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摘 要：空间推力器是调整航天器运行轨道和姿态的推进系统中的关键部件，为保证推力器启动温

度和可靠运行，必须采用专门的热控设施。本文介绍了各类空间推力器的不同热控需求，重点阐述了目

前空间推力器用铠装热控器件关键技术以及种类、性能和应用，总结了铠装热控器件的考核试验及判定

指标，并提出了铠装热控器件技术的发展方向。
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Abstract：Space thrusters are key components of the propulsion system used for controling the orbit and at⁃
titude of the spacecraft. To ensure start-up temperature of the thruster and its reliable operation，special thermal
control devices must be installed. This paper mainly summarizes different thermal control requirement for various
kinds of space thrusters. The key technologies of sheathed thermal control elements are discussed. Also its classi⁃
fication，performance and application are addressed. Test methods and criteria for sheathed thermal control ele⁃
ments are introduced and the development direction of sheathed thermal control elements is proposed.
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1 引 言

航天器在脱离运载火箭进入空间后，为完成各

种飞行任务，其机动性将完全依靠自身配置的空间

推力器所提供的动力来实现［1］。概括起来，这些任

务主要包括航天器变轨控制，轨道转移和保持，自身

姿态调整和保持，航天器的交会、对接和分离，在外

星着陆和起飞以及离轨和再入等。各类空间推力

器利用携带的推进剂作为工作介质，通过能量转

换把从各种不同形式的能源中释放的能量转化为

工质动能，形成高速射流以产生推力。空间推力器

不受外界环境条件和飞行速度的限制，能在大气层

以外的空间工作，是唯一可用于空间飞行的推进装

置。总之，推进系统是航天器中的重要分系统，用来

控制调整航天器的运行轨道和飞行姿态，空间推力

器的工作状态关系到航天器空间任务的完成和运行

寿命。

航天器推进系统工作环境是地球大气层以外的

宇宙空间，此前还要经历从地球到运行轨道的过渡，

所处的热环境完全不同于地面［2］。大多数空间推力
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器的推力室及喷管均安装在航天器舱板外，处于低

温的空间环境中（可达-50℃甚至更低）；然而当空间

推力器点火工作时，推力室将达到相当高的温度（可

达 1100℃甚至更高）。因此，空间推力器的热控技术

具有特殊性，其热控设施和器件具有专用性。本文

讨论的铠装热控器件是应用于空间推力器热控设施

的专用器件，直接安装在推力器上，对于维持推力器

启动温度、按指令灵敏点火、降低推进剂消耗、保证

推力器寿命和安全运行等，均具有关键作用，是空间

推力器上的关键部件。

2 空间推力器的热控需求

空间推力器一般有以下几种类型［3-7］：压缩气体

推进系统（也称冷气推进）推力器、液体化学推进系

统（包括单组元和双组元）推力器、电推进系统推力

器，核推进系统推力器及微推进等。其中，液体化学

推进系统和电推进系统是目前最广泛应用的推力

器，须采用主动热控技术和措施才能可靠安全运行。

2.1 单组元肼推力器及热控措施

目前，单组元推力器广泛采用肼作为推进剂。

肼在正常状态下稳定，须在一定温度环境中与催化

剂接触分解或在更高温度下直接分解，产生高温气

体，故又称为催化分解或电热分解推力器，其提供的

推力虽然较小，但适合用于精密的姿态和轨道控制，

在国内外航天器姿态和轨道控制上得到最广泛的

应用［3-8］。

单组元推力器的主要优点是：结构相对简单，可

靠性高，技术成熟，成本低，应用广泛，是一类非常重

要的空间推进系统。对于空间推力器总冲要求较小

（<2.5×105N·s）的航天器，如长寿命、低轨道对地观测

卫星或宇航飞船轨道舱等的推进系统，因其对姿态

和轨道控制精度要求高、启动频繁、推力调节范围

大、工作时间长，大多采用单组元肼推力器进行姿态

或轨道控制［3-9］。

在常用的单组元肼推力器中，肼的分解反应需

要催化条件。单组元肼催化分解式推力器的基本结

构如图 1所示［10］。

肼的催化分解技术对催化剂要求苛刻，不仅需

要其具有催化活性和大的表面积，而且要求耐高温、

抗热震、不易毒化，通常采用表面镀有贵金属材料的

多孔陶瓷颗粒制成。在低于一定温度下与肼的接触

反应称为冷启动，这种条件下催化剂极易粉化，而催

化剂的损伤会极大地限制推力器的工作寿命。为

此，在单组元肼催化分解式推力器上，必须通过热控

使催化床维持一定的热启动温度［11-13］。试验和工程

实践均已证实，在未对催化床进行热控的条件下点

火（冷启动），不仅推进剂肼的消耗量明显增加，而且

多孔陶瓷催化剂很快老化失效，致使肼催化分解式

推力器的工作寿命大幅度缩短。低轨道、长寿命的

对地观察卫星和飞船由于任务特点，需要其用于姿、

轨控的单组元肼推力器能随时点火、频繁启动和高

效率、长寿命地工作，故必须采用专门的热控制技术

措施，以确保推力器催化床处于所需要的启动温度。

单组元推力器热控设施和器件的必要性和重要性显

而易见。

2.2 双组元推力器及热控措施

双组元推力器主要采用四氧化二氮／甲基肼作

为推进剂，其比冲寿命和冲量特性都比单组元推进

系统高。自 20世纪 80年代初“交响乐”卫星飞行成

功以来，双组元统一推进系统已成为当今卫星推进

系统的主流，其高性能比冲是当今大型长寿命卫星

普遍采用的主要原因，如美国休斯 601系列卫星平

台 、劳 拉 空 间 公 司 1300 系 列 平 台 、法 国 SPACE⁃
Bus3000系列卫星平台等。双组元推进系统在今后

较长时期内仍是商用卫星的首选［14］。我国的“东

三”、“东四”平台也采用双组元统一推进系统，包括 1
台 490N远地点轨控推力器和 12～14台 10N姿控推

力器［14-15］。

Fig. 1 A structure sketch map of a catalytic hydrazine thruster with small impulsion[10]（mm）
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推力器能否按程序指令正常点火是推力器正常

工作最基本要求，而保持双组元推进剂（燃料和氧化

剂）的及时供给则是重要前提。处于低温空间环境

中的双组元推力器，其喷注器位于推力器的头部，在

喷注器以及电磁阀中一般含有多组推进剂流道，当

它们的温度低于推进剂的冰点时，可能使推进剂发

生冻结而致推力器无法工作［8］。

因此，保证双组元推进剂处于一定工作温度范

围，是推力器按指令点火的必要条件［9］。为保证推进

系统正常工作，须对其喷注器以及电磁阀采取专门

的热控技术和措施［16］，以确保推进剂处于要求的温

度范围。因此，双组元推力器热控设施和器件也是

保证推力器安全工作的关键。

图 2（a）为 490N双组元推力器照片，图 2（b）为

10N双组元推力器示意图［17］。热控器件通常安装在

推 力 器 的 法 兰 盘 上 ，热 量 从 法 兰 盘 传 导 到 喷 注

器上。

2.3 电推进推力器及热控措施

电推进推力器是将来自电源系统的电能转化成

离子体动能的动力装置，根据能源转换方式，可分为

电热式、电磁式和静电式三类［11］。其中，电磁式稳态

等离子推力器（霍尔推力器）突破了传统化学推进喷

射动能受限于推进剂化学内能的约束，实现了比化

学推进高一个量级的比冲性能，因而近年来得到迅

猛发展［12-13，18］。霍尔推力器主要应用于深空探测主

推进、GEO卫星位置保持、GEO卫星轨道转移及科学

观测与试验航天器等［19］。

图 3 为 霍 尔 推 力 器 照 片 及 其 空 心 阴 极 的 示

意图［20］。

霍尔推力器主要包括放电室、阳极、空心阴极和

磁路系统，工作原理是：空心阴极发射的电子在径向

磁场和轴向电场的共同作用下，与放电室中的推进

剂分子碰撞电离，沿轴向加速等离子体使之高速喷

出产生推力；同时，空心阴极发射电子将喷出的离子

中和。空心阴极既作主阴极，又作中和器，是霍尔推

力器中的关键构件，主要包括触持极、发射体、加热

元件和支架等［20-22］。阴极工作时，须加热电子发射体

到其工作温度以上（通常高于 1100℃）发射电子，霍

尔推力器才能持续工作。加热器件是空心阴极工作

的先决条件，而空心阴极是推力器正常启动和可靠

工作的必要条件。因此，空心阴极的热控设施和器

件对霍尔推力器的可靠性和寿命至关重要。

3 铠装热控器件的特点、分类及应用

空间推力器的热控设施一般包括加热装置、测

温装置、保温装置以及控制电路和温度遥测系统等。

Fig. 2 Bipropellant thrusters for the space propulsion system[17]

Fig. 3 Seady state plasma thruster (Hall thruster) and its hollow cathode[20]
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热控设施中的电加热装置是最关键的部件，因为它

不仅要利用航天器上分配的有限宝贵能源，长期维

持推力器所要求的热控温度，而且还要在推力器点

火后产生的高温环境中，保持稳定的电热性能，尤其

要保证自身的电绝缘性能，以确保热控设施长期工

作和推力器频繁点火，更要防止星上电路受到损害。

根据航天器推进系统的特点和工程要求，空间推力

器的热控设施一般采用独立成件和模块组装的方

式，其中铠装热控器件是制备加热装置和测温装置

的最优选择。

铠装热控器件依据其功能、技术特点、性能指标

和外型可以分为六类：铠装加热电缆、管式铠装加热

器、铠装测温传感器、异形铠装加热器、铠装热控组

件和一体化加热器。

3.1 铠装加热电缆

铠装加热电缆（也称矿物绝缘加热电缆）包括发

热芯、绝缘材料和金属套管，从结构上说，发热芯在

最内层，其外是绝缘层，绝缘层外是金属保护套管；

从材料上说，发热芯多选择 Ni80Cr20电热合金丝，绝

缘材料为氧化镁，套管多为不锈钢。

铠装加热电缆的主要制作过程：氧化镁粉烧结

成为中心带孔的瓷柱；发热直丝、氧化镁瓷柱与金属

套管穿装组合在一起；经多次拉挤成型。铠装加热

电缆的氧化镁粉层密实，发热线芯、氧化镁粉与金属

外护套之间紧密接触，几乎成为一个整体。其最大

制造长度可以达几百米，因而其散热表面积可以人

为的控制，降低了其表面功率密度。另外，其直径细

（最细外径为 lmm），机械柔韧性好，可以方便地弯曲

加工成各种形状或随受热设备的外形变化而紧密贴

近，传热效率高。铠装加热电缆是一项成熟技术，被

广泛应用于多个工业领域［23］。

图 4（a）为铠装加热电缆的截面示意图，图 4（b）
为铠装加热电缆的照片。

在空间推力器热控设施中，铠装加热电缆应用

于尺寸较大的单组元推力器催化床和双组元推力器

法兰盘上，其主要技术参数为：电缆外径 1mm，米电

阻 40Ω，绝缘性能 20MΩ/250VD.C.。铠装加热电缆的

最大缺陷是单位长度上电阻低，星上电源需降压后

方能使用，高电压、低功率、集中加热、小空间配置是

其应用难点；吸潮性、绝缘性能、备份配置、安装工艺

等方面也均存在不足。上述问题的存在限制了铠装

加热电缆在空间推力器热控上的应用，近年来有逐

步被其他类型的铠装加热器所取代的趋势。

法国 Thermocoax公司生产的铠装加热电缆结构

更精细，保护管中可以包含 2根或 4根加热丝，形成 1
个或 2个加热回路，既有利于提高加热效率，又便于

安装，但可靠性和寿命会有所降低。

3.2 管式铠装加热器

对于低轨航天器的小推力姿、轨控单组元推力

器，由于推力室催化床尺寸小、允用加热功率低、额

定工作电压高，通常在其上缠绕铠装加热电缆的方

案已无法实现，这类推力器的热控必须选用专门研

制的管式铠装加热器［24］。

管式铠装加热器的外型是依据小型推力器的形

状尺寸和加热功率应集中于催化床的要求而设计

的，见图 5。为配合管式铠装加热器的安装，在推力

器反应室（催化床）外壁加工出半圆形的安装台，其

长度与管式加热器工作段的长度相当。装配时将加

热器工作段放置在半圆形的安装台上，再用金属薄

带压紧，点焊在推力器上，从而保证加热器安装稳固

且导热良好。

从结构上说，它主要由电阻发热芯件、过渡引出

及绝缘保护组件、铠装壳体、固化封装组件及外引线

等部分组成；从材料上说，其发热体为细径镍铬系电

热合金丝，过渡线为粗径镍系合金丝，外引线为多股

镀银铜导线，绝缘材料包括石英、陶瓷、氧化镁、聚酰

亚胺、热缩管、玻璃钢和环氧树脂等，铠体材料为不

锈钢或高温合金。为使器件具有较高的结构强度、

Fig. 4 Schematic drawing of cross-section of sheathed heating cable and its picture
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较小的热损耗及装配方便，采用薄壁变径管整体铠

装方案；通过选择发热丝径、合理布局发热体、改善

发热芯件与催化床之间的热接触等措施，提高器件

的允用功率密度；采用复合绝缘和过渡引出技术，保

证了器件的电学、热学、力学性能。

器件以四孔石英管为骨架，集支撑与绝缘包覆

于一体，精密穿绕螺旋电热丝，制成发热芯件；薄壁

变径金属管整体铠装降低了工艺难度，减小传导热

损，减轻了器件重量，并提高了结构整体的牢固程

度；电阻焊接保证发热芯与过渡线、过渡线与外引线

的可靠连接；复合式绝缘技术保证了内部组件的稳

定，大幅度提高器件耐高温绝缘性能；模具化成型和

过渡线与外引线焊点的固封增强了器件的整体性和

一致性，这些是器件制作过程中的关键技术。

管式铠装加热器主要技术参数：额定电压 7V～
28V，工作电阻 25Ω～500Ω，额定功率 0.5W～3W，工

作段耐温 850℃～1100℃，常温绝缘性能 250MΩ/250V
D.C.，高温绝缘性能（1～5）MΩ/250V D.C.，工作段尺

寸 Ф（3.4～4.5）mm×（6～22）mm，在轨寿命 3a～10a，
地面贮存 2a～3a。

管式铠装加热器具有集中加热、功率稳定、器件

耐热、高温绝缘性好和使用寿命长等优势；它直接对

催化床进行加热，以维持推力器热启动所需 120℃～

180℃环境，保证肼催化剂以至卫星推进系统高效率、

长寿命工作。加热器不仅在航天器空间运行期间持

续通电，稳定加热，还能承受推力器长、短脉冲点火

时产生的 1000℃高温和频繁的高低温交变，保持良

好的绝缘性能和功率稳定性。使小型单组元推力器

实现了元件分离化、组装集合化、易于检测、便于安

装和由一次电源供电的热控方案。

国内，管式铠装加热器最早由中国科学院金属

研究所研制，不仅填补了国内技术空白，而且达到国

际先进水平，成功应用于“资源一号”卫星的 1N姿态

推力器和 20N轨控推力器，随后得到迅速推广，应用

到“资源二号”、“海洋一号”、“海洋二号”、“环境”等

中、低轨道观察卫星及导航卫星。目前，有近百个航

天器的推进系统采用了管式铠装加热器，运行情况

和遥测数据均已表明，器件全面达到技术指标，完全

满足设计要求，实现预定功能并超寿命服役。国外，

法国 Thermocoax公司能够生产管式铠装加热器，其

技术指标与国内的相当，但 Thermocoax公司更倾向

于将两个加热回路铠装在同一个铠管中，制成双回

路管式铠装加热器，可以减少每个推力器上加热器

的使用量。

3.3 铠装测温传感器

铠装测温传感器包括铠装热敏电阻、铠装热电

偶和铠装铂电阻，其外型与管式铠装加热器一致，设

计原则、结构方案和工艺技术也与加热器类似，不同

之处在于用温度敏感元件取代发热芯件以及采用相

应的过渡线。

铠装热敏电阻一般采用耐高温负温度系数的热

敏电阻作为温度敏感元件，敏感体材料为 Co-Mn-
Ni-Mg-Fe-O五元系氧化物［25］，外包覆玻璃釉和高温

水泥，铂丝为引脚线；为尽量降低器件的附加电阻，

并保证与热敏元件引脚线的可靠连接，铠装热敏电

阻的过渡线采用粗径铂丝。铠装热电偶选择机械强

Fig. 5 Schematic and picture of sheathed tube heaters
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度高、热电势大的镍铬-镍硅（镍铝）K型偶作为温度

敏感元件，其在温度为 500℃以上广泛使用，并可在

温度高达 1260℃的氧化或惰性气氛中连续使用；铠

装热电偶采用同种材料作为延长导线，并加装金属

屏蔽套，以保证其抗干扰性能，见图 6。铠装铂电阻

采用 2B级的耐高温 PT100铂电阻作为温度敏感元

件，其特点是采用陶瓷、高温水泥等材料对元件进一

步封装，以避免在高温环境中受污染而失效；铠装铂

电阻的过渡线采用铂丝，为提高测量精度也可采用 3
线制引出。

铠装测温传感器所用三类温度敏感元件相比

较，热电偶和铂电阻的电信号与温度呈良好线性关

系，一致性和互换性好，耐温性高，测温范围宽；缺点

是电信号区分度较小，热电偶还存在补偿问题。热

敏电阻在理论上对 200℃以下的温度区间有较高的

测量分辨率；缺点是不能测量高温，阻值与温度呈非

线性关系，每支元件的电阻-温度特性曲线各异，经

历高温后易产生漂移。

铠装测温传感器安装在空间单组元推力器催化

床上，用于监测催化床的温度，可以判断推力器是否

达到启动温度及推力器的工作状态，与管式铠装加

热器配合，为推力器的催化床提供温度环境保障。

也可以根据推力器热控区域温度和形状的不同，将

各类温度敏感元件铠装在不同形状的铠体中，设计

不同的机电接口，保证准确测量热控区域的温度。

目前，铠装测温传感器主要应用于中、低轨道观测卫

星及导航卫星等。

三种铠装测温传感器的主要技术指标见表 1。
3.4 异形铠装加热器

异形铠装加热器主要应用于双组元推力器和新

型空间推力器。由于推力器的热控区域形状复杂，

而星上的能源有限，为合理分配功率和提高加热效

率，同时满足装配需要，须采用异形铠装加热器。根

据推力器热控和装配要求，器件的加热面可设计为

平面、弧面或其他曲面；不仅接触面积大，传热效率

高，还可以进行主备份一体配置。

异形铠装加热器主要技术参数：额定电压 12V～
42V，工作电阻 15Ω～300Ω，额定功率 2W～30W，工

作 段 耐 温 400℃～1100℃，常 温 绝 缘 性 能 250MΩ/
250V D.C.，高温绝缘性能（1～5）MΩ/250V D.C.，加热

面积 80mm2～2000mm2，在轨寿命 3a～10a，地面贮存

2a～3a。
片式铠装加热器如图 7所示，主要包括工作段、

过渡引出段、固封段和外引线，其加热面为平面，主

要应用于空间双组元推力器，对法兰盘或喷注器端

面进行加热［26］。

片式铠装加热器具有双弧边平板状外形的加热

片，与被加热部件接触面积大，结构主体为金属材

料，体积小，换热效率高；发热芯采用螺旋镍铬合金

丝，骨架为单孔石英管，可根据设计需要采用多段式

发热芯结构，在较小的区域内形成较大的电阻；可直

接使用星上一次电源，功率调整范围宽，实现高电压

低功率下对被加热部件进行加热；采用一体化铠壳

的设计和工艺，整个器件具有气密性，耐潮湿性和绝

缘性能好；同时，器件具有较低的功率密度，使用更

安全，运行寿命长。多种规格的片式铠装加热器已

应用于“神舟”系列飞船和“天宫”目标航天器，并随

着新型双组元推力器的推广而应用到更多型号的航

天器上。

弧状铠装加热器从结构上包括工作段、过渡引

出段、固封段和外引线，如图 8所示，制作关键技术与

Fig. 6 Interference-resistant sheathed thermocouples

Table 1 Specifications of sheathed temperature sensors

Main technical parameters
Measuring range

Temperature tolerance
Insulating property

Size
Life time
Storage time

Sheathed thermistor
（-20～200）℃

850℃
Room temperature：250MΩ/250V D.C.，high temperature：（1～5）MΩ/250V D.C.

Ф（3.4～4.5）mm×（6～22）mm
（3～10）years
（2～3）years

Sheathed thermocouple
（0～1100）℃

1100℃

Sheathed platinum resistor
（-40～1000）℃

1000℃
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片式铠装加热器相似，但加热面为其内弧面，发热芯

件均匀地排布在器件的加热面内，热阻小且加热效

率高。在工程应用中通常由 2支弧状铠装加热器构

成环形，对较小的圆柱区域进行加热。目前，弧状铠

装加热器已应用于新型双组元推力器喷注器热控及

绿色单组元推力器催化床前端热控。

螺旋铠装加热器从结构上也包括工作段、过渡

引出段、固封段和外引线，如图 9所示。其工作段可

以由铠装加热电缆缠绕而成，也可以由发热体、绝缘

材料和金属套管通过专门技术组装而成。螺旋铠装

加热器主要应用于空间绿色单组元推力器催化床热

控、集成型推进系统微小推力器热控、空间电推进空

心阴极热控等。应用于电推进空心阴极的螺旋铠装

加热的电热材料多选用钨铼等难溶金属，甚至石墨

发热体［27-29］。

美国 Busek公司近年研制的 5N绿色推力器使用

了圆筒状铠装加热器，如图 10所示。其加热效率有

明显提升，这与其安装方式有关。使用异形铠装加

热器的推力器通常在需要加热的地方加工出安装

槽，片式铠装加热器上有安装孔，采用螺钉将加热器

固定在安装槽中。弧状铠装加热器放在安装槽中

后，用金属薄带固定并点焊在安装槽内。而圆筒状

铠装加热器用外力不能起到很好的固定作用，通常

使用钎焊的办法进行固定，加热器与推力室之间由

密实金属连接，加热效率高。

3.5 铠装热控组件

铠装热控组件主要由加热器和测温传感器组合

构成，两部分铠装在同一铠体内，各自独立由外引线

引出，分别连接星上电源和测量控制电路，共同实现

热控所需加热和测温功能。铠装热控组件包括四部

分：工作段、过渡引出段、固封段和外引线。工作段

中包含发热芯件和测温元件；采用薄壁变径不锈钢

铠管作为过渡引出管，减少热传导，同时降低对固封

段的热影响；发热芯和测温元件的过渡线与外引线

的焊点可以固封在一个套管中，也可以分别固封在

两个套管中，见图 11。
铠装热控组件制作技术与异形铠装加热器相

似，但内部包含两个组件：加热组件由螺旋发热体穿

装骨架，经调值、灌粉、过渡线焊接和绝缘保护制成；

温度传感器组件由温度敏感元件经过渡线焊接、绝

缘保护制成。采用整体铠装技术将加热组件和测温

传感器组件装入铠体内，发热芯件排布在铠壳加热

面内，温度敏感元件装配于铠壳相应安装孔内，两者

之间由石英骨架、陶瓷绝缘件和氧化镁微粉可靠隔

离，保证绝缘。

Fig. 8 Sheathed arc-shaped heaters

Fig. 9 Sheathed spiral heater

Fig. 10 Scalability demonstration of Busek’s green

monopropellant catalyst BGT-5 (5N) thrusters[30]

Fig. 7 Sheathed plate heater
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铠装热控组件主要技术指标：额定电压 12V～
42V，工作电阻 20Ω～200Ω，额定功率 3W～15W，测

温精度 0.15℃，测温范围-40℃～450℃，工作段耐温

300℃～500℃，常温绝缘性能 250MΩ/250V D.C.，高温

绝缘性能（1～5）MΩ/250V D.C.，工作段尺寸Ф（8～40）
mm×（8～25）mm，在轨寿命 3a～10a，地面贮存 2a～3a。

铠装热控组件应用于推进系统的流量控制器，

对流量控制器进行加热，并提供温度反馈。流量控

制器工作原理是利用温度变化在流量控制器内部产

生压阻，进而控制推进剂流量，达到精确控制推力器

产生的推力，是保证推力器正常工作的必要条件。

目前，已成功应用于“东三”B推进平台，并向其他推

进平台推广。

3.6 一体化加热器

一体化加热器是将加热器与推力室构成一体化

的设施，以实现对流动介质（液体或气体）的高效快

速加热，可应用于空间冷喷气推力器、电热肼推力

器、绿色推力器等。一体化加热器有多种形式，可以

是将铠装加热器置于推力室内部如图 12（a），在加热

器周围填充催化剂，使催化剂与铠装加热器直接接

触，提高加热效率；可以是将外置加热器与推力室内

多孔蓄换热材料相结合如图 12（b），或直接内置多孔

电热材料发热体如图 12（c），实现对流动介质直接加

热，换热速度快，加热效率高，甚至可能免用催化剂。

一体化加热器的铠体材料为不锈钢或高温合

金，电热材料为镍铬合金，蓄换热材料为泡沫镍、泡

沫镍铝，多孔电热材料为泡沫镍铬、泡沫镍铬铝

等［31-34］。一体化加热器是一类正在发展完善中的铠

装热控器件，随着空间新型推力器的发展，一体化加

热器必将得到推广应用。

一体化加热器的主要技术参数：额定电压 7V～
28V，额定电阻 20Ω～500Ω，额定功率 5W～30W，工

作段耐温 850℃～1100℃，常温绝缘性能 250MΩ/250V
D.C.，高温绝缘性能（1～5）MΩ/250V D.C.，工作段尺

寸 Ф（6～30）mm×（8～50）mm，在轨寿命 3a～10a，地
面贮存 2a～3a。
4 铠装热控器件的试验考核

铠装热控器件作为空间推力器上的关键部件，

对其安全性、一致性和可靠性都提出了很高的要求。

因此，新型热控器件必须通过全部鉴定级试验考核，

才能应用到空间推力器上；定型的热控器件每批次

生产完成后，必须通过一系列的验收试验考核，才能

交付使用。

4.1 鉴定试验考核

新型热控器件必须通过的鉴定级试验包括：模

拟空间推力器热环境的全程电性能考核试验、力学

环境试验和地面高空台点火热试车试验。

模拟空间推力器热环境的全程电性能考核试

验［35］：在真空度不低于 5×10-2Pa环境中进行温度交变

试验和持续高温试验，铠装加热器一直保持通电状

态。温度交变试验的低温为推力器点火前热控区域

的温度，通常在常温到 200℃之间，高温为推力器点

火时对热控器件的反侵温度，通常在 350℃～1100℃；

Fig. 11 Sheathed thermal control assembly

Fig. 12 Integrative sheathed heater
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器件在高低温各停留 3min为一次交变；持续高温试

验的温度为推力器点火时对热控器件的反侵温度，

每次持续时间不小于 2h。
鉴定级全程电性能考核试验须根据推力器的点

火次数和寿命要求来确定试验强度，通常交变次数在

500～3000次，持续高温时间在 100h～600h。试验前

后器件的室温电阻变化率在±7%之间，绝缘值不低于

20MΩ/250VD.C.的器件为鉴定合格品。

鉴定级力学环境试验和地面高空台点火热试车

试验，在器件安装后随推力器一起进行。

4.2 验收试验考核

每支热控器件产品交付前必须完成真空额定通

电试验、温循试验和通断电老练试验，每批次产品随

机抽取 2%开展模拟空间推力器热环境的全程电性

能考核试验。产品交付安装后，随推力器进行力学

环境试验，随整星进行热真空和热循环试验。

真空额定通电试验：真空度不低于 5×10-2Pa环境

中，对铠装加热器进行额定电压的通电试验，通电时

间为 2h。试验前后器件的室温电阻变化率在±2%之

间，绝缘值为 250MΩ/250VD.C.的产品为合格品。

温循试验：在大气条件下对热控器件进行-5℃～

70℃温度交变试验，变温速率不低于 3℃/min；在高温

和低温端器件温度稳定后停留 2h；循环次数 6.5次。

试验前后器件的室温电阻变化率在±2%之间，绝缘

值为 250MΩ/250VD.C.的产品为合格品。

通断电老练试验：在大气条件下对铠装加热器

进行额定电压的通断电试验，通电 4h，断电 4h，循环

次数 12次。试验前后器件的室温电阻变化率在±2%
之间，绝缘值为 250MΩ/250VD.C.的产品为合格品。

验收级模拟空间推力器热环境的电性能考核试

验与鉴定级试验的条件和方法一致，只是交变次数

和持续时间不同，一般包括 20次温度交变试验和 4h
持续高温试验。试验前后器件的室温电阻变化率

在±5%之间，绝缘值不低于 20MΩ/250VD.C.的产品

为合格品。

5 结束语

目前，管式铠装加热器和管式铠装测温传感器

主要应用于单组元肼推力器，铠装加热电缆、异形铠

装加热器和铠装热控组件主要应用于双组元肼推力

器，一体化加热器还未得到广泛的推广使用。新研

制的铠装热控器件必须通过鉴定级试验考核，批量

产品必须通过验收级试验考核（包括老练试验和抽

样试验），才能保证铠装热控器件的高可靠性。

近年来，单组元绿色推力器发展迅速，有逐步取

代单组元肼推力器的趋势，而绿色推力器启动温度

高、工作温度高，要求热控器件加热效率高、耐热性

更好；电推进势头强劲，不断得到推广和应用，尤其

是大功率电推力器成为航天器深空探测的主要推进

技术，其空心阴极需要更高的热控温度，要求热控器

件加热温度更高、耐热性更好；随着微小航天器的发

展，对微小空间推力器的需求不断增加，而微小推力

器必然要求热控器件向体积小、加热集中、换热效率

高的方向发展；此外，新概念推力器（核推进、太阳能

推进）也成为研究热点。总之，随着空间推进技术的

发展，铠装热控器件正在向提供更高热控温度、耐受

更高环境温度、快速高效加热、高电压、高电阻、高功

率密度、微型化等方向发展。

致 谢：感谢中国科学院金属研究所热控材料与器件创

新课题组全体成员对本文工作的大力支持！
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