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摘要：多次起动泵压式液体火箭发动机存在“热泵”起动故障，主要原因是发动机再

次起动时，泵部件的温度过高引起推进剂气化，导致推进剂增压泵不能够正常建压。因此提

出一种“热泵”起动故障的解决方案：在发动机系统上增设排空系统和排放系统，降低泵部

件的温度及泵腔的含气率；在涡轮和泵之间增加隔热结构，减少它们之间的热量传递；对发

动机再次起动的时序进行调整。该方案结合某型多次起动泵压式上面级发动机试验验证，

“热泵”起动故障圆满解决。最后通过对不同试验结果和高空环境仿真结果的对比，验证了该

方法的正确性，能够提高发动机再次起动的可靠性。
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Investigation on‘‘heat pump’’starting fault of

liquid rocket engine
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(Xi’an Aerospace Propulsion Institute，Xi’an 710100，China)

Abstract：The“heat pump”starting fault happens on the repeatedly-started pump pressure
liquid rocket engine．The main reason is that the propellant is gasified by the high temperature of the

pump when the engine starts again，which makes the propellant booster pump work abnormally．A
solution is proposed for solving the fault．That is，the emptying system and drain—off system are added

in engine system to reduce the temperature of the pump and air containing ratio in pump cavity，an
adiabatic structure between the turbine and pump is installed to reduce heat transfer,and the restarting
time sequence of the engine is adjusted accordingly．The“heat pump’’starting fault of the certain

repeatedly-started liquid rocket engine was eliminated satisfactorily in combination with the

verification testing in high altitude．The correctness of the method was validatedby comparison of the

different test data and the high altitude environment numerical simulation results．The method can

improve the restarting reliability ofthe engine．
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0 引言

泵压式液体火箭发动机心脏部件涡轮泵，通

常采用同轴式结构。多次起动发动机再次起动前

的滑行段，泵部件与高温涡轮部件不断有热量传

递，温度超过一定值，起动过程将伴随着液体推

进剂的持续气化；泵工作介质含气量过多将会造

成泵建压缓慢甚至延迟，进而扰乱发动机正常工

作时序，即形成“热泵”起动故障，严重情况将

导致发动机爆炸的重大可靠性事故。

国内外发动机研制中也都曾多次出现过“热

泵”起动问题，如阿金娜发动机在进行静态和动

态模拟试验时发现，关机后泵部件温度在不断升

高，35 rain达到热平衡，泵部件温度大大超过推

进剂气化温度；国内某型氢氧发动机，在系统上

采取预冷方法对泵部件进行提前冷却。 “热泵”

起动故障发生的原因一般很明确，但解决方案不

尽相同，本文结合某型高空多次起动发动机“热

泵”起动故障，提出一种常规发动机中可供借鉴

的解决方案，同时介绍不同试验验证结果及天空

环境数值模拟方法和计算结果。

1某型高空发动机“热泵"起动及

解决方案

1．1 “热泵”起动

某型高空液体火箭发动机，采用双组元常规

推进剂，具有多次起动能力，要求涡轮泵按照时

序能再次工作。涡轮泵采用两增压泵与涡轮同轴

的涡轮中置方案，两增压泵均采用离心式旋转

泵，结构如图l所示。

图l 某型高空发动机涡轮泵结构图

Fig．1 Turbopump structure of a certain

high altitude engine

发动机全系统×一03次试车中，第一次工作

正常，滑行结束后，第二次起动时氧化剂泵发生

了“热泵”起动故障。具体表现：起动后涡轮转

速上升较快，并出现严重超调，燃料泵建压迅

速，而氧化剂泵建压延迟(见图2)，并且发动机

推力上升缓慢。当第二次起动工作到118 S时，

发动机大量泄漏燃气，涡轮泵转速等参数迅速大

幅下降，随后实施紧急关机。试车后，外观检查

发现燃气发生器身部收敛段烧穿。

图2第二次起动氧化剂泵和燃料泵后压力及涡轮转速

Fig．2 Pressure and turbine rotation speed when

oxidizer and fuel pumps are started at the second tinle

第二次起动“0 S”氧化剂泵的进口管壁温达

到了110℃；氧化剂泵壳体上没有温度测点，从

涡轮泵结构可知，氧化剂泵壳体温度比进口管更

高，所以氧化剂泵部件温度均远超过了氧化剂额

定饱和温度，推进剂过流进口管及泵壳体存在大

量氧化剂气化。产生的气体消减了充填水击压力

峰，不足以打开氧化剂路主阀进行气体排放。由

于第二次起动氧化剂泵工作介质含有大量气态推

进剂，造成氧化剂泵建压延迟，进而扰乱了推进

剂进入发生器的时序，最终导致发生器身部收敛

段烧穿的可靠性故障。

1．2解决方案

“热泵”起动故障的本质是发动机滑行期间

残余的高温环境对泵部件的热量传导造成推进剂

气化的问题，所以解决措施围绕着“热”和

“气”的问题进行。解决方案是在发动机上增加

排空系统和排放系统，并通过结构设计方法降低

涡轮壳体与泵壳体的热量传递。

通过半系统试验确定具体的排放时序及方

式，同时验证排空和涡轮泵结构改进效果，经过
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数台次不同方案试验研究，最终形成简单有效的

改进措施：

1)排空措施。发动机系统上设置定压排空

系统，滑行时，泵部件温度升高到使残余推进剂

气化，造成泵腔的压力升高并到达一定范围，排

空系统自动打开排出气体，同时保证腔内一定压

力，不至于腔中的推进剂冻结，同时起到泵部件

降温的目的。

2)排放措施。发动机系统上设置排放系统，

再次起动前数秒打开排放系统，并进行推进剂充

填。主要目的是挤出产生的气体，并用液态推进

剂对高温过流部件进行冷却。

3)降低热传递措施。降低涡轮壳体与泵壳

体之间热量的传递：涡轮壳体与泵壳体采取两

体，并且不同材质中间夹隔热材料螺钉连接结

构；泵的进口管和壳体内表面进行隔热处理。

2发动机热试车验证

经过多次半系统试验验证后进行了发动机全

系统可靠性试车试验验证，增加了泵壳体温度监

控，共计5次，均取得成功，未发生“热泵”起

动故障。对于常规推进剂，氧化剂的额定饱和温

度更低，相同传热氧化剂泵更容易产生“热泵”

起动故障，故后文主要描述氧化剂泵的试验结果

和计算。

×一006试车第一次和第二次起动氧化剂泵建

压见图3；第二次起动氧化剂泵的进口管及壳体

温度见图4。试车第二次起动“0 S”时氧化剂泵

的进口管和壳体温度见表1。

J川』S

图3第一次和第二次起动氧化剂泵压力

Fig．3 Pressure of oxidizer pump at the

first and second start

时|．、

图4第二次起动氧化剂泵进口管和壳体的温度

Fig．4 Temperature of inlet tube and shell of oxidizer

pump as it is started at the second time

表1第二次起动“0 sly时氧化剂泵进口管和壳体温度

Tab．1 Temperature of inlet tube and shell of oxidizer

pump as it is started at the second time

发动机第二次起动氧化剂泵建压时间与第一

次起动时间相同，可以及时建压；第二次起动

“0 S”前氧化剂泵进口管最高温度74℃，较×一03

次试车温度下降36℃，排空降温效果明显；排

放过程氧化剂泵进口管、壳体温度下降迅速，排

放降温效果明显。氧化剂泵壳体温度略高于额定

饱和温度，但所含热量已经大大减少，考虑排放

过程的温度梯度，泵壳体内壁只能将局部少量推

进剂气化，同时排放系统处于打开状态，不会形

成气体大量累积，第二次起动“0 S”随流气态推

进剂体积远小于造成“热泵”起动故障的量。

3仿真计算验证

由于天、地环境不同，为分析环境“热泵”

起动改进效果，用数值模拟的方法进行验证。

3．1计算模型

由于缺乏数据，微重力环境下的换热数据用

常规重力环境的换热理论；真空环境下推进剂的

物性参数以地面常压的物性进行计算。此处理方
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法不影响天空环境模拟计算结果的定性分析。

3．1．1涡轮壳体方程

涡轮壳体能量增JJll+涡轮壳体对泵壳体的导

热+涡轮壳体对外辐射热=太阳对涡轮壳体的辐射

热+喷管对涡轮壳体的辐射热+涡轮壳体与试车环

境之间的对流换热。

Mwt cw。挚+等Awb(L刊坩～o-A L4=
gs。lA。。。帕。ls踞(rA。。，‰《s-h2A。l(％一气)

(1)

式中：坂，为涡轮壳体质量；Cwl为涡轮壳体比热；

咒。为涡轮壳体温度；气为泵壳体温度；k为喷

管温度；巩为环境温度；下为时间；Awb为涡轮与

泵壳体之间导热系数；“为涡轮与泵壳体之间导

热间距；A。。为涡轮与泵壳体之间结合面积；A。。。

为涡轮接受太阳的辐射面积；A。。。为涡轮接受喷

管的辐射面积；A甜为涡轮面积；占。。为涡轮壳体

黑度；占傩为喷管黑度；盯为黑体辐射常数；q为

太阳热流密度；k为涡轮与喷管之间的角系数；

h，为涡轮壳体与环境之间换热系数。

3．1．2泵壳体方程

泵壳体能量增加+泵壳体对外辐射热+泵壳体

对泵进口管的导热=太阳对泵壳体的辐射热+喷管

对泵壳体的辐射热+乏气管对泵壳体的辐射热+涡

轮对泵壳体的辐射热+涡轮壳体对泵壳体的导热+

泵壳体与泵腔内推进剂的对流换热+泵壳体与环

境之间的对流换热。

MbkCbk警蝇。o'A娥瓦4+惫(rbk一驻
qebkAb。t+sbkspgo'AbspFbp《g+占bk占fqo'A bsf％7k+

‰％o'Abgw民。贮。+孚Awb(Twl-rb。)一

^。。A。。(瓦。一瓦)一九。Abk(瓦t一％) (2)

式中：M。。为泵壳体质量；Cb。为泵壳体比热；I。

为泵进口管温度；瓦为推进剂温度；％为乏气管

温度；8bk为泵壳体黑度；8fq为乏气管黑度；A乩

为泵壳体面积；A。。。为泵壳体接受太阳的辐射面

积；Ah。为泵壳体接受喷管的辐射面积；Absf为泵

壳体接受乏气管的辐射面积；Ah为泵壳体接受

涡轮的辐射面积；A。。为泵壳体内面积；Rm为泵

进El管与泵壳体之间接触热阻；Fbp为泵壳体与喷

管之间系数；Fbf为泵壳体与乏气管之间角系数；

氏为泵壳体与涡轮之间角系数；h。。为泵壳体与

推进剂之间换热系数；h．为泵壳体与环境之间换

热系数。

3．1．3泵进口管方程

泵进口管的能量增加+泵进El管对外辐射=太

阳对泵进口管的辐射热+喷管对泵进口管的辐射

热+涡轮对泵进口管的辐射热+泵壳体对泵进口管

的接触导热+泵进口管与泵腔内推进剂的对流换

热+泵进口管与环境之间的对流换热。

％。q誓咏(rA，。孔4=
q乞kAjst+乞k占pg(rAjsp‘p《gq-o。jk占。lirAjsw‘。Ll+

争(瓦一It)-hi。Aj。(靠一rn)-h岬A(&一气)
‘。jb

(3)

式中：M浊为泵进口质量；g。为泵进口比热；占ik

为泵壳体黑度；Ai。为泵进口面积；A．st为泵进口

管接受太阳的辐射面积；A椰为泵进口管接受喷

管的辐射；A脚为泵进口管接受涡轮的辐射；Aib

为泵进口管与泵壳体之间面积；A洒为泵进口管内

面积；E。为泵进口管与喷管之间角系数；‘。为泵

进口管与涡轮之间角系数；hi。为泵进口管与推进

剂之间换热系数。

3．1．4喷管方程

喷管能量增加+喷管对外散热量=太阳对喷管

的辐射热。

Cog‰争帕踞orApgf和4 pgq A pgf／2(4)
式中：％为喷管比热；Mp。为喷管质量；APgf为泵

壳体接受乏气管的辐射面积。

3．1．5乏气管方程

乏气管能量增加+乏气管对外散热量=太阳对

乏气管的辐射热+乏气管与环境之间的对流换热。
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吼睾+‰以婶瓦=
‰q A蝉／2-h：A婶(％一吒) (5)

式中：cfq为乏气管比热；坂为乏气管质量；Afqf
为乏气管辐射面积。

3．1．6泵腔内推进剂方程

推进剂吸收来自泵壳体和泵进口管的传热而

温度升高，达到气化点时开始气化。在气化过程

中推进剂的温度不发生变化。

c。M。等+m。r南b。Ab。／rbk-r．)+吒。Aj。／rjk--r．)(6)

式中：c。为推进剂比热；M。为推进剂质量；赢为

推进剂质量流量；r为推进剂汽化潜热。

3．1．7耦合计算

涡轮壳体、泵壳体、泵进口管及泵腔内推进

剂相互之间存在导热及辐射作用，所以必须进行

耦合计算。根据泵腔内推进剂的状态，可将计算

过程分解为以下4个过程：

1)关机后，泵腔有一定的初始压力，泵腔

内的初始温度低于液体推进剂饱和温度，推进剂

首先由泵壳体和进口管吸热逐渐升温至气化点，

则令推进剂气化质量流量赢=o。

2)泵腔内推进剂气化，腔内压力升高，过

程结束条件为腔内压力达到一定值。气化过程认

为泵腔内推进剂温度不变稳定在饱和温度，故令

dL／d7-=o。

3)定压单向阀打开，腔内推进剂气、液混

相排空，过程结束条件为腔内压力降低，腔内推

进剂依然存在气化，故认为腔内推进剂温度不变

稳定在饱和温度，故令dL／／dT=0。

4)排空结束，腔内几乎没有推进剂残留，

涡轮壳体、泵壳体、泵进口管相互传热至排空

过程结束。则令腔内推进剂的质量坂=0，推进

剂的气化质量流量m=O，泵壳体与腔内推进剂的

换热系数h。。=0，泵进口管与腔内推进剂的换热

系数h；。=0。

3．2仿真结果

以箭体迎着太阳为初始条件，第二次起动

前，氧化剂泵的进口管、壳体壁温度及泵腔的主

流体含气率见图5。

图5进口管、壳体温度及泵腔含气率

Fig．5 Temperature of inlet tube and sheH，

and air containing ratio in pump cavity

发动机第一次关机后氧化剂泵的进口管、壳

体温度不断上升到排放前，温度分别达到97．0℃

和121．1℃；第二次起动“0 S”，氧化剂泵的进

口管、壳体温度分别为62．5℃和94．0℃，经氧

化剂排放冷却温度分别下降了34．5℃和27．1 oC，

与地面状态相近温度略高。发动机在轨滑行经排

空过程排出了所有气态氧化剂；在氧化剂再次充

填排放过程，泵腔含气率先快速增加，而后随着

推进剂的排放泵部件内壁温度下降而缓慢下降，

第二次起动“0 S”泵腔随流含气率百分之十几，

远小于造成“热泵”起动故障的含气率。

推进剂开始充填时含气率快速增加是因为充

填液体前端压力低，造成前端液体氧化剂气化；

而后含气率缓慢下降是因为氧化剂泵内壁温度

低，只能使局部氧化剂气化，产生的气体少，同

时排放系统处于打开状态，不会造成气体累积。

第二次起动“0 S”开始，有大量推进剂过流，体

积流量是排放流量的十几倍之多，降温效果更明

显，推进剂含气率应更低。

仿真存在的不足：发动机在高空轨道滑行

时，外界环境接近真空，所以排空和排放管出口

压力相对地面更低，推进剂排空和排放的速度更

快，排出推进剂总量更多，所以相对地面带走热

量更多，发动机第二次起动氧化剂泵部件内壁面

温度应更低。而仿真计算所得平均温度，不能反

应温度的梯度，实际氧化剂泵腔含气率应更低。

(下转第62页)
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4结论

通过对53 L复合材料气瓶的自紧分析，研

究了自紧处理对气瓶受力状态的影响，分析结果

表明，通过自紧处理，不仅能够有效降低气瓶内

衬工作压力下的应力水平，扩大其弹性工作范

围，进而提高气瓶的耐疲劳眭能，而且能够充分

发挥复合材料的高强度特点，改善气瓶在工作压

力下的应力分布，但不能提高气瓶的最大承载能

力。同时，气瓶的自紧压力应以卸载后内衬残余

应力不超过屈服极限的压力为最佳自紧压力。
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4飞行试验验证

经过发动机全系统可靠性试车试验和高空环

境仿真计算的验证后，发动机进行飞行试验任

务。到目前为止，二十余台发动机参与了飞行试

验，均圆满完成任务，推进剂两增压泵工作均正

常，0．6～0．7 S氧化剂泵扬程达到额定值，均未发

生“热泵”起动故障。发动机第二次起动前氧化

剂泵的进口管最高温度59～92℃，第二次起动

“0 s”温度34～80℃。

仿真计算结果与飞行测量数据基本吻合，存

在差别的主要原因：飞行时温度传感器贴在外壁

上，受发动机高温环境影响，测得温度比实际温

度高；飞行时发动机迎着太阳的温度测点受太阳

热辐射的影响，测得温度比实际温度高；飞行时

温度测量点为局部点，仿真计算结果是平均值。

5结论

某型高空多次起动发动机为解决“热泵”起

动故障，在发动机系统上增设排空系统和排放系

统；结构上改善了涡轮与泵的连接方式。通过充

分试验和计算验证，可以确认“热泵”起动故障

已经彻底解决，进而参与了飞行任务。截止目

前，已成功完成数十台试车和二十余台飞行试

验，推进剂两增压泵工作均正常，建压及时，发

动机二次起动正常，未发生“热泵”起动故障。
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