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内加热式Ｎ２Ｏ单组元推力器预热过程仿真与试验
吴　靖，孙　威，蔡国飙

（北京航空航天大学 宇航学院，北京１００１９１）

摘　　　要：为了提高Ｎ２Ｏ单组元推力器预热效果，对推力器结构做出改进，引入内加热的预热模式．在模

拟真空环境下开展了内加热式推力器预热试验，以１０Ｗ 功率加热５　８００ｓ，使催化剂温度达到２６０℃（５３３Ｋ），

证明了内加热模式的可行性及优越性．开展了内加热式Ｎ２Ｏ单组元推力器系统的三维建模，并利用有限元软

件对推力器预热过程进行了分析，得到了推力器结构温度场随时间的变化情况．数值分析结果与试验数据吻

合良好，验证了所用仿真模型的准确性．进一步对简化结构后的内加热式推力器在模拟太空环境下分别施加

１０，５，３Ｗ加热功率时的预热过程开展了数值仿真研究，结果表明：１０Ｗ和５Ｗ加热功率能使催化剂在３６００ｓ
内达到工作温度２５０℃，可为Ｎ２Ｏ单组元推力器的实际应用提供参考．
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　　随着现代工业技术和电子技术的发展，世界
航天界兴起了发展微型航天器的热潮．目前，应用

于微、小卫星的推进系统主要有冷气推进、基于肼
的推进、固体微推进及电推进等等．这些推进系统
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发展较为成熟，有自己的优势及应用空间，但也存
在一些缺点．如冷气推进比冲低（一般只有６０ｓ左
右）；因为肼有毒，基于肼的推进对环境造成污染，
且安全防范要求高；固体微推进同样需要较高的
安全防范，且只能单次起动；电推进往往需要较高
的功率［１－３］．为了突破传统微推进系统的限制、改
善微推进效率，采用 Ｎ２Ｏ作为推进剂，是当前微
推进领域一个新的发展趋势［４－６］．但现有的 Ｎ２Ｏ
单组元推力器的缺陷在于无法做出快速响应，需
要将催化剂预热至一定温度时 Ｎ２Ｏ才能进行催
化分解反应．因此，对 Ｎ２Ｏ单组元推力器的预热
过程进行全面透彻的分析和试验，是非常有必要
的．在已经进行的预热过程研究中，主要是对外加
热式的推力器进行仿真和试验［７－１４］．但由于外加
热时热量首先向推力器身部进行传导，再由推力
器向催化剂传导，而催化剂呈颗粒状，与推力器身
部未完全接触，接触热阻较大，从而削弱了推力器
向催化剂的热传导，使加热效率较低，因而考虑用
内加热棒从催化床内部直接对催化剂进行加热，
以减小热损失并缩短加热时间．
在实际进行的地面真空试验时，外加热在额

定的１０Ｗ功率时无法将催化剂加热至反应起动
温度２５０℃（５２３Ｋ），而使用内加热方式进行预热
试验时，则达到了这一目标．对真空环境下内加热
式Ｎ２Ｏ单组元推力器的实际预热过程进行建模
和有限元分析，在仿真过程中考虑接触热阻对传
热的影响，通过与试验数据的对比验证了仿真的
有效性和可行性；再根据实际情况设计一种可能
的工程样机，对简化后的模型进行仿真计算，为

Ｎ２Ｏ单组元推力器的工程实用化提供理论依据．

１　试验系统及预热模型

１．１　推力器试验系统

Ｎ２Ｏ单组元推力试验系统如图１所示．推力
器的材料为不锈钢１Ｃｒ１８Ｎｉ９Ｔｉ，包覆一定厚度的高
硅氧隔热布，外侧贴上一层铝箔减少辐射散热，推力
器通过不锈钢支架固定在推力测试台架的支座上．
整个推力测试试验系统置于真空舱内．其中推力器
结构剖面图（未包含保温包覆材料）如图２所示．

１．２　预热模型

对实际的测试试验系统进行合理的简化：忽
略离推力器较远的推力测试台架及温度传感器和

推进剂输送导管，对部分形状较为复杂的部分作
等效体积变换．其余部分均按照实际尺寸进行三

维建模，如图３所示．建模后对各部分进行网格划
分，采用适应性较强的三角锥网格．各部分结构的
材料及属性如表１所示．

１．３　边界条件及初始条件

计算时采用以下条件及假设：

１）环境温度与材料初始温度均为２５℃（与
试验情况相同），环境温度保持不变；

２）加热功率转化为体积生热率，作用在内加
热器所在的体积上；

３）模型各个外表面均按照各自材料的发射率
向环境进行辐射散热，忽略模型表面间的辐射换热；

４）由于催化剂为颗粒状，考虑其与推力器的
接触热阻，取接触热导为３００Ｗ／（ｍ２·Ｋ）［１５］．忽
略其余材料间的接触热阻．

图１　Ｎ２Ｏ单组元推力器试验系统

Ｆｉｇ．１　Ｎ２Ｏ　ｍｏｎｏｐｒｏｐｅｌｌａｎｔ　ｔｈｒｕｓｔｅｒ

ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ　ｓｙｓｔｅｍ

图２　Ｎ２Ｏ单组元推力器结构剖面图

Ｆｉｇ．２　Ｓｅｃｔｉｏｎ　ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ　ｏｆ　Ｎ２Ｏ

ｍｏｎｏｐｒｏｐｅｌｌａｎｔ　ｔｈｒｕｓｔｅｒ

７５５
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图３　Ｎ２Ｏ单组元推力器试验系统三维简化模型

Ｆｉｇ．３　Ｓｉｍｐｌｉｆｉｅｄ　ｍｏｄｅｌ　ｏｆ　Ｎ２Ｏ　ｍｏｎｏｐｒｏｐｅｌｌａｎｔ

ｔｈｒｕｓｔｅｒ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ　ｓｙｓｔｅｍ

表１各部分结构材料属性

Ｔａｂｌｅ　１　Ｍａｒｔｉａｌ　ｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓ　ｏｆ　ｅａｃｈ　ｐａｒｔ

部分 材料
密度ρ／

（ｋｇ／ｍ３）

比定压

热容ｃｐ／

（Ｊ／ｋｇ·Ｋ）

热导率λ／

（Ｗ／ｍ·Ｋ）

表面

发射

率ε

１ 铝箔 ０．１

２ 高硅氧布 ８９５　 １　３２３　 ０．０３５

３，５，６　１Ｃｒ１８Ｎｉ９Ｔｉ　７　９３０　 ５０２　 １６．３　 ０．３５

４ 催化剂 ３　９６５　 ９３４　 ２５．８

７ 硬铝 ２　７１０　 ９２１　 １５５　 ０．２

１．４　控制方程及数值方法

使用瞬态热分析方法对预热过程进行数值仿

真．根据能量守恒定律，瞬态热平衡可以用矩阵形
式表示为

ＣＴ
·

＋ＫＴ＝Ｑ （１）
式中Ｋ为传导矩阵（包含热传导系数、辐射系数
及形状系数）；Ｃ为比热矩阵，考虑系统内能的增
加；Ｔ为节点温度向量；Ｔ

·

为温度对时间的导数；

Ｑ为节点热流率向量（包括热生成）．

２　试验过程与数值仿真

Ｎ２Ｏ单组元推力器系统进行真空预热试验
时，以１０Ｗ 功率加热５　８００ｓ，催化床中部的热电
偶温度升至２６０℃（５３３Ｋ）；随后加大功率至１３．５
Ｗ 时，热电偶温度上升至３１５℃（５８８Ｋ）．通过试
验结果可以得知：内加热棒直接对催化床进行加
热，减小了热损失，预热效果好，在小功率下能够

将催化剂加热至工作温度．而使用外加热器进行
预热试验时，由于加热器首先对推力器身部进行
加热，且推力器与催化剂的接触热阻又影响了它
们之间的热传导，使得试验过程中用１０Ｗ 功率无
法将催化剂加热至工作温度．因此，内加热方式的
效果明显好于外加热方式．
对仿真模型进行相同时序的瞬态计算，得到

的温度场分布云图如图４所示．试验和计算所得
热电偶所在位置的温度随时间变化的曲线如图５
所示，可以看出，仿真结果与实际试验结果基本吻
合（试验７８００ｓ后断开加热电源，温度下降），证明
了仿真模型的准确性．

图４　Ｎ２Ｏ单组元推力器系统预热７　８００ｓ后温度场云图

Ｆｉｇ．４　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｃｏｎｔｏｕｒ　ｏｆ　Ｎ２Ｏ　ｍｏｎｏｐｒｏｐｅｌｌａｎｔ

ｔｈｒｕｓｔｅｒ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ　ａｆｔｅｒ　７　８００ｓｐｒｅｈｅａｔｉｎｇ

图５　１０Ｗ功率预热过程计算与试验数据对比

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｂｅｔｗｅｅｎ　ｃａｌｃｕｌａｔｅｄ　ａｎｄ

ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ｏｆ　１０Ｗｐｏｗｅｒ

ｐｒｅｈｅａｔｉｎｇ　ｐｒｏｃｅｓｓ

３　工程样机的仿真设计及预热计算

在地面条件下对 Ｎ２Ｏ单组元推力器进行测
试试验时，由于要对推力、压力、温度等物理量进
行测量以验证是否达到指标要求，设计试验件时

８５５
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需考虑推力器与推力测试台架的固定，压力、温度
传感器的连接等，这些因素导致试验件增加了额
外的体积和质量，造成散热的增大．为了更好地模
拟Ｎ２Ｏ单组元推力器应用后的实际工况，设计一
种可能的工程样机，对其在太空中的预热过程进
行仿真计算研究．
设计时保持催化床床载不变的原则，保持推

力器内形不变，去除温度传感器接管嘴，精简固定
部分，保证强度和制造工艺可行的前提下可将推
力器的装配部分改为焊接或一体式加工，减少体
积．设计的推力器简化模型如图６所示．

图６　Ｎ２Ｏ单组元推力器工程样机简化模型

Ｆｉｇ．６　Ｓｉｍｐｌｉｆｉｅｄ　ｍｏｄｅｌ　ｏｆ　Ｎ２Ｏ　ｍｏｎｏｐｒｏｐｅｌｌａｎｔ

ｔｈｒｕｓｔｅｒ　ｐｒｏｔｏｔｙｐｅ

对模型进行网格划分，设初始环境温度条件
太空环境温度为－２６９℃（４Ｋ），推力器初始温度
为０℃（２７３Ｋ），各辐射表面均覆盖铝箔，发射率
取０．１，其余边界条件同２．３节．分别施加１０，５，３
Ｗ 的功率加热３　６００ｓ．计算得到的催化床的温度
分布如图７至图９所示，３Ｗ 加热功率对应的催

图７　加热功率１０Ｗ，加热３　６００ｓ后催化床的温度分布

Ｆｉｇ．７　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｃｏｎｔｏｕｒ　ｏｆ　ｃａｔａｌｙｓｔ　ｂｅｄ　ａｆｔｅｒ

ｈｅａｔｉｎｇ　３　６００ｓｗｉｔｈ　１０Ｗｐｏｗｅｒ

化床温度最低点的温度分别为５３２℃（８０５Ｋ），

２６４℃（５３７Ｋ）和１５９℃（４３２Ｋ）．催化床温度最低
点加热过程的温度对比如图１０所示．经过地面试

图８　加热功率５Ｗ，加热３　６００ｓ后催化床的温度分布

Ｆｉｇ．８　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｃｏｎｔｏｕｒ　ｏｆ　ｃａｔａｌｙｓｔ　ｂｅｄ　ａｆｔｅｒ

ｈｅａｔｉｎｇ　３　６００ｓｗｉｔｈ　５Ｗｐｏｗｅｒ

图９　加热功率３Ｗ，加热３　６００ｓ后催化床的温度分布

Ｆｉｇ．９　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｃｏｎｔｏｕｒ　ｏｆ　ｃａｔａｌｙｓｔ　ｂｅｄ　ａｆｔｅｒ

ｈｅａｔｉｎｇ　３　６００ｓｗｉｔｈ　３Ｗｐｏｗｅｒ

图１０　不同加热功率下催化床温度最低点的温升过程

Ｆｉｇ．１０　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｒｉｓｅ　ｐｒｏｃｅｓｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｌｏｗｅｓｔ

ｐｏｉｎｔ　ｉｎ　ｔｈｅ　ｃａｔａｌｙｓｔ　ｂｅｄ　ｗｉｔｈ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｈｅａｔｉｎｇ　ｐｏｗｅｒｓ

９５５
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验可知，催化剂在预热至２５０℃（５２３Ｋ）以上时才能
起到催化分解作用．因此，用１０Ｗ功率加热１　２００ｓ
左右即可达到催化温度，用５Ｗ 功率加热３　６００ｓ
左右时可达到催化温度，而用３Ｗ 功率较难或需
要较长时间才能将催化剂加热至催化温度．

４　结　论

１）内加热式推力器预热试验中，以１０Ｗ 加
热功率加热５　８００ｓ，使催化剂温度达到２６０℃
（５３３Ｋ），达到催化剂的工作温度．外加热在额定
的１０Ｗ功率时无法将催化剂加热至反应起动温
度．这表明内加热式预热效果好于外加热式，能够
满足加热要求．
２）仿真结果与试验数据对比吻合良好，证明
仿真模型的准确性，能够有效地模拟实际预热过
程的温升情况．
３）简化推力器结构，设计一种可能的Ｎ２Ｏ单
组元推力器工程样机，针对太空环境下不同加热
功率进行预热过程仿真计算，结果表明１０Ｗ 和５
Ｗ 的加热功率能使催化剂在３　６００ｓ内达到工作
温度，低于５Ｗ时较难或需要更长时间才能使催
化剂达到工作温度．
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