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低冰点推进剂1N单组元发动机技术研究
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摘 要：单组元发动机采用低冰点推进剂具有良好的低温冷起动和工作性能，对于实现

航天器的长期在轨驻留、轨道控制和姿态调整具有十分重要的意义。对一30cC低冰点四体系推

进剂的特性进行了分析，对低冰点推进剂小推力量级发动机催化分解技术进行了试验研究。

试验结果表明．发动机冷起动、关机正常，稳态、脉冲工作稳定，性能可靠。
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Research on 1 N mono-propellant rocket engine with low

freezing point propellant
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Abstract：The development of a 1 N monopropellant thruster with low freezing point propellant

is discussed．The research of catalytic decomposition in mono—propellant rocket engine，including

the principle of catalytic decomposition，the analysis of propellant selection，the design
of thrust

chamber。main problems and resolving metIlods，was introduced．Characteritics
of a four—system—

propellant with low freezing point were analyzed．The propellant could be catalyzed and decomposed

rapidly．The newly designed thrust chamber achieved its stable operation in circumstances of low—

temperature．Test results show that the thruster Can start quickly and smoothly with high reliability．
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O引言

航天器在轨驻留环境温度较低，突破一30℃

冰点条件下发动机起动性能技术及其相应冰点推

进剂的催化分解性能技术。能够为实现轨控和姿

控发动机的一体化。长期在轨飞行器轨姿控发动

机研制提供一定的技术基础。同时。对实现航天

器的长期在轨驻留、轨道控制和姿态调整都具有

十分重要的意义。

现有航天器多采用肼或单推一3推进剂的小推

力量级单组元发动机。推力量级一般为l～10N左

右。如由欧洲宇宙空间研究中心研制的用于气象

卫星、轨道试验卫星、导航卫星上的1。10N肼发

动机簇。以及美国Micro Aerospace Solutions公司

正在研制无水肼和过氧化氢单组元微发动机。在

国内，多家单位开展了单组元催化分解发动机的

技术研究，主要用于武器、卫星及飞船的姿控动

力系统，形成了系列化产品，多数发动机参加过

飞行试验，所用推进剂以肼类为主。到目前为

止，国内已经具备了品种齐全，性能寿命和可靠

性与国外先进水平基本相当的肼类催化分解发动

机。但在低冰点推进剂的小推力量级单组元发动

机技术研究方面尚未涉及。

对四体系低冰点推进剂的特性进行了分析．

针对低冰点推进剂lN发动机开展了技术研究。

经过试验获得发动机的性能参数。验证了四体系

低冰点推进剂及低冰点推进剂发动机的可行性，

为低冰点单组元发动机的研制提供了依据。

1低冰点推进剂特性

为降低推进剂的冰点，国际上进行了许多研

究工作。如在肼中加入甲基肼、叠氮化肼、氨、

硼氢化肼、多元醇、盐酸胼、硝酸肼和水等⋯。

但叠氮化肼用在双组元推进剂时会引起发动机燃

烧不稳定甚至爆炸，氨会引起推进剂饱和蒸气压

过高，多元醇会引起催化剂积碳和推进剂比冲降

低，硼氢化肼和盐酸肼作用与硝酸肼相似．但比

冲比硝酸肼低。甲基肼是良好的可以降低肼冰点

的物质，肼一甲基肼一水体系做双组元推进剂时性

能好，可以做发动机再生冷却剂，作为单组元推

进剂会引起催化剂中毒。硝酸肼不会影响体系催

化分解，作为单组元推进剂可以降低甲基肼引起

的催化剂中毒。

在四体系推进剂中。硝酸肼比例的增加。分

解产物温度增加，能够改善催化特性。提高发动

机的起动加速性，同时能够降低冰点．但硝酸肼

含量太多会导致冲击敏感性增强．影响发动机的

工作可靠性。体系中的水不参加反应，在分解过

程中．水由液态变成气态需要吸收大量的热量，

使得分解温度降低．从而使发动机比冲下降，但

水增加后安全性会增加。

通常单组元采用肼类推进剂，推进剂进入催

化剂床中，经催化剂催化分解为高温燃气，高温

的混合气体经过喷管膨胀产生推力。推进剂的快

速催化分解主要是在气相下进行的。推进剂为气

态时密度小。在催化剂颗粒的微孑L中及颗粒间的

流速增加，单位时间内与催化剂的接触面积增

大，且能均匀地与催化剂接触．催化分解速度

快。而低冰点推进剂在环境温度较低的情况下工

作，冷起动时，催化剂床温度低，推进剂离开喷

注器后不能迅速汽化，以液体的形式与催化剂接

触，粘性高阻力大．推进剂不能进入催化剂的微

孔中。即使进入也很难快速逸出．推进剂的催化

分解速度相对较慢，发动机冷起动压力上升速度

比热起动慢。

四体系推进剂中的肼、硝酸肼催化分解后都

会生成氨(NH，)，高温下会产生氨的解离。氨解

离过程是一个吸热过程，使气体温度下降因而焓

值下降，发动机比冲减小。氨的解离度要控制在

一定的范围内。氨解离度与气体温度及催化剂床

长有关。气体温度增加氨解离速度加快：床长增

加则气体在床内停留时间增长，氨解离度增加。

但床长不宜过短，过短易引起压力振荡，发动机

稳定性下降。

设四体系推进剂中肼、硝酸肼、甲基肼、水

的质量百分数分别为口、b、C、d。氨解离度为

髫。则四体系低冰点推进剂的催化分解式如下：
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⋯⋯⋯⋯ ⋯．． ⋯。俄弋 于金属壁面，导致毛细管的粗糙度增大，使得毛
洲zH4+6N2也N03_cN2H6“H20j 翥喜；高二呙鑫；，。磊主磊磊主藻蔷≥量芬蕞主(半／1-x)NH， 象。喷注器喷注过程的示意图如图2所示。

+愕1(a+5b+2c)哼(孙手6托)N：

+cCN。“生笋)H3+(3b+d)H20

2小推力发动机技术

针对四体系低冰点推进剂催化分解特性及小

推力发动机结构特点，选取细颗粒催化剂类型，

对lN发动机技术进行研究。发动机主要由直通

式电磁阀与单组元推力室组成。推进剂供应由电

磁阀按照设定电信号进行控制。推进剂由推力室

的喷注器喷人催化剂床中，经催化剂催化分解为

高温燃气．高温的混合气体经过喷管膨胀产生推

力【2】。低冰点推进剂lN单组元发动机示意图如

图l所示。

、 需
曙 }卜一一_1夕

图I发动机结构示意图

Fig．1 Sketch of the engine structure

推力室研制主要有两方面关键技术和难点：

1)小流量喷注技术；2)低冰点下催化剂床稳定

工作技术。

2．1小流量喷注技术

喷注管是控制头部压降的关键件，若头部压

降过小，则室压粗糙度过大，工作不平稳；若头

部压降过大，则点火延时太长，即起动加速性不

好．头部压降一般取分解室压力的50％以下【3】。

小流量推进剂在喷注器毛细管内流动主要受

到附面层的影响。lN发动机中的微小流量在毛

细管产生的压降较小，同时，流过毛细管喷El附

近的内壁面的推进剂在冷热交替过程中，易沉积

图2喷注器示意图

Fig．2 Sketch of the nozzle

低冰点推进剂1N发动机设计了节流器，使

小流量下推进剂在头部压降为分解室压1l％的情

况下．能够正常流动、均匀喷注。

2．2低冰点下催化剂床稳定工作技术

单组元推力室的冷起动性能很大程度上取决

于推进剂、催化剂及床结构的匹配性，在低冰点

条件下．增大推进剂与催化剂的接触面积可以很

好的提高冷起动性能，所以，推力室的冷起动性

能很大程度依赖于所使用催化剂的性能，低冰点

推进剂1N发动机采用细颗粒催化剂。

前床催化剂和后床催化剂的主要功能有所不

同．前床催化剂主要起到快速分解推进剂的作

用．而后床催化剂则主要起到稳定室压的作用，

设计上增加扰流装置，使推进剂在分解室内正常

分解，从而减小推力室的室压波动。

3试验情况

3．1试验系统

试验系统主要由贮箱、过滤器、管路、压力

传感器、温度传感器、恒温循环器、电子秤及推

力装置组成。压力传感器分别布置在贮箱出口，

推力装置入口及测压接管嘴上：温度测点布置在

推力室不同位置。在流量测量方面，采用平均流

量法测量。用电子称对贮箱称重测量推进剂平均
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流量；在环境温度控制中，采用恒温循环器对贮 验系统管路上，对管路进行降温。整个试验系统

箱进行降温，同时用酒精为工质的软管包裹在试 如图3所示。

图3低冰点推进剂lN单组元发动机热试系统

Fig．3 Test system of I N engine with low freezing point propellant

测控系统采用网络将测量设备、信号调理装

置、数据采集仪和数据处理计算机连接起来．通

过实时数据处理系统现场处理数据。通过网络连

接，发动机点火时的压力、温度、流量实时地显

示在计算机屏幕上。

3．2试验结果

图4-6描述了发动机地稳态、脉冲、低温冷

2·5
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图4 150s长程室压

Fig．4 150s pressure curve

起动性能。从图中可以看出：1)发动机稳态室

压波动较小，性能稳定，经计算室压粗糙度

≤2．29％，平均分解效率为0．96；2)脉冲宽度为

lOOms的试车中，工作正常：3)冷起动建压迅

速，响应时间较短，经计算冷起动程序的平均

tscc为150mso

图5 lOOms／lOOms脉冲室压

Fig．5 100ms／lOOms pressure curve

图6低温冷起动室压

Fig．6 Cryogenic cold start-up curve
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图7、8分别为发动机在常温和低温下进行

150s长程程序中各测点的温度。推力室头部测点

Tl、眈、-I'3均在100℃以下．推力室最高温度均

出现在推力室后床出IZl T6测点。其中常温下T6

最大达到800'E，低温下T6最大达到7500C；常

温下推力室的床外壁温T5在710％附近．低温下

推力室的床外壁温在5600C附近。这与热力气动

计算结果比较吻合。

4结论

低冰点推进剂lN发动机经试验验证，获得

以下结论：

(1)发动机平均分解效率为0．96；

(2)发动机冷起动、关机正常。稳态、脉冲

工作稳定，性能可靠：

(3)四体系低冰点推进剂方案可行。

低冰点推进剂1N发动机的技术研究过程。

对低冰点推进剂相适应的发动机设计具有一定的

指导意义。发动机的设计具有结构简单、调节精

度高、适应性广的特点，可为空间在轨飞行器、

外层空间飞行器姿控系统提供动力。

图7常温下各测点长程温度
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