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液氧牒油高压推力室液膜冷却环局部过热分析
吕发正1，吴海波1，杨永红1，迟淳2，陈建华t

(1西安航天动力研究所，陕西西安710100；2西安航天发动机厂，陕西西安710100)

摘 要：液氧／煤油发动机高压推力室采用了多条液膜冷却环带技术。由于室压高和热流

密度大，易出现冷却环带结构局部过热现象，局部过热(甚至局部烧蚀)有时发生在燃烧室

收缩段的冷却环上沿。传热计算和对比分析表明。在降低边区混合比的同时。第一冷却环带

流量增大25％，可使过热处气壁温下降约35℃。采取增加冷却环带流量、降低燃烧室边区混

合比、改善液膜冷却局部喷注结构等措施有利于燃烧室壁面的热防护．可防止局部过热的发

生。
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Investigation on local overheating of the film cooling ring

for LOX／kerosene high pressure chamber
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Abstmet：The multi-ring film cooling technique was introduced for thermal protection of the

high pressure chamber of LOX／kerosene engine．The local overheating(even ablation)of the film

cooling structure oceurred ocassionally at the slot step(aft lip)due to the hJ【gh chamber pressure

with large heat flux．The comparison analysis of heat transfer calculation was conducted，and the re—

suits show that the hot-gas side wall temperature can reduce about 35 oC by increasing the flow rate

by 25％and a lower peripheral mixture ratio．The measures of increasing film cooling flow rate，de—

creasing peripheral mixture ratio and improving the local film ring structure aye effective for chamber

wall thermal protection and preventing local overheating or ablation．
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O引言

从20世纪50年代起，美国研制了液氧／煤油

发动机MB一3用于“雷神”、“宇宙神”、“大力

神”导弹．60年代研制了6800kN的大推力液氧／

煤油发动机(F—1)用于“阿波罗”登月的“土

星一V”火箭。前苏联从20世纪50年代开始研制

RD一107、RD一108和RD一111液氧，煤油发动机，

用于“东方”号和“联盟”号火箭。这些发动机

采用燃气发生器循环，性能较低，不能满足航天

活动的进一步需求。20世纪70年代，受限于煤

油用作再生冷却剂结焦问题，美国放弃高压液氧／

煤油发动机．开始研制以SSME为代表的高压补

燃液氢／液氧发动机。前苏联则通过在推力室设置

内冷却环带等措施，成功地解决了煤油冷却高压

推力室的技术难题，研制出一系列高性能高压补

燃液氧／煤油发动机，燃烧室压力可达25．OMPatⅧ。

高压补燃液氧／煤油发动机关键技术之一就是

高压推力室的冷却技术。为了解决用冷却性能有

限的煤油可靠地冷却大热流推力室，需要精心组

织冷却。合理确定煤油进口位置、冷却通道尺

寸．采用内外冷却相结合的综合措施，以及人为

粗糙度强化换热方法和整体式喉部结构方案。实

践证明。这些措施十分有效。

液体火箭发动机推力室液膜冷却技术，国内

外已经进行了大量的理论和试验研究旧。近年来针

对超临界条件下的膜冷却开展了初步研究，对液

膜冷却环喷注结构的影响进行分析[91。冷却环处于

高温区仍可能出现局部过热现象，由于局部过热

涉及的因素较多．需要研究多种局部强化措施才

能有效地解决这一问题。本研究在冷却计算结果

的基础上．分析降低边区混合比、增加冷却环带

流量和隔热镀层等措施的影响。

1高压推力室煤油冷却技术方案

高压补燃液氧／煤油发动机推力室燃烧室压力

高(>IOMPa)，壁面热流密度大(IO一160MW／m2)，

燃气温度高(3000～3800K)，如果局部过热，则可

能使推力室在很短的时间内烧毁。推力室设计

中，除考虑降低燃气对壁面的传热外，为降低气

壁温。可采用多种强化传热措施。高压推力室冷

却技术包括以下几个方面：①采用特种煤油。降

低煤油中硫等杂质含量，防止煤油在较高温度下

出现结焦。②燃烧室采用多条液膜冷却环带保护

高热流区，可有效地降低局部壁温。(勤在内壁内

表面采用金属隔热涂层．利用镍铬镀层的导热系

数较低来降低热流，还能够提高内表面的耐高温

能力及减少辐射热。④采用新型的铣槽结构。尤

其在圆柱段、收扩段等处采用螺旋槽。⑤在冷却

槽底采用人为粗糙度强化冷却技术。⑥采用高导

热率的铬青铜作为内壁材料。

液氧／煤油发动机高压推力室冷却．对煤油的

品质提出特殊要求以防止结焦。煤油是一种复杂

的混合物．与冷却密切相关的主要是煤油中的硫

含量。美国的研究表明[2．41，煤油硫含量不超过

50PPM，室压可允许达25MPa，但至今并未研制

出高压液氧／煤油发动机。前苏联选用含硫量不大

于20PPM的高品质萘基煤油．采用设置内冷却环

带等措施。解决了高压推力室煤油冷却问题。中国

的航天煤油品质优良囵，含硫量可小于IOPPM。与

苏联火箭煤油物化性能相近，在发动机研制中已

成功得到应用。

金属隔热镀层是另一种有效措施。在燃烧室

和收扩段内壁内表面的电镀金属隔热镀层，能够

提高内表面的耐高温能力。最高可以承受l 1000C

的高温。镀层的抗燃气冲刷能力比铜内壁强，金

属镀层表面光滑具有一定的反射能力。可以降低

燃气对流换热和减少辐射热．镍铬镀层的导热系

数较低，能够降低热流。采用高导热率的铜合

金，就是为了将热量及时传到液壁表面，该材料

的导热率可达到300W／(m·℃)．大约是不锈钢材

料lCrl8Ni9Ti的15倍。在再生冷却通道中还可

设置人为粗糙度来进行局部强化传热。人为粗糙

强化换热需要考虑的因素有：冷却剂流速、粘

度、台面的型面和几何尺度等。计算和分析表

明15·61：在推力室喉部附近设置合理的人为粗糙度，
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在额定工况下．气壁温最大下降72。C。合理的人

为粗糙度可以使换热过程加剧2～2．5倍。而相应

的流阻增加1．3—1．5倍。

我国液氧／J煤油发动机采用了上述多种冷却措

施，但在研制过程中仍然出现了冷却环带结构局

部过热现象。

2燃烧室局部过热

2．1燃烧室液膜冷却环

对于煤油冷却高压推力室．仅采用再生冷却

难以达到冷却目的。必须采用内冷却环带来降低

燃气对壁面的传热。工作环境恶劣的推力室，可

采用多条冷却环带．既可对推力室进行有效防

护，又可减少冷却剂的需求(仅占总流量的2％～

3％)，发动机比冲损失小。

冷却环带液膜在高温燃气和壁面之间形成一

个流速相对低、温度低的中间层，大大降低了高

温燃气与壁面之间的对流换热。影响液膜冷却的

因素包括：液滴飞溅、冷却剂流量以及状态和性

质、高温燃气及流动性质、冷却剂喷注方式、壁

面几何形状等。冷却环的冷却剂(煤油)以旋转

的方式进入推力室内壁。在离心力作用下贴壁性

和均匀性好。液膜与主流气体作用小，膜的表面

稳定性好。冷却环带的液膜均匀性冷流试验以水

和空气为介质。空气从与燃烧室壁之间形成的环

缝中供入．以一定的速度从液膜表面吹过．从而

在燃烧室内壁面形成液膜薄层。均匀性试验可检

查液膜的贴壁性。观察液膜是否分股或局部堆

积，试验时，可以从燃烧室人口和出口观察液膜

的性状。

2．2冷却环带局部过热现象

冷却环带可有效地对燃烧室壁面进行热防

护。但为了获得高性能需要不断调整冷却环带的

设置位置和流量。初步传热计算可确定的冷却环

带位置，在热流密度较高和壁温较高的燃烧室收

缩段某处引入液膜冷却环效果最好。由于局部工

作环境恶劣，在试车时在燃烧室收缩段冷却环带

上沿有时出现局部过热现象，局部镀层破坏，铜

内壁基体出现熔蚀，如图1所示。

图1燃烧室局部过热位置

Fig．1 The local overheating position(ablation)

011 the cooling slot step

为查明原因，对局部过热(烧蚀)区域和远

离过热破坏区(外观结构完整)的两个不同区域

进行了金相分析，如图2所示。在过热破坏处，

铜基体晶体明显出现高温再结晶。远离过热破坏

区域，金属隔热镀层和铜基体组织变化较小。金

相分析表明．破坏是由于局部温度过高造成的。

(8)过热破坏处的组织状态 ∽远离过热破坏区组织状态

图2金相对比分析

Fig．2 Comparison analysis of metallography

2．3传热对比分析

造成局部过热是在该处局部出现了强烈的传

热现象。可能的原因之一是该处的基体材料的表

面温度大于其能承受的温度．材料出现蠕变。在

热气流的作用下，连同表面的镀层一起剥离。随

后由于局部表面不光滑。加强了燃气的回流和扰

动。进一步恶化传热。出现更加严重的破坏。另

一原因是局部过热引起移动边界下不断浸蚀(或

称为“剥蚀”)。解决局部烧蚀的方案有降低边区

混合比(降低热流密度)、增加隔热镀层的效果

以及增大局部环带冷却流量。对此进行了对比传

热分析。采用热平衡进行高压推力室的传热计

算。其中燃气对壁面的对流传热系数可以用巴兹

公式或耶夫列夫公式进行计算。

传热计算结果如表I所示。
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表1传热计算结果(二三环带上沿处)

Tab．1 Heat transfer calculation results 3结论

传热计算结果表明。喷注器边区混合比、第

一冷却环带流量对过热处的基体温度都有明显的

影响。由表1可知，在不改变喷注器的前提下，

增加25％的第一冷却环带流量。可以使过热处的

气壁温降低10℃．增加40％的第一冷却环带流

量，可以使过热处气壁温降低30℃．但是冷却环

带流量的大幅增加会降低推力室的效率。降低喷

注器边区混合比的同时．只需增加25％的第一冷

却环带的流量可使气壁温降低35℃。由此可知，

降低边区混合比．同时增加第一冷却环带的流量

对于降低局部过热处的温度效果最好。

在对比传热分析中。考虑了镀层厚度变化、

内壁厚度变化等影响因素。高压推力室典型的传

热计算结果如图3所示。从图中可以看出，液膜

冷却环使局部热流密度大大降低。在喷管喉部处

的热流密度仍最大。但由于该处冷却通道中煤油

流速大．而且内壁表面有隔热镀层．铜表面的温

度在设计要求范围之内，可满足冷却要求。

O

8

6．
QI

4＼
2

L／R。

图3推力室传热计算结果

Fig．3 Results of cooling calculation for thruat chamber

根据上述分析结果，改进了推力室冷却方

案，经过热试车考核，冷却环没有出现局部过热

或烧蚀，解决了推力室内壁局部过热的问题。

f1)液氧／煤油高压推力室在冷却结构设计中

需结合再生冷却方案并采用多条液膜冷却环带、

金属隔热涂层、高导热率内壁材料等措施来保证

其可靠冷却。

(2)在降低边区混合比的同时，第一冷却环

带流量增大25％。可使过热处气壁温下降35℃，

相应的铜壁温下降25℃。

(31改善局部喷注结构，以及采用降低喷注

器边区混合比、增加第一冷却环带流量的措施．

是解决燃烧室．特别是冷却环带上沿局部过热问

题的有效措施。
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