
收稿日期：２０１９１１２８；修回日期：２０２００３２１

基金项目：上海市科学技术委员会资助课题（１７ＤＺ２２８０８００）

作者简介：刘海娃（１９８０—），女，硕士，高级工程师，研究领域为航天器热控制设计

　　　　　

第 ４６卷 第 ４期
２０２０年８月

火 箭 推 进

ＪＯＵＲＮＡＬＯＦＲＯＣＫＥＴＰＲＯＰＵＬＳＩＯＮ

Ｖｏｌ４６，№４
Ａｕｇ２０２０

　

ＨＡＮ基无毒单组元发动机热控研究
刘海娃１，２，胡承云１，２，叶　胜１，２

（１上海空间推进研究所，上海 ２０１１１２；２上海空间发动机工程技术研究中心，上海 ２０１１１２）

　　摘　要：为使某ＨＡＮ基无毒单组元发动机正常工作，需采用一种高效的热控方式，保证点火前
其催化床温度在２００℃之上（远高于传统单组元发动机的点火温度）。以该ＨＡＮ基发动机为研究
对象，在制定的热控方案基础上，建立有限元模型，采用ＩＤＥＡＳ／ＴＭＧ软件对该发动机各部件温度
进行计算，之后按照产品状态进行发动机真空热试验，获取发动机重点部位的温度数据。结果表

明：除前床后部外，其余位置温度测点的热分析和试验温度误差均小于４℃，认为两者吻合较好，有
限元模型可用于之后的在轨温度预示等工作；该ＨＡＮ基发动机身部采用安装一种新型铠装加热丝
组件，而后覆盖不锈钢箔的热控方式，结合支架的镂空结构设计，满足发动机工作的温度要求。
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０　引言

近年来国内外大量研究人员对无毒单组元发

动机进行了研究［１８］。２０１２年 ８月，ＮＡＳＡ启动了
“绿色推进剂融合任务”（ＧＰＩＭ）。采用 Ｂａｌｌ公司的
ＢＣＰ１００标准航天器平台，应用由空军实验室
（ＡＦＲＬ）研制的ＡＦＭ３１５Ｅ绿色推进剂，它比传统的
肼推进剂效率提高５０％，对环境无污染［９１３］。２０１９年
６月，美国空军利用 ＳＰＡＣＥＸ公司的“猎鹰”重型火
箭发射ＳＴＰ２任务，ＧＰＩＭ作为其中的一颗卫星成功
进入预定轨道和正常工作，取得了该任务的成功。

而基于绿色推进剂的优点以及其应用的良好发展

前景，上海空间推进研究所研制了一种ＨＡＮ基无毒
单组元发动机，采用了一种新型热控措施，可以满

足发动机点火前身部高温要求。２０１９年初，该发动
机搭载某颗卫星成功入轨后，实现了国内首次在轨

成功应用。

由于ＨＡＮ基单组元推进剂［１４１５］的催化反应速

率较肼类单组元推进剂低１～２量级［１］，与传统单组

元发动机相比，ＨＡＮ基单组元发动机在点火前催化
床温度要求更高，因此，需要采用合理高效的热控

措施保证身部在一定的高温水平上。传统的单组

元发动机热控措施是加热器圆柱形加热段安装在

身部的安装槽中，外部安装１个隔热套筒，这种方案
的缺点为需要在发动机身部增加一些结构来固定

热控组件，这样增大了整个身部的外包络尺寸，同

时增加了加热器到发动机身部的导热路径。因此，

存在着结构尺寸大和热效率相对较低的问题，而无

法满足点火前身部温度较高的需求。因此，为解决

该问题，本文以一种ＨＡＮ基无毒单组元发动机为研
究对象，制定一种新型热控方案，并采用 ＩＤＥＡＳ有
限元分析软件以及ＴＭＧ模块对其进行热仿真计算，
并开展真空热试验，验证有限元模型的合理性，最

后确定热控方案，用于工程应用。

１　热控设计关键难点分析

１１　某ＨＡＮ基无毒单组元发动机结构
该ＨＡＮ基无毒单组元发动机由身部、喷注器、

支架、集合器和电磁阀组成，由各零件间焊接或螺

接而成。图１为其结构示意图。其中身部分为两个
区域，靠近支架方向的一段圆柱体称为身部前床

（内部装有催化剂），身部其余部分称为身部后床；

支架采用镂空结构；电磁阀和集合器之间采用低导

热率的螺钉连接，其余零件间均为焊接。

图１　ＨＡＮ基无毒单组元发动机结构图

Ｆｉｇ１　ＳｔｒｕｃｔｕｒｅｐｒｏｆｉｌｅｏｆｔｈｅＨＡＮｂａｓｅｄｇｒｅｅｎ

ｍｏｎｏｐｒｏｐｅｌｌａｎｔＴｈｒｕｓｔｅｒ

１２　热控条件和要求
１）根据发动机所在航天器安装面温度情况，发

动机集合器安装面温度在－２０～４５℃范围内；
２）根据发动机的材料以及工作特性，需在点火

前保证其前床温度大于２００℃（其远高于传统单组
元发动机大于１３０℃的点火温度），电磁阀存在着
８０℃高温上限和５℃低温下限的工作使用要求。
１３　发动机结构特点和热控设计难点

根据该发动机结构进行相应热设计，难点如下。

１３１　发动机尺寸小、结构紧凑
该ＨＡＮ基单组元发动机总长为 １２０ｍｍ（见

图１），为微型发动机。如采用传统的隔热套筒安装
在加热器外部的热控方式（见图２），其套筒表面积
较大，辐射散热量较高，并且需在发动机上增加温

控环结构来安装固定隔热套筒，损耗了加热器热

量。因此不适应该加温温度要求高的发动机。热

控难点在于必须采用加热性能更高的加热器以及

更高效的隔热方式（采用辐射率低、表面积小的隔

热材料和可安装的方式）。

图２　传统的单组元发动机热控方案图

Ｆｉｇ２　Ｔｈｅｔｈｅｒｍａｌｓｃｈｅｍｅｏｆｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌ

ｍｏｎｏｐｒｏｐｅｌｌａｎｔｔｈｒｕｓｔｅｒ
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铠装加热丝直接安装在发动机身部表面，这个

设计的优点在于发动机身部无需加工温控环以及

加热器安装槽，简化了发动机身部结构。之后在加

热丝表面直接覆盖不锈钢箔，减小了热控组件的外

包络尺寸，如图３所示。另外，经过分析，选取铠装
加热丝作加热器，在给定的电阻值下，考虑发动机

身部结构尺寸较小，其内部加热丝长度较短，导致

加热丝电阻密度非常高，为加热器研制带来一定的

困难。

图３　ＨＡＮ基无毒单组元发动机热控方案图

Ｆｉｇ３　ＴｈｅｔｈｅｒｍａｌｓｃｈｅｍｅｏｆｔｈｅＨＡＮｂａｓｅｄｇｒｅｅｎ

ｍｏｎｏｐｒｏｐｅｌｌａｎｔｔｈｒｕｓｔｅｒ

１３２　喷注器温度不宜过高
根据以往发动机试车情况，发动机点火后，喷

注器温度过高，导致该位置内部的推进剂在高温下

爆燃，之后毛细管破裂，使得发动机无法工作。而

为保证发动机点火前的温度，在加热器表面应尽量

多覆盖隔热材料。为避免喷注器温度过高，该位置

不可采用任何隔热措施。因此，热控设计的难点在

于要兼顾高温和低温工况不同的需求，最终得到一

个可行的热控方案。

１３３　电磁阀耐受温度有限，身部加热功率不宜
过高

　　由于电磁阀在轨工作无法耐受 ８０℃以上的
温度，因此，应考虑发动机身部加温后热传导对电

磁阀的加热效果，不可超出电磁阀的上限温度，通

过理论、热分析和试验来得到合适的身部加热

功率。

２　热控方案

２１　导热路径以及对策
有研究表明：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［１６］。但该ＨＡＮ基发动机结构尺寸较小，催化床

内腔无足够空间安装内置式加热器。借鉴传统的

单组元发动机热控方式［１７１９］，并进行改进，催化床

外表面不增加安装槽而直接安装加热器，这种主动

热控方式对该发动机更为合适。

根据该发动机结构，其传热过程分为热传导和

热辐射量两部分。从热传导方面考虑：喷注器架为

镂空结构，起增加传导热阻的作用；另一方面，加热

器所在发动机身部表面温度是最高的，而催化剂位

于身部前床的某个部位，因此针对该部位集中加

热，提高加热效率。从热辐射方面考虑：需在加热

器表面覆盖耐高温辐射率小的金属箔，并且在发动

机身部径向和长度两个方向上控制金属箔表面积，

使其外包络尺寸尽量小，减少辐射散热量，因此，将

不锈钢箔直接覆盖在加热器表面［２０］并且只覆盖前

床部位。

２２　热控方案
根据分析，发动机采取如下热控措施：①在发

动机身部前床靠近后床位置安装具有可高效加热

的铠装加热丝组件作为加热源；②在铠装加热丝
外，前床外表面固定三层不锈钢箔；电磁阀表面覆

盖五单元多层隔热材料；③发动机支架表面安装温
度传感器，间接反映铠装加热丝组件工作前后的发

动机身部特别是前床表面的温度，当其温度为

１９５℃以上时，可认为发动机前床温度高于２００℃，
具备点火条件，工作后监测实时温度。另外，在电

磁阀表面安装温度传感器监测电磁阀温度。

３　电加热器分析和研制

用于发动机身部的加热器是热控措施中最为

关键的器件，而该发动机身部尺寸较小，外径仅为

１５ｍｍ，身部加热部位长度约为２０ｍｍ，如前文所述
是热控设计中的难点。

加热器的方案有两种：①借鉴传统加热方法，
即在发动机身部需加热的位置加工加热器安装槽，

而后将铠壳式电加热器的加热段安装在槽中，引出

段固定在发动机法兰盘安装槽内；②在发动机身部
安装铠装加热丝，其引出段同样固定在发动机法兰

盘安装槽内。

第一种加热器方案的优点在于应用比较广泛，

技术比较成熟，而且该类产品已经成功应用于很多

在轨航天器上；其缺点为需在发动机身部增加加热
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器安装槽，铠装加热器安装后，身部外包络尺寸最

少增加１５ｍｍ，导致加热器工作后热量传导到身部
增加了导热路径（安装槽），身部的散热面积增大，

辐射散热量也随之增大，结合导热和辐射两个方面

热量损耗考虑，加热效率明显下降，考虑到该发动

机的启动前催化床温度要求较高，该种方案并不

适用。

第二种加热器方案，采用铠装加热丝安装在

１０ｍｍ长的身部加热限定部位，其内部加热芯丝的
电阻密度相比常规加热器需要提高５倍，研制难度
大；另外，由于铠装加热丝与发动机身部部位贴合

程度对热效率影响很大，采用传统的安装方法将其

缠绕在身部，而后用金属箔将其点焊固定，但点焊

在身部的金属箔数量有限，会出现相当一部分加热

丝与身部无法贴合好，导致接触热阻增大。针对以

上问题，在材料和工艺方面进行了大量的研究和试

验，研制了高阻值密度的加热丝，另外为增加加热

丝与身部接触面积，减少人为操作安装因素对接触

面积的影响，根据发动机身部外径尺寸将铠装加热

丝加热段预制成螺旋形状，可直接安装至发动机身

部，这样大大提高了加热器和加热表面之间的配合

度，进而提高加热效率。

４　发动机热分析

４１　几何模型
由于发动机安装在特定的环境和空间中，不同

环境和安装特点均会影响其温度分布情况，该发动

机在某航天器上的安装方式为集合器直接与航天

器蒙皮通过螺钉机械连接。因此，将所有影响发动

机温度场的部件均建立在几何模型中，按照实际尺

寸在 ＩＤＥＡＳ的 ＭａｓｔｅｒＭｏｄｅｌｅｒ里为其建立三维几
何模型，包括电磁阀、集合器、支架、喷注器、身部、

不锈钢箔和航天器蒙皮。各结构件和部件结构并

不规则，而软件只能解决有限数量的规则几何形面

的角系数，因此必须简化结构件和部件外形，以便

完成有限元模型中节点间几何角系数计算［２１］。简

化如下：忽略螺纹孔、倒角和螺钉；电磁阀近似为一

个圆柱体，卫星蒙皮取一个矩形薄壁长方块，在热

模型中当作一个恒温热沉看待。将以上内容反映

到模型中，如图４所示。

图４　ＨＡＮ基无毒发动机几何模型图

Ｆｉｇ４　ＴｈｅｇｅｏｍｅｔｒｙｍｏｄｅｌｏｆＨＡＮｂａｓｅｄｇｒｅｅｎ

ｍｏｎｏｐｒｏｐｅｌｌａｎｔｔｈｒｕｓｔｅｒ

４２　网格化、热耦合及边界条件
网格化：将各组件划分网格，分别赋予组件各

自材料的热物理性质。为保证热分析仿真计算的

准确性，对于发动机身部的导热系数 λ，采用随温

度而变化的值［２２］。各组件划分为直线型四面体单

元，由于发动机各组件的结构形状相差较大，为保

证仿真计算的准确性和模拟精度，每个组件均有

不同大小的体单元，表面覆盖零厚度的直线型三

角壳单元。

热耦合：集合器与电磁阀、推力器与卫星安装

面之间的螺钉连接采用热阻形式的热耦合，其余组

件与组件之间焊接连接，而各组件表面的壳单元之

间以及与空间热沉互相进行热辐射耦合。

热边界条件：①由于该发动机随某航天器在轨
运行，受到宇宙空间深冷环境低温巨大影响，因此，

将宇宙热沉条件设定在模型中，温度为 －２６９℃；

②由于热设计首先要满足催化床温度大于２００℃的
要求，如在安装面的温度最低时可满足，其他更高

的安装面温度下一定也能满足，因此，安装面边界

设定为－２０℃，即低温工况（当安装面温度４５℃时
称为高温工况，待后文通过试验来考核）；③铠装加
热丝组件安装在催化床表面靠近后床位置，其加热

功率按照实际功率８Ｗ来设定；④初始温度：电磁
阀为－１７℃，其余部位均为－２４℃。

根据以上情况，计算了从开始加热到温度平衡

即５４００ｓ过程中的瞬态温度场。

４３　热分析结果
依此进行瞬态温度计算。温度云图以及前床

温度点升温曲线如图５和图６所示。
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图５　发动机加热器工作后温度平衡后云图（加热功率为８Ｗ）

Ｆｉｇ５　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｏｎｔｏｕｒｐｌｏｔａｆｔｅｒｔｈｅｈｅａｔｅｒｗｏｒｋｉｎｇ

（ｔｈｅｐｏｗｅｒｏｆｈｅａｔｅｒｉｓ８Ｗ）

图６　发动机前床表面距离喷注器板１１ｍｍ位置温度升温曲线

Ｆｉｇ６　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｐｒｏｆｉｌｅｏｆｔｈｅｆｒｏｎｔｐａｒｔｏｆｃａｔａｌｙｓｔｂｅｄ

从图５和图６可知，发动机各组件温度在加热
器工作后温度逐渐上升，到５４００ｓ时达到平衡，身
部前床为２１６～２３８℃，整个身部为２１２～２３８℃，喷
注器为２０７～２１３℃，支架为２９６～２０７℃，集合器
为１９１～２９６℃，电磁阀温度为 ２２２～２４６℃。
发动机加热器所在的身部前床位置温度最高，其他

位置的温度根据距离身部前床从近到远呈逐渐降

低的趋势。距离喷注器板１１ｍｍ位置正处于前床
加热器安装的中间位置，其平衡温度最高，为

２３８℃。

５　热控设计试验验证

５１　温度测点布置
为验证热控设计方案是否合理可行，对一台

ＨＡＮ基发动机按照热控方案进行热控包覆，之后进
行真空热试验。试验中在发动机上共布置了４个Ｋ
型热电偶用于温度采集，以便全面了解发动机各位

置温度。温度测点布置情况如图７所示。

图７　真空试验温度测点位置图

Ｆｉｇ７　Ｔｈｅｐｏｓｉｔｉｏｎｓｏｆｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｍｏｎｉｔｏｒｓ

ｉｎｔｈｅｖａｃｕｕｍｔｅｓｔ

５２　试验件和试验台状态
将加热器等热控组件以及温度测点安装在一

台ＨＡＮ基发动机上，实际应用中将发动机集合器通
过螺栓固定在机架上，为模拟该种情况，试验中将

发动机的集合器通过螺栓将其固定在真空罐内的

一块铝合金大平板上。之后将加热回路以及热电

偶的引出导线连在真空罐内的转接电缆上，该电缆

通过真空罐转接板以及外部的电缆连接至采集和

电源设备上，从而实现对加热器的供电以及温度采

集工作。发动机在试验台上的状态如图８所示。

图８　发动机试验状态图

Ｆｉｇ８　Ｔｈｅｔｈｒｕｓｔｅｒｉｎｔｈｅｔｅｓｔ

５３　试验结果分析
按照安装面温度－２０℃和４５℃ ２种状态进行

真空热试验，对应的工况分别称为低温工况和高温工

况。根据上文对低温工况的热分析，将试验结果和仿

真结果对比，验证有限元模型的合理性，得出该工况

下热控措施的有效性；利用高温工况的真空热试验来

验证各组件温度特别是电磁阀温度满足指标情况。

５３１　低温工况试验以及验证
５３１１　试验结果

按照工况条件进行试验环境等设置，得到了相

应的温度数据。升温情况如图９所示。
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图９　ＨＡＮ基发动机真空试验升温曲线图（低温工况）

Ｆｉｇ９　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｔｒａｎｓｉｅｎｔｓｗｉｔｈｔｉｍｅｉｎｔｈｅｔｅｓｔｏｆ

ＨＡＮｂａｓｅｄｇｒｅｅｎｍｏｎｏｐｒｏｐｅｌｌａｎｔｔｈｒｕｓｔｅｒ

（ｌｏｗｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃａｓｅ）

从图９可得，加热器工作开始后，催化床前床以
及与之邻近的支架部位温度迅速升高，６０ｍｉｎ后，
前床后、前床前以及支架温度从 －２４℃分别升高到
２０９、２０３、２００℃，而此时由于电磁阀距离高温催化
床位置相对较远，热量还未完全传导过来，温度为

１１６℃。之后到试验结束前的３０ｍｉｎ中，所有温度
曲线上升比较平缓，到试验结束已达到了平衡，前

床后、前床前、支架和电磁阀温度分别为２２１、２１５、
２１２、２８℃。可见热量通过催化床前床沿发动机轴
线热传导至电磁阀处，其温度依次降低。由于电磁

阀在导热路径的末端，大传导热阻的镂空支架起到

了很好的阻隔热量作用，满足电磁阀不高于８０℃的
温度要求。

５３１２　试验和热分析对比
根据真空试验中采集的温度数据，提取热分析

中相同位置的平衡温度数据，两者进行对比，对比

情况见图１０～图１３。

图１０　前床后ＴＣ１测点试验验证图

Ｆｉｇ１０　ＴｈｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎｏｆＴＣ１ｍｏｎｉｔｏｒｏｎ

ｔｈｅｂａｃｋｐａｒｔｏｆｆｒｏｎｔｃａｔａｌｙｓｔｂｅｄ

图１１　前床前ＴＣ２测点试验验证图

Ｆｉｇ１１　ＴｈｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎｏｆＴＣ２ｍｏｎｉｔｏｒ

ｏｎｔｈｅｂｅｇｉｎｎｉｎｇｐａｒｔｏｆｆｒｏｎｔｃａｔａｌｙｓｔｂｅｄ

图１２　支架ＴＣ３测点试验验证图

Ｆｉｇ１２　ＴｈｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎｏｆＴＣ３

ｍｏｎｉｔｏｒｏｎｂｒａｃｋｅｔ

图１３　电磁阀ＴＣ４测点试验验证图

Ｆｉｇ１３　ＴｈｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎｏｆＴＣ４

ｍｏｎｉｔｏｒｏｎｔｈｅｖａｌｖｅ

从图１０～图１３可得：
１）每个温度测点试验和热分析温度变化趋势

是一致的，随着加热器的工作，身部以及支架温度

均快速上升，电磁阀由于距离加热器位置较远，在

试验最初时间段其温度受到低温热沉的影响较大，
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温度呈下降趋势，而后当加热器的热量传导到此

处，温度才稳步上升。发动机身部附近的温度测点

ＴＣ１～ＴＣ３在铠装加热丝组件工作后，试验和热分
析温度基本一致。

２）前床前ＴＣ２、支架ＴＣ３、电磁阀ＴＣ４和前床后
ＴＣ１测点位置温度，整个过程中其热分析和试验温
度平均误差分别为２、３、６、１３℃，平衡温度误差分别
为１、４、１、１３℃，除前床后温度外其余位置的热分析
和试验温度吻合较好。

５３１３　数值仿真和试验误差原因
１）边界条件误差。在热分析中安装面温度设

定为－２０℃，而真空试验中在铝板上安装２个温度
传感器反馈温度，通过控制铝板上加热器通断，保

证安装面温度。由于温度传感器有限，有布置测点

的位置温度可以保证设定值，而其他位置的温度存

在着一定偏差。因此，热分析和试验中安装面温度

不一致是误差产生的原因之一。

２）试验状态与有限元模型存在差别。从图 ８
可以看到，试验件表面被热电偶导线所遮挡，而有

限元模型中没有将此情况考虑在内，发动机在热传

导和热辐射过程中，热分析和试验状态有所不同，

因此会对所得温度产生一定的影响。

３）简化模型中套筒结构。热分析中采用简
化后的模型，在加热器上方只建立了一个单层套

筒。但实际状态为三层不锈钢箔形成一定空隙

点焊在催化床上，两层不锈钢箔之间存在一定的

间隙和直接接触。在软件中建立不规则的不锈

钢箔曲面状态有一定难度，并且考虑到无法统计

到两层不锈钢箔实际的接触面积，因此将三层不

锈钢箔简化为一层，导致热分析和试验温度有所

不同。

５３２　高温工况试验
考虑到安装面温度达到最高４５℃时，会对电磁

阀产生高温效应，需通过真空热试验考核其是否满

足不大于８０℃的要求。试验所获取的各温度测点
温升情况如图１４所示。

从图１４可得，各温度点经过６０ｍｉｎ左右可以
达到平衡：

１）最高平衡温度出现在发动机身部，前床后、
前床前平衡温度分别为２３５、２２８℃，满足将发动机
催化床前床温度加热到２００℃以上的要求。

图１４　ＨＡＮ基发动机真空试验升温曲线图（高温工况）

Ｆｉｇ１４　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｔｒａｎｓｉｅｎｔｓｗｉｔｈｔｉｍｅｓｄｕｒｉｎｇ

ＨＡＮｂａｓｅｄｇｒｅｅｎｍｏｎｏｐｒｏｐｅｌｌａｎｔｔｈｒｕｓｔｅｒ

ｖａｃｕｕｍｔｅｓｔ（ｈｉｇｈｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃａｓｅ）

２）电磁阀温度平衡温度为６５℃，其中电磁阀
较身部的平衡温度低约１６０℃，说明发动机通过支
架镂空结构配合热控措施，保证了电磁阀温度小于

８０℃的使用要求。

６　结论

１）该ＨＡＮ基无毒发动机，通过采用在身部安
装一种新型铠装加热丝组件，外包覆不锈钢箔的热

控方式，结合镂空支架的结构设计，满足发动机点

火前其前床大于２００℃、电磁阀８０℃和５℃的上下
限温度要求。

２）前床前ＴＣ２、支架ＴＣ３、电磁阀ＴＣ４和前床后
ＴＣ１测点的热分析和真空热试验平衡温度相比，误
差分别为１、４、１、１３℃，除前床后温度外其余位置的
热分析和试验温度吻合较好。有限元模型得到了

试验验证，可以用于其他工况的温度计算以及预示

等工作。

３）相对于传统单组元发动机在发动机温控环
上安装隔热套筒的隔热方式，用金属箔如不锈钢箔

直接点焊在发动机表面的方式，简化了隔热结构，

是一种经济可行的被动热控方法。
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