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摘    要： 低温推进剂由于其比冲高、无毒无污染，被认为是进入空间及轨道转移最经济、效率最高的化学推进剂，也

是未来人类月球探测、火星探测以及更远距离深空探测的首选推进剂。热力学排气技术是解决低温推进剂长期在轨应用蒸

发量控制问题的一项关键技术。针对应用于低温贮箱的热力学排气系统（TVS）搭建了地面原理实验平台，采用制冷剂

R123为工质，开展了增压、混合喷射降压以及节流制冷3种不同工作模式下的实验研究，分析了不同阶段箱体压力及内部

流体问题变化情况，实验验证了热力学排气系统的压力控制效果，与直接排气相比，热力学排气可节省41%的排气损失，

该结果可为低温推进剂在轨贮存热力学排气技术的发展提供借鉴和参考。
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0    引　言

低温推进剂由于其比冲高、无毒无污染、价格相

对低廉，在国内外运载火箭和上面级上得到了广泛应

用。低温推进剂被认为是进入空间及轨道转移最经

济、效率最高的化学推进剂，也是未来人类月球探测、

火星探测以及更远距离深空探测的首选推进剂。因

此，低温推进剂的长期在轨安全贮存对未来深空探测

意义重大[1]。尽管低温推进剂性能高，但其沸点低，受

热易蒸发，在各种空间漏热的影响下，低温推进剂箱

体压力将持续上升，给其长期在轨贮存带来严重安全

隐患。因此，通过采取合理有效的措施减少低温推进

剂在轨蒸发量以及控制箱体的压增问题，是低温推进

剂长时间在轨应用的前提。目前主要的箱体控压方式

有：热力学排气系统以及主动制冷系统。主动制冷系

统主要是采用低温制冷机提供的冷量降低低温箱体空

间的漏热或液化蒸发的技术。鉴于目前低温制冷机在

空间运行中效率较低，仅能提供几瓦到几十瓦的冷

量，很难满足消除空间各种漏热的要求。再者低温制

冷机体积较大，重量也相对较重，这些都增加了发射

成本与维护要求。目前有关主动制冷方面的研究虽然

也在进行，但技术成熟度指标仍然较低。

热力学排气系统（Thermodynamic Vent System，

TVS）[2-4]则不同，它一方面通过内部喷射器的喷射搅

动消除推进剂热分层，另一方面通过牺牲一小部分液

相，充分利用其节流后的温降，冷却低温贮箱内的剩

余推进剂，还能给贮箱内部分流体带来一部分过冷

度，在这两种作用下有效地控制贮箱压力。

1999—2015年间，美国国家航空航天局（National
Aeronautics and Space Administration，NASA）的

Hastings、Hedayat以及Flachbart等[5-9]在多用途氢测试台

（Multipurpose Hydrogen Test Bed，MHTB）上先后进

行了不同充注率和环境漏热下的液氮、液氢和液态甲

烷贮存实验来考察TVS的性能。其实验结果表明，喷

射杆TVS能有效地将贮箱内这几种流体的压力控制在

需要的变化范围内。Grayson等[10]采用Flow-3D软件模

拟研究了低温贮箱在外部漏热作用下的自增压过程以

及TVS热力学排气降压过程。Dresar[11]研究了氦气对液

氧箱体TVS的影响，并开发了一种简单的热力学模型

用来预测氦气对TVS的影响，较好地预测了箱内流体

的温升以及TVS工作中的压降过程。同年，Kartuzova
与Kassemi[12-13]提出了一种流体数值模型来研究大型低

温液氢箱体的自增压过程，其采用层流与湍流方法来

模拟箱体内部自然对流以及界面传热传质，并与多目

标液氢试验平台上的试验结果进行了对比，验证了模

型的有效性。TVS能有效破坏贮箱内热分层、控制贮

箱压力和推进剂蒸发量，深入研究TVS控制机理、工

作性能及相关技术对于低温推进剂在轨存贮技术发展

第 5 卷 第 3 期 深  空  探  测  学  报 Vol. 5    No. 3
2018 年 6 月 Journal of Deep Space Exploration June    2018

 

收稿日期：2017-11-30    修回日期：2018-02-25



是十分必要的。然而，我国对TVS的研究起步较晚[14-16]，

与国际水平相比存在较大差距。

结合我国未来低温推进剂在轨贮存的技术需求，

本文搭建了用于验证热力学排气控压性能的地面原理

性实验平台，采用常温工质R123为工质，通过调节循

环流量与节流流量的相对大小，研究不同节流比下热

力学排气的制冷能力以及控压效果。通过与直接排气

控压方式进行对比，验证热力学排气系统在低温推进

剂长期在轨贮存中的可适用性。

1    热力学排气系统工作过程

热力学排气系统由循环泵、节流阀、套管式换热

器及喷雾棒组成。图  1为TVS系统示意图，图  2为
TVS工作热力过程的压焓图。

热力学排气系统工作原理如下：假定TVS的控压

下限与上限分别为Pmin与Pmax。TVS的工作模式主要取

决于贮箱压力（P）与低温工质温度（Tl）。当贮箱内

压力P升高至Pmax而Tl未达到Pmin对应饱和温度（Tsat）

时，启动循环泵，抽取低温工质并喷射回贮箱内部，促

进贮箱内低温工质的掺混，通过破坏贮箱内工质温度

的不均匀性，降低工质温度来实现降压目的，参见

图 2中过程1～1'。在此过程中，节流阀关闭，循环流

体全部经喷雾棒喷回贮箱内部而未有流体损失。此种

工作模式仅是改变了能量在贮箱内的分布，而能量总

量未有减少。随着外部环境的持续加热，贮箱内工质

平均温度仍会升高。当Tl升高至饱和温度Tsat时，就需

要启动节流制冷循环。循环泵抽取工质后到达分配

阀，图 2中过程2～3。此时，少部分循环工质被送入

节流阀进行等焓节流，图 2中过程3～4，变成低温低

压的两相流后进入套管式换热器的外侧管道。另一部

分循环工质进入换热器的内管道，图 2中过程3～5。
两股流体在换热器内完成热量的交换，外侧流体全部

气化并升温至过热气体后经背压孔口排出，过程

4～6。被冷却的循环工质经喷雾棒喷回贮箱内实现降

温、降压目的，过程5～1'所示。

2    实验装置

2.1    实验系统组成

本文根据TVS的工作原理建立了实验系统。图 3展
示了本文所搭建地面TVS实验系统图以及实物图。地

面TVS测试平台主要包括实验测试罐体、循环泵、节

流装置、PLC（Programmable Logic Controller）控制系

统以及数据采集系统组成。实验工质贮存在实验测试

罐体内，罐内设计有套管式换热器和喷雾棒。为减少

排气损失以及避免实验工质直接排到大气，实验中设

有排气冷凝罐以及缓冲回收罐，用于将实验排放的工

质进行回收再利用。各主要实验装置之间通过不锈钢

管路以及阀门连接。
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图 1    TVS系统示意图

Fig. 1    TVS system diagram
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图 2    TVS工作热力过程p-h图

Fig. 2    TVS thermodynamic process p-h diagram
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（a）实验系统结构图 （b）实物图
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图 3    实验系统图

Fig. 3    Experimental system diagram
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热电偶进行分组，共分为3组。前2组分别为每组

16支，分别布置在两个温度棒上，自下而上等间距布置，

用于测量流体温度，如图 4（a）所示；第3组共10支
热电偶，用于测量箱体壁面温度，如图 4（b）所示。
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图 4    实验系统热电偶布置情况

Fig. 4    Experimental system thermocouple layout
 

2.2    实验工质选择

考虑到实验的成本及安全性，本文采用常温工质

代替低温推进剂开展热力学排气系统的原理实验。首

先对筛选出的4种流体沸点为常温的制冷剂，然后分别

从流体沸点、气化潜热以及环保等方面进行对比，以

选出性能最优的制冷剂作为实验工质。表 1展示了R123、
R134a、R11与R410a这4种制冷剂相关参数对比[17]。从

表中可以看出，在一个大气压下，R123和R11的沸点

可满足常温实验的要求，并且两者的气化潜热接近。

然而由于R11的ODP值（大气臭氧层消耗潜能值）以

及GWP值（温室影响指数）均较高，因此从环保的角

度考虑，这里选择制冷剂R123作为实验工质。
 

表 1    工质对比表

Table 1    Working fluid contrast

试验工质 R123 R134a R11 R410a

标准沸点/K 300.97 247.08 296.86 221.71

临界压力/MPa 3.661 8 4.059 3 4.407 06 4.902 01

标准气化潜热（kJ·kg–1） 170.190 216.97 181.36 272.87

摩尔质量/（kg·kmol–1） 152.930 102.03 137.37 72.585

ODP 0.020 0 1 0

GWP（CO2=1） 77 1 430 4 700 2 020

2.3    实验流程

在外部加热条件下，测试罐体压力升高，此时首

先通过混合降压模式对箱体进行压力控制。随着时间

的推移，箱内流体温度逐渐升高，当达到箱体压力所

设置压力下限对应饱和温度时，TVS节流制冷模式开

启。循环泵从箱体底部抽吸部分近饱和流体，之后分

为两股，小部分流体通过针阀节流后进入换热器环

管，大部分流体则直接进入换热器内管。两股流体在

换热器内换热，两相流被完全蒸干后，变成过热气体

排出测试罐。过热蒸汽通过排气阀首先进入冷凝罐。

在冷凝罐内，排气可以基本被冷凝为液相，之后液相

R123流入缓冲回收罐。回收罐起到继续冷凝和缓冲稳

压的作用。

3    实验结果分析

3.1    控压效果分析

热力学排气系统的控压效果一方面反映在对箱体

压力的控制上；另一方面体现在能否有效地消除漏

热。这里首先介绍TVS对箱体的压力控制，整个控压

过程如图 5所示。在电加热带720～750 W的电加热功

率下，测试箱体先经历自增压（Part 1）过程，箱体压
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力从10.117 kPa线性增加到100.627 kPa。在Part 1中，

箱体压力增加到压力上限Pmax大约耗时93.75 min，对

应的压增速率为57.926 kPa/h。
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图 5    不同控压阶段，箱体压力变化

Fig. 5    Tank pressure changes during different control stage
 

箱体压力达到Pmax后，需开启混合喷射模式。由

于初始液体具有一定的过冷度，因此可开启循环泵，

将底部流体抽吸并喷射到气相区，通过冷却气相来实

现箱体压力的降低。当箱体压力降低到所设置压力下

限Pmin时，混合喷射过程停止。在外部电加热下，箱

体压力会继续升高；当箱体压力再次达到Pmax时，循

环喷射需再次开启，箱体压力又会逐渐降低。因此在

混合喷射阶段，箱体压力呈波动变化。另外从图 5中
也可以看出，Part2中混合喷射波动周期没有Part3中波

动频繁。这主要是由于体积流率的增加所致，如图 6
所示。在Part2与Part3中，箱内大部分流体仍处于过冷

状态，当循环体积流率从130 L/h增加到180 L/h时，

Part3中更多的流体被喷射到箱内气相区，气相得到了

更好的冷却，箱体压力得以迅速降低，所以导致

Part3中一个混合喷射控压周期比Part2中耗时减小。对

于混合阶段的Part4，其在刚开始阶段与Part3中波动基

本一致，直到4个波动周期以后，每个控压周期耗时逐

渐增长。这是因为经过3 h的混合降压，箱内大部分流

体有了很大温升，流体所具有的冷量变小，此时尽管

体积流量增加到238 L/h，但流量的增加所能带来的流

体混合效果已被流体温度的升高所掩盖，所以其控压

时间仍逐渐增加。随着加热时间的增长，箱内流体温

度逐渐升高，一旦升高到Pmin对应的饱和温度，仅通

过开启循环泵喷射混合已起不到良好的降压效果，此

时节流制冷模式需开启。在节流制冷（Part5）阶段，

为减少循环流量较大给箱体造成的巨大压力冲击，实

验中将循环流量降到95 L/h。在Part5中，共节流制冷

16次，持续2.5 h。从图 5中可以看出，TVS节流制冷模

式实现了箱体压力的有效控制。

3.2    流体温度分析

实验中，通过在箱体底部设置的Pt100温度传感器

来监测流体温度变化。该测点温度主要是作为判断节

流制冷模式开启的标志。当铂电阻温度Tp低于Pmin对应

饱和温度时，认为箱内大部分流体仍处于过冷态，此

时仅通过开启循环泵混合喷射就可以达到降低箱体压

力的目的。而当Tp高于Pmin对应的饱和温度时，混合喷

射模式已不能有效控压，此时需开启节流制冷模式。

在整个控压过程中Tp变化如图 7所示。
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图 7    不同阶段，铂电阻温度变化

Fig. 7    Platinum resistance temperature changes during different control
stage

 

在Part 2中，混合降压过程开始后，循环泵将过冷

液体抽出后再喷射进贮箱内，能够将贮箱内流体温度

控制在一个较为稳定的范围内。进入Part 3后，Tp出现

了台阶式的增加，该过程持续到Part 4后期。由于在

Part 2经历了15次混合喷射，贮箱内的工质温度逐渐升

高，工质的过冷度逐渐减小，因此在Part 3与Part 4中，

出现了台阶式的波动升高的变化。在Part 4后期，Tp达
到设定值，接近压力下限对应的饱和温度，此时仅依

靠工质掺混已无法控制贮箱内压力，节流制冷模式需

开启。如图 7所示，随着节流制冷量被带入箱内，增

加速率逐渐变缓。然而在刚开始的前6个制冷周期内，

Tp仍呈缓慢的增加态势。这主要是因为经过了6个多小

时的加热，气液相已积聚了大量热量，尽管此时节流

制冷模式开启，贮箱内部压力得到了有效的控制，但

在短期内节流制冷量并不能把积聚的热量充分消除，

因此就导致了在前6个周期内，Tp仍微弱地波动升高。
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图 6    不同控压阶段，循环流体流率变化

Fig. 6    Fluid flow rate changes during different control stage
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6个周期以后，Tp才维持在相对稳定的波动状态。从整

个过程中的变化也可以看出，本实验中TVS有效的消

除了外部漏热，合理地控制了箱内流体温度。

图 8展示了热电偶所测箱内流体温度变化。在贮

箱增压阶段，液相测点中T107～109所处位置被电加热

带包裹，受外部电加热的影响，其温度均有所升高。

而由于液相流体热容的存在，其它液相测点温度则基

本保持不变或有微弱降低。进入混合阶段后，在喷射

液体的混合作用下，液相流体的过冷度逐渐被消耗，

使得箱内的漏热得到平衡，压力得到控制，液相的温

度逐渐升高。另外，从图8中还可以看出，在混合降压

阶段，各个热电偶之间的温差存在一定的差异，这说

明箱内流体存在一定的热分层现象，随着混合降压过

程的进行，热分层现象逐渐被消除，各液相测点的温

度逐渐趋于一致，这也印证了热力学排气系统喷射混

合具有消除热分层的功能。当整个液相测点温度都趋

于液相饱和温度时，混合降压过程结束，需开启节流

制冷才能控制贮箱的压力，液相测点的温度也维持在

饱和温度附近。
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图 8    不同阶段，箱内流体温度变化

Fig. 8    Fluid temperature changes during different control stage
 

3.3    壁面温度分析

图  9展示了箱体壁面测点温度变化。由于测点

T301～306距离电加热带较近，因此在Part1中其温度

升高较快。测点T307～310，其布置在电加热带下方的

箱体壁面，并且仅接受高温测点T305～306的传热，所

以这4个测点温度增加缓慢。尤其在漏热增压阶段，

T307～310温度基本保持恒定。节流制冷模式开启后，

与气相接触的壁面测点温度先经过一定的温升后才逐

渐降低。大约6个周期后，各测点温度才在相对稳定

的范围内波动。这也说明本实验中，TVS节流过程

不仅有效控制了箱内流体温度，还有效地冷却了箱体

壁面。

由于箱体壁面缠绕电加热带，紧贴壁面处将形成

高温区，电加热带不仅向箱体内部传热，同时也穿过

绝热层向箱体外部传热。基于试验中所提供的电加热

功率以及箱体壁面温度变化，可获得电加热功率向外

部的散热量。

由于电加热带所提供的加热热量不可避免地漏到

外部大气中。对于该部分漏热量，可采用准稳态导热

进行计算，箱体金属壁面向外部大气环境的漏热为

q =
Tw−T f

δ

λ
+ 1
α f

(1)

其中：Tw，Tf为箱体外部绝热层表面温度以及外部流

体温度；δ，λ为绝热层厚度以及导热系数；αf为外部自

然对流换热系数。

考虑环境温度为20 ℃，可计算得到箱体的平均漏

热为340 W，工作时间内所对应的直接排气损失为

30.86 kg，实验中换热器所提供冷量为1 416 W，实验

中共节流制冷16次，平均每次排气1.08 kg。可知与直

接排气相比，热力学排气可节省约41%的排气损失。
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图 9    不同阶段，箱体壁面温度变化

Fig. 9    Tank temperature changes during different control stage
 

4    结　论

本文通过搭建热力学排气地面实验平台，采用制

冷剂R123为工质，开展了地面工况热力学排气系统工

作过程的实验研究。详细分析了TVS在经历不同工作

模式时，箱体压力、循环流量以及流体温度变化，并

得到如下结论：

1）实验验证了地面工况下热力学排气系统良好的

控压性能以及有效的消除外部漏热的能力。

2）在漏热增压阶段，气相区形成了温度分层现

象。在混合喷射阶段，液相热分层发展良好。在节流

制冷阶段，热力学排气系统具有良好的制冷能力以及

有效的降压效果。

3）与直接排气控压相比，热力学排气系统节流制

冷工作可节省约41%的排气损失。当热力学排气系统

用于低温推进剂长期在轨贮存时，将发挥更大的节能
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优势。这也证明了热力学排气系统在贮箱压力控制方

面的适用性与可行性
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Ground Experimental Pressure Control Investigation of Thermodynamic Vent System

LIU Xin，ZHANG Xiaoyu
（China Academy of Launch Vehicle Technology，Beijing 100076，China）

Abstract：Cryogenic propellants are considered to be the most economic and efficient chemical propellant for the space

entering and orbit transfer，due to its high specific impulse and non-pollution. And they are also the first choice of propellant for

future human lunar exploration，Mars exploration，and deeper space exploration. Thermodynamic vent system（TVS）is the key

technology for long-term on-orbit storage of cryogenic fuel. In present study，one ground experiment is established to investigate the

pressure control performance of TVS. The simulant fluid HCFC123 is selected to be the experiment fluid and to verify the efficient

of TVS in the ground. The tank pressure variation and fluid temperature change are respectively studied during the tank self-

pressurization，the injection mixing depressurization and active refrigeration process. The refrigeration capacity supplied by the

TVS heat exchanger and the thermal stratification during different phases are specially illustrated. The present experiment proves the

effectiveness of the pressure control performance by means of TVS. When compared to the direct venting method，TVS has

recovered more than 41% venting loss，which could provide references for the development of cryogenic propellant thermodynamic

vent system.

Key words：cryogenic propellants；boil-off control；thermodynamic vent system

High lights：
●　Experiments on TVS are carried out with HCFC123 as working fluid.
●　The variation of the pressure and temperature of the tank are obtained when TVS is working.
●　TVS pressure control effect has been verified.

[责任编辑：杨晓燕，英文审校：朱恬]
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Research on the Ground Test Technology of Lunar Landing and Ascending

REN Depeng1
，LI Qing1

，LIU Zhenchun2
，ZHANG Xuhui1

（1. Beijing Institute of Spacecraft System Engineering，Beijing 100094，China；

2. Beijing Institute of Spacecraft Environment Engineering，Beijing 100094，China）

Abstract：Reliable and safe lunar landing and ascending is the basic condition for lunar exploration. It is also a key technology

in the probe development，therefore ground test is required. As the environment on the ground are different from that on the moon，

the operation features of the probe on the ground are also different. The design and the implement of the ground test are difficult. The

design points of the lunar landing and ascending and the critical factors of the ground test are analyzed. The existing defects in

current test technology are pointed out. A ground test verification scheme using the impetus of the probe itself for landing and

ascending is proposed，and its feasibility is validated by the dynamic simulation. The extended application of the scheme is putted

forward. The related research provides reference for the future development of Chinese lunar or planetary probes.

Key words：lunar probe；landing and ascending；test technology

High lights：
●　The design points of lunar landing and ascending and the key factors of related ground test were analyzed.
●　A ground test scheme was proposed， and its feasibility was validated by simulation.
●　The ground test scheme was valuable for validation of lunar landing point adjustment design and sub-orbital spacecraft design.

[责任编辑：杨晓燕，英文审校：朱恬]
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