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氢 2氮电弧加热推力器运行参数与性能 3
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(中国科学院 力学研究所 , 北京 100080)

　　摘　要 : 采用氢气和氮气的摩尔比 r在 110～210范围的混合气体作为推进剂 , 实时检测电弧加热推力器运行

中的弧电流、弧电压、入口压力、真空室压力、质量流量和喷口温度等工作参数 , 研究了比功率、 r和质量流量对

推力器产生的推力、比冲和推力效率的影响。实验结果表明 , 同时增加混合气体的质量流量和 r能有效提高推力器

的推力 ; 较高的 r能获得高的比冲和效率 , 尤其是比冲随着 r的提高明显地单调上升。
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Low power H2 2N2 arcjet thruster operation and performance
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Abstract:　Gas m ixtures of hydrogen and nitrogen with the mole ratio ( r) between 110～210 were used as the p ropel2
lant, and operation parameters, such as arc current, arc voltage, inlet p ressure, chamber p ressure, gas flow rates and nozzle

temperature, were measured in2situ. The dependence of the thrust, specific impulse and efficiency on the specific power, r

and total mass flow rate of the p ropellant were analyzed. Results showed that the thrust increases app reciably at high mass flow

rate together with high r. However, for the imp rovement of specific impulse and efficiency, high r p lays a more important role.

Especially, the specific impulse increases significantly with the increasing r.
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1　引　言

　　电推进已逐步取代传统的化学推进而成为空间

推进系统的主流 [ 1 ] ,电弧加热等离子体推力器
(A rcjet)具有结构简单、工作电压低、容易与飞行器

供电系统协调、推力功率比高等特点。对于飞行器姿

态控制、轨道保持及轨道转移而言 ,低 /中功率的

A rcjet在比冲、推力、技术实现难度以及可靠性等综

合性能上具有特殊的优势。此外 ,它可用肼作推进剂

从而与飞行器主发动机共用贮箱。这些特性促使人

们对 A rcjet的运行参数、状态及性能进行了大量的研

究 [ 2～6 ] ,促进了其应用和发展 [ 7～9 ]。

　　目前国内已有以纯氩 [ 10, 11 ]、氮 [ 12 ]、氨 [ 13 ]、

水 [ 14, 15 ]以及氢氮混合气 [ 16 ]为推进剂的低功率 A rcjet

运行和性能相关的实验研究。由于低功率 A rcjet产

生的推力较小 ,测量结果容易受到诸如气路和电路连

接以及环境振动和温度变化等影响。同时 , A rcjet的

结构设计、热负荷状况、特别是点火烧蚀等状况均影

响其运行性能的稳定性和可重复性以及所得数据的

可靠性。本文采用自行设计的千瓦级 A rcjet和测力

装置 [ 17 ]
,以 H2 2N2混合气体来模拟推进剂肼 (N2 H4 )

的分解产物 ,实时监测各种条件下低功率 A rcjet的运

行状况 ,实验研究了混合气体中氢气和氮气的摩尔比

r、总质量流量以及比功率对推力器产生的推力、比冲

和推进效率的影响。

2　实验方法与条件

　　自行设计的推力器主要由阴极、阳极、绝缘件、密

封件等组成 (见图 1)。阴极为直径 3 mm的铈钨杆 ,

阳极材料同样为铈钨 ,绝缘件使用氮化硼加工而成 ,
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密封件使用柔性石墨材料。阳极采用锥形喷口 ,上游

收缩角为 60°,下游扩张角为 30°、喉道直径 018 mm。

F ig11　Schema tic illustra tion of the thruster

　　推力器本身的总重量小于 013 kg,见图 2,置于

自行设计研制的小推力高精度测量架 [ 17 ]上。为了减

少温漂的影响 ,推力传感器置于水冷套中 ;同时 ,在测

力架与真空室壁间设有多级减振机构 ,以减弱周边真

空泵和水冷装置运行时的振动对推力测量的扰动。

F ig12　Thrust m ea surem en t system

　　图 1中的推力器和图 2中的测力架置于图 3实

验装置的真空室中。真空排气系统由机械泵和罗茨

泵组成 ,以薄膜规检测真空腔体内的真实压力。真空

室的极限真空约为 016 Pa,推力器运行时供入推进剂

情况下真空室气压一般小于 45 Pa。直流电源的工作

电流在 4～20 A范围内连续可调 ,以电流传感器实时

测量实际工作电流 ,根据测量结果 ,通过自行设计的

控制回路和程序 ,对输入电流进行实时校准和调控。

在输入功率 350～850 W范围内进行了推力器运行

实验。推力器运行时间为 5～30 m in,点火后约一分

钟内推力值达到稳定 ,推力数据都取自点火运行 2

m in后的实时检测的稳定值。N2和 H2的供给量分别

采用以高精度天平反复标定的两路质量流量计由计

算机供给并控制。测温范围为 600～2 000 ℃的单色

红外测温仪和 700～2 000 ℃的双色红外测温仪同时

检测推力器喷口工作时的温升。检测系统能同时实

时检测并记录整个推力器运行过程中的推力、弧电

流、弧电压、推力器入口压力、真空室压力、两路气流

量、两路红外测温仪和多路热电偶测得的温度。

3　实验结果及分析讨论

311　羽流状态

　　图 4为纯氮和氢 2氮混合气推进剂条件下 ,推力

F ig13　 Illustra tion of the exper im en t setup

器点火 20 s以内的羽流和喷口状态的普通数码照相

图片。喷口外径为 8 mm。图 4 ( a)为纯氮等离子体

的羽流照片 ,可见羽流由喷口喷出后充分膨胀 ;图 4

( b)为氢 2氮混合气的等离子体羽流照片 ,可见由于

氢的添加 ,羽流发光颜色较纯氮情况下有所变化 ,光

强减小 ,同时发光区缩至更集中于喷口出口的轴心

部。随着运行时间的增长 ,推力器喷口温度升高 ,在

点火 40 s以后喷口已达到白炽状态 ,图 4 ( c)为这种

情况下得到的照片 ,只能清晰地看到红热的喷口。随

着喷口温度的继续升高 ,喷口的发光强度高于羽流发

光强度 ,整个真空腔内被红热的喷口照亮 ,这时因为

喷口的发光太强 ,一般拍照的方法很难得到清晰的喷

口形貌 ,更难同时得到喷口和羽流以及真空室内其它

部分的清晰图片。由于氢具有很高的导热性 ,在氢 2
氮混合气推进剂条件下 ,喷口的温升速率比纯氮情况

下大 ,最高温度也更高。本实验范围内喷口最高温度

接近 1 700 ℃。

F ig14　Photos of the pla sma plum e a t

d ifferen t steps in process

( a) W ith in 10 s after the ign ition w ith the propellan t

of pure N2; ( b) Propellan t is the m ixture of N2 +

H2; ( c) Photo of the nozzle a t eleva ted tem pera ture

312　运行参数对推力的影响

　　改变 r,质量流量和输入功率 ,对推力测量的结

果整理于图 5～图 7。由图 5可见 ,在 r = 110～210,

当 r给定时 ,推力总是随比功率的增大而上升 ,且随
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着 r值的增大 ,推力随比功率提高的变化率有增大的

趋势。例如 ,当 r = 2时 ,曲线的斜率较大 ,而在 r = 1

附近 ,曲线的斜率较小 ,表明 r低时推力随比功率的

提高增长较慢。图 5中实心图标的两组数据分别表

示了 r为 119和 210这样 r值相近时的推力变化情

况 ,在比功率一定的条件下它们的推力值却相差很

大 ,显然是不同的推进剂质量流量造成的 ;在 r值相

近的情况下 ,大质量流量产生了明显更高的推力。在

相同体积流量下 ,氢的质量远低于氮 ,因此 ,图中质量

流量仅小数部分有差别而 r不同 ,是氮质量流量固定

而改变氢的体积流量时的情况。由图 5可见在 r相

近的条件下 ,适当增加氮的质量流量能显著提高推力

器的推力。空心图标的两组数据也反应了这一趋势。

　　图 6更直观地描绘了质量流量对推力的影响。

图中同一图标的数据点是 r相同输入电功率不同时

产生的推力 ,而非完全相同条件下的推力分布。不同

图标的几组实验数据的输入功率变化范围大体相当 ,

均在 350～850 W区间。从牛顿第二定律可知 ,推力

F等于推进剂的质量流量 Ûm乘以排气流速 v,即 F =

Ûm ×v。当喷管结构、推进剂组分和质量流量固定时 , v

主要受比功率的影响 ;即在相同比功率的条件下 ,推

力应大致和质量流量成正比。虽然本研究中质量流

量的变化范围有限 ,图 6中的虚线仍然大致描绘出了

在气体组分一定或相近情况下质量流量与推力的简

单正比关系。

　　图 7分别划分出两组在质量流量接近 3415 mg/ s

和 2813 mg/ s的条件下 ,推力器产生的推力随 r和输

入功率变化的范围。其中同一图标的数据点与图 6

类似 ,包含了不同输入功率条件下的数据。由图 7也

可以清楚地看到在 r相近的条件下 ,提高质量流量可

以有效地增大推力器产生的推力 ;同时 ,在质量流量

相近的情况下 ,推力随着 r值增大而提高。

313　运行参数对比冲的影响

　　图 8和图 9分别显示了比功率和 r对比冲的影

响。由图 8可见 ,在所有条件下比冲都随着比功率的

增大而提高。比较质量流量相近的几条曲线 ,例如当

质量流量约为 3415 mg/ s时 ,随着 r值的增大 (113ϖ

116ϖ 119) ,比冲随比功率而提高的速率有所增大。

与图 5所示的推力随比功率变化趋势不同的是 ,从图

8中可以清楚地看到在基本相同的 r条件下 ,不同质

量流量的曲线非常接近。这说明质量流量对比冲的

影响远没有对推力的影响那么直接和明显。这是因

为比冲在物理上实际体现的是推进气体获得的出口

速度的大小。通过声速的定义 a = γTR
-

/M可知 ,在

比功率恒定 (即温度大致恒定 )的情况下 ,当 r增高

时 ,混合气体的分子量 M减小 ,从而使得速度提高

(式中 a为声速 , T为温度 ,γ为相应气体的比热比 ,珔R

为通用气体常数 ) ,而气体质量流量并不直接出现在

表达式中。图 9的结果清晰地显示 ,在实验范围内 ,

比冲单调地随 r的增大而提高 ;并且 ,随着 r的增大 ,

输入功率对比冲的影响也更为明显。

314　运行参数对效率的影响

　　图 10为推力器效率随比功率的变化关系。推力

器效率可以近似表达为喷管出口处气体动能与输入

电能之比 ,即η∝
γT

M Psp

。式中η为效率 , Psp为比功

率。同样可知 ,在比功率一定的情况下 ,当 r增加时 ,

混合气体的相对分子量 M 减小 ,效率将得到提升。

图 10清楚地显示了这一关系。与对比冲的影响类

似 ,虽然高的质量流量能显著提高推力 ,但其对效率
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的影响不很明显。图 10还显示在任一 r条件下推力

器效率都随比功率增大而有所降低 ,其下降速率随 r

的增大而略有减小。

4　结　论

　　 (1)同时增加混合气推进剂的质量流量和 r,能

有效地提高推力器产生的推力。

　　 (2)比冲单调地随 r的增大而提高 ;并且随着 r

的增大 ,输入功率对比冲的影响也更为明显。

　　 (3)在比功率和质量流量基本不变的情况下 ,当

混合气推进剂 r从 110提高到 210时 ,推进器产生的

推力、比冲和推力效率都有 20%以上的提升。
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