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摘    要： 为满足深空探测任务要求，基于低温推进剂长期在轨蒸发量主动控制技术的应用需求，对国内外低温推进剂

长时间在轨蒸发量主动控制技术研究进展进行了分析，结合国内技术现状对低温推进剂长期在轨蒸发量主动控制关键技术

进行了梳理，可为低温运载系统深空探测任务的开展提供参考。
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0    引　言

低温推进剂具有比冲高、无毒无污染、价格相对

低廉的优势，是未来人类探测月球、火星及更远距离

深空的首选推进剂[1-5]。洛克希德·马丁公司对月球探测

任务开展分析表明：采用低温推进剂进入低轨道

（Low Earth Orbit，LEO）系统的重量比使用常规推进

剂减少近45%，单次发射费用降低约10亿美元。对于

更远距离的飞行任务，效果将会更加明显。尽管低

温推进剂性能高，但其沸点低（液氢–253 ℃，液氧

–183 ℃），易受热而蒸发，难于长时间存储。未来载

人月球探测和深空探测等宇航探索任务中，低温推进

剂的贮存期不再是几天、几周有可能需要几个月甚至

几年[6-8]的时间。因此，低温推进剂不但要满足运载火

箭短时间发射使用，还要适应长时间在轨任务需求，

而解决低温推进剂长期在轨蒸发量控制的问题，是低

温推进剂长时间在轨应用的前提。

1    低温推进剂蒸发量主动控制技术需求

对于使用寿命周期比较短的航天器，蒸发量被动

控制技术[9-15]在工程实现中是最为可行的技术。该技术

主要从改进贮箱的隔热措施、合理进行低温贮箱布

局、设计遮挡屏等方式减小外界环境对低温推进剂的

加热影响，减少低温推进剂蒸发损耗。但蒸发量被动

控制技术并不能从根本上彻底消除低温推进剂贮箱的

漏热和损耗问题。对于数周、数月乃至数年的飞行任务

来说采用被动热控的蒸发量控制技术可能根本无法满

足航天器任务使命需求。因此，低温推进剂蒸发量主

动控制技术越来越受到重视。采用低温推进剂蒸发量

主动控制技术将制冷系统与低温推进剂贮箱耦合，消

除进入贮箱内的热量，从而维持低温推进剂在轨贮存

温度和贮箱压力，实现低温推进剂长时间内最小损耗。

假设某运载系统低温推进剂规模为液氧50 t、液氢

9 t，分别采用蒸发量被动控制和主动控制对其在轨贮

存系统的规模进行分析评估。其中采用被动控制时，

低温推进剂蒸发率控制目标为液氧日蒸发率小于等于

0.5%，液氢日蒸发率小于等于1%；采用主动控制技术时，

控制目标为“零蒸发”（Zero Boil-Off，ZBO）。图 1～2
是不同技术条件下，液氧和液氢推进剂蒸发量控制系

统规模与在轨时间的评价关系。

 
图 1    液氧蒸发量控制系统重量随任务时间的变化

Fig. 1    The change of liquid oxygen evaporation control
system weight with task time
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图 1～2中，蒸发量被动控制系统规模包含贮箱表

面及支撑结构隔热材料重量、考虑蒸发影响增加携带

的低温推进剂重量以及增加推进剂量所带来的贮箱以

及被动隔热结构重量；蒸发量主动控制系统规模包括

贮箱隔热材料的重量、制冷系统重量以及为了确保制

冷系统工作而需要增加的电源系统和辐射器重量。

从图 1中可以看出，对于液氧贮箱，由于液氧密

度较大，其蒸发损失带来的质量损失也较大。任务时

间在5 d以内时，采用蒸发量被控控制措施具有优势，

当任务时间大于5 d后，采用基于主动制冷的“零蒸发”

控制方式具备一定的重量优势。对于液氢贮箱，由于

在20 K温区下，低温制冷机效率低、重量大，其主动

控制系统和电源系统重量会非常大。因此，对于液氢

贮箱，在轨贮存时间达到62 d以上时，才能体现出主

动控制方式的优势。

对于未来载人小行星和载人火星等深空探测任

务，低温空间运输系统在轨应用可能需要达到数月之

久。采取蒸发量主动控制技术是实现低温推进剂长期

在轨应用的关键。

2    低温推进剂蒸发量主动控制技术发展

2.1    国外技术发展

为了服务于未来的火星探测活动，支撑低温推进

剂在轨数周甚至数月的长时间应用，美国国家航空航

天局（National Aeronautics and Space Administration，
NASA）一直致力于低温推进剂“零蒸发”技术研究[16-23]。

2001年，美国国家航空航天局的低温推进剂“零蒸发”

技术路线图显示，艾姆斯研究中心（Ames Research
Center，ARC）、格林研究中心（Glenn Research Center，
GRC）以及马歇尔空间飞行中心（George C. Marshall
Space Flight Center，MSFC）采用不同技术手段，针对

低温推进剂蒸发量主动控制技术开展了大量试验工

作，实现了低温推进剂的“零蒸发”贮存，如图 3所示。

1）基于商业制冷机的主动控制技术研究

1999年，NASA格林研究中心应用于低温推进剂

存储的主动热控试验研究[24]，试验系统如图 4所示。试

验采用球形贮箱，箱体直径1.39 m，试验对象为液氢

推进剂，贮箱外包覆多层绝热材料，为减少与环境之

间的漏热，贮箱顶部安装一套基于机械制冷的主动冷

却系统来实现推进剂的无损存储，整个试验箱体放置

在一个真空容器内。所采用的制冷机包括两级，第1级

 
图 2    液氢蒸发量系统重量随任务时间的变化

Fig. 2    The change of liquid hydrogen evaporation control system weight
with task time

 
图 3    NASA推进剂“零蒸发”技术研究路线图

Fig. 3    Research roadmap of NASN'S propellant ZBO technology
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可提供20 W/35 K的制冷量，第2级提供17.5 W/18 K的

制冷量，制冷机采用氦涡旋压缩机，制冷机二级冷头

带有一个冷凝换热器。制冷系统不工作时，测得系统

漏热约为14.5 W，贮箱内推进剂蒸发量为0.12 kg/h。
开启制冷机8 h后，可实现贮箱内液氢零蒸发。

2001年，艾姆斯研究中心、格林研究中心、马歇

尔空间飞行中心基于多功能液氢测试平台（MuItipurpose
Hydrogen Test Bed，MHTB），对不同加注量下的贮

箱进行了一系列零蒸发量存贮测试，系统结构如图 5
所示。其中液氢贮箱容积为18 m3，采用一台美国Cryo-
mech公司的GB37低温制冷机（制冷量为30 W/20 K），

对液氢进行冷却，通过主动制冷平衡外界环境的漏

热，从而避免了贮箱内低温推进剂的蒸发和排放 [25]。

制冷机和循环泵安装在储罐底部，使用一个喷射管来

消除重力因素的影响，工作时液氢从贮箱中引出，流

经低温制冷机的冷端换热器，经过冷却后的冷流体再

喷射回到贮箱。制冷机的冷端换热器高约170 mm，直

径约30 mm，布置有5片高导热的铜翅片，沿换热器轴

向的传热温差的实测值只有2 K。研究者在不同的液氢

加注量（95%、50%、25%）的情况下分别进行了测

试，试验结果表明：在制冷机和循环泵的联合工作

下，可以成功实现液氢的零蒸发量贮存。

2004年，在格林研究中心的资助下，中央佛罗里

达大学太阳能研究中心（Florida Solar Energy Center，
FSEC）对低温制冷机冷凝蒸汽的方案进行研究，试验

系统如图 6所示。将AL-330商业低温制冷机（制冷量

为40 W/20 K或者25 W/15 K）置于一个容积为150 L
的液氢贮箱顶部，用以对贮箱内的液氢进行制冷。试

验结果表明：该制冷机每天仅工作1 h就能实现该液氢

系统的“零蒸发”控制[26]。

2）基于制冷机和热管耦合的主动控制技术研究

2002年，格林研究中心联合美国空军和NASA，

采用航天用脉管制冷机和低温热管进行了LN2零蒸发

贮存系统的验证性实验，实验系统如图 7所示。球形

液氮箱直径1.42 m，贮箱外侧包裹24层MLI，该款低温

制冷机制冷量为10 W/95 K，制冷机冷头置于贮箱顶

部，通过一个热管与浸没在LN2中的搅拌器耦合，使

得热交换在贮箱底部进行，阻止了贮箱上部的自然对

流换热，更符合在太空中的零蒸发贮存系统的实际情

况。试验中制冷机成功转移出6.8 W热量，实现了“零

蒸发”[27-29]。

 
图 4    低温制冷机，热交换器实验系统

Fig. 4    Cryocooler，heat exchangers test system

 
图 5    多功能液氢测试平台零蒸发试验系统

Fig. 5    MHTB ZBO test system

 
图 6    佛罗里达太阳能研究中心液氢零蒸发试验系统

Fig. 6    Liquid hydrogen ZBO storage test system at FSEC

 
图 7    试验系统

Fig. 7    The bed-test system
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美国海军研究实验室（United States Naval Research
Laboratory，NRL）提出利用低温环路热管（液氢为工

质的LHP）通过冷板换热器将制冷机的冷量传递给液

氢工质，通过电加热器控制环路热管的启动和运行以

实现系统的稳定，达到控制贮箱内低温工质蒸发量的

目的[30-31]，实验测试台如图 8所示。通过管路将低温贮

箱内部与环路热管连接，使贮箱内低温推进剂成为环

路热管的内部工质，进一步利用环路热管的毛细力驱

动循环，直接对贮箱内低温推进剂生成的蒸汽进行热

量管理。运行过程中利用毛细驱动力移出贮箱内的大

量蒸汽，同时运输这些蒸汽到远离贮箱的冷凝器进行

散热、冷凝，完成贮箱内漏热排散，在环路热管毛细

力的作用下，将冷凝后的液态工质返回到贮箱，整个

过程如图 9所示。

对于图 10所示采用热管的“零蒸发”低温贮箱系

统，Ho等[32]通过建立二维轴对称以及3-D型进行了相应

的CFD（Computational Fuid Dynamics）研究。该系统

将制冷机、热管以及喷管相结合，制冷机的冷量通过

热管传至贮箱内部，喷管驱动箱内流体喷向热管冷

端，将制冷机产冷量带到贮箱内部。两模型结果都表

明：当增大喷管出流速度时，箱内流体最高温度下

降，热分层明显消除，贮箱压力得到有效控制。另

外，喷管不仅可以布置在热管冷端的侧面，还可以布

置在其正下方[33]。

3）与结构冷屏相结合的主动控制技术研究

尽管高性能的20 K制冷机具有较好的应用前景，

但是从能量利用的品质和效率来讲，采用更易于实现

的90 K制冷机技术来冷却低温推进剂贮箱外表及附属

结构，切断传热路径，同样可以实现减少蒸发的目

的。NASA在格林研究中心一个缩尺的多用途热真空

试验系统中验证了大面积冷屏、多层隔热、主动制冷

机以及与低温贮箱耦合的综合设计系统。大面积冷屏

被安装在贮箱壁面多层隔热组件中间，其冷源为反向

布雷顿循环制冷机，制冷机的热排散采用热管辐射

器。试验表明采用20 W/90 K的反向涡轮布雷顿循环制

冷机对贮箱壁面进行分布式冷却，能够逐步实现液氧

的“零蒸发”[34]，如图 11所示。

 
图 8    基于LH2工质的环路热管试验测试

Fig. 8    Hydrogen loop heat pipe test

 
图 9    耦合制冷机与环路热管的“零蒸发”控制技术

Fig. 9    ZBO control technology of coupled refrigerator and loop heat pipe

 
图 10    采用热管系统的“零蒸发”贮箱

Fig. 10    A ZBO storage tank system with heat-pump system

 
图 11    反向布雷顿循环与贮箱及多层耦合设计

Fig. 11    Reverse turbo-Brayton cycle cryocooler integrated with the
propellant tank and MLI
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2010年，Haberbusch等[35]研究了“零蒸发”液氢贮存

系统，发现相比于相互独立的液氢、液氧贮箱，同心

贮箱的更有利于减少漏热，降低制冷量的需求。同

时，设计了一个“零蒸发”液氢存储系统，如图 12所
示，系统包括贮存10 kg液氢的贮存罐，工作压力为

1.33 MPa；冷却管路采用铝管，并焊接在贮存罐上；

制冷机采用脉管式制冷机，制冷温度为20 K；循环器

选用氦冷却工质。由于制冷机的冷却盘管直接缠绕在

低温箱体表面，其在冷却箱内流体的同时，还将漏热

挡在箱外，这样大大减小了低温流体的蒸发。

Howard[36]也采用相似的试验系统对低温燃料贮箱开展

了相关研究，实验设备如图 13所示。

2011年，David等[37-38]介绍了NASA的长周期低温

贮存技术，主动制冷技术方面使用制冷机与大面积冷

却系统相结合，如图 14所示，NASA已经在实验室完

成验证。大面积冷屏用于进一步减少低温推进剂贮箱

的蒸发损失，冷屏内流动的蒸汽切断了进入贮箱内部

的热流，蒸汽管路嵌入在多层隔热材料之中，通过引

入低温制冷机，可使冷却屏温度降低至20 K，从而达

到阻断液氢贮箱漏热的目的。

2.2    国内技术现状

国内低温运载火箭在短期任务过程中主要采用被

动隔热措施控制低温贮箱在地面和上升段过程中的漏

热量。目前CZ-3A系列火箭三子级以低温缓冲层、喷

涂聚氨酯泡沫和热防护层组成绝热结构，对低温推进

剂进行贮存。针对低温推进剂长期在轨蒸发量控制技

术的研究，中国运载火箭技术研究院研发中心在相关

背景任务的牵引下，针对低温推进剂在轨贮存总体方

案、仿真预示、试验技术等方面开展了积极的研究工

作，并在贮箱防绝热方案设计、贮箱内低温推进剂流

体动力学研究、压力控制、低温推进剂蒸发量预示仿

真技术方面取得了一定成果，为后续开展进一步的深

入研究打下基础。

在低温推进剂主动控制技术方面，中国运载火箭

技术研究院研发中心也开展了相关研究。结合低温推

进剂主动控制技术发展方向和国内水平现状，制定了

低温推进剂长期在轨贮存蒸发量主动控制技术发展路

线图；围绕未来运载器能力提升需求，开展了低温推

进剂长期在轨贮存蒸发量主动控制技术方案论证，完

成低温推进剂蒸发量主动控制技术方案初步设计。

在关键技术研究方面，中国运载火箭技术研究院

研发中心以低温推进剂“零蒸发”主动制冷系统为核心

对制冷系统冷量传输与利用、制冷机与贮箱耦合形式

以及系统在轨漏热控制等关键技术进行研究。建立了

低温推进剂蒸发量主动控制仿真系统，可对不同条件

下，低温推进剂蒸发量主动控制方案的技术参数进行

仿真分析及优化。

结合系统的方案论证以及关键技术研究成果，中

国运载火箭技术研究院研发中心建立了低温推进剂蒸

发量主动控制试验平台，针对基于主动制冷的蒸发量

控制技术和贮箱冷屏技术开展了试验研究。整个试验

系统包括制冷机组、贮箱、冷屏、工质充注、压力测

量控制、温度测量、液位测量和数据采集等几部分组

成，如图 15所示。试验采用液氮作为试验工质，低温

贮箱的有效容积为0.5 m3，制冷机采用单级G-M制冷

 
图 12    “零蒸发”液氢存储系统

Fig. 12    ZBO liquid hydrogen storage system

 
图 13    液氢零蒸发贮存装置图

Fig. 13    ZBO liquid hydrogen technology demonstrator

 
图 14    大面积冷却系统示意图

Fig. 14    Schematic of broad area cooling system
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机，制冷量130 W/77 K。试验系统工作后能够实现低

温工质的无损贮存。经过对比试验，制冷系统对液相

区域进行冷却的效果要好于对气相区域进行冷却。冷

屏系统工作后，系统漏热明显减小，有利于低温工质

的长期储存。

此外，国内相关科研院所也对低温推进剂蒸发量

控制技术开展了研究。兰州空间技术物理研究所冶文

莲等以液氮作为试验流体，采用6 W/80 K的低温制冷

机，进行了相关试验，液氮与制冷机之间利用铜和石

墨作为低温传热元件，将低温制冷机产生的冷量通过

传热元件传递至低温流体[39]。试验表明：制冷机工作

后可有效地降低贮箱内流体的温度，达到降低贮箱压

力的目的。冶文莲等还对采用喷雾棒形式进行主动冷

却的液氢贮箱系统进行了研究，与直接冷却不同，该

方案在贮箱顶部设计有热交换器，热交换器连接低温

制冷机，过冷的液氢从入口管以一定速度喷至贮箱内

部，冷却贮箱内部低温液体。研究表明：喷嘴棒伸入

贮箱长度、入口直径等因素均会对系统内温度场产生

影响。贮箱内平均温度和最大温度随喷嘴棒长度和入

口直径的增大而减小，而喷口直径对贮箱内温度场影

响不明显 [ 4 0 ]。张磊等对带有浸没喷射装置的液氢

ZBO储箱温度场进行了模拟研究，该贮存系统设计利

用制冷机将低温工质冷却后通过喷头在贮箱内进行冷

却参混，达到液氢冷蒸发的目的，数值模拟对贮箱内

温度场进行了分析，并分析了喷射装置尺寸参数对温

度场的影响。计算结果表明：喷头的最佳位置位于贮

箱的中部，这样可以更好地通过降低液体最高温度来

减小内部蒸发[41]。

中国科学院低温工程学重点试验室程进杰采用主

动制冷技术对低温贮箱“零蒸发”存储过程中贮箱内的

温度和压力变化过程进行了模拟，通过分析可知利用

低温制冷机可以达到控制贮箱内的压力，从而实现低

温推进剂的“零蒸发”无存[42]。

总的来说，我国在低温推进剂在轨蒸发量控制技

术研究起步较晚，大多停留在理论研究、仿真分析和

方案探索方面，未进入实质性深入研究。与国外先进

技术相比较，还存在较大差距，应尽快开展相关工

作，围绕低温推进剂长期在轨蒸发量控制技术进行攻

关，解决“零蒸发”控制技术难题，从而为未来空间探

索领域的拓展奠定基础。

3    低温推进剂在轨蒸发量主动控制关键
技术分析

低温推进剂在轨蒸发量主动控制技术对于深空探

测意义重大，基于主动制冷系统的“零蒸发”控制技术

已成为重要的发展趋势。NASA自20世纪60年代至今

持续开展研究，技术成熟度已达到4～5级水平，众多

关键技术的突破为我国在此领域的发展提供了重要的

借鉴意义。应加快推进相关技术研究，掌握低温推进

剂长期在轨蒸发量主动控制核心技术，为我国低温运

载系统执行长期在轨任务提供保障。

3.1    适用于低温推进剂空间蒸发量控制的主动制冷

技术

相比低温推进剂在轨贮存被动控制技术，低温推

进剂蒸发量主动控制技术通过低温制冷机产生的冷量

对低温贮箱进行冷却，从而达到低温推进剂“零蒸发”

的目的。适用于“零蒸发”贮存的主动制冷技术作为低

温推进剂蒸发量主动控制技术的核心，需开展关键技

术攻关。分析不同冷却对象下的各类制冷方案的使用

条件、影响因素和达到的效果，获得适用于低温推进

剂“零蒸发”贮存的主动制冷方案。针对制冷要求及长

期在轨空间环境特点选择合适的制冷机组，对制冷机

的功耗需求及制冷效率进行优化研究，确保制冷系统

满足任务需求。此外，可应用于低温推进剂温区的制

冷系统目前还存在制冷量小、重量大和系统复杂的不

足，在低温制冷系统的优化研究方面也还有大量的工

作需要开展。

3.2    低温制冷系统冷量传输与利用技术

采用低温推进剂长期在轨“零蒸发”主动控制技术

的途径之一就是把制冷机和贮箱耦合，把贮箱系统的

漏热全部移出，以维持低温推进剂在轨贮存温度和贮

 
图 15    低温推进剂蒸发量主动控制技术试验平台

Fig. 15    Active control technology test platform for low temperature
propellant evaporation
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箱压力，实现低温推进剂的“零蒸发”。低温制冷系统

在与贮箱以及热交换器等低温推进剂贮存系统组件进

行耦合的过程中存在的冷量传输和利用的问题，需要

结合运载系统特点，选择冷量传输效率高、布局安装

合理的耦合形式，对不同的耦合方案进行对比分析，

通过对结构布局要求分析、冷量利用效率分析，研究

不同耦合形式的适应性和适应范围，获取优化的冷量

传输和利用技术方案。

3.3    低温推进剂贮存系统在轨漏热控制技术

低温推进剂贮存系统在轨期间所要承受的热环

境，直接影响着低温推进剂所吸收的热量，其中有两

部分组成：内部复杂换热包括贮箱与推进剂之间耦合

换热、仪器舱与低温贮箱间换热、氢氧贮箱间换热、

推进剂内部换热等；在轨段空间热环境包括各种空间

辐射效应、羽流热效应等。整个系统受到导热、对

流、辐射耦合换热影响，情况较为复杂，这也导致“零

蒸发”贮存系统在轨漏热控制存在极大难度。开展低温

推进剂贮存系统在轨漏热控制技术研究，一方面要结

合运载器结构外形开展合理的防隔热及散热方案设

计，另一方面要对低温贮箱本身防隔热材料和低温贮

箱低导热率连接支撑结构等防隔热材料技术进行攻

关。在有效控制外热流影响的同时将贮箱内的漏热及

时排散。

3.4    低温推进剂蒸发量主动控制系统分析及试验技术

低温推进剂贮存系统分析及试验验证涉及到多个

专业和子技术。低温空间运输系统尺度大，系统复

杂，涉及低温环境、地面、上升段和在轨段等复杂热

环境，低温推进剂又涉及到微重力两相流、对流、导

热、辐射等多物理过程耦合问题，给仿真分析的方

法、模型带来困难。尤其是在空间环境下两相流的流

动与传热模型方面还需要进一步完善。需要考虑真空

环境、微重力条件、气液两相流、多种传热方式、压

力控制等综合因素，对低温推进剂在轨“零蒸发”贮存

进行联合仿真分析。在试验验证方面，考虑空间环

境、设备布局、结构尺度、天地差异等因素，建立有

效的试验验证手段，建设综合性低温试验平台，建立

低温推进剂蒸发量控制系统试验评价体系，对项目研

制过程中的关键技术和系统方案进行考核试验验证。

5    结束语

从20世纪60年代，NASA就意识到低温推进剂在

未来的航天技术，特别是在载人登月和火星探测任务

中的重要性。启动了大量的研究项目，开展了概念研

究、系统设计、关键技术攻关和大量的地面演示验证

试验和部分飞行试验，取得了丰富的技术积累。正是

因为近50年的技术积累，为后来美国星座计划选用低

温推进剂奠定了技术基础。低温推进剂蒸发量主动控

制技术是解决航天器低温推进剂长期在轨应用的关键

技术，我国应加快研究步伐，为提升在未来航天领域

的竞争力打下坚实基础。
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Abstract：To meet the requirements of deep space missions，the research progress of active long-term on-orbit cryogenic

propellant boil-off control technology was analyzed based on its application requirements. The key technologies were introduced

according to the technology development situation in China，which can provide some references to cryogenic launch system for

deep space missions.
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