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摘 要：过热液体在低气压(低于其饱和蒸汽压)环境下，会发生剧烈的蒸发，即过热

液体的闪蒸现象。利用这一特性，当过热液体通过喷嘴喷射到真空环境时，便会发生闪蒸射

流，其中部分液体发生剧烈的汽化，并以高速分离，产生反作用力，从而实现喷气推进。利

用闪蒸射流特性的推进方案成功地应用于某伴飞卫星的推进系统中，实现了卫星伴随飞行的

目标，取得了良好的结果。
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Application of the flashing j et propulsion
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Abstract：When overheated liquid is depressurized rapidly and the internal temperature is

above the saturation temperature under the final condition．the recta-stable liquid稍ll change toward

its new equilibrium condition through violent evaporation．It is SO called flashing of overheated liq—

uid．Flashing jet occurs when overheated liquid sprays into vacuum through a nozzle．It results in jet

propulsion when a fraction of liquid is vaporized rapidly and two-phase flow is formed．This propal—

sion technology is successfully applied to the propulsion system of the accompanying satellite．
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0引言

当液体的温度高于其所处压力下饱和蒸汽温

度时，称其为过热液体。由于过热液体处于热不

平衡状态，必须通过蒸发释放过热量，而这种蒸

发过程往往非常激烈，这就是通常所说的闪蒸。

过热液体射流到低压力环境(背压)时，在

绝热情况下，蒸发所需的潜热只能来自于其余液

体的潜热。首先，潜热通过在液面蒸发释放出

来，当液体内部的热不能及时地传递到液面时，

蒸发将在液体的内部以气泡膨胀的形式发生，这

个过程非常剧烈，并且气泡的膨胀破碎又将液体

打碎成细小的液滴，最终形成两相流的喷射。图

1是R134A(四氟乙烷)的闪蒸射流照片【Il。

液体饱和蒸汽压相对于环境压力的比值月。

是闪蒸射流形成的一个重要参数，通过对异辛烷

的闪蒸射流试验研究表明：当R。小于10时，液

体在射流过程中基本不发生蒸发；当R。大于100

时，便会观测到十分明显的闪蒸射流[21。

图1 R134A闪蒸射流照片

Fig．1 Photo of flashing jet of R134A

1闪蒸射流的推进性能分析

微小卫星推进系统的能耗、体积、重量以及

成本是其主要制约因素。可应用于微小卫星的推

进方案主要有三类：直接冷气喷射推进、燃烧分

解喷射推进以及电推进等，但由于系统复杂性和

功耗等因素限制了后两者在微小卫星(尤其是总

重100kg以下卫星)的应用，在微小卫星中应用

最广泛的仍然是冷气推进以及其他改进型的冷气

推进(如液化气推进和Resistojet等f39。

冷气推进系统简单，但最大的问题在于推进

工质的贮存密度较低，尽管可以通过提高气体的

贮存压力改善这一问题，但代价是气瓶安全性降

低、重量增加。液化气推进方案通过将气体液化

贮存，极大地提高了推进工质贮存密度141，但由

于工作时需要将液体转换成气体(在贮箱或者是

Resistojet中)，汽化潜热只能全部通过星上电能

提供，这对液化气推进方案在微小卫星的应用范

围有一定限制，即一次提供推力冲量的值较低。

在闪蒸射流形成过程中，气体的蒸发所需的

潜热来自于其余部分液体的显热，也即通过一部

分液体温度下降而产生的热量供给另一部分液体

蒸发，这样对于外界能量的需求就很少。当然，

由于部分工质最终以液态喷射出去，降低了推进

的性能(主要是比冲)。表1列举了液氨在闪蒸

射流时的测试数据(具体测试见下一章节)，从

表l来看，尽管在液氨闪蒸射流情况下，其质量

比冲相对N：较低，但密度比冲比23MPa下的N：

还高，使得贮箱(气瓶)的容积可以更小，并且

由于液氨的贮存压力(20℃下的饱和蒸汽压为

O．86MPa)远低于23MPa，贮箱的重量可以得到

进一步的减少。综合考虑卫星的实际需求，闪蒸

射流下推进眭能的降低是完全可以接受的。
表1液氨闪蒸射流和冷气推进性能对比

Tab．1 Comparison of propulsion performance

of flashing jet and cold gas

2地面试验情况

以液氨为介质，在液氨温度为+20。C、

+150C、+10't2、+50C、00C、一100C下，测量液氨

闪蒸射流下的推力性能。所用的推力器采用一般

的冷气推力器，喉部口径约为0．8ram。

试验装置原理如图2所示，液氨直接由贮罐

底部引到推力器进口，以确保推力器进口为液

态，利用电子台秤测量推进剂的消耗量，同时利
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用力传感器测量推力，推进剂温度利用冷冻剂进

行降温。图中：Z为推进剂在贮箱内的温度；瓦

为推进剂在推力器入口处的温度；瓦为推力器接

近喉部处的温度；To为推力器出口处的温度。

出

电子台秤

图2液氨闪蒸射流下推进性能测量

Fig．2 Thrust measurement of liquid ammonia flashing jet

推力器工作过程中，在喷口外部可看见明显

的雾状喷射情况，并且不时有一些白色颗粒状物

喷射出来，而且入口推进剂的温度越低，则颗粒

状的物质喷射越多。白色颗粒物质是液氨在流动

过程中，由于部分被汽化带走了大量热量而形成

的冰粒(液氨的冰点在一77℃左右)。

图3是推进剂在9。C下，推力器工作100s的

推力一时间曲线，图4是各点温度变化情况。在

100s工作过程中推力有一定波动，这些波动主要

是由于液体在喷管中高速流动形成的冰粒所致。

但从整个时间段观察，推力基本维持不变。
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图3推力变化情况

Fig．3 Curve of thrust

f／s

图4各测点温度变化情况

Fig．4 Curve of temperature

表2试车数据汇总表

Tab．2 Test data with liquid ammonia at different temperatures
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表2汇总了液氨在不同温度下闪蒸射流产生

推力和比冲实测值。

3应用实例

伴飞卫星是总重为42kg的微小卫星，其推

进模块首次采用了液氨闪蒸射流推进方案，为卫

星伴随目标绕飞提供轨道控制能力。2008年10

月，伴随卫星通过多次轨道控制，成功地进行了

伴随目标的绕飞。

3．1伴随卫星推进模块

推进模块的系统原理图和布局图分别见图5

和图6。推进模块采用两个1．2L贮箱贮存推进剂

液氨，采用一个加排阀对贮箱进行加注。贮箱下

游设置了过滤器和自锁阀。自锁阀后的支路上配

置一台推力器，其几何轴线通过卫星质心。

冷气推力器

图5推进模块系统原理图

Eg．5 Schematic of de propulsion system

图6推进模块系统布局图

Fig．6 Arrangment
of the propulsion system

由于氨的液化气特性(即其饱和蒸汽压只和

温度相关)，当贮箱中液氨占贮箱容积的15％。

85％时，贮箱的压力不会变化，这样就可以省去

减压阀，而同样可保持推力不变。

模块上还设置了一个压力传感器用于测量贮

箱压力，两个温度传感器分别用于测量贮箱出口

温度和推力器入口温度，整个模块的工作特征参

数状况得到监控。

3．2飞行情况

在伴飞过程中，推进模块总共进行8次工

作，第1次工作为试喷，进行推进模块的自检，

没有通过推进模块工作前后的测定轨评定推进模

块性能；其余7次工作均利用测定轨的数据推算

出卫星的速度增量，并和预期速度增量相比较，

评估模块的推力偏差(和地面试验相比较)。

在实际飞行中，利用液化气饱和蒸汽压只和

温度相关的特性，通过贮箱的热控闭环控制得到

稳定的贮箱温度(即贮箱压力)。从第3次工作

开始，设定了±0．5℃的控温范围，遥测数据分析

表明，贮箱的温度均控制在±1℃的范围(即只有

0．50C的过冲)，很好地稳定了箱压。在后6次推

力器工作初始时，贮箱压力在0．653。0．685MPa

(详见表3)范围内，压力波动值仅为0．032MPa。

表3列出了8次工作的一些推进模块的参

数、产生的速度增量等数据。从表3可以看出，

根据卫星实际测定轨反算出的推力比地面高空试

车测量得到的推力小5％～15．5％。

这其中，值得注意的是：当推力器开机时长

较长时(如超过20s)，反算出的推力值和地面试

验得到的数据只有不到5％的偏差，与地面试验

数据十分接近。这种偏差还包括了变轨时的姿

态、推力不通过卫星质心以及测定轨误差等因

素，考虑到这些因素，地面测量偏差可能更小。

当推力器工作时间较短时，推力偏差就较

大，一般在15％左右，可能的原因是：由于推力

器处的热控工作，造成靠近推力器端部分推进剂

汽化，在推力器工作时，这部分气体首先喷射出

去，气体的喷射产生的推力偏小，当工作时间较

长时，这种影响不明显，一旦工作时间较短，对

最终所得到的平均推力就有较大影响。
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表3伴星推进模块工作情况

Tab．3 Operation data of the propulsion system

·：推进效率指测定轨反算出的推力和地面测量推力的比值。

4结论

通过地面试验和飞行试验，验证了闪蒸射流

应用于空间推进的可行性，并且其具有如下优

点：

(1)利用推进剂自身的内能实现闪蒸，对能

源的需求降至最低；

(2)系统不需要设置减压阀便可获得稳定的

推力，将系统构造最简化；

(3)选择较低饱和蒸汽压的推进剂可以降低贮

箱的承压要求，但仍然可以获得较高的密度比冲；

(4)通过控制贮箱内推进剂的温度，可以控

制贮箱的压力，进而可实现推力调节。

上述的这些优点，使得闪蒸射流在微小卫星

推进系统中的应用前景更为广泛。
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