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某型液体火箭动力系统低温环境适应性要求验证试
验与结果分析

唐亮，吴勋，杨蓉，卢晓峰
（第二炮兵装备研究院，北京 100094）

摘要：目的 验证动力系统低温环境适应性要求。方法 开展低温试验，模拟火箭运载平台在某使用

条件下的环境状态，测量火箭运载平台在各典型测点表面温度数据，将实际温度数据及温度变化

情况与关键部组件的使用要求进行对比，分析局部实际温度条件是否满足内部关键部组件的使用

要求。结果 获得低温条件下关注部位温度数据及温度变化情况。结论 通过进行低温条件下的试

验，验证了此型火箭在一定低温条件下，重点关注部位的温度能够满足产品设计使用技术要求。

此结果为此型火箭动力系统低温环境条件下的使用提供了依据。
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Adaptability Requirement Validation Test and Result Analysis of Liquid
Rocket Engine in Low-temperature Environment
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ABSTRACT：Objective To validate the adaptability requirement of a liquid rocket engine in low temperature
environment. Methods Low-temperature validation test was accomplished. The environmental state of a rocket carrier
platform under specific operation conditions was simulated and the surface temperatures for specific points of the rocket
carrier platform were measured. By means of comparing the real temperature data, the temperature variations and the
operation requirements of key subassemblies, it was analyzed whether the local actual temperature conditions satisfied
the operation requirements of the internal key subassemblies. Results The temperature data and temperature variations
of the focused subassemblies under low-temperature conditions were obtained. Conclusion According to the results of
test, it was verified that the temperature state of focused subassemblies satisfied the technical requirements for product
design and operation under certain low-temperature conditions. The validating test and the conclusion provide reference
for the use of this type of rocket engine system in low-temperature environment.
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某型液体火箭运载平台在使用过程中，存在一

些对温度控制的技术要求，如动力系统某组件需要

保证局部环境温度不得低于 X ℃。为了验证此型

运载平台在低温条件下使用的环境适应性，确保使

用可靠性与安全性，开展了相应的使用验证试验和

分析。

火箭运载平台放置于发射装置内，发射装置与

外界主要通联的通道包括上部的出口通道，通联下

部的两侧模拟排焰通道，各通联通道通过地面的盖

板与外界相隔离。正常情况下，火箭运载平台所处

环境温度保持在室温状态，此时温度满足使用技术

要求。一定条件下，盖板处于打开状态，由于外界环

境温度处于一个较低的状态，地下发射装置的热空

气将与外界冷空气进行十分强烈的对流换热，从而

导致火箭运载平台所处环境温度迅速降低到一个较

低的水平。

通过开展适应性的低温试验，获取低温条件下

火箭运载平台各关注部位温度变化情况，为开展后

续分析提供支撑。

1 低温试验

1.1 目的

通过开展低温验证性试验，模拟火箭运载平台

在某使用条件下的环境状态，测量火箭运载平台在

各典型测点环境温度变化情况，分析局部实际温度

条件是否满足内部关键部组件的使用要求。为此

型火箭运载平台低温环境条件下的使用安全性提

供依据。

此型火箭运载平台对于温度控制存在一些要

求，对于动力系统来说包括：头部推进剂温度不得低

于 X1 ℃，二级发动机某部位环境温度不得低于

X2 ℃。因此，此次试验和数据分析重点关注这两个

部位的温度变化。

1.2 条件

低温试验过程中，主要采用的测量工具为玻璃

管温度计（量程为±25 ℃，精度为1 ℃）、风速计和计

时器。为了测量火箭头部动力系统推进剂温度变化

情况，增加2套专用温度传感器。试验过程中共布

置13个测点，其中风速测点1个，温度测点12个（含

专用温度传感器温度测量测点）。

风速测点用于测量上部出口处环境风速，温度

测点分别用于测量环境温度和火箭运载平台各关注

点位表面温度。通过测量，获取试验所处环境温度

约为-10 ℃，地面风速为1～2 m/s。

1.3 过程

根据火箭总体设计，可适当进行局部热控制和

热调节[1]，以保持设备所需的温度条件。为此，火箭

头部动力系统和二级发动机可设计有局部热控制

状态。

低温试验过程中，进行了两种状态的温度变化

过程测量试验。其中试验状态一不对火箭头部动力

系统推进剂进行加温，试验过程如下：

1）关闭地下发射装置盖板，温度计、风速计按

照预定测量方案放置好，做好数据测量与采集准备；

2）空调系统送热风对火箭运载平台周边环境

进行加温，保持整体温度在室温状态；

3）当地下发射装置内部温度达到平衡状态后，

空调系统停止送热风，此时进行各测点数据测量；

4）迅速打开盖板，模拟火箭运载平台发射前状

态，计时开始，保持 t1 min，每隔 t min进行1次各测点

的数据测量；

5）保持 t1 min后，关闭盖板。

完成此试验状态的测试后，进行第二试验状态

的试验工作。此试验状态下，利用电加温装置对火

箭头部动力系统推进剂进行加温，试验过程如下：

1）关闭地下发射装置盖板，温度计、风速计按

照预定测量方案放置好，做好数据测量与采集准备；

2）空调系统送热风对火箭运载平台周边环境

进行加温，保持整体温度在室温状态；

3）利用电加温装置对火箭头部动力系统推进

剂进行加温，保持推进剂温度为XX ℃状态；

4）计时开始，保持 t2 min，每隔 t min进行1次各

测点的数据测量；

5）从之前计时开始为起点，达到 t1 min后，关闭

空调系统停止送热风；

6）第 t3 min（t3=t2-t1）开始，迅速打开盖板，模拟

火箭运载平台发射前状态，计时开始，保持 t1 min，每

隔 t min进行1次各测点的数据测量；

7）保持 t2 min后，关闭盖板。

1.4 数据采集

试验后对采集的数据进行分析整理，试验数据

记录见表1。其中试验状态一为头部推进剂不加温，

试验状态二为头部推进剂加温。
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2 低温试验结果及分析

2.1 头部推进剂

2.1.1 不加温状态

试验初始状态，火箭运载平台周边平衡温度为

14.9～17.2 ℃；试验过程中地面周边环境气温

为-8.2～-9.6 ℃，风速为0～1 m/s。各测点温度变化

曲线如图1所示。

无水肼贮箱表面在打开盖板的 t1 min时间里温

度由19.5 ℃降为18.0 ℃，降幅为1.5 ℃。根据计算，

若环境温度为-25 ℃时，打开盖板的 t1 min时间里，

无水肼贮箱表面温度由19.5 ℃降为17.0 ℃左右；若

贮箱内加注无水肼，整体热容量增加，温度下降速度

会明显降低。

若外界环境风速增大，可能导致无水肼贮箱表

面降低，但不会很大。测点2部位在 t1 min时间里温

度由19.0 ℃降为17.0 ℃，降幅为2.0 ℃。根据计算，

若环境温度为-25 ℃时，在 t1 min 时间里温度由

19.0 ℃降为16.0 ℃左右。

2.1.2 加温状态

试验初始状态，火箭运载平台周边平衡温度为

18.6～22.0 ℃；试验过程中地面周边环境气温

为-8.4～-9.4 ℃，风速为0～2 m/s。各测点温度变化

曲线如图2所示。

此火箭运载平台头部推进剂介质为无水肼，测

点1表面在盖板关闭的 t3 min时间里温度由31.5 ℃

降为25.8 ℃，降幅为5.7 ℃；打开盖板的 t1 min时间

里温度由25.8 ℃降为23.0 ℃，降幅为2.8 ℃。由此

表1 试验数据

Table 1 Experimental data

状态一

状态二

测量

时间/min

0（空调停止）

t

…

t1-t

t1
0（电加温停止）

t

…

t1-t

t1（空调停止）

t1+t

…

t3（打开盖板）

…

t2-t

t2

头部测点1

温度/℃

19.5

19.5

18.5

18.0

31.5

31.0

27.0

26.5

26.0

25.8

23.5

23.0

头部测点2

温度/℃

19.0

19.0

18.0

17.0

36.0

36.0

29.0

28.5

28.0

27.5

23.5

23.0

测点3—7

气温/℃

…

…

测点8（二级发动

机附近）气温/℃

16.0

16.0

8.5

7.5

19.0

19.0

19.0

19.0

18.5

19.0

10.0

10.0

测点9—10

气温/℃

…

…

测点11（火箭

底部）气温/℃

15.0

8.5

-0.5

-1.4

19.5

19.5

19.5

19.5

19.5

19.5

-0.3

-0.4

外界环境气温/

风速/℃/（m·s-1）

-8.8 / 0

-8.6 / 0

-9.4 / 1

-9.6 / 1

－

－

-8.4 / 0

-8.6 / 0

-8.6 / 2

-8.7 / 1

-9.1 / 1

-8.5 / 2

图1 不加温状态测点温度曲线

Fig.1 Temperature curves of measurement points without heating
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可以看出：

1）无水肼贮箱表面温度的下降速度与打开盖

板无明显关系，主要是因为火箭结构复杂，头部整体

热容量较大，无水肼贮箱将热量传递到火箭结构是

导致温度下降的主要原因。

2）通过计算，若环境温度为-25 ℃时，打开盖板

的 t1 min时间里，无水肼贮箱表面温度由25.8 ℃降为

21.0 ℃左右。

3）若贮箱内加注无水肼，其热容量增加，温度

下降速度会明显降低。

测点2部位在盖板关闭的 t3 min时间里，温度由

36.0 ℃降为27.5 ℃，降幅为8.5 ℃；打开盖板的 t1 min

时间里温度由27.5 ℃降为23.0 ℃，降幅为4.5 ℃。

由此可以看出，测点2部位温度的下降速度与打开

盖板无明显关系。通过计算，若环境温度为-25 ℃

时，打开盖板的 t1 min 时间里温度由 27.5 ℃降为

20.0 ℃左右。

2.1.3 数据分析

对试验和采集的数据分析，可以得出：

1）地下发射装置内温度平衡在18～22 ℃后，在

火箭头部推进剂不加温状态下，若外部环境温度不

低于-25 ℃，打开盖板 t1 min时，无水肼贮箱温度不

会出现低于预定要求的X1 ℃的现象，不影响火箭正

常发射使用。

2）在极端恶劣情况下，如采取对火箭头部推进

剂加温的措施，可以提高头部推进剂的低温适应性。

2.2 二级发动机部位

火箭其他部位周边各测点温度变化曲线如图3

所示。两种试验状态下温度变化规律一致。

地下发射装置内各测点气温在盖板关闭的时间

里温度维持稳定，打开盖板后温度迅速下降。其中

最上部和和最底部(由模拟排焰道降温)由于空气对

流速度快，温度下降速度最快。关注的测点8部位

（即二级发动机部位附近）温度下降速度最慢，温度

满足规定的技术要求。

根据计算，若环境温度为-25℃时，打开盖板的 t1
min 时 间 里 ，火 箭 底 部 附 近 气 温 由 19.5 ℃ 降

为-11.0 ℃左右，测点8部位温度也会对应下降。考

虑到火箭发射前加注推进剂，根据推进剂参数和加注

量[2]，室温初始条件下的火箭整体热容量超过3×108

J/K的量级，计算确定在打开盖板的 t1 min内，由于持

续放热效应，测点8部位的温度也能满足规定的技术

要求。另外，再考虑到一些极端恶劣条件，还可以利

用火箭头部类似的加温方式作为备保措施进

（下转第125页）

图2 加温状态测点温度曲线

Fig.2 Temperature curves of measurement points with heating

图3 各测点温度曲线

Fig.3 Temperature curves of measurement points
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行局部热控制。

3 结论

通过进行低温条件下的试验，验证了此型火箭

在一定低温条件下，重点关注部位的温度能够满足

产品设计使用技术要求。在极端恶劣条件下，通过

备保的加温技术措施进行局部热控制，能够进一步

提升产品低温环境适应性。
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