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高性能液体远地点发动机技术发展
杨成虎，林庆国，刘昌国
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摘 要：液体远地点发动机的性能提高具有显著的经济效益和社会效益。通过使用高性

能喷注器、高效燃烧室和新型耐高温材料，国外采用N20dMMH推进剂的液体远地点发动机

最高比冲已达到323 s。分析了国外高性能液体远地点发动机性能特点和关键技术，介绍了我

国第3代490 N发动机的研制情况，结合工程应用要求和研制现状，提出了第3代490 N发

动机的后续研究重点。
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Technology development of high·-performance

liquid apogee engine
YANG Cheng-hu，LIN Qing·guo，LIU Chang-guo

(Shanghai Institute of Space Propulsion，Shanghai 201 1 12，China)

Abstract：The performance improvement ofliquid apogee engine(LAE)can create enormous eco—

nomic and social benefits．The maximum specific impulse of foreign N204'MMH LAE with high—per—

formance injector，efficient combustion chamber and new type high—temperature resistant material is

up to 323 S．In this paper，the characteristics and key technologies of the high—performance L墟

abroad are analyzed and the development of the Third Generation 490 N engine in china is intro—

duced．According to the engineering need and the development status of the engine，the research focus

of the Third Generation 490 N engine is put forward．

Kcywords：high—performance liquid apogee engine；injector；combustion chamber；high tempera—
ture resistant material

0引言

远地点发动机主要用于为航天器远地点机动

人轨提供推力。1974年，德国MBB公司研制的

液体远地点发动机($400—1)首次用于德、法共

同发射的“交响乐”通信卫星。此后液体远地点

发动机因其能多次启动、冲量偏差小和提高发生

器人轨精度等优越性被逐步推广使用。

随着大容量、长寿命卫星的发展，对变轨用
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远地点发动机的性能要求也越来越高。远地点发

动机性能提高带来的效益主要体现在两方面：一

是增加卫星有效载荷，降低发射费用；二是延长

姿控发动机的寿命，进而延长卫星的使用寿命。

根据计算，远地点发动机比冲每增加1 S，发动

机每工作6 000 s即可节约推进剂3 kg左右f”。

按每千克有效载荷数以万美元计算的发射费用和

卫星转发器数千万美元的年租金来看，提高远地

点发动机性能所降低的成本是相当可观的。自上

世纪七十年代后的40余年里，国内外航天科技

界坚持不懈地致力于液体远地点发动机比冲性能

的提高。如美国前Marquardt公司的R一4D系列

远地点发动机比冲最初仅为287 S，通过持续改

进，目前在役的发动机最高比冲达到323 S，正

在开展比冲不低于330 S的远地点发动机研制【2J。

我国的液体远地点发动机研制起步较晚，先

后完成了两代远地点发动机的研制，发动机推力

为490 N，其中第1代490 N发动机真空比冲

305 S左右，于1994年完成首飞，目前已完成40

次变轨飞行任务，成功率100％；第2代490 N

发动机真空比冲315 S，于2012年成功完成首

飞，2013年第2台飞行成功；正在研制中的第3

代490 N发动机设计真空比冲323 S，与国外已

飞行的性能最高的远地点发动机相当。本文分析

了高性能液体远地点发动机的性能特点和关键技

术，介绍了我国第3代490 N发动机的研制现状

和发展方向。

1高性能液体远地点发动机的性能

特点和关键技术

1．1高性能液体远地点发动机概况

目前地球同步卫星推进系统主要分为双组元

统一系统和双模式系统，其中远地点液体火箭发

动机相应地采用N：04／MMH推进剂或N：04／N：H。

推进剂。一般来说，使用N：04／N：H。推进剂的发

动机比冲较使用N：OJMMH推进剂的发动机比冲

高约5 S。国外使用的N：0JMMH推进剂组合的

液体远地点发动机最高比冲为323 S，使用N：04／

N：H。推进剂组合的发动机最高比冲328 sM。表1

给出了国外使用N：OJMMH推进剂组合的液体远

地点发动机推力(Fv)、真空比冲(∞、人口压力

(p。)、室压(p。)、工作温度(乃、面积比(￡)等主

要参数和相应的喷注器形式、燃烧室材料"41。

表1 国外液体远地点发动机主要参数(N：04／MMH推进剂)

Tab．1 Characteristics of N20dMMH liquid apogee engines abroad
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从表1可以看出，相对于之前的液体远地点

发动机，高性能液体远地点发动机(比冲320 S

以上)主要有以下特点：

11采用不同结构形式的喷注器，通过优化设

计发动机比冲均可达到323 S以上；

21发动机工作压力和入口压力均有提高，其

中工作压力达到1．0 MPa，入口压力达到1．6 MPa

以上；

3)发动机喷管出口面积比均较大，约为300：1

或更大；

4)发动机的工作温度有明显提高，达到

1 600 cC以上，为适应较高的工作温度，发动机

采用了能耐更高温度的材料，如铼／铱材料、复合

材料和铂铑合金材料。

1．2高性能液体远地点发动机的关键技术

液体远地点发动机性能提高主要是通过提高

燃烧效率和提高喷管性能两个技术途径来实现。

提高喷管性能的技术途径是扩大喷管面积比和优

化喷管造型，该技术较为成熟。燃烧效率主要涉

及到喷注器和燃烧室两个关键组件，提高燃烧效

率主要是提高喷注器的雾化性能和提高推进剂在

燃烧室内的燃烧完全程度。而燃烧效率的提高通

常都会导致燃烧室温度的升高，因此高性能液体

远地点发动机的实现还必须突破高温抗氧化材料

技术。

1．2．1高性能喷注器技术

高性能喷注器是发动机获得高性能比冲的最

关键因素。喷注器的设计优化需要兼顾三个方

面，一是组织推进剂充分高效地燃烧，获得尽可

能高的燃烧效率；二是组织可靠的内冷却，对燃

烧室室壁材料进行有效的热防护，保证喷注器和

燃烧室不被烧蚀；三是组织稳定的燃烧，不仅保

证在设计工况下发动机具有良好的燃烧稳定性，

而且还要保证系统非正常情况下发动机工况稍偏

离设计点时发动机工作仍具有较高的燃烧稳定

性。

国外各公司研制的远地点发动机所采用的喷

注器各有特色，如美国前Marquardt公司、英国

前大西洋公司以及日本IHI公司均采用直流互击

式喷注器，美国TRw公司采用的是针栓式喷注

器，美国Aerojet公司采用的是层板式喷注器，

德国EADS SP公司、俄罗斯机械工程研究所以

及印度空间研究组织采用的是离心式喷注器。不

同形式的喷注器通过优化设计。配合适当的燃烧

室，均能获得较高的燃烧效率。如采用直流互击

式喷注器的R一4D一15发动机、采用针栓式喷注

器的TR一312发动机、采用层板式喷注器的

AJl0—221发动机以及采用离心式喷注器的$400—

15发动机，燃烧效率都能达到98％以上。

随着发动机性能要求的不断提高，各家公司

都在不断地改进喷注器结构形式和参数，如

EADS SP公司最近则研制出一种新的微喷头式喷

注器(类似于直流式喷注器)，在220 N推力量

级推力器研究中，模拟推力器飞行的真空试车证

实了新喷注器系统具备良好的性能【15】。

1．2．2高效燃烧室技术

推进剂进入燃烧室后，在燃烧室内完成雾

化、混合和燃烧过程，燃烧室在高温高压的环境

下工作。空问液体火箭发动机为了适应快响应、

多脉冲的工作特点，其燃烧室室壁冷却一般联合

采用液膜冷却和辐射冷却两种形式。对于高性能

轨控发动机，冷却液膜的低效燃烧已成为导致发

动机比冲降低的第一位影响和制约因素【蚓。高效

燃烧室技术的重点是合理设计燃烧室构型，提高

推进剂在燃烧室内的燃尽程度，同时组织燃烧室

内、外冷却，防止室壁烧蚀。

液体火箭发动机的燃烧室构型研究可以追溯

到20世纪60年代R一4D发动机的研制之初，为

了抑制点火压力峰，曾尝试过法兰端面收缩和球

形燃烧室，均未达到设计目的i{71。目前液体火箭

发动机基本都采用带平面喷注器的圆柱形燃烧

室。通过增加燃烧室特征长度或采用特殊结构的

内型面提高推进剂在燃烧室内的燃尽程度。

Marquadt公司研制的R一4D～7发动机比冲

285 S，燃烧室特征长度为280 mm，后续R一4D—

l 1发动机优化了头部设计，并将燃烧室特征长度

增加到300 lTlm，比冲提高到315．5 s；Astrium公

司将22 N双组元发动机燃烧室特征长度减小

10％，发动机比冲由303 S降低到290 S，燃烧室

最高温度由1 000℃降到900 cc左右【-81；印度液体
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推进系统中心在5 N姿控发动机的研制中，将

燃烧室长度从42．7 mm提高到57．6 mm(特征长

度增加了200 mm)，发动机燃烧效率由0．901提

高到0．941，燃烧室最高温度由960 oC增加到

1 130℃¨9I；在第2代490 N发动机的研制中，

曾进行了发动机燃烧长度对发动机性能和身部温

度的专项试验，研究发现特征长度增加有利于燃

烧效率的提高，但增加到一定长度，燃烧效率提

高幅度较小而燃烧室温度明显增加：

到20世纪90年代，从强化液膜反应提高发

动机性能m发，m现了不同构型的燃烧室：如

Leonard提出的两段燃烧室构型120I，如图l所示，

两段燃烧室直径相近，被扰流环隔开，冷却液膜

主要对靠近喷注器的第1段燃烧室进行冷却，之

后通过扰流装置进入第2段燃烧室．在第2段燃

烧室液膜与室壁被高温燃气隔离，进入燃烧室中

心区充分参与燃烧：

图1两段燃烧室结构

Fig．1‘Fwo slage mrket(‘omlmstion chamber

网2突扩燃烧室结构

Fig．2 Stepped expansion rocket(10ral}ustion chamber

Kurt等提出了另一种突扩结构的燃烧室构

型唑可以达到类似的效果，见图2：北京航天动

力研究所曾在200 N双组元发动机研制中探索了

缩径燃烧室结构方案唑发动机效率提高约4．5％，

燃烧室温度增加了约500℃一

1．2．3耐高温材料技术

高温抗氧化材料一直是限制火箭发动机性能

提高的瓶颈二目前应用最为普遍的高温材料为铌

铪合金，其内外表面均喷涂并熔渗有高温抗氧化

的硅化物涂层，长期使用温度约为l 350 c|C。为

适应第2代490 N轨控发动机的需要，困内新研

发了铌钨合金，其内外表面的高温抗氧化涂层为

硅化物涂层，使用温度在1 450℃二高性能液体

远地点发动机的燃烧室壁温在l 600～l 800 qC?

传统的铌合金材料已难以满足要求，必须研制能

适应更高工作温度的抗氧化材料，并解决这种新

型高温材料制造、喷管成型及焊接等I：艺技术和

质量检测及评价技术：国外主要研发了铼／铱材

料、陶瓷材料(包括Si、N。陶瓷材料、C／SiC陶瓷

基复合材料和超高温陶瓷基复合材料)和铂铑合

金材料，其中铼／铱材料、Si，N。陶瓷材料和铂铑

合金材料已完成了飞行验证

2第3代490 N发动机的研制现状

为达到国际先进水平，推进我国远地点发动

机持续的更新换代，进一步提高我国卫星推进系

统水平，开展了第3代490 N发动机的研制1：

作，发动机的主要参数见表2二

表2第3代490＼发动机{三要参数

‘rah．2 Main l}al‘allle|el’s(’f t11P ThiⅣl Generalion 490 N engine

名称 参 数

发动机真空推)j／N

推进剂

额定混合比

发动机真卒比冲／s

发动机人i i爪力／MPa

喷注器形式

燃烧室材料

喷管面积比

发动机稳态l：竹：II寸l'Hl／s

霞鬣／kg

490

N二OdMMH

1．65

323

1．55

“流互击J=℃

钽十钨合会+涂层／PM铼铱材

330：l

25 000(原珲样机要求3 600)

5 2
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通过技术攻关，于201 1年完成第3代490 N

发动机原理样机研制，发动机通过高空热试车考

核，真空比冲达到323．6 s，稳态工作时间达到

3 860 S：图3和图4分别为第3代490 N发动机

在试车台上和试车后的照片：

冈3 试4i前的第3代490 N发动机

Fig．3 ThP T⋯一l；enet‘atif)11 490 N engil

befi．’P hnf nIlP tesling

—瞄■

弋≤
●k

2．1发动机喷注器设计

我围空间发动机大多采用的是直流互击式喷

注器，第3代490 N发动机仍然采用直流互iR式

喷注器：在借鉴第1代和第2代490 N发动机喷

注器研制经验基础E，开展了喷注形式研究、喷

注器喷注参数和结构研究、喷注器液膜冷却形式

和冷却流量百分比研究等多项研究[作?

在喷注形式方而进行了直流式喷注器、组合

式喷注器两种形式研究，其中组合式喷注器通过

扩散焊及钎焊连接，具有燃烧效率高、边区冷却

流量分布均匀的优点，但南于目前存在焊缝质量

无良好的检测手段的问题，该方案未作为喷注器

最终方案；直流式喷注器结构简单，且通过流量

二次分配提高了流量均匀性，燃烧效率较高：

在喷注参数研究中主要开展了推进剂流强分

布研究、喷注单元排列方式和密度研究、推进剂

流道和集液腔设计与压降分配研究。在研究中采

用PDA等光学测量手段对喷注参数的设计效果

进行评价，完成了主撞击对优化设计：

针‘对喷注器液膜冷却形式，进行了不同角度

直喷冷却方式以及切向冷却方式研究。通过方案

筛选，最终确定r多种角度直喷冷却方式，并在

15％～30％边区冷却流量百分比范围内对多种冷

却流量百分比方案进行了研究，确定了25％的冷

却流量百分比设计方案。

2．2发动机燃烧室设计

合适的燃烧室构型与发动机喷注器的设计相

关，因此高效燃烧室设计需与高性能喷注器进行

匹配性研究。第3代490 N发动机燃烧室设计

中，针对不同特征长度、突扩结构和采用二次燃

烧装置燃烧室方案进行了仿真分析和热试车考

核。图5和图6给出了突扩结构和二次燃烧装置

特征尺寸的定义。

罔5 突扩结构特征尺寸示意冈

Fig．5 Feahll’P size“stepped expansion strllt-lure

罔6二次燃烧装置特flI；!尺寸示意图

Fig．6 Feahll‘P size of sP(、¨n(1aI、，('om]，llslion chambe r·
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根据计算结果，增加燃烧室特征长度能够提

高发动机燃烧效率，同时发动机工作温度也有所

提高。对于高性能空间轨控发动机，合理的燃烧

室特征长度为400 mm，同时采用两种角度冷却

射流设计，能够降低发动机最高工作温度。随着

扩张台阶长度L的增加，燃烧效率与喉部最高壁

温都是先增大后减小，这表明对于突扩结构燃烧

室来说，扩张台阶长度￡存在最佳值。扩张台阶

高度H从2 mm增加到5 nllll，燃烧效率从

96．08％增加到96．76％，喉部内壁面温度则变化

不大。相对于直圆柱型液膜冷却推力室96．05％

的燃烧效率，扩张型设计在提高燃烧效率方面作

用有限。这主要是因为扩张型结构无法有效地增

强燃气混合，使得大量气态燃料积聚在壁面。二

次燃烧装置将液膜卷入主流使其充分蒸发、混合

并参与燃烧，得到了较高的燃烧室压力与燃烧效

率。在相同的液膜冷却条件下，高度日从

2．6 mm增加到7 him，燃烧效率则从97．20％增加

98．77％，扰流环位置最高温度从2 858 oC增加到

3 076℃；喉部位置平均温度从2 795 oC增加到

2 927 oC。L从23．5 mm增加到33．5 mm，燃烧效

率增加O．45％，比冲升高1．2 S，喉部内壁平均温

度增加63 oC；随着L进一步从33．5 mm升高到

38．5 mm，燃烧效率则降低了0．16％，比冲降低

0．6 S，喉部内壁平均温度降低了16℃。与基准

构型燃烧室对比表明，使用二次燃烧装置可以有

效地增加燃烧效率，然而与此同时会较大幅度地

提高扰流环本身与燃烧室壁面温度，对发动机长

时间工作不利。

第3代490 N发动机在喷注器优化设计基础

上，适当增加了燃烧室特征长度，热试车考核结果

表明，燃烧效率达到97％，工作温度约I 600℃；

仿真计算表明如果结合二次燃烧装置设计，燃烧

效率可以提高到98％以上，同时发动机工作温度

亦会达到l 800℃左右，并在之后的热试车中得

到验证。

2．3发动机的喷管设计

为提高发动机比冲，通常采用大面积比喷管设

计。如德国$400—15发动机，面积比达到330：l，

美国R一4D一16发动机，面积比达到400：1。

燃烧室压力越高，发动机尺寸越小；喷管面

积比越大，比冲性能越高。随着喷管面积比的增

大，发动机的比冲随之增加，但增加趋势减慢。

综合考虑系统提供的入口压力、星箭对发动机尺

寸的限制(卫星平台与运载火箭的对接尺寸)以

及喷管本身结构强度的限制，第3代490 N发动

机采用最大推力喷管造型，面积比为330：l，此

时由于面积比的增大将使比冲较第l代490 N发

动机增加5．4 S，燃烧室压力提高至1．0 MPa后，

发动机喷管的长度仅增加108 mm，出口直径增

加55 lllm。

2．4耐高温材料的研制

在第3代490 N发动机原理样机研制过程

中，曾先后开展了铼／铱材料、C／SiC复合材料和

钽十钨合金材料涂层的研制工作，并最终采用钽

十钨合金材料及复合抗氧化涂层完成高空模拟热

试车。

化学气相沉积(CVD)铼／铱材料方面，解决

了铼基体不致密、铼基体与铱层结合不强而起皮

剥落、CVD铌与铼基体结合不致密、CVD铌分

层而影响焊接性能、CVD铌与后续工序冲突而产

生脆化等问题。经过490 N发动机多轮的高空模

拟热试车，发动机工作温度在1 800℃左右，铼／

铱材料燃烧室最长工作时间390 S，与飞行考核

时间差距较大。

在粉末冶金(PM)铼／铱材料方面，针对推力

室铼基材和铱层的制备，开展了铼粉末成型工艺

研究、铼致密化成形工艺与组织性能研究、铼喷

管基材成形技术研究、铱层制备技术研究和铼／铱

推力室试车考核等研究工作，制备出铼喷管样件，

并通过电弧沉积出致密铱层。制备的铼，铱喷管工

作时间达到300 S，工作温度l 800-2 000 oC。

在C／SiC复合材料方面，通过开展模芯的制

备、碳纤维的编织、碳化硅的沉积等多项技术研

究，完成了多轮C／SiC复合材料短喷管方案的高

性能轨控发动机的考核工作，热试车显示当前c／

SiC复合材料抗冲刷能力不足，发动机长程工作时

喉部尺寸的扩大问题以及复合材料与金属的可靠

焊接技术尚不成熟，与国外相比存在较大差距。

在钽十钨合金材料方面，通过抗高温氧化涂
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层配方和制备工艺研究，2011年4月，涂覆抗高

温氧化涂层的钽十钨合金材料在高性能轨控发动

机上的应用取得了突破，通过了3 860 S的热试

车考核，最高温度达到1 580 oC。但涂层在空气

中静态抗氧化性能和热震性能与考核指标还有差

距，欲满足高性能轨控发动机长寿命工作要求，

目前钽十钨合金材料还需要进一步开展涂层工艺

优化及稳定性研究。

3第3代490 N发动机的后续研究

目前第3代490 N发动机正开展工程样机研

制，在原理样机研制基础上，后期重点通过以下

两方面深人研究工作，使发动机达到五级技术成

熟度。

3．1耐高温材料的研制

通过深入开展耐高温材料的失效模式和失效

机理研究，优化材料制备工艺，提高材料的耐高

温能力和长寿命工作能力。基于前期耐高温材料

的研究进展，后续考虑钽十钨合金材料涂层和铼／

铱材料两种方案。对钽十钨合金材料涂层，立足

于提高其1 600～1 700℃下的长寿命工作能力，

主要开展涂层失效机理研究、涂层配方和制备工

艺优化研究、异种金属连接涂层研究。对铼／铱材

料，立足于提高其1 800℃以上的长寿命工作能

力，主要开展铱失效机理研究、铱低温抗氧化研

究、异种金属连接研究和过渡涂层研究。

3．2发动机喷注器和燃烧室的匹配设计

通过前期高性能喷注器和高效燃烧室技术攻

关，发动机真空比冲已达到323．6 s，相对于323 s

的设计指标要求裕度偏低，同时稳态工作时间

3 600 S距离工程实际应用要求还有较大距离。后

续将开展高性能喷注器和燃烧室设计准则研究，

并兼顾发动机的性能和工作温度，完成喷注器和

燃烧室的匹配设计，进一步提高发动机比冲性能

和长寿命工作能力，最终达到工程应用要求。

4结论

提高液体远地点发动机的比冲性能具有巨大

的经济效益和社会效益，也是未来大容量、长寿

命卫星对推进系统的性能要求。国外现役的采用

N：04／MMH推进剂组合的液体远地点发动机最高

真空比冲为323 s。为进一步提高液体远地点发

动机的性能，必须在高性能喷注器、高效燃烧室

和耐高温材料方面获得技术突破。通过技术攻

关，第3代490 N远地点发动机比冲性能已与国

外飞行的液体远地点发动机最高比冲相当，但工

作寿命与工程型号应用要求还有一定差距，需进

一步开展耐高温材料的研制和高性能喷注器与高

效燃烧室的匹配优化设计。
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造技术，2007(2)：1—10．

5结论

本文基于液氧／甲烷火箭发动机二维等效简

化，仿真计算了发动机燃烧过程，分析了甲烷喷

射温度对发动机燃烧稳定性的影响规律。结果表

明：在222 K，224 K，226 K，228 K，230 K和

234 K时，发动机燃烧稳定性较好。说明可能存

在这样的甲烷喷射温度区间，在该区间内发动机

能稳定燃烧，反之，工程设计时应避开不稳定燃

烧区间。
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