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常都是携带各种探测器来被动探测空间环境的变化及扰动。相比之下，空间等离

子体主动试验，是用人工方法破坏空间物理环境的平衡状态，然后观测它恢复平

衡的动力学过程。这种方法有利于从众多的物理参数中突出某一个或少数几个加

以研究，发现其规律。

本文通过调研国外已经开展的空间等离子体主动试验的案例，结合我国为主

动试验进行的前期工作，在此基础上开展了以钡释放为目标的空间等离子体主动

试验的地面实验，考察了加热、气化钡的基本原理、过程，重点对点火系统进行

了研究，发现化学物质具有一定的电阻时比较容易点燃，并通过实验测定点火能

量约为22J。对Ti+C的燃烧温度进行了测量，得到大气中的燃烧温度最高为2600K。

在此基础上设计了真空系统内的缩比释放实验，拟定了在实验中测量真空内燃烧

的温度与压力的方案。

本文还针对钡释放装置的工程样机，进行了热设计。在试验中，与运载火箭

分离后的试验装置在空间中继续飞行一段时间后进行工作，在这段飞行中无法对

其进行姿态控制，为使得电控箱内的电路能够正常工作，需要对电控箱表面进行

涂层处理，使其温度可以始终控制在理想范围内。本文计算了这种情况下电控箱

的温度，结果表明，太阳辐射热流与电控箱内部发热是温度变化的主要原因。由

于电控箱姿态不定，电控箱接受太阳辐射的情况会直接影响其温度变化，所以涂

层需要满足多种情况的要求。计算结果表明，选择表面低吸收率(Q=0．15)及相

应的表面发射率(e=0．16)的全反射涂层，可以将电控箱温度变化控制在很小的

范围内，保证电控箱内电路正常工作。

关键词：主动试验，地面实验，热控，涂层



Abstract

Space exploration is the direct detection of space environment by

man—made spacecraft such as rockets、satellites、planets and spacecrafts．These

are usually passive detection of space environmental changes and disturbances．

Disturbances of nature are usually unpredictable．Compared to the passive way,

space plasma active experiment is artificial destruction of the physical

equilibrium of the space environment，and observation of its dynamic process of

restoring balance．This method is beneficial to highlight one or a few parameters

among many physical parameters to discover their rules．

This paper describes ground experiments of Barium release system in

space plasma active experiment on the basis of prior research on space plasma

active experiment abroad and the preliminary work for active experiment before

in our country．In the laboratory,we investigated the heating and release method

of Barium，and conducted a study on the ignition system and we found that more

easily ignited when the chemicals have certain resistance，and ignition energy

obtained by experiment is about 22 Joule．We measured the titanium and carbon

combustion temperature，the maximum combustion temperature was up to 2600

Kelvin in the atmosphere．On this basis，we designed the scaled release

experiment in vacuum，meanwhile，schemes for measuring combustion

temperature and pressure in vacuum were determined too．

This paper also gives the thermal design for the Barium release module．In

space physics active experiment，the experimental device continues to fly in

space until the time to release after separation with the launch vehicle．During

flight the device’S attitude can’t be controlled．In order to make the circuit in the

electronic control box to work properly，surface coating must be applied to the

electronic control box to control the temperature in an ideal range．This paper

calculated the temperature of electronic controI box under this condition，and

results show that solar radiation heat flux and electric heat inside the controI box

are main reasons for the temperature change．As the attitude of the electronic

control box is uncertain，solar radiation will directly affect its temperature，SO



coating needs to meet the requirements of different situations．The results show

that total reflection coating with low surface absorption rate(a=0．1 5)and

corresponding surface emissivity(e=0．1 6)can control the box temperature

change within a very small range，ensuring the circuit inside in the normal scope

of working temperature．

Key Words：Active experiment，Ground experiment，Thermal control，Coating
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0绪言

O绪言

0．1选题背景

空间环境是指除了陆地、海洋、大气以外人类生存的第四个环境，通常指地

面上几十公里高度以上的广大宇宙区域，其中充满着各种各样形态的物质，有各

种粒子和场，它们既可以是天然的，也可以是人为的：粒子有中性气体，电离气

体，等离子体，各种能量的带电粒子，各种尺度的流星体及空间碎片；场有引力

场，电场，磁场和各种波长的电磁辐射；深空中还有小行星，行星及彗星等大尺

度“粒子”；这些各种各样形态的物质就构成了空间环境【11。

空间探测是指通过探空火箭、人造卫星、人造行星和宇宙飞船等航天器，对

空间环境进行的直接探测。这些探测通常都是发射各种探测器来被动探测空间环

境的变化及扰动，自然界产生的空间扰动有一定的偶然性，相比之下，如果能够

认为制造扰动源并进行观测研究，就有很大的优越性【21。

0．2选题的意义

空间等离子体主动试验，即用人工方法破坏空间物理环境的平衡状态，然后

观测它恢复平衡的动力学过程。这种方法有利于从众多的物理参数中突出某一个

或少数几个加以研究，发现其规律[3】。该实验以释放粒子束、电磁波或化学物质的

方式，将一种已知并可控制的能量或物质注入到空间环境中，通过星载观测设备

或地面观测仪器对释放效果进行观测，并分析研究，得到预期的结果【4I。

空间等离子体主动试验(以下简称主动试验)是通过火箭或航天飞机将释放

装置带入到空间中，在预定高度进行释放试验。其释放物通常为金属蒸汽，综合

考虑实验的准备和便于观测等因素，选择钡、铯、钙等。通过使用自蔓燃

Self-propagating High-temperature Synthesis(SHS)反应产生热量来加热至蒸发待释

放的物质【51。

以钡作为释放物为例，通过SHS反应释放钡的反应式如下：

乃+B=TiB+O

乃+C=17C-t-O(释放热量)
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Q+肋(固态)=Ba(气态)121

使用SHS反应来加热待释放物质的优点是：SHS反应不需要持续对反应提供

能量，只要提供了触发反应的条件，反应会持续进行下去，直到反应条件不能被

满足。待释放物质金属钡被汽化后，在释放罐中形成高压环境，压力压迫罐体前

端法兰口中的爆破片，达到爆破片额定压力后，爆破片破裂，罐中钡金属蒸汽以

高速喷射出。

通过SHS反应产生的热量蒸发钡，钡作为释放物迅速受热生成蒸汽，以相对

释放罐lkm／s的速度注入空间中，在罐尾形成一个薄的半球形云雾。钡迅速通过

太阳紫外辐射电离，电离的钡离子相当于一种光学示踪剂，可以通过地面仪器光

学观测到，观测结果将有助于确定等离子体与空间背景相互作用的机制，如电场

加速机制等[31。

主动试验的进行可以为包括以上所述的许多项科学研究提供数据支持，其中

主要有i)小范围的临界电离速度Critical Ionization Velocity(CIV)的证明；ii)释放

产生的抗磁腔与大量参数的关系；iii)磁层一电离层耦合；iv)修正高能电子的分布

函数；v)模拟磁层波；vi)探讨诱导增强极光活动的可能性【31；vii)太阳风和地球磁

场之间的相互作用等。

O．3空间等离子体主动试验的研究进展

O．3．1国际上已取得的研究成果

自20世纪中期开始，世界上的一些发达国家已经独立或通过合作进行了一系

列的主动试验【51。上世纪90年代左右，各发达国家先后进行了一批主动试验，其

中最具代表性的是美国的Combined Release and Radiation Effects Satellite(CRRES)

计划。CRRES卫星是研究近地空间环境和地球的辐射环境效应，该卫星于1990

年7月25日发射，卫星轨道倾角为18．1。、近地点350km，远地点5．27地球半径

的地球同步过渡轨道的椭圆轨道。卫星携带了各种科学仪器及24只释放罐，每只

释放罐分别装有不同重量的释放物金属钡或金属锂，重量在lkg_1lkg不等，释

放位置在350km到6个地球半径以上的范围内[41。

2
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图0．1主动试验中释放产生的人造彗星

CRRES进行的释放主要针对以下三个研究目标：

1．离子与电离层耦合研究；41 1--495km

2．CⅣ研究；517--593km

3．人造极光与共轭点观测；6000---30000km

空间物理史上另一次重要的试验是一项名为Active Magnetospheric Particle

Tracer Explorers(AMPTE)的合作项目，该项目由美国、英国及联邦德国共同研究，

耗资七千八百万美元，耗时长达12年。

项目共有三件航天器，分别由三国负责制造：Ion Release Module(IRM)由联邦

德国制造：United Kingdom Satellite(UKS)I妇英国制造；Charge Composition Explorer

(CCE)由美国制造。三件航天器于84年8月16日共同由一枚Delta Rocket运送至

轨道，CCE被送入远地点8．8地球半径，近地点1103km的赤道轨道上，因此它大

部分时间可以处在磁层中[61。IRM和UKS被推送至更高的轨道，其远地点18．7个

地球半径，近地点557km，轨道周期44．3小时，轨道倾角28．8。。这样的轨道使

得两颗卫星可以穿过低纬度的磁层顶和弓激波边界[71。同时两星之间保持紧密的联

系使得UKS可以立即获取当地释放时的等离子体状况。

联邦德国的一颗人造卫星与1984年12月27日清晨四点半(太平洋标准时间)

在太平洋六万英里的高空释放出云雾状的金属钡，以产生一种类似彗星的天体现

象——人造彗星。

下图为AMPTE中卫星拍摄到的释放后的照片，IRM释放出的高温钡蒸汽在

空间中迅速电离并散开，形成一个类似彗星尾巴的形状。科学家们希望通过这项

研究来深入了解太阳风和地球磁场之间的相互作用；空间等离子体与尘埃和气体

3
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碰撞对彗星、行星和恒星的形成所起的作用；如何控制等离子体以利用核聚变产

生的能量；太阳风如何干扰人造卫星和地球的通讯和电力线路，以及如何影响地

球的天气等问题。

图0．2 AMPTE项目中拍摄的钡云照片

另外，日本等国家也在90年代成功开展了主动试验。

早期的主动试验中，其蒸发主要是通过如下化学反应进行：

Ba(N03)2+6Mg=Ba+MgN03

或St(N03)2+6Mg=Sr-t-6MgN03

利用上式化学反应，来生成高温高原的钡、铯蒸汽。或是利用

(1+n)Ba+CuO=BaO+Cu+，z砌。，

CuO与Ba反应生成的热来蒸发钡。

利用上面的方法来取得钡蒸汽的效率比较低，而后在主动试验中应用的SHS

反应，可以大大提高金属钡的蒸发效率。

4
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O．3．2国内相关领域进行的研究

空间等离子体主动试验在我国的空间物理史上还没有成功进行过，我国科学

家徐荣栏、李磊、尤大伟等人曾在1992年进行过针对空间物理释放试验的地面实

验准备及一系列理论研究，包括课题研究和化学释放罐的原理性实验和装置设计，

计算了从卫星释放钡可能产生的空间等离子体的临界电离速度现象12l。

他们的前期工作为我们留下了一些宝贵的实验数据及理论支持。如今我们期

待能够在此基础上，继续完成地面实验的工作，并完成释放罐的设计工作，将来

利用火箭或卫星开展空间等离子体主动试验。

0．4研究内容及方法

本文中的研究主要通过进行实验来完成，结合实验以及理论计算确定合理的点

火电压及点火能量，制定规范化的点火系统结构。

通过实验观测得到在反应罐中的反应最高温度和最大压强，使得对反应罐的

罐体的耐高温及耐压系数要有严格的设计标准。在无氧或真空环境中进行点火实

验，借以模拟太空稀薄等离子体中的释放环境，观察实验结果并进行理论分析。

为真正的太空中释放提供宝贵参数。

利用和金属钡性质相似毒性较小的金属锑替代钡，进行模拟释放实验，观察

金属蒸气喷射的情况，积累实验数据及实验经验。在保证安全的情况下，使用金

属钡进行释放实验，观测释放实验的温度、压强等数据，分析释放剩余物的含量。

0．5本文的结构

本文主要分为以下几部分。第一章重点介绍在空间等离子体主动试验中的一

些重要理论，如SHS反应。第二章将介绍我进行的一些主要的实验及其结果。第

三章介绍对实验样机进行的辅助设计。第四章为结论及展望。
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1空间等离子体主动试验理论

1．1自蔓延高温合成方法

1．1．1 SHS方法的发展

在空间环境中对化学释放物进行加热至汽化，需要一种能快速提供大量热量

的热源，受空间环境的限制，主动试验多采用自蔓延高温合成反应来提供热量。

自蔓延高温合成(Self—propagating High—temperature Synthesis，简称SHS)

是20世纪60年代由前苏联学者Merzhanov、Brovinkaya和Shriko在发现“固体

火焰”的基础上提出来的一种材料合成新方法例。1967年，三人于前苏联科学院化

学物理研究所开始了过渡金属与硼、碳、氮气反应的实验，在钛与硼的体系中，

他们观察到所谓固体火焰的剧烈反应，此外他们的注意力集中在其产物具有耐高

温的性质，他们提出了用缩写词SHS来表示自蔓延高温合成，受到燃烧和陶瓷协

会一致赞同，这便是自蔓延高温合成术语的由来。此外，目前国内外还用燃烧合

成(combustion synthesis)来表示这种方法n⋯。

燃烧引发的反应或燃烧波的蔓延相当快，一般为0．1一-．20．Ocm／S，最高可

达25．Ocm／S，燃烧波的温度或反应温度通常都在2100--一3500K以上，最高可

达5000Kn 0。。 SHS以白蔓延方式实现粉末间的反应，与制备材料的传统工艺比

较，工序减少，流程缩短，工艺简单，一经引燃启动过程后就不需要对其进一

步提供任何能量。由于燃烧波通过试样时产生的高温，可将易挥发杂质排除，

使产品纯度高。同时燃烧过程中有较大的热梯度和较快的冷凝速度，有可能形

成复杂相，易于从一些原料直接转变为另一种产品。并且可能实现过程的机械

化和自动化。另外还可能用一种较便宜的原料生产另一种高附加值的产品，成

本低，经济效益好。

1．1．2 SHS反应基本原理n21

自蔓延高温合成是利用反应物之间高的化学反应热的自加热和自传导做用来

合成材料的一种技术，当反应物一旦被引燃，便会自动向尚未反应的区域传播，

直至反应完全，是制备无机化合物高温材料的一种新方法。自蔓延高温合成反应

6
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过程如图1．1所示。

／／、＼

图1．1自蔓延燃烧合成反应过程

SHS本质上是一个剧烈的物理化学反应过程，SHS燃烧反应绝热温度(％)，

是在假设体系没有质量和能量损失条件下(绝热反应)，化学反应放出的热量是体

系能达到的最高温度。SHS过程中，反应体系在一个很狭窄燃烧区快速升温进行材

料合成反应，整个过程近似于绝热反应。设SHS反应为：

A+B寺C+D (1)

据能量平衡可得：

0 一ad
All

298 2一L8 Gat (2)

其中胡”：％为反应(1)在298K时的标准焓变，C。为反应物及产物热容、相

变等相关的函数。解次积分方程即可求得SHS燃烧反应的绝热温度。

绝热燃烧温度是描述SHS反应特征最主要的热力学参量，可以作为判断燃烧

反应是否自我维持的定性判据，还可以对燃烧反应产物的状态进行预测，并可为

反应体系的成分设计提供依据。％一般在1800～6000K，影响乙的因素主要有化

学配比和环境温度。Merzhanov等人提出以下经验判据，即当乙≥1800K时，SHS

反应才能自我持续完成。Munir发现一些乙低于其熔点L的化合物生成热与298K

下的热容的比值M。2．／c,：，。与％之间呈线性关系。由此提出，仅当

7
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H。29s／Cp298≥2000K(对应于To,≥1800K)时反应才能自我维持。

SHS动力学参量是描述SHS过程特性的重要参量，它旨在研究燃烧波附近高温

化学转变的速度等规律，：i)反应速率是描述化学反应过程的一个普遍适用参量

(由于绝大多数SHS反应体系并非实在原子或分子水平的均匀混合，因而应用一

般的物理化学反应理论会遇到困难)；ii)质量传递和能量传递成为反应过程的主

要因素，能量释放速率与质量燃烧速率不同于燃烧波速(它们的值与观察者所选

取的参照系统无关)，具有鲜明的物理意义。研究表明在SHS体系内合成反应是分

步完成的，即使燃烧波已移动，但合成反应还在继续；ii i)原料的初始状态和外

部条件对SHS反应也有重要影响。由于SHS过程的高温和高速反应特性，使之对

其动力学的研究十分困难，加上SHS反应的特殊性和复杂性，目前研究仍处在进

一步深化探讨中㈨。

SHS方法的优点归纳起来有：i)反应时间短，能源利用充分；ii)设备、工艺

简单；iii)产品纯度高，反应转化率接近100％；iv)不仅能生产粉末，如果同时施

加压力，还可以得到高密度的燃烧产品；v)产量高等优点。

下表为SHS反应与常规方法的一些参数比较：

表1．1 SHS反应的几个典型参数比较

典型参数 SHS法 常规方法

最高温度(℃) 1500一4000 <2200

反应传播速度(cm／S) 0．1—15(以燃烧波形式) 很慢，以cm／h计

加热速度("C／h) 103—106 <8

点火能量(W／cm2) <500

点火时间(S) 0．05—4

合成带宽度(mm) 0．1—5．0 较长

1．1．3 SHS反应动力学n21

SHS过程包含复杂的化学和物理化学转变，要想获得满意的产品就必须明了整

个反应机理以及各种因索对SHS过程的影响。如果将自蔓延的燃烧区描述为燃烧

波的话，试样被点燃后，燃烧波以稳态传播时，燃烧波就在试样(或空间)建立起

8
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温度、转化率和热释放率分布图。

Te

图1．2 SItS反应温度、转化率和热释放率分布图

可以看出，燃烧波前沿的区域是热影响区，当该区内温度从ro上升到着火温

度，热释放速率和转化率开始由0逐渐上升，这样就进入燃烧区，在这一区域内

实现由反应物结构转化为产物结构，当转化率达到1时，反应即进入产物区。

温度分布曲线进一步描述了燃烧过程的反应特点，如图8．3所示。在初始燃

烧区，反应物结构向产物结构转变尚未完全进行，结构处于中间状态。在二次化

学和结构转变区内，最终实现结构的转变。

＼．
T‘兀

◆／
燃烧温度曲线T(x)

·V7
l 2 3 4 ‘ 6

1．未受影响区2．预热区3．初始燃烧区4．一次化学和结构转化区5．冷却区6．产物区

图1．3 SHS过程典型的热分布示意图

假定反应物结构在燃烧区完全转变成产物结构的理想条件下，如果燃烧反应

受动力学控制，则温度、转化率和热释放率转变如图8．4所示，这表明反应不仅

9
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限于燃烧波的波阵面处，而且当波阵面通过以后仍有反应进行。

图1．4具有后烧反应的SHS过程的温度—转化率和热释放速率分布示意图

1．2自蔓延高温合成引燃技术

1．2．1常用的引燃方法n21

SHS的燃烧过程是强烈的自维持放热反应的过程。从无化学反应向稳定的自维

持强烈放热反应状态的过渡过程即为着火过程。着火条件是点火理论研究的重要

内容，即在一定的初始条件下，由于反应的剧烈加速，使反应系统在某个瞬间和

空间的某部分达到高温反应态(即燃烧态)，那么实现这个过渡的初始状态便称为

着火条件。着火条件不是一个简单的初温条件，而是化学动力学参数和流体力学

参数的综合函数，对于开口体系，还需考虑体系与环境的物质交换。闭口系统中

的物理因素比较简单，容易看出着火问题的本质。在着火问题研究中，经常用到

点火温度概念。从着火条件可知，点火温度仅是着火临界条件的一个参数，它随

其他参数变化而变化。实际着火时，着火区存在温度梯度，此时，着火温度应为

着火区的温度场。

SHS发展至今已有很多种着火方法。如：

(1) 燃烧波点火。燃烧波点火是利用已燃烧的体系点燃另一燃烧体系，已

燃烧的体系称为点火剂。点火剂的种类很多，并且其密度、重量、成

分等都是可变的参数。点火剂本身是用别的点火方法点燃的，例如钨

丝等。A．G．Strunina和V．V．Barzykin对燃烧波进行了详细的研究，

样品放置在一个支架上并用弹簧夹固定。该装置可实现样品预热和冷

lO
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却。改变气流速率可改变与环境的热交换速率。燃烧速率通过摄影确

定。通过试验观察点火模式，确定点火延迟时间，点火能和点火温度

等。

(2) 辐射点火。辐射点火方式很多，钨丝通电点火即为辐射点火。这种方

式以无接触方式提供能量。V．P．Stovbun设计了一套可提供

6x106W．m-2热流密度的装置，热源为一氙灯，波长200--1800nm，热

流密度分布不超过5％(10mm的焦点范围内)，热流脉冲时间可精确到

0．01s，最小脉冲时间0．1s。样品直径5一15嘞，长度3一12唧，由粉

末压制到预定密度而成。根据热流密度选择样品参数，使通过样品表

面的热损失可以忽略不计。为减少热量损失，样品侧面用绝热层绝热，

温度用钨铼热电偶测定，以温度时间曲线上温度急剧提高作为点燃判

据。用这一装置研究了乃+C、乃+C、砌+B、Nb+B、死+Ⅳ’、

Z厂+Ⅳ，体系的点火特性与热流密度、样品参数、环境压力的关系。

(3) 激光点火。许多研究者对SHS体系激光点燃过程的特性和机理进行了

研究。研究采用多种激光器，如有红宝石激光器(脉冲持续时间

0．5×10’3s)，溴化铯激光器(脉冲持续时间1—52s)等。激光点燃最

主要的特点是热流密度高(约1011W．m以)，点火区可达很高的温度，

点火过程中组元溶化和气化起到很重要的作用。对乃+B、Ti+2B、

乃+C、乃+2&、z≯+C、z}+2所、Mo+2研、4，+Ni、2Al+忍2q、

曰+8a2CrO,、2AI+3CuO等体系的激光点火特性和机理进行了研究。

(4) 电火花点火。电火花点火是利用高压放电产生的电火花点燃SHS体系。

这种方法可用来点燃气体悬浮金属粉或弥散固体粉末体系。它最早被

用来测定气体悬浮体系的最小点火能量。目前这种方法在SHS中得到

实际应用。

(5) 热爆点火。热爆点火是指以恒定的加热速率加热整个样品，加热到一

定温度后系统发生热爆，整体被点燃。这种方法被广泛用于SHS工艺

过程中。

(6) 微波点火。微波点火即用微波场加热样品，点燃SHS体系。R．C．Dalton
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等人研究了用微波点燃乃+C等体系。微波炉为700W和6．4kW，样品

直径为1．27cm(0．5in)和2．54cm(1in)，样品初始密度为17％_50％。

样品放在熔融石英坩埚中，坩埚用透微薄的氧化铝、氧化硅耐火材料

包围，气氛为氩气。微波开始之前5min通气保证气氛纯度和气压。

电热爆点火。A．S．Steinberg等人提出了点燃SHS过程的电热爆点火

法。这种方法是通过样品的电流加热样品，至一定温度体系产生热爆，

整体点燃样品。

化学点火。将待点燃的体系与活性气体或液体组元接触，组元与待点

燃体系中的某些组元发生化学反应，在接触面放出大量的热点燃体系

的主要反应。不可能有普遍适用的活性组元，这是这种方法的根本弱

点。P．A．Rhein建议用气体或液态C?E和C珉点燃含金属铝、镁、锂、

钙等的燃烧体系。I．T．Bryan和N．I．Sippel把化学点火的应用范围扩

大到含硼、局C、锌、铁、碳、钨、钼、锆等的体系。

机械点燃。机械冲击局部产生高热点燃反应，放热体系的机械合金化

合成过程中即以这种方式点火。一般来说，利用这种方式点火时，点

火发生之前伴随着颗粒尺寸剧烈降低到几十纳米左右。

1．2．2实验中使用的引燃方法

根据空间试验的要求，我们采用电火花点火的方式，因为在空间中受到试验

条件的限制，可以提供点火的能量是有限的，在上述所有的点火方式中，电火花

点火的方式较为简单，所需的能量较小，易于在空间中开展试验。

电火花点火又称为高压点火，是应用广泛的一种点火方法n31。随着两极间电压

的增高，电场逐渐增强，燃料中的带电体被电场加速，运动者的带电粒子与分子

发生非弹性碰撞。当碰撞剧烈到一定程度，分子就被电离，从而也变成了带电粒

子。带电粒子的浓度以指数级数增加，开始时的微小电流被放大几百万倍，产生

一个大电流。这一过程所需时间取决于所加电压与击穿电压的比值。击穿电压取

决于燃料成分、电极形状、极间距离以及燃料的温度与压力条件。

放电电极的形状也对最小点火能量的大小有一定的影响，在相同的电极间距
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和电极尺寸条件下，放电点越尖，其本身吸热越少，所需的最小点火能量也就越

小n引。

T1

图1．5电火花点火装置电路原理图

D

C3

图1．5为电火花点火装置的原理电路简图，交流220V／50Hz的电源，经过电

源变压器Z后成为电压较低的电源，然后经过整流桥B将交流电源变为直流脉冲电

源，再经过电容C1的滤波，就得到了直流电源，这一部分即为整流电路。振荡电

路由电阻冠、三极管BG和升压变压器五的初级构成，振荡后由升压变压器乃进行

一次升压，然后由高压二极管或高压硅堆D整流，得到高压直流电。该直流电经

电阻尼对电容C’充电，同时在大电容G上储备能量。当C被充电到一定电压时，

双向二极管D'开启，触发双向可控硅SCR导通，此时电容G已储备了相当的能量，

该能量通过回路电容G、双向可控硅SCR和二次升压变压器五的初级释放，此时

在二次升压变压器的次级上就产生了高电压。该高压经放电电极击穿一定厚度的

空气后放电，从而完成脉冲点火的一次放电点火。电容C1在放电后又再次充电，
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从而进行一连串的充放电过程，在电极间就产生了一系列放电火花，完成一次点

火过程。在高真空状态下，气体密度减少到很小的程度，电子或离子的自由程将

很长，以致在间隙不易发生碰撞电离，因此间隙的击穿电压会比大气中高。

在前期的地面实验中，我们使用简单的电容充放电的方式代替上述方式进行

实验室内的点火实验。

14
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2空间等离子体主动试验地面实验

2．1点火方式研究

2．1．1反应物的准备

这一节主要是研究点火方式，试验环境在大气中，反应物为钛碳混合物，无

添加金属。金属钛粉从北京翠铂林有色金属技术开发中心购买，石墨粉从北京沃

德泰科技有限公司购买。其参数如下：

名称 纯度 颗粒度(目)

海绵钛粉 99．95％ ．325

石墨粉 98％ ．300

根据已有的实验结果及公式f1 o】，钛粉与石墨粉在以摩尔比例1：1混合时燃烧

效率最高，因此在混合粉末时以摩尔比例1：1，即质量比4：1混合。粉末混合

后静置24小时以上，以使混合材料颗粒的界面效应趋于稳定。

根据V．I．Yukhvid等人的文献中介绍151，粉末混合物需压制成一定的形状以便燃

烧波的传递。我们在准备过程中制作了一套压坯工具。

2

3

4

1．压块2．模具筒3．药粉4．底板

图2．1压模工具示意图

15
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压坯通过机械千斤顶压模成型，压缩比一般为50％。将粉末压成直径20mm，

高度40mm左右的柱状样品备用。

2．1．2点火方式的试验

首先我们使用了高压脉冲点火的方式，使用从杭州金宇公司购买的PLM一230

型脉冲点火器，其规格参数如下：

表2．1脉冲点火器规格参数表

重量 489

额定电压 DC0．3V

工作电流 120mA以下

放电周期 200mS

输出电压 17kV

使用该脉冲点火器对压坯后的药粉柱点火，但是由于每次点火的点火能量太

小，点火效果不理想。

之后采用电容放电的方式进行点火，根据电容充放电的电路结构制作了点火

电路，电路图如下：

图2．2点火电路原理图

药粉电阻

使用点火电路对压坯后的药粉柱点火，可见强烈的放电火花，但是没有点燃

药粉柱。考虑到是因为压坯后的药粉柱电阻较小，不容易点燃，将顶端洒少许散

粉提高电阻，再使用点火电路充电点火，药粉柱经顶端散粉引燃后成功燃烧。

如下图，点火在大气中进行，药粉柱置于一个石墨坩埚中，坩埚为导体，点

16
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火负极置于坩埚底部，正极与药粉柱顶端接触点火。其燃烧现象为：放出耀眼的

光，表面有火苗，燃烧迅速传递，几秒之内整个药粉柱燃烧完毕。

图2．3药粉柱点火照片

2．1．3最小点火能量的研究

由于实验装置在空间中需要使用银锌蓄电池供给点火电路以及延时电路需要

的电能，所以尽量降低点火所需要的电压，是提高实验成功可能性的有效方法。

为了提高在空间中的点火效率，降低航天器能耗，需要在地面试验中探知最小的

点火能量。于是我们在实验室做了如下试验来探知最小点火能量。

实验环境：大气中；

测试设备为TDS3014B数字示波器及TEKTCP202型电流钳，由于实验中电

压较高，为保护示波器，用电阻分压法测电压，两个分压电阻为别为0．995mff2和

100．02七Q：

17
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图2．4测量电路原理图

在坩埚内置入约79散粉，测得其阻值约为200Q；

通过多次实验得到以下结果：

"ooⅢo。 器：：曼．；枷

①

一‘ 。

i
‘

●

。

I／～¨

胁

■r百葡葡i-丽ri莳矿—雨丽丽广r丽r芦1蔚i
抽2月20011

■盯●．04000his ，O：111：40

⑨

图2．5点火电压电流测量数据图

-。¨㈣o。 嚣：臻s；o¨

②

以上图中，①、③中红色曲线表示点火时分压电路中的电压变化，②、③中

蓝色曲线表示点火时的电流变化。示波器显示电流在点火触发后7ms左右达到最

大值20A。

接下来的试验中，在混合粉末中加入了稀释剂还原铁粉，其作用是代替释放

18
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实验中的金属钡作为自蔓延燃烧合成反应中的稀释剂，会起到一定阻碍燃烧进行

的作用。在混合粉末中加入质量比占40％的还原铁粉，直接使用少量加入铁粉的

散粉点火，只观察到有火星溅出，示波器上显示的通过电流钳测得的电流一直无

法达到理想高度。对混合粉末压坯后，在药粉柱上洒上少量钛碳混合粉末作为引

燃剂，点火后观察到燃烧比较完全。

-。，moooM 嚣：媳．尹。

图2．6含有稀释剂时电压电流曲线

上图为加入了还原铁粉稀释剂后点火时的电压与电流曲线，由图可见点火时

电流值还是在15A左右，由于加入了铁粉，使得燃烧时不稳定。

通过以上试验，得到结果：

点火最大电流：>1 5A

点火最大电压：275V

点火持续时间：10 ms

点火能量：150V(平均放电电压)x15A(-'T-均放电电流)x0．01=22．5J

点火功率：3000W(最大)

2．1．4点火电路的改进

为了使点火能够自动进行，我们在电路中增加了一个晶闸管控制电路。当晶

闸管控制极与阴极间有正向触发电压％和触发电流乞时，晶闸管完全导通。电容

对药粉柱放电，完全放电后晶闸管阳极与阴极间电流降低至维持电流厶以下，晶

闸管将关断，电容重新充电直至能够触发晶闸管。电路图如下：

19
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萎l箍管

图2．7晶闸管点火电路原理图

药耢电疆

在电路中选用的晶闸管为International Rectifier(IR)公司生产的G4PC50UD，

是应用了超快软恢复二极管的绝缘栅双极晶体管，绝缘栅双极型晶体管，是由

BJT(双极型三极管)和MOS(绝缘栅型场效应管)组成的复合全控型电压驱动式

功率半导体器件。兼有MOSFET的高输入阻抗和GTR的低导通压降两方面的

优点。GTR饱和压降低，载流密度大，但驱动电流较大；MOSFET驱动功率很

小，开关速度快，但导通压降大，载流密度小。IGBT综合了以上两种器件的

优点，驱动功率小而饱和压降低。非常适合应用于直流电压为600V及以上的

变流系统如交流电机、变频器、开关电源、照明电路、牵引传动等领域。

在我们设计的电路中选用的G4PC50UD其参数如下：

表2．2 G4PC50UD参数表

Absolute Maximum Ratings

Parameter Max． Units

vos： Come,or．to-Emitter Vl：：：臻tage 8∞ V

lc辔b=25。C C弛牺豫瓿ID揽C,0lteetor Our,ent 55

lc嚣瓷={o。℃ C￡胁n增)t|s(3I嘲鼢f Current 27

l。缱 ou妇章d Collector C沁玎翻嚏∞ 220 ^

b G翻m理砌tndu防ve t．oed Current o 220

和谤％：100—3 》oOe Contlnuo∞=ofwafa Current 25

锄 0融躲矗毙H煳Fc=rv祀rcl C她拜斟麓 229

V誊￡ C,-,-,-,-,-,-,-,-,滤te-to-Emitter Volta￡je =20 V

P：韶飞：25屯 描aⅪ拜筑jm Power》0s10蟊鼢 2∞

Pe谚％=100。G 搿|a)clmt嚣韵Po{^捌+assl∞tI溯 78 W

TJ 0畔内^扪蝴ancl 一55协÷15D

蘑焰 S匏fa口e Temperature Range ℃

sf弼er豹g了鲫1pe燃u鼍，tor 10∞鱼 300《o臌h．"．铆勰)f㈣∞锄
幼魄嗍Torq憾6-32甜M3&糟溉 10托删n{1．t N．伸)

其集电极-发射极间最大电压‰=600V，开启后正常工作时管压降

％(删=1．65V，开启电压％幽=3V，‰一=6V，因为其集电极与发射极间允许
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通过的电压较大，比较适合我们在实验中选用。

晶闸管的等效电路如下图：

o

A

C

A：阳极C：阴极G：控制极

图2．8晶闸管工作等效电路

当晶闸管的阳极A和阴极C之间加正向电压而控制极不加电压时，晶闸管不

导通，称为阻断状裂211。

当晶闸管的阳极A和阴极C之间加正向电压且控制极和阴极之间也加正向电

压时，在很短的时间内，两支管子均进入饱和状态，使晶闸管完全导通，这个过

程称为触发导通过程。

如果阳极电流J。减小到小于一定数值JⅣ，导致晶闸管不能维持正反馈过程，

管子将关断，这种关断称为正向阻断。如果在阳极和阴极之间加反向电压，晶闸

管也将关断，这种关断称为反向阻断。

但是在使用中，我们发现晶闸管容易因为瞬时电流过大被烧坏，在使用时为

了防止其控制极和阴极之间的电压过大，需在控制极串联电阻以起到保护作用。

串联的电阻阻值需通过晶闸管的动态电阻来计算。

为此我们设计了对晶闸管的保护电路：
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图2．9晶闸管保护点火电路

如图，在开关闭合后，电容与电阻疋和药粉电阻形成回路，该回路使晶闸管

控制极与阴极之间有正向电压，可以调整电阻是的大小，使控制极与阴极之间的

电压‰在3川V之间，即可保证晶闸管不被烧坏。
经过改进的电路在实验中已经验证可以保护晶闸管的正常工作。

2．2燃烧温度测量

212．1燃烧温度测量方法

在空间试验中，释放物被密封于释放罐中，由SHS反应产生的热量气化后，

才能释放到空间。释放罐内的反应温度是罐体设计的一个重要参数，罐体结构的

设计主要要考虑到所用材料能够耐高温的程度，以及耐高压的程度。因此对于反

应温度必须进行准确测量。

由于反应时间很短，温度变化率在这段过程中很高。根据理论值，乃与C燃

烧的最高温度可达31 93K。但是加入释放物钡金属或其替代物会降低反应温度，

这些降低反应温度的物质可称为阻燃剂。根据Merzhanov等人提出的经验判据【15】，

即当乙>1800K时，SHS反应才能自我持续完成，否则反应会停止在前沿燃烧波

处。

对于2000K以上的高温，目前可选用的测量方法主要有非接触型的红外高温

测温仪、光纤型红外温度计、光电温度传感器以及接触型的热电偶。由于反应条

件的限制，我们要测量密封反应罐内的燃烧温度，所以使用热电偶测量温度更为

简便实用，且误差较小【221。

热电偶测温的基本原理是用两种不同成分的均质热电偶测温的基本原理是两
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种不同成份的均质导体组成闭合回路，当两端存在温度梯度时，回路中就会有电流

通过，此时两端之间就存在Seebeck电动势一热电动势，这就是所谓的塞贝克
效应。热电偶的热电动热由两部分组成，即接触电势和温差电势。

热电动势与温度之间存在简单的线性关系，这就是热电偶测温的原理。在我

们的实验中使用的是钨铼热电偶，其特点是：

1． 热电极丝熔点高，约为3300℃，蒸汽压低，极易氧化。

2． 在非氧化性气氛中化学稳定性好。

3． 电动势大，灵敏度高。

钨铼热电偶是一种高温热电偶，可以长时间在2000℃以上环境中使用，短时

间使用的最高温度可以达到3000℃。

根据热电动势与温度之间的线性关系，我们绘制了相应的电势一温度的对照表，

这样具体测量中我们只要测得电动势，就可以直接读出相应的温度。

c婚扮温度．电势瓠台盥钱

图2．10热电偶温度一电势曲线

从图中可知，热电偶在其工作温度范围内线性度良好，可以作为测量反应物

温度的工具。

2．2．2燃烧温度的测量

得到了以上的结果后，我们在实验室做了如下试验来探知最小点火能量。

实验环境：大气中；
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测试设备为钨铼热电偶；

通过使用热电偶对反应物燃烧温度的多次测量，得到以下图像：
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图2．11热电偶采集的数据图像

以上三幅图都是通过数据采集卡采集到的三次燃烧的数据图像，三次取得的

数据基本相近。从中挑选了一组数据，对照之前制作的温度．电势曲线可以绘制出

以下的燃烧温度曲线：

图2．12燃烧温度曲线

2．2．3实验结果分析

通过实验得到了乃与C在大气中的燃烧温度为2324℃，约2600K。从图2．12

的燃烧温度曲线可以看出，在实验中，测量点的温度从室温上升到2600K仅需1

秒，迅速生成燃烧产物，同时将燃烧波传递至未燃烧区域，观察燃烧波传递速度

约为1伽厶。

由于测试实验是在大气环境下进行，大气环境是一个等压燃烧过程，而在释

放罐内的燃烧实际上是等容燃烧过程，在释放罐中的燃烧温度会高于2600K。所

以释放罐的设计温度应在3000K左右，以保证实验中可以正常工作。

2．3释放物的选择

根据Merzhanov等人提出的经验判据㈣，即当％_>1800K时，SHS反应才能

自我持续完成，因此可以计算在实验中可以加入的释放物的最大比例。

在之前国际上已经开展的空间等离子体主动试验中，大多都使用金属钡
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(Barium)作为释放物质【引，这是由于使用钡有如下优点：

1．钡的气化点较低，易被蒸发。

2．电离电位低，其在空间中释放后能在光照下迅速电离，便于实验研究。

3．钡中性原子的共振光谱553．5nm(绿光)，钡离子的共振光谱455．4nm(蓝

光)，易于进行光学观测。

综上所述，我们也将选用金属钡作为空间中的释放物质。但是由于钡在空气

中极易被氧化形成含有剧毒的氧化物一氧化钡(BaO)，在实验室中不宜使用钡进

行实验。需寻找一种性质与金属钡类似的替代物。

表2．3几种金属的热力学数据【21

比热容 熔点(。C) 沸点(。C) 溶化潜热 蒸汽压

10000C (KJ／Kg) (。C)

(J／Km01)

钡 116．4 725 1 849 ●■●■●■■●■一 462

铁 56．7 1 537 2872．3 271．7 1227

钙 39．2 850 1494 232．4 459

钛 32．5 1660 3318 434．3 1442

碳 21．5 4000 3930 21 37

锑 31．4 630．5 1600 160．1 425

由表中的数据可以看出，其中钙(Calcium)、锑(Stibium)的比热，熔沸点

等参数与钡近似，在地面实验中可替代钡。其中钙的性质较为活泼，不易储存及

使用。锑的化学性质较为不活泼，在空气中不容易被氧化，高温时会与氧反应生

成三氧化二锑，为两性氧化物，难溶于水，溶于酸和碱。所以我们在实验室内会

使用金属锑来代替金属钡进行反应罐内的实验。

根据于唯真等人的结论【2】，在铁粉含量超过50％的情况下不能持续燃烧。经过

计算需添加的金属钡粉含量在30％一0％之间。经过实验这个比例可以维持燃烧。
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2．4在无氧环境中进行点火实验

2．4．1实验结果分析

在取得了大气中的燃烧温度后，由于之前的试验都是基于大气环境中，其燃

烧的传递可能跟燃烧的环境中的介质的有关，为了研究其燃烧的传递与环境的关

系，我们设计了在无氧环境进行点火试验。

此次试验使用的粉末为乃和C的混合粉末，按照其物质的量的比例1：1配比，

混合后放置了24小时，使其混合充分且界面效应趋于稳定。

试验在实验室的手套箱内进行，手套箱预充满1个大气压的保护气体氩气，

使用电容电路对未进行压坯的粉末进行点火，可以观察到表面有亮点，但是燃烧

波没有能够向下传递，多次试验的结果相同。

下一步首先对粉末进行压坯，而后在药粉柱表面撒少许散粉便于引燃。

通过引燃表面粉末后，观察到燃烧波可以传递到药粉柱，并一直持续到完全

反应。

实验证明，在对药粉进行了压坯之后，可以在无氧环境下持续燃烧。

2．4．1实验结果分析

对于这种现象，通过查阅资料可以大致将原因总结如下：

氩气是一种惰性气体，它的性质十分不活泼，既不能燃烧，也不助燃，其原

因是因为氩气的热传导系数仅为0．016W／m．K，该系数定义为稳定传热条件下，1聊

厚的材料，两侧表面的温差为1℃(或1K)时，在1秒内通过l平方米面积的传

递的热量。而空气的导热系数为o．15W／m。K，约是氩气的十倍。

从之前的实验，可以知道燃烧的产物呈层状结构，这是因为力、C混合粉末

燃烧后形成的TiC密度较大，所以在燃烧波传递的过程中，形成了一层燃烧产物，

之后燃烧波向下传递，又形成一层燃烧产物，这样直至燃烧完成。当压坯的压缩

比增加后，层状结构逐渐消失的现象可以解释以上说法。

而在氩气中燃烧，由于其导热系数仅为空气的十分之一，在很短的时间内，

表面形成燃烧产物后，热量无法完全传递至下层，由于低于1800K时燃烧会终止
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在前沿燃烧波处，所以当热传递无法迅速完成时，自蔓延燃烧被迫终止。

而进一步对真空中分析，由于在真空中，其导热系数几乎为零，所以更需要

将粉末压实以进行热传递。

2．5真空中的温度压力测量

由于实验装置在空间中是处于真空的状态，而真空中的燃烧模式与大气中会

有所不同，所以在得到了大气中的燃烧温度之后，我们设计了在真空中的温度压

力测量实验。

实验将在实验室的真空罐中进行。由于受真空罐的尺寸影响，我们设计了缩

比的实验装置释放罐。

释放罐采用圆筒形结构，前后分别用盖子通过螺栓连接。前盖上有法兰放置

爆破片。罐体上方开两个孔焊接连接器。罐壁的厚度选择上要考虑金属蒸汽造成

的压力以及内部燃烧的高温，罐体需要能承受高温高压，由于是缩比释放罐，所

以对其的要求并不非常苛刻。

罐体的壁厚由下式决定：

J：
丝

+c (2．1)

2【盯】’痧一p

其中：S为罐体壁厚，
‘ ’

P为罐体设计压力，

口为反应罐内径，

C为计算后的一个添加量，目的在于增加安全系数；

罐壁应力校核：

出≮掣
盯7≤纠矽 (2．2)

设计压力选择为lOatm，罐体材料使用不锈钢M304，内径为60ram。根据式

2．1可计算得s=2．2ram，其添加量C可以选择0．3ram，为制作方便我们选择壁厚

S=3ram。对其进行应力校核：
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一7=等等娟2kg／cm2 2 0

2

×(2．一．3)

小于不锈钢的许用压力270kg／cm2，满足式(2．2)。

另外，为了防止罐体前后端焊接变形，前后接口厚度选择为8mm。

1．测温连接器2．测压连接器3．罐体4．爆破片5．底板

图2．13实验释放罐示意图

热电偶通过连接器1与罐体连接，压力传感器通过连接器2与罐体连接，罐体

内装有含30％锑粉的可与C粉末混合物。进行点燃后，当罐内压力达到爆破片的

压力阈值时，爆破片被冲破，高温锑蒸汽被喷射出来。底板右端拟安装一个接收

罐以避免高温金属蒸汽损坏真空罐。

图中两支连接器为焊接，保证了罐体的密封性，压力传感器通过一根金属导管

与连接器连通。实验中使用华林工控公司的KLP800系列压力变送器，其结构采

用不锈钢材料，接线采用军品防水航空插头，从而可以保证产品的高可靠性。工

作温度0℃一85℃，被测介质温度可达300℃，精度≤±o．25％，量程为O一200KPa，

可以满足实验要求。

2．6结论

本章讨论了用于燃烧的n、C混合物的准备以及制作模具使混合粉末压坯成
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型。通过使用几种不同的点火方式，确定了一种稳定易行的点火方式作为试验中

使用。

讨论了粉末的形状与点火的关系，并利用示波器测量了点火时的电压及电流

图形，对最小点火能量进行了计算。计算得到的最小点火能量大约在20J左右，

这有助于设计空间中的点火电路。

利用热电偶测量了乃、C混合物在大气中的燃烧温度，经过热电偶得到的电

压值反推燃烧温度约为2600K。在加入质量比40％的稀释剂后确定燃烧可以传递至

全部反应，达到了设计的要求。

在无氧环境下进行了点火试验并在此基础上设计了应用于真空罐中的缩比释

放罐，下一步计划在真空环境中进行模拟的释放实验，并在实验中测量真空环境

下的燃烧温度和罐内压力。
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3空间等离子体主动试验设备辅助设计——电控箱热设计

在于唯真等人7一-_。n”U‘的研究中，已经初步设计出空间实验使用的设备初样翻。设

备分为两个主要部分：释放罐以及电控箱，两部分之间通过电缆连接；下图为释

放罐结构示意图：

下图为电控箱结构示意图：

图3．1释放罐结构示意图

图3．2电控箱结构示意图

3．1理论与计算方法

由于宇宙空间冷黑背景中的气体极为稀薄，因此气体的传导及对流传热可以忽

略不计，物体实际上不能通过气体分子碰撞获得能量，只有依靠吸收外部辐射热
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和内部发热保持温度水平。宇宙空间背景上的辐射能量极小，辐射能量仅约

lo—sw／朋：，仅约的绝对黑体辐射，而电控箱的几何尺寸与行星和恒星相比可以忽略

不计，从热交换的观点可以完全不考虑行星或恒星对其辐射的反射，可以认为电

控箱的自身辐射全部进入宇宙空间并被吸收【171。

从近地空间到行星际空间，电控箱的空间外热流主要是：太阳辐射、地球及

其他行星的红外辐射以及他们对太阳辐射的反射。太阳在1AU距离的辐射密度为

一个太阳常数，即太阳在单位时间内投射到距太阳1AU处，并垂直于射线方向的

单位面积上全部辐射能，其中AU为太阳到地球的平均距离。太阳常数根据日地

距离周期变化而改变，近日点比平均值大3．42％，远日点比平均值小3．27％。地球

接受太阳辐射的同时，向空间不断进行热辐射，并对太阳辐射反照，反照率可约

取为0．25。在简单计算中，对于地球对电控箱的红外辐射可以把地球当作254K的

绝对黑体，向电控箱热辐射，取地球表面的平均辐射密度为237W／mz[17】。如图3．3

所示，电控箱在空间中的外热流情况可分为以下几种：

露
释放

●

太阳
辐射

外
辐射

图3．3电控箱外热流概况

①太阳辐射外热流gl：

由于释放点距地球距离相对于日地距离极小，所以忽略实验装置在飞行过程

中由于与太阳间距离变化造成的太阳常数变化。取太阳常数S：1396W／朋z。

因此，当实验装置处于光照区时，单位时间内，太阳辐射造成的热量变化

q1=口·S·仍·A
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上式中口表示材料的表面吸收率，仍称为太阳辐射角系数，对于近地航天器，

通常取为常数1，彳表示材料受照面积，故q，可写为

ql=口．S．A[17】 (3．1)

②地球反照辐射热流q：：

q：是地球及其大气对太阳辐射的反射热量(又称地球反照)【18】，对地球反照

辐射的计算非常复杂，可使用一种通用的简化方法，即取反照率p：0．25，对地球

反照辐射进行计算【171。伤为地球反照辐射角系数，当实验装置在地球阴影区中时，

不受太阳直接辐射，相应的也不受到地球反照辐射，纯=0，在光照区时，仍=绝。

q2=口．夕·S．伤．A
E1 7】

(3．2)

③地球红外辐射热"b氚q3：

q3是地球本体的红外辐射热量【18】，当实验装置与运载火箭分离之后，将受到

地球红外辐射的影响，其中，地球红外辐射角系数仍与装置一地心连线与装置上

受照面元法线的夹角伊有关系。

q。锄·半．s．伤·Au71 (3．3)

④向空间冷黑背景辐射热流吼，由辐射换热定律

q，=一s·e·A·(一4一Ts4) (3．4)

式中，g为斯特藩一波尔兹曼常数，e为材料发射率，l为辐射物体的平均温度，

"rs为环境温度，负号表示对外放热，空间冷黑背景的温度一般取TS=4k‘191。

⑤电控箱工作电路发热

实验中的电控箱电路发热功率为q。=1．7W。

3．2实验概述

在实验中，电控箱为正方体，边长为lOOmm，电控箱将如下图安装在运载火

箭的载荷舱内。图中灰色正方体为电控箱结构图，绿色部分为电控箱与释放罐体

及分离装置的接插件，与释放罐体和分离装置通过电缆连接。电控箱与火箭载荷

舱安装板通过图中下方的安装螺钉连接。假设其安装为绝热安装，即电控箱与安

装板之间无热量传递。分离时安装板会与装置一同离开运载火箭。
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图3．4电控箱装配图

建立地球轨道坐标系OXYZ，如图3．5，O为地球中心，Z轴为太阳地心连线，

指向远离太阳方向，X轴在黄道面上且与Z轴垂直，方向指向地球在轨道上的前

进方向。Y轴垂直与黄道面，XYZ构成右旋坐标系。

X

图3．5地球轨道坐标系示意图

Z

在实验计划中，携带实验装置的火箭将从地球的阴影区中发射，分离后实验

装置无动力支持，经过一段时间之后离开阴影区进入太阳光照区。所以飞行过程

可以分为两个阶段：即地球阴影区内的阶段，以及离开地球阴影区后在光照区的

阶段。因此，判断实验装置是否处在地球阴影区中是计算其空间外热流的重要步

骤，判断其是否在地球阴影区的方法是先计算出这一时刻实验装置在轨道上的位

置，在地球轨道坐标系下的表示(xl，Yl,z，))

若(xl，YI'z。))满足√x12+y12+z12>Re，厨12+y12。<Re，且z1>0，则实验装
置在地球阴影区中，其中Re表示地球半径。在此区域内，电控箱不受太阳辐射及

地球反照辐射影响，只需要计算地球红外辐射及电控箱内电路自身发热及电控箱
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q。=q3+q4+q， (3．5)

若x。，y。，z，))满足正而>Re，则实验装置已经处在光照区。离开地球阴影
区之后，还需要考虑太阳直接辐射以及地球的反照，同时考虑自身发热及其表面

辐射的散热：

．
qL

2
ql+q2+q3+q4+q。 (3．6)

伤的计算，根据占的不同可分为以下情况【20】：

(a)0<0<arccos(k1

伤=k2·cos0

(b)arccos(k)<秒<n"-arccos(k)

纠2．co姗籼卅1／2(k2--COS2 0)l／2一sin[一1-k2)1／2]
一七2 c。s口arcc。s[(妄三一一·)V2 c。t目]}

(c)万一arccos(k1≤秒≤万

． 讫=0

其中，J|}=瓦Rie万，H为当前轨道高度，Re为地球半径。

在这里，我们考虑了红外辐射达到最大量的情况，即令仍在0≤乡≤刀中取得

最大值。根据不同尼值情况下角系数伤随目的变化，在秒=0时伤有最大值。

3．3仪器热设计与计算优化

由于实验设备在进行分离之后的飞行过程中，无法控制其姿态，其接受到的

辐射量会根据其飞行状态变化，本文中将考虑该实验装置接受到的辐射量的两种

极限情况，在其中选择尽可能适应大部分情况的涂层进行保护。

实验中在实验装置进行分离之前，位于整流罩之内受到保护，不考虑其在火箭

发射上升阶段的热变化。假定在进行分离时的初始温度为30。C，计算对外辐射放
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q，=一5．67×10≈W／(m2·K)伊0．03m2·8．43×109K=14．33W·P (3．7)

由于电控箱表面温度变化造成的辐射通量变化很小，可忽略q，随温度I的变

化。由(3．1)、(3．2)、(3．3)、(3．5)、(3．6)、(3．7)，可以得到电控箱与外界交换

的瞬时热流的最大值及最小值，最大值即电控箱表面持续受照的情况，阴影区和

光照区不同；最小值即电控箱被安装板遮挡，既无太阳红外辐射也无地球红外、

反照辐射，故最小值情况不区别阴影区或光照区。

qs。。：口．!：；#．s．七2．4+1．7W-14．33w．P (3．8)

qLm。=t2'·S·A+a·p·S·k2·A+qs蚴 (3．9)

qu=1．7W一14．33W·e (3．10)

瞬时热流q。一(阴影区)、qL一(光照区)均为k2的函数，其中两个参数为

吸收率口及发射率e。

3．4外热流计算及结果

实验装置在to时刻与火箭分离，任Y“&kt时刻在地球轨道坐标系下的位置为

(五，Yl，21，f)，到达阴影区与光照区交界面的时刻为‘(这里忽略地球半影区的情

况)，按照实验计划，实验装t2时刻在光照区进行释放；按照阴影区时间fo～‘，

以及光照区时间‘～乞对(3．8)、(3．9)、(3．10)分别积分，可得总热流最大值Q一

及最小值Q疵：

Q。。=flq。。懿dt+f2qL—dt=f11．7dt+14．33eQI ．．

+j：Q二旦学at+f2S．A．adt+f2p．s．七：．4．口at ‘3J。

Qmin=Cqmindt+f2qmindt=￡1．7dt一14．33edt (3．12)

当总热流达最大、最小值时，乞时刻电控箱的温度相对于如时刻变化最大，变

化量的大小与电控箱表面吸收、发射率有关，图4根据(3．11)得到，表示在不同

的发射率与吸收率下如时刻电控箱温度的变化值。由图可知通过调节发射率与吸收

率可以使电控箱温度的变化在．30__250C之间调节。吸收率越大，发射率越小，升
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温越大。

吸

收
采

不同吸收、发射唪造点表面疆度曩大童化匿

发射率

图3．6温度变化随吸收率、发射率变化图

由于实验装置在空间中的姿态不固定，可以假定装置在空中的升温上限与失温

上限相同，即令旦型争=。，在该条件下计算吸收率口与发射率e，根据
计算结果可得到最优化吸收一发射比随吸收率变化的曲线(如图3．7)。

吸收．赞射比睫吸l嵌率变化曲线

图3．7最优化吸收—辐射比

如上图，吸收一发射比满足上图曲线就能将温度变化控制在一定范围。由于温

度变化正比于Q一一Q曲，

Q一--Q。；。=f2s·彳，口衍+f2p。s·后2·么‘口衍
因此，温度变化与吸收率口成正比。为使得升温上限与失温上限都尽量小，应选
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择尽量小的吸收率口，即图3．7中较靠近原点的点。结合考虑涂层工艺条件【1引，可

选择吸收率口=O．15， 则根据图3．7结果，相应的发射率选择e=0．16。

将口=0．15、e=O．16代入(3．11)、(3．12)，得到电控箱随时间的温度变化曲线，

如图3．8。

图3．8温度变化曲线

曲线的右端为释放时，电控箱能达到的最高温度及最低温度，两条曲线之间

的阴影区为可能的温度变化范围。由图可知，通过使用这种吸收率口=0．15，发射

率e=O．16的全反射涂层【191，电控箱的温度变化被控制在很小的范围内。

从图3．9的热流组成图可以看到，在所有的外热流中，太阳辐射和电控箱的

内部发热占到了很大一部分，这两种热流对电控箱温度的影响是最重要的。所以，

在日照区控制温度的主要方式除了使用涂层，降低内部功耗也是尤其重要的。

图3．9热流组成图
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3．5结论

在空间物理主动试验中，需对电控箱进行涂覆涂层的被动热控制，来保证电控

箱的正常工作。而由于重量限制，实验装置与运载火箭分离后无姿态控制，给热

分析造成了一定的困难。本文经过分析，确定了一个较小的温度浮动范围，从而

选择可以达到设计要求的热控涂层参数。通过计算得到了以下结论：

在姿态不确定的情况下，使用吸收率口=0．15，发射率e=O．16的全反射涂层，

由于其吸收率低，受环境影响相对较小，所以能够有效控制电控箱的温度，达到

项目总体设计要求。

这种低发射率、低吸收率的全反射涂层具有良好的空间稳定性，是不增加实

验装置重量的前提下最好的热控方式。通过使用这种涂层，可将电控箱的温度变

化控制在很小的范围内，使得内部电路能够正常工作，满足了实验要求。

通过计算了解到太阳辐射以及内部工作电路发热是温度变化的主要原因，所

以除了使用被动热控方式外，设法降低电路功耗是可以使温度变化减小的有效方

式。
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4结论与展望

本文通过对国际上已开展的空间等离子体主动试验以及国内前辈的工作进行

的调研，了解了钡释放试验的基本原理和方法，并在实验室开展了主动试验的地

面试验，并取得了一些重要的试验数据及结果，这些结果为我国开展空间等离子

体主动试验提供了数据支持。我们还从理论上分析了空间实验中实验装置的热流

情况，针对空间环境对电控箱进行了热控制设计，以保证电控箱的正常工作，给

空间实验提供了可靠性的保障。本文主要从研究中得到了以下结论：

1．在试验中确定了稳定的点火方式，试验结果表明通过电容充放电点火的方

式比较稳定，并且在试验中测得点火所需的最小能量为22J，点火时的最

高电流可达15A甚至更高，而同时瞬时高压可达几百V，这对于电路设计

提出了很高的要求，要求电路中的元件须有承受瞬时高电压及高电流的能

力。

2．通过实验测得大气中的燃烧温度可达2600K，由于大气中燃烧为等压过程，

而释放罐内燃烧为等容过程，所以释放罐内燃烧温度可能会更高，这对罐

体的设计提出了要求，设计上最低要耐3000℃以上的高温还有可能达到的

20arm高压。在此基础上设计了应用于真空系统内的缩比释放罐，计划在

下一步的实验中在真空环境中进行模拟的释放实验，并在试验中测量真空

环境中的燃烧温度和最高罐内压力。

3．在空间物理主动试验中，需对电控箱进行涂覆涂层的被动热控制，来保证

电控箱的正常工作。而由于重量限制，实验装置与运载火箭分离后无姿态

控制，给热分析造成了一定的困难。本文经过分析，确定了一个较小的温

度浮动范围，从而选择可以达到设计要求的热控涂层参数。在姿态不确定

的情况下，使用吸收率口=O．15， 发射率e=0．16的全反射涂层，由于其

吸收率低，受环境影响相对较小，所以能够有效控制电控箱的温度，达到

项目总体设计要求。这种低发射率、低吸收率的全反射涂层具有良好的空

间稳定性，是不增加实验装置重量的前提下最好的热控方式。通过使用这

种涂层，可将电控箱的温度变化控制在很小的范围内，使得内部电路能够
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正常工作，满足了实验要求。

4．通过热控计算了解到太阳辐射以及内部工作电路发热是温度变化的主要

原因，所以除了使用被动热控方式外，设法降低电路功耗是可以使温度变

化减小的有效方式。

本文中所做的工作也存在一些不足，这需要在进一步的工作中逐步的改进直

至圆满。

1．在对自蔓延燃烧反应的点火方式上，只是试验了其中的两种点火方式，初

步确定了电容充放电点火的方式较为理想，但是该点火方式的成功率在改

进电路之后也没有能够达到100％。在此基础上我们将会进一步改进点火电

路的设计，．继续提高成功率，为空间等离子体主动试验的可靠性提供更高

的保障。

2．本文的工作中还只是对真空试验作了方案设计，还未取得真空中的释放结

果，对于完整的地面实验来说还有许多不足之处，希望在之后的工作中能

逐步将其完成，弥补本次工作的不足。

3．本文对电控箱进行的热分析只是通过理论计算，在姿态未知的情况下对电

控箱进行了一个覆盖全部可能情况的设计，但是此设计还未应用到实际

中，在之后的工作中还需要对应用了此设计的电控箱进行地面的热平衡试

验及热真空试验，来验证这种热设计的具体效果。
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