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N20微推力器性能及喷管热结构分析
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摘 要：针对采用氧化亚氮推进剂的单组元微推力器开展了比冲性能影响因素的分析．

分析结果显示微推力器比冲与氧化亚氮分解效率及喷管扩张比有着密切关系。利用有限元分

析法对高空及地面试验两种工况下氧化亚氮单组元微推力器喷管的结构温度场开展了数值仿

真计算，并在结构温度场仿真计算的基础上进一步对地面试验用喷管的结构应力场进行了分

析。初步试验表明，所设计的微喷管在地面工况下工作良好。
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Abgtraet：Performance analysis for monopropellant micro-thruster using nitrous oxide(N20)

propellant was conducted based on the thermodynamic computation．Preliminary results show that

decomposition rate of nitrous oxide and the expansion ratio of nozzle both effected the specific im-

pulse of the thruster．Finite element analyses on temperature field of micro-nozzle were conducted

respectively under vacuum and ground conditions．Subsequently，analysis on stress field of nozzle for

ground test Was conducted．Results of simulation show that peak value of temperature and stress both

appear at the throat section of the nozzle．Preliminary experiments under ground condition have tes-

tiffed the reliability of the micro-nozzle．
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0引言

采用N20作为推进剂是当前微推进领域一个

新的发展方向。物理性质方面，N20无毒、易储

存、稳定性好，可以大幅降低地面处理、储存的

成本；应用方面，N20适合于冷气、单组元、双

组元及电推进等多种工作模式。因而最近几年受

到越来越广泛的关注。国内外的多家研究机构已

经在N20单组元、双组元及固液式推进系统研究

和应用方面开展了很多工作，并取得了丰硕的成

果11-．41。其中。北京航空航天大学从2005年开始至

今，已经在N20微推进系统设计、N20催化分解

热力计算、N：O微推力器内外流场仿真计算、

N：0微推力器结构设计及试验等方面开展了一系

列的研究15-7]。

相对传统的肼单组元推进方式．N20单组元

推进的比冲性能偏低。分析表明，N：O单组元推

力器达到150s的比冲就要求1，170K以上的反应

温度。虽然N20完全分解温度可达1,900K以上，

理论上可以通过提高反应温度的方式来提高比冲

性能。但较高的温度也会对结构耐热能力提出更

高的要求。因此，有必要开展N20单组元微推力

器的结构可靠性研究。

首先针对采用N20作为推进剂的单组元微推

力器的比冲性能影响因素展开分析。然后利用有

限元分析法对高空及地面试验两种工况下N20单

组元微推力器喷管的结构温度场开展了数值仿真

计算。并进一步校核了地面试验喷管的强度。最

后通过开展地面热试试验对微喷管的使用性能进

行了验证。

1 N20单组元推力器性能分析

1．1热力计算模型及结果

热力计算采用计算平衡组份的化学平衡常数

法。认为催化反应满足以下条件：反应过程是绝

热的。产物与外界没有热交换，催化分解所释放

的热量全部为产物吸收：分解产物处于化学平衡

状态：产物中的每种单质气体及由它们混合而成

的气体都认为是完全气体，都符合完全气体的状

态方程。初步计算选择四组份两反应的模型。四

组份为N2、02、N20、NO，两反应分别为N20分

解成N：和O：的分解反应，以及N：和02合成NO

的化合反应。

N：O推进剂的初温取300K，催化分解室压强

取lMPa．计算得到分解产物的组成及性质参数

见表l。

表l催化分解产物性质参数及成分

Tab．1 Property of N20 decomposition products

注：T为分解温度；M为产物平均摩尔质量；p为平均密度；k为冻结比热比；其余四项为分解

产物中各成分的体积分数。从计算结果中可以看到平衡状态下N20几乎完全分解为N：和0：。

1．2比冲性能影响因素分析

N20单元推力器比冲性能分析采用如下假

设：喷管中的流动是绝能等熵的；喷管内流动视

为一维流动：忽略燃气在膨胀过程中的组份变

化，燃气的定压比热是常量；喷管出口为真空环

境。相关参数的计算公式如下：

真空比冲

推力系数

CF=r

‘=—CF V乒甄f

比热函数

+．AA e．(、pP。e—万Pa)
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式中，乃为燃气温度；R为气体常数；P．．为喷管

人口压强；P。为喷管出1：3压强；P。为外界环境压

强；A。为喷管出口截面积；A。为喷管喉部截面

积。由比冲性能相关公式可知。推力器比冲与催

化分解产物冻结比热比、平均摩尔质量、分解温

度及喷管扩张比相关。

虽然采用平衡常数法开展热力计算可以获得

分解产物的组成及性质参数。但这是基于催化反

应速率无限大这样一种假设。实际分解反应达到

平衡所需时间有可能会大于推进剂在催化分解室

内驻留时间。此时催化分解产物是处于化学非平

衡状态，即仅有部分N：O发生分解。综合利用

N20化学平衡条件下催化分解热力计算结果及能

量守恒定律可计算得到给定分解效率下催化分解

产物冻结比热比、平均摩尔质量及分解温度。

因此，可以认为推力器比冲性能与N：O分解

效率及喷管扩张比直接相关。取推进剂初温

300K．固定喷管扩张比100，计算得到推力器的

比冲及分解温度与N：0分解效率的关系曲线，见

图1。

图1比冲及分解温度与分解效率的关系曲线

Fig．1 Specific impulse&temperature

at variotls decomposition rates

同样。设NzO催化分解达到平衡状态，仅改

变喷管扩张比，可计算得到比冲与喷管扩张比的

关系曲线。见图2。

：
毒

鋈
丑

图2比冲与喷管扩张比的关系曲线

Fig．2 Specific impulse at various expansion ratios

从比冲与N20分解效率的关系曲线中可以看

到．随着分解效率的提高．分解温度及比冲值均

在逐步提高，这是由于更多N：0分解释热所导致

的。从比冲与喷管扩张比的关系曲线中可以看

到．提高喷管扩张比也有助于推力器比冲性能的

提高。

2喷管结构温度场计算

2．1物理模型及边界条件

喷管材料设为1Crl8Ni9Ti。结构参数可参见

表2。其中，现表示喷管入口内径；h表示喷管

壁厚；a表示喷管收敛角；口表示微喷管扩张

角；皿表示喷管喉径；￡表示喷管扩张比。喷管

入口混合气体设为y(k36．4％和yN，63．6％，压力

为1．0MPa。高空工况的入口气流温度设为理论

温度1925K；出口为近似真空环境；环境温度为

4K。综合考虑比冲设计要求及比冲性能计算结

果，将地面工况的人口气流温度设为1500K：出

口为地面环境下的大气压力；环境温度为300K。

由于目前地面试验没有开展推力测量。从减小

加工难度出发去掉了喷管扩张段．因而地面工

况下的结构温度场计算时也仅针对收敛喷管来

开展。

=
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表2微喷管结构参数

Tab．2 Structure parameters of micro-nozzle

D。／ram h／mm od。 8io Di／mm 占

8 2 60 30 O．85 100

内壁面设为对流换热边界条件．沿壁面对流

换热系数可根据Bartz经验公式计算得到：外壁

面设为辐射换热边界条件。在计算喷管结构内壁

面边界条件。即喷管燃气侧换热系数及燃气的绝

热壁温时，采用一维等熵流模型假设。由于喷管

结构已知。根据一维等熵流模型的特点计算日『得

到马赫数、静温及压力沿喷管轴向的分布情况。

根据温度及气流的组成．可利用Bartz经验公式

来计算擘面换热系数：

秽’篱母㈡㈡吒。D。P c’＼’e』
、A 7

式中，肛为燃气粘性系数；D。为喉部直径；A。为

喉部截面积；‘为喉部曲率半径；c。为燃气定压

比热；P为燃气总压；Pr为普朗特数；C’为特征

速度；矿。。为修正系数。

燃气的绝热壁温可由下式计算得到：

|M(学)疵I
％≤tL叫可乒赢P水n

式中，r为滞止温度；№为当地马赫数；A为
当地恢复系数；R。为有效恢复系数。

2．2结构温度场计算结果及分析

如图3所示喷管结构温度场仿真结果．高空

工况下的喷管结构最高温度约为1029K，地面试

验工况下的喷管结构最高温度约为995K。

(a)真窄环境

(b)地面环境

图3地面喷管结构温度场

Fig．3 Temperature distribution of micro-nozzle

两种工况下喷管结构中的最高温度均出现在

喉部处，这与实际情况是符合的，体现了喷管喉

部热流密度大的特点。

3喷管结构应力场计算

在结构温度场数值仿真的基础上。进一步对

地面试验工况下喷管的结构静应力和热应力进行

分析。校核其强度。内壁面的载荷边界条件由内

部压力分布结果给定：喷管入口端设为轴向约束

条件：出口端和外壁面为自由边界。静应力、热

应力及耦合应力场的计算结果见图4。

㈣热廊力场

 万方数据



第34卷第5期 孙 威，等：N：O微推力器性能及喷管热结构分析 9

多台式的催化分解热试试验表明。所设计的

微喷管能够满足长时间、多次数重复使用的要求。

有关地面试验的详细内容可参见参考文献【7】。

．84lE+07 ．203E+08．322E+08．44lE+08．559E+08

(c)耦合应力场

图4地面环境微喷管应力场

Fig．4 Stress distribution of micro-nozzle under

ground condition

比较静应力及热应力分析结果发现，由于喷

管内部压力很低，热应力的作用要远大于静应

力。因而静应力对喷管结构的影响可以忽略。耦

应力场与热应力场分布的相似性也说明微喷管结

构应力分析中仅需考虑热应力的影响即可。应力

分析的结果还表明，地面试验T况下微喷管的最

大应力点出现在喉部位置约为56MPa。在安全强

度范嗣以内。

4地面试验简介

研究N：O单组元微推力器的主要性能参数包

括初始预热能量、启动温度、分解温度及其它们

的影响因素。分别针对几种不同结构的微推力器

展开了地面环境下的N：O催化分解测试试验。试

验时先将催化床预热至设计温度。然后切断加热

电源并通入N20推进剂，通过置于催化床内部的

温度传感器及燃烧室的压力传感器来记录推力室

内温度及压力的变化情况。试验装置参见图5。

图5试验台

Fig．5 Ground test——bed

5结论

比冲性能影响因素分析、喷管结构场有限元

分析及初步的地面热试试验结果表明：

(1)N：0单组元微推力器比冲随N：0分解效

率及喷管扩张比的增加而提高。

(2)在给定高空及地面工况下喷管结构最高

温度均出现在喷管喉部处。

(3)地面试验喷管结构主要受热应力的影响。

应力峰值出现在喷管喉部位置。

(4)地面试验初步验证了所设计微喷管的可

靠性。
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