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一种新型双组元卫星推进剂的研究
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摘 要：通过热力学计算，选择NHO一3作为甲基肼高能添加剂，通过冰点测试、着火延

迟期测试确定了NHO一3的含量，该种以甲基肼为主体的新型燃料与氧化剂MON一20组成的双

组元推进剂具有冰点低、比冲高、着火延迟期短的优点，可应用于卫星、飞船等领域。
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Research on a novel bipropellant for spacecrafts
HUANG Ji—qing，BAO Shi—guo，LIU Han—lin，LIU Jiang—qiang

(Beijing Institute ofAerospace Testing Technology，Beijing 100074，China)

Abstract：NHO一3 was selected as the hi曲energetic additive of methylhydrazine via thermody—

namic calculation．The content of NHO·3 was confirmed via freezing point test and ignition delay

test．The bipropellant consisting of oxidant MON一20 and the novel propellant，in which methylhy-

drazine was taken as the main part，has the advantages of low freezing point，high specific impulse

and short ignition delay．It may be applied to satellite，spaceship，etc．

Keywords：hi曲energetic additive；high specific impulse；low freezing point；ignition delay

0引言

硝基氧化剂／肼类燃料双组元推进剂以其良

好的比冲性能和自燃特性，可以精确调节推力的

特点，成为国内外卫星领域动力系统广泛使用的

液体推进剂。目前，四氧化二氮(NTO)／甲基

肼(MMH)和绿色四氧化二氮(MON一1／MON一3)

／甲基肼(MMH)双组元推进剂，已广泛用于卫

星入轨和轨道保持、星际飞行器主推进、航天飞

机轨道器辅助推进系统，但这两种组合主要存在

以下2个缺点：

1)氧化剂冰点高：NTO，MON一1和MON一3

的冰点分别为一11．2。C，‘12．1℃和一13．6℃，相

对深空环境而言冰点偏高，当环境温度低于其冰

点时，需要对氧化剂贮箱及其管路系统加装热控

系统，防止氧化剂冻结。

2)甲基肼的能量相对偏低。

为此，本文对一种新型双组元液体推进剂进

行了初步探索”。41。
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1推进剂选择

随着人类探索外层空间的不断深入，卫星性

能不断提高，对推进剂比冲提出了较高的要求。

推进剂比冲的提高对于延长飞行器的寿命和增加

有效载荷质量均具有十分显著的作用，目前常用

的一些高能推进剂如表1所示。

表1中几种高能推进剂均具有较高的比冲，

但作为卫星推进剂使用也受到了较多的限制。因

此，有必要在现有硝基氧化剂僻类燃料双组元推

进剂的基础上，开展新型双组元推进剂的研究。

综合比较，本文选择含氮高能化合物作为甲基肼

的高能添加剂，提高推进剂比冲，采用冰点更低

的绿色四氧化二氮(MON一20)作为氧化剂，对

该新型双组元推进剂进行配方研究和性能评价，

满足卫星对推进剂高比冲、快响应、低冰点的要

求。

表1高能推进剂性能比较

Tab．1 Comparison of properties for different high energetic propellants

推进剂类型 优 点 缺 点

含硼高能推进剂151 贮存性好，能量高

混肼推进剂

液氢推进剂

遇空气易着火爆炸，危险性大，毒

性大，工艺性能和燃烧性能受限制

优良的冷却能力，单组元双组元均可应用，毒性大，对环境污染大t．I
LL,1,aT-h宦同

⋯⋯’⋯⋯一一

比冲高，排气清洁 对低温要求高，不易储存

原子推进剂161 比冲高，大幅提高有效载荷 控制难，对低温技术要求非常高

含氮高能化合物川

高能凝胶推进剂⋯ol

妻告垡銎：。导易于实现氧平衡，是理想的高合成具有一定的难度
能量密度材料

⋯⋯“ ⋯⋯”一

可以像固体推进剂一样贮存、运输，动态剪流阻较大，为了保持与液体推进剂

切后像液体推进剂一样流动。能够多次点相同的流速，凝胶推进剂需要更高

火、易于调节推力，可交付前加注推进剂，的输送压力，需要比较复杂的流量

免维护 控制系统

2试验研究与结果讨论

2．1原料

甲基肼：甲基肼质量分数t>98．3％；含氮高

能添加剂NHO—l，NHO一2，NHO一3(均为自

制)；绿色四氧化二氮MON一20：含20．5wt％NO

的绿色N：0。(自制，NO含量采用氧化法测试)：

NaCl饱和溶液(自制)。

2．2高性能液体推进剂配方研究

2．2．1热力学计算方法

热力学计算是以质量守恒定律、能量守恒定

律和理想气体定律为基础，在具体的计算中做出

以下假定：

1)推进剂在燃烧室里进行的燃烧过程完全，

且是等压绝热过程；

2)燃烧中产生的气体服从理想气体定律；

3)燃气在喷管内膨胀过程是极限平衡；

4)流动过程是等熵一元稳态流动。

系统燃烧产物平衡成分的计算，是采用最小

自由能法，此外，需要计算出反应物的分子式和

生成焓并对数据库进行修改和编译。混合物的生

成焓与各组分的含量有关，还与混合过程的热效

应有关，因此如果知道}昆合前各组分的含量与生

成焓、混合过程的热效应，就可以通过盖斯定律

计算出混合物的生成焓。

本文选择氧化剂MON一20与不同配方的燃料

进行热力性能计算，指导高性能双组元液体推进
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剂的配方研究。首先，对推进剂和含氮高能添加

剂的生成焓进行了计算，计算结果如表2所示；

其次，对不同配方燃料与氧化剂MON一20组合的

双组元推进剂热力性能进行计算，设定燃烧室压

力为3 MPa，面积比100，计算结果如表3所示。

表2推进剂和添加剂的生成焓

Tab．2 Formation enthalpy of propellants and additives

样品 生成焓／(J·g一1)

12．5

1 190．0

l 532．0

1 490．2

1 921．3

表3不同配方燃料的热力性能

Tab．3 Thermal performance of different fuels

从表2和表3可以看出，甲基肼中加入含氮

高能添加剂后，其理论真空比冲均有一定程度的

提高，其中NHO一3的高能化效果最好，因此选

择NHO一3进行推进剂高能化配方研究。

2．2．2高能添加剂与甲基肼的匹配性研究

高能添加剂与甲基肼的匹配性能直接影响推

进剂的使用性能，因此针对NHO一3与甲基肼的匹

配|生进行研究，将NHO一3与甲基肼以不同配比加

入到磨口锥形瓶中，用玻璃棒搅拌，NHO一3与甲

基肼即形成溶液，静置2 h，观察有无分层现象，

有无气泡产生。同时，将部分配制好的样品加入

到带压力表的密封钢罐中，室温下保持恒温2 h，

观察压力有无升高现象，试验数据见表4。

表4甲基肼与NHO一3匹配性研究

Tab．4 Study on matching between methyl

hydrazine and NHO-3

由测试结果可见，NHO一3加入到甲基肼中，

以不同比例混合后形成稳定溶液，无分层现象，

无气泡产生，压力无升高，无化学反应发生，匹

配性良好。

2．2．3高能添加剂含量的确定

卫星在深空环境下工作，要求推进剂具有较

低的冰点，通过研究NHO一3含量对燃料冰点的

影响，确定合适的配方。根据新型燃料和

MON一20易挥发的特殊性质，设计并搭建了冰点

测定装置，如图1所示，采用逐次逼近法对新型

燃料和MON一20进行冰点测定。

测试方法：

1)量取25±1 mL试样倒入双壁玻璃试管

中，用软木塞塞紧，温度计的感温泡距离双壁玻

璃试管底部10～15 mm。

2)降温，以1～1．5次／s的速度上下移动搅

拌器，当试样中出现肉眼所能看见的晶体时。从

冷却剂中移走双壁玻璃试管，允许试样在室温下

继续升温，同时仍进行搅拌直到结晶消失，记录

晶体完全消失时的温度，此温度即为冰点。

3)在室温下继续搅拌升温，温度应升至比

晶体消失高至少5℃，然后将此试样重新浸入冷

却剂中冷却，重复测试5次1111。

不同配方燃料的冰点测试数据如表5所示。
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1一温度计；2一双壁玻璃试管；3一不镀银或水银的

真空保温瓶；4一冷剂；5一水嘴；6一软木塞；

7一压帽；8一搅拌器

图1冰点测定仪

Fig．1 Freezing point tester

表5不同配方的燃料冰点数据

Tab．5 Freezing points of different fuels

分析数据见表6。对测试数据进行分析。配

方3—2的冰点测试数据中，一57．0为可疑数据，

因此需要对其取舍进行判定，根据Q值检验法

Q=病豢糕嚣案箍一,-El m该『’数Y一所有结果中最大值与最小值之差’”¨¨恍M

据的Q值为o．25，由于o．25<Qo∞，因此保留

一57．0。配方3—5的冰点测试数据中，一31．5为疑

数据，根据Q值检验法得出该数据的Q值为

o．5，由于o．5<Qo．90，因此应当保留一31．5。经过

数据处理，表5中冰点测试数据的平均值即为该

配方燃料的冰点，NHO一3含量与燃料冰点的关

系如图2所示。

由图2可见，当NHO一3含量为10w渤时，高

能燃料冰点为一55．9 oC，当NHO一3含量为20wt％

时，冰点升高为一42℃，满足燃料冰点低于一40℃

的要求。当继续提高NHO一3含量至30wt％，冰点

升高到一32．2℃，此时燃料冰点满足低于一30℃

的要求，具体选择可根据实际需要选择。

表6不同配方的燃料冰点数据分析表

鬃平啪℃平均偏差相嚣‰值

1

—1

芝一2
姬i一3

兹4

—5

—6

O

NHO一3含量／wt％

图2 NHO一3含量与燃料冰点的关系

Fig．2 NHO-3 content versos fuel freezing points

氧化剂MON一20的冰点测试数据见表7。

表7 MON一20冰点试验数据

Tab．7 Experiment data of MON-20 freezing point

由表7可见，MON一20的冰点为一40．5℃，

与配方3—4，3—5燃料组合的双组元液体推进剂，

可满足深空环境对卫星推进剂低温的使用要求。

2．2．4着火延迟期

1)着火延迟期测试装置及方法

着火延迟期是指氧化剂MON一20与高性能燃

料接触后，少量液体及汽化的气体分子发生反

应，积蓄热量，提高温度，使大量分子发生剧烈

反应，而导致燃烧与发光的短暂过程。着火延迟

期测试是在密闭、黑暗的箱体内，其测试装置示

意图如图3所示。
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l一氮气瓶；2—带凹槽底座；3一可编程时间记录仪；

4一光电感应器；5一电磁阀；6一密闭箱体；7一耐压储罐

图3着火延迟期试验装置示意图

Fig．3 Schematic of testing apparatus for ignition delay

将氧化剂MON一20加装在耐压储罐7中，充

入N：增压，将燃料放人到测量杯中，置于带凹槽

的底座2上。以按下启动电磁阀按钮的时间为起

点，氧化剂MON一20与燃料着火后感光元件所记

录的时间为终点，两者时间差记为t。，再扣除电磁

阀启动滞后时间和高性能燃料与氧化剂MON一20

接触前的空中下落时间t：，即为着火延迟期t：

t=tl—t2 (1)

t：的测试：在着火延迟期测试中，电磁阀的

开启以及液滴从出口到测量杯降落均存在时间上

的延迟，因此需要对这两部分的延迟进行校正测

试，测试方法为将原系统中的光采集系统改为电

信号采集。按照原来的高度用电解质溶液(NaCl

饱和溶液)代替MON一20，电磁阀正下方放置两

根距离十分接近但互不触及的钢针，以按下启动

电磁阀按钮为时间起点，当电解质溶液下落到测

量杯中时，使电路接通，仪器收到信号，得到电

磁阀启动滞后时间和液体下落时间的总和t2112l。

2)新型双组元推进剂着火延迟期

进行甲基肼与配方3—4，3—5燃料的着火延

迟期对比测试，采用耐压储罐中添加15 mL的

MON一20，用N：增压至0．2 MPa，电磁阀开启时

间20 ms，，实验结果如表8所示。

配方3—5燃料与MON一20的着火延迟期测试

数据中，第8组70为可疑数据，因此需要对其

取舍进行判定，根据Q值检验法，得出此数据的

Q值为0．85，由于o．85>Qo,o(0．64)，所以应将

此数据去除，最后得到t。的有效数据平均值

19．7。根据式(1)，可知MON一20与甲基肼、配

方3—4，3—5燃料的着火延迟期t分别为3．7 ms，

4．2 ms和4．5 ms，可见NHO一3对推进剂的着火延

迟期有一定影响。

表8 MON一20与高性能燃料的着火延迟期

Tab．8 Ignition delay of MON一20 and high energetic fuels

mS

3结论

本文对一种新型双组元卫星推进剂进行了研

究，通过双组元推进剂配方研究，在高能化、低

冰点化、快速响应等关键技术方面取得了突破。

首先，通过热力学计算，选择了NHO一3作为甲

基肼高能添加剂；然后，通过冰点测试，确定了

高性能推进剂配方，氧化剂MON一20与配方3—

4，配方3—5燃料组成的双组元推进剂可分别满

足一40℃和一30℃的低温使用要求；最后，通过

着火延迟期测试考察推进剂的快速响应性能，

MON一20与配方3—4，配方3—5燃料组成的双组

元推进剂的着火延迟期分别为4．2 ms和4．5 ms，

与甲基肼和MON一20的着火延迟期接近。该新型

双组元推进剂具有优良的性能，但如若达到实用
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要求，仍需要进行配方改进，并进行物化性能、

稳定性、材料相容性、安全性能以及发动机试验

等方面的测试工作。
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由以上分析可知，出现自锁故障的主要原因

是控制回路输人信号c和d同时为“1”，即两滑

阀出现了处于相同位置的状态，故可以采用单个

滑阀来保证控制回路两个输入信号的互异性，使

输出仅在ABCD=IOIO和ABCD=O101 2种状态之

间转换，避免自锁故障。

4结束语

本文在介绍某活塞泵工作原理的基础上，基

于流体逻辑理论建立了活塞泵气动控制回路工作

时间表和工作状态卡诺图，通过逻辑推演分析获

得了其逻辑特性。在工作时序上，该控制回路能

够驱动活塞泵实现“对缸同步、邻缸异步”的工

作方式；而在回路完备性方面，双滑阀控制方式

中出现两个滑阀位置状态相同时即会导致自锁故

障发生，控制回路不能有效地克服逻辑冒险问

题，这也是该活塞泵控制方式出现自锁故障模式

的原因，据此提出可采用单滑阀来保证控制回路

两个输入信号的互异性，从而避免逻辑冒险问

题。本文在分析、解决工程研制问题的同时，也

探讨了流体逻辑理论在复杂流体控制回路特性分

析中的应用。
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