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壁厚对空间小推力发动机喉部壁温的影响 

张 锋，仲伟聪，张魏静 
(西安航天动力研究所，陕西 西安 710100) 

摘 要：介绍了空间小推力发动机通常采用的冷却方式及降低推力室喉部壁温的常用方 

法，分析了通过增加壁厚降低喉部壁温的可能性。通过简化模型，对不同壁厚下的喉部壁温 

进行了计算，计算结果表明，适当增加壁厚可以起到降低喉部壁温的作用。 
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Effect of wall thickness on throat wall temperature 

of space small thrust engines 

ZHANG Feng，ZHONG Wei—cong，ZHANG Wei-j ing 

(Xi’an Aerospace Propulsion Institute，Xi’an 710100，China) 

Abstract：The frequently--used cooling modes for spaceborne small thrust engines and ways USU-— 

ally-used to reduce the throat wall temperature of the thrust chamber are introduced．The possibility of 

reducing the throat wall temperature by increasing the wall thickness is discussed．The throat wall 

temperature under the condition of different wall thickn ess is calculated by simplifying the mode1． 

The results show that the throat wall temperature could be reduced by increasing the wall thickness 

properly． 
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0 引言 

空问小推力发动机主要是指各类空间飞行器 

上用于执行姿态控制、轨道修正以及对接、分离 

和制动等任务的推力为几牛到几百牛的液体火箭 

发动机。 

空间小推力发动机一般采用 “液膜+辐射” 

的冷却方式，推力室身部多采用铌合金或铌钨合 

金等耐高温材料。随着对发动机性能的要求不断 

提高，小推力发动机的推力室室压不断升高，受 

此影响，推力室壁温越来越接近于材料的使用极 

限。而喉部附近往往是整个推力室壁温最高的位 

置，因此防止喉部壁温过高是保证推力室可靠工 
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作的重要前提。通常情况下 ，降低喉部壁温是通 

过增加液膜流量来实现的，但这势必会造成一定 

的比冲损失。因此 ，从 20世纪 50—60年代起 ， 

国外研究者 [i-2]就开展了大量液膜冷却的相关研 

究，总结出一系列液膜冷却推力室设计准则及传 

热计算方法。 

本文采用简化模型对不同室压、不同喉部内 

径条件下壁厚对小推力发动机喉部壁温的影响进 

行了计算分析，以评估增加壁厚对降低喉部壁温 

的有效性。 

1物理一数学模型 

I．1问题描述 

推力室喉部壁面的传热示意图如图 1所示。 

这里忽略了喉部与上下游的轴向导热，也忽略了 

喉部内壁与上下游内壁之问的相互辐射及通过喷 

管出口向外部环境的辐射。这样，推力室喉部壁 

面的传热问题可以简化为一维圆筒壁传热问题。 

辐射
．  

— — — — — _． 

图 1推力室喉部壁面一维传热示意图 

Fig．1 One—dimensional heat transfer of thruster throat wall 

1．2计算模型 

由液体火箭发动机推力室传热理论知道，决 

定喉部温度高低的主要因素包括喉部位置的绝热 

壁温 (即燃气恢复温度) 、燃气与内壁之间的 

对流换热系数 h 和燃气辐射热流 g I31。为研究 

的方便 ，将对流热流和辐射热流进行合并考虑 ， 

提出等效绝热壁温 的概念 

h ( d-- )+q = ( d-- ) (1) 

式中： 为气壁温。 

喉部壁面的热平衡方程可写为 

( ～Lg)=2Aw T -T
一  

⋯4等(2) 
式中：A 和 分别为推力室壁面材料的导热系数 

和辐射黑度；Lo 为外壁温；di 和(z0 分别为喉部 

的内、外直径； 为黑体辐射系数。 

2算例及分析 

2．1计算条件 

发动机推进剂组合为 N OJMMH，混合比为 

1．65，推力室身部采用铌钨合金材料，其导热系 

数随温度变化如表 1所示。在推进剂组合和混合 

比已知的情况下，给定推力室室压，即可通过热 

力气动计算得到推力室燃气参数，并由巴兹方程14] 

算出推力室喉部位置的燃气对流换热系数h 。等 

效绝热壁温的影响因素很多，为简单起见，这里统 

一 给定等效绝热壁温 =l 800 K (此值约为此类 

发动机安全工作的温度上限)。本文选取了 1．0 MPa 

和 2．0 MPa等 2种不同室压以及 5 mm，10 ITIm和 

20 mm等3种不同喉部内径进行了计算。 

表 1铌钨合金导热系数 

Tab．1 Coefficient of thermal conductivity of Nb——W alloy 

2．2 结果及分析 

图2～图4分别给出了喉部内径为5mⅡl'10mlTl 

和20 nllTl时，喉部内气壁温、外壁温随d ／di 的 

变化曲线。 
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dl, l／ 

图 2 d =5 mn'l时，喉部温度随 dou／d． 的变化曲线 

Fig．2 Variation of throat temperature 

with dou／d as d ：5 miIl 

冈 3 d =10 mill时，喉部温度随 ／d 的变化曲线 

Fig．3 Variation of throat temperature 

with d I／d． as d。 =10 mill 

4，2 =20 mm时，喉部温度随 d—d。 的变化曲线 

Fig．4 Variation of throat temperature 

with d ．／d． as d =20 rain 

在等效绝热壁温、室压以及喉部内径均相同 

的情况下，在 d ．,／d。 ≤10的范围内，随着喉部壁 

厚的增大，气壁温和外壁温均不断下降，其中外 

壁温下降更为明显，但下降速度均逐渐趋缓。 

在其他条件相同的情况下，随着室压的升 

高，通过增加壁厚来降低气壁温的效果逐渐减 

弱。以喉部内径 5 mm为例，在壁厚均由 t InlTI 

增加至5 mill的情况下，当室压为 l MPa时，气 

壁温由 1 712 K降低到 1 653 K，降温幅度为 59 

K；外壁温由 l 704 K降低到 l 607 K，降温幅度 

为 97 K；当室压为 2 MPa时，气壁温和外壁温 

的降温幅度则分别下降到41 K和83 K。 

在其他条件相同的情况下 ，随着喉部内径的 

增大，通过增加壁厚来降低气壁温的效果逐渐减 

弱。以室压为 2 MPa为例，在壁厚均由 I mm增 

加至 10 mm的情况下，当喉部内径为 10 film时， 

气壁温由 1 746 K降低到 1 701 K，降温幅度为 

45 K；外壁温由l 738K降低到 1 609 K，降温幅 

度为 129 K；当喉部内径为 20 mm时，气壁温和 

外壁温的降温幅度分别下降到25 K和 99 K。 

事实上，随着喉部壁厚的增加，喉部高温区 

将通过导热向壁温相对较低的上下游传递更多热 

量。由于该计算中并未考虑轴向导热，因此，增 

加壁厚的实际降温效果将比上述计算结果更为显 

著。另一方面，随着壁厚的不断增加，喉部气壁 

温并不是一直降低的，当外径大于某值时，继续 

增加壁厚非但不能起到降低气壁温的作用，反而 

会起到相反的作用。该外径即为传热学中临界热 

绝缘直径 d。的概念I I。其物理意义在于，当喉部 

外径等于临界热绝缘直径时，喉部气壁温达到最 

低值。之所以采用气壁温而不是外壁温作为衡量 

临界热绝缘直径的标准，一是因为外壁温不具有 

先减小后增大的特点 ，二是因为在实际应用中， 

气壁温的高低直接决定着推力室内壁的耐高温涂 

层是否可靠，进而决定推力室是否安全。 

经计算，在等效绝热壁温为 l 800 K的情况 

下 ，不同室压和不同喉部内径的临界热绝缘直径 

如表2所示。 
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表2临界热绝缘直径的计算结果 力姿控发动机喉部壁温的作用。 

Tab．2 Calculated resuhs of critical insulation diameter 

由临界热绝缘直径 的计算结果可以看出： 

1)在相同等效绝热壁温和室压的情况下 ， 

随着喉部内径的增大，临界热绝缘直径 d。不断减 

小； 

2)在相同等效绝热壁温和喉部内径的情况 

下，随着室压的增大，临界热绝缘直径 a『n不断减 

小。即使在室压为 2 MPa、喉部内径为 20 mm的 

情况下，临界热绝缘直径也高达 820 1TIITI，所对 

应的喉部壁厚为 400 mm，远远大于小推力发动 

机实际可能采用的壁厚。这就意味着在小推力发 

动机实际设计中可能采用的壁厚范围内，增大喉 

部壁厚均可以起到降低喉部气壁温的作用。 

3 结论 

1)通过适当增加壁厚，可以起到降低小推 

2)室压越低 、喉部内径越小，通过增加壁 

厚降低喉部壁温的效果越好。 

3)在室压 0～2 MPa、喉部内径 0～20 mm范 

围内，临界热绝缘直径所对应的喉部壁厚远远大 

于空间小推力发动机实际设计中可能采用的壁厚 

范围。 

4)i~Dil壁厚可以作为降低喉部壁温的辅助 

手段。 
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4 小结 

作为推进分系统关键的压力调节元件，减压 

阀的出口压力调节精度、动态稳定特性和可靠性 

直接影响着姿轨控发动机系统的控制精度、使用 

寿命和可靠性。这种高精度金属膜片式气体减压 

阀具备了压力调节精度高、适应流量范围大、静 

压稳定和可靠性高等优点，历次飞行试验工作状 

态良好 
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