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空间化学推进技术的发展
禹天福

(中国航天科技集团公司一院一。一所，北京100074)

摘要：空间化学推进技术包括双组元推进、单组元推进和微推进技术。双组元推进技

术的发展，一方面依赖于采用高能推进剂和提高燃烧室压力，另一方面依赖于推进剂提高密

度、降低毒性和降低冰点。硝酸羟铵基单组元推进剂密度比无水肼大40％，蒸汽无毒，冰点

低于一2 o℃，有望取代无水肼。现在比较成熟}J两个配杰硝酸羟铵一甘氨酸一水体系和硝酸羟

铵～甲醇一水体系。纳米卫星则需要从微牛级到毫牛级推力的微推进技术。
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Abstract： Tecllllology for space chemical propulsion includes bipmpellant propulsion，

monopmpeIldnt pfopulslon and micmpropulsion．Developrnent of bipropelIant pmpulsion denpends
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1 引言

空间推进主要用于包括入轨、轨道保持、星

座保持、精确定位、空间机动、脱轨、反作_}}|{控

制、轨道制动火箭、轨道上升，下降等。本文将讨

论空间化学推进技术，包括取组元推进、单组元

推进和微推进技术。

2双组元推进技术

般组元推进技术领域见图1。目前双组元推进

技术的水平为采用几J贮存推进剂(肼类燃料和硝

基氧化剂)、燃烧室压力690kPa。甲基肼，四氧化

二氮双组元推进系统广泛用于星际飞行器主推

进、卫星入轨和轨道保持、航天飞机轨道器辅助

推进。肼，四氧化二氮常用于卫星推进：还可用于

双模推进系统，一方而儆组元推进剂用于主推进，

另一方面肼作为单组元推进剂用于辅助推进或者

用于电弧喷射发动机或电热发动机。地面町贮存

烈组元推进剂的优点在于自燃(不需要点火系

统)，在环境温度下呈液态(不需大范围热管理，

只需要防止结冰)。

迄今为止，地面口f贮存双组元推力器的性能

被燃烧室温度所限制。铱／铼作为燃烧室材料能使

燃烧室温度的限制从1370℃提高到2200℃，使可

贮存推进剂发动机在通常燃烧室压力下达到最大

性能成为可能。

推力为445N的甲基肼／四氧化二氮双组元推

进剂发动机比冲达到324N s，l(2，已用于商业卫星。

推力为445N的肼／四氧化二氮发动机比冲达到

328N．s，k2，已进行了黪定试验。随着燃烧室压力

的升高，地而可贮存双组元推进剂发动机的性能

将进一步提高。1990年代中期，甲基肼，四氧化二

氮和肼，四氧化二氮222N和445N发动机的稳定燃

烧，证明燃烧室压力_亓]以提高到4．2MPa。试验结

果证明，在燃烧室压力达到3．5MPa时，甲基肼／

四氧化二氮发动机比冲达到335N．s，I(g，肼，四氧化

二氮发动机比冲达到338N-哦g。这还不是在这个

燃烧室压力下的极限。

提高燃烧室压力固然提高了发动机性能，但

是却增加了挤压气体质量和气瓶质量；如果改用

泵压，则加大了系统复杂程度。高压地面町贮存

双组元推进技术还需要进行飞行试验试验。尽管

提高燃烧室压力可以提高比冲，但是，卫星系统

希望研制山专用泵用以提高发动机性能。2004年

美国宇航局提出研制nj以在空间长期贮存的高能

(比冲360N．s，k2)、低冰点胶体双组元推进剂，其

中氧化剂采用MoN一30(四氧化二氮中添加30％

一氧化氮)。

圈1敏组元推进技术领域

F培1 Techllical6eId 0fbip”pell∞tpropulslon

采用能量比四氧化二氮更高的氧化剂，也可

以提高双组元推进剂发动机性能。塔管氧化剂对

比冲的影响比燃料大(液氢除外)，仍然需要考虑

燃料的密度、材料相容性、点火性能和毒性。液

氧是能量更高的氧化剂。在1990年代，曾验证

890N推力液氧／肼发动机在燃烧室压力为1380kPa

时比冲达到354N．smg。虽然液氧在空问可贮存(沸

点90K)，但是全今没有一个星际飞行器推进系统

采用任何类型低温推进荆，即使是“中冷”的低

温推进剂。星际飞行器推进剂需要贮存数年。贮

箱最好不设排气口，也不设冷却系统，否则会增

加系统复杂程度和质量。再者，用常温气体挤压

低温推进剂，会损失挤压气体质量。
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含氟氧化镕Ⅱ代表性能更高的氧化剂。液氟性

能最高，但是，液氟属于低温推进剂(沸点85K)，

利料相容性不好，毒性比较大。二氟化氧也属于

低温推进剂(沸点128K)，材料相容性问题比较

少，但是，二氟化氧毒性比液氟的更大。含氟氧

化剂与肼配对，比冲在380～390N．s，k￡之间。1970

年代围外曾用这些氧化剂进行过试验：国内曾研

究包括液氟、五氟化氯和七氧化二氯等含氟氧化

剂。国外新近又恢复了这方画的研究。液氧与液

氧或液氟配对，是比冲最高的双组元推进剂，比

冲有可能超过400N．s，kg。然而，液氢属于深冷推

进剂(沸点20K)，需要有效的热防护系统。

贡复使用运载器和载人飞船要求使用的推进

剂无毒。采用无毒推进剂可节约地面处理成本，

提高安全性。过去曾建议重复使用运载器利载人

飞船采用液氧，液氢，最近注意力集中在液氧，乙醇

系统，还考虑采片j无毒推进剂过氧化氢，烃类燃料。

1960年代苏联曾采用‘氧化二氮，胺作为载人飞

船双组元推进荆。欧洲打算采用一氧化二氮／丙烷

作为载人飞船的双组元推进剂。2001年美国的一

氧化．氮，丙烷发动机已进行了点火试验。

提高推进剂密度是相当重要的。五氟化氯的

密度比四氧化：__氮高23％，毒性类似。1990年代曾

研究将五氟化氯作为氧化剂崩于轨道转移推进汁

划。在推进剂中添加胶凝剂口J‘以提高密度和比冲。

胶体推进剂已用于战术导弹中，正在研制推力更

大的金属化胶休推进剂发动机。

四氧化二氯中添加3％⋯氧化氯形成MON一3

氧化剂，可以抑制钛合金压力容器应力腐蚀破裂

倾向，可以降低流量哀减的风险。四氧化．氰中

添加25％一氧化氮形成MoN一25氧化剂，nr以使

四氧化二氮冰点从258K降低到219K。低冰点氧

化剂可以片j于热控制较少或无热控制的场合(热

控制必然需要动力)，如探测火旱。2001年马夸特

公司和大两洋研究公司同时对采用甲基肼

，MoN一25作为推进剂的火星飞行器火箭推进系统

进行风险评价。研究结果表明，在10N和8 9N的

推力水甲和一40℃的条件下，发动机采用甲基肼

，MON，25刚以正常工作，发动机-胜能没有明显下

降。1990年代国内也对四氧化．氮／。氧化氮体系

进行了深入石J1究。

水基推进系统通过电解水产生气氢和气氧，

既可以用作气体推进剂，也可以用于燃料电池。

燃料电池的副产品是水。水基推进系统是空间站

推进的原始基础，它于1970年代提出，现在再次

提出用于卫星推进。

3单组元推进技术

单组元推进剂技术领域见吲2。无水肼催化分

解技术已在空间飞行器上使用了=十年左右。

1960年代研制成功使无水肼自发分解的shell405

催化剂，是町靠的点火系统。无水肼作为单组元

推进剂广泛用于卫星和运载火箭姿态控制以及小

卫星主推进系统，还可以用于燃气发生器。也曾

使用过氧化氢单组元推进剂。

图2单元推进剂技术领域

Flg．2 1khnical扣eld of monDpropellanf

1990年代后期，美国宇航局出资研制高性能

无毒单元推进剂——一种性能、热安定性和危险

性都远优于无水肼的单元推进剂。研究的重点是

推进剂配方。其中有作为氧化剂使用的硝酸羟铵

(HAN)和燃料组分。通常硝酸羟铵是这一类推

进剂的主要成分，决定着推进剂的特性。一般来
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说，硝酸羟铵基推进剂的密度比无水肼大40％，

低于0℃：蒸汽无毒；不需要任何特殊的贮存、处

理或处置方法。决定硝酸羟铵基单元推进剂燃烧

温度或性能的因素是燃料种类和硝酸羟铵、燃料、

水的比例。硝酸羟铵基单元推进剂源自美国陆军

钝感液体火炮发射药研究计划，研究最多的液体

火炮发射药是xM46，其中的燃料是硝酸j乙醇铵

(TEAN)。试验表明，在燃烧窜压力低于3．5MPa

时，燃烧性能不理想。如果用于卫星，必须更换

燃料。现在探索能否将液体火炮发射药用于推力

较大的发动机，如第i级。

在丌始硝酸羟铵基单元推进剂技术研究时，

将面临巨大的挑战。作为液体火炮发射药工作压

力高达350MPa，而卫星推进系统上作压力低于

2 8MPa。硝酸羟铵基单元推进剂实际l是硝酸羟

铵水溶液和燃料的混合物。它的分解和燃烧过程

远比无水肼或过氧化氢之类单分子复杂。硝酸羟

铵基推进剂首先分解为羟胺和硝酸。然后，硝酸

与燃料反应。现在并不完全清楚硝酸羟铵基单元

推进荆的分解过程和燃烧特性。硝酸羟铵基单元

推进剂的分解和燃烧环境}。分苛刻。由于燃烧产

物分r量比无水肼燃烧产物分子量大，要达到与

无水肼相同的性能，必须使上作温度比较高。硝

酸羟铵基推进剂分解过程产生中间体硝酸，燃烧

过程产生水蒸气和二氧化碳。绝大多数卫星的推

进系统需要工作几个小时。用于无水肼的催化剂

shell 405不能承受这样的高温和酸性腐蚀环境。

1990年代后期，硝酸羟铵基单元推进剂技术

的研究重点有所转移，采用液体火炮发射药的配

方用于推力比较大的发动机。加莺发动机采用液

体火炮发射药LGP 1898(一乙基硝酸羟铵)作为

燃料成功点火(烟火点火系统)。燃烧室压力达到

4．8MPa，比冲达到预计的270N s／奴(面积比

50：1)。另。项研究是筛选几种待选燃料，进行

燃烧试验。同时，测定几种配方的性能、贮存稳

定性和燃烧特性。研制初期，曾打算采用现有的

催化剂。这就意味硝酸羟铵基推进荆尽管有密度

大的优点，比冲却比无水肼低。这样，可以将重

点放在研制推进剂和推力室，无需耗费很K时间

研制催化剂材料。何况，即使这种“低温”硝酸

羟铵基单元推进剂刚方仍需进行地面试验，密度

大对于小卫星来说仍是非常重要的优点。

HAN204GLY(硝酸羟铵基单元推进剂)，用

d氨酸作燃料，并采用过量水，燃烧温度低于

“oo℃，理论比冲204N．以g，实际比冲190N．s，kg。
添加稳定剂后的HAN204GLY，即使环境温度高达

65℃也可以长期贮存(数年)，而日对燃烧性能没
有显著影响。

采用不同的活性金属、不同形状催化剂床和

不同喷注器，设计了一系列推力为4 5N的推力室，

并用HAN204GLY进行了试验。试验程序按照

20kg小卫星入轨程序设计。推力窜主要以稳态方

式累计工作8000秒。推力室采用落压式，以模拟

卫星推进系统。在供应系统压力相同的情况下，

试验结束时，燃烧室压力和推力下降了7．5％。还

进行了脉冲试验，阀门影响了脉冲的再现性。

现致力于改进硝酸羟铵基推进剂配方，使实

际比冲大于或等于250N．smg。假设燃烧效率为

93％，则理论比冲应该大于或等于270N．s，kg。为

此，燃料改用甲醇，形成HAN269MEO配方。研

究了各种化学配比的影响(例如，试验富氧和富

燃混合物)。崩shell 405催化剂或类似的催化剂可

以使HAN269MEO推进剂成功燃烧，但是，催化

剂的寿命只有2分钟左右。催化剂载体材料收缩，

离开催化剂床。这样，推进剂就堆积在反应室中

无序燃烧，使燃烧室压力粗糙度加人．出现压力

尖峰。控制腐蚀的燃烧环境，催化剂载体材料在

整个温度范围就不易收缩，活性金属不至丁在高

温(至少1700K)下融化或蒸发。

对于高性能地面可贮存发动机来说，铱，铼是

日前比较好的耐高温抗氧化材料。但是，铱，铼材

料在硝酸羟铵基单元推进剂燃烧环境中的工作寿

命尚未得到验证。美国宾夕法尼亚大学按照美国

宇航局的合同，研究了硝酸羟铵基单元推进剂的

分解机理和燃烧性能，获得了硝酸羟铵一甘氨酸

和硝酸羟铵一甲醇两种配方的燃烧速率。

硝酸羟铵基单元推进剂材料相容性研究工作

大都是在液体火炮发射曲研究计划中崩xM46进

行的，数据远不够完善，有些结论还比较模糊。

因为材料相容性试验方法不同，导致试验结果产

生差异。为了更准确地提供村料相彝性数据，正

在继续进行这方面的研究工作。国内存1990年代
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曾对硝酸羟铵基单元推进剂进行了深入研究。

4化学微推进技术

纳米卫星需要微推力室进行姿态控制和位置

保持。目前纳米卫星的推力室采用冷气系统。冷

气推进系统性能比较低、容易泄漏，工作压力较

高，气瓶结构比较笨重。现在还没有lO～200N推

力的无水肼单组元推力室。小型高性能推力室可

以使探索星座、彗星、火星的纳米卫星性能更高。

美国Micm AemsDace solutions公司正研制无

水肼和过氧化氢单组元微推力室，推力为毫牛级。

无水肼是一种有毒的致癌推进剂，需要特殊

的处理方法和预防措施。凶此，很多人选择过氧

化氢作为单组元推进剂。过氧化氢无毒，可以被

水稀释。不存在无水肼那样的职业安全健康问题。

只要仔细地清洗系统和选择材料，可以控制过氧

化氢的自身分解。过氧化氯在纳米卫星中af贮存

一年左也。

纳米卫星的质量在l～lOk譬。M靼con纳米卫

星星座用于观察地球磁场环境，每颗1j星质量4i

大于lokg。需要总冲2．4N s，输入电能功率小于

1w，比冲60N．s瓜2，最小冲量0．044N s。Mueller

论证了典型微小Ii星的最小脉刊-要求。对于10虹

微小卫星来说，为了提供I比特，需要1．4×lo。4N．s

的冲量和】／20Hz的点火频率，这样可以捉供1度

的位置保持。在窜压在O．69MPa的情况下，Lee

微型电磁阀输送无水肼的流量小于10一g，s，比冲

达到150N．s，kg。

现在困外提出了最小脉冲推力室(Mjmmum

Impulse ThnIster，~ⅡT)概念。

1975年～1977年为“旅行者”(、byager)研制

的0．9N推力MR—103推力室，是经过飞行鉴定的

代表目前姿态控制水平的推力室。在x一2000基

金的支持r，成功研制用于MR一103推力室的快速

响应阀门。2003年8月通过鉴定。MIT在2004

年2月完成飞行鉴定。经过详细论证，MIT采用

无水肼作为燃料。它的脉冲可达1．4ms，大约等于

1mN s，目前最小推力室比它还人5倍。

Mrr在军事上的应用：

·为高分辨率观察平台精确定点；

·用于大型编队飞行器位置保持(轨道转移)；

·为飞行器快速旋转平u机动飞行提供稳态推

力；

·考虑晃动问题，用MIT代替飞轮：

·在精确姿态控制方面Mrr迈出了重要一步。

表l和图3是现在的sOA“旅行者”号

MR—103推力室、MIT、HmNT和vPHmNT。

这些情况下希望减小p星尺、J，采用廉价的

运载火箭，可以完成不同的任务。采用微型机电

系统结构技术研制小于10k￡的卫星，用于星座验

证的纳米级卫星。微型机电系统(MEMs：Micm

Electm—Mechanical system)，是专指外形尺寸在毫

米级以下，零件和元器件尺、J在微米一纳水量级，

W对声、光、热、磁、运动等信息进行淡别、控

制利处理的微型机电装置，是微，纳米技术成果的

一项重要应用。它将微电机、微电路、微犁传感

器和微型执行器等集成存硅片上。美国正在研究

将一氧化二氮催化分解_}{}j于MEMs推进技术。清

华大学也设汁、制造和试验了用吲体推进剂的

MEMs推进系统。

表l推山窜和MIT的‘h能比较

1铀1 Pe廊rmallce comp撕son ofMR一103 thruster粕d Mrr

“旅行者”号MR一103推力
参 数 MIT HmNT VPHmNT

生目前的s0A

推力，N O 9 0 75 0020 0．0001

体积，cm3 94 55 8 14

动力，w 7 8 8 11

质量幢 195 116 40 55

最小比冲，uN s 5000 1000 50 01

位置稳定性

欧洲型s，C 1000 200 10 0 02

|tMad『s?l
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图3 MR一103推力室和MIT的性能比较

P培3 PeIfo皿粕ce comp砌sonofMR一103thmsterⅦTthnJ她

因为推进系统有一个降低雨量和尺0的极

限。有人认为，推进系统不可能微型化。低于这

个极限，卫星推进系统的性能就会受到严重影响

(不完全燃烧、壁热损失、剪切层损失等)。按照

这个观点，减小卫星推进系统的尺寸是不现实的，

也有人在重新审视卫星推进系统。目前有几个卫

星推进系统小型化的存研项目，包括化学推进和

电推进。很多研究方案都考虑将基于MEMS技术

的化学推进用于微小卫星。小卫星(40～100kg)

已经采用了精密的微推进系统。小卫星推进系统

的作削包括上旋、F旋、精确定位、星座保持和

脱轨。一组微推进系统集中起来使用。微推进系

统的“微尺寸”功能可以用于更为精细的场合。

美国宇航局格林研究中心正在研制无阀f J的灵便

的微推进系统。这种微推进系统采用MEMs推力

摩。不同尺寸(喉部面积、喷管面积比)的推力

室提供的推力不同，从微个到毫牛。一系列MEMs

推力系统H_『以同时工作，也可以按程序逐个工作。

固体推进剂缓慢燃烧时可看作燃气发生器。固体

推进剂可以在空间长期无泄漏贮存．依靠光纤网

络激光点火。硅在波长1．3um时允许激光通过。

点火能量小于100mw。点火试验包括高氮化合物

分解和．极管激光点火。

矩形喷管的优化涉及到低雷诺数下粘滞流动

等问题，小型化已进行了试验}u引算。目标足改

变低雷诺数的环境，因为在这个环境下粘滞流动

的影响更加普遍。在小型化的尺、J下，居支配地

位的粘滞流动影响被放大。MEMS推力室制造T

艺决定j’喷管是矩形而不是环彤。喷管的纵横比、

顶部和底部壁的边界严重影响流场性质。可以说，

喷管形状决定了性能。

美国宇航局委托宾州大学用直接蒙特卡岁方

法在两维到三维空间数字模拟推力窜小型化和矩

形喷管，并研究双壁热效应对流体流动的影响。
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在环境温度氮气和氦气流动条件下，对扁平微喷 参考文献：

管进行了试验。试验和数字模拟的结果表明，比

较小的面积比能够提供比较好的性能：用氮气作 ⋯ Knsmer D，et a1．Qualmc出on te出ⅡE of a high

试验，面积比为5时，性能最佳；用氦气作试验， pe曲rrnatlce bipfopell∞t mclⅫeⅡgine usiⅡg MoN．3

面积比为1．5时，性能最佳。还要进行下列试验： ∞dhydmk【R]AIAA2003．4775

喉部面积的影响(喉部比较窄)、喉部纵横比的影 [2】 H0nda L storable tll兀lster technology prograⅡ卜

响(喉部比较深)、气体温度的影响。 血ssion study[R】．51slJANNAF Propulsion Mec血函

麻省埋上学院用硅片制造液体双组元推进剂 №v．．2002．

发动机。“微火箭”采用挤压式或泵压式，再生冷 『31 zube D，wucherer E and Reed B．Ev“uation of

却，半面MEMs涡轮。尽管这些“微火箭”宽度 HAN_basedpmpell锄t blends[R】AIAA 2003．4643

只有100肛l，但是，燃烧室压力却高达lOMpa， [4】ch aIlg Y，et aI combu蚰0n chamct甜s6cs of ene#dc

推力达15N。“微火箭”组合使用，将产生更大的 HAN，methanol-based monopmpeIl锄ts[R]． AIAA

推力。这种“微火箭”可以批生产，每批成千上2002．4032．

万个。将这些“微火箭”非常紧凑地排列在一块 【5] Alexeenk0 A，Levin D，Gimelshein s，et a1．Nume血al

平板上，具有最小的质量、体积和成本。肿deliⅡg ofaxisym眦t五c and three_di呲nsional nows

5结论 兰l：：：：i：：篡：恭，：=i1。州m从
(1)空问化学推进技术包括双组元推进、单组

f6】A1。1。。“k。A，h”伽D，Ped。∞”D，酿8‘C0“p1。6

元推进和微摊进技术等。
廿1。”81一““1。 “。dell“g 。‘ 面。”“。22k8 如‘

(2)采用高能推进剂和提高燃烧室压力可以
9。晌””ce 8“81y818【R】AIAA2003—4717

提高双组元推进剂发动机性能。无毒或低毒、高
【7]8”8 8_D“。mp。8|ng”1‘“商。rop”p“181。。“。zzl。

密度、低冰点推进剂是化学推进应用中需要考虑
9幽““。。188”8【R】AIAA2003。0672t

的重要因素。
【8】 Bd卸 D R。 o“怕ard 。h。血。81 prop“18i。“，

(3)单组元推进是种重要的发展趋势。改变
“““嗡rlMJ．

燃料晶种和配比可以提高硝酸弪铵基单元推进剂
【9】NA8A71M‘2004—212698[R]-

性能。

基于MEMs技术中的化学微推进技术在未米微

小fi星等空间飞行器上正取得越来越雨耍的应用。

(编辑：侯早)
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