
年c，一 
上 海 航 天 996年第 3期 

空间小推力发动机推力室喷注器的设计 

与身部冷却问题 

舡蝎炯帐。叫聊 下 
一岁牛． 

A文摘介绍了空间小推力双组元液体'足箭发动机推力室头部啧注器设计的某 

1 前言 

本文所指的空间小推力发动机推力室 ， 

主要是指各类空间飞行器上用于执行姿态控 

制、轨道修正以及对接、分离和制动等使命的 

推力为几牛和几十牛的双组元液体火箭发动 

机推力室。 

这类小发动机推力室头部燃烧过程的组 

织及身部冷却方案和材料的选择都有一些特 

辣的要求，并受到某些限制 。本文只讨论推 

力室头部喷注器设计的某些特点和身部冷却 

的一些问蹶。 

2 推力室设计的总体考虑 

对小推力发动机推力室的设计要求 ： 

a 头部喷注器能组织尽量高效率的燃 

烧。 

b．推力室壳体通过适 当的选材和冷却 

设计能承受尽量高的燃气温度。 
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c．头部喷前腔的容积应尽量小。这不 

仅有利于发动机能给出尽量小而理想的脉冲 

冲量，而且容积小也利于减少脉 冲工况下反 

复关机中推进剂对发动机邻近设备(如太阳 

能电池帆板)的累积污染。 

d．发动机的头部温度应控制不超过120 

～ 150℃，以避免氧化剂达到饱和温度和不影 

响阀门组件中的塑料一橡胶件和软磁铁的功 

能 。 

e．当这类小发动机的推力室用于寿命 

以年计的卫星或其他飞行器的控制发动机上 

时，以累积时间表征的推力室工作时间则以 

小时或数十小时计。这就对长程工作可靠性 

提出了更高的要求，而脉冲工作 又要求有更 

高的启动一关机可靠性和推力室身部材料应 

具有极好的抗热震功能。 

3 喷注器的设计方案及其特点 

在受头部结构尺寸限制的条件下，这里 

最常见的喷注器设计方案是由数对直流式喷 

注孔构成的直流互击式喷注器或同轴离心式 
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喷注器 。 

3．1 直流互击式喷注器 

沿一圆周排列有多对互击式喷注孔的喷 

注器，是一种典型的空间双组元发动机推力 

室喷注器设计方案。它可在头部边区设计冷 

却小孔，分流出部 分燃料对燃烧室壁面进行 

液膜冷却。但是，在直流互击式方案中，在头 

部边区开孔组织独立的液膜冷却问题 ，受极 

限孔径的限制。该限制也制约着最小喷注孔 

径的选 取。据俄专家称，该极限值定为0．2 

Ⅲm。因为孔径过小，不但加工难 ，特别是难 

于保证加工精度，而且还会出现滞流现象。 

文献【1】中提到的最小喷注孔径也是该值。 

显然，推进剂的粘度和小孔的长径比会影响 

该值的大小。如果组织专门的液膜冷却有困 

难，而推力室的选材又能承受l 900℃以上的 

高温，那末在推力室头部的设计上可考虑把 

推进剂控制 阀置于一托架上，而阀门与喷注 

器之间则选用薄壁金属细管作为推进剂的流 

通通道 ，以防止阀门过热口】。图1为互击式喷 

注器的示意图。 

图1 互击式喷注器示意图 

3．2 同轴离心式喷注器 

由于受推力室头部尺寸的限制，通常只 

能在喷注器面的中心位置上安放一套同轴离 

心式喷注器 J。根据设计要求，两推进剂组 

元在燃烧室空间可形成交 会或不交会的雾 

锥。 不交 会方案可使雾锥在抵达燃烧室壁 

时，在壁面上形成分段液膜。这样，该方案就 

由喷注单元本身组织对燃烧室壁面的液膜冷 

却 ，从而控制 了从身部至头部 的热流返浸。 

显然，这一方案中推进剂组元的燃烧效率较 

低。但是，对受空间限制而不能组织独立液 

膜冷却的小推力发动机推力室而言，这 的确 

是一个可行方案。如果发动机的推力较大 ， 

如接近百牛 的量级 ，那末可考虑在头部边区 

设计单独的冷却孔来组织燃烧室壁面的液膜 

冷却，而中心区推进组元的喷注则取空间交 

会方案，以利更好的雾化、混合、燃烧。图2为 

离心式喷注器的示意图。 

图2 离心式喷注器示意图 

3．3 环形导流楔喷注器 

环形导流楔喷注器是俄罗斯萨马拉航空 

学院研制的一种喷注器设计方案。其特 点 

是 ：氧化剂组元和燃烧剂组元分别由导 流楔 

两侧的喷注孔按给定的角度射向该导流楔的 

两侧，在楔面上呈膜状展开 ，并于楔端交会后 

在空间形成复合液膜。适当地选取两组元的 

动量比和楔角，就可使复合液膜指向燃烧室 

壁并对室壁形成液膜冷却。饱和温度低的组 

元将先蒸发完。膜状交会使两组元具有更大 

的接触面，从而增加了液相反应 比例，这有利 

于减少着火延迟时间 在楔端形成的复合液 

膜厚度还影响着推进剂的燃烧效率。此 外， 

膜状交会还降低了对喷注孔位置精度的要 

求。图3为环形导流楔喷注器的示意 图。 

图8 环形导疏楔喷注器示意图 

3．4 层扳喷注器 

近20年来，用光刻、化刻技术制作的层板 

式喷注器，在空间小推力液体火箭发动机推 

维普资讯 http://www.cqvip.com 



48 上 海 航 天 1996年第3期 

力室上的应用 日益受到重视。光刻或化刻加 

工的层板用扩散焊组装起来后，可以形成复 

杂形状的通道和长径比很小的喷注孔 ，而且 

又可精确地控制和调整其尺寸(包括层板的 

层数)。 

层板喷注器有如下特点 

a．启动和关机特性极高 ； 

b．羽流污染效应极低； 

c，可在很小的头部空间内组织直流／ 

对击／互击／离心／同轴离心／溅板等各种 

模式的单对或多对混合单元； 

d，可组织近壁层 内的富氧或富油燃烧 

以及利用喷注组元本身或专门的冷却组元组 

织室壁的液膜冷却； 

e，可通过改变层板层教调整喷注压降； 

f，可设计有预雾化效应的喷注单元，从 

而可适当降低对推进剂组 元撞击精度的要 

求； 

g，可在层板喷注器的边缘部位或与小 

长径 比的喷注孔结合起来设计阻尼声腔 ，以 

预防／抑止高频不稳定燃烧； 

h．小长径比喷注孔有利于避免氧化剂 

中生成的硝酸盐阻塞喷孔。 

图4为层板喷注器方案中的一个放大了 

的喷注单元示意图。 

氧化剂 }II烧捌 

图4 层板喷注器喷注单元示意图 

4 推 力室的冷却和身部材料的 

选择 

空间双组元小推力发动机的身部冷却设 

计和材料的选择常取决于头部喷注器的设 

计 ，并由头部设计组织身部冷却 因此，这里 

常需同头部喷注器的设计方案一并考虑身部 

的冷却和选材。当然，身部的冷却和选材也 

会制约头部喷注器的设计。由于受小推力发 

动机结构本身的限制以及挤压式供应系统只 

能提供有限压头，因此，对于常采用单壁承载 

结构的小推 力发动机推力室来说 ，液膜 ／辐 

射冷却是小发动机推力室中使用得最普遍的 

热防护方法。 

4、1 液膜冷却 

液膜冷却是该类小发动机最常采用的一 

种有效的主动式热防护方法。液膜热防护的 

作用为：形成液膜隔热带控制喉部至头部的 

热流返浸，从而控制头部温度；液膜覆盖下的 

热防护区使壳体温度不超过燃烧室压力下冷 

却组元的饱和温度 ，而液膜下端 的近壁混气 

层的温度，园其较中心燃气区低，所以混气层 

下的受热壁温度将适 当地降低。当然，随着 

液膜蒸汽与 中心燃气的逐渐混合 ，近壁混气 

层的温度将逐渐升高，直至最后接近中心燃 

气的温度 适当选取设计参数(如冷却剂流 

量，燃烧室长度等)，可将推 力室壁的最高温 

度点——喉部温度控制在允许的范围内。这 

样，像不锈钢等也可作为推力室的壳体选材 

考虑，如俄罗斯萨马拉航空学院研制的20N 

小推力发动机推力室 ，就采用 了不锈钢作壳 

体材料。为 了把推 力室喉部温度控制在约 

800 C的水平上，燃烧室的特征长度只取O．2 

左右，以使喉部近壁层内的混气温度处于较 

低的水平。 

在液膜冷却方案中，气膜保护段的平衡 

温度是通过外壁向空间辐射热量达到的，因 

此，这类 液膜冷却机 制又称 液膜 ／辐 射冷 

却。液膜隔热带的宽度L可按下式计算 

+ 券兰 
式中 Ⅳ口～ 冷却剂流量， ／s； 

一 冷却剂比热，kJ／( ·K)； 

_ 
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x——冷却剂导热率 ，w／(m·K)； 
— 煤气放热系数，w／( ·K)； 

— — 冷却剂饱和温度，K； 

砰一 冷却剂初始温度 ，K； 

T ——燃气温度，K； 

P_— 然烧室周长，m 
— —

有效系数。 

近壁层内的混气温度可近似地用下述指 

数形式的关系式估算” 

错 ⋯p(_ 
式中 ——有效温度，相当于近壁混气层的 

滞止温度，K； 

A——液膜起点至壁面计算点的侧面 

积 ，m2； 

— — 系数 ， =0．25～0．65。 

液膜冷却的缺点是：用于液膜冷却的那 

部分推进剂组元固不能充分参与燃烧而使燃 

烧效率降低 ，因此带来一定 的比冲损失。对 

450N推力发动机的研究表明，液膜冷却流量 

每增加10 ，发动机的比冲就约下降2s。 

4．2 辐射冷却 

辐射冷却的推力室一般不采用任何外加 

冷却措施，发动机比冲损失小。推力室壳体 

温度的平衡是通过壳体外壁向空间辐射散热 

来实现的。因此，推力室的壳体材料需考虑 

采用耐高温的难熔金属材料，如C103铌合金 

(纯铌熔点为2 468℃，为抗高温氧化，需淙覆 

硅化物涂层)。但是在实际使用中，为降低涂 

层的“蒸发”速度，提高发动机的可靠性和寿 

命， 及考虑到头部温度的控制，仍常考虑组 

织液膜冷却 】。纯辐射冷却的推力室只是在 

80年代末期 ，当推力室采用了铼，并用化学沉 

积涂覆工艺涂 铱后 】，才得到极好的实际 

应用效果。铼的熔点高达3 180℃，而且低温 

延展性好，便于成型；铱的抗氧化性能和抗氧 

扩散性能均佳 ，其熔点也达到2 454℃的较高 

水平。铱的膨胀系数与铼接近 ，使其抗热震 

性能优于涂有涂屡的铌合金推力室。这一点 

在发动机工作于脉冲工况时尤其重要 。对于 

选用NTO／MMH为推进剂的发动机而言，其 

推力室壳体辐射冷却的平衡温度为1 160～ 

1 925 C。 

对于辐射冷却的发动机推力室，文献[8] 

详尽地给出了用于42N~f]i力发动机上的这类 

推力室的具体方案和结构。 

辐射冷却推力室的平衡温度 ，可按下述 

方法粗略地计算 ： 

燃气传至推力室内壁的热流为 

儡一嵋( — ) 

推力室外壁辐射至空间的热流为 
一  ％  

热平衡条件下 

一 如 ： 

式中 T ，T ——推力室的内外壁温度 ，K。 

对于金属壳体，其沿壁厚的温度梯度很 

小，于是可取 =T = ，因此有 

＆( 一 )一 

式中 一一推力室内外壁的平均温度，K； 
— —

推力室外壁的辐射率； 
— — 波尔兹曼常数 ，w／(m ·K‘)。 

考虑到T 难于用显式给出，可 用试凑法 

或逼近法等求出。 

4．3 其他冷却 

作为一种不常见的例子，“交响乐”通讯 

卫星的10N姿控发动机采用了一种综合热防 

护方法(图5) 除在燃烧室内采 用液膜冷却 

外，在收敛段人口处采用了再生冷却(燃烧先 

通过冷却螺管后再进人头部) 在推力室的 

喉部借助于对接法兰本身的巨大热容和良好 

的导热率实现了脉冲条件下的热沉冷却。该 

综合冷却方案的优点是避免了采用c103一 

类贵重的难融金属。 

5 结束语 

从80年代开始，国外在某些空间小推力 

维普资讯 http://www.cqvip.com 



50 上 海 航 天 l目96年 第3斯 

燃烧荆 

圉5 综台j争却方案示意圉 

双组元液体火箭发动机推力室的研制上开始 

采用层板式喷注器和用镀有铱层的铼作推力 

室等先进技术 。但是 ，常规的这类小发动机 

推力室设计方案仍在实际设计中得到广泛的 

应用 这里只要把传统的头部喷注器设计方 

案和身部壳体的选材与发动机的具体要求结 

合起来 ，仍会得到满足设计要求的空间小推 

力双组元液体火箭发动机推力室。 
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