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5 kN再生冷却发动机推力室传热研究 
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摘 要：5 kN摇摆发动机推力室采用再生冷却身部，为检验推力室冷却方案设计的合理 

性，对 5 kN再生冷却发动机推力室进行传热计算，分析了再生冷却的影响因素，并针对发动 

机设计提出了相应的改进措施，改进后的发动机热试车工作正常，表明了改进工作的有效性。 
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Heat transfer investigation for 5 kN regeneratively--cooled 

engine thrust chamber 

SUN Xin，YANG Cheng—hu 

(Shanghai Institute of Space Propulsion，Shanghai 20 1 1 1 2，China) 

Abstract：5 kN gimbaled engine adopts the regenerative cooling technology in the thrust chamber 

design．In order to validate the rationality of the cooling scheme of the thrust chamber，the heat trans— 

fer calculation on the regenerative cooling thrust chamber was conducted，and the effects of excess 

oxidizer coeffi cient and combustion chamber length on regenerative cooling were analyzed，and an 

improvement approach for the engine design  was put forward．The redesign ed engine worked proper— 

ly in the firing test．It indicates that the improvement approach is effective． 
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0 引言 

5 kN摇摆发动机可用于多星发射上面级动力 

系统，为上面级提供变轨动力。为适应系统长寿 

命 、高可靠性的要求，其推力室使用了再生冷却 

身部。身部采用再生冷却是保护推力室免受燃气 

热流烧坏的最常用、最有效而经济的方法_11。 

在国内，只有一些运载火箭动力系统使用 

的大推力发动机采用的是再生冷却发动机。如 

“长征 2”运载火箭的第二级主发动机 YF一22，身 

部采用往复式再生冷却 ，真空推力达 719．8 kN； 

“长征 3A／3B”运载火箭的第三级发动机 YF一75， 

单台推力达 78．45 kN等l 2l。到目前为止，国内尚 

收稿日期：2011—11-28；修回日期：2012—02—02 

基金项目： 家高技术项日(2006AA702306) 

作者简介：孙鑫 (1985一)，男，硕上，研究领域为空间推进系统设计 

万方数据



第38卷第2期 孙 鑫，等：5 kN再生冷却发动机推力室 垫 窒 

没有推力量级在 5 kN左右的低室压再生冷却发 

动机。 

大推力再生冷却发动机一般采用泵压式供应 

系统，推进剂流量大，有足够多的推进剂用于冷 

却推力室，很容易满足冷却的要求。而中小推力 

再生冷却发动机，一般采用挤压式供应系统，室 

压低 ，推进剂流量较小，不容易组织再生冷却。 

5 kN发动机采用 MMH和 N O 作为推进剂，选 

用冷却性能较好的MMH作为冷却剂，全流量通 

过冷却夹套，然而由于推进剂流量很小，仅靠冷 

却夹套内的再生冷却还不足以解决身部的冷却问 

题，必须辅助以边区的液膜冷却。若冷却方案设 

计不合理，冷却剂很可能发生汽化，汽化后产生 

的气泡会堵塞通道，进而引起喷注器烧蚀 ，大大 

降低发动机工作的可靠性。因此考虑如何控制冷 

却剂温升，防止其气化，是设计此类发动机的难 

点之一。 

1发动机设计 

5 kN发动机在设计上充分继承了 10 kN双向 

摇摆再生冷却发动机的设计思想[31，基本方案如 

下：1)采用直流双股互击式[41喷注器以提高燃烧 

效率 ，并在头部布置声腔提高燃烧稳定性 ；2) 

推力室采用再生冷却和辐射冷却相结合的方式， 

燃料 MMH作为冷却剂，全部燃料经冷却套由头 

部喷人燃烧室与氧化剂混合、燃烧 ；3)推力室 

头部和身部均采用不锈钢，再生冷却短身部内表 

面喷涂涂层。发动机实物如图 1所示。 

图 1 5 kN再生冷却发动机示意图 

Fig．1 Schematic diagram of 5 kN 

regeneratively-cooled thrust chamber 

2推力室传热计算 

5 kN发动机可采用有限元法对再生冷却推力 

室进行了传热计算，并从结构优化设计的角度提 

出相应的改进措施。工程上对于推力室的传热计 

算 ，通常采用基于准则关系式『1_进行估算 ，该方 

法能较为快速的计算出推力室沿轴向的壁温变 

化、热流密度以及冷却剂的温升情况。本文采用 

该方法对5 kN再生冷却发动机推力室进行传热 

计算。 

2．1计算模型 

再生冷却发动机推力室内的传热可以看成是 
一

个串联换热问题，其换热过程包括嘲： 

1)燃气与内壁之间的对流传热和辐射换热； 

2)气侧壁面与液侧壁面之间的导热； 

3)冷却剂与液侧壁面之间的对流换热； 

4)液侧壁面与外壁之间的导热； 

5)推力室外壁与外界环境间的对流换热和 

辐射换热。 

推力室外壁温度一般与外界环境温度相差不 

大，工程计算时，可以忽略推力室外壁与外界间 

的换热。气壁传人的热量绝大部分被冷却剂吸 

收，外壁两个表面之间的温差不大，外壁内的导 

热很小，同样可以忽略。可采用稳态热平衡方程 

进行再生冷却各热流密度和特征温度的计算，即 

燃气对内壁加热，通过涂层、推力室金属壁的导 

热以及被冷却剂带走的热量，3个热流密度在达 

到稳态热平衡时应有 ql=q =q 。 

图2所示为再生冷却推力室内传热示意图， 

各热流密度和特征温度为： 

q 为燃气对推力室内壁的传热热流密度， 

包括燃气对流热流密度 ‰ 和燃气辐射热流密度 

qr； 

q：为推力室内壁的导热热流密度； 

q 为冷却剂与推力室内壁的换热热流密度； 

为燃气静温； 

为推力室气壁的温度； 

为推力室液壁的温度； 

为冷却剂的平均温度。 
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图 2推力室内传热示意图 

Fig．2 Schematic diagram of heat transfer in thrust chamber 

3个热流密度可利用上述特征温度，分别采 

用经验公式、导热公式以及对流传热经验公式表 

示[61， ， 和 未知，热平衡方程如下： 

q =q +q 一 ( d—T1)叼 (1) 

其中 

=  

Tad=T
g+r( — ) 

式中：h 为燃气对流换热系数；r／为燃气粘度； 

c 为定压比热容；P 为燃烧室总压；A 为喉部截 

面积； 为喉部直径；P 为燃气普朗特数；c 为 

特征速度；A为横截面积；o-为定性温度变换系 

数； 为恢复温度；r为恢复系数； 为总温。 

(2) 

+ 

式中：6 ，6 ，A ，A 分别为涂层和内壁的厚度 

和导热系数。 

=r／ h ( 1-- ) (3) 

式中：h 为冷却剂与液侧壁面之间的对流换热系 

数；叼 为肋片效率。 

2．2 计算方法 

根据推力室短身部几何尺寸的特点，将短身 

部沿轴向划分为 5个区段，每个区段沿轴向再平 

均划分成 50个小段 ，整个推力室共有 250个小 

段，如图 3所示，这样可以保证热流密度和温度 

较大的喉部区域，单元密度也较大。计算时沿冷 

却剂流动方向逐段进行，取每一小段的中间点参 

数作为该段的平均参数。具体分段如下： 

1)圆柱段；2)进口圆弧收敛段；3)喉部上 

游圆弧段；4)喉部下游圆弧段；5)扩张段。 

．．．． ⋯ 。 
却剂入 

冷却袒出口[二__ -啊 0L i 材 

燃气塑广可 —1_ 删 I-I 燃 i ⋯ 
图 3推力室身部轴向分段示意图 

Fig．3 Axial subsections of thrust chamber 

从冷却通道入口开始，对不同单元建立一维 

能量方程 (q =q：：g，)，考虑从燃气到内壁的对流 

换热和辐射换热、内壁的导热和内壁到冷却液的 

对流换热。在计算中，假定每个轴向步长内燃气 

对推力室内壁的换热系数 、冷却剂壁的导热系数 

均为常数，忽略每一步长内的轴向导热。每个单 

元的人口冷却液温度为上一个单元的冷却液的出 

口温度。 

由于再生冷却传热计算时存在 3个未知数： 

分别是气侧壁温 、液侧壁温 和冷却剂平均 

温度 。若只采用稳态热平衡公式则无法求解， 

方程的数 目少于未知量的数 目，方程无法闭合， 

因而需增加一个冷却剂的热流守恒方程： 

9。=g：=g =
兰卫 

建立方程组后，由于方程形式比较复杂，计 

算起来很困难，需要编写成计算程序，利用计算 

机进行循环迭代计算，可以得出每个单元的气壁 

温度、液壁温度、冷却剂温度以及热流密度等。 

2．3再生冷却传热计算结果 

5 kN再生冷却发动机推力室内外壁均采用不 

锈钢，内壁喷涂涂层，冷却槽道为直通道，内外 

壁采用电子束焊连接，为满足推力室各个位置处 

冷却的需要，以及适应推力室内型面的变化，冷 
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却通道采用分段设计，喉部区域冷却通道的横截 

面积相对较小，以增大冷却剂在该区域的流速， 

增强喉部的冷却效果。 

5 kN再生冷却发动机推力室 (混合比 1．65， 

边区余氧系数 0．42，特征长度 800 mm，燃料流 

量 0．632 kg／s，氧化剂流量 1．042 kg／s)采用上述 

方法进行传热计算，传热计算的结果如图4～图7 

所示。 

宣 
● 

≥ 
一  

船 

0 50 100 150 200 250 300 350 400 

轴 向距离／ram 

图4 热流密度轴向分布 

Fig．4 Axial density distribution of heat flux 

轴 向距离／ram 

图5 推力室壁面温度轴向分布曲线 

Fig．5 Axial temperature distribution on wall of thrust chamber 

轴 向距离／ram 

图 6冷却剂平均流速曲线 

Fig．6 Mcan flow velocity of coolant 
／  

轴 向距离／ram 

图 7冷却剂平均温度曲线 

Fig．7 Average temperature of coolant 

由图4～图7，可以得出： 

1)发动机稳态工作时，推力室各个位置处 

的热流密度均小于临界热流密度，喉部处热流密 

度最高，为 2780 kW／m ； 

2)涂层表面温度 在喉部达到最大值，为 

642℃，同一位置处气壁温度 相比涂层温度 

要低 300℃左右； 

3)冷却剂平均流速在喉部 区域最大 ，为 

7．2 m／s，可以增强喉部区域的冷却效果； 

4)冷却剂平均温度沿流动方向逐步升高， 

在出口处达到最大值，约为 132 oC，已经很接近 

MMH的当地饱和温度 ，进人头部后，经受热很 

容易发生汽化，发动机很可能会出现非正常工作 

的现象。 

2．4 再生冷却影响因素分析 

再生冷却的影响因素很多，包括边区余氧系 

数、内壁有无涂层、推力室内壁的材料、内壁的 

厚度、冷却剂的种类及特征长度等。本文主要从 

边区余氧系数和特征长度这两个因素对 5 kN再 

生冷却发动机进行分析。 

2．4．1边区余氧系数的影响 

边区余氧系数是指边区推进剂混合比与理论 

混合比的比值。近壁层的混合比的计算方法：将 

最外圈的燃料、氧化剂喷注孑L的一半流量以及冷 

却圈燃料孔的流量作为边区推进剂流量。图 8所 

示为特征长度取为 800 mm、边区余氧系数在 

O．21—0．45时推力室的热流密度分布曲线，可以看 

出：边区余氧系数越大，推力室各个位置处的热 
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流密度越大，当边区余氧系数达到0．43时，推力 

室部分位置已经达到或超过临界热流密度，此时 

发动机已不能可靠工作。 
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图8不同边区余氧系数下热流密度曲线 

Fig．8 Influence of different excess oxygen 

coefficient on heat flow density 
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图9不同边区余氧系数下冷却剂出口温度 

Fig．9 Influence of different excess oxygen 

coefficient on temperature at coolant outlet 

图9所示为冷却剂出口温度随边区余氧系数 

变化的曲线图，冷却剂出口温度随边区余氧系数 

增大而升高。一般情况下，冷却剂温度会沿流动 

方向逐步升高，在通道出口处达到最大值，因而 

出口平均温度可作为判别冷却剂在通道中是否发 

生汽化的依据。依据工程经验，为避免发生汽 

化 ，MMH的出口平均温度不宜超过 120 oC，由 

图 10可以判定，5 kN发动机边区余氧系数不宜 

超过 0．37。 

图 10改进后发动机热流密度曲线 

Fig．10 Curves for heat transfer density of redesigned engine 

2．4．2特征长度的影响 

为考察特征长度对再生冷却的影响，计算时 

5 kN发动机边区余氧系数取O．4O，特征长度为 

500～900 mm时，考察推力室内的最大热流密度、 

内壁的最高温度以及冷却剂的出口温度的变化。 

表 1特征长度对传热结果的影响 

Tab．1 Influence of thrust chamber len~h on heat transfer 

4  4  3  3  2  2  1  l  
一 吕．≥ ＼ 船 采 
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随着特征长度增大，冷却剂出口平均温度略 

微升高，而燃烧室内最大热流密度及最高温度均 

有所降低。从表 1可以看出，发动机边区余氧系 

数一定时，减小特征长度，可以降低冷却剂的出 

口温度，但最大热流密度和涂层表面最高温度会 

大幅上升，特征长度减小到 500 mm时，最大热 

流密度已经超出临界热流密度，发动机已经不能 

正常工作。由此可以得出，缩短推力室的特征长 

度，可以降低冷却剂的出口温度，但为保证发动 

机的性能和可靠工作，特征长度不能过短。 

3 发动机改进措施及试车情况 

针对 5 kN发动机工作时冷却剂可能出现汽 

化的问题，可从降低冷却剂的出口温度人手，采 

取降低边区余氧系数和缩短推力室特征长度两种 

措施，对发动机设计进行了改进。 

改进后的发动机，进行传热计算，得出各个 

位置处的热流密度均低于临界热流密度 (如图 1O 

所示)，冷却剂出口温度为 7O℃，低于冷却剂当 

地饱和温度。试验情况：发动机整个试车过程 ， 

发动机启动和关机正常，火焰明亮，燃烧稳定 ， 

并且主级工作段各项参数保持稳定。 

热试车时额定工况下 60 s工作程序时，头部 

燃料环形集液腔内的测点温度，在发动机主级工 

作段达到稳态值，为 69℃，与传热计算所得的 

结果基本吻合，可以证明再生冷却推力室传热计 

算方法能准确预测冷却剂在冷却通道内的温升情 

况，可为推力室优化设计提供参考。 

4结论 

对液体火箭发动机进行再生冷却，目标是在 

冷却质量流率一定，冷却剂的压降和温升有限制 

的情况下，将燃烧室的固壁温度控制在材料允许 

的范围内。本文针对5 kN发动机再生冷却推力 

室进行了传热计算，并着重分析了边区余氧系数 

和特征长度对再生冷却的影响，并对发动机进行 

了改进设计。发动机地面热试车的成功表明：改 

进后的发动机头部、身部方案设计合理 ，发动机 

工作可靠，表明针对低室压再生冷却推力室传热 

的计算方法能准确预测冷却剂的温升水平。 

参考文献 

[1】刘国球．液体火箭发动机原理 [M】．北京：宇航出版社， 

1993． 

[2]邢继发．世界导弹与航天发动机大全[M】．北京：军事科 

学出版社，1999． 

[3】徐辉．10kN双向摇摆再生冷却发动机技术研究[J】．火箭 

推进，2009，l0(5)：8-12． 

【4】萨顿 G P，比布拉兹 0．火箭发动机基础[M】．北京：科学 

出版社，2003． 

[5】休泽尔D K．液体火箭发动机现代工程设计【M】．北京：中 

国宇航出版社，2004． 

[6】杨世铭，陶文铨．传热学 (第三版)．北京：高等教育出版 

社．2002． 

(编辑：马 杰) 

(上接第 8页) 

【8】COOK Steve．Exploring the future-3rd generation and in— 

space research and technology[c]／／Proceedings of 12th 

Advanced Space Propulsion Workshop．【S．1．]：ASPW， 

2001：12—19． 

[9】SIEBENHAAR Adam，BULMAN Me1．Development and 

testing of the ae roiet strutjet combustor，AIAA一99—4868 

[R]．USA：AIAA，1999． 

【10】SIEBENHAAR A，BUJMAN M J．The strutjet engine：the 

overlooked option for space launch，AIAA 95—3124【R】． 

USA：AIAA，1995． 

【1 1】FOELSCHE R 0．Experiments on a RBCC ejector 

scramjet with integrated，staged secondary-duel injection， 

AIAA99-2242[R】．USA：AIAA，1999． 

[12]ROGACKI Row．Delivering the future：NASA s integrated 

space transportation plan 【c]／／Proceedings of Fifth 

International Symposium on Liquid Space Propulsion．[S． 

1．]：ISLsP。2003：23—29． 

(编辑：王建喜) 

万方数据


