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摘 � � � 要: 将层板式大高宽比、薄壁、弹性冷却内衬等新技术采用到全流量补燃循环发动机推力室再生冷

却设计上,结合全流量发动机工作特点, 建立了冷却通道准一维换热和二维数学模型, 得到了推力室轴向热参

数分布和危险截面冷却通道的温度场和应力场, 得出了采用推力室再生冷却新技术相对于传统模式可以较

大地降低推力室喉部内壁温、内衬最大等效应力和冷却压降,从而提高推力室寿命及发动机性能的结论 ,并初

步设计出大推力全流量补燃循环发动机推力室再生冷却结构.
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Abstract: The full�f low stage combust ion ( FFSC ) cycle eng ine m ay be applied in the

nex t g eneration reusable launch vehicle. In order to m eet the enhanced life of FFSC cham�
ber, this paper employed some new technolog ies developed recently to the regener at ively�
coo led thrust cham ber for it s design w o rk. T hese techno log ies include for med platelet tech�
nolo gy, high�aspect�rat io coo ling passages and elast ic co oling st ructure. While cooling mod�
els w ere established in considerat ion o f the char acter of FFSC cham ber, the modeling of ap�
plying these technolo gies to FFSC chamber w as conducted. T he results show that these

methods can drast ically reduce the tem perature, the st rain o f ho t�gas�side w al l and the coo l�
ant pressure drop, and a regener at ively�coo led st ructure of the FFSC thrust cham ber had

been preliminarily designed.
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� � 对于应用在新一代可重复使用运载器上的大
推力液体火箭发动机,要求其具有高性能、高可靠

性,特别是推力室工作寿命要求能够达到 10 h,

重复工作 50次,是当前富燃补燃循环( SSME )推

力室实际使用寿命的十倍左右[ 1] . SSME 发动机

设计寿命为7� 5 h,而其实际在使用3次以后就要

进行大修和更换
[ 2]

.全流量补燃循环技术是具有
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最高燃烧性能的分级燃烧循环技术, 是可重复使

用液体火箭发动机技术的重要发展方向.分级燃

烧循环技术已经成功应用在美国航天飞机上长达

25年,同时也是应用于俄罗斯航天运载器的主动

力,但仍存在维修费用高、可靠性低、可重复使用

率低等很多极待解决的问题. 全流量补燃循环技

术正是解决 SSM E 这些问题最有效的解决手段.

美国自上个世纪 80 年代末以来一直在分阶段地

进行全流量补燃循环发动机的研制. 全流量补燃

循环发动机不同于传统的富燃补燃循环( SSME)

和富氧补燃循环( RD�170) , 全流量补燃循环发动

机中的推进剂全部流量经过预燃室, 采用富燃预

燃室产生富燃燃气驱动燃料涡轮泵, 富氧预燃室

产生富氧燃气驱动氧化剂涡轮泵, 降低了关键部

件涡轮燃气温度,增加了涡轮的可靠性,同时还可

以去掉燃气导管冷却结构以简化结构和降低重

量,并使全流量补燃循环中氧涡轮密封更可靠,由

此带来了高可靠性、长寿命的优势[ 3�4] . 而作为发

动机主要部件的推力室也必须满足其长寿命、高

可靠的需求,而传统的设计方案已不能满足需求.

因而,作为新一代可重复使用运载器上大推力液

体火箭发动机重要发展方向的全流量补燃循环发

动机,有必要对提高推力室使用寿命进行研究.

全流量补燃循环发动机其推力室压力可达到

22 MPa以上, 燃烧温度在 3 500 K 以上,热流可

以达到 170 M W/ m2 [ 1] ,高于 SSM E 20%左右.在

如此恶劣的环境下, 要求推力室寿命达到现今

SSM E推力室实际使用寿命的 10倍左右, 又必须

具有足够高性能, 这就对冷却系统提出了很高的

要求.在极高热流的工作状况下,推力室的冷却是

制约推力室寿命最关键的因素.

当前大推力高性能发动机推力室冷却形式,

最常用、最有效而经济又具有较高性能的方法是

再生冷却,近年来对此方面的研究也主要集中在

再生冷却方式上. 再生冷却推力室的寿命主要取

决于其内壁温和热应力,降低内壁温和热应力成

为提高推力室寿命的技术关键. 而冷却剂的压降

也关系到发动机泵后压力,直接影响涡轮泵可靠

性和寿命,因而期望冷却剂压降最小.因此对推力

室再生冷却研究主要集中在如何采用新的方法以

降低内壁温度及冷却剂压降等方面, 从而延长推

力室寿命和提高发动机性能. 国内尚无这方面研

究的报道.

1 � 再生冷却新技术

再生冷却是现有型号的液体火箭发动机广泛

采用的一种冷却方式, 在再生冷却方面已具有相

当的经验.传统典型的再生冷却结构形式为整合

铣槽式、具有高导热的铜合金内衬加上镍基外套

组成,比如 SSM E, VULCAIN 及 VINCI等等.对

于这种设计,限制其寿命的主要原因在于,由于气

壁巨大的温差及肋片紧贴着延展性很差的外套导

致推力室内壁的应力过大进而产生塑性变形, 经

过几次循环后,会在气壁上产生裂纹.随着对大推

力液氢/液氧发动机长寿命、更高性能要求的提

出,传统再生冷却结构形式无法胜任需求.如何降

低这种塑性变形已被认为是未来可重复使用火箭

发动机的关键难题之一[ 5] . 从上世纪 90 年代以

来,随着制造工艺的进步和研究的深入,对降低内

壁温及热应力以减少塑性变形的有效方法主要有

采用大高宽比、薄壁厚的冷却槽结构及弹性( E�
last ic)内衬冷却结构 [ 1, 5�6] .

弹性冷却内衬在结构设计上采用了内衬、外

套之间留有间隙, 使推力室内衬在温度升高时膨

胀自由度增加,从而在很大程度上降低内壁热应

力[ 1, 5] .

随着激光光刻和扩散焊接技术的发展, 层板

式( Form ed platelet )冷却技术在大推力液体火箭

发动机推力室上的应用已成为研究热点.层板式

再生冷却推力室的最大优点是可以实现铣削加工

难以得到的大高宽比(可以到达 15
[ 3]

)冷却通道

和小到 0. 2 mm 的气壁厚度 [ 7�9] .层板式结构对降

低气壁温度、热应力和冷却通道中的压降,提高推

力室工作寿命具有重要的意义.

层板式薄壁、大高宽比且具有弹性冷却内衬

的结构作为推力室再生冷却新技术, 可作为全流

量补燃循环发动机推力室冷却通道的设计方案.

2 � 换热模型

对于任何发动机推力室, 再生冷却换热模型

一般包括以下三个物理过程: 1)燃气向室壁的传

热; 2)室壁内的导热; 3)外壁向冷却剂的传热.

在计算模型中, 最困难、最关键的是燃气侧的

传热,主要问题在于推力室喉部区域几何和燃气

参数变化过于激烈, 另外推进剂的喷注和燃烧过

程还影响燃气的流动状态,在近壁面 1 m m 厚的

薄层内具有 3 000 K 温度梯度是很常有的. 在这

样的情况下,一个纯粹的理论模型根本不能够描

述真实的情况.但是实用的模型必须包括一些基

本的因素,并经过验证.

一种方法就是采用描述壁面湍流的边界层模
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型,这种方法需要一种复杂、成熟的边界层模型和

很大的计算量, 否则没有任何意义,但对于初始设

计和一般优化分析来说也是不必要的. 第二种方

法是采用一维工程适用的半经验公式计算,这种

方法简单快速, 便于日常的快速计算分析、前期预

测等.文献[ 10]提到在高肋密的情况下一维简化

肋模型计算结果具有良好的近似性, 与三维模型

比较计算结果准确性好.

图 1 � 层板式半冷却通道模型

Fig . 1 � H alf r eg enerativ ely cooling channel

made of platelet

图 1为层板再生冷却推力室衬层中半个流动

单元的截面示意图, 通道底壁及肋片由锆铜板片

叠合并经扩散焊制成, 外侧为低导热的电铸镍基

盖板,冷却剂为氢.由于氢在冷却通道中处于超临

界状态,因此考虑了其热物理性质随温度和压力

的剧烈非单调性变化.传热计算中假设:推力室室

壁轴向的导热可以忽略,只考虑沿径向和周向的

导热;燃烧室内平均温度为常值;忽略材料结构受

热产生的变形; 流动处于旺盛紊流状态.

2. 1 � 燃气对室壁的传热

2. 1. 1 � 对流换热

常用的计算方法有两种, 一种是采用 Bartz

公式

qw = hg ( T gs - T wg )

hg = const � 1
d

0� 2
t

�0� 2
cp

P r
0� 6

p
*
c

c
*

0� 8
A t

A

0� 9

�(1)

� � 第二种方法是 Cinjarew 方程

hg = const �  0� 18
(�mc p )

0� 82 � 1
d

1� 82
T c

T wg

0� 35

� � 文献[ 11]试验结果表明采用第二种方法计算

结果更贴近试验数据. Cinjarew 方程中忽略了流

体粘性的影响, 完全认为流动处于旺盛的湍流状

态,在高温、高压的全流量补燃循环发动机推力室

中,燃烧过程为非传统的气�气燃烧过程, Re 大,

燃气流动惯性力占主导地位, 在工程上粘性影响

完全可以忽略, 在这种情况下 Cinjarew 方程比

Bartz公式更有效. 本文采用 Cinjarew 方程计算

燃气对室壁的传热. 且认为推力室内部流动为准

一维绝热等熵流动, 计算得到不同截面的温度、压

强、马赫数等参数.

2. 1. 2 � 辐射换热

高压补燃发动机中高温高压环境决定了其中

的辐射换热也是相当强烈的, 辐射热流密度取决

于燃气温度、压力和气体成分中多原子分子的分

压及燃烧室的几何尺寸.均匀成分的燃气对壁面

的辐射热流密度计算式为 [ 12]

qr = !w, ef�(!gT 4
g - awT

4
wg ) (2)

� � 在氢氧发动机中 !g  !H
2
O .对于燃烧室,认为

qr 恒定, 从收敛喷管段 d r = 1� 2d t 以后辐射热流

急剧下降,到达喉部只剩下最大热流的 50%, 喉

部后面下降更快, 在面积比 A / A t = 2, 3, 4 处, 辐

射热流下降到最大热流的 12%, 6% , 3%. 所以大

膨胀比处辐射可以忽略不计.

2. 2 � 通过室壁的导热

根据热传导定律,通过室壁的导热热流为

q =
 w
∀w

( T wg - T w l) (3)

� � 在实际发动机中沿轴向和径向室壁温是变化

的,必须对材料的导热系数进行必要的随温度的

插值处理.

2. 3 � 由室壁至冷却剂的传热

在冷却通道中冷却剂以对流的方式进行热交

换, 在单相对流换热时一般采用以下半经验公

式[ 9]

Nu f = 0� 062Re
0� 7
f Pr

0� 4
f #T #c # r (4)

式中 #T 为温度比和入口段尺寸修正系数, #c 为

曲率修正系数, # r 为表面粗糙度修正系数.

在槽式冷却通道中, 由于肋片的存在大大加

强了冷却剂的冷却效果, 因此计算换热时,必须考

虑肋片效果
[ 12]

h lei = 2h1 / f � th( h/ f 2h1 f /  ) (5)

式中 h1 为无肋片时的换热系数.

3 � 计算方法及结果

3. 1 � 计算方法

本文采用文献[ 13]中沿程损失和局部损失公

式进行压降的计算. 作为参考,表面粗糙度按工程

光滑管选取 1 ∃m ,得到压降沿推力室轴线方向的
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变化.

热分析同时需要冷却剂压力 p co等参数, 另一

方面冷却剂压降的计算也依赖于冷却套结构热分

析,如下公式. 两方面是一个互相联系、迭代的计

算关系.

T w g = f ( p co , mco , A r , e , !)

%p = f ( T w l, p co , mco , A r , !)
(6)

� � 将轴对称推力室沿轴线方向划分成很多微

段,在喉部划分最为细致. 从冷却剂入口, 对每一

段截面上的单位冷却单元沿上述方法进行循环迭

代计算, 计算出热流、内壁温、冷却剂温升、压降

等,再进入下一微段继续计算,直到冷却剂出口结

束.这样就得到沿轴向推力室内壁温、热流、压降

等参数的准一维曲线分布.

在一维分析的基础上对关心区域单位冷却槽

结构进行二维温度场和热应力分析. 计算模型如

图 1.二维导热使用的计算公式是二维轴对称稳

态导热计算公式. 模型按照结构安排在各边界分

别给出对称边界条件、自由边界或固定边界条件;

在气壁侧和冷却剂壁侧按照一维计算结果给出第

三类热边界条件. 进行应力分析时按平面应变假

设处理.在 A nsys软件平台上进行计算.

设计对象取为 200 kN 级液氢/液氧全流量

补燃循环发动机推力室,设计了推力室工作参数

和结构尺寸.对发动机系统计算选定发动机额定

参数如下: 头部总压 22. 4 M Pa, 氢氧流量混合比

6� 0, 喷管收缩比 3, 液氢总流量 69. 7 kg / s, 液氢

的入口温度 59 K, 入口压力 50 M Pa; 喉部直径

265� 1 m m,燃烧室圆筒段长度 74. 5 mm ,收敛段

长 302 mm ,扩张段长 3146. 5 m m,内壁材料采用

ZrCu, 冷却液从扩张比 5处一直冷却到推力室头

部.

3. 2 � 传统再生冷却模式分析

为更好地进行比较, 首先对传统的冷却模式

进行分析计算. 冷却通道采用传统的铣槽结构,内

衬与外廓之间阡焊连接. 设冷却通道高宽比为

2� 5, 喉部槽宽 1. 0 mm, 喉部内壁厚为 0. 71 mm,

圆筒段内壁厚 0. 9 mm ,扩张比等于 5 的位置处

内壁厚 1. 0 mm ,冷却通道数取 390,取冷却氢流

量为氢总流量的 25% . 对此结构状态进行了计

算,如图 2所示.

图 2中 T w g和 dp 为沿轴向内壁温和压降分

布曲线.由图可见最高温发生在喉部稍许上游位

置,这符合实际情况, 温度值为 808 K.而靠近推

力室头部处,温度也较高,这是由于冷却氢经过冷

却套到达头部温度已很高,冷却效果下降导致,因

为这里燃烧室圆筒段气壁的传热采用了统一的热

流方程,而实际推力室中头部气壁一般予以热防

护措施, 热流相对减小, 壁温达不到如此之高,因

此本文将关心重点放在喉部高温点. 因为喉部前

后冷却剂流速较快, 冷却剂压力损失主要集中在

收敛段和喉部区域前后,而在燃烧室和喷管部分

所占比例较小.

图 2� 传统冷却模式壁温沿轴向分布

F ig. 2� H ot�wall temperature distr ibution of

traditional model

同时为了考察和比较内衬温度分布和应力分

布情况,对喉部内衬进行二维热分析.由于内衬外

采用了低导热率和低膨胀系数的镍合金,内衬上

表面采用绝热和固定边界条件,计算结果如图 3

所示.

图 3 � 喉部内衬温度、等效应力分布

F ig. 3� L iner temperatur e and stress dist ribution

at the throat

可以看到此种结构内衬温度最大值发生在冷

却槽中心, 温度分布很不均匀,温度梯度大.从气

壁上应力分布可以看出内壁完全工作在材料屈服

极限以上状况下, 而应力最大值发生在肋片中心

处,虽然该点温度梯度不是最大,但由于其上边界

延伸限制造成该点径向和周向膨胀受限严重, 导
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致应力过大.

3. 3 � 新型再生冷却技术

3. 3. 1 � 大高宽比技术

由于层板式制造工艺的成熟, 采用大高宽比

技术成为可能
[ 8]

,如图 4所示. 保持内壁厚不变,

冷却剂进出口高宽比均选为 3. 0, 为适应大高宽

比的需要,采用高肋密,考察喉部高宽比对喉部壁

温及冷却剂压降的影响,并保持各截面的冷却流

通面积不变.喉部最小肋数取 240,最大取 900.对

此进行计算分析.

图 4� 大高宽比冷却通道示意图

(左图为传统冷却通道模式)

F ig. 4� M icrochannel co oling str ucture

图 5中 T wg为喉部内壁温, dp 为冷却剂压降,

可见随着高宽比的增大, 内壁温下降显著.当高宽

比( A r )值从 1. 5增到 12, 内壁温下降了 120 K,

但其下降速率逐渐变缓. 另一方面,随着高宽比的

增加, 冷却剂压降逐渐上升, 而上升速率越来越

慢.这是由于流道变小, 水力直径变小, 主流速度

不变,沿程损失增大;另外大高宽比换热增强,冷

却氢温度更高, 密度下降,流速上升,损失加大.对

于全流量补燃循环来说,冷却剂入口前压力直接

影响泵后压力, 不宜选择过高冷却压降.

图 5 � 喉部内壁温及冷却压降随 A r 值的变化

F ig . 5 � Throat ho t�gas�w all temperature and the

coolant pressure drop of differ ent A r

为了更直接考察高宽比对压降的影响, 根据

参考文献[ 14]中给出的铜合金长寿命极限温度为

667 K,限定最高内壁温为 667 K,喉部内壁厚设

计为 0. 4 mm,计算结果如图 6所示.

由图 6可见,随着高宽比的增加,保持同样的

喉部最高温,冷却压降不断下降,这是由于所需冷

却剂流量不断减小, 而冷却压降下降趋势逐渐变

缓.因此,在很大范围内,大高宽比的设计有利于

降低冷却剂压降, 而太大的高宽比冷却通道对压

降的减少效果不明显.

图 6 � 喉部内壁温一定时冷却压降随 A r 值的变化

Fig. 6� Coo lant pressur e dr op of different A r at a

fix ed thr oat hot�gas�wall temperatur e

3. 3. 2 � 层板式内衬薄壁技术

层板式技术带来的又一优势就是可以得到小

到 0. 2 mm 的内壁厚[ 8] . 为了考察内壁厚对内壁

温和应力的影响,喉部高宽比取 6. 0,仍采用内衬

与外廓阡焊模式, 仅变喉部内壁厚进行内壁温计

算,并利用一维数据进行二维应力分析,计算结果

如图 7所示.

图 7� 喉部内壁温及冷却压降随内壁厚的变化

F ig . 7 � Throat ho t�gas�w all temperature and the

coo lant pressur e dr op of different

wa ll thickness
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图中 T wg为喉部内壁温, Fmax为内壁等效最大

应力值.可以看出随着内壁厚的增加,其内壁温几

乎与其呈单调线性上升,当厚度从 1. 0 m m 减少

到 0. 1 mm 时,喉部温度下降约 300 K. 而内壁最

大应力最小值发生在内壁厚为 0. 2 mm 时, 随后

呈单调上升趋势. 0. 1 mm 时内壁太薄, 相对于槽

宽过小,需要承受的周向应力较大,从 0. 2 mm 到

1. 0 mm, 应力值增加. 这说明推力室内壁厚对内

壁温和其最大应力值有相当大的影响, 在很大范

围内内壁厚越小,内壁温和热应力越小,但太小应

力上升,也没有价值.

3. 3. 3 � 弹性冷却内衬技术

在采用弹性冷却内衬结构方面,文献[ 1, 5]中

建议采用如下形式, 结构如图 8所示.内衬与外套

之间设计一间隙,使内衬在受热后可以自由膨胀,

设计间隙采用燃烧室燃气进行充压, 间隙尺寸可

以根据膨胀量进行调整.为缓解内衬冷却剂侧弯

曲应力,在单元周向上肋片之间设计了一小缝隙.

设喉部高宽比为 6, 喉部内壁厚为 0. 4 mm, 对弹

性冷却内衬形式进行热分析. 设定内衬径向方向

完全膨胀,在肋片单元的上表面和右表面采用均

匀压力边界条件,得出其喉部等效热应力分布图,

如图 9所示.

图 8� 弹性冷却内衬结构示意图

F ig . 8 � Elastic coo ling st ructur e

由图可见, 由于内衬膨胀自由导致其热应力

整体下降, 最大值变为传统模式最大值的

图 9� 弹性冷却内衬喉部等效应力分布图

F ig. 9� L iner str ess distr ibution at the t hr oat o f elastic

cooling str uctur e

55� 6%,计算结果显示整体内衬径向膨胀超过 1.

9 m m.此时最大应力点发生在冷却槽中心气壁

处,这是由于上边界的自由边界增加了径向方向

和周向方向上的自由度, 内衬的膨胀度增大,应力

主要取决于温度梯度. 因此采用弹性冷却内衬将

大大减小推力室内壁整体的热应力值, 特别是气

壁上的最大热应力值.

3. 3. 4 � 小 � 结

根据以上分析, 层板式薄壁、大高宽比及弹性

冷却内衬结构的应用相对于传统铣再生冷却结构

大大降低了推力室内壁温、内衬热应力以及冷却

压降.根据内衬材料的热环境下的寿命需求即可

设计出具体的冷却结构尺寸. 根据以上分析,针对

200 t级全流量补燃循环发动机其新型推力室冷

却热结构初步设计如表 1.

表 1 � 推力室冷却热结构设计参数

Table 1� Parameters of chamber regeneratively�

cooled structure

结构参数 数值

喉部内壁厚/ mm 0. 4

冷却剂入口内壁厚/ mm 1. 0

冷却剂出口内壁厚/ mm 0. 9

喉部高宽比 6. 0

冷却剂入/出口高宽比 3. 0

冷却槽数 480

弹性内衬与外壁间隙/ mm 1. 8

� � 冷却剂入口位置为喷管扩张比为 5. 0处, 逆

燃气流动方向冷却至推力室头部, 整个冷却结构

在轴向方向上采用变槽宽和变高宽比设计.

4 � 结 � 论

1) 采用层板式大高宽比冷却通道可以较大
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地降低内壁温; 在保持内壁温不变情况下,大高宽

比冷却通道的采用对冷却压降的降低有利.但高

宽比过大没有必要.

2) 在较大范围内, 喉部内壁厚度越小, 其气

壁温度越小,最大等效应力越小,但过小的内壁厚

会导致应力上升, 层板式制造工艺可以提供小到

0. 2 mm 的内壁厚.

3) 弹性内衬技术的采用可以使内衬在径向

方向膨胀,使出现最大等效应力点位置从肋片中

心转移到冷却槽中心,最大等效应力值下降明显.

4) 研究结果表明层板式大高宽比、薄壁、弹性

内衬的再生冷却结构在全流量补燃循环发动机推力

室上的应用将大大降低推力室喉部内壁温和等效应

力,可以较大地延长推力室寿命、提高可靠性.

本文对全流量补燃循环发动机推力室再生冷

却热结构型式进行了初步设计, 为以后进一步设

计和深入研究打下基础, 也可为高性能、长寿命的

大推力发动机推力室再生冷却系统设计和优化提

供参考.
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