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摘 要：论证了200N LOX／MMH动力系统的方案，提出了该系统方案的结构设计参数，

并对该结构进行了传热及流场分析。通过传热及流场分析得到：200N LOX／MMH推力系统在

方案上是可行的，在满足可靠冷却的前提下比冲达到3170m／s，比目前应用的小姿控动力系统

高。
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Investigation on the scheme of

200N LOX／MMH thrust system

Zhang Zhongli

(Xi'an Aerospace Propulsion Institute，Xi'an 710100，China)

Al皓traet：The scheme of 200N LOX／MMH thrust system was investigated，and configuration

parameters were gained．The heat transfer and the flow-field were analyzed．The analysis results

showed that the scheme of 200N LOX／MMH thrust system w鹊feasible．the specific impulse can

reach 3 1 70m／s，which is higher than that of present used system．
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0引言

在姿控发动机研制中．高性能与可靠工作是

一对十分尖锐的矛盾，在通常的发动机研制中，

常常不得不将高性能放在可靠工作的位置后面，

因此姿控发动机的研制充满了挑战性。根据计

算．200N姿控动力系统比冲每增加9．8nds，发动

机每工作6。000s即可节约推进剂1．22kg左右，工

作16，000S可节约推进剂3．25kg左右。这对延长

飞行器寿命和增加有效载荷质量，都具有十分显

著的作用。目前提高推力室性能的研究主要集中
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在两个方向：一是推力室身部结构采用耐高温的

新型材料．以适应边区内冷却液膜流量减少后收

扩段结构温度的升高；二是改善推力室的结构。

如设计高性能的喷注器等。借鉴国内外的研制经

验，提出LOX／MMH姿控动力系统方案论证。分

别论证推力系统参数、推力室的喷注器方案参

数、推力室型面参数及推力室的冷却方案．并应

用CFD软件对推力室的喷管流场进行了数值仿

真，依据仿真结果估算了推力室的比冲。

1 200N LOⅪMMH推力方案

选取的姿控动力系统设计目标参数见表1。

采用的推进剂为LOX和MMH．原因是这两种推

进剂均可在较低温度下正常使用。

表l 200N L0ⅪMMH推力系统方案参数

Tab．1 The scheme parameters of 200N

LOX／MMH thrust system

1．1推进剂热力气动参数

对这两种推进剂在不同混合比下进行热力气

动力分析，得到其混合比约为1．37时比较适合该

发动机系统．该混合比值与推进剂的密度比值相

当，因此氧化剂和燃料的贮箱容积也可基本相同。

混合比为1．37时热力气动力计算结果参数见表2。

表2热力气动力计算参数

Tab．2 The parameters of thermodynamics

1．2推进剂流量

依据热力气动参数计算得到的200N LOX／

MMH动力系统的推进剂流量见表3。

表3推进剂流量

Tab．3 Flow rate of the propellant

1．3喉部直径

在计算喷管的喉部直径时，依据是喉部为音

速截面。

1．4喷管出口直径

考虑到推力室比冲及结构质量因素。在计算

喷管出口直径时首先选取喷管的出口膨胀比8F

40，然后依据喷管的工作高度选取外界背压。结

合外界背压计算得到喷管出口的马赫数Ma,及喷

管的流量系数cd，应用公式(1)可计算得到喷管

出口直径

坦讵砸(寺1+学疵))蒜暑(1)
当燃烧室的特征长度为0．8m时。燃烧室的

长度为65ram，依据最大推力喷管原理，喷管扩

张段长度为134．7mm。设计的推力室内型面结构

见图1所示。

图l 200N推力室结构简图

Fig．1 Configuration of the 200N thrust chamber

1．5喷注方案

1．5．1喷嘴参数

喷嘴的流量特性变化曲线如图2所示。应用

阿勃拉莫维奇理论的喷嘴流量公式(2)，可计算

得到喷嘴的出口直径。

。2

口讪=Ca孚饵鬲 (2)
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式中，qmll为一喷嘴孔的流量，kg／s；cd为喷嘴孔

的流量系数；巩为孔的直径，m；4P。为喷嘴孔

的压降，Pa；P为流体的密度，kg／m3。
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几何特性

图2流量系数、液膜角度、截面系数与

几何特性之间的关系

Fig．2 Relationships between flow coefficient,

the angle of liquid fdm and geometric

character of injector nozzle

喷嘴压降为喷孔的进口和出口压力之差．是

喷注器设计时需要选取的参数。对于本推力装置

所用的挤压式系统。燃烧室压力低，喷嘴压降相

对较高。一般取燃烧室压力的30％一50％。

流量系数是通过喷嘴的实际流量与理论流量

之比。影响流量系数的因素有：

(1)喷嘴孑L的轴线长度与孔径之比

／／dh又称喷嘴孔的长径比。考虑喷嘴的结构

因素，喷注器上的喷嘴孔一般取抛。=1．5—3，属

于短孔流动，沿程摩擦损失忽略不计。喷嘴的流

量系数与喷嘴孑L的长径比关系见图3。

图3喷嘴的流量系数与长径比之问关系

Fig．3 Relationship between the flow coefficient

and the ratio of long-radius of injector nozzle

(2)喷嘴内射流的气蚀

对于lldh>l的锐边进口的直流孔，随着雷诺

数Re的增加，先在孔颈处发生气蚀，随即出现

脱壁流动，此时流量系数突然下降，通常把贴壁

流动过渡到脱壁流动的现象称为喷嘴的气蚀。直

流式喷嘴或直流式喷注器在大气环境下进行液流

试验时，通常会遇到气蚀现象；当有反压，且反

压达到一定值后，气蚀便不会发生了，流量系数

保持不变。直流式喷嘴的气蚀系数

j}：旦堕!丛
phe

式中，P hi为喷嘴进口液体压力；pk为喷嘴出口液

体压力。

喷嘴进口开始发生气蚀时的气蚀系数，称为

喷嘴的临界气蚀系数。锐边进口喷嘴的临界气

蚀系数与长径比的关系可通过CFD方法得到。

倒角进口喷嘴的临界气蚀系数由液流试验确定：

圆形进口的喷嘴一般不发生气蚀。

燃烧室工作压力较大气压力高很多。喷嘴的

气蚀系数远小于临界气蚀系数。因此不会出现气

蚀。喷嘴或喷注器的液流试验。应在有反压的条

件下进行。使喷嘴的气蚀系数小于临界气蚀系

数，这样得到的流量、压力数据较为真实。当喷

嘴或喷注器不能在反压下试验时。应当考虑气蚀

对压降或流量的影响。对实测数据予以修正。

1．5．2喷注方案

对于LOX／MMH推进剂组合．拟选取双组元

离心喷注方案。原因是双组元喷嘴结构简单、混

合好，喷嘴的混合比分布均匀；结构紧凑，喷嘴

排列密度较大。在设计分析计算时。使用单组元

离心式喷嘴的设计方法即可。设计的双组元切向

孔式离心喷嘴结构方案见图4一图6。

图4燃料喷嘴结构简图

Fig．4 Fuel injector nozzle configure
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整理以上各式得到：

图5氧化剂喷嘴结构简图

Fig．5 The oxidizer injector nozzle configure

图6双组元喷嘴结构简图

Fig．6 Bipropellant injector nozzle configure

2传热分析

传热分析的目的是确定LOX／MMH双组元推

进系统燃烧室的传热可靠性，采用的冷却方案是

设置边区燃料贴壁喷嘴，边区液膜流量约为燃料

总流量的30％。分析燃烧室内液膜保护下的壁温

变化情况。热流变化情况。采用的方法是NASA

公布的液膜冷却算法。在液膜冷却分析前，首先

分析燃烧室内燃气的辐射换热量。然后分析液膜

保护下的对流热流变化情况，最后依据热平衡方

程计算燃烧室的壁温变化情况。

燃烧室壁得到的总热流为：

gtot唧。+gf， (4)

燃烧室壁将此热流以辐射换热的方式向外辐

射出去，那么其热平衡方程为：
4

g。=8crL (5)

￡+吾L一半=o (6)

通过对分法可以计算得到壁温。计算结果见

图7一图8。

125

§
蟊
删75

图7热流沿轴线方向的变化曲线

Fig．7 Heat flux variation along axis

图8壁温沿轴线方向的变化曲线

Fig．8 Wall temperature variation along axis

从图7一图8可以看出。该推力室的液膜在圆

柱段结束时已经完全蒸发。在收敛段内进入气膜

保护阶段；推力室喉部附近的壁温约为1800K、

总热流约为540kW／m2。

3流场分析

流场分析的目的是确定地面试车时喷管面积

比为何值时气流为满流状态。边界条件是设计条
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件。未考虑燃烧过程中的雾化、蒸发、混合过

程。因为这些过程仅仅在喷管的喉部以前完成．

出口边界条件为地面真实参数。分析了地面试车

时大喷管内的流场分布、高空工作时大喷管内的

流场分布及地面试车时短喷管的内外流场分布。

3．1地面工况流场分析

在地面工况流场分析时，应用RNG蠢唁湍

流模型、边界条件为压力进口和出口，进口参数

取热力计算的参数．出口参数依据当地的大气条

件给定。计算结果见图9～图12。

图9地面工况时的气流压力分布云图

Fig．9 Contour of the static pressure

during sea level operation

图10地面工况时的气流速度分布云图

Fig．10 Contour of the velocity during ground operation

图1l地面工况时的气流马赫数分布云图

Fig．1l Contour of the Maeh number

during sea level operation

图12地面工况时的气流温度分布云图

Fig．12 Contour of the static temperature

during雠level operation

从图9～图12可以看出．大喷管内的气流将

发生激波分离，气流穿过激波后．速度将降低，

压力及温度将升高。轴线方向的压力、静温、马

赫数及速度突变点距离喷注面90mm左右。壁面

方向的气流参数突变点距离喷注面80mm左右。

因此地面试车时为了使气流不在喷管内发生分离

应将喷管长度控制在80mm以内。在分离点处气

流速度从2750II以突减至400111／8．激波后气流速

度慢慢升高，至喷管出口处速度增加至1420m／s；

在分离点处气流的静温从1500K突升至3100K

左右，激波后慢慢下降，至喷管处静温下降至

2600K；在分离点处气流的马赫数从3．12突减至

O．45。激波后气流的马赫数逐渐增加，至喷管出

口处约为1．2：在分离点处气流的压力从15kPa

突升至1 10kPa，激波后气流的压力慢慢下降，至

喷管出口处气流的压力接近外界大气压100kPa。

从以上数据来看．气流在喷管内若分离将严重的

影响其性能。

3．2商空工况流场分析

在高空工况流场分析时．同样应用RNG lj}噌

湍流模型、边界条件取压力出口和压力入口，入

12t参数取热力计算的参数。出口参数给定50km

的高空大气参数。计算结果见图12～图14。

从图13一图14可以看出．喷管在高空状态工

作时．气流在喷管内将不发生分离。从流场分布

来看。气流出口处速度较高，压力较低、因此该

发动机推力在高空工作时可以达到设计状态。依

据比冲的计算公式可知，该推力系统的真空比冲
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可高于3200m／s，该比冲值超过了预先设计的

3170m／s．说明该类型推进剂的推力系统比冲较

目前所用的单组元无水肼和双组元MON／MMH及

MON／MMH性能高。综上所述。该类型的推进剂

组合的推力系统，比冲较高，冷却比较容易解

决。

图13高空工况时的气流压力分布云图

Fig．13 Contour of the static pressure during space operation

图14高空工况时的气流速度分布云图

Fig．14 Contour of the velocity during space operation

4结论

(1)论证了200N LOX／MMH动力系统的方

案，提出了该系统方案的结构方案设计参数．并

对该结构进行了传热及流场分析。

(2)200N LOX／MMH推力系统在热力学和冷

却方案上是可行的，在满足可靠冷却的前提下比

冲达到3170m／s，比目前应用的小姿控动力系统

高。
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