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液体火箭发动机不同室压下冷却方案适用范围
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摘　　　  要：    为了精准评估不同冷却方案对高压液氧烃火箭发动机推力室传热特性的影响，建立了一套再

生通道-液膜屏蔽 -隔热镀层 -辐射换热的整机模型，采用 Ievlev半经验模型计算燃气侧壁面的对流换热过程，

引入 Shruvik安全裕度评估准则，计算推力室径向的分区温度和热流密度。基于某型大推力液氧煤油火箭发

动机，研究了不同冷却结构组合的换热能力上限，分析了不同推力室压力对冷却设计方案的影响。结果表明：

推力室压力在 12 MPa及以下时，可主要依靠再生冷却技术满足冷却需求；在 16 MPa及以下时需要配合内冷

却环带满足冷却需求；在 18 MPa及以下时需进一步设置隔热镀层提高热防护能力；室压在 20 MPa甚至更高

时，必须采用其他强化换热措施。
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Adaptability of cooling structure schemes of liquid propellant rocket
engine thrust chamber under different pressures
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Abstract: In order to accurately evaluate the effect of different cooling schemes on the heat transfer
characteristics  of  thrust  chamber  of  high-pressure  liquid  oxygen  and  hydrocarbon  rocket  engine， a
complete model combining regenerative channel，liquid film shield，thermal barrier coating and radiation
heat transfer was established. The Ievlev semi-empirical model was adopted for calculation of convection
on gas wall. The Shruvik safety margin evaluation criterion was used in analysis. The radial direction multi-
layer  temperature  and  heat  flux  of  the  thrust  chamber  were  calculated.  Based  on  a  large  thrust  liquid
oxygen and kerosene rocket engine，the upper limit of heat transfer capacity of different cooling schemes
was  studied， and  the  influence  of  different  thrust  chamber  pressures  on  cooling  design  was  analyzed.
Results  showed  that,  thrust  chamber  can  mainly  rely  on  regenerative  cooling  technology  to  meet  the
cooling requirements at 12 MPa or below; film cooling slots should be further used at 16 MPa or below;
thermal barrier coating should be further installed at 18 MPa or below; several intensive cooling measures
must be adopted at 20 MPa or higher.
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作为火箭的心脏，液体火箭发动机的性能水

平很大程度上决定了其所服务的航天任务的工作

上限。高性能的液体火箭发动机不仅能提升运载

火箭的负载能力，也标志着一个国家空间技术的

发展水平，更决定着日趋激烈的空天领域军备竞

赛中的话语权。因此，各国近几十年内都在尽其

所能地提高液体火箭发动机的性能指标。

液体火箭发动机追求高性能的最主要方法之

一就是提高推力室的压力。随着时间的推移和技

术的进步，发动机的推力室压力一直在不断增高：

从德国 V-2导弹发动机的 1.5 MPa，到美国 F-1发

动机的 6.8 MPa、前苏联 RD-170发动机的 24 MPa，
再到如今SpaceX公司Raptor发动机的近 30 MPa[1-2]，
升高室压成为追求高性能发动机的一个重要途径。

世界各国对无垠宇宙的探索脚步越来越深入，

社会及军事任务对空间载荷的体量需求越来越巨

大，发动机被要求的性能参数和可靠性指标也越

来越严苛。在热防护方面，推力室压力的大幅度

提高引发了一系列的严重问题。人们发现，仅仅

依靠最原始的再生冷却技术，已然无法应对更高

室压带来的烧蚀挑战[3]。尤其对于采用液氧烃推

进剂的火箭发动机，燃料作为发动机冷却剂时（如

煤油），其高温高压下的结焦特性会严重恶化冷

却通道的换热能力[4]，不利于通道的散热表现。

此外，在高压环境下，高温燃气传热的热流密度

也会快速升高。这样在“内部温度急剧增加”和
“外部散热又被阻碍”的双重作用下，推力室内往

往会出现局部烧蚀甚至烧毁现象，从而导致发动

机无法持续稳定正常工作。

针对这些在推力室压力提升之后出现的现实

问题，冷却结构在近几十年内也发生了翻天覆地

的改变和革新，膜冷却、隔热镀层等多种冷却技

术的组合方案已成为解决该难题的可靠答案。但

目前人们还难以准确确定和控制各类冷却技术作

用过程中数学模型的边界条件，更未完全掌握不

同冷却结构之间的耦合效应，对于这些冷却技术

的效果评估和模型预测还主要采用以工程试验为

主的半经验方法，即模型公式构建于试验数据的

基础之上[5]。

明晰不同冷却结构的作用效果及其对于推力

室压力的适应能力极其迫切。Perakis等[6] 提出了

一种基于预处理雅克比矩阵的自由参数估计方法，

通过计算逆传热过程改进了用于评估热通量的梯

度方法，验证对比了 H2/O2 上面级发动机的试验

数据，有效减少了测试所需热电偶传感器的最小

数量。Pizzarelli等[7] 将低周疲劳和韧性断裂加入

失效机制的考虑范围，提出了一种用于评估再生

冷却推力室的结构强度和循环寿命的代数模型。

Strokach等 [8] 针对 GOx/Kerosene火箭发动机中的

液膜冷却过程，使用 Largrangian粒子跟踪技术模

拟液膜发展过程，将采用 Favre平均方程的纳维-
斯托克斯（Navier-Stokes, N-S）体系应用于连续流

体的计算中。Wang等 [9] 使用高温氧化和热震试

验手段，研究了真空烧结的铌铪合金推力室材料

表面上的 Si-Cr-Ti硅化物隔热涂层的成型过程、

组织结构和防护机理。

具体采用何种冷却组合方案，对于发动机设

计过程而言，是极其重要的一步。Han等 [10-11] 针

对二级火箭推进系统，使用基于 Lyeblev方法的

火箭推进系统分析程序分析了再生冷却技术和冷

却环带技术的工作能力。Zhang等[12] 针对小推力

四氧化二氮/甲基肼火箭发动机，使用 Bartz公式

等经验方法计算了液膜冷却技术和辐射冷却技术

的室压适用上限。Tan等 [13] 针对液氢/液氧/煤油

（LH2/LOX/Kerosene）三组元发动机，使用基于系

统平衡状态的分析方法，计算了燃气发生器循环、

分级循环等系统方案的室压适用范围。

未来的重型运载型号采用的大推力火箭发动

机的室压必然会更高，对热防护的挑战也会更大，

因此发动机推力室中不可避免地会多管齐下，同

时采用多种冷却技术。但目前人们对于不同组合

方案在不同室压下的适应性分析过程还比较粗糙，

评估的结果偏差还比较大，针对的对象范围还比

较局限，覆盖的高低工况还不够全面。搞清不同

组合方案的具体量化适用范围，有利于在快速提

升发动机性能的同时，对火箭可靠性保证环节做

到胸有成竹，对于运载火箭的轻量化、复用化和

量产化等目前的航天热点目标都有着即刻增益和

长期效益。

本文应用复合传热计算模型，采用变数循环

逻辑程序，对再生冷却技术、膜冷却技术以及隔

热镀层技术 3种冷却手段的组合方案进行计算，

基于某型大推力液氧烃火箭发动机，分析了 12～
20 MPa室压范围内不同冷却结构方案的适用性，

并对 20 MPa以上的推力室冷却结构进行了建议

和展望。
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 1    模型分类及数学描述

 1.1   技术分类

根据热量的转移路径，冷却技术可分为主动

冷却技术和被动隔热技术，如图 1所示。根据作

用的具体位置，主动冷却技术可分为内冷却技术

和外冷却技术。再生冷却是一种常见的主动外冷

却手段[14-15]。内冷却技术中，膜冷却也称为冷却

环带技术，是保护推力室身部中下段和喉部段免

受高温侵蚀的不二之选。热障镀层技术和烧蚀冷

却技术同属于被动隔热技术。
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图 1    推力室冷却技术分类

Fig. 1    Classification of cooling technology of thrust chamber
 

 1.2   数学模型

 1.2.1    热流平衡方程

整机推力室传热过程可以看作一个由内向外

的物理串联模型，主要包含以下环节：①燃气经

对流换热过程与辐射换热过程产生并传导输入推

力室燃气侧壁面的总热流密度等于向再生冷却通

道输入的热流密度；②输入气壁面的总热流密度

经过推力室各个层壁后，受到不同的热阻作用，

造成各个层面不同的升温效果；③输入再生冷却

通道的热流密度经过液壁面的对流换热过程后，

使得液壁面温度升高；④输入再生冷却通道的热

量等于冷却剂因内在潜热升高而吸收带走的热量。

各环节对应的热平衡方程依次为（下标 n表示计

算截面序号）

qg,conv+qg,rad = qg,enter = ql,enter （1）

qg,enter = dn∆Tn =

(
δn

κn

)
∆Tn （2）

qg,enter = ql,enter = ∆Tl ·hl （3）

ql,enter = ql,out =
(
cp , l ·∆Tc

)/π (
dl

2

)2

·∆x
 （4）

 1.2.2    对流换热模型

1） 液壁面的对流换热

再生冷却通道对流换热假设为一维传热过程，

利用导热公式计算通道的对流换热密度

ql,enter = (Tl−Tc)h∗l （5）

Tl Tc h∗l式中 为液壁温； 为冷却剂平均温度； 为考虑

肋效率的液壁面表面传热系数。

液壁面表面传热系数的计算采用管内湍流的

强制对流换热公式

hl =
Nu · κ

dl
（6）

Nu κ dl式中 为努塞尔数； 为冷却剂导热系数； 为冷

却通道当量直径。

Nu努塞尔数 由Mikheyev公式确定[16]

Nu = 0.021Re0.8Pr0.43

(
Pr
Prl

)0.25

（7）

Re Pr l式中 为雷诺数；普朗特数 由温度确定；下标

表示液壁面当地参数。

2） 气壁面的对流换热

对于燃气侧壁面的对流换热过程，常用的计

算方法有 Bartz法和 Ievlev法。Bartz法是利用管

内充分发展湍流传热准则式来计算表面传热系数，

Ievlev法是采用近似方法求解湍流简化的边界层

微分方程，假设摩擦应力和热流的分布关系，由

原型发动机热试试验结果选定相关系数，考虑燃

气离解和复合反应获得的对流换热公式。Bartz
法在单数据点的误差更小，但整体包络较窄，更

适合基础理论研究。Ievlev法的计算结果较保守，

全局可靠性更高，更适合真实的发动机研制设计

领域。目前已有大量文献采用 Bartz法研究推力

室传热过程[12,14-15,17]，而采用 Ievlev法的文献较为

罕见。本文使用 Ievlev法计算气壁面对流换热

密度[16]

qg,conv =
450β∗pccp

(
T ∗st−Tg

)
b2Y2

√
T ∗stRst

（8）

β∗ pc cp

T ∗st b Y

Rst

式中 为气流中心折算速度； 为燃烧室压力；

为比定压热容； 为近壁气体滞止温度； 和 为

半经验参数； 为近壁层气体常数。具体计算方

法可参见文献 [16]。
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气体雷诺数采用工程计算方法[16]

Rest =
11 070dtpc

µst
√

RstT ∗st
（9）

dt pc µst式中 为临界截面直径； 为室压； 为近壁层燃

气的动力黏度。

 1.2.3    辐射换热模型

气壁面的辐射换热计算采用 Frolov模型，假

设燃烧产物为均匀介质，辐射燃气主要为二氧化

碳和水蒸气。由于燃烧产物气体的温度甚高于金

属壁面的温度，因此主要考虑燃气对室壁的辐射

加热作用，忽视金属壁面对气体的辐射作用。

计算辐射热时将燃气分为中心区和近壁区，

两区域成分均匀，遵循灰体辐射规律，气体分子

射线行程不同。对于二氧化碳和水蒸气均采用采

用 Stefan-Boltzmann法[18] 计算辐射热流

qb,c = 5.67
(

Tg

100

)4

e （10）

Tg e式中 为气壁温； 为折算黑度；下标 b为近壁区；

下标 c为中心区。折算黑度由气体零黑度、气体

分压、气体分子射线行程决定，近壁区气体的分

子射线行程与近壁层厚度相关，中心区气体的射

线行程与圆柱段直径相关。

燃气的辐射热到达壁面后，部分热被壁面吸

收，其余热被反射。这个吸收和反射的过程会反

复进行并且慢慢衰减。反复多次吸收的综合效果

可视为一个黑度更高的一次性的吸收效果，这种

较高的黑度称为有效黑度。不锈钢和铜合金壁面

的有效黑度可取为小于 1的某定值。

圆柱段金属壁面对辐射热的吸收过程采用有

效黑度等效处理。计算收扩段喷管的辐射热流时，

将收扩段型面等效变换为热流当量直径的圆柱段。

喷管尾段呈扩张形，可不考虑多次反射与再辐射

的影响。

核心辐射热经过中心区气体和近壁区气体后

到达壁面，计算出高透射值和低透射值，两者加

权处理得到总辐射热流密度。辐射传热透射值的

计算方法可用下述公式表示：

qrad1,2 = e1,2
(
qc ·ε1,2 ·L+qb

)
（11）

qrad e ε

L

式中 为辐射热流密度； 为有效黑度； 为吸收

比； 为气体分子射线行程；下标 1为高透射参数；

下标 2为低透射参数。

吸收比的计算采用 Kirchhoff修正公式，可见

文献 [18]。燃气黑度的计算中，主要考虑气体中

三原子的水蒸气分子和二氧化碳分子的作用，且

考虑光谱重叠导致互相吸收的结果。另外在计算

特定物质的黑度时，还需要根据其分压力、静温

和辐射行程进行修正。燃气黑度计算式如下：

eg = eH2O+ eCO2 − eH2O · eCO2 （12）

 1.2.4    近壁层混合比

计算内冷却环带的冷却能力时，燃料与氧化

剂在近壁面附近的混合比非常关键。混合比越接

近燃烧当量值，推进剂燃烧越充分，燃气温度越

高。因此，通过计算近壁层中混合比的数值变化，

可以判断当地温度的高低。在接近推力室喉部的

收缩段区域，往往会布置多条冷却环带以快速降

低气壁面温度，此时不同冷却环带之间会相互影

响，燃气混合比可按下式计算[16,19]：

r′ =
r (1−ρ)
1+ r ·ρ （13）

r ρ式中 为推力室喷嘴边区混合比； 为冷却剂综合

质量浓度，综合质量浓度可按下式计算：

ρ =

ρst,t+1

(
1+

q̄m,cj,t

q̄m,cj,t+1

)
[
1+

(
q̄m,cj,t

q̄m,cj,t+1

)
·
(
ρst,t+1

ρst,t

)]2+

ρst,t
(
1−ρst,t+1

)
+ρst,t+1

1+
(

q̄m,cj,t+1

q̄m,cj,t

)
·
(
ρst,t

ρst,t+1

)
（14）

ρst = f
[
lg (x)

]
x t

t = 1 q̄m,cj

式中 为冷却环带的当地质量浓度，与

试验得到的无量纲数据和轴向距离 有关；下标

表示环带顺序号，如第 1环带时 ； 为无量

纲环带相对质量流量，可按下式计算：

q̄m,cj,t =
qm,cj,t(

qm,c−qm,cj,t − · · ·−qm,cj,t+1
) （15）

qm,c qm,cj

t

式中 为推进剂质量流量； 为环带冷却剂质

量流量；下标 表示环带顺序号。

 2    计算逻辑与评估准则

 2.1   程序逻辑

自主编译的计算冷却结构适应性的程序对推

力室结构按一维模型进行预处理，将不同轴向距

离上的推力室部分分割成若干截面，按截面顺序

进行多种参数的依次计算，在每个截面内进行均

性处理，最终结合各个截面的计算结果进行多和

判定。程序在计算过程中会参考原型基准发动机

的模拟试验数据，按准则关系计算方程系数，通

过插值法读取数据库来得到冷却液普朗特数、运

动黏度、导热系数等物性参数参数。
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根据热流平衡思想，推力室内壁外传的热量

等于再生冷却剂吸收带走的热量，程序首先依据

假定的气壁温计算出气壁面对流换热传给壁面的

热流量，结合燃气对壁面的辐射热流量，计算出

输入金属壁面的总热流量。然后根据冷却剂进入

的给定温度，以流体比热数据作为平滑判断标准，

计算出该截面处的再生冷却剂温度。

接着由假定的液壁面温度读取相关流态参数，

计算出当地努塞尔数，从而计算出液壁面表面传

热系数。以假定的液壁温再为基础，以液壁表面

传热系数为支撑，结合壁面总热流结果，计算出

新的液壁温，循环往复直至满足误差要求。最后

计算出壁面的综合热阻，结合壁面总热流和液壁

温，计算出新的气壁温，循环往复直至满足误差

要求。上述所有过程完成后，判定当前截面的当

地参数计算完毕，转入下一截面计算相关参数。

所有截面计算完毕后，输出并显示所有计算结果。

计算采用的复循环逻辑如图 2所示。

 
 

计算
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图 2    计算程序逻辑流程

Fig. 2    Flow diagram of temperature calculation

相比单一循环，采用这种复循环逻辑有以下

优点：一是在计算每一截面的壁面温度时，气壁

温和液壁温可以通过换热强度的关系准则进行相

互验证，有效提高准确性；二是截面与截面之间

参与计算的参数在每一步都会进行差值判断，避

免了因插值过大导致的不收敛现象，提高了稳定

性；三是壁面温度、冷却剂温度和换热强度系数

等多个参数可以通过程序的单步运行一次得到，

实现了多参数结果的高效关联性。

 2.2   评估准则

Tl

Tc Tg

Tw

判定出准确的壁面极限温度对于冷却系统的

可靠性非常重要，即低于该温度时，内壁承受较

大的热力载荷也不会受到损伤，该温度是内壁允

许达到的最大温度。图 3示出了推力室壁面的传

热分布趋势，其中 为再生冷却通道侧的液壁面

温度， 为再生冷却通道内冷却剂的温度， 为燃

气与镀层之间的气壁面温度。此外，计算中还考

虑了镀层与内壁之间的内壁温度 。
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图 3    液体火箭发动机传热系统温度分布

Fig. 3    Temperature distribution of the LRE heat transfer system
 

根据已有的研制经验，下列给出了极限温度

的一些建议值[20]：

1） 发动机采用 QCr 0.8合金作推力室壁面材

料时，燃气侧壁面温度应保证在 1 000 K以下。

2） 在同时使用镍、铬基镀层时，气壁面温度

应保证在 1 100 K以下[21]。

3）  对于推进剂燃料热安定性较低（如煤油、

偏二甲肼）的发动机，为了避免结焦现象，液壁温
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应保证在 600～650 K以下。

4） 为了避免冷却通道内的“膜沸腾”现象，应

保证冷却剂的温度维持在沸点以下。

由于液体火箭发动机推力室壁面的温度计算

方法会受到多种因素的限制，得到的壁温结果经

常偏差较大，因此在设计阶段必须设置一定的安

全裕度。当发动机的研制阶段进行到一定程度，

得到了一定可用的试车数据时，温度裕度可以有

所降低。本文算例均采用煤油为冷却剂[4]，结合

极限壁温和裕度考量，限定的温度上限值如表 1
所示。
 
 

表 1    冷却通道温度上限参考

Table 1    Limit temperature reference of cooling channel

参数 理论上限 安全裕度 最终上限

Tg/K <1 100 100 <1 000
Tw/K <900 100 <800

Tl/K <650 60 <590

Tc/K <470 20 <450
 
 

 3    结果与讨论

 3.1   试验校验

为验证该推力室冷却计算程序的准确性，使

用某型液氧煤油火箭发动机的地面试验数据进行

对比校验。验证用的火箭发动机推力室采用液氧

和煤油作为推进剂，相关参数总结在表 2中。
 
 

表 2    液体火箭发动机模型参数

Table 2    Model parameters of the LRE

参数 数值及说明

喷注器 同轴离心式

燃烧室 圆柱形

圆柱段长度/mm 300

喷管喉径/mm 220

喉部收缩比 2.9

喷管扩张比 36

冷却方式 再生冷却+液膜环带

材料

高导热铜合金 (推力室内壁)

高强度不锈钢 (推力室外壁)

镍铬镀层 (隔热镀层)
 
 

实际发动机在试车过程中，由于测点条件较

为苛刻，所以得到的有效热参数只有再生通道内

燃料冷却剂的温升参数，即再生冷却剂在通道入

口和通道出口处的温度差值。图 4为冷却计算程

序的计算结果和试验数据的校核情况，计算极限

值为考虑文中第 2.2节的安全裕度之后的上限结

果，计算保守值为未考虑安全裕度的下限结果，

计算修正值为上限结果和下限结果的平均值。
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图 4    再生冷却剂温度增量对比校验

Fig. 4    Comparison verification of regenerative coolant

temperature increment
 

表 3示出了温升试验值和计算修正值的对比

情况。结果显示，计算结果较为准确，计算上限

值与下限值实现了对于试验值的全包络。计算修

正值与试验值的误差均在±5%内，验证了冷却计

算程序的准确性。
 
 

表 3    冷却剂温升试验校验数据

Table 3    Coolant temperature rise test verification data

试验序号
温升/K

误差/%
试验值 计算值

1 130.8 124.8 −4.59
2 126.0 124.7 −1.03

3 119.2 121.9   2.27

4 118.7 120.2   1.26

5 124.4 119.4 −4.02
 
 

 3.2   计算工况

本文所计算的发动机推力室采用的推进剂为

液氧煤油，内壁面材料为铬铜合金，外壁材料为

高强度钢。再生冷却采用铣槽式冷却通道，在喷

管收缩段引入冷却剂，经过多次集流环转接，最

终从喷注器头部排出并参与燃烧。冷却环带技术

一共采用了 3条冷却环带，第 1环带设置在推力

室身部前段，第 2、3环带设计在喷管收缩段，如

图 5所示。隔热镀层采用了“镍底层+铬表层”的
“隔热+抗冲刷”的双层结构。
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图 5    推力室构型简图

Fig. 5    Thrust chamber configuration diagram
 

图 6为发动机计算截面划分图，图中数字为

截面序号。计算中根据推力室壁面曲率以及临近

壁面区域的热参数变化率，沿轴向共分为 34个截

面，其中身部段 6个，喷管收缩段 9个，喷管扩张

段 19个。推力室中涉及工作参数发生重大变化

的截面主要有：①第 4、8、12号截面，分别为第 1、
2、 3环带面；②第 15号截面，为喉部临界面；

③第 25号截面，为镀层结束面。
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图 6    计算截面划分图

Fig. 6    Computational section diagram
 

对比分析的冷却方案有 3种，序号前缀分别

为 A、B、C，对应采用的冷却技术分别为再生冷

却+小流量环带、再生冷却+大流量冷却环带、再

生冷却+大流量冷却环带+隔热镀层。每种冷却

方案又计算了 4种不同的推力室压强工况，序号

后缀分别为 1、2、3、4，对应室压为 12、16、18、
20 MPa，如表 4所示。例如采用了再生冷却+小流

量环带方案且室压为 12 MPa的算例的计算序号

为 A-1。
以 A-2、B-2和 C-2算例使用的室压为 16 MPa

时的工况条件为例，再生冷却通道的压强为 21.83
MPa，再生冷却剂入口温度为 310 K，氧化剂流量

为 259.7 kg/s，燃料流量为 90.7 kg/s，中心区混合比

为 2.9，边区混合比为 2.0，推力量级约为 1 000 kN，

如表 5所示。其他室压不同的算例在计算时，采

用的工况参数也有所调整。

 3.3   结果及分析

 3.3.1    C-2算例计算结果分析

Tg Tw

Tl

图 7为 C-2算例中气壁温 、内壁温 和液

壁温 沿推力室轴向距离的分布情况的计算结果。

计算表明，气壁温和内壁温总体变化幅度较大，

在 3个内冷却环带入口体现了明显的降温效果。

在喷管喉部气壁温达到最高值，约为 870 K，比内

壁温高 200 K左右。在喷管尾部镍铬镀层结束处，

因设置了再生冷却通道出口集液环，再生冷却剂

由此处引出，气壁温有小段跃升，约为 150 K。液

壁温的分布趋势总体上较为平缓，平均温度约为

450 K。整个计算结果对推力室壁面各个层面的

温度进行了合理而精确的体现。

图 8为 C-2算例中对流传热、辐射传热和总

传热的热流密度沿轴向壁面分布的计算结果，黑

色点线表示对流传热热流密度占总热流密度的比

值。结果显示，对流传热占到总传热密度的 70%

 

表 4    不同冷却方案的结构设计

Table 4    Structure design of different cooling schemes

序号 压强/MPa
冷却技术

再生
冷却

小流量
环带

大流量
环带

隔热
镀层

A-1 12 √ √
A-2 16 √ √

A-3 18 √ √

A-4 20 √ √

B-1 12 √ √

B-2 16 √ √

B-3 18 √ √

B-4 20 √ √

C-1 12 √ √ √

C-2 16 √ √ √

C-3 18 √ √ √

C-4 20 √ √ √

 

表 5    16 MPa案例工况参数

Table 5    Operating parameters of the case using 16 MPa

工况参数 数值

推力室压力/MPa 16.00
冷却通道压力/MPa 21.83

氧化剂总流量/（kg/s） 259.7

燃料总流量/（kg/s） 90.7

中心区混合比 2.9

边区混合比 2.0
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以上，且除去隐峰一共有 4个峰值点。前 3个峰

值点均在内冷却环带的临近位置，说明内冷却液

膜有效阻碍了热流密度的进一步上升，保护了推

力室壁面材料免受热应力破坏。第 4个峰值点出

现的推力室喉部位置，显示了喉部的高温高速区

域巨大的热防护压力。在喉部之后，由于拉瓦尓

喷管的加速减压作用，热防护压力显著下降。

 3.3.2    A方案计算结果分析

图 9为采用 A方案时，不同室压算例的计算

结果的对比情况。图中 4种图案表示 A-1～A-4

的 4种算例，每种算例中的 4层温度由 4个颜色

分别表示，共 16条曲线。由于 A方案中推力室

全半段无隔热镀层，因此气壁温和内壁温的曲线

出现部分重叠。结果显示，随着 A-1～A-4算例室

Tg Tl Tc压的增加，气壁温 、液壁温 和冷却剂温 都有

所提高，依次的提高幅度在 20～50 K不等。图中

虚线标注出了表 1中的安全容许上限，各层温度

对应相应颜色。根据评估准则要求，可以看到 A-
1、A-2、A-3、A-4四个算例中气壁温全程均在允

许范围内，A-2、A-3、A-4的液壁温和冷却剂温度

在部分区域超出了允许范围。因此，采用 A方案

结构的情况下，只有室压为 12 MPa的 A-1的冷却

情况符合安全标准。
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图 9    A方案 4种情况计算结果对比

Fig. 9    Comparison of 4 calculation results among A cases
 

 3.3.3    B方案计算结果分析

图 10为采用 B方案时，不同室压的 B-1～B-4
四种算例的计算结果对比情况，图例表示方法与

图 9相同。结果显示，相比 A方案，采用 B方案

时由于提高了冷却环带的流量大小，4种层面的
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温度全程都有了明显降低，降幅约 30 K，且 B-1～
B-4算例之间的温度差也有所拉大，平均温差约

为 60 K。参考图中虚线所标注的安全容许上限，

可以看到 B-1和 B-2算例的气壁温 、内壁温 、

液壁温 和冷却剂温 全程均在安全区域内。因

此，采用 B方案大冷却环带的情况下，只要室压

低于 B-2算例的 16 MPa，推力室内的冷却情况即

符合安全标准。
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图 10    B方案 4种情况计算结果对比

Fig. 10    Comparison of 4 calculation results among B cases
 

 3.3.4    C方案计算结果分析

Tg

Tl Tc

图 11为采用 C方案时，不同室压的 4种算

例 C-1～C-4的计算结果对比情况，图例表示方法

与图 9相同。结果显示，由于推力室前半段采用

了隔热镀层，气壁温 相比 B方案和 A方案呈现

更高的数值，但内壁温显著降低，降幅约 50 K，同

时液壁温 和冷却剂温 相比 B方案和 A方案也

更低，说明增设隔热镀层可以有效缓解推力室各

个层面上的热防护压力，进而满足更高室压的冷

却需求，提高发动机推进能力。另一方面，如图

所示 C-1、C-2和 C-3算例的所有层面温度全程均

在安全容许范围内，因此采用 C方案结构的情况

下，只要室压低于 C-3算例的 18 MPa，认为即可

符合安全标准。

综上所述，可以认为对于该型液氧煤油发动

机，A方案可满足室压不大于 12 MPa时推力室的

冷却需求，B方案可满足室压不大于 16 MPa时推

力室的冷却需求，C方案可满足室压不大于 18 MPa
时推力室的冷却需求。当室压超过 18 MPa时，建

议进一步采用其他强化换热措施，如人为表面粗

糙度冷却通道[22]、高深宽比冷却槽[23] 等。

 4    结　论

本文对液氧烃火箭发动机推力室的冷却结构

与室压的关系进行了研究，得到以下结论：

1）  采用多次热试车的冷却剂温升值验证了

建立的再生通道-液膜屏蔽-隔热镀层-辐射换热整

机传热计算模型的准确性，计算出的再生冷却剂

温升修正值与试验值误差在±5%以内，计算上限

值与下限值实现了对于试验值的全包络。

2）  对于该型 1 000 kN推力量级模型液氧煤

油发动机，推力室压力在 12 MPa及以下时，可主

要依靠再生冷却技术满足冷却需求，室压在 16 MPa
及以下时需要配合内冷却环带技术满足冷却需求，

室压在 18 MPa及以下时需进一步设置隔热镀层

提高热防护能力。

3）  我国补燃循环液氧煤油火箭发动机的推

力室压力已达 18 MPa，未来的重型液氧煤油发动

机室压可达 20 MPa甚至更高。除了必须采用“铣
槽式再生冷却+多冷却环带+热障镀层”组合方案

外，建议进一步采用其他强化换热措施，如人为

表面粗糙度冷却通道、高深宽比冷却槽等。
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