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上面级发动机推力室喷管延伸段气膜冷却研究
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摘 要：上面级发动机采用四氧化二氮／偏二甲肼为推进剂，将涡轮排气引入推力室喷管

气膜冷却喷管延伸段。仿真计算和热试车表明：推力室主燃气与涡轮排气压力在同一截面处

相等，涡轮排气沿喷管延伸段壁面流动形成紧贴喷管壁面的气膜，对主燃气无扰动，对喷管

延伸段起到冷却保护作用。推力室喷管延伸段传热计算值和热试车延伸段温度测量值吻合，

排气集合器内压力基本均匀，满足工程应用需要。
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Research on gas film cooling at nozzle extension

section of thrust chamber for upper stage engine一一 一 一
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Abstract：Nitrogen tetroxide(N204)／unsymmetrical dimethylhydrazine(UDMH)is adopted as

propellant of the upper stage engine．The turbine exhaust gas is imported into the nozzle extension

section of thrust chamber to form low temperature gas film．The simulation calculation and the

ground hot-firing test were performed to validate the cooling method．The results show that the pres-

sure of the main gas from the thrust chamber is equal with that of the turbine exhaust gas，and the gas

film formed by the turbine exhaust gas which flows along the nozzle extension section and appresses

with the inner wall of the nozzle has no perturbation to the main gas，and protects the nozzle exten-

sion section from hi曲temperature．The value ofheat—transfer calculation of the nozzle extension sec·

tion of thrust chamber coincides with that of temperature detection during the ground hot-firing test．

The pressure in the exhaust gas collector is basically uniform．It satisfied the requirements of a pro—

ject．
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0引言

上面级是一种高效空间飞行器，是空间运输

系统的一个独立单元，具有较强的任务适应性，

其工作段通常已经进入地球轨道，在轨道上完成

滑行、轨道机动、有效载荷的分离与部署等任

务，具有多次起动、长时间工作、自主飞行等特

点，是提高火箭性能和任务适应能力的有效途

径。世界各国非常重视上面级的研制。

上面级发动机的一个特点是比冲要求高。火

箭发动机推力室比冲的提高主要通过提高推力室

燃烧效率和增大喷管面积比的方法。推力室燃烧

效率提高到一定程度后再很难提高，于是，增大

喷管面积比成为提高比冲的一个有效途径。上面

级发动机由于外界环境压力很小，几乎为真空，

喷管面积比在发动机空间允许的情况下可以几乎

无限增大，但随着喷管面积比的增大，由于推进

剂流量有限，对于高室压推力室而言，采用再生

冷却方式冷却整个喷管已不可能；采用可延伸喷

管，技术难度、研制周期和成本是可想而知的；

采用单壁薄片增加镀层的辐射冷却方式，研制成

本也将会增加很多。因此，采用一种低成本又能

对喷管延伸段进行有效冷却的方法，就成为上面

级火箭发动机推力室研制中的一项重要的研究课

题。

采用四氧化二氮，偏二甲肼为推进剂的可贮存

液体上面级泵压式发动机，为了满足高比冲性能

要求，推力室采用了增大喷管面积比提高比冲的

单壁薄片结构的技术方案(面积比达300以上)。

在喷管延伸段冷却技术攻关中，采用的是将涡轮

排气引入推力室喷管气膜冷却喷管延伸段的技术

方案。

涡轮排气引入推力室喷管的优点是涡轮排气

相对推力室主燃气温度很低，对喷管延伸段可以

进行可靠的气膜冷却，同时在喷管内继续补充燃

烧、膨胀，产生一部分额外推力增益，进一步提

高发动机比冲，对于火箭的高空飞行姿态控制和

发动机的高模试车也非常有利。

1工作原理和结构

引涡轮排气进入推力室喷管气膜冷却喷管的

设计准则：

1)结构合理、简单、可靠，流阻损失小、

质量轻、工艺性好，人口和出口满足发动机推力

室对接口的要求；

2)排气集合器内压力分布均匀(对等直径

排气喷嘴而言)；

3)排气进入推力室喷管后能贴壁流动；

4)尽量采用声速或超声速排气喷嘴，排气

喷嘴的出口压力与该处的壁面主燃气压力相等。

1．1工作原理

涡轮排气通过排气喷嘴喷人喷管扩张段沿喷

管延伸段壁面流动，形成紧贴喷管壁面的气膜，

使涡轮排气压力与推力室主燃气压力在同一截面

处相等，对主燃气无扰动；涡轮排气相对推力室

主燃气温度很低，对喷管延伸段起到冷却保护作

用；同时与主燃气补充燃烧、膨胀，最后高速排

出，得到一部分性能上的增益。

1．2结构设计

结构由人口弯管(也可以为法兰连接)、排

气集合器、法兰盘、排气喷嘴、锥筒等零部组件

组成(图1)。排气喷嘴一般设计成声速或超声速

喷嘴，以避免其后的压力扰动对涡轮背压产生影

响。锥筒的作用是迫使排气形成均匀环形气膜贴

喷管延伸段壁面流动；喷管延伸段不等径增量距

离设计，通过在喷管延伸段径向预留不同距离空

间，保证了推力室主燃气与涡轮排气在同一截面

处压力相等；法兰盘是推力室再生冷却段与喷管

延伸段之间的连接件，在其上除焊接推力室喷管

扩张段的内外壁外，还要加工排气喷嘴和焊接排

气集合器及锥筒等零部件。排气集合器采用流线

型设计，由推力室喷管扩张段外壁与焊在其上的

排气集合器组成，作用是使各排气喷嘴人口处的

压力、速度保持均匀。人口弯管的作用是将涡轮

排气以适当的流路引入排气集合器。涡轮排气管

及法兰盘与人口弯管与喷管延伸段采用的是焊接

结构。
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l一排气集合器；2一尾喷管前段；3一入f 1弯钱：；

4一锥简；5一法、?盛；6一喷锊延伸段

罔1 引涡轮排气进入推／J窜喷钨：结构示意【冬1

Fig．1 Structure diagram“iml)oiling tilt‘Dine tlxhaust gas

into nozzle r)f thrust chamt)el·

2仿真计算

2．1推进剂

推进剂：四氧化二氮+偏二甲肼；

外界环境：>200 km的高空环境

2．2工况参数

表l为上而级发动JOLi呙轮排气设计参数

表1涡轮排’i参数

’Fab．1 Parametel‘s ot turbine exhausl gas

2．3流场计算

2_3．1计算模型

在计算中采用以下假设：

1)由于喷管物理结构对称，e⋯lf-对称嘶取一

半计算模型；

2)燃气密度按理想气体考虑，其他物性参

数为常数；

3)海拔高度超过200 km，假设环境』仨力为

0，、

喷管采用结构化网格进行网格划分：排气集

合器内流道结构复杂，采用非结构化网格进行网

格划分=网格模型通过Gambit构建(见图2)：

计算区域流场采用fluent软件模拟获得．在

求解时，喷管人【I边界和涡轮排气入[1边界均取

压力入口边界条件．喷管m[1设为压力m M边界

条件，喷管壁而和排气集合器取绝热边界条件一

采用基于密度的隐式算法进行求解，湍流模

型采用标准k-e两力‘程模型一喷管燃气和涡轮排

气两种组分流动采用组分输运方程模拟 计算力‘

程采用一阶迎风格式进i j‘-离散、

㈥2 I“J格模型

Fig．2 (州《1 modei

2．3．2计算结果及分析

2．3．2．1排气集合器内压力分析j

排气集合器内压力分布如图3(a)和图3(b)

所示二在涡轮排气人I I所对应位置，静压值和总

压值均比较高，爪力变化比较剧烈=在远离入【1

位置，压力变化比较半缓 从胝力分布的均匀性

来看．涡轮排气人I I位置的均匀性较差：

喷注孔人口位置的压力分布趋势与排气集合

器内的压力分布趋势一致。在靠近涡轮排气入f i

位置，燃气压力高，流速大，喷注网孔正对来流

的一侧受到燃气来流冲击，』K力较高；在远离入

【j位置，燃气压力降低，流速减小，网孔内的压

力分布趋于均匀。喷注孔入【I处的静压分布如图

3(t·)所示二图3(cJ)的计算结果表明，喷i：ii4L

|人J的流动状态均能达到临界流，喷注孔m f 1处．r：!『

赫数约为l
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图3排气集合器内压力分布

2．3．2．2流场分布

涡轮排气引入喷管后，形成紧贴喷管壁面的

气膜，对下游壁面起到保护作用，同时随着流动

过程中与燃气的不断混合，涡轮排气的影响区域

不断增大，但总的来说涡轮排气的影响仅限于靠

近壁面的区域，对中心区域的燃气几乎没有影

响，其质量分数分布如图4(a)所示：图4(b)

为不同径向位置处的涡轮排气质量分数和喷管燃

气的质量分数，可以看出，在出口截面径向尺寸

小于200 mm的区域内，涡轮排气的质量分数几

乎为0，而喷管燃气质量分数近似为1。

涡轮排气对喷管内流场的影响主要在壁面附

近，喷管中心区域的流场特性受涡轮排气影响不

大，其压力、温度和马赫数分布云图见图4(c)

～图4(g)。由于涡轮排气总温总压相对较低，导

致喷管壁面附近总温总压有比较明显地变化。

300—200 一100 0 100 200 300

径向尺、』‘／mm

(b)喷管出门径向质量分数分布
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2．4小结

通过对推力室涡轮排气的流场仿真计算，得

到以下结论：

1)靠近涡轮排气入I Jf讧置的Ⅸ域，压／J变

化比较剧烈；远离涡轮排。i入|I位置的区域，压

／J分析j基本均匀；在符个喷}i-．4L内，流场均能达

到临界状态；

2)涡轮排气引入推力事后，形成紧贴喷管

壁而的气膜．对下游壁面起列保护作用；

3)涡轮排气的影响仅限于靠近壁面的Ix域，
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对中心区域的燃气几乎没有任何影响。

3热试车情况

3．1延伸段温度分析

发动机在高空模拟试车中推力室喷管延伸段

均布温度测点k。和n：。

从图5(a)高模试车喷管延伸段壁温曲线和

图5(b)传热计算辐射冷却段气壁温曲线可以看

出：

1)试车测量到的最高温度为1036．3 K(距

入口200 mm左右)，与理论计算喷管延伸段最高

点温度约l 056 K相比差异不大，基本一致。

2)引入涡轮排气气膜冷却喷管延伸段效果

明显，喷管延伸段气壁温从大端到小端明显下降

f373～773 K)：

0 5() 00 1 50 200 二j0 300 300 400 500 6()() 700 800 900 000

时问／t 趴离／mm

(a)高模试车喷管延伸段壁温曲线 (b)传热计算喷管延伸段气壁温

图5延伸段温度曲线

Fig．5 Temperature curves of inner wall in nozzle extension section

3．2排气集合器内压力分析

试车中在推力室排气集合器人口弯管设置压

力测点P耙，由于蜗壳左右对称，在排气集合器

半边均布压力测点p川-p“。：

0．20

三

≥0．1 5

≤0．1 0

0．05

0 50 l 00 l 50 200

}卜f问／，

图6排气集合器内压力测漪I#j线

Fig．6 Measured pressure(_urves in turbine exhaust(‘olhlt’for

图6试车中排气集合器内压力测量结果表

明，排气集合器内压力在0．103～0．127 MPa范同，

与设计值(设计流量0．153 kg／s，涡轮排气集合

器内压力0．166 MPa)相比偏低，是由于试车工

况副系统流量偏小引起，与排气集合器结构无

关。排气集合器内压力基本均匀，不均匀性在

12％以内，产生的侧向力小于0．5％，满足需要。

4结论

上面级发动机推力室采用将涡轮排气引入推

力室喷管气膜冷却喷管延伸段的技术方案，经过

仿真计算和热试车考核．结果表明：

1)排气集合器内压力基本均匀，满足j【程

需要。

2)推力室主燃气与涡轮排气在同一截而处

压力相等：

3)涡轮排气引入推力事后滑喷管延伸段壁

而流动，形成紧贴喷管壁而的气膜，对主燃气无

扰动．对下游壁而起到保护作用：

4)推力室喷管延伸段传热计算值和热试车

测量值吻合? (下转第45页)
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