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组合动力用过氧化氢煤油推力室热防护
方案设计方法 *
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摘 要：为满足组合动力对过氧化氢煤油推力室的方案设计需求，建立工程计算方法，可快速进行

热防护方案设计。通过修正燃气对流换热系数和引入液膜分解率完善工程算法，使工程计算结果与三维

流固热耦合计算结果和实际试验结果符合较好。在此基础上，对组合动力用推力室进行热防护方案设

计，结果表明：采用头部过氧化氢液膜和身部过氧化氢再生的方式可实现可靠热防护，其中，液膜流量

在氧化剂中占比为30%。采用上述研究思路具备开展快速方案论证的能力，可在众多方案中选出热防护

性能较优的方案。
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Design Methodology for Thermal Protection of Hydrogen
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by Combined Cycle Engine
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Abstract：An engineering calculating method was built to fulfill the requirement of thermal protection de⁃
sign on a hydrogen peroxide and kerosene biopropellant thrust chamber embeded in rocket combined cycle en⁃
gine. By modifying the convection heat transfer coefficient of burned gas and introducing the liquid film decompo⁃
sition rate of coolant，the results match well with those of experiment and three dimensional coupled numerical
simulation. Then，applied in the thermal protection of a thruster assembled in combined cycle engine，the result
indicates that the cooling design is proved practicable，with liquid film cooling in the head and regenerative cool⁃
ing in the body. The coolant is selected as hydrogen peroxide and the consumption of liquid film cooling makes up
about 30%. The method manages to evaluate the performance of thermal protection conveniently，and contribute
to the assessment of the overall performance.
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符号表

q

hg
T ad
Twg
D t
μg
cp，g
Prg
pc
c∗

A t
Ax
T ∗c
γ

Max
rg

燃气对流换热热流密度，W/m2
燃气侧对流换热系数，W/（m2·K）
燃气的绝热壁温，K
燃气侧推力室壁面温度，K
推力室喉部直径，m
燃气的动力粘度，Pa·s
燃气比热，J/（kg·K）
燃气温度下的普朗特数

推力室燃气压力，Pa
特征速度，m/s
喉部面积，m2
沿推力室轴线的截面面积，m2
推力室燃气总温，K
燃气比热比

燃气当地马赫数

当地恢复系数

T lf
μ f
Pr f
cp，lf
Pr lf
μ lf
x lf
η lf
ṁ lf
ρ lf
Dx

Twl
T re
h re
δ

λ

液膜温度，K
以液膜温度为定性温度计算的燃气粘度，Pa·s
以液膜温度为定性温度计算的燃气普朗特数

液膜的定压比热，J/（kg·K）
液膜的普朗特数

液膜的动力粘度，Pa·s
液膜位置到液膜入口的距离，m
液膜飞溅系数

液膜的质量流量，kg/s
液膜的密度，kg/m3
当地截面的直径，m
再生冷却剂侧壁面温度，K
再生冷却剂温度，K
冷却剂对流换热系数，W/（m2·K）
热端壁面与冷却剂侧距离，m
结构热导率，W/（m·K）

1 引 言

吸气式组合动力（以下简称组合动力）是由涡

轮、火箭、冲压中的两种或全部三种动力通过热力循

环和结构有机组合形成，代表了未来空天动力的主

要发展方向［1］。火箭被支板或斜坡固定在冲压燃烧

室流道中，起到稳焰、增推、助燃等作用，是组合动力

的关键部件［2］，见图 1。面向未来重复使用航天运输

系统的使用要求，组合动力需具备灵活便捷、响应迅

速的使用特征，这对火箭氧化剂提出了能够常温贮

存、绿色环保的工作要求，综合使用维护性和任务适

应性，过氧化氢推力室的重要性越来越受到关注。

过氧化氢煤油推力室混合比较大，常采用过氧

化氢作为冷却介质，过氧化氢热安定性较差，在高温

下受热易分解，分解特性增加了主动冷却研究的难

度。目前普渡大学［3］和韩国先进科学技术研究所［4］

分别采用头部煤油液膜和过氧化氢液膜实现了推力

室的可靠热防护。国内尝试了身部过氧化氢再生冷

却的方案［5-6］。当前研究多为试验探索，较少涉及计

算分析。受限于测量手段，对过氧化氢在推力室的

燃烧分解特性研究较多［7-8］，对其形成液膜后的分解

特性研究较少。

组合动力中火箭所承载的功能限制了推力室尺

寸并且要求推力室具有较高的工作压力，同一工作

压力条件下，火箭推力室的尺寸越小，燃气传递给推

力室的热流越大。组合动力用过氧化氢煤油推力室

热防护的难度更大，难以借鉴常规火箭推力室成熟

的研究经验。且随着使用需求的不同，组合动力对

火箭推力室提出的技术指标也不同，如果针对每型

推力室热防护方案均进行三维流固热数值仿真计算

和试验研究的代价太大。

为此，本文建立工程计算方法，利用三维流固热

仿真计算结果修正燃气传热模块，结合试验结果对

过氧化氢液膜分解特性进行研究从而修正液膜冷却

模块。最终形成面向过氧化氢煤油推力室的热防护

方案设计方法，可快速获取理论闭合的热防护方案。

2 计算方法

2.1 计算模型

推力室中的热量通过推进剂掺混燃烧产生，自

发地向壁面传递，壁面表面的液膜会吸收一部分热

量，剩下的热量通过结构热传导进入再生冷却介质

中，被再生冷却介质吸收一部分之后导出到结构外

表面。文献［9］指出推力室中辐射热流比对流热流

小得多，过氧化氢/煤油推力室的总温相对更低，故忽

Fig. 1 Diagram of strut-rocket
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略燃气辐射传热的影响。按照能量的走向，分别对

所用到的工程计算模型进行介绍。

2.1.1 燃气传热

工程算法中不考虑推进剂经过喷注器掺混燃烧

过程，将热力计算的产物作为输入参数，热力计算使

用 CEA软件实现。

燃气向壁面的传热可以表示为

q = h g (T ad - Twg) （1）
式中 h g为对流换热系数，可由经典的 Bartz计算

公式求得。

h g =
é

ë
êê
0.026
D 0.2
t ( μ0.2g cp,gPr0.6g ) ( p cc∗ )

0.8ù

û
úú ( A tAx )

0.9

σ （2）
式中 σ为定性温度变换系数。

σ = é
ë
êê
1
2
Twg
T ∗
c
(1 + γ - 12 Ma2x) + 12 ùûúú

-0.68

(1 + γ - 12 Ma2x)
-0.12

（3）
燃气的热物性可以通过燃烧产物的组分分布拟

合得出。在无膜状态下，主流绝热壁温通过式（4）
得到。

T ad = T ∗
c

é

ë

ê

ê

ê
êê
ê
1 + rg ( )γ - 1

2 Ma2x

1 + ( )γ - 1
2 Ma2x

ù

û

ú

ú

ú
úú
ú （4）

式中 rg 为当地恢复系数，对于湍流流动，rg =
(Prg)

0.33
。

2.1.2 液膜冷却

关于液膜冷却的详细控制方程在文献［10］中已

有详细介绍，液膜冷却主要关心液膜的传热过程，传

热过程研究主要包括中心气流与液膜的传热过程以

及液膜和室壁的传热过程。

中心气流向液膜的传热会受到液膜的影响，考

虑到如上影响，Stechman 等对巴兹方程进行了修

正［11］，见下式，式中下标 f表示以液膜温度为定性温

度计算的燃气参数，该修正方法认为推力室内燃气

流速很大，液膜相对燃气可以看成为静止的“壁面”，

液膜表面析出的蒸汽或者未蒸发液膜表面的温度替

代之前的边区燃气总温作为定性温度。修正的物理

意义较明确，并且修正方程的计算结果与马夸特公

司的试验数据吻合。

h g = é
ë
êê
0.026
D 0.2
t ( μ0.2f cp,gPr0.667f ) ( p cc∗ )

0.8ù

û
úú ( A tAx )

0.9

σ （5）

σ = é
ë
êê
1
2
T lf
T ∗
c
(1 + γ - 12 Ma2x) + 12 ùûúú

-0.68

(1 + γ - 12 Ma2x)
-0.12

（6）
液膜向室壁的传热计算也通过 Stechman模型给

出，如下式所示，式中物理量的计算方法详见文献［9］。

h lf = 0.0288 cp,lf
Pr0.667lf μ0.2lf x0.2lf ( η lf ṁ lfu ghgPr0.667g ρ lf

π ( )Dx /2 cp,g )
0.4

（7）

液膜受到燃气的加热作用逐渐升温、蒸发，到下

游时液膜全部转变成气膜，气膜也会隔绝中心高热

燃气，起到保护壁面的作用，气膜冷却效果的工程计

算公式采用 Grissom提出的计算方法［12］。

2.1.3 结构导热

当前的工程计算中常取壁面两侧平均温度作为

结构导热率的定性温度，进而利用傅里叶导热定律

进行热传导的计算。然而，推力室的最大结构温差

近几百 K，从低温到高温的过程中结构导热率变化较

大，采用如上处理方式难以获得较精确结构温度

分布。

可把推力室某一截面沿径向划分网格单元，建

立无内热源、稳态、变导热系数的导热微分方程，即

1
r
∂
∂x

é
ë
êλr

∂T
∂x

ù
û
ú = 0 （8）

式中 r为网格点所在位置的半径，x是与热量传

递方向相平行的坐标，方程的离散及求解过程详见

文献［13］。

2.1.4 再生冷却

再生冷却介质与内壁面的对流换热常选取管槽

内湍流强制对流换热关联式进行计算，常用的关联

式有米海耶夫公式，Dittus-Boelter公式与 NASA甲烷

电热管经验公式，各公式基本形式相似，采用应用较

广泛的 NASA甲烷电热管试验经验公式

Nu = 0.023Re0.8bl Pr0.4bl ( TwlTbl )
0.45

（9）
式中 Tbl = ( )Twl + T re /2。
一般的冷却通道为铣槽式结构或管束式结构，

槽由内外壁及肋条（隔片）连接而成。肋条或管壁可

加大向冷却剂的散热，常用肋条效应表征此影响。

在支板火箭和斜坡火箭的应用环境下，外壁面边界

条件可按绝热壁处理。

2.1.5 冷却剂物性

过氧化氢煤油推力室的混合比较大，一般采用

过氧化氢作为冷却介质，由于过氧化氢比较危险，国
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内外针对其热物性所开展的试验研究较少，一般采

用拟合公式［14］对热物性进行计算。对于 90%浓度的

过氧化氢而言，采用拟合公式计算获取的热物性见

图 2。沸点越高，冷却剂的热沉越大。比热表征冷却

剂的容热能力：温度升高，比热增大，换热效果增强；

热导率表征冷却剂的导热能力：温度升高，热导率变

小，换热效果减弱；液体粘度表征流体层间分子吸引

力的大小：温度升高，分子间吸引力变小，近壁处流

体受粘滞力的作用减小，流速变大，换热效果增强。

由于热导率对换热效果的影响较比热和粘度相比较

小，因而温度升高，冷却剂与结构间的对流换热系数

变大。

2.2 方法修正

在方案设计的过程中，需通过三维计算结果和

试验结果对工程算法进行修正。结合国内外针对再

生冷却和液膜冷却的研究现状，拟采用再生冷却三

维流固热计算结果修正工程算法中燃气传热和再生

冷却部分，采用液膜冷却试验结果修正工程算法中

液膜冷却部分。

2.2.1 三维仿真修正

三维仿真计算推力室的特征参数见表 1。

火箭推力室采用过氧化氢、煤油双组元推进剂，

其中过氧化氢先经过推力室身部布置的冷却槽道，

吸收部分热量后再经过催化床进入推力室。考虑到

与过氧化氢的相容性，推力室材料为 304不锈钢，周

向均布 30条再生冷却单元，冷却单元的槽肋沿程等

宽分布，热端换热壁厚 0.85mm，槽高 0.75mm，冷端换

热壁厚 0.75mm。冷却剂由喷管末端流入，至头部

流出。

本文主要研究组合动力推力室的复合冷却的计

算方法，因此忽略了化学反应对热防护的影响，以混

合比 7.5通过 CEA软件计算得到发动机总温，并以此

作为推力室入口条件，达到严苛考核方案可行性的

Table 1 Feature size of thrust chamber

Parameter
Combustor diameter/mm
Throat diameter/mm
Outlet diameter/mm
Cylinder length/mm
Thrust length/mm
Expanding angle/（°）
Mass flux/（kg/s）

Combustor pressure/MPa
Mixture ratio

Value
52
20
52
165
261
9

0.3~0.9
1.5~4.5
7.5

Fig. 2 Thermophysical property of 90% H2O2
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目的。本文数值计算了组合动力的推力室工况：（1）
大流量工况（mH2O2 = 794g/s），主要用于发动机增加推

力。（2）小流量工况（mH2O2 = 264.7g/s），主要用于发动

机稳定燃烧。

出于简化计算的考虑，假设有：

（1）忽 略 火 箭 推 力 室 喷 注 、雾 化 、混 合 、燃 烧

过程。

（2）忽略外部冲压通道流场不均匀性对推力室

出口流动的影响。

由于冷却单元沿推力室呈周向对称分布，为简

化计算考虑，可沿周向截取模型一部分进行计算。

沿周向肋条中线温度要高于其余部分的温度，模型

的选取要考虑到肋条中线温度，据此，取 1/15模型即

可，模型中包含两个完整槽道结构和一个完整肋条

结构，简化模型如图 3所示。计算模型由燃气、不锈

钢壳体和过氧化氢冷却剂组成。冷却剂由喷管末端

流入，至头部流出，实现对不锈钢壳体的主动冷却。

对计算模型进行结构化网格划分，网格数量 168
万，见图 4。对推力室喉部、气固交界面进行了加密

处理。其中，火箭推力室气固交界面第一层网格

0.03mm。推力室气固交界面与冷却槽道之间划分 10
层网格。

算例基于商业软件 Fluent开展计算，由于涉及过

氧化氢冷却槽道的低速流动，采用压力基求解器求

解，湍流模型采用 SST k-ω双方程模型，能够更精确

地计算喷管附近的分离流动。冷却槽道工质为过氧

化氢，入口在推力室喷管末端，为质量入口条件，参

考压力 6.8MPa，总温 297K，出口为压力出口条件，压

力 6MPa；推力室入口为质量入口条件，参考压力

4.5MPa，总温 2800K；外部冲压通道静压 0.23MPa，马
赫数 0.38，静温 1975K。

分别对两种工况下再生冷却热防护方案开展计

算，计算云图如图 5所示。

计算稳定后，导出肋条中线的热流密度和壁面

温度数据，以此作为修正工程算法的基准。在实际

传热过程中，再生冷却剂对流换热系数远大于燃气

对流换热系数，由热阻关系式可知［15］，再生冷却对流

换热系数对于传热影响较燃气相比较小，为此，可把

修正作用在燃气对流换热系数上。

q = T ad - T re
1
h g
+ δ
λ
+ 1
h re

（10）

Bartz公式源于管内充分发展的紊流传热准则方

程式，即

Nu = CRe0.8Pr0.4 （11）
式中 C取 0.026。
保持对流换热系数受各传热准则数的变化影响

趋势不变，修正直接作用在常数项 C上。修正后工程

计算方法计算结果与三维流固热结果的比较见图 6，
可见，在喉部附近工程计算获取的壁温和热流较三

维流固热计算结果偏差不到 10%。身部热流密度二

者相差较大，主要是流固热仿真的头部结构采用绝

Fig. 4 Three-dimensional computational grid

Fig. 5 Mach number distribution

Fig. 3 Three-dimensional computational domain
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热壁边界条件，燃气热流在此积聚，进而导致壁温升

高，持续影响头部下游身部。在推力室热防护方案

设计工作中，较关注喉部附近的壁面温度及热流数

据，因此修正后的工程算法具备开展方案论证的

条件。

2.2.2 试验结果修正

文献［4］采用 304不锈钢作为结构材料，利用头

部过氧化氢液膜进行推力室热防护工作，针对不同

液膜流量开展试验，并对壁面温度进行测量，测点分

布见图 7。其中，热电偶插入深度为 1mm，T1~T7每个

热电偶间轴向距离为 20mm，T7与 T8对称布置在喉

部两侧。文献［4］给出了工况 3和工况 4的具体条

件，见表 2。
图 8展示试验结果，纵坐标为热电偶测量的温

度，横坐标为采集数据时间，推力室工作区间已在图

中标出。以此为研究对象，开展液膜冷却工程计算

方法的修正工作。

一维工程计算难以反映实际三维效应，为方便

处理，做如下假设：

（1）工况 3条件下，推力室工作 9s，喉部测点温度

在 800℃左右，T6测点温度未超过液膜沸点。

（2）工况 4条件下，推力室工作 15s，喉部测点温

度未超过液膜沸点。

已知在常压下，过氧化氢温度到达 413K时会发

生剧烈分解，分解反应［16］如下

H2O2 → H2O ( l) + O2 (g) + 97.4kJ/mol （12）
通过测量结果可见，过氧化氢液膜实际温度超

Fig. 7 Schematics of H2O2/kerosene bipropellant thruster[4]

Table 2 Conditions of firing test

Parameter
Mass flux/（kg/s）
Mixture ratio

Proportion of coolant/%

Case 3
0.821
7.25
22.2

Case 4
0.845
7.35
25.6

Fig. 6 Comparison of calculation results of three-dimension

and one-dimension

Fig. 8 Hot firing test results[4]
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过 413K，过氧化氢发生了分解反应。过氧化氢容积

分解远小于由材料诱发的反应［16］，据此，可忽略容积

分解，在液膜工程算法中引入材料诱发的过氧化氢

分解率 X。文献［17］指出压力可通过影响液态过氧

化氢焓值进而影响分解率和分解气温度，文献［18］
指出在 10MPa以内，压力对分解气温度影响较小，以

此可以推断出，在 10MPa以内，压力对分解率影响较

小，可认为在此压力区间内分解率不变。

在工况 3和工况 4推力室压力下，水的蒸发潜热

为 34.8kJ/mol，则 1mol过氧化氢分解总放热为 62.6kJ，
90%过氧化氢实际分解放热为 45.7kJ/mol，分解放热

作用到液膜升温和蒸发的过程。以液膜延展长度为

判断准则，当 X=9.2kg/（m2·s）时，取身部测点 T4，收敛

段测点 T6，喉部测点 T8为研究对象，结果对比如图 9
所示。

Case 3工况下的喉部无液膜覆盖，直接受到燃气

加热作用，计算显示的 T8测点温度变化与试验结果

大体一致，上文关于燃气对流换热系数的修正较合

理。仿真结果显示 Case 3工况液膜覆盖到 T6测点所

在的位置，Case 4工况液膜覆盖到喉部，液膜计算结

果与试验符合较好。喉部附近测点计算结果与试验

结果相差不到 5%，身部 T4测点计算结果较试验偏

低，主要是因为一维工程计算身部被液膜全覆盖，近

壁温度不可能超过液膜温度。而推力室实际工作过

程中，液膜成股铺展在推力室壁，燃气会绕过液膜直

接加热结构，导致身部温度偏高［19］。由于方案设计

较关注喉部附近的壁面温度及热流数据，通过与试

验结果的对比，可认为上文所做的修正符合方案论

证的要求。最终，总结工程计算方法的修正流程如

图 10所示。

3 结果与讨论

组合动力用过氧化氢煤油火箭推力室内嵌在支

板或斜坡中，为满足长时间可靠使用的工作要求，

304不锈钢材料温度不宜超过 1000K，过氧化氢催化

床入口温度不宜超过 373K。为降低组合动力用推力

室热防护难度，最终选用表 3所示的推力室型面及工

况，其中，以喉部直径作为特征长度，其余尺寸作无

量纲处理。

推力室混合比较高，采用流量较大的氧化剂作

为冷却介质对燃烧性能影响较小。文献采用纯液膜

实现推力室的可靠热防护，对于组合动力用推力室

而言，推力室尺寸更小，热防护难度更高。推力室外

部环境为冲压高温燃气，无法通过热辐射向外散热，

依靠液膜进行冷却将会带来极大的浪费。因此，需

进行再生冷却和再生液膜复合冷却方案的论证。如

Fig. 9 Calculation results

Fig. 10 Flow path of revising engineering calculation

methods
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果采用液膜冷却，受限于支板和斜坡的尺寸包络和

工艺实现要求，优选头部液膜的方式。

3.1 纯再生冷却方案

综合考虑工艺实现和结构强度要求，周向均布

20条再生冷却单元，冷却单元的槽肋沿程等宽分布，

热端换热壁厚 1.0mm，槽高 1.0mm，冷端换热壁厚

2.0mm，过氧化氢初温取 298K。
两种工况下全部氧化剂充当冷却介质的再生冷

却计算结果如图 11所示，图中横坐标为沿推力室轴

线无量纲距离。

可见，小流量工况下再生冷却剂温升高于大流

量工况，大流量工况下喉部气壁面温度高于小流量

工况。由式（2）和式（10）可知，流量增加到 1.75倍

时，h g 增加到 1.56倍，q增加的幅度小于 h g 增加的幅

度，由式（1）可知大流量工况下 T ad - Twg变小，因而喉

部处气壁面温度高于小流量工况。另外，大流量工

况下 q增加的幅度小于流量增加的幅度，因而再生冷

却剂温升小于小流量工况。因此，在变工况推力室

再生冷却设计中，大流量重点关注气壁面温度，小流

量重点关注喉部温度。

3.2 头部液膜冷却和身部再生冷却优化方案

由于纯再生冷却条件下，大流量工况气壁面超

温，小流量工况冷却剂出口温度超温，需考虑再生与

液膜结合的冷却方式。液膜冷却剂隔绝一部分主流

的热流，降低再生冷却剂的吸热量和燃气传热量，有

望实现热防护方案的闭合，图 12为不同流量液膜条

件下再生液膜复合冷却方式的方案计算结果。

可见，当液膜在氧化剂占比小于 30%时，大流

Fig. 12 Calculation result of regenerative cooling & liquid

film cooling

Table 3 Profile and operating condition of thrust chamber

Parameter
Combustor diameter
Throat diameter
Outlet diameter
Cylinder length
Thrust length

Expanding angle/（°）
Mass flux/%

Combustor pressure/MPa
Mixture ratio

Value
2.25
1
2.25
7.25
10.7
10

57.1~100
2.0~3.6
7.5

Fig. 11 Calculation result of regenerative cooling
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量工况气壁面温度超过 1000K，再生冷却剂出口温

度超过 373K。当液膜在氧化剂占比 30% 时，气壁

面温度和再生冷却剂出口温度均符合指标要求。

两种工况下气壁温度和再生冷却剂出口温度均呈现

与纯再生冷却一致的规律。当液膜在氧化剂占比大

于 30%时，冷却剂量进一步增加，削弱燃烧效果，亦

能实现可靠冷却，不过会降低推力室性能。综合考

虑性能和可靠热防护，优选液膜在氧化剂占比 30%
的方案。

由图 13可见，液膜覆盖的壁面温度经过三个阶

段，经与液膜温度对比分析，阶段Ⅰ覆盖在壁面上的

液膜温升未到 413K，液膜温度和壁面温度上升较缓

慢；阶段Ⅱ液膜温度达到 413K，分解放热反应开始，

液膜温度和壁面温度迅速增加；阶段Ⅲ液膜温度达

到沸点，液膜温度不变，开始蒸发，由式（7）可知液膜

越薄，液膜与壁面之间的换热系数越小，故壁面温度

有所下降。

4 结 论

通过本文研究，得到如下结论：

（1）采用三维流固热耦合计算结果和实际试验

结果修正后的工程计算方法具备开展快速方案论证

的能力，可在众多方案中选出热防护性能较优的

方案。

（2）过氧化氢液膜温度可达到室压下介质的沸

点。在试验工况下，当过氧化氢温度到达 413K后取

材料诱发的分解率为 9.2kg/（m2·s）时，计算结果与试

验结果符合较好。

（3）针对变工况涉及到再生冷却的过氧化氢煤

油推力室热防护工作，大流量工况重点关注气壁面

温度，小流量工况重点关注过氧化氢出口温度。

（4）针对小尺寸变工况组合动力用过氧化氢煤

油推力室，头部液膜与身部再生复合热防护方案有

望实现可靠热防护，对于文中所示推力室，液膜流量

在 氧 化 剂 中 占 比 为 30% 时 满 足 各 项 热 防 护 指 标

要求。
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