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一 种用于微纳卫星的丙烷微推进系统 

晋晓伟，童 飞，马 键，李 平 
(西安航天动力研究所，陕西 西安 710100) 

摘 要：介绍了一种应用于某微纳卫星的丙烷微推进系统，该推进系统利用换热模块， 

在不额外消耗星上电能的情况下实现 “液一气”的可靠转化，利用 自身的稳压模块和控制模 

块，系统可实现 50 mN推力的快速精确控制。通过轻量化设计技术，系统总重仅2．5 kg。 
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Propane micro propulsion system used 

in micro and nano satellite 

JIN Xiao—wei，TONG Fei，MA Jian，Li Ping 

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

Abstract：A propane micro propulsion system used in a micro and nano satellite is introduced． 

W ith this system，the“liquid—gas” transformation was achieved without any extra consumption of en- 

ergy on satellite by a heat exchange module．The propulsion system can realize a fast and accurate 

control for the thrust of 50 mN by the aid of pressure—stabilizing module and control module in the 

micro propulsion system．The dry mass of the system based on the miniaturization technology is only 

2．5 kg． 
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0 引言 

微型航天器一直是空间应用领域一个重要的 

分支。从国内外发展情况来看，卫星走了一条从 

小到大，又从大到小的道路。卫星的大小分类， 

经过多年发展基本形成以下共识 ：10～100 kg量 

级为微卫星 (Micro satellite)，1～10 kg量级为纳 

卫星 (Nano satellite)。从国外统计情况看 ，小型 

卫星更具有成本上的优势。 

微纳卫星具有重量轻、体积小、成本低、研 

制周期短及可批量生产的特点，具有较好的适应 

性，便于实现空间组网形成星座或星群，是未来 

航天领域的一个重要方展方向，在军用、民用及 
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科研领域均具有广阔的发展空间。与此配套的轻 

量化且低成本的微推进系统也将大量应用。 

在微纳卫星推进系统中，目前技术成熟的有 

化学推进、冷气推进和电推进等技术；在研的有 

固体推进、胶体推进和微机电系统微推进等技 

术。从工程应用情况看，其中只有冷气推进和电 

推进技术适用于要求微小推力 (毫牛量级)调节 

的微型航天器。 

1微纳卫星对推进系统要求 

微纳卫星一般对重量、体积、功耗和推力量 

级有着严格的要求。微纳卫星一般对推进系统有 

以下技术要求： 

1)重量轻； 

2)功耗低，减小卫星电源负荷； 

3)推力小，推力从几毫牛到几十毫牛量级； 

4)推力精确，以满足高精度控制要求。 

此外，某些微纳卫星要求推进系统具有较宽 

的工作温度范围。 

本研究中，微纳卫星总质量大约 10 ，推 

进系统干重要求不大于3 kg，长期功耗要求不大 

于5_3 W，推力 50 mN。 

2 推进剂比较 

由于微纳卫星对推进系统的功耗限制，微推 

进系统选择冷气推进较为合适。冷气推进包括压 

缩气推进和液化气推进。液化气推进是指推进剂 

以液态贮存，通过加热或气化装置使液态推进剂 

气化，再通过推力器喷射产生推力的推进方式。 

液化气推进系统以低成本、低功耗、高可靠性和 

小型化的优点，适应了低成本微型航天器要求， 

越来越受到国内外航天推进研究机构的重视。 

目前已实际应用的几种液化气推进剂有丙 

烷、丁烷、氨和一氧化二氮等，性能见表 1。 

上述几种液化气推进系统中，一氧化二氮和 

二氧化碳贮存压力远远高于其他 3种推进剂的贮 

存压力，造成贮存单元和系统管路质量较大，系 

统质量难以满足微纳卫星的要求。 

表 1 几种常用液化气推进剂性能 

Tab．1 Properties of typical liquefied gas propellants 
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图 1丙烷、丁烷和氨的气化热 

Fig．1 Evaporation heat of propane，butane and ammonia 

一 

凸一 

＼ ＼  

图2丙烷 、丁烷和氨的蒸气压 

Fig．2 Vapor pressure of propane，butane and ammonia 

常用的丙烷、丁烷和氨三种推进剂中，虽然 

氨的饱和蒸气压与丙烷相当，贮箱压力也相对较 

低，且比冲较高，但是氨的气化热较大 (见图 
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1)，充分气化需要的加热功率较大。丙烷和丁烷 

在性能上差别不大。两者密度比冲接近，气化热 

比较接近，具有无毒、无污染和贮存压力低的特 

点，安全性好，推进系统简单，质量较小，因此 

在微纳卫星上被广泛应用。 

两者相 比，丙烷的饱和蒸气压较高 (见 图 

2)，沸点为一42℃，在一40℃仍能提供不小于 0．1 

MPa的压力，丙烷气体温度适应范围比较宽。丁 

烷的饱和蒸气压较低，在 0 oC时为 0．1 MPa左 

右 ，明显低于丙烷，在没有足够加热的情况下 ， 

容易液化，难以满足微纳卫星的工作环境温度。 

推 

(a)原理图 

通过分析，丙烷能够完全满足微纳卫星提供的工 

作环境温度条件。 

综上所述，从减小质量和降低功耗，满足工 

作温度范围等方面综合考虑，该量级的微纳卫星 

选择丙烷微推进系统较为合适。 

3 丙烷微推进系统 

推进系统主要由贮箱、加排阀、自锁阀、换 

热器、减压阀、稳压罐、过滤器、推力器、推进 

控制器以及压力传感器等组成 (见图 3)。 

图3 丙烷微推进系统 

Fig．3 Propane micro propulsion system 

其中压力传感器包括一个高压传感器和低压 

传感器，分别用于监测贮箱压力和推力器入口压 

力。卫星在飞行过程中的特定时刻，推进控制器 

根据星上控制指令给微推进系统的自锁阀通电， 

自锁阀打开。贮箱中处于饱和状态的丙烷，经 自 

锁阀节流孔节流后初步气化，流经蒸发器吸收热 

量后充分气化。丙烷气体经减压阀调节压力后， 

向稳压罐充填，最终到达推力器前。待稳压罐压 

力达到系统设定压力时，系统增压完毕。 

当需要某台推力器工作时，推进控制器根据 

指令给该推力器的控制阀通电，阀门打开，工作 

气体进入喷嘴，经喷嘴加速喷出，产生推力。推 

进系统工作过程中，实时监测系统压力和各电磁 

(b)模装图 

阀状态，并将系统工作状态信息上传给星上控制 

系统。 

4 微推进关键技术 

4．1 推进剂气化供应 

微纳卫星无法提供单独的气化加热功率。采 

用电加热气化方式不利于这一要求。为此，微推 

进系统设计了一套以卫星内部散热单元为热源气 

化装置，通过吸取星上散热，对推进剂加热，减 

小了卫星电源功率的消耗。 

推进系统气化装置主要由推进剂贮箱和换热 

模块组成。推进系统工作模式为间歇性的，在不 
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工作的时间内，换热模块将散热单元热量传递至 

推进剂贮箱，液态推进剂吸收热量后，推进剂温 

度会升高，可以将能量储存。贮箱出口处的自锁 

阀上设置了节流元件，当自锁阀打开时，液体推 

进剂在饱和蒸气压作用下从贮箱内流出，通过 自 

锁阀节流孔压力降低，初步气化，随后进入换热 

模块，推进剂进一步吸收热量充分气化。气化后 

的推进剂经过下游的减压装置后，压力下降到工 

作压力，由于工作压力低于推进剂饱和蒸气压， 

因此供应推力器的工质为气体状态。 

由于推进剂的气化吸热，连续工作情况下， 

贮箱中剩余推进剂的温度会不断下降，饱和蒸气 

压也随之下降，要保证系统正常工作，饱和蒸气 

压不能低于减压阀入口最低压力要求，贮箱中液 

化气温度不能低于维持饱和蒸气压对应的温度。 

设减压阀人口压力为 0．2 MPa，则相应的推进剂 

温度不能低于26℃。图4为热量传递示意图。 

图4 热量传递示意图 

Fig．4 Schematic of heat transfer 

体 

丙烷从液态转变成气态，需要从热源吸收热 

量。推进剂的气化功率按下式计算 

P=(Cp△ c)m (1) 

式中：P为气化功率，W；c 为液体定压比热， 

kJ／kg·K；△71为液体温度升高值，K；c为液体气 

化热，kJ／kg；m。为推进剂质量流量 g／s。 

根据星上温度范围，假设推进剂初始温度 

为 l5 cI=。通过计算，得到推进系统连续工作时 

间，以及贮箱温度恢复时间与贮箱中剩余推进剂 

量关系，具体结果如表2所示。 

微纳卫星的姿控工作方式为短期脉冲工作， 

工作间隔时间较长，贮箱中推进剂有足够时间恢 

复到星上环境温度，因此可以保证推进系统推进 

剂的气化要求。 

表 2 推进系统工作时间 

Tab．2 Operating time of propulsion system 

4．2 微小推力精确控制 

微纳卫星要求推力精确，以满足高精度控制 

要求。根据推力公式 

F=ml 
p 

式中：sp=[ +7r]o~Ct 为推力器比冲， 

并简化得到推力 

[2 +仃】印 

(2) 

代人上式 

(3) 

式中：P 为推力器内工质压力；A 为喷嘴喉部面 

积；动压(cJ、压比7r和扩张比 为推力器出口气 

流马赫数的函数，与推力器结构有关。在结构一 

定的情况下，推力精度与室压精度密切相关。 

微纳卫星推进系统的推力量级小，推力精确 

控制难度较大。由于推力为几十毫牛量级，减压 

阀的压力振荡和推力器的快速动作产生的压力脉 

冲，均对推力精度产生明显的影响。 

实现微小推力的精确控制 ，关键是压力控 

制，为此系统设置了一个微型减压阀和一个稳压 

罐 (见图5)。减压阀将压力变化的高压冷气源压 

力降为低压，压力相对稳定。稳压罐可以对减压 

阀产生压力振荡和推力器的打开关闭引起的压力 

脉冲起到缓冲作用，相当于一个压力 “滤波器”。 

通过上述控制技术，实现了对推力器入口压 

力稳定调节和对压力脉动的抑制，实现了推力器 

50 mN±7％量级推力的精确控制。 
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图5 推力精确调节示意图 

Fig．5 Schematic of thrust accurate control 

4-3轻量化设计 

微纳卫星在结构上要求体积小 、重量轻，因 

此对于微推进系统，轻量化设计非常关键。微推 

进系统小型化设计包括系统层面和组件层面。 

系统层面主要是通过优化系统组成及布局， 

减小不必要的冗余质量。推进剂的选择对系统轻 

量化非常重要，选取饱和蒸汽压较低的丙烷液化 

气作为推进剂，可以降低系统工作压力，使系统 

主要承压件的质量明显减小。推进剂密度高，可 

以减小贮存单元的结构尺寸。 

组件层面主要是在满足功能的基础上，优化 

结构 、材料和工艺，实现尺寸和质量的优化。组 

件小型化设计方面，微推进系统采用了微型电磁 

阀、微型压力调压阀门和轻质压力容器等组件。 

微型电磁阀部分，丙烷微推进系统包括 8台微型 

推力器和 1台自锁阀，通过结构优化 ，推力器质 

量仅 33．5 g，自锁阀质量仅 25．8 g。 

通过系统和组件的轻量化设计 ，丙烷微推进 

系统干重不到 2．5 kg。 

5 结论 

丙烷微推进系统具有轻量化、功耗小 、推力 

量级小 、推力精度高、工作时间长和温度适应范 

围宽的优点，完全满足微纳卫星应用要求。 

该研究中丙烷微推进系统实现了 50 mN±7％ 

量级推力的精确控制，系统干重不到 2．5 kg，长 

期功耗不大于 5．3 W。 

丙烷微推进系统中的减压阀和推进控制器体 

积和质量较大，与国外目前技术差距较大，轻量 

化设计方面还有较大的改进空间。 
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