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摘　　　要 : 对深空探测发动机热环境进行了分析 ,发现深空探测发动机喷管将给探测器辐射较高热量 ;为

了尽可能阻止热量散发至探测器 ,拟采用热阻材料 ;采用热阻材料后 ,喷管壁温较没有热阻材料时高 ,但还在

使用范围之内.热防护分析方法经过了地面试车验证 ,计算结果与试车测量值符合较好.
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Abstract : The t hermal environment for deep2space2exploration liquid rocket engine

(L RE) was analyzed. It was found that high heat flux could be eradiated to t he explorer

f rom the nozzle of L RE. The t hermal resistance material was used to prevent heat radiation

onto t he explorer . When t he engine was coated wit h t hermal resistance material , t he nozzle

wall temperat ure could be higher t han wall temperat ures wit hout coating. The current analy2
sis showed that , t he increased nozzle wall temperat ure was still in t he allowable range for en2
gine thermal p rotection. The comp utational methods of current paper were validated by hot2
fire testing. The result s were in good agreement wit h hot2fire measurement s.
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符号说明
　cp 　比定压热容 (J / (kg·K) )

　t　温度 (℃)

　ρ　密度 (kg/ m3 )

　δ　材料厚度 (m)

　σ　斯忒藩2波尔兹曼常量 ,σ= 5. 67×10 - 8 W/ (m2 ·K4 )

　hg 　燃气与壁面之间的传热系数 (W/ (m2 ·K) )

　p　压力 ( Pa)

　q　热流密度 (W/ m2 )

　X　内层隔热材料的反射率

　λ　热导率 (W/ (m·K) )

　ε　材料的发射率

　下标
　ad　绝热参数

　cv　对流参数

　n　喷管参数

　s　饱和参数

　c　燃烧室参数

　g　燃气侧参数

　r　辐射参数
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w　 壁面参数

tot 　 总参数

1　 第一层隔热层参数

11　 第一层隔热层内侧参数

12　 第一层隔热层外侧参数

2　 第二层隔热层参数

21　 第二层隔热层内侧参数

22　 第二层隔热层外侧参数

3　 第三层隔热层参数

31　 第三层隔热层内侧参数

32　 第三层隔热层外侧参数

　　深空探测发动机的热防护大多采用的方法

是 ,在推力室头部设置边区液膜喷嘴 ,使液膜在身

部蒸发降低壁温 ,蒸发后的燃料蒸汽继续参与燃

烧 ,可以提高燃烧室的燃气温度 ,从而提高发动机

的性能 ;发动机喷管采用单壁辐射冷却 ,这样可减

小发动机质量 ,同时降低推进剂供应难度 ,发动机

系统可采用挤压式系统.但是喷管的壁温较高 ,辐

射出去的能量无法回收 ,致使发动机性能有所损

失.若发动机系统采用泵压式 ,可以提高室压 ,且

推力室可使用再生冷却 ,发动机的性能会有所提

高.但是其推进剂供应难度加大且高速旋转涡轮

泵会给探测器在太空的姿态控制带来问题 ,因此

泵压式系统将导致研制周期长 ,研制难度加大.从

美国阿波罗登月计划、前苏联登月任务均采用挤

压系统和辐射冷却喷管看 ,选择挤压式系统且喷

管采用单壁辐射冷却热防护系统相对较好.

发动机被镶嵌在探测器热防护层内 ,会致使

其热防护难度加大 ,因此对发动机本身热环境进

行分析是发动机设计过程中一个重要环节.本文

针对深空探测发动机被镶嵌在热防护层内的情

况 ,研究推力室壁温的变化过程以及推力室壁面

与燃气换热时的热流变化过程.

1　发动机工作参数

根据国外已有发动机情况[125 ] ,该发动机也采

用四氧化二氮 (MON21)和一甲基肼 (MM H)的推

进剂组合.本文重点分析该类发动机最大推力工

况条件下的热环境情况.发动机推力室壁面为铌

钨合金材料.发动机结构见图 1 ,工作参数见表 1.

图 1　推力室结构简图

Fig. 1　Configuration of thrust chamber

表 1　发动机工况参数

Table 1　Operating parameters of the engine

参数 技术指标

推进剂 MON21/ MM H

氧化剂流量/ (kg/ s) 1. 356

室压/ MPa 0. 680

主路燃料流量/ (kg/ s) 0. 664

冷却燃料流量/ (kg/ s) 0. 166

混合比 1. 650

2　热环境分析

该类发动机研制初期 ,往往首先关注发动机

在地面工作时的性能和热环境.地面工作状态下 ,

一般发动机外周不加热防护层 ,外周也不是真空

及低温环境 ,虽然此种工况与发动机的真实使用

环境有差异 ,但是可以模拟分析发动机的性能、热

环境等参数.为了验证计算分析方法的有效性.

下面分析发动机在地面工作状态的热环境

参数.

2 . 1　推力室热防护分析模型

推力室内有液膜气膜冷却[ 627 ]模型较为复杂 ,

下面仅将推力室内的热平衡模型列出.在分析壁

温变化时 ,传热分析模型见图 2.分析推力室喷管

图 2　传热分析原理图

Fig. 2　Schematic of heat t ransfer analysis
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壁温时 ,以喷管壁为研究对象 ,对其应用能量守恒

方程.

qtot = qr + qcv (1)

qtot =
λ
δ w

twg - tw (2)

qtot = 1 . 54εwσt4
w + h∞ tw - t∞ (3)

式 (1)～ (3)中 , qcv为燃气 (或液膜/气膜)与壁之

间的对流热流密度 ; qr 为燃气与壁之间的辐射热

流密度 ; qtot为燃气与壁之间的总热流密度 ;εw 为

壁面的辐射率 ;δw 为壁面厚度 ; hg 为燃气 (或液

膜/气膜)与壁面之间的表面传热系数.

在液膜/气膜区 ,壁与膜之间的对流热流密

度为

qcv = hg tad - twg (4)

　　1) 液膜冷却段的绝热壁温 tad算法

tc - tad

tc - ts
=θ (5)

taw = ts + 1 - θ tc (6)

　　2) 气膜冷却段的绝热壁温 tad算法[8212 ]

taw =βtc (7)

其中

β= Pr1/ 3
g +

1 - Pr1/ 3
g

1 +
κ- 1

2
Ma2

(8)

2 . 2　推力室热防护分析

依据表 1中推力室的工作参数及 2. 1节分析

模型 ,计算得到地面试车状态时壁温及热流密度

的变化曲线 ,见图 3和图 4.

图 3　地面试车状态时热流密度沿轴线方向的变化曲线

Fig. 3　Heat flux density variation axial

during land test

从图 3 和图 4 可以得到 :推力室内壁与燃气

换热时最高热流密度和最高壁温出现在喉部附

近 ,最大热流密度为 54711 kW/ m2 ,最高平均壁温

为 1 393 ℃.此计算分析结果与发动机试车时的壁

温变化规律基本一致.图 5 为地面试车时推力室

外壁温的红外装置测试值 ,红外装置测试的发动

机试车时整个推力室外表面的壁温 ,在太空飞行

发动机研制过程中 ,通常采用短喷管进行试车 ,对

于图 5来说 ,该曲线为短喷管任意一条母线的壁

温变化值.

图 4　地面试车状态时推力室壁温沿轴线方向的

变化曲线

Fig. 4　Wall temperature variation axial during

land test

图 5　试车实测壁温沿轴向分布曲线

Fig. 5　Test temperature variation axial during

land test

　　该发动机设计室压低 ,面积比大 ,所以在地面

试车时采用短喷管.图 6 为试车实测结果与分析

结果的对比 ,从图 6可以得到 ,试车实测结果与分

析结果的变化规律一致 ,最高值也基本一致 ,这说

明此计算方法可以用于飞行状态的热防护分析.
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图 6　试车测试结果与分析结果对比曲线

Fig. 6　Test temperature to numerical comparison

3　发动机飞行时热防护分析

　　如果在喷管周围没有热阻层 ,那么喷管散发

出的热量将进入探测器内部 ,随着热量的累积效

应 ,将使探测器内部的电子元器件失灵 ,致使月球

探测任务不能完成 ,为了避免此种情况发生 ,通常

的做法是在喷管周围布置热阻层.下面就喷管四

周布置热阻层后 ,热阻层对喷管壁温及热阻层壁

温的变化进行分析 ,以确定热阻层对喷管壁温的

影响.

3 . 1　计算模型

　　星际航行飞行器的热阻层通常是导热系数及

辐射率较低的聚氨酯类复合材料 ,实际热导率约

为λw = 0. 01 W/ (m·K) ,辐射率约在ε = 0. 01～

0. 06之间 ,温度承受范围约为 - 100～700 ℃,因

此该材料通常作为星际航行飞行器的热阻材料.

对于此种热防护模式 ,计算模型如图 7所示 ,在分

析喷管和热阻层的壁温时假设有部分能量从喷管

与热阻层之间的空隙漏向外太空 ,又有部分能量

通过热阻层导向探测器.计算时 ,假设热阻层为三

层结构 ,热阻层材料热物性参数见表 2 ;并假设热

表 2　热阻层材料参数

Table 2　Material parameters of heat resistance

材料 工作温度/ ℃ ρ/ (kg/ m3 ) λ/ (W/ (m·K) )

Al2 O3 1 817 510 0. 605

SiO2 1 647 320 01158

SiC 1 927 320 0. 821

锆英石 2 197 740 0. 137

阻层型面与发动机轴线的夹角α≥45°.这样可以

计算出热阻层的内外边界.

图 7　热阻层的辐射传热过程模型

Fig. 7　Radiation heat t ransfer course on

thermal resistance

因为深空探测发动机长时间在太空工作 ,喷

管及热阻层的壁温在工作过程中均可达到稳定状

态 ,如果将计算节点取得特别小 ,那么可以忽略节

点之间的导热 ,这样节点从燃气获得的能量一部

分用于自身温度提高之外 ,其余部分导出 ,热量导

出之后 ,因外界为真空环境 ,仅仅只能通过辐射的

形式落到其他物体的壁面.

3 . 2　结果分析

　　当发动机周围有热阻层时 ,并且热阻层第一

层内壁的反射率 Xw1为分别为 0. 70 ,0. 75 ,0. 80

和 0. 85 ,发动机喉部壁温的计算结果见表 3.图 8～

图 8　燃气与壁换热热流及推力室壁与热阻层之间

热流密度沿轴向变化曲线

Fig. 8　Total / convection / radiation heat flux

density variation axial
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图 10 为热阻层第一层内壁的反射率 Xw1 = 0170

时的结果曲线.

从图 9～图 11和表 3可以看出 ,推力室外壁

的辐射总热流密度随着热阻材料反射率增加而增

加 ,推力室外壁温、热阻材料外壁温等随着反射率

的增加而减小.计算结果显示 ,当发动机周围安装

热阻层时 ,推力室外壁温均低于 1 500 ℃,热阻层向

外散热的热流密度小于 1 kW/ m2 ,紧挨探测器舱的

热阻层外壁温小于 220 ℃.分析认为 ,当采用此种

材料作为热阻层时 ,能够保证发动机正常工作

要求.

图 9　推力室内外壁温曲线

Fig. 9　Inner and outer wall temperature in thruster

chamber variation axial

图 10　热阻层第二层内外壁温曲线

Fig. 10　Inner and outer wall temperature on second

resistance layer variation axial

图 11　热阻层第三层内外壁温曲线

Fig. 11　Inner and outer wall temperature on third

resistance layer variation axial

表 3　不同反射率的计算结果

Table 3　Numerical results on different reflectivities

Xw1 qtot / (kW/ m2 ) q′tot / (kW/ m2 ) tw / ℃ t12 / ℃ t22 / ℃ t32 / ℃

0. 70 207. 3 0. 83 1 480. 7 1 456. 3 624. 8 218. 8

0. 75 219. 7 0. 83 1 476. 0 1 451. 7 622. 5 218. 3

0. 80 231. 8 0. 82 1 471. 3 1 447. 1 620. 3 217. 8

0. 85 243. 7 0. 82 1 466. 8 1 442. 6 618. 1 217. 4

4　结　论

　　通过对深空探测发动机的热环境情况进行研

究 ,得到如下结论 :

1) 深空探测发动机四周如果没有热阻层时 ,

喉部附近外壁温最高 ,其最高值约为 1 400 ℃;如

果有热阻层 ,也是喉部附近外壁温最高 ,最高值约

为 1 475 ℃.

2) 采用热阻层对探测器进行绝热 ,进入探测

器的热流不高于 1 kW/ m2 ,热阻层与探测器接触

的外侧壁温不高于 220 ℃.
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