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摘 要：为了研究火箭发动机推力室冷却通道内的甲烷传热和流阻特性，研制了缩比推 

力室甲烷传热试验系统，并以推力室挤压热试验的形式进行 了5次超临界甲烷传热试验和 2 

次亚临界甲烷传热试验研究。超临界甲烷传热试验燃烧室压力为5．5 7．5 MPa，燃烧室氢氧混 

合比约为6．8，甲烷温度为 128-230 K，甲烷冷却剂流量为5-7 kg／s，甲烷冷却剂入 口压力为 

8．3-11．7 MPa。亚临界甲烷传热试验的室压约为4 MPa，氢氧混合比2．8，甲烷温度为：128～ 

189 K，甲烷冷却剂流量约为 2．9 k s，甲烷入口压力为3～3．5 MPa。通过试验研究获得了液态 

甲烷在推力室冷却通道内超临界压力状态和亚临界压力状态下的传热和流阻特性。 
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Experimental study on methane heat transfer test system 
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Abstract：A methane heat transfer test system was built to investigate the methane heat transfer 

and flow resistance characters in the coolant channel of thrust chamber in liquid rocket engine
． Five 

supercritical hot fire tests and two subcritical hot fire tests for methane heat transfer study were per— 

formed in trust chamber extrusion heat test．The conditions of supercritical methane heat transfer tests 

are combustion chamber pressure of 5．5～7．5 M Pa，O／H mixture ratio of about 6
．8。methane tempera— 

ture of 1 28~230 K，methane coolant mass flow of 5～7 kg／s．methane coolant inlet pressure of 

8．3～11．7 MPa．The conditions of subcritical methane heat transfer tests are combustion chamber pres- 

sure of about 4 M Pa，0／H mixture ratio of about 2．8，methane temperature of 128～1 89 K
． methane 

coolant mass flow of about 2．9 kg／s，coolant inlet pressure of 3～3
．5 MPa．The heat transfer and flow 

resistance characters of liquid methane in trust chamber cooling channels were obtained in supercriti— 

cal and subcritical pressure states by experimental study
． 
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0 引言 

随着航天技术的迅速发展，卫星发射业务日 

趋频繁，市场竞争激烈。降低发射成本 ，提高运 

载能力，提高 [作可靠性 ，减小环境污染等手段 

已成为提高火箭竞争能力的主要技术途径。与之 

相适应采用无毒、无污染、来源广、价格低及高 

性能的推进剂已成为液体火箭发动机发展的必然 

趋势 ，液氢饭 氧、液氧 烷和液氧碟 油为推进 

剂的发动机是近年来研究的重点，4种推进剂物 

性如表 1所示_】I。甲烷来源广泛、价格低廉，有 

着无毒无污染、使用维护方便、高性能 、冷却性 

能好及不易结焦积碳等众多先天优势 1，与其他 

烃类燃料相比甲烷更适合重复使用，是重复使用 

运载器最佳的推进剂之一I 。 

表 1 推进剂物理性能 

Tab．1 Physical properlies of propellants 

注：表中密度 、定 比热为常用液态状态值 

自上世纪 80年代起 ，包括美 国、俄罗斯 、 

日本 、中国及欧洲在内的多个航天国家，都开展 

了甲烷推进剂的应用研究工作，包括甲烷传热、 

结焦及积碳特性等 。甲烷传热试验大多以电热 

管传热试验的形式开展，获得了甲烷在电热管中 

的传热特性，并各自总结了甲烷对流换热准则关 

系式16—81。D．Preclik等开展了甲烷在大深宽比燃 

烧室冷却通道中的传热特性数值模拟研究 l，研 

究结果表明：甲烷在高深宽比冷却通道内产生热 

分层现象，热分层因素对推力室内壁气壁温计算 

结果影响较大，并且随着深宽比的增大，热影响 

越明显，当通道深宽比 (h／b)为 9．2时一维和三 

维传热计算结果相差达到 20％，气壁温三维计算 

值高于一维计算值。康玉东等研究结果表明：甲 

烷比定压热容、黏度及导热系数在冷却通道截面 

出现极值 ，阻碍其热量交换 ，流场分层和流速非 

对称明显19 J。南此可见甲烷在电热管内的传热情 

况与推力室再生冷却通道内的流动换热情况有着 

较大的差异，电热管受热是对称均匀的，推力室 

冷却通道结构为附有肋效应的单侧大热流的热传 

导形式，冷却通道中甲烷的流动对流换热呈强烈 

的非对称性，图 1为典型铣槽式冷却通道结构和 

换热原理图。因此这些由电热管试验所获得的经 

验关系式在推力室冷却通道内应用存在一定的误 

差和局限性。本文以量热式推力室热试验的形式 

研究了超临界压力 (≥4．6 MPa)状态下甲烷和亚 

临界压力 f≤4．6 MPa)状态下甲烷在推力室冷却 

通道中的传热特性，在较宽范罔内获得了甲烷在 

大热流铣槽式冷却通道结构中的对流换热特性 ， 

总结了超临界甲烷对流准则经验关系式。 

图 1 典型铣槽式冷却通道换热原理罔 

Fig．1 Heat transfer principle fnr typical groove 

lype cooling channel 
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1试验装置 

甲烷传热试验以量热式缩比推力室挤压热试 

验形式开展，量热式推力室结构示意图如图2所 

示。考虑到燃烧室工况变化和冷却剂侧T况变化 

之间相互不受影响，方便传热试验研究 ，试验装 

置采用头部 、身部相互独立的推力室设计结构， 

各推进剂路由独立挤压系统供应。量热式推力室 

主要由火药点火器、头部喷注器及传热身部 3大 

部分组成，各部分之间采用法兰连接 ，石墨密封 

圈密封，头部喷注器采用液氧 、气氢为燃料，喷 

注器为三底两腔结构，液氧 、气氢通过喷注器内 

的同轴直流式喷嘴组织喷注燃烧，为传热试验提 

供高压大热流热源环境。传热身部为铣槽电铸结 

构，以液态甲烷为冷却剂，甲烷冷却剂从身部喷 

管尾端集合器进入身部冷却通道，由身部前端的 

集合器流出 

Ignition 

____ !=日 

图 2 甲烷传热试验量热式推力室结构示意图 

Fig．2 Schematic of calorimetric thrust chamber 

structure )r methane heat transfer test 

除推力室热试验的一些常规测点 (如室压 、 

氢氧喷前压力及温度等)外 ，在传热身部轴向不 

同位置布置了4组测点以研究甲烷再生冷却对流 

换热特性，每组测点问相隔约 100 lllm，每组测 

点包括燃烧室内壁气壁温测点 ，内壁肋条温 

度测点 ，冷却通道内冷却剂温度测点 ，冷却 

通道内冷却剂压力测点P ，各测点的结构形式如 

图 3所示 

图 3 量热式推力室身部 A—A剖面测点结构示意图 

Fig．3 Measuring point structure of A—A section of 

calorimetric thrust chamber 

2试验系统 

甲烷传热试验为高压低温系统挤压热试验。 

图 4为甲烷传热试验系统示意图，试验系统中液 

氧和液态甲烷采用高压气体挤压低温储箱的方式 

供给，气氢由高压氢气瓶直接供给。冷却剂甲烷 

路为双路并联设计，甲烷主路可供给 5～7 kg／s的 

液态甲烷 ，甲烷副路可供给约 1 kg／s的液态甲 

烷。可以在试验程序中间时刻关闭甲烷副路，减 

少冷却剂甲烷流量，达到一次试验 2种传热工况 

的 目的。对流经传热身部后的甲烷采用排空处 

理。图 5为试验系统现场照片。 

4 甲烷传热试验系统示意 

Fig．4 Schematic of methane heat transfer test system 
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对超临界传热试验数据进行无量纲化处理 ， 

获得冷却通道内甲烷换热无量纲数据范围：Re范 

围7~105-27~10 ，Nu范围7．5~102~31xlO 。一般 

低温冷却剂在冷却通道非流向截面上存在明显的 

温度分层现象，这一现象在大深宽比、大热流冷 

却通道内尤为明显，贴近换热壁侧的流体温度高 

于中心主流温度，因此流体的热力学性质在同一 

通道截面上存在较大差异。通常当冷却剂主流温 

度与换热壁面温度差大于 50 K时，就需要在换 

热准则关 系式 中引入(Tf／ “或 ／ “来考 

虑温度分层所带来 的不均匀物性场对换热的影 

响，推力室冷却通道内的壁温与甲烷冷却剂主流 

温度的差值远大于 50 K。以 Nu=aRe⋯P ⋯ ( ／ 

／ “形式的对流换热准则关系式为基准， 

拟合获得了超临界甲烷在铣槽式冷却结构内的对 

流换热准则关系式 (2)，图 8为试验数据公式拟 

合曲线图。将 Nu试验结果与该准则关系式计算 

结果进行了比较，经验公式计算值与试验值偏差 

分布散度较小，如图9所示。亚临界甲烷传热试 

验结果表明，甲烷在亚临界压力状态下也具有一 

定的传热能力，在试验工况状态下不会导致推力 

室内壁烧蚀。 
n 0 n n n 1 

Nu=O．0l8Re⋯ 。【 ／rw) 【 ／g ) (1) 

图 8 试验数据公式拟合曲线图 

Fig．8 Formula fitting cu~es of test data 

O 

在试验中测得了冷却通道内压力沿程分布情 

况 ，以 Colebrook—White流阻系数经验关系式 f2) 

和 (3)中的粗糙度s大小区分计算冷却通道内壁 

面的粗糙和光滑特性，分别用粗糙壁面模型和光 

滑壁面模型对通道流阻进行了计算，如图 10所 

示 ，光滑壁面模型的计算结果与试验结果更接 

近。试验表明超临界甲烷在推力室冷却通道内流 

阻较小。相比沿程损失 ，冷却通道的进出口存在 

较大的局部损失。 

=  Ax (2) 

南 + 

图9 Nu试验值与本文总结公式计算值比较 

Fig．9 Nu test values VS．calculated values by 

proposed formula 
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图 l0 冷却通道压力计算值与试验结果对比 

Fig．10 Comparison of calculated value and measured 

result in pressure test in coolant channal 
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4换向阀生产、试验情况 

换向阀在后续的生产过程 中阀座高度改为 

1．5 mm，改进后的换向阀进行了多台次的生产和 

试验 ，试验过程中阀芯 、阀座 口密封性满足要 

求，阀芯无卡滞现象，试验后分解观察，换向阀 

阀芯、阀座无明显的塑性变形，只是在阀座的内 

外圈有较浅的压痕，与图 6所示的塑性应变基本 

类似，表明改进后的换向阀满足使用要求。 

5 结论 

阀芯撞击阀座的过程是一个复杂的过程 ，涉 

及能量交换、材料特性影响等，尤其是应力波的 

影响比较特别和复杂，是现在撞击研究的热点。 

本文采用有限元分析软件对换向阀阀芯／阀座的撞 

击特性进行仿真研究，得到以下结论 ： 

1)阀芯撞击阀座是多次撞击过程，每个撞 

击周期里会有两个应力波导致的撞击峰值。 

2)阀座高度影响着换向阀撞击特性 ，阀座 

高度增加对减少塑性变形效果明显 ，但在实际设 

计过程中还需要综合考虑其密封性。 
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4 结束语 

本文以量热式推力室热试验的形式进行了超 

临界压力和亚临界压力下的甲烷传热试验研究， 

研究分析了超临界甲烷在高压大热流铣槽式矩形 

冷却通道内的换热特征，获得了铣槽式推力室冷 

却通道内超临界甲烷对流换热经验关系式。并进 

行甲烷冷却通道流阻计算，光滑壁面模型下冷却 

通道流阻计算结果与试验结果吻合较好。亚临界 

甲烷传热试验结果表明，甲烷在亚临界压力状态 

下也具有一定的传热能力，在试验工况状态下不 

会导致推力室内壁烧蚀。 
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