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面关机针栓式喷注器发动机头部传热分析
杨振宁，张锋，周军

(西安航天动力研究所，陕西西安710100)

摘 要：对面关机针栓式喷注器发动机头部的传热情况进行了分析建模，应用数值方法

分别计算了发动机在工作过程和关机后头部集液腔内推进剂温度的瞬态变化情况。计算结果

表明，发动机在工作过程中头部集液腔中的推进剂温升很小，关机后推进剂有不超过200。C的

温升。从计算结果来看，头部的推进剂处于安全的温度范围内。
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Study on heat transfer ofa FSO pintle inj ector engine head
YANG Zhen—ning，ZHANG Feng，ZHOU Jun

(Xi’all Aerospace Propulsion Institute，Xi’an 7 1 0 1 00，China)

Abmaet：In this paper,the heat transfer condition of a FSO(Face Shut Off)pintle injector en—

gine head is analyzed and modeled with numerical method．The instantaneous temperature states of

the propellant in the engine head during working and shut—off states are computed．The results show

that the rise amplitude of the propellant temperature is small when the engine is at work，and the pro-

pellant temperature rises less than 200。C after the engine is shut-off．The conclusions above show that

the propellant in the engine head is at a safe temperature range．
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O引言

针栓式喷注器具有结构简单、成本低、燃烧

稳定性好的特点，可以对推进剂进行喷注面的断

流，实现面关机；另一方面，针栓式喷注器燃烧

效率较直流互击式更高，适应姿／轨控发动机高

性能、轻质化、快响应的发展要求。

对于N20JN：H。推进剂组合，N204和N：H4的

热爆炸温度分别为5650C和252℃，根据现有双

组元推力室的研制经验，头身对接焊缝的热返浸

温度在6000C左右。面关机针栓式喷注器发动机

长程工作结束后，积存在头部腔内的推进剂无法

有效泄出，会受热返浸作用而发生分解爆炸。因

此，必须设计合理的头部结构，确保关机后的推
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进剂稳定在安全的温度范围内。本文对面关机针

栓式喷注器头部在工作过程和关机后的传热情况

进行了分析，通过数值方法分别计算了两种状态

下头部零件和集液腔中推进剂温度的变化情况。

1传热分析模型

发动机结构见图1，喷注器采用双针阀结构，

外针阀在外弹簧的作用力下在A处密封；内针阀

在内弹簧的作用力下在B处密封，实现两路同时

面关机。发动机采用N：04，N：I-h推进剂组合。

内针阀 外针阀 针栓头

图1面关机针栓式喷注器发动机结构简图

Fig．1 Structure of FSO pintle injector engine

1．1工作过程传热分析

由于针栓、内针阀和外针阀尺寸较小，结构

复杂，在具体分析中，把它们当作头部的一部

分，喷注器工作时的传热关系见图2。

甲孕独
辫恕辐：⋯
；⋯～⋯．厂卑射换热／对队
}对薅．蠼垫．1针栓头I co==一(，纛心

根据实际结构建立热平衡方程如式(1)一(4)

燃料

(c，m)，号争=^fpAfp(瓦一乃)+危讪A讪(‰一rf)+巍
(1)

头部(cpm)。等=～A币(I一瓦)+‰+妒k
+^h0All0(瓦一瓦)+妒hDh+妒llI' (2)

氧化剂 (c，m o等勘hoA．．o(瓦一瓦)+函。 (3)

针栓头

(c，m)plI芝≯=^曲A曲(瓦一％)+妒出+9hPh (4)

其中

鼽=(c，pA，Ⅱ)，(％一t)

吼=(c，pA。Ⅱ)。(咒一瓦)

‘Phg=0．28h89盯(《一Z)Ain+％A；。(乙一瓦)

妒。。=占。矿(吒一《)A。。+矗kA。(民一瓦)

IiO hS=0．28phcr／r(《一Z。)A ph+0c。A加(乇一‰)
式中：Alp为燃料和针栓接触表面积；A佑。为燃料

和针栓头接触表面积；A。。为头部和氧化剂接触表

面积；Ai。为头部内侧表面积；A。为头部外表面

积；Aph为针栓头在燃气中外表面积；k为针栓和

燃料对流换热系数；hM为针栓头和燃料对流换热

系数；hho为头部和氧化剂对流换热系数；O／g为燃

气与头部、针栓头对流换热系数，根据经验公式

计算；k。为头部和环境对流换热系数，根据经验，

取10W／(m2·K)；％为氧化剂初温；％为燃料初

温；已为燃料蒸发温度；函，为腔内燃料与腔外燃

料换热量；‰为燃气与头部换热量；9k为头部与

环境换热量；吼。。为头部与针栓头换热量；函。为腔

内氧化剂与腔外氧化剂换热量；妒phg为燃气与针栓

头换热量；妒岫为头部和身部导热量；气为头部黑

度；‰为针栓头黑度；气为燃气黑度。

由于实际的结构较复杂，h币、hfph和矗h通过

分段计算，再按照面积和温差取平均值的方法来

求得。在计算过程中，均需考虑长度的影响，因

此采用格尼林斯基公式

Nuf=0．012(Re0"$7-280)矿【1+(刎)拍】(囊／肌)
(5)
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敝熊篡!磊骘嫣鬻!嚣{自然对流介曩辐射换热7导热； 彝i霾
l鱼撇．卤罂斟羹l胄．然烈薅．I针栓头I<o=2一(身部一

燃料 (cPm)f誓圳^(瓦吲

头部cpm)。警=‰Afp(I一瓦)+妒¨慨。

∽m)等圳b叫瓦一To)市。(8)

(c，m)ph争南7phA ph(瓦一％)+妒出岬。Ph(9)

身部(cpm)b等‰饥 (10)

针栓头和燃料的对流换热系数；h’。。为头部和氧

化剂的对流换热系数；茹’，为腔内燃料与腔外燃料

的换热量，包括导热和对流；函’。为腔内氧化剂

与腔外氧化剂的换热量，包括导热项和对流；妒k

为身部与环境换热量；x¨为身部对喷注器头部

内侧的角系数；X‰为身部对针栓头的角系数。

封闭空间中的自然对流换热，计算Nu的经验公

式不多。对于针栓、针栓头和燃料之间的的对流

换热系数^’Ph和h7fph，求解公式近似采用

Nu：C(Gr·Pr 14

对于氧化剂和头部的对流换热系数h’¨由

于换热结构的不规律性，需要考虑到多种尺寸的

影响，近似采用下列关联式

而：o．42(Grh．／3-)0．25∥m12(L／b)m3。

式中：Grb是以宽度b为特征长度的格拉晓夫数。

2计算结果分析

对传热分析模型，采用一阶迎风差分格式对

微分方程进行离散计算，推进剂和各部件的初温

均定为20。C(293K)。关机后发动机身部壁面的

稳态温度假定为1500。C(1773K)。计算结果的

温度曲线见图4，图5。表l给出了发动机T作

过程中，推进剂及各部件的稳态温度。表2给出

了发动机关机后，不同热容材料身部、高温合金

和复合基材料时头部集液腔中推进剂及各部件在

变化过程中的最高温度。

根据计算结果，发动机工作时身部温度的变

化对推进剂及各部件稳态温度影响不大；关机

后，由于身部的辐射作用，推进剂和头部温度都

是先增加后减小，身部为复合基材料时，推进剂

及各部件的最高温度比高温合金有大幅升高，推

进剂有不超过200℃的温升，而身部温度的变化

对推进剂及各部件的最高温度影响不大。

从计算结果总体来看，头部的推进剂处于安

全的温度范围内。
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(a)集液腔中燃料温度随时间变化曲线 (h)集液腔中氧化剂温度随时间变化曲线

图5发动机关机后集液腔中推进剂温度曲线

Fig．5 Temperature curves of the propellant in pintle injector manifold when the engine is shut—off

表1发动机—r作时推进剂及各部件稳态温度

Tab．1 Temperature of the propellant and components

at steady—state K

表2发动机关机后推进剂及各部件的最高温度

Tab．2 Maximal temperature of the propellant

and component after shut—off K

依据发动机安全工作要求，关机后推进剂的

最高温度越低越好。由于燃料的爆炸温度较低，

因此必须严格控制关机后燃料的最高温度。身部

材料为复合基材料，壁温为1500℃时，分别改

变头部质量和燃料质量，计算燃料温度随时问变

化曲线如图6，图7所示。

留
＼
魁
赠

时问／s

图6关机后不同头部质量时燃料温度变化曲线

Fig．6 Temperature curves of the fuel as

head weights are different after shut-off
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时间／s

图7关机后不同燃料质量时燃料温度变化曲线

Fig．7 Temperature curves of the fuel with different

weights when the engine is stop

由图可以看出，关机后燃料的最高温度随头

部质量增加而减小，影响幅度较大；随燃料质量

增加而减小，影响幅度较小。因此，要减小燃料

关机后的最高温度，身部材料要选择热容较小的

材料；另一方面，在身部材料一定的情况下，也

可以通过增加头部质量来降低关机后的最高温

度。

3结论

对推进剂和喷注器在不同状态下的传热情况

进行了计算，得到如下结论：

1)发动机工作时，身部温度的变化对头部

推进剂及各部件稳态温度影响不大；

2)发动机关机后，推进剂和头部温度都是

先增加后减小；身部为复合基材料时，推进剂及

各部件的最高温度比高温合金有大幅升高，而身

部温度的变化对推进剂及各部件的最高温度影响

不大；

3)降低关机后燃料的最高温度，身部材料

要选择热容较小的材料；在身部材料一定的情况

下，可以通过增加头部质量来降低关机后的最高

温度。
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