彬-+A 2)从o (2)

式中，A，为肋片表面积；A，为肋基未装肋的光滑

表面积；A。为未装肋时室壁表面积；^。为对流换

热系数，根据管内湍流试验关联式m确定；田为肋

片效率，对于等截面直肋，田的计算公式n为：

叼=￡矗(，n危)／，力q九 (3)

在推力室壁与通道内均匀划分网格，冷却通

道内相邻网格之间通过流动传递的热量联系起

来，即认为冷却通道某～网格内。由推力室壁传

递给冷却剂的热量全部传递给下一网格内的冷却

剂，但在推力室壁内部不考虑热量沿轴向的传

递，因此这里应用的计算程序严格地讲应该是准

二维的。

计算时，首先应当确定边区燃气总温。由于

燃烧室内的流动极为复杂，同时伴随着燃烧与液

膜保护等物理化学过程，因此边区总温的计算方

法十分复杂。对于大发动机，可以根据喷注方式

及边区混合比计算边区理论燃烧温度。但本文所

描述的姿控发动机喷注方式比较特殊。边区燃气

总温不易计算，因此根据以往热试车经验确定．

这样可以得到推力室壁不同网格内壁面处燃气

温，再根据巴兹公式l司，计算气壁对流换热系数。

由于m=1网格的温度是已知的。这样从它开始迭

代，可求出m=1和n=l网格所有相关参数．根据

此结果，又可以解得m+l网格的温度．如此往

复，直到求解得到整个温度场。

3三维CFD计算

二维程序忽略了很多因素。如三维传热等。

并且没有计算夹套外壁温度．因此运用CFD软

件对该问题进行三维数值计算．验证了二维计算

程序的可靠性。三维CFD计算充分考虑了各方

面因素。诸如燃气与壁面之间的对流换热与辐射

换热，推力室壁及夹套的热传导．冷却剂与冷却

通道之间的对流换热。夹套外壁的辐射换热以及

冷却剂在夹套内流动与汽化等。

3．1网格划分

冷却通道与夹套壁均为计算区域．需要划分

网格，这里采用六面体网格。冷却通道体积较

小，网格较密，壁面网格较稀疏。网格总数为

59280，计算过程中还需采用网格自适应技术。

3．2边界条件

冷却通道为流体区域．材料为6MPa工作压

力下的MMH；推力室壁与夹套壁为固体区域，

材料为TC4：冷却剂人口采用速度入口条件，

y=5．4“s；冷却剂出口采用出流条件；推力室内

壁采用对流一辐射混合壁面条件：夹套外壁采用

嵋r‰生}t『～～

俨j
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辐射壁面条件；室壁与冷却剂的接触面采用耦合

壁面条件；模型侧面采用对称条件。即以模型侧

面为对称面的区域各参数分布完全对称。

3．3计算方法

首先运用CFD软件计算燃气温与讹。然后

根据巴兹公式得到气壁对流换热系数．考虑到辐

射热流在燃气与推力室内壁之间的吸收、反射、

穿透，取擘面有效发射率为O．9。将气温与对流

换热系数通过用户自定义程序赋给推力室内壁。

夹套外壁氧化后发射率取0．8．环境温度取

300K。为考虑冷却通道内的汽化，引入两相流

中的mixture模型．根据MMH在6MPa工作压力

下的沸点为548K，汽化潜热为616．8kJ／奴，可编

写用户自定义程序．作为源项赋给整个流体区

域。同时定义液态MMH与气态MMH的材料属

性。推力室壁与夹套壁材料均采用钛合金

(TC4)，根据文献【8】，将不同温度下TC4的比热

与导热系数拟合为线性函数．以此定义固体材料

属性。

采用能量方程求解温度场。采用标准后一占

湍流模型模拟冷却剂流动。控制方程的离散使

用基于单元中心的有限体积法。压力与速度的

耦合使用SIMPLE算法．压力差补格式选用

Standard格式。扩散项使用二阶精度的中心差分

格式来离散，对流项使用QUlCK格式来离散。

为了准确计算冷却剂的汽化情况，需要在计算

过程中采用网格自适应技术，即在冷却通道底

部加密网格。

3．4计算结果分析

通过计算．常温与243K低温入口条件下推

力室的温度分布如图3—4所示。由图可见，推力

室壁与夹套壁的温度呈条纹状分布．与冷却通道

相邻处壁温较低。与肋相邻处壁温较高。另外。

倘若不考虑燃气对推力室内壁的辐射。推力室壁

温将稍微降低(喉部温度仅降低8K左右。图

略)，因此在二维计算中忽略燃气与内壁之问的

辐射是可行的。

冷却通道中心线与肋中心线相对应的推力室

内壁温度如图5所示。

图3常温入口时推力室温度分布(单位：K)

¨g．3 Temperature distribution of of thmst ch锄ber at

working temperature of 298K

图4 243K入口时推力室温度分布(单位：K)

Fig．4 T色mpemture distribution of o“hrust chamber at

working temperature of 243K

三维CFD计算结果表明：冷却通道处内壁

最高温度在常温入口条件下为1076K(803℃)。

在243K入口条件下为1059K(786℃)；肋处内壁

最高温度在常温入口条件下为1110K(837℃)，

在243K人口条件下为1097K(824℃)。最高温度

略高于TC4的工作温度极限，而热试车过程中并

没有出现喉部烧蚀现象，因此计算温度可能略微
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偏高。这与边区燃气总温的设定有直接关系。二

维程序结果与三维CFD结果一致，由于二维程

序综合考虑了推理室壁未装肋的光滑段及加肋

段．因此二维程序结果曲线介于CFD两条结果

曲线之间。在喷管出口位置，二维程序计算温度

明显低于三维CFD计算温度，这与推力室内壁

边界条件的选取有关。二维计算程序的内壁气温

通过一维气动函数得到，三维CFD模型的内壁

气温通过数值模拟得到，本文选取了近壁区参

数。

《

耋
g
旨
盘
=

星

(a)常温入口时

(b)243K入口时

图5推力室内壁温度

Fig．5 Inner waU temperature of thmst chamber

冷却通道中心线与肋中心线相对应的夹套外

壁温度如图6所示。可见，肋部所对应夹套外壁

温度明显高于冷却通道处，同时，常温入口条件

下的夹套外壁温度高于243K入口条件下的壁温。

对于夹套外壁喉部稍靠前位置的温度，常温入口

条件下冷却通道处约为420K(147℃1。肋处约为

540K(393℃)；243K入口条件下冷却通道处约为

370K(97℃)，肋处约为480K(207℃)。另外可以

看到，计算得到的最高温度点靠近身部前端．并

没有出现在喉部靠前位置，肋部较为明显．温度

从前端开始逐渐下降，而通道处从前端开始先向

下降，在喉部之前上升到一个高点．然后再下

降。夹套外壁前端的真实温度有待热试车进一步

验证。

《

羔
g
旨
盘
=

喾

《

董
莹
曼
星

(a)常温入口时

(b)243K人口时

图6再生冷却夹套外壁温度

Fig．6 Outer wallIemperature of regenemtively cooled jacket

推力室不同彳截面的温度分布如图7所示。

可以看到，推力室内壁温度最高，冷却通道处温

度明显降低，肋部温度也较高。因此冷却剂与肋

之间的换热是需要考虑的因素。二维计算程序考

虑到这一点是必要的。同时还可以发现冷却通道

)I＼2暑臣oA吕盘一一—享
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外的夹套温度与通道内温度很接近，因此二维计 知．两种方法计算得到的冷却剂出口温度都没有

算中没有考虑夹套的影响是可行的．通过CFD 达到MMH在6MPa工作环境下的沸点，另外通

结果中冷却通道顶面与底面热流的比较也可以看 过观察CFD结果，冷却剂出口的局部温度也没

到这一点。另外需要说明的是．计算中虽然引入 有达到沸点，总之确保了MMH可以进入喷注器

了汽化模型，但是由于MMH温度没有达到沸点， 正常工作。三维CFD计算的温升比二维程序计

因此没有MMH蒸汽产生。这也证明二维计算中 算的温升略高，这主要与二维计算程序采用的模

没有考虑沸腾是正确的。 型有关，二维程序对肋进行了一维简化计算，而

对于槽一肋相间的结构，实际情况要复杂得多，

受到槽宽等诸多因素的影响。因此，倘若进行粗

略估算．可采用一维简化肋描述推进剂与冷却通

道的传热特性。但精确计算时则需要充分考虑肋

的影响。

图7推力室不同截面温度

Fig．7 7remperature of diH宅rent section of thru8t chamber

图8为沿冷却通道底部中心线的热流密度分

布曲线．很明显，热流密度在喉部之前达到峰值

(高于10M聊，这是由于喉部通道面积最小，流

速最大。故该位置对流换热系数最大，由于耦合

面两侧的温差也达到最大，因此该位置局部热流

密度达到最大。另外，常温入口条件下g小于

243K人口条件下的口，这是因为243K条件下的

温差更大。通过三维CFD解与二维计算结果的

比较。发现两者基本吻合，只是在靠近喷管出口

处．CFD解的热流密度较大。

冷却通道内冷却剂的出口温度也是再生冷却

计算的重要参数，不同入口温度条件下的出口温

度如表1所示，其中三维CFD解取冷却通道进、

出口截面的加权平均温度作为结果。由表1可

，
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(a)常温人口时

D)243K入口时

图8冷却通道底部热流密度

Fig．8 Heat nu】【at bottom oftIle cooling ch锄el

 万方数据



12 火箭推进 2008年12月

表1冷却剂进、出u温度及温升

Tab．1 Coolant inlet and outlet temperature and temperature increase

4热试车结果

热试时的温度测点见图9。

图9温度测点位置

Fig．9 7remperature measurement point

该推力室共进行了4次热试车(图10)，常

温入口条件下3次，243K条件下1次。从热试

车现场来看，试车过程燃烧稳定，参数平稳，燃

时间／s

(a)常温人口时第1次热试车结果

时间／s

(c)常温入口时第3次热试车结果

烧室内壁无烧蚀。测量值为夹套外壁喉部稍靠前

位置的温度。电流曲线出现区域即为稳态工作区

域。从图中可以看到：常温入口条件下，第1、2

次热试车测量点位于冷却通道所对应的夹套外壁

位置，稳态工作时测量温度最高超过400K，三

维CFD计算值为42K．两者基本一致，说明计算

得到的喉部内壁温度、冷却通道底部温度也与实

际值比较接近。第3次热试车测量点位于肋所对

应的夹套外壁位置．但没有位于肋中心线处，测

量温度接近560K，CFD计算值为540K。243K

人口条件下的热试车目前只进行了1次，稳态工

作时的测量温度约为365K。这与冷却通道对应

的夹套外壁位置计算值370K也很接近。

时间／s

(b)常温人口时第2次热试车结果

(d)243K入口时第1次热试车结果

图10热试车结果

Fig．10 Hot fire test results
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5结论

应用三种不同方法．对MON一25／MMH再生

冷却推力室的传热特性进行了分析，得到如下结

论：

(1)常温300K与低温243K入口条件下冷却

剂均没有沸腾，出口温度满足工作要求。

(2)冷却通道的肋效应应充分考虑，一维简

化肋可对实际问题进行定性描述．但定量上与实

际略有差别。

(31冷却剂与夹套外壁之间的温差很小．其

换热量与冷却剂与推力室壁之间的换热量相比很

小。可以忽略。

(4)二维程序计算、三维CFD计算与热试车

三者结果基本一致，说明本文计算方法可用于评

估壁温、壁面热流密度及冷却剂温升，对姿控发

动机再生冷却推力室设计具有一定的指导意义。
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髓鼐
欧空局下一代火箭的细节浮出水面

欧空局可能于2025年部署的下一代运载火箭。在第59届英国格拉斯哥国际太空航行大

会上浮出水面。火箭可能具备将5000千克裁荷运往地球同步转移轨道(GT0)的运载能力。

这枚高约5l米。起飞重量226000千克的两级运载火箭。与EADS Astrium公司“阿里

安”一5火箭的结构类似。新的火箭设想拥有一个核心级，使用液氧和液氢推进剂能产生

2500千牛水平推力的分级燃烧发动机和两个固体火箭助推器。

不使用助推器时。火箭的GTO栽荷运载能力降到3000千克，而6个固体火箭助推器将

可以运送8000千克的载荷。 “阿里安”一5火箭没有使用分级燃烧，它的Vulcain主发动机

使用燃气发生器循环。欧空局在今年2月进行了首个成比例模型分级燃烧发动机热点火试

验。分级燃烧将推动涡轮机组的气体注入燃烧室。而不像燃气发生器循环那样直接排出．由

此来提高性能。 (摘自ht【p：，／州州．spacechina．comI
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