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　 　 摘　 要： 针对吸气式电推进系统中的气体捕集系统，提出了一种能够准确计算气体捕集率的理论模型，并以

此为基础开展了气体捕集系统的优化设计。 首先，通过分析几类代表性气体捕集系统的捕集特点，提取了影响气

体捕集率的关键参数。 然后，通过分析进气道内气体分子的微观行为，推导得到了气体捕集率的理论公式，获得了

无量纲管长、末端净透射率等关键参数对气体捕集率的影响规律。 最后，利用理论模型，对实际飞行条件下的气体

捕集系统开展了优化设计。 结果表明，当末端净透射率给定时气体捕集率随无量纲管长先增后减，且最大捕集率

与末端净透射率正相关。 通过使用涡轮分子泵提升末端净透射率并对无量纲管长进行优化，实际飞行条件下的气

体捕集率可以达到 ５０％以上。
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０　 引　 言

超低轨卫星（高度 １５０ ～ ２００ ｋｍ 附近）有着非

常重要的军事及民用价值，但卫星飞行中遇到的大

气阻力随着轨道高度的降低而显著增加，造成动力

难以维持卫星的长时间服役，“留不住”成为超低轨

卫星所面临的最大困难。 吸气式电推进技术［１ － ５］通

过捕集轨道上的气体分子作为工质产生推力，不需



要卫星携带推进工质，是一种非常有潜力的先进动

力技术，有望突破超低轨道飞行器和卫星星座“留
不住”这一技术瓶颈。

为了达到推阻平衡的基本要求，吸气式电推进

需要满足如下关系式

０． ５ρ∞ Ｖ
２
∞ ＣｄＡ ＝ �ｍＴｇ０ Ｉｓｐ （１）

式中：ρ∞ 和 Ｖ∞ 分别为来流气体的密度和速度，Ｃｄ和

Ａ 分别为卫星的阻力系数和迎风面积，ｇ０ 为海平面

重力加速度， �ｍＴ 和 Ｉｓｐ分别为电推力器的质量流量

和比冲。 卫星的阻力系数通常为 ２ ～ ３，比大气层内

高超声速飞行器的阻力系数大了接近一个量级，因
此对 Ｉｓｐ和 �ｍＴ 提出了很高的要求。 电推进的 Ｉｓｐ，相
比化学推进可以大幅提升，但需要解决氮氧工质电

离效率低导致的比冲降低问题。 对于 �ｍＴ 的提升，一
方面可以将卫星的整个迎风面作为进气道入口以提

升进气面积，另一方面需要对进气道进行优化设计，
以提升来流气体分子的捕集率。 捕集率通常定义为

η ＝
�ｍＴ

ρ∞ Ｖ∞ Ａ
（２）

将其代入式（１）后可得

η ＝
０． ５Ｖ∞ Ｃｄ

ｇ０ Ｉｓｐ
（３）

取 Ｃｄ ＝ ２，Ｖ∞ ＝ ７． ８ ｋｍ ／ ｓ，则 Ｉｓｐ为 １５００ ｓ 和 ３０００ ｓ
时满足推阻平衡的最低捕集率为 ５２％和 ２６％ 。

在 １５０ ～ ２００ ｋｍ 的轨道高度上，空气的分子平

均自由程处于 １０ ～ １００ ｍ 的量级，气体捕集过程主

要处于自由分子流域，分子间碰撞的影响非常微弱，
气体捕集能力与分子和壁面的碰撞密切相关。 研究

表明［６］，当气固相互作用为镜面反射时，气体捕集

系统的长度、入口面积、出口面积、进气道型面等几

何参数均对捕集率有明显影响。 特别地，当进气道

型面为抛物线旋成体时，经过优化后捕集率能够接

近 １００％ 。 而当气固相互作用为完全漫反射时，进
气道长度、入口面积、出口面积等几何参数依然对捕

集率有明显影响，但进气道型面对捕集率的影响明

显减弱。 例如当进气道型面为图 １ 所示的斜线旋成

体和抛物线旋成体时，捕集率差异并不大。
基于飞行数据反演的卫星阻力系数［７］ 表明

２００ ｋｍ以下的气固相互作用以漫反射为主，原因是

低轨大气中的原子氧会吸附在固体表面从而影响分

子在壁面的反射过程。 因此，目前工程中主要基于

图 １　 气体捕集系统的进气道型面侧视图

Ｆｉｇ． １　 Ｓｉｄｅ ｖｉｅｗ ｏｆ ａｎ ａｉｒ ｉｎｔａｋｅ ｓｙｓｔｅｍ
　

漫反射模型来设计捕集系统。 由于漫反射条件下进

气道型面对捕集率影响不大，因此工程设计中大多

将进气道型面简化为直线进气道并通过收缩段过渡

至出口（下文称为直管构型捕集系统）。 这种直管

构型捕集系统的关键参数是进气道的无量纲管长

（管长与基于直管截面的参考长度之比）和收缩段

的面积收缩率（出口面积与入口面积之比）。 以最

大捕获率为目标的最优无量纲管长与无量纲来流速

度有关，针对地球和火星轨道的优化结果一般处于

５ ～ １０ 之间［８］。 实际设计中常将单一直管替换为相

同无量纲管长下的一簇直管，即所谓的多孔准直器，
主要目的是不改变捕集率的前提下缩短进气道管

长，从而减小卫星侧壁面的阻力。 面积收缩率对捕

集率的影响则较为复杂，增大出口面积有利于到达

捕集系统出口的分子进入下游的电推力器，但同时

也增大了下游的中性和带电粒子回流至捕集系统的

概率。 在日本学者 Ｎｉｓｈｉｙａｍａ 给出的方案中［１］，捕
集系统和下游电推力器直接相连，即面积收缩率为

１。 基于该方案，Ｆｕｊｉｔａ［９］ 和 Ｔａｇａｗａ 等［１０］ 分别开展

了数值模拟和实验研究，但均未对捕集率进行详细

分析。 在欧空局 Ｒｏｍａｎｏ 等［４］ 给出的方案中，捕集

系统和电推力器通过狭窄的通路相连，相当于采用

了较小的面积收缩率。 基于该方案，Ｂｉｎｄｅｒ 等［８］ 开

展了数值模拟和理论分析，结果表明当面积收缩率

为 １ ／ １０ 时的最优气体捕集效率不到 ３５％ ，结合霍

尔推力器的相关实验研究［１１］ 也未获得净推力。 针

对面积收缩带来的气体捕集效率不高的问题，Ｌｉ
等［１２］提出了一种改进方案，该方案在进气道出口安

装了和进气道管径相同的涡轮分子泵，即面积收缩

率等于 １。 由于涡轮分子泵具有较大的正向穿透概

率且逆向穿透概率很低，因此能够对分子起到定向

引导的效果。 基于数值模拟结果，Ｌｉ 等认为通过提

升涡轮分子泵转速并优化无量纲管长，捕集率可以

达到 ５０％以上。
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文献中对气体捕集系统的研究主要集中在方案

设计和模拟验证，对自由分子流条件下气体捕集机

理的研究相对较少。 以往的经典理论［１３ － １４］ 大多关

注简单的直管透射问题，对于结构更为复杂的气体

捕集系统，现有的近似理论模型［４］ 和数值模拟结果

定性上一致但定量上有较大偏差。
为了更好地指导气体捕集系统的优化设计，本

文首先对气体捕集系统开展了理论研究，推导得到

了捕集率的理论公式，并通过理论公式分析了捕集

率的变化规律。 然后在理论研究的基础上，针对实

际飞行条件，开展了捕集系统的优化设计。

１　 捕集机理分析

１． １　 物理问题

文献中各种气体捕集系统均可分解为进气道、
收缩段以及导流装置三个部分，如图 ２ 所示。 进气

道的几何参数包括入口横截面积 Ａｔｕｂｅ，１、出口横截面

积 Ａｔｕｂｅ，２、长度 Ｌｔｕｂｅ以及入口到出口的过渡型面（如
直线型、曲线型、折线型等）。 当进气道的几何参数

和气固相互作用规律确定后，即可确定来流分子从

入口到达出口的概率（正向透射概率，θｔｕｂｅ，１）和反流

分子从出口到达入口的概率 （反向透射概率，
θｔｕｂｅ，２）。 导流装置是指能够定向导引分子流动的机

械装置，其横截面积记为 Ａｅｘｉｔ。 分子从正向和反向

穿透导流装置的概率定义为 θｅｘｉｔ，１和 θｅｘｉｔ，２，当导流装

置为涡轮分子泵时，θｅｘｉｔ，１和 θｅｘｉｔ，２由分子泵的几何参

数和转速决定，如果不使用导流装置则二者均为 １。
进气道和导流装置通过收缩段进行连接，和进气道相

比，收缩段的长度通常很短，因此可以近似简化为长

度为 ０ 的收缩截面并定义面积收缩比为 Ａｅｘｉｔ ／ Ａｔｕｂｅ，２。
在下文的理论分析，需要使用导流装置的净透

射率 θｅｘｉｔ，ｎｅｔ，即分子正向穿透导流装置进入下游且

不再返回的概率。 θｅｘｉｔ，ｎｅｔ除了与 θｅｘｉｔ，１和 θｅｘｉｔ， ２有关，
还和下游的密度等条件有关，因此仅依靠捕集系统

的参数无法直接确定 θｅｘｉｔ，ｎｅｔ。 但如果 θｅｘｉｔ，１≫θｅｘｉｔ， ２且

导流装置两端的压缩比远小于 θｅｘｉｔ，１ ／ θｅｘｉｔ， ２，则逆向

穿透导流装置的分子可以忽略，此时可以认为

θｅｘｉｔ，ｎｅｔ近似等于 θｅｘｉｔ，１。
１． ２　 捕集率的平衡模型

Ｒｏｍａｎｏ 等［４］ 针对进气道为直管的特殊情况

（Ａｔｕｂｅ，１ ＝ Ａｔｕｂｅ，２）给出了捕集率的平衡模型。 下面将

图 ２　 气体捕集系统结构图

Ｆｉｇ． ２　 Ｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎ ｏｆ ａｎ ａｉｒ ｉｎｔａｋｅ ｓｙｓｔｅｍ
　

该模型推广到更为一般的情况（Ａｔｕｂｅ，１ ＞ Ａｔｕｂｅ，２）。
该模型的基本假设是，在紧贴进气道末端的一

段腔体中（如图 ３（ａ）的虚框），气体处于完全的平

衡态，包括宏观速度为 ０、热运动速度满足麦克斯韦

分布以及空间上均匀分布。

图 ３　 平衡模型示意图

Ｆｉｇ． ３　 Ｄｅｓｃｒｉｐｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｂａｌａｎｃｉｎｇ ｍｏｄｅｌ
　

将腔体的左侧（进气道）、右侧（导流装置）均简

化为具有正向和反向透射率的黑箱，如图 ３（ｂ），然
后对腔体中的气体建立如下的质量守恒方程

Ｎ１ ＝ Ｎ２ ＋ Ｎｅｘｉｔ （４）
式中：Ｎ１，Ｎ２，Ｎｅｘｉｔ分别为

Ｎ１ ＝ ｎ０ｕｆ，０Ａｔｕｂｅ，１θｔｕｂｅ，１ （５）
Ｎ２ ＝ ｎｃｈｕｆ，ｃｈＡｔｕｂｅ，２θｔｕｂｅ，２ （６）
Ｎｅｘｉｔ ＝ ｎｃｈｕｆ，ｃｈＡｅｘｉｔθｅｘｉｔ，ｎｅｔ （７）

其中，ｎ，ｕｆ为分子数密度和通量速度，下标 ０ 和 ｃｈ
分别代表来流气体和腔体。 对于式（５），由于来流
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气体的宏观速度（约 ７． ８ ｋｍ ／ ｓ）远大于分子热运动

速度，ｕｆ，０ 可以近似为宏观速度 ｕ０。 对于式（６）和

式（７），由于腔体气体的宏观速度假设为 ０，ｕｆ，ｃｈ可以

通过下式计算

ｕｆ，ｃｈ ＝ ＲＴｃｈ

２πＭ
æ
è
ç

ö
ø
÷

０． ５

（８）

式中：Ｒ 为普适气体常数，Ｔｃｈ为腔体气体温度，Ｍ 为

气体的摩尔分子质量。
将式（５） － （７）代入守恒方程，可以得到腔体气

体的压缩比公式

ｎｃｈ

ｎ０
＝

ｕ０

ｕｆ

Ａｔｕｂｅ，１θｔｕｂｅ，１

Ａｔｕｂｅ，２θｔｕｂｅ，２ ＋ Ａｅｘｉｔθｅｘｉｔ，ｎｅｔ
（９）

然后可得捕集率公式

η ＝
Ｎｅｘｉｔ

ｎ０ｕ０Ａｔｕｂｅ，１
＝

θｔｕｂｅ，１Ａｅｘｉｔθｅｘｉｔ，ｎｅｔ

Ａｔｕｂｅ，２θｔｕｂｅ，２ ＋ Ａｅｘｉｔθｅｘｉｔ，ｎｅｔ
（１０）

定义 θ∗
ｅｘｉｔ，ｎｅｔ ＝ θｅｘｉｔ，ｎｅｔＡｅｘｉｔ ／ Ａｔｕｂｅ，２ ，捕集率公式简化为

η ＝
θｔｕｂｅ，１θ∗

ｅｘｉｔ，ｎｅｔ

θｔｕｂｅ，２ ＋ θ∗
ｅｘｉｔ，ｎｅｔ

（１１）

Ｂｉｎｄｅｒ 等［８］通过平衡模型和数值模拟分别计算

了直管构型捕集系统的透射率，二者定性吻合，但平

衡模型整体上低估了捕集率。 我们认为产生偏差的

主要原因是，在平衡态假设下通过式（８）计算的腔

体两侧的通量与实际情况不完全相符。 具体来说，
除了密度存在非均匀分布以外，自由分子流下的速度

分布函数也无法达到麦克斯韦分布。 在下一节我们

通过概率分析给出一种更为准确的透射率模型。
１． ３　 捕集率的非平衡模型

图 ４ 中的各条路径代表了一个来流分子进入捕

集系统后可能出现的各种结果。 来流分子进入捕集

系统后，经过若干次壁面碰撞，到达进气道出口和入

口的概率分别为 θｔｕｂｅ，１ 和 １ － θｔｕｂｅ，１。 由于自由分子

流假设下可以忽略分子间碰撞，到达进气道入口的

分子有 １００％概率逃逸至大气中。 对于到达进气道

出口的分子，未与收缩截面发生碰撞并穿透导流装

置的 概 率 为 θ∗
ｅｘｉｔ，ｎｅｔ ， 反 弹 至 进 气 道 的 概 率 为

１ －θ∗
ｅｘｉｔ，ｎｅｔ 。 分子反弹至进气道后，经过若干次壁面

碰撞，再次到达进气道入口和出口的概率为 θｔｕｂｅ，２和

１ － θｔｕｂｅ，２，而到达进气道出口的分子再次面临穿透

和反弹的选择。
将所有可能的穿透概率相加，即可得到最终的

捕集率

图 ４　 来流分子进入捕集系统后的可能结果

Ｆｉｇ． ４　 Ｐｏｓｓｉｂｉｌｉｔｉｅｓ ｏｆ ａ ｍｏｌｅｃｕｌｅ ｅｎｔｅｒｅｄ ｔｈｅ ａｉｒ ｉｎｔａｋｅ ｓｙｓｔｅｍ
　

η ＝ θｔｕｂｅ，１θ∗
ｅｘｉｔ，ｎｅｔ ＋ θｔｕｂｅ，１（１ － θ∗

ｅｘｉｔ，ｎｅｔ）（１ － θｔｕｂｅ，２）·
　 　 θ∗

ｅｘｉｔ，ｎｅｔ ＋θｔｕｂｅ，１［（１ －θ∗
ｅｘｉｔ，ｎｅｔ）（１ －θｔｕｂｅ，２）］ ２θ∗

ｅｘｉｔ，ｎｅｔ ＋
　 　 … （１２）
简化后为

η ＝
θｔｕｂｅ，１θ∗

ｅｘｉｔ，ｎｅｔ

θ∗
ｅｘｉｔ，ｎｅｔ ＋ θｔｕｂｅ，２ － θ∗

ｅｘｉｔ，ｎｅｔθｔｕｂｅ，２
（１３）

和平衡模型相比，非平衡模型在分母上多了一

项 － θｔｕｂｅ，２θ∗
ｅｘｉｔ，ｎｅｔ ，因此计算的透射率相比式（１１）会

增加。
１． ４　 直管构型捕集系统的捕集率

本节以工程设计中常见的直管构型捕集系统作

为分析对象，对上述理论模型进行检验并分析捕集

率的变化规律。 气固相互作用模型采用与实际飞行

数据更为吻合的漫反射模型。
利用理论模型计算捕集率，需要已知直管透射

率（θｔｕｂｅ，１，θｔｕｂｅ，２）以及 θ∗
ｅｘｉｔ，ｎｅｔ 等参数。 下面首先对直

管透射率进行计算，然后通过理论模型研究 θ∗
ｅｘｉｔ，ｎｅｔ

取不同值时捕集率的变化规律。
由于直管的左右对称性，正向和反向透射率可

以在同一个方向上求解。 对于横截面为圆形的直

管，Ｃｌａｕｓｉｎｇ［１３］、Ｈｕｇｈｅｓ 等［１４］ 给出了透射率的理论

求解方法，在此基础上 Ｃｏｌｅ 等［１５］ 获得了透射率的

数值解。 但对于一般截面形状的直管，特别是工程设

计中常用的正多边形截面，则需要通过直接模拟蒙特

卡罗（ＤＳＭＣ） ［１６］或试验粒子蒙特卡罗（ＴＰＭＣ） ［１７］ 等

分子模拟方法统计获得直管透射率。 本文采用

ＴＰＭＣ 方法计算直管透射率。 在蒙特卡罗模拟中，分
子发生漫反射后的法向和切向速度需要满足对应的

概率分布函数，仿真时可以采用逆变换法或取舍法等

方法随机生成，具体过程可参考相关文献［１８］。
透射率是无量纲来流速度（简称无量纲速度）

和无量纲管长的函数，无量纲速度一般以来流气体

的最可几速度（ｖｍ ＝ （２ＲＴ ／Ｍ） ０． ５）作为参考速度，无
量纲管长可以以圆管直径作为参考长度。 Ｌｉ 等［１９］
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的数值模拟结果表明以 Ａ０． ５（Ａ 为横截面积）做参考

长度时，正多边形管和圆管的透射率几乎相同，因此

本文采用 Ａ０． ５作为参考长度计算无量纲管长。 本文

中，无量纲速度和无量纲管长分别记为 Ｓ 和 ＬＡ。 另

外，对于从出口回弹至进气道的分子，一般认为其仅

具有热运动速度而不具有特定的宏观速度，因此反

向透射率对应的无量纲速度是 ０。
图 ５ 为 Ｓ ＝ ０ 和 Ｓ ＝ １０． １５ 时透射率 θｔｕｂｅ与无量

纲管长 ＬＡ的关系。 当 ＬＡ增加时分子穿透直管的难

度增加，当 Ｓ 减小时来流气体的准直性减弱，因此增

加 ＬＡ或减小 Ｓ 均会导致 θｔｕｂｅ下降。 由图可知，直管

截面形状是圆形或方形对透射率没有明显影响，证
明了 ＬＡ作为无量纲管长的合理性。 本文和文献［３］
的模拟结果吻合很好，验证了本文模拟程序的可

靠性。

图 ５　 透射率与无量纲管长的关系

Ｆｉｇ． ５　 Ｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎ ｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｉｅｓ ｏｆ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ＬＡ
　

通过 ＴＰＭＣ 模拟得到直管透射率以后，即可代

入理论公式计算出气体捕集率。 对于 Ｓ ＝ １０． １５、
θ∗
ｅｘｉｔ，ｎｅｔ ＝ ０． １ 的捕集系统，图 ６ 为两种理论模型计

算的捕集率以及直接通过 ＴＰＭＣ 模拟获得的捕集

率。 平衡模型与 ＴＰＭＣ 模拟结果定性吻合但整体

偏低（最大相对偏差 ８％ ），非平衡模型与 ＴＰＭＣ 模

拟结果吻合很好（最大相对偏差 ０． ８９％ ）。
然后通过非平衡模型研究捕集率的变化规律。

图 ７ 为 Ｓ ＝ １０． １５、 θ∗
ｅｘｉｔ，ｎｅｔ 取不同值时捕集率和 ＬＡ的

关系。 可以看出，当 θ∗
ｅｘｉｔ，ｎｅｔ 给定且小于 １ 时捕集率

存在极大值，极大值对应的 ＬＡ可以作为最优的无量

纲管长。 随着 θ∗
ｅｘｉｔ，ｎｅｔ 减小，捕集率整体降低，因此实

际设计中应尽量提升 θ∗
ｅｘｉｔ，ｎｅｔ 。

图 ６　 理论模型和数值模拟的捕集率对比

Ｆｉｇ． ６　 Ｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎ ｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｉｅｓ ｃａｌｃｕｌａｔｅｄ ｂｙ ｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌ
ｍｏｄｅｌｓ ａｎｄ ｎｕｍｅｒｉｃａｌ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

　

图 ７　 θ∗
ｅｘｉｔ，ｎｅｔ 取不同值时透射率和无量纲管长的关系

Ｆｉｇ． ７　 Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅ ｏｆ θ∗
ｅｘｉｔ，ｎｅｔ ｏｎ ｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎ ｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｉｅｓ
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２　 捕集系统设计

２． １　 设计方法

基于第 １ 节的理论模型和机理分析，本节进一

步在实际飞行条件下对直管构型捕集系统开展优化

设计。 优化设计的基本方法是在 Ｓ 和 θ∗
ｅｘｉｔ，ｎｅｔ 给定的

情况下通过非平衡模型计算出与最大捕集率对应的

ＬＡ。 但在具体设计中，还有若干关键问题需要考虑，
下面分别进行讨论。

由 １． ４ 节的机理分析可知，提升捕集率首先需

要增大 θ∗
ｅｘｉｔ，ｎｅｔ ，因此可将面积收缩比（Ａｅｘｉｔ ／ Ａｔｕｂｅ，２）设

为 １ 并在出口安装和进气道直径相同的导流装置，
得到 θ∗

ｅｘｉｔ，ｎｅｔ ＝ θｅｘｉｔ，ｎｅｔ。 为了获得高透射率，选取高转

速涡轮分子泵作为导流装置，此时逆向穿透分子可

以忽略（θｅｘｉｔ，ｎｅｔ ＝ θｅｘｉｔ，１），则进一步有 θ∗
ｅｘｉｔ，ｎｅｔ ＝ θｅｘｉｔ，１

＝ θｍｐ，１。 这里 θｍｐ，１为分子泵的正透射率，由体积抽

速换算可得（具体方法见下一节）。 确定 θｍｐ，１ 以后

即可利用式（１３）计算气体捕集率。
真实的大气环境可能包括多种组分，在相同来

流速度下每种组分的无量纲速度 Ｓ 并不相同，因此

各组分的最优无量纲管长也不相等。 实际设计中可

以先计算出各组分捕集率随 ＬＡ的变化规律，然后根

据各组分的分子量和摩尔分数确定来流气体的质量

捕集率随 ＬＡ的变化规律并确定最优的 ＬＡ。
实际飞行中还需要考虑进气道侧壁面给卫星

带来的额外阻力。 实际设计中可以采用多孔准直

器缩短进气道长度（如图 ８），即将单个直管替换

为相同无量纲管长下的一簇直管。 但准直器内部

隔板额外占用的入口面积会降低捕集率，因此需

要合理地确定准直器的分割层数，以获得最佳的

推进性能。

图 ８　 捕集系统示意图

Ｆｉｇ． ８　 Ｓｃｈｅｍｅ ｏｆ ｔｈｅ ａｉｒ ｉｎｔａｋｅ ｓｙｓｔｅｍ
　

基于上述讨论，捕集系统的优化设计步骤为：
１）选定实际飞行轨道，根据大气模型确定来流

条件；
２）选择合适的涡轮分子泵，通过体积抽速换算

出来流气体各组分对应的分子泵正透射率；
３）通过非平衡模型计算各组分捕集率，再结合

各组分的分子量和摩尔分数确定来流气体的质量捕

集率，最后确定最优的无量纲管长；
４）保证无量纲管长不变的前提下，以最大推阻

比为目标，确定合适的准直器分割层数。
２． ２　 参数优化

本节选择 １５０ ｋｍ 的近地轨道为实际飞行轨道，
根据 ２． １ 节的优化设计步骤，开展捕集系统的参数

优化。
第一步，确定 １５０ ｋｍ 高度下的来流条件。 由

ＮＭＬＭＳＩＳＥ⁃００ 模型［２０］给出的中等太阳活动强度下

（Ｆ１０． ７ ＝ １４０）的大气温度为 ６９１ Ｋ，Ｏ，Ｎ２ 和 Ｏ２ 的

摩尔分数分别为 ３７． ５％ 、５８． ６％ 、３． ９％ 。 设来流速

度为 ７８００ ｍ ／ ｓ，则 Ｏ，Ｎ２，Ｏ２ 的无量纲速度分别为

９． ２３、１２． ２１、１３． ０５。
第二步，确定涡轮分子泵的正向透射率 θｍｐ，１。

已知分子泵的体积抽速 Ｌ 和 θｍｐ，１之间满足如下关系

Ｌ ＝ ｕｆＡｍｐθｍｐ，１ （１４）
式中：Ａｍｐ为分子泵的入口面积，ｕｆ 为通量速度。 本

文选择了 ＰＦＥＩＦＦＥＲ 公司生产的 ＡＴＨ３２００Ｍ 型涡轮

分子泵，表 １ 为产品说明书中给出的 Ｎ２，Ｈｅ，Ｈ２，Ａｒ
四种气体的体积抽速。 为了得到该分子泵对空气各

组分的正向透射率，首先建立透射率与气体分子量

之间的关系。 图 ９ 为换算得到的 θｍｐ，１ 和分子量 Ｍ
的关系。 从图中可以看出，θｍｐ，１与 ｌｎＭ 存在近似线

性关系。 然后通过线性插值，得到 Ｏ，Ｎ２ 和 Ｏ２ 的正

透射率分别为 ２３． ７％ 、２９． ２％和 ３０． ８％ 。 该型产品

在涡轮分子泵之后还有一个牵引分子泵，使得它具

有 １０８以上的压缩比，远大于吸气式电推进 １０００ ～
１００００ 倍压缩比的需求，因此可以忽略下游回流对

透射 率 的 影 响。 此 外， 该 型 分 子 泵 的 直 径 为

３２０ ｍｍ，因此将进气道直径也设为 ３２０ ｍｍ。
第三步，对无量纲管长进行优化。 首先，对于各

组分，分别通过 ＴＰＭＣ 模拟得到相应无量纲来流速

度下的直管透射率，再结合涡轮分子泵正向透射

率 ，通过非平衡模型计算出捕集率，结果如图１０
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表 １　 ＡＴＨ３２００Ｍ 分子泵的体积抽速

Ｔａｂｌｅ １　 Ｐｕｍｐｉｎｇ ｓｐｅｅｄ ｏｆ ＡＴＨ３２００Ｍ
气体种类 体积抽速（Ｌ ／ ｓ）

Ｎ２ ２８００

Ｈｅ ２５００

Ｈ２ １７００

Ａｒ ２７００

图 ９　 分子泵正透射率和分子量的关系

Ｆｉｇ． ９　 Ｔｈｅ ｆｏｒｗａｒｄ ｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎ ｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｉｅｓ ｏｆ ｍｏｌｅｃｕｌａｒ
ｐｕｍｐ ｆｏｒ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｍｏｌｅｃｕｌａｒ ｗｅｉｇｈｔｓ

　

所示。 可以看出，Ｏ２的透射率最大、Ｎ２次之、Ｏ 最小，
即分子量越小捕集率越低。 根据各组分的分子量和

摩尔浓度，最终得到空气的质量捕集率，结果表明最

大捕集率为 ５０． ８％，对应的无量纲管长为 ４． ２８。

图 １０　 捕集率和无量纲管长的关系（１５０ ｋｍ 高度）
Ｆｉｇ． １０　 Ｃｏｌｌｅｃｔｉｏｎ ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｉｅｓ ｏｆ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ＬＡ ａｔ １５０ ｋｍ

　

最后，确定准直器的分割层数。 如果以单个直

管作为进气道，进气道长度为 １． ３７ ｍ，由进气道侧

壁面产生的阻力系数为 ０． ７８，和迎风面阻力系数

（ ＝ ２）相比已不能忽略。 使用多孔准直器可以降低

侧壁面阻力系数，但准直器的内部隔板会减小有效

进气面积，进而降低捕集率。 为此，需要以最大推阻

比为优化目标来确定准直器参数。 这里采用一种近

似方法进行分析。 首先将圆形截面替换为等面积下

的正方形截面，然后通过 Ｎ  Ｗｉｎｇｄｉｎｇｓ ２ＭＣ＠ Ｎ
的多孔准直器将其分割。 阻力和推力与分割层数 Ｎ
满足如下关系

ＦＤ（Ｎ）
ＦＤ（１）

＝ ２ ＋ ０． ７８ ／ Ｎ
２． ７８ （１５）

ＦＴ（Ｎ）
ＦＴ（１）

＝
Ａｔｕｂｅ，１ － ２（Ｎ － １）δＬ

Ａｔｕｂｅ，１
（１６）

式中：δＬ 为准直器内部隔板厚度。 因此，推阻比 γ
（Ｎ）可以写为

γ（Ｎ）
γ（１） ＝

１ － ２（Ｎ － １）δＬ
Ａｔｕｂｅ，１

２ ＋ ０． ７８
Ｎ( ) ２． ７８

（１７）

图 １１ 为 Δｌ ＝ １ ｍｍ 的计算结果，可以看出，Ｎ ＝
４ 时 推 阻 比 可 以 获 得 最 大 提 升 （ 提 升 幅 度 为

１７． ２％ ），对应的准直器长度变为 ０． ３４３ ｍ。 由于圆

形截面分割更为复杂，因此实际分割层数不一定为

４，但可以将 ０． ３４３ ｍ 作为设计准直器的参考长度。

图 １１　 推阻比和准直器分割层数的关系

Ｆｉｇ． １１　 Ｔｈｒｕｓｔ⁃ｄｒａｇ⁃ｒａｔｉｏ ｏｆ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｄｉｖｉｄｉｎｇ ｌａｙｅｒｓ
　

２． ３　 讨 论

本节进一步对当前方案中的一些不足和改进方

向进行讨论。
目前方案中假设所有分子沿正向穿透分子泵的

概率均为 θｍｐ，１，但这种假设会一定程度上高估气体

捕集率。 原因是来流分子穿越进气道的过程中一部

分未与侧壁面发生碰撞（称为直接透射分子），另一
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部分至少与侧壁面发生一次碰撞（称为间接透射分

子），而直接透射分子由于保留了来流的宏观速度，
因此其正向穿透涡轮分子泵的概率会因为无量纲转

速的降低而显著下降。 图 １２ 为 ＴＰＭＣ 模拟得到的

Ｓ ＝ １０． １５ 时来流分子以直接和间接的方式穿透直

管进气道的概率（称为直接透射率 θｔｕｂｅ，ｄｉｒｅｃｔ和间接透

射率 θｔｕｂｅ，ｉｎｄｉｒｅｃｔ，二者之和为 θｔｕｂｅ）。 可以看出，当 ＬＡ

＜ １０ 时 θｔｕｂｅ，ｄｉｒｅｃｔ ＞ ２０％ ，因此需要对直接透射分子

的影响予以重视。 一方面可以通过分子模拟对分子

泵进行精细建模以获取更为准确的捕集率，另一方

面应考虑优化分子泵参数以提升直接透射分子的透

射率。
目前的理论分析和方案设计主要是基于完全漫

反射模型，但实际情况中分子与壁面首次发生碰撞

时，入射速度很大且入射角很小，其散射规律可能和

完全漫反射模型有较大差异。 可以考虑使用更贴近

实际的 ＣＬＬ 模型或者分子动力学（ＭＤ）的模拟数据

来研究气固相互作用规律对捕集率的影响。

图 １２　 直接透射率 θｔｕｂｅ，ｄｉｒｅｃｔ、间接透射率 θｔｕｂｅ，ｉｎｄｉｒｅｃｔ

和无量纲管长的关系

Ｆｉｇ． １２　 Ｄｉｒｅｃｔ ａｎｄ ｉｎｄｉｒｅｃｔ ｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎ ｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｉｅｓ ｏｆ
ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ＬＡ

　

３　 结　 论

本文对吸气式电推进的气体捕集系统开展了理

论分析和设计优化。 通过对文献中系统的简化抽

象，分析获得了影响捕集率的关键参数，在此基础上

给出了准确的捕集率理论模型（非平衡模型）。 采

用捕集率的非平衡模型，分析了直管构型捕集系统

的捕集率变化规律，结果表明：对于给定的出口净透

射率，存在使捕集率达到最大值的最优无量纲管长，
且最优无量纲管长随出口净透射率降低而减小。

利用理论模型，以 １５０ ｋｍ 的绕地轨道为例，对
捕集系统开展了设计和优化。 基础方案采用直管构

型加等管径涡轮分子泵的组合。 通过参数优化，确
定了系统的无量纲管长 （４． ２８） 以及最大捕集率

（５０． ８％ ），并以最大推阻比为优化目标确定了准直

器的长度参考值 ０． ３４３ ｍ。
后续研究中需要对涡轮分子泵透射率和气固相

互作用规律开展更精细的研究，以获得更为准确的

捕集率影响规律。
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