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推进剂管路内负压形成机理研究
曹 伟，王睿，陈 剑，魏彦祥，金广明，刘 锋

(上海空间推进研究所，上海201112)

摘 要：嫦娥三号着陆器推进系统正样产品在测试过程中，轨控推进剂管路出现了一段

时间的负压现象，为查找负压出现的原因，推进系统采用故障树分析方法对推进剂管路内负

压形成机理进行了研究，并基于故障树分析结论，进行了单机级、系统级的多项专项验证试

验，通过试验研究最终确认了推进剂管路内负压形成机理，该现象是由于嫦娥三号着陆器推

进系统检漏时采用纯氦气工质，检漏结束后常压氦气长期存储在推进剂管路内，由于管路内

纯氦气浓度远高于外界空气，存在氦气分子通过断流阀微通道缓慢扩散出去现象，随着扩散

量的不断下降积累，导致推进剂管路内压力逐步减小，产生了负压。该现象与分子扩散理论

的机理和规律相符，为系统正常固有现象，对飞行试验无影响。
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Research on formation mechanism of negative pressure

phenomenon in propellant pipeline

CAO Wei，WANG Rui，CHEN Jian，WEI Yanxiang，JIN Guangming，LIU Feng

(Shanghai Institute of Space Propulsion，Shanghai 20 1 1 1 2，China)

AbstI'aet：During testing process of landing propulsion system in Chang。e 3，the negative pressure

phenomenon was detected in the propellant pipeline for orbit contr01．Fault tree analysis method was

used to investigate the formation mechanism of the negative pressure phenomenon．Single level and

system level validation tests were conducted based on the analytical results from fault tree analysis

method．The formation mechanism of the negative pressure phenomenon was confirmed by

experiments and investigation．The phenomenon is caused by helium，which is used in the leak

hunting of Chang。e 3 propulsion system，and then stayed in the pipeline for a long time．Helium

concentration in the pipeline is far higher than the air in environment，SO helium molecular diffusion

occurs with pressure drop in the system，and the negative pressure phenomenon is appeared．The

negative pressure phenomenon coincides with the mechanism and rule of the molecular diffusion

theory．It is natural phenomenon of the system and has no influence on the flight test．
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0 引言

嫦娥三号着陆器推进系统正样产品在整器测

试过程中，轨控管路出现了一段时间的负压现

象。为了查找负压现象出现的原因，推进系统按

照故障树方法开展了分析工作，并基于故障树分

析结论，进行了一系列试验验证工作，最终确认

了负压出现的机理，并针对飞行试验进行了影响

分析。

1现象及描述

嫦娥三号推进系统正样产品在出所前测试及

北京交付前检漏工作时(2012年5月26日)所

有压力传感器常压输出均正常，且数据稳定。推

进系统交付总体后，参加整器阶段测试时，轨控

管路压力传感器P7出现过一段时间(2012年8

月31日～2012年10月17日)压力偏低的现象

(遥测由常压输出电压值0．36 V下跳2～3个分层

值到0．32—0．30 V)，2012年10月17日，推进

系统进行喷气极性测试后，系统恢复为常压状

态，此时P7压力传感器恢复到正常常压输出值：

P7压力传感器安装于推进系统燃料轨控路，其上

游为轨控路自锁阀，下游为7 500 N发动机断流

阀，参加整器阶段测试时，测试介质为氦气，上

游的轨控路自锁阀和下游的7 500 N发动机断流

阀均为关闭状态。

2试验验证情况

基于故障树分析结论，推进系统策划了单机

级、系统级的多项专项验证试验。通过各项验汪

试验来进一步分析P7压力传感器遥测输}n偏低

现象的可能原因。

2．1单机级验证试验

2．1．1 单机常压范围压力标定

为了进一步验证传感器在常压范围内输出的

稳定性，采用装器同批次的产品进行常压范嗣下

的压力标定试验，常压标定范围为50～140 kPa，

每隔10 kPa一个分层值进行压力标定，正向、

负向压力各标定三次。图1给出了各传感器在试

验工况下的变化趋势。由数据图形可以得知，压

力传感器在常压范围内遥测数据变化规律、一致

性好，可以证明在常压范围内压力传感器的遥测

输出稳定，可以排除在常压范围内压力不稳定的

特性。

针对P7压力传感器常压输出压力偏低的现

象，推进系统以P7压力传感器遥测偏低作为顶

事件，按照故障树方法开展了分析工作。通过故

障树分析得m以下结论：

1)需要通过专项试验进一步来排除系统上存

在负压的可能性；

2)需要通过专项试验来进一步证明压力传感

器敏感芯体受多余物的影响作用；

3)需要通过各试验中传感器的常压输出值来

摸索其漂移量，进一步定位该现象产生的原因；

4)需要进一步通过试验来证明，压力传感器

符合温度与压力成正比的物理特性。试验验证情

况基于故障树分析结论，策划了推进系统单机

级、系统级的多项专项验证试验。通过各项验证

试验来进一步分析P7压力传感器遥测输出偏低

现象的可能原因。

一／∥／
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图l单机级常压范围压力标定数据比对图

Fig．1 Comparison schematic of single stage pressure

calibrating data within atmospheric pressure range
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2．1．2压力传感器解剖试验

为了验证同批次压力传感器生产过程中存在

因多余物影响而导致遥测偏低的可能性，选用与

装器同批次的产品进行解剖试验，解剖同批次产

品试验结果可以证明：该批次产品生产过程严格

受控，生产过程中存在多余物的概率较小，且多

余物影响压力敏感芯体模式与P7压力传感器遥

测偏低后又恢复的现象不符，因此可以排除压力

敏感芯片和芯体存在多余物带来的故障模式。

2．1．3 常压状态下氦气保压试验

为了验证压力传感器在长期氦气环境下，压

力输出值会偏低的可能性，从装器同批次产品中

抽取了7件产品进行了常压氦气保压试验。试验

时用氦气对传感器的常压环境进行置换，经过几

次置换后，传感器对氦气常压环境进行保压测

量，整个保压时间维持7天。试验结果表明：压

力传感器可以适应氦气环境，不存在氦气渗入敏

感芯体内部而影响产品输出的可能性。

2．2分系统级验证试验

2．2．1 整器常压上下附近压力标定试验

为了验证装器压力传感器在常压上下附近的

输出稳定性，在整器状态下完成了压力传感器在

0．05～0．15 MPa低压区间的10次压力标定工作，

标定的压力间隔为0．01 MPa。压力传感器低压标

定曲线见图2，在负压向正压、正压向负压的各

次工况下，各压力传感器遥测输出变化规律一致

性好，压力传感器在常压上下附近稳定性较好，

可排除常压范围内输出不稳定问题。

图2压力传感器低压标定曲线

Fig．2 Low presbure calibrating curve

of pl’eSSUI e sensor

2．2．2系统放气试验

为了摸索嫦娥三号着陆器推进系统放气过程

中轨控管路出现负压的可能性，进行了三轮系统

放气试验，分别模拟系统正常气密检查结束后放

气工况(氮气)、极限放气速度工况(氮气)、极

限放气速度工况(氦气)下，轨控管路出现负压

的可能性。三轮系统放气试验过程压力变化曲线

见图3，不管氦气还是氮气，即便在极限放气速

度情况下，轨控管路都未出现负压的状态。因

此，嫦娥三号着陆器推进系统放气过程中，轨控

管路不会出现负压情况。

图3 系统放气试验压力变化汇总

Fig．3 Pressure curves in system exhaust test

2．2．3 温度试验

为验证压力传感器受温度影响而导致压力偏

低的物理特性，模拟真实产品的轨控燃料管路进

行了温度试验。从试验数据可知，封闭管路内气

体压力随环境温度变化而变化，变化规律符合热

力学特性，即温度升高压力上升，温度降低压力

下降，从28℃降至10℃，压力传感器输出电压

值降低约10 mV：而要达到P7压力传感器输出

值偏低的程度，温度变化最大约¨0℃，实际产

品不存在这种温度变化工况，可排除压力传感器

受温度影响因素。

2．2．4 整器工作范围压力标定试验

为验证装器压力传感器在工作压力环境下，

遥测输m的正确性，在正样交付的嫦娥三号着陆

器推进系统产品上进行了整器工作范围压力标定

试验，系统充压2．0 MPa后保压监测1 h，试验数

据见图4。在整个试验过程中，推进系统各路压
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力传感器变化规律一致性好，和地面压力数显仪

参数比对数据一致；2 MPa压力环境下保压1 h的

数据波动是由于系统压力稳定及充气后温度下降

后所导致的，而当系统压力及温度稳定后，压力

传感器遥测输出也随即稳定。由此可知，嫦娥j

号着陆器推进系统装器压力传感器在工作压力范

围内的遥测输出值正确，一致性好。

一 ，八

毒篓一图4整器工作范围压力标定试验数据曲线

Fig．4 Pressure curves of pressure calibrating test

within the whole working pressure range

2．2．5 整器轨控管路常压沟通试验

2012年12月15日，推进系统采用纯氦气完

成整器工作范围压力标定试验后，轨控管路P7

和P8压力传感器遥测电压值为常压状态0．36 V，

之后保持不变。2013年1月18日，整器力学试

验前加电测试时，发现轨控管路P7和P8压力传

感器遥测电压输出值均下跳一个分层值到0．34 V。

为验证推进系统在纯氦气环境状态下，长期存储

后产生负压的可能性，进行了整器轨控管路常压

沟通试验。如图l所示，先进行轨控燃路常压沟

通测试，打开P7压力传感器上游一个轨控自锁

阀LV2，沟通隔离膜片PLl至轨控自锁阀LV4之

问的轨控燃料管路，P7压力传感器遥测电压输J叶J

值仍然维持在0．34 V；打开P7压力传感器I：游

另一个轨控白锁阀LV4，沟通隔离膜片PLI至隔

离膜片PL3之间的轨控燃料管路，P7压力传感

器遥测电压输出值发生跳变现象，在0．34～0．36 V

之间跳变；将轨控燃料管路测试口CS3口打开，

将轨控燃路与大气常压相沟通，fy7压力传感器

遥测电压输出值稳定在0．36 V。之后进行轨控氧

化剂管路常压沟通测试，P8压力传感器遥测电

压输出值的变化情况与燃料路相同。

根据整器轨控管路常压沟通试验结果，以轨

控燃路为例，根据轨控燃料管路各部分的管路容

积和轨控自锁阀打开前的管路压力情况，通过理

论计算进一步验证系统内压力变化情况。计算输

入如下：

1)隔离膜片PLl到轨控自锁阀LV2容积

0．215 L，初始压力0．1 MPa；

2)隔离膜片PL3到轨控自锁阀LV4容积

0．199 L，初始压力0．1 MPa；

3)轨控自锁阀LV2到LV4容积0．440 L，初

始压力0．084 1 MPa(对应电压0．34 V)。

通过计算得知，轨控自锁阀LV2打开后，

轨控燃路压力计算值为0．089 3 MPa(对应电压

0．34 V)，与整器轨控管路常压沟通试验时，轨

控自锁阀LV2打开后P7压力传感器的遥测值一

致；而当轨控自锁阀LV4打开后，轨控燃路压力

计算值变化为0．096 3 MPa(对应电压0．36 V)，

与整器轨控管路常压沟通试验时，轨控自锁阀

LV4打开后P7压力传感器的遥测电压值跳变到

0．36 V相一致：

整器轨控管路常压沟通试验情况与计算分析

结果表明：在进行轨控管路与常压沟通前，轨控

路存在负压，P7和P8压力传感器的遥测值为系

统内的真实压力情况。

3机理分析

在嫦娥三号着陆器推进系统检漏放气后，推

进管路内存储的是纯氦气：由于轨控管路里氦气

浓度高(外界大气中几乎无氦气，主要为氮气、

氧气等成分，平均分子量为29)，而轨控管路内

氦气的分子量较小(分子量为4)。基于分子扩散

理论．在常压、常温条件(本系统即符合此条

件)及扩散微通道平均直径(或称为微小毛细通

道)远小于分子自由程情况下(实际氦气扩散通

道主要从下游7 500 N发动机断流阀向外界扩

散，而断流阀内漏水平约在lO‘5。10南Pa·m3／s，可

视等同于微通道)，氦气分子会通过断流阀微通

道向外扩散(由于存在浓度梯度)。同样地，理

论上外界空气也会向管路内分子扩散，但由于外
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界空气为自由无限空间，且空气平均分子量较

大，向管路内扩散受断流阀微通道壁面阻力影响

更大，形成管路内氦气向外界大气环境更易扩散

而外界空气向管路内扩散不易的扩散机理。对于

微通道平均直径远小于分子自由程条件下，分子

扩散理论同时也表明，扩散过程以分子间相互碰

撞、分子与微通道壁面碰撞为特征。因此，向外

扩散出去的历程较慢(与实际现象接近，即经历

近两个月后才发现压力略有降低)。

分子扩散理论量化描述：对于A，B两种气

体组分，两者之间为微通道，4气体向口气体扩

散的速率^为：

JA=-D。。等
式中：D。。为气体A向气体曰的扩散系数；C、为

气体A的浓度；X为扩散通道方向的物理距离；

负号为扩散后浓度下降。

上述公式表明，扩散速率与扩散系数DⅦ成

正比，而扩散系数D。。与气体分子量、温度、微

通道平均直径有关，具体关系为：

，下 、0

5

DAB=97．or【})

式中：71为绝对温度；m。为气体A的分子量；y

为微通道平均直径。

从上述公式可以看出，扩散系数与气体分子

量成反比，即分子量越小，扩散系数越大，对应

扩散速率也越大。氦气与空气相比，相同条件

下，氦气的扩散系数是空气的2．7倍，扩散速率

亦约为2．7倍。

分子扩散理论表明：对于嫦娥三号着陆器推

进系统轨控推进剂管路，检漏时采用纯氦气工

质，结束后放气至大气压力，与外界大气压力平

衡，经过一段时间后(约2个月)，出现管路内

压力低于外界大气压的现象，此现象非压力不平

衡所致，而是管路内氦气分子通过断流阀微通道

缓漫扩散出去所形成，其现象与分子扩散理论规

律一致。

经分析，嫦娥三号推进系统轨控推进剂管路

出现压力下降而姿控推进剂管路内压力未出现下

降的原因为：1)轨控管路下游为7 500 N发动

机断流阀，密封处口径大，可扩散的微通道面积

大，易于扩散，而姿控推力器(150 N，10 N)

口径小得多，对单个阀门来说，姿控阀门难以扩

散；2)轨控路断流阀为单阀座、单道密封结构，

而姿控路推力器阀门均为双阀座、双道密封结

构，姿控推力器阀门内漏率水平优于断流阀1个

数量级(常压下可能更高)，即使氦气可通过姿

控推力器阀门分子扩散，但因二道阀座，实际扩

散量几乎可以忽略；3)轨控路白锁阀下游管路

容积小于姿控路自锁阀下游容积，在姿控推力器

阀门扩散速率几乎可以忽略的情况下，姿控管路

氦气向外扩散后使得压力传感器产生可识别的变

化程度，也几乎不可能：

4飞行试验影响分析

在嫦娥三号探测器执行任务期间，推进轨控

管路内的介质是液体推进剂，不存在气体扩散的

机理。而在系统工作过程中，7 500 N发动机断

流阀上游存在压力，使得断流阀密封性更好(上

游压力越高，密封效果越好)，对飞行试验无影

响，可以满足飞行任务：

5 结论

嫦娥三号着陆器推进系统正样产品在整器测

试过程中，轨控推进剂管路出现的负压现象是由

于氦气长期存储在推进剂管路中，存在氦分子缓

慢扩散现象，导致管路内压力逐步减小产生负

压。该现象与分子扩散理论的机理和规律相符，

为系统正常固有现象，对飞行试验无影响。
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后续还需进一步开展以下工作：

1)开展发动机高可靠、长寿命考核，以满

足长工作寿命航天器的需求。

2)国外典型液体远地点发动机主要特点为

燃烧效率高，其不同形式的喷注器均能接近

100％的燃烧效率。为满足未来空间飞行器对推

进系统的性能要求，还需从高性能喷注器、i『1=高

温氧化材料等方面继续开展研究。
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