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基于传热反问题方法的N2O/C2H4预混
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摘 要：测量液体火箭发动机的热载荷是获取燃烧室内部信息的重要方法。为了获取N2O/C2H4预混

推进剂燃烧室内壁的热载荷，建立了液体火箭发动机的热流计算的反问题方法，该方法基于对燃烧室壁

面温度场的直接求解，通过对轴向多个位置测量温度的反演计算得到燃烧室内壁热流和温度。研究表

明：应用文中建立的传热反问题方法能够较为准确地获得热流随时间及空间的分布；热电偶的位置对计

算准确性有明显的影响，与理论深度偏差在 0.2mm以内的随机深度偏差可导致超过 4%热流反演误差；

N2O/C2H4预混推进剂燃烧室热流及温度沿轴向逐渐降低，表明燃烧室内的反应释热过程主要在燃烧室头

部附近发生。
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Abstract：Measuring the thermal load of a liquid rocket engine is an important way for obtaining informa⁃
tion inside the combustion chamber. In order to obtain the thermal load on the inner wall of a N2O/C2H4 premixed
propellant combustion chamber，an inverse method for heat flux calculation of liquid rocket engine is established.
The inverse method is based on the direct solution of the temperature field of the combustion chamber wall.
Through the inversion calculation of the axial measurement temperature，the heat flux and temperature of the in⁃
ner wall of the combustion chamber are obtained. The conclusions of the research are as followed. The heat trans⁃
fer inverse problem method established in the paper can accurately obtain the distribution of heat flux with time
and space. The position of the thermocouples has a significant impact on the accuracy of the calculation. A ran⁃
dom depth deviation from a theoretical depth of less than 0.2 mm can result in more than 4% inverse heat flux er⁃
ror. The heat flux and temperature of the N2O/C2H4 premixed propellant combustion chamber gradually decrease
along the axial position，indicating that the heat release mainly take place close to the head of the chamber.
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1 引 言

液体火箭发动机工作于极端严苛的热环境中，

准确获取壁面的热流及温度数据对掌握发动机工作

状态，提高推力室热防护可靠性以及对新一代发动

机的研制具有重要意义［1］。然而，由于燃烧室内壁的

温度高，热流密度大，细致测量热流及温度分布是一

项非常具有挑战性的工作。

为了测量液体火箭发动机热流密度，过去数十

年发展了多种测量方法。其中，量热法［2-4］通过测量

冷却剂入口和出口集液环处冷却剂温度，可以得到

该试验段长度上的平均热流，但是不能分辨局部传

热特性。应用热流量计测量［5］是一种比较有前景的

测量方法，但目前在推力室高温环境下一般使用寿

命较短且测量结果较为粗糙，使用较少。另外，可通

过测量不同深度位置的温度，在已知结构导热系数、

热容等参数条件下计算壁面热流［6-9］，比较典型的是

应用同轴热电偶测量两处不同位置温度并据此计算

壁面热流。与以上几种方法相比，传热反问题方法

基于对固壁温度场的直接求解，能够分辨局部的传

热特性，应用传热反问题方法可以对传热过程进行

更基础、更细节的研究［10］。因此，研究人员将这一方

法应用于液体火箭发动机的传热研究。Celano等［11］

应用传热反问题方法辨识了单喷注单元 GOX/GCH4
燃烧室的轴向热流分布，并对比了传热反问题方法、

一维热平衡方法的热流反演结果，反演结果最大差

值在 15%以内。为了研究应用 N2O/C2H4预混推进剂

的燃烧室的燃烧特性及壁面热载荷，Perakis等［12］应

用传热反问题方法反演了推力室热流轴向分布。Su⁃
slov等［13］通过反问题方法获得了 LOX/H2燃烧室的热

载荷分布，研究了燃烧室的气膜冷却效率。国内汪

小卫等［14］针对单喷嘴热容燃烧室，通过反算燃气与

壁面的对流换热系数，最终求得壁面热流密度。刘

占一等［15］基于非稳态导热方程反算了气氧甲烷单喷

嘴燃烧室内壁面热流。

N2O与烃预混形成新的推进剂，具有高能、无毒、

可预包装及大变比等优点，其供应系统与单组元供

应系统类似，具有结构简单的特点。因此 N2O与烃预

混推进剂具有较好的应用前景，可代替肼类推进剂

用于轨姿控发动机中，在国防及航天领域内都极具

发展前途［16-18］。

选用 C2H4作为燃料与 N2O预混形成推进剂，为了

获取 N2O/C2H4预混推进剂燃烧室轴向的热载荷分布，

本文通过编程实现了Matlab对 Fluent的嵌套调用，建

立了燃烧室热流测量的反问题方法，热流反演方法

基于对固壁温度场的直接求解，能够考虑到沿着轴

向的热传导。文中建立的一套热流反演方法具有较

高的计算精度和计算效率，并能适用于复杂结构的

反演计算。在此基础上，开展了 N2O/C2H4预混推进剂

燃烧室试验，通过逐步反演计算得到壁面热流分布。

2 实验及热流反演方法

2.1 实验方案

本实验在西安航天动力研究所液体火箭发动机

技术重点实验室的小发动机实验台上进行。实验装

置如图 1所示，推进剂为预混 N2O/C2H4气体推进剂，

气体推进剂从多孔介质头部注入，采用电火花点火。

试验段身部材料为紫铜，长度为 120mm，内径为

35mm。为在燃烧室上插入热电偶测温，在燃烧室周

向某一截面内，设计了 8个等间距的阶梯孔。沿燃烧

室轴向布置 8支热电偶，相邻两支热电偶之间的距离

为 12mm。第一支热电偶与头部端面间的距离为

18mm。热电偶距内壁距离为 1.5mm。实验中采用的

热电偶为 K型热电偶，外径为 1mm，热电偶的特征时

间小于 200ms。实验中，将热电偶插入燃烧室的阶梯

孔中，并用弹簧压紧。为了在实验中使热电偶和燃

烧室孔底保持充分的接触，将孔底加工为锥形，另外

在弹簧外增加套筒以防止弹簧失稳。

实验中的 N2O和 C2H4在进入燃烧室前充分预混，

推进剂混合比为 9.24，推进剂流量通过标定后的孔板

来控制，总流量为 18.64g/s，设计室压为 0.75MPa。
2.2 传热反问题方法及验证

2.2.1 传热反问题方法

反问题方法是指通过一组测量值来求解产生这

些值的物理量的数学方法。对于传热计算而言，已

知热流边界条件求解温度分布是正问题，而通过测

Fig. 1 Temperature measurement section of heat sink

thrust chamber
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量的温度数据反推边界热流是传热反问题。一般应

用传热反问题方法的目的是通过测量的温度数据反

演出产生温度变化的热流密度输入。具体的方法是

假定一组热流密度输入，经过传热正问题计算得到

测点温度并与实验测量温度比较，并根据优化算法

得到新的热流输入。优化的目标是使测点处的计算

温度和实验温度的差值最小。

本文通过编程实现了 Matlab对 Fluent的嵌套调

用，传热正问题在 Fluent中进行，优化过程在 Matlab
中完成，在每一时间步对热流密度进行优化。计算

中 Fluent采用双精度模式，优化方法采用具有较高效

率的 Levenberg-Marquardt算法，可使计算结果具有

较高的精度，并且计算过程高效且稳定。图 2给出了

本文应用传热反问题进行热流反演计算的逐步计算

流程图，灰色方块代表在 Fluent中进行的步骤，其余

步骤都在Matlab中完成。计算的主要过程如下：

第一步：给边界赋予初始的热流密度，具体的方

法是给定几个离散点的热流密度，通过线性插值获

得整个边界的热流分布，并应用 UDF写入热流边界

条件。然后初始化得到初始温度场。

第二步：通过 Fluent求解传热正问题。

第三步：比较计算和实验得到的测点温度，分析

结果是否满足收敛要求，如果不满足，则通过优化方

法计算得到新的热流，并重新设置热流边界条件，返

回第二步进行计算。

第四步：如果当前的时间步不是最后一个时间

步，则增加时间步，将上一步计算的热流和温度场作

为初始热流和初始温度场，回到第一步进行计算。

如果是最后一个时间步，则计算结束。

2.2.1.1 正问题求解

热流反演需要不断求解传热正问题，由于推力

室是轴对称的，可将三维热传导问题简化为二维的

热传导问题，即只有径向和轴向的热传导，而不考虑

沿推力室周向的热传导。因此选取通过中心轴线的

二维轴向截面作为计算域。图 3为实验中的燃烧室

的某一轴向切面，计算域为四个边界围成的矩形区

域，不考虑壁面盲孔的存在。

燃烧室的前端与后端均被认为是绝热端面，在

正问题求解时给定绝热边界条件。燃烧室外壁直接

与外界环境接触，设为对流边界条件，对流换热系数

设为 15W/（m2·K）。未知的热流作为内壁的边界条

件，其热流即为传热反演所求的热流。在本文中，内

壁上的热流通过 8个点的线性插值得到，数量等于热

电偶的数量。如图 3所示，测温点正下方有 8处被红

点标出的位置，即为反演计算中要优化的几处热流。

边界条件在计算中通过 UDF写入，以外界环境温度

作为热沉燃烧室初始温度对计算域进行初始化。在

计算过程中，假定紫铜的导热率等物性参数为常数，

不随温度变化。

2.2.1.2 优化方法

研究中的优化方法采用 Levenberg-Marquardt算
法，它是一种基于梯度的优化算法［19］，因其精度、效

率的优势广泛应用于表面热流辨识［20］。

对于非稳态的测温问题，Levenberg-Marquardt方
法优化的目标函数为

S = [Y - T (q) ] T [Y - T (q) ] （1）Fig. 2 Calculation flow chart of an inverse method

Fig. 3 Computational domain and applied boundary

conditions
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式中 Y代表在 t时刻由 m个测点的温度形成的温

度矢量，T是由正问题计算得到的 m个测点的温度矢

量，T值与边界上加载的热流 q相关。以上即形成了

一个最优化问题：求在某一个热流边界 q下，使目标

函数 S值最小。而构造热流边界 q则需要用到优化

算法。

为使 S取最小值，则

∂S
∂qi =

∂
∂qi ( [Y - T (q) ] T [Y - T (q) ]) = 0 （2）

将 T (q)泰勒展开并带入上式，经过变换可得

qk + 1 = qk + [ (J k ) T J k ] -1 (J k ) T [T - T (qk ) ] （3）
其中，J为雅克比矩阵
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（4）

J k 是雅克比矩阵在 qk 处的值，其中任一元素

∂Tj /∂qi的含义是：第 i处的热流产生微小变化，对 j处

的 温 度 所 产 生 的 影 响 。 其 值 可 通 过 求 解 正 问 题

求得。

通过式（3）求解得到新的热流边界，并计算传热

正问题得到新的 T (q)，直到满足 S (qk + 1 ) < ε。ε为较

小的正数，本文在计算中取 1 × 10-6。
2.2.2 反问题方法的计算验证

为了验证传热反演方法的可行性并评估其对复

杂热流辨识的准确性，文中给推力室内壁面加载特

定形式的热载荷进行验证。分别是线性分布的热流

q1，半周期的正弦分布热流 q2，全周期的正弦分布热

流 q3，三种形式的热流的表达式分别如式（5）~（7）所

示。这三种形式热流从时间来看均是阶跃热流，一

般液体火箭发动机实验中的热流变化具有阶跃热流

的特征；从空间来看，热流 q3 形式最为复杂，热流 q1
最为简单。

线性的热流分布

q1 (x,t) = {0 t ∈ [ 0s , ]2s
( )125x/3 + 7/4 × 106 t ∈ (2 s, )6s （5）

半周期的正弦热流分布

q2 (x,t) = {0 t ∈ [ 0s , ]2s
( )2sin ( )πx/0.12 + 4 × 106 t ∈ (2 s, )6s （6）

全周期的正弦热流分布

q3 (x,t) = {0 t ∈ [ 0s , ]2s
( )2sin ( )2πx/0.12 + 4 × 106 t ∈ (2 s, )6s（7）

将热流 q1，q2，q3 加载于推力室内壁，计算得到 8
处测点位置的温度。然后将这 8处的计算温度作为

实验测量温度，应用传热反问题方法对测点温度进

行反演计算。图 4显示了三种不同形式的热流及其

对应的反演结果。

图 4中，红色线条代表热流的理论值，也即实验

中加载的热流，蓝色线条代表经传热反问题方法计

算得到的反演热流，实心蓝点位置对应着热电偶的

位置。从图中可以看出：对于线性分布的热流 q1 和

半周期的正弦型热流 q2，热流反演结果准确度很高，

热流 q2的反演热流与理论值仅在两侧边界附近略有

差别；而对于全周期的正弦型热流 q3，在靠近边界的

两点处，存在明显的误差，最大误差 5.7%。

总体来看，本文的传热反问题方法能够对以上

三种形式的热流进行较为准确的反演，但是随着热

流形式由简单变复杂，局部反演误差也会增大。计

算误差的出现，一是由于 8个测点的数量有限，对于

Fig. 4 Comparison of heat flux and resulting inverse heat flux
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复杂热流形式分辨力有限；二是由于在边界附近的

热流通过向外插值得到，容易在边界处放大误差。

2.2.3 测点位置对热流反演精度的影响

试验件加工精度的不足、金属碎屑进入测温孔

中等问题，可能会导致测温点实际深度和理论深度

有微量的偏差。实际测温点与理论测温点位置的不

同，导致实际测得的温度与理论上应该测得的温度

有持续性的偏差，温度偏差量随着实验时间不断改

变。而采用传热反问题算法反演计算时，却将实际

测温点的温度当作理论测量点的温度来进行反演计

算，这可能造成较大的反演误差，因此有必要就测温

点位置对热流反演精度的影响进行研究。

以 2.2.2节中 q1 为例进行研究，测温点距离推力

室内表面的理论距离为 1.5mm。Case1的 8个测点实

际深度与理论深度的偏差为 0.1mm以内的随机值；

Case2 的 8 个测点实际深度与理论深度的偏差为

Case1偏差的 2倍。几种情况下各个热电偶距内壁距

离如表 1所示。

表 2为两种情况下的计算结果，从表中可以看

出：Case1最大误差-2.32%，Case 2最大误差-4.62%。

可见随着深度随机偏差的增大，热流反演结果的偏

差也会增大，说明保证热电偶位置对热流反演精度

有着重要影响。本文实验中实际距离与理论距离的

最大偏差在 0.2mm以内，可以确保由热电偶位置引起

的误差较小。

3 实验结果及分析

3.1 热电偶测量结果

燃烧室壁面初始温度与环境温度一致，为 287K。
实验所测得的热电偶温度数据如图 5所示。图中 0
时刻推力室点火，随后温度开始上升。可以看到，测

点温度在推力室点火后快速上升，且温度沿轴向呈

现前高后低的特点，即热电偶的位置越靠近头部，测

量得到的温度越高。 t=3s时，距离头部最近热电偶的

温 度 为 362K，而 距 头 部 最 远 的 热 电 偶 温 度 仅 为

327K。

3.2 实验测量温度的补偿方法

由于热电偶存在响应延迟，热电偶测量的温度

并非测温点的实际温度，要获得测量点的实际温度

必须考虑到热电偶的特征时间。热电偶特征时间的

存在，使得热电偶测得的温度偏离实际温度，特征时

间越长，测量温度与实际温度的偏差越大。热电偶

测量恒温物体时的温度响应可用式（8）描述：

T (t) = T c - (T c - T0 ) e- t/τ （8）
式中 T c 代表被测恒温物体的温度，T0 代表热电

偶初始温度，t为响应时间，τ为热点偶的特征时间。

对于非稳态导热，测温点的温度 T c非恒定值，热电偶

的动态响应过程更加复杂，但在非常短的时间 Δt时
间内，可以认为测温点的温度几乎不变，则有

T c (t) = (T (t) - T (t - Δt) e-Δt/τ ) / (1 - e-Δt/τ ) （9）
从零时刻开始逐步应用式（9）进行计算，可以得

到测点的实际温度。对实验测得的温度曲线按照不

Table 1 Distance of the thermocouples from the hot gas wall

Axial
position/mm

x=18
x=30
x=42
x=54
x=66
x=78
x=90
x=102

Theoretical
distance/mm

1.50
1.50
1.50
1.50
1.50
1.50
1.50
1.50

Case1（mm）
1.58
1.59
1.51
1.43
1.43
1.45
1.57
1.45

Case2（mm）
1.66
1.68
1.52
1.36
1.36
1.40
1.64
1.40

Fig. 5 Temperature measured by thermocouple at different

locations

Table 2 Effects of thermocouple position on inverse heat

flux

Axial
position/mm

x=18
x=30
x=42
x=54
x=66
x=78
x=90
x=102

Theoretical
q/（MW/m2）
2.500
3.000
3.500
4.000
4.500
5.000
5.500
6.000

Case1/
（MW/m2）
2.483
2.960
3.491
4.042
4.517
5.068
5.372
6.002

Error1/
%

-0.68
-1.33
-0.26
1.05
0.38
1.36
-2.32
0.03

Case2/
（MW/m2）
2.467
2.921
3.481
4.086
4.533
5.136
5.246
6.004

Error2/
%

-1.32
-2.63
-0.54
2.15
0.73
2.72
-4.62
0.07
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同的特征时间进行修正计算，如图 6所示，图中特征

时间为 0ms的曲线代表实验测得的温度曲线，特征时

间越长，修正后的温度曲线前移越显著。

本文在对实验获得的温度数据进行反演计算之

前，按照特征时间等于 100ms进行数据修正，减小由

热电偶响应延迟带来的偏差。

3.3 热流反演结果及分析

应用文中的传热反问题方法进行计算，得到瞬

态的热流密度。图 7显示了经热流反演得到的各个

位置热流随时间变化曲线，从图中可见：一方面，发

动机点火后各个位置的热流快速上升，在 1s内已达

到稳态值；另一方面，热流在轴向的分布，呈现出前

高后底的特点，越靠近燃烧室头部的位置，热流越

高。图 8显示了 t=2s时刻内壁面的热流及温度分布，

明显可以看出热流和温度沿轴向不断降低。以上结

果与文献 12中的结果一致，温度和热流沿着轴向降

低说明火焰锋在燃烧室头部，推进剂在燃烧室头部

附近就已经基本燃烧完全，因此热释过程主要在燃

烧室头部附近完成。而随着轴向位置增大，燃烧室

中基本不再发生化学反应，并且由于推力室的热传

导，沿轴向燃烧产物的温度也会下降。

图 9显示了 t=2s时刻推力室的温度分布云图，这

是传热反演过程中应用 Fluent计算正问题得到的结

果，较为直观地显示了燃烧室的温度分布规律。

4 结 论

为了能够得到燃烧室的热流及温度分布，本文

基于轴向多点测温建立了传热反问题方法，并将其

应用于 N2O/C2H4预混推进剂燃烧室实验数据分析，得

到以下结论：

（1）本文建立的传热反问题方法通过直接求解

燃烧室固壁温度场，能够考虑到轴向的热传导，较为

准确地反演出随时间及空间变化的热流。

（2）热电偶位置偏差对反演结果有明显的影响，

与理论深度偏差在 0.2mm以内的随机深度偏差可导

致超过 4%热流反演误差，因此应该严格控制测温孔

的加工精度或者准确获取测温孔的实际深度。

（3）N2O/C2H4预混推进剂燃烧室热流及温度沿轴

向降低，反映出推进剂在燃烧室头部附近就已经基

本燃烧完全，因此热释过程主要在燃烧室头部附近

完成。随着轴向位置增大，燃烧室中基本不再发生

化学反应。
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