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摘　　　要 : 首先对某大型太阳能火箭发动机 ( Solar Thermal Propulsion : STP)的实验情况 ,进行了结构分

析和基本实验条件估算。然后利用 FL U EN T计算软件 ,采用等壁温模型 ,对其吸热/推力室的内部流动、传

热情况 ,以及 STP的性能特征等进行了计算 ,计算结果与实验数据一致 ,这对 STP的设计有重要的指导意

义。
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Abstract : Based on experimental data about large STP ( Solar Thermal Prop ulsion) ,

st ructural analysis and experimental condition estimation were made. By means of equal wall2
temperat ure model and FL U EN T sof tware , inner2flow , heat2t ransfer and performance char2
acteristics were calculated. Calculation result s are in good agreement wit h experimental data.

It has important meaning for design STP.
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　　太阳能火箭发动机 (Solar Thermal Propulsion :

STP)是以太阳能为能量来源 ,具有比冲高、推进剂

消耗量小、无污染、经济性好、推力调节范围大等优

点 ,所以 STP较化学推进和电推进在完成空间飞

行任务中 ,具有独到的性能优点 ,作为未来空间飞

行器的动力 ,STP具有巨大的发展潜力[1 ,2 ]。

在各种太阳能火箭发动机推进方案中 ,“单组

元”、“无窗”、“间接加热”式 STP方案更具有结构最

简单 ,技术难点最少 ,最易于工程实现的优点 ,是目
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前条件下 ,唯一易于实现的 STP工作模态 ,也是国外

研究的主要方向[3 ]。其中 ,推进剂在吸热/推力室的

流动与传热特性是 STP研究开发的技术关键。

本文利用 Fluent 软件对“单组元”、“无窗”、

“间接加热”吸热/推力室内部传热特性、全系统性

能特点等情况采用等壁温模型进行了数值仿真 ,

这可为我国进行此种发动机的实验研究提供必要

的基础。

1　物理模型及实验背景

目前国内尚无 STP实验研究的报道 ,为了验

证计算的准确度 ,只能依靠国外公开发表的资料

为依托进行计算。文献[4 ]介绍的 STP发动机代

号为 STPTS ,有完整的性能参数 ,代表了当前国际

STP研究的最高水平 ,可惜没有结构尺寸参数 ,所

以只能作为性能比对参考 ,不能进行基本的数值计

算。所幸的是文献[5 ]介绍的“大型 STP”中有完整

的结构尺寸和部分实验测量数据 ,是 STP中资料

较为详实的一种。因此本文计算就以此“大型

STP”为物理模型进行 ,其结构如图 1所示。

它的工作过程是被高倍聚光的太阳光通过右

侧的空腔进入吸热/推力室 ,转化为热能通过内壁

面传给推进剂 ( H2 ) ,推进剂经喷管喷出产生推力。

　　STP是空间飞行器姿控/轨控发动机 ,为了

试验和空间使用环境一致 ,文献 [ 5 ]的 STP实验

在高度真空腔中进行的。结合其它文献 [ 6 ]对文

献[5 ]进行分析和初步计算认为 ,此 STP的实验

条件为推进剂入口压力在 0. 1～1 MPa ,温度在 70

～500 K ,所以 ,就把 STP的工作分为三种状态 :

正常、再生冷却和小推力状态 ,每种工作状态试验

的基本条件如表 1所示。

图 1　“大型 STP”吸热/推力室的结构 [5 ]

Fig. 1　Large STP absorber/ thruster in ref . 5

表 1　大型 STP试验的初始条件

Table 1　Experiment condition of large STP

推进剂 材料
入口温度/ K 入口压力/ MPa

正常和小推力状态 再生冷却状态 正常和再生冷却状态 小推力状态

入口流速/

(m/ s)

聚光量/

W

H2 单晶钼 70. 0 500. 0 1. 0 0. 1 15. 0 40 320

2　计算方法

2. 1　数学模型

物理模型为一圆筒形吸热/推力室 ,明显的轴

对称结构 ,因此计算可以采用轴对称方程完成 ,如

下所示 :

(1)质量方程

本发动机的几何外形是轴对称的 ,二维轴对

称问题的连续性方程为 :
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图 2　网格总体结构

Fig. 2　The grid total f ramework
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p是静压 , Fx , Fr 是外力。

(3)能量方程

FL U EN T所解的能量方程的形式为

9
9 t

(ρE) + ¨·( v(ρE + p) ) =

¨· keff ¨ T - ∑
j

h j J
-

j + Teff ·v + S h

其中 Keff是等效热传导率 , J
-

j 是 j 组分的扩散通

量 , S h 是源项。

(4) k -ε模型

μt =ρCμ
k2

ε

其中 k是湍动能 ,ε是湍流耗散率 ,μt 是湍流粘性

系数 , Cμ是常数。

FL U EN T计算程序是专业的流体计算软件 ,

具有系统、灵活、通用、适用的特点。本计算采用

GAMBIT软件生成计算所需要的网格 ,然后导入

FL U EN T进行计算。由于本计算的是包含热传

导的可压流动 ,并且是旺盛的湍流 ,所以 ,对于所

有的流动 ,FL U EN T软件除了解质量和动量守恒

方程外 ,还需要解包括热传导可压流动的的能量

守恒方程及对于湍流的附加湍流输运方程。

2. 2　网格划分

吸热/推力室的整个流动通道 ,有相对简单的几

何外形 ,流动状况和几何外形也很一致 ,所以可以使

用大比率的四边形单元。这种网格会比三角形网格

减少很多单元 ,可以用较少的单元得到更好的解并

有效地减少数值耗散。但在拐角处 (图中的 1、2点

处) ,流场具有明显的三角形外形 ,所以用三角形网

格比较合适。整个流场网格划分如图 2所示。

2. 3　边界条件

本次计算各壁面的运动边界条件均设定为非

滑移边界条件。热边界条件则对内壁作了恒定壁

温的假设 ,这是因为 (1) STP推力室比较小且是金

属材料 ,容易达到温度一致的状况 ; (2)内壁面热量

来源为收集的太阳光 ,而光具有高温向低温辐射以

达到相等的特性。所以根据实验结果 ,设定内壁温

度恒为 2 300 K。由于在吸热/推力室在高度真空

腔中、没有传导和对流换热情况 ,且外壁温度很低 ,

向外散热量必定很小 ,所以外壁假设为绝热壁面。

3　计算结果

3. 1　流场压力及速度分布

利用 Fluent 进行计算 ,正常工作状况下流场

的速度分布如图 3 所示 ,速度用马赫数来表示。

压力分布如图 4～6 所示。另外两种工况下压力

分布与此相似。

图 3　正常工况下等马赫数线

Fig. 3　The equal Mach number on normal state

由于文献[5 ]中没有压力测量的具体实验数

据 ,无法进行比对 ,所以对此不进行具体的分析。

但利用压力参数计算得出的性能参数和文献完全

符合 ,这也间接证明了压力参数计算的正确性。

3. 2　流场温度分析

经过计算 ,正常工况的入口条件下得到的温
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图 4　正常工况下吸热换热区压力分布

Fig. 4　The pressure dist ributing in heating

area on normal state

图 5　正常工况下收敛段的压力分布

Fig. 5　The pressure dist ributing in convergent

area on normal state

图 6　正常工况下扩张段的压力分布

Fig. 6　The pressure dist ributing in expanded

area on normal state

度分布如图 7所示。意料之中的 ,在喷管收敛段

轴线的起始点得到了最高温度。该温度达到了与

内壁面相同的 2 300 K ,而紧临外壁的流体区域其

温度则只达到了 850～962 K。

现分析流场不同区域的流动换热状态 ,如图

8 (a) , (b) , (c) , (d) , (e)所示。在吸收/换热室的

入口段 ,底层贴近真空腔内壁的流体开始被加热 ,

而大部分的流体则保持初始温度 ,如图 8 (a) ;在

吸收/换热室中部 ,流体由于一直单面受热其温度

图 7　正常状态下流场温度分布

Fig. 7　The temperature dist ributing in

flow area on normal state

呈明显的径向递减分布 ,如图 8 ( b) ;该分布一直

保持到喷管的收缩段前端 ,即在整个高压室内仍

保持明显清晰的递减分布 ,如图 8 (c) ;在喷管的

压缩段不同温度的流体层伴随着压缩的过程开始

混合 ,剧烈的混合从喷管的喉部一直到扩张段初

始部分 ,如图 8 ( d) ;在扩张加速直到喷管出口的

整个过程中 ,混合过程不停的在进行 ,流体的温度

在出口附近沿轴向递减 ,横截面上的温度分布逐

渐平均 ,如图 8 (e) 。

采用再生冷却技术工作状态下流动换热过程

与正常状态相似 ,但温度不同。如在整个收敛段

紧贴外壁的区域里 ,推进剂气体的温度可达到 1

400 K以上 ,而正常工作状态下的温度在 1 000 K

以上 ,这意味着采用再生冷却技术后收敛段的平

均温度比正常工作状态下平均温度高 400 K左

右。

在正常状态及采用再生冷却技术状态下 ,吸

热/推力室入口段的推进剂气体底层受热部分温

度开始升高 ,随着流动 ,高温气体的范围逐步扩

大。然而 ,此时流量在 10 - 3 kg/ s量级上 ,传入的

热量不足以将全部流体加热到较高的温度 ,紧贴

外壁区域的部分流体低于 2 000 K。在高压室的

横截面上 ,流体的平均温度达不到 2 000 K。

在小推力工作状态下 ,小的入口压力意味着

小的流量 (流量为 0. 000 118 Kg/ s) ,这样 ,受热气

体的范围便会扩大。此时 ,太阳能火箭发动机已

经处在了一个理想的工作状态 ,吸热/推力室收敛

段横截面上的平均温度可达到 2 000 K以上。此

时虽然吸热/推力室内温度仍呈径向递减分布 ,但

进入收敛段后递减温差已很小。进入喉部时 ,流

体充分混合 ,从喉部直到扩张段结束 ,横截面的温

度均一并呈轴向递减的趋势。
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图 8　正常工况下流场各部分的温度分布

Fig. 8 The temperature dist ributing on normal state

3. 3　发动机性能分析

推进剂入口静温 70 K时 ,入口压力变化对发

动机性能的影响如表 2所示 ,入口静压 1 MPa 时

入口温度对发动机性能的影响如表 3所示。

表 2　入口压力对发动机性能的影响

Table 2　The performance influence on difference

entrance pressure

工作状态
入口静压

P/ MPa

流量

m
·(kg/ s)

推力

F/ N

比冲

Is / s

正常 1 0. 001 569 8. 94 581

小推力 0. 1 0. 000 118 0. 87 752

在入口压力变化范围内 ,模型所选尺寸的大

型 STP的推力变化范围与大量文献报道的数据

符合 ,并且这正是理想的太阳能火箭发动机的推

力调节范围 (1 N～10 N) 。

在正常状态及采用再生冷却 (高入口压力)

下 ,推力大小相近 ,然而采用再生冷却 ,由于高压

室横截面上的平均温度大大提高 ,比冲增加到了

681 s ,比原来整整高出 100 s ,可见再生冷却导致

入口温度增加对发动机性能的改善是明显的。

3. 4　全系统热效率

利用 FL U EN T对换热表面进行积分可得到

正常工作状态下平均热流密度 q = 2 018 777 W/

m2 ,
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表 3　入口温度对发动机性能的影响

Table 3　The performance influence on difference

entrance temperature

工作状态
入口静温

T/ K

流量

m
·/ (kg/ s)

推力

F/ N

比冲

Is / s

正常 70 0. 001 57 8. 94 581

再生冷却 500 0. 001 33 8. 88 681

吸热/推力室换热面积 A = 0. 011 9 m2 ,所以有效

换热量Φeff = 25 976. 4 W。

太阳能聚光器吸收的总热量为Φ = 40 320

W ,可得推力器的系统换热效率 :η=
Φeff

Φ = 64. 4 %

此计算模型的换热效率与各种资料提到 60

- 70 %的范围符合良好 ,这也印证了入口压力 ,流

速选取及计算过程的准确性。

4　结　论

(1)本文的数值计算结果与文献[ 5 ]实验结果

符合良好 ,说明采用等壁温模型、网格划分、初始

条件确定和计算方法的正确性。

(2) 参考同期试验的“小型 STP”和“中型

STP”的实验数据 (其高压室最高压力分别为 0. 2

MPa和 0. 4 MPa ,)经过大量试算 ,得到所模拟的

“大型 STP”满意的入口压力变化范围应为 0. 1

MPa～1 MPa是可信的。工作在此压力范围内的

“大型 STP”的推力为 1 N～10 N ,与大量资料提

及的推力调解范围完全吻合。

(3)对于 STP来说 ,采用再生冷却可以更大

范围提高推进剂的温度 ,相应的比冲也能大幅度

提高 (提高量可达 100 s) 。
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