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常规推进剂火箭发动机膜冷却长度试验与仿真
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摘　　　  要：    针对液体火箭发动机推力室中膜冷却技术的有效作用范围，基于型号样机采用试验方法获得

了液膜和气膜的有效长度数据、再生冷却剂的温升数据、外壁面测点温度，采用仿真方法获得了液膜的升温

/蒸发长度、气膜冷却效率的分布、温升结果和外壁温结果。试验获得的再生冷却剂温升差值为 90.1 K，测点

外壁温约 340 K。仿真计算的温升差值为 89.7 K，测点外壁温约 330 K。试验获得的液膜有效长度为 74.67 mm，

气膜有效长度为 124.2 mm。仿真得到的液膜有效长度为 75.0 mm，其中升温长度为 66.0 mm，蒸发长度为 9.0 mm。

校验后得到气膜有效的冷却效率判断标准为≮0.687。通过比对试验结果和仿真结果，验证了仿真程序的适

用性和准确性，得到了判断气膜是否有效的冷却效率临界值，可为推力室热防护设计提供参考。
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Test and simulation of film cooling length in conventional
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Abstract:   In view of  the effective range of  film cooling in the thrust  chamber of  liquid propellant
rocket  engine,  based  on  the  model  thrust  chamber,  the  effective  length  data  of  liquid  and  gas  films,  the
temperature rise of regenerative coolant and the temperature of outside wall were obtained by test. Heating
length  and  evaporation  length  of  liquid  film,  distribution  of  gas  film  cooling  efficiency,  regenerative
coolant temperature rise and outside wall temperature were obtained by simulation. The temperature rise of
the  regenerative  coolant  was  90.1  K,  and  the  outside  wall  temperature  was  about  340  K  by  test.  The
regenerative  coolant  temperature  rise  and  outside  wall  temperature  were  89.7  K  and  about  330  K
separately calculated by simulation. The effective length of liquid film was 74.67 mm and that of gas film
was 124.2 mm by test.  The effective length of  the liquid film was 75.0 mm by simulation,  in  which the
heating length was 66.0 mm and the evaporation length was 9.0 mm. The standard for  judging effective
cooling  efficiency  of  gas  film  obtained  after  calibration  was  0.687.  By  comparing  the  test  results  and
simulation results, the applicability and accuracy of the simulation program were verified, and the critical
value of gas film cooling efficiency was obtained, which can be used as a reference for thermal protection
design of thrust chamber.
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液体火箭发动机作为运载火箭推进系统的主

要组成部分之一，对空间探索等发射任务能否成

功具有重要作用[1-2]。但未来战略意义更为重大

的载人登月、载人登火等航天任务对运载火箭推

进系统的能力水平提出了更高的要求。在提升推

进性能指标的途径中，提高推力室压强是最有效

直接的方法之一。但同时会使推力室内的热流密

度急剧升高，给热防护过程带来很大挑战。

膜冷却技术利用低温流体将推力室壁面与高

温燃气隔开[3]。膜的存续长度和作用效能直接影

响着推力室内的热防护冷却效果。精准预算其作

用长度可更好地优化冷却剂流量、喷注位置、喷

注结构等影响因素，提高液膜潜热的利用率。

韩兆鹏、Munk等 [4-5] 通过求解隐式守恒 Lag-
range模型方程组，对小推力液体火箭发动机的边

区液膜长度、蒸发速率和气液耦合作用进行了研

究，得到了 Euler-Lagrange两相燃烧流动框架下的

液膜模型计算结果。Fu、王慧洁、向纪鑫等[6-8] 结

合液滴壁面碰撞模型，数值仿真了小推力液体火

箭发动机推力室内液膜的发展和形成过程，得到

了液膜厚度和质量的瞬态变化趋势。Strokach、
Li等[9-10] 使用 Largrangian粒子跟踪技术模拟液膜

发展过程，研究了该技术对工程设计的应用精确

性，得到了液膜质量流动对绝热壁温和压力的影

响。Lee、Sako、Ludescher等[11-13] 对喷注器喷注的

射壁液膜进行了试验研究，得到了不同条件下液

膜的厚度分布特性，以及形态发展规律。

上述研究成果局部揭示了液膜的发展特性和

消散规律，但还存在一些不足：对于液/气膜三维

流场仿真，计算成本较高，计算速度较慢，而工程

应用中对迭代效率要求较高；对于二维推力室传

热计算程序，可采用的传统理论公式种类较多，

现有的计算程序多通过再生冷却剂升温程度来间

接验证程序精度，验证手段单一且较为简单，未

有通过推力室试件直接测量膜冷却热条纹痕迹长

度数据比对校验传热计算程序的研究。

本文通过结合型号样机推力室的试验结果与

自主编译的传热计算程序的仿真结果进行了相互

验证，进行了 4.4 MPa中等室压条件下应用常规

推进剂的点火试验，自主建立了一套涵盖再生冷

却和膜冷却的从内到外传热过程的计算模型，得

到了液膜长度、气膜长度、再生冷却剂温升差值、

外壁面测点温度等的试验结果和仿真解释，提出

了判断气膜是否有效的冷却效率临界值标准，可

为液体火箭发动机推力室传热设计提供参考。

 1    试验研究

 1.1   试验系统

试验系统主要由供应系统、试验样件、测量

系统、数采系统和吹除系统组成。图 1为试验系

统组成示意图。推进剂由恒压挤压式供应系统输

出，经过活阀门、汽蚀管、主阀门后进入推力室内。

吹除气路和排气阀门分布在管路支路中。推力室

试件被固定在机架上。

 
 

氧化剂 主阀
燃料 活阀
高压气瓶 气蚀管
传感器 机架

图 1    试验系统的主要组成

Fig. 1    Main components of the test system
 

温度传感器共 6个，其中 1#、2#、3#传感器布

置在头部氧化剂，可测量再生冷却剂（氧化剂）流

过再生冷却通道进入推力室之前的温度，4#、5#、

6#传感器布置在推力室身部和喷管收敛段连接处

的外壁面，可测量推力室圆柱段尾部的外壁温。

图 2为温度传感器布置测点图。

 
 

(a) 前向视图 (b) 后向视图 

(c) 左向视图 (d) 右向视图
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(a) 前向视图 (b) 后向视图

(c) 左向视图 (d) 右向视图 
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5#传感器

1#传感器

4#传感器

图 2    温度传感器的位置

Fig. 2    Position of temperature sensor
 

 1.2   推力室试件

型号样机推力室试验件采用四氧化二氮作氧

化剂，采用偏二甲肼作燃料。喷注器头部采用燃

料为介质的边区冷却。推力室身部采用氧化剂为

介质的再生冷却。图 3为发动机外形和推进剂流

路示意图。表 1详细列出了其他工况参数。

  
喷注器头部 燃烧室
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m
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氧化剂

燃料
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m
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90
 m

m

拉伐尔喷管

图 3    推力室外形及冷却剂流路

Fig. 3    Thrust chamber profile and coolant flow path

  
表 1    推力室尺寸及工作参数

Table 1    Thrust chamber size and working parameters

类别 参数 数值

尺寸

推力室长度/mm 525

圆柱段直径/mm 150

喷管喉部直径/mm 90

压强
燃烧室压强/MPa 4.4

冷却通道压强/MPa 6.0

推进剂

氧化剂总流量/（kg/s） 11.3
燃料总流量/（kg/s） 4.9

燃料液膜流量/（kg/s） 0.7

燃料入口温度/K 300

氧化剂入口温度/K 278
 
 

图 4为试验起动时序图。首先打开氧化剂和

燃料两路的初级活门，然后打开两路主阀进行半

工况起动，之后打开主级活门完成全工况起动，

稳定工作 t s后按照先后顺序依次关机。 

氧化剂
初级活门

氧化剂
主级活门

燃料
主级活门

燃料
初级活门

氧化剂
主级阀门

燃料
主级阀门

1.5 s

0.5 s

0.5 s

1.0 s

t s

1.0 s

1.0 s

0.5 s

0.5 s

图 4    起动和关机的时序

Fig. 4    Time sequence of start-up and shutdown
 

 1.3   试验结果

试验得到的数据共三大类，分别是再生冷却

剂温升差值数据、推力室外壁面测点温度数据、

膜冷却热条纹留痕长度数据。其中前两者数据的

变化过程详见文中第 3.2～3.3节仿真结果验证

部分，本节主要介绍膜冷却热条纹留痕长度

数据。

在点火试车并长时间稳定工作之后，膜冷却

剂在推力室内壁上留下的工作痕迹常被称为热条

纹痕迹。热条纹痕迹一般通过剖切推力室试验件

然后测量得到，是膜冷却技术有效工作范围最直

接的证明材料。图 5为试验后从尾部后方观察的

推力室内壁面的留痕情况。推力室内壁表面沿周

向均匀留布了多条膜冷却冲刷痕迹。

图 6为试验后推力室的轴向剖切图，以及不

同部位的理化检验图。图中蓝框为膜冷却留痕情

 

视角方向

气
膜

长
度 液膜长度

图 5    从后方尾部观察的推力室情况

Fig. 5    Thrust chamber condition observed from the rear
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况，放大后清晰可见液膜和气膜的作用范围。在

推力室头部附近，由于液膜处于液相状态，在燃

气和壁面间形成有效的物理隔断，内壁面保护良

好，依旧呈现着壁面的原始材料颜色。在液膜完

全蒸发的瞬间，高温燃气因不同相态的表面张力

差异引起的压缩作用，被引入液膜与气膜的间隙，

如图 6上方液膜末端的黑色痕迹，该黑色氧化线

处为液膜和气膜的作用分界点。由于液膜孔位沿

周向分布，因此冲刷痕迹明显呈环状排列。

图 6中 1、2、3号方框分别为推力室身部中

段、收敛段和喉部。不同位置的内壁表面均有明

显的冲刷痕迹，内壁剖面分布有深度不等的裂纹，

且氧化层、富氧层和基体层按序分层明显。

从材料的氧化机理角度分析，内壁面在工作

过程中受燃气流的加热作用，温度逐渐升高并发

生氧化，试验可得到氧化变色的轴向距离。试件

内壁面为不锈钢材料，该材料在约 673 K时会明

显变色。这与后文传热程序中该距离的气壁温结

果（677 K）一致，从氧化机理角度说明了气膜作用

范围，以及热条纹痕迹判别的准确性。

因此本文以金属颜色、冲刷颜色和炭黑颜色

为区分标准，分别测得液膜和气膜的有效长度，

结果如表 2所示。推力室试验件共 6件，分别试

验后统计可得液膜的平均有效长度为 74.67 mm，

气膜的平均有效长度为 124.17 mm。
 

表 2    液/气膜有效长度的测量结果

Table 2    Measurement of the effective length of liquid

film and gas film

试件序号 工作时间/s 液膜长度/mm 气膜长度/mm

1 1 350 76 122

2 711 77 125

3 136 74 125

4 803 72 122

5 650 75 126

6 650 74 125

平均值 74.67 124.17
 
 

 2    仿真研究

 2.1   物理模型

亚临界下膜冷却可分为液膜段和气膜段，超

临界下膜冷却剂类似于稠密的气相流体，作用阶

段无法区分相态。该推力室的压强约 4.4 MPa，内
流场为亚临界环境，因此认为膜冷却剂先为液膜，

之后转变为气膜。

液膜工作段分为升温区和蒸发区。在升温区，

液膜吸收来自燃气的热量，利用温差潜热升至饱

和温度。在蒸发区，液膜利用汽化潜热吸热蒸发，

温度保持不变。通用传热计算程序在计算液膜部

分时，采用的简化如下：

1） 燃料和氧化剂的燃烧时滞极短，相比整个

推力室轴向长度，其反应空间步长极短，因此认

为燃气沿程均保持稳态热力气动状态；

2） 在液膜作用区域内，液膜沿周向紧贴着壁

面向推力室下游流动，且呈近似均匀分布，覆盖

整个气壁面表面，因此认为燃气与壁面之间没有

直接的表面传热过程；

3） 为了提高计算速度，简化认为液膜冷却剂

和核心燃气没有混合过程和化学反应；

4） 由于液膜冷却剂的厚度极小，一般在数十

微米量级，因此不考虑液膜对高温燃气产生的辐

射热的吸收作用，即穿透率数值为 1。

经过评估，对于在液膜冷却作用范围之内的

传热参数，上述简化中第 1）项、第 4）项会导致计

算结果略高于真实值，第 2）项、第 3）项则略低；

对于液膜长度，第 1）项、第 2）项会使计算结果略

短于实际值，第 3）项、第 4）项则略长。受多种影

响的综合作用，简化准则可较好地评算液体火箭

发动机推力室传热过程的相关参数，且部分已实

 

液膜 气膜

放大

圆柱段

显微图

金相图

1 2 3
收敛段

喉部

图 6    推力室剖切结果及理化检验情况

Fig. 6    Thrust chamber cutting observation and

metallographic examination
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现工程设计应用[14]。

根据热力学熵增定律，气膜在向推力室尾部

流动的过程中，同时与燃气流在掺混混合。气膜

流经壁面的距离越长，与燃气流的掺混程度越高。

因此气膜的作用效果采用可体现掺混程度的

Grisson法计算。

该方法首先根据经验公式计算气膜冷却效率

值，进而得到近壁边界层的等效恢复温度，再通

过该温度结合 Bartz法计算传热强度。气膜冷却

效率值为从 0～1的无量纲计算值，表现了气膜与

燃气的混合程度，其数值越高，气膜所占的比重

越高。气膜等效恢复温度指修正后的壁面恢复温

度，表征了经过气膜的掺混影响之后，壁面边界

层内的实际恢复温度。

燃气的物性参数使用 NASA chemical equilib-
rium with aplications（CEA）热力计算方法，采用冻

结流燃烧假设计算得到。根据前文所述的工况参

数，表 3列出了中心主燃气流物性参数的主要计

算结果。燃料液膜冷却剂和氧化剂再生冷却剂的

物性参数通过热物性手册差值计算得出。
  

表 3    燃气流物性参数计算结果

Table 3    Results of physical property of gas flow

参数 数值

总温/K 3 337.4

密度/（kg/m3） 3.6

比定压热容/（J/（kg·K）） 2 059.9

比热比 1.2

动力黏度/10−7 （N·s/m2） 1 031.9

热导率/10−3 （W/（m·K）） 321.7
 
 

 2.2   数学描述

 2.2.1    表面传热

推力室内的表面传热过程主要发生在燃气与

液膜之间、液/气膜与壁面之间及壁面与再生冷却

剂之间。燃气与壁面之间表面传热系数的计算方

法通常有Bartz法、Ievlev法及Pavli法等[15-17]。Bartz
法是利用圆管湍流传热准则式推导出表面传热系

数。Ievlev法是近似求解边界层微分方程计算表

面传热系数。Pavli法考虑了收扩段边界层厚度

变化和流动加速的影响。三种方法在不同工况下

各有优劣，但 Bartz法相比另外两种方法的应用

更为广泛，本文也采用了 Bartz法。

燃气与液膜之间的表面传热系数的计算方法

和燃气与壁面之间的相同，将壁面温度变换为液

膜冷却剂温度。Bartz法的计算公式为[18]：

hg =
0.026
d0.2
t

Å
µ0.2cp

Pr0.6

ãÅ
p∗c
c∗

ã0.8ÅAt

A

ã0.9

σ （1）

d µ cp

Pr p∗c c∗

At A σ

式中 为喉部半径； 为动力黏度； 为比定压热

容； 为普朗特数； 为燃烧室总压； 为特征速

度； 为喉部面积； 为计算横截面的面积； 为基

准温度变换系数。

液膜与壁面之间的表面传热系数的计算根据

文献 [19]，采用 Stechman法计算：

hlf = 0.028 8
cp,lf

Pr2/3
lf µ

0.2
lf x0.2

Ç
ηlfṁlfughgPr2/3

g ρlf

πrcp,g

å0.4

（2）

x η

ṁ u

ρ r lf
g

式中 为轴向距离； 为液膜冷却效率，代表飞溅程

度，可由文献 [19]中查表得到； 为流量； 为流速；

为密度； 为燃气温度恢复系数；下标 为液膜冷

却剂， 为中心燃气流。

气膜与壁面之间的表面传热系数采用 Gris-
son法计算 [20]，该方法是在 Bartz法的基础上，根

据气膜冷却效率，变换掺混边界层内的绝热壁温

计算热流密度。气膜冷却效率的公式为：

ηgf =

ß
1+

cp,g

cp,gf
·[

0.325

Ç
ρgugµ

0.25
g

Å
ṁgf

πD

ã−1.25

x+3.081.25

å0.8

−1

]}−1

（3）

D gf式中 为推力室直径；下标 为气膜冷却剂。

壁面与再生冷却剂之间的表面传热系数采

用Mikheyev法计算（准则系数由文献 [14]确定）：

hwl = ηp（0.023Re0.8
c Pr0.4

c ） （4）

ηp Re

c
式中 为冷却通道的热效应系数； 为雷诺数；下

标 表示再生冷却剂。

 2.2.2    辐射传热

辐射传热过程的计算采用 Stefan-Boltzmann
法，认为热流密度由三原子分子的分压、燃气温

度、燃气压力和当量距离决定。表 4为使用前文

所述的 CEA方法得到的燃气成分的摩尔分数，可
 

表 4    燃气流化学组成成分

Table 4    Chemical composition of gas flow

成分 摩尔分数/% 成分 摩尔分数/%

H2O 33.803 CO2 7.191

N2 28.168 H2 9.054

CO 15.456 NO 0.627
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知三原子分子 H2O占 33.8%，CO2 占 7.2%，因此计

算主要考虑此两种成分的辐射传热过程。

图 7为辐射传热当量的处理方法，根据文献

[21]得到。当轴向距离从原点至 1/4圆柱段长度

时，辐射热流由最大值的 1/4线性增长至最大值。

当轴向距离继续至喷管收敛段上游（直径为 6/5

倍喉径）时，辐射热流保持最大值不变。从喷管

收敛段上游至喷管喉部时，辐射热流由最大值近

线性地降为原来的 1/2。从喷管喉部至喷管尾部

时，辐射热流呈非线性迅速降低。考虑到气流温

度的变化影响，壁面发射率在喉部前取 0.8，在喉

部后取 0.9。

 2.2.3    热流平衡

推力室的传热过程由内向外可视为串联过程。

整个串联传热过程中，热流密度保持不变。壁面

的热平衡方程为：

qrad+qlfc =
λw（Twg−Twl）

δw
= ql （5）

q λ T δ

rad lfc w

wg wl l

式中 为热流密度； 为热导率； 为温度； 为厚度；

下标 为辐射传热， 为液膜与壁面之间， 为

壁面， 为气壁面， 为液壁面， 为壁面与再生冷

却剂之间。

液膜受热时的热流平衡方程为：

（qg−qlf）πD
∆x

cos θ
=

®
ηlf（T x

lf −T x−∆x
lf ）（ṁcp）lf

ηlf（ṁx−∆x
lf − ṁx

lf）∆Hlf

（6）

θ H式中 为冷却剂流向与推力室轴向的夹角； 为焓；

右式上方为升温方程，下方为蒸发方程。

再生冷却剂吸热升温时，热平衡方程为：

qlπD∆x/cos θ =（ṁcp）c（T x
c −T x+∆x

c ） （7）

 2.3   程序逻辑

图 8为仿真程序的主体逻辑图。计算过程首
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图 7    辐射传热当量的处理方法

Fig. 7    Equivalent treatment of radiation heat transfer
 

 

设定外型和工况

计算燃气物性

计算辐射传热热流

轴向距离为n

轴向距离为n+1

计算液壁面表面传热系数 计算
①液膜表面传热系数

②气壁面表面传热系数
③壁面热导率

④新气壁面温度

新旧气壁温小于误差
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图 8    仿真计算程序逻辑

Fig. 8    Computational logic of simulation program
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先给出发动机推力室的外形尺寸和工作参数，输入

前文得到的燃气物性参数和辐射热流密度，然后开

始沿轴线，由前向后分截面进行计算。根据该型发

动机的工作特点，当液膜温度低于饱和温度时，依

次循环计算各表面的表面传热系数和温度等参数，

以液膜温度误差作为判断标准。当液膜温度等于

饱和温度时，计算步骤与前者相似，但以单步蒸发

流量误差作为判断标准。当液膜总流量消耗殆尽

时，输出此时的液膜长度，并转入气膜计算过程，依

次循环计算表面传热系数和温度等参数，以气壁温

误差作为判断标准。气膜有效工作长度具体数值

通过气膜效率值进行判定。

因该推力室再生冷却为由尾至头逆向流动，

冷却剂流动至头部时，因吸热作用温度较高，而

其他推进剂以常温从推力室头部喷入，因此在头

部附近的壁面中，液壁温会高于气壁温，在身部

附近的壁面中，液壁温则低于气壁温。图 9示出

了这种因冷、热交汇产生的壁面温度不均现象。

该图为示意图，液膜的厚度变化旨在体现其喷注

方向，不代表实际厚度。
 
 

燃气流
液膜

内壁
再生冷却剂

外壁

同温点液壁面气壁面

图 9    推力室头部局部的壁温不均现象

Fig. 9    Non-uniformity of wall temperature at the head of

thrust chamber
 

针对这种壁面温度不均现象，计算程序在该

局部区域需要额外关注热流的方向。图 10为这

种异向非等温流体交汇导致的局部位置壁温不均

的温度示意图。在处理过程中，根据温度高低，

可将该局部区域分为三个点位：①靠近头部的位

置，再生冷却剂温度最高，液壁温次之，气壁温最

低；②介于头部和身部之间的平衡位置，三者温

度达到相同；③靠近身部的位置，三者温度高低

与头部趋势相反。

在程序计算传热过程中，总热流由多种传热

过程的分热流叠加而来，确定好各个传热过程的

热流方向至关重要。根据热力学第二定律，温度

高低决定了热流方向。表 5为壁温不均区域的由

温度情况得到的热流方向。在不同位置，燃气产

生的辐射热流、燃气与液膜之间的对流热流、液

膜与气壁面之间的对流热流的方向不变。而液壁

面与液膜之间的表面传热热流的方向在靠近头部

处是朝推力室里，在靠近身部处是朝推力室外，

在温度平衡点热流也不交换。

 3    验证与分析

 3.1   维数无关性仿真验证

真实推力室在周向方向也有变化，为三维结

构。为了校验上述二维传热计算程序的准确度，

使用 ANSYS Thermal平台对该型推力室进行了

三维稳态传热仿真计算。图 11为三维计算采用

的 1/12轴对称模型。边界条件中，气壁面设置燃

气的表面传热系数和恢复温度为热边界，液壁面

设置再生冷却剂的表面传热系数和温度为热边界。

网格无关性的验证过程不再赘述。

图 12为三维传热的仿真计算结果。结果显

示，气壁面上的喉部位置的平均温度约 1 120 K，

最高温度为 1 142.3 K，与二维计算结果（1 154.4 K）

较为接近，误差不大于 1.1%。液壁面上的喉部位

 

表 5    异向非等温流体交汇处的热流方向

Table 5    Heat flux direction of opposite non-isothermal

fluid intersection

热流类别 头部处 平衡处 身部处

辐射传热
（燃气发出）

朝外↑ 朝外↑ 朝外↑

表面传热
（燃气-液膜）

朝外↑ 朝外↑ 朝外↑

表面传热
（液膜-气壁面）

朝内↓ 朝内↓ 朝内↓

表面传热
（液壁面-再生冷却剂）

朝内↓ 平衡→ 朝外↑
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图 10    异向非等温流体交汇处的温度

Fig. 10    Temperature of opposite non-isothermal

fluid intersection
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置 的 最 高 温 度为 574.6  K， 与 二 维 计 算 结 果

（566.7 K）也很接近，误差不大于 1.4%。

 3.2   冷却剂温升试验验证

在再生冷却剂温升差值验证过程中，文中第

1.2节所述的三个传感器沿周向分布在同一轴向

截面处。氧化剂流经再生冷却通道后，由该喷注

口喷入推力室内参与燃烧。因此，在该位置测得

的温度为再生冷却剂的出口温度。结合其入口温

度，进而可以求得再生冷却剂的温升差值。

图 13为喷注器头部内氧化剂喷注口附近的

温度实测值。试验中再生冷却剂的进入温度约

277.5 K，出口温度实测约 367.6 K，温升值约 90.1 K。

程序计算得到的温升值为 89.7 K，两者误差小于

系统误差，因此可认为计算结果可信且计算误差

可控。

 3.3   试件外壁温试验校验

推力室外壁面测点温度校验过程中，试验中

三个传感器同样在同截面处沿周向分布。图 14
为推力室圆柱段尾部的外壁面温度的实测值。虽

然布置在近机架处的 4#传感器的温度偏高，但稳

定工作后总体温度在 330～340 K范围内。该截

面温度的仿真计算结果为 340～350 K，略高于试

验实测值，且差值较小。因此可认定仿真计算结

果可信，且具有一定的安全裕度。
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图 14    推力室圆柱段尾部的外壁面温度的实测值

Fig. 14    Temperature test result of the external wall of

cylinder rear of thrust chamber
 

 3.4   膜冷却工作效能分析

图 15为燃料液膜自推力室头部喷入后，其当

前温度和当前流量随轴向分布的仿真计算结果。

在轴向距离为 0～66 mm范围内，因受到燃气的

 

整体模型 (1/12)

局部网格

图 11    三维仿真计算模型

Fig. 11    Three-dimensional simulation model
 

 

(a) 气壁面 

(b) 液壁面 

温度/K

288 573 858 1142 最大值: 1142.3 K

最大值: 574.6 K

温度/K

288 573 858 1142

图 12    三维传热计算结果

Fig. 12    Results of three-dimensional heat transfer simulation
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图 13    喷注器处的氧化剂温度的实测值

Fig. 13    Temperature test result of oxidizer in the injector
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图 15    液膜温度和流量的仿真结果

Fig. 15    Simulation of temperature and flow of liquid film
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表面传热作用，液膜冷却剂从 300 K的喷入温度

逐步吸热升温，最终达到饱和温度 504 K，且升温

的速率随距离的增加而加快。在此范围内，由于

液膜温度恒低于饱和温度，并不会出现蒸发现象，

因此液膜的流量保持不变。

在轴向距离为 66～75 mm范围内，液膜已达

饱和温度，开始蒸发并消耗介质潜热。液膜的温

度不再升高，而流量开始下降。在轴向距离大于

75 mm时，液膜消耗殆尽，流量为零，从此处开始

转入以气膜为主的冷却作用段。

液膜工作段内气膜冷却效率保持为 1不变，

液膜有效长度结束后，气膜流体开始发挥热防护

作用，与燃气流的掺混程度越来越高，气膜冷却

效率开始降低。

表 6为液膜流量对于有效工作长度的影响。

由于增加液膜喷注流量会同时增益温差潜热与汽

化潜热，单位流量带来的增幅效果随流量数值的

增大而提高，因此液膜长度随喷注流量的提高呈

提速式增长。如 0.6  kg/s和 0.8  kg/s工况，相比

0.7 kg/s工况，液膜有效长度分别变化了−42%和

75%。但液膜流量增大势必会使推力室的燃烧效

率降低，因此需要平衡考虑两者的关系。
  

表 6    液膜流量对有效长度的影响

Table 6    Influence of liquid film flow on effective length

液膜流量/（kg/s） 液膜长度/mm

0.6 43.5（−42%）

0.7 75.0（0%）

0.8 131.0（75%）
 
 

 3.5   膜冷却有效长度分析

试验得到的液膜有效长度为 74.67 mm，仿真

程序计算得到的液膜有效长度 75.0 mm，两者结

果基本一致。气膜有效长度与液膜不同，并无直

接得到的长度数据。气膜冷却的计算过程主要是

计算冷却效率和边界层内冷却气流和燃气流混合

后的绝热壁温，通过不同壁温得出表面传热的表

面传热系数。因此气膜是通过不同轴向距离对应

的气膜冷却效率来判断其是否有效。

表 7为气膜长度随气膜冷却效率的变化情况。

可见气膜长度越长，气膜冷却效率越低，这与气

膜冷却效率的物理含义相符（气膜冷却效率越低，

气膜浓度越低）。试验得到的气膜有效长度为

124.2 mm，通过比对气膜冷却效率分布情况，可以

发现该轴向位置处的气膜冷却效率为 0.687。因

此可得到同类推力室的气膜有效时的临界判断标

准为≮0.687。

 4    结　论

本文对液体火箭发动机推力室中液膜和气膜

的有效长度进行了仿真和试验研究，结论如下：

1） 自主编译了一套包含再生冷却-膜冷却的

传热仿真计算程序，通过再生冷却剂温升差值、

外壁测点温度和热条纹长度进行了试验验证，误

差小于 3.1%，说明程序可信且具有安全裕度。

2） 通过试验得到推力室热条纹痕迹长度，显

示液膜有效长度为 74.67 mm。仿真程序得到的

液膜长度为 75.0 mm，与试验结果一致，其中液膜

升温长度为 66.0 mm，蒸发长度为 9.0 mm。

3）  通过试验热条纹痕迹得到气膜有效长度

为 124.2 mm，比对仿真结果后，认为判断气膜有

效时的标准为气膜冷却效率≮0.687，可为同类推

力室的传热设计提供参考。
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