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我国可重复使用液体火箭发动机发展的思考
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摘 要：重复使用是降低航天发射成本的重要途径之一，是液体火箭发动机未来发展的

重要方向。本文分析了可重复使用液体发动机的发展趋势，针对可重复使用运载器对发动机

功能的需求，探讨了动力系统方案；对比了液氧煤油和液氧甲烷等推进剂组合和不同循环方

式，认为几种发动机方案均可满足重复使用运载器的需求；研究了重复使用发动机的关键技

术，提出应重点研究可重复使用液体火箭发动机高温组件热结构疲劳寿命评估及延寿技术、

运动组件摩擦磨损技术、结构动载荷控制与评估技术、快速检测评估与维修维护技术、健康

监控与故障诊断技术、二次或多次起动技术与大范围推力调节技术等。
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0 引言

2015年以来，蓝源公司成功发射并回收新谢

帕德飞行器，Spacex公司回收猎鹰9运载火箭的

一子级，引起各国航天界对重复使用技术的高度

关注。

实现重复使用，大幅度降低成本，是航天运

载技术发展的重要方向。上世纪八十年代初以

来，美国成功研制了部分重复使用的航天飞机，

开展了x一33，K一1等重复使用运载器研制，目

前正在进行xS一1重复使用运载器研究，提出了

发动机重复使用的火神运载火箭。俄罗斯(前苏

联)开展了能源一暴风雪号、MAKS等重复使用

运载器研制，提出了贝加尔重复使用助推器方

案。欧洲、日本也进行了相关研究【1]。

动力系统是航天运载器的重要组成部分，各

国开展了多个型号重复使用发动机的研制。美国

航天飞机SSME发动机是人类最早实现重复使用

的火箭发动机，采用液氧液氢推进剂、补燃循

环，此外美国还开展了RS一2200液氧液氢气动塞

式喷管发动机、RS一2100液氧液氢全流量补燃循

环发动机f2】研制，进行了RS一84、Rs一76和TR一

107液氧煤油补燃循环发动机、RS一83和COBRA

液氧液氢补燃循环发动机研究。目前，美国

SpaceX公司正在验证Merlin 1D液氧煤油发动机

的重复使用能力，并进行Raptor液氧甲烷发动机

研制；美国蓝源公司研制成功BE一3液氧液氢发

动机，用于新谢帕德飞行器，同时正在研制BE一

4液氧甲烷富氧补燃循环发动机，计划2019年用

于火神运载火箭，通过直升机空中回收，实现发

动机的重复使用。俄罗斯(前苏联)在重复使用

火箭发动机领域也进行了大量工作，上世纪六十

年代研制的NK一33液氧煤油补燃循环发动机f1具

有较长的工作寿命，1996年被美国航空喷气公司

购买，曾计划用于K—l重复使用火箭㈣。上世纪

八十年代，苏联研制成功RD一170液氧煤油发动

机和RD一0120液氧液氢发动机，按重复使用设

计。苏联能源机械联合体以RD一170发动机为基

础，开展了RD一701可重复使用三组元发动机研

究【61。2000年后，俄罗斯赫鲁尼切夫国家科研生

产中心以RD一191液氧煤油补燃循环发动机为动

力，提出贝加尔号可重复使用火箭助推级方案。

2004年开始，欧洲开展了VEDA液氢液氧补燃

循环发动机研究，用于新一代两级完全重复使用

运载器。同时，提出vOLGA等重复使用液氧甲

烷发动机方案，并开展了多项关键技术研究同。

根据技术发展情况分析，可重复使用液体火

箭发动机的技术发展趋势是：使用次数15次至

100次，推进剂主要为液氧煤油或液氧甲烷，循

环方式主要为补燃循环，发动机推力需要根据具

体任务采用多台中小推力发动机组合或1—2台大

推力发动机。相比一次性使用运载火箭，重复使

用运载器对动力系统提出更高的要求，需要实现

数十次至上百次的重复使用、具备故障诊断、快

速检测与维护等功能；对于垂直着陆的方案，发

动机还需要满足二次或多次起动、大范围推力调

节等要求。这些要求带来了发动机设计状态的变

化和新的关键技术，在较大程度上影响着重复使

用发动机乃至运载器技术方案的优化选择甚至技

术可行性。

多年来，我国密切跟踪国外技术进展，开展

了可重复使用液氧煤油发动机、液氧液氢发动

机、液氧甲烷发动机关键技术攻关，进行了涡轮

泵轴承与密封、推力室冷却、故障诊断、大范围

工况调节、多次点火与起动等技术研究，取得了

一些成果f8】。本文在分析可重复使用发动机技术

发展趋势的基础上，探讨了垂直着陆运载器的发

动机方案，对比了不同推进剂组合和循环方式的

发动机方案，研究了可重复使用发动机的关键技

术，供发展可重复使用发动机参考借鉴。

1可重复使用运载器对动力系统的

需求分析

根据未来航天发射市场的发展趋势，低成本

的小、微卫星将有大幅度的增长，可重复使用运

载器可以以此为切人点，瞄准500 kg以下的

LEO运载能力，运载器起飞推力为百吨级，通过

降低运载器的规模控制研制风险，相关技术成熟

和发射市场增长后，进一步发展中大型可重复使

用运载器。
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航天运载器动力系统可以采用少台数的大推

力发动机和多台数的中小推力发动机。猎鹰9等

运载火箭采用多台发动机的方案，为了确保运载

器的可靠性，需要采用发动机冗余。但是，液体

火箭发动机工作过程复杂，故障诊断与防护技术

并不十分成熟，因此主流的发展趋势是少台数大

推力发动机方案。

以火箭发动机为动力的可重复使用运载器均

采用垂直起飞，降落方式主要包括水平着陆、垂

直着陆和降落伞回收。其中，垂直着陆需要发动

机再次起动工作[9]。因为返回时子级的质量较轻，

需要的推力约为起飞推力的1／10左右，以便使推

力与重力相匹配，如猎鹰9起飞时9台发动机同

时工作，减速下降阶段发动机工作台数降至3

台，着陆阶段仅1台发动机工作，而且需要70％

的推力调节。

我国未来小型可重复使用运载器的动力系统

可以采用如下两种方案：

1)单台百吨级主发动机方案。如果采用水

平着陆或降落伞回收，则1台发动机可以完成任

务。如果采用垂直着陆，则可以增加1台10吨

级的4推力室游机，主发动机固定，依靠游机完

成矢量控制，起飞时两台发动机同时工作，返回

时游机再次起动工作，根据需要游机具备80％一

100％的推力调节能力。此方案可以降低大推力

主发动机的技术难度，同时游机改进后可以用作

二级发动机。根据我国目前航天动力的发展情

况，可以以YF一100发动机为主机，在YF一115

发动机的基础上研制游机；或者研制百吨级和10

吨级的液氧甲烷补燃循环发动机。

2)多台小推力发动机方案。运载器的一级

可以采用5台25吨级发动机，边上4台发动机

切向摇摆，起飞时提供推力矢量；二级采用1台

该发动机的真空型。对于垂直着陆，返回时一级

的中心发动机再次起动工作，双向摇摆提供推力

矢量，并进行50％～100％的推力调节。发动机可

以采用液氧煤油和液氧甲烷补燃循环发动机。

上述两种方案中，百吨级发动机便于未来的

进一步发展，可满足更大重复使用运载器的发展

需要，因此应重点关注百吨级发动机方案。

2推进剂组合与动力循环方式比较

2．1推进剂组合比较

可重复使用液体火箭发动机的推进剂组合主

要包括液氧液氢、液氧煤油和液氧甲烷等。液氧

液氢比冲最高，美国航天飞机的SSME发动机、

x一33单级入轨运载器的Rs一2200发动机等即采

用此推进剂。液氧煤油是目前航天主动力使用最

多的推进剂组合，包括俄罗斯的RD一170，RD一

180，RD一191，NK一33和SpaceX公司的Merlin

1D等发动机。液氧甲烷推进剂组合也受到重视，

欧洲联合俄罗斯开展了多种液氧甲烷发动机研

究，2011年美国开始研制推力2 446 kN的BE一4

液氧甲烷发动机计划用于火神运载火箭，通过直

升机空中回收发动机实现重复使用。

在3种推进剂组合中，液氧液氢的比冲高出

液氧煤油和液氧甲烷近1 000 111／s，但是由于液氢

密度过低，液氧液氢发动机的组合密度只有

362 kg／m3。对于助推级和一子级来说，如果推进

剂密度低，则需要增加贮箱容积，导致运载器体

积庞大；而对上面级来说，比冲对运载能力的提

升更为关键。因此，2000年以来各国研究的航天

运载器的助推级和一子级主要采用高密度比冲的

液氧煤油和液氧甲烷推进剂，液氢液氧则更适应

于上面级。

液氧煤油和液氧甲烷的对比分析如下：

1)对运载能力的影响。液氧甲烷比冲比液

氧煤油高约3％，而液氧煤油的组合密度比液氧

甲烷高约27％，导致液氧煤油的密度比冲比液氧

甲烷高23％。国内外研究表明，相同起飞质量的

运载火箭，采用液氧煤油和液氧甲烷运载能力

基本相同，两种推进剂组合对运载能力的影响

较小【1㈨】。

2)推进剂来源与成本。甲烷是液化天然气

(LNG)的主要成分，在部分产地的液化天然气

中甲烷含量达到99％以上，可以直接使用；火箭

煤油为化工产品，与汽油和普通煤油相比，只要

控制分馏点即可获得。因此，煤油和甲烷同样来

源广泛。甲烷(纯度97％左右液化天然气)的价

格约为6元／kg，煤油约为15元／kg，但甲烷为低
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温推进剂，在运输、贮存和加注等过程有蒸发损

耗，同时需要一定的安全费用，两者的成本基本

相当，对发射成本影响较小。

3)推力室冷却问题。冷却性能对推力室寿

命影响较大，甲烷比热容高、结焦温度高、粘度

小，是较为理想的冷却剂，适应于重复使用推力

室的冷却。煤油的冷却性能明显差于甲烷，但是

通过液氧煤油发动机的研制经验和重复使用研

究，以煤油为再生冷却剂的推力室寿命可以达到

30次以上。因此，甲烷的冷却性能高于煤油，但

煤油也可以满足重复使用推力室冷却的要求。

4)燃气积碳问题。煤油在富燃燃烧时存在

比较严重的积碳问题，将导致涡轮堵塞影响发动

机推力，但分析美国F一1等发动机的多次试车、

Merlin 1发动机的重复使用，说明积碳问题对发

动机的重复使用影响不大。甲烷在富燃燃烧时积

碳极少，基本上没有影响。对于采用富氧补燃循

环的发动机，无论煤油还是甲烷均不存在涡轮燃

气积碳问题。

5)涡轮与燃气通道寿命问题。液氧煤油补

燃循环发动机采用富氧补燃循环，高温富氧环境

一般需要采用抗氧化的涂层，重复使用发动机多

次的压力和温度循环使涂层的贴合性受到影响，

如果涂层材料或工艺处理不好可能发生涂层破损

或脱落，影响发动机寿命。根据相关经验，现有

的涂层材料和工艺可以满足十次以上的使用要

求，更多的次数需要进一步研究。液氧甲烷补燃

循环发动机则可以采用富燃燃气，避免此问题。

6)使用维护问题。煤油为常温推进剂，加

注过程简单方便，有利于缩短发射周期；但重复

使用后，需要泄出发动机内腔积存的煤油。甲烷

为低温推进剂，加注时需要进行吹除、预冷等工

作，并需要确保蒸发的甲烷气体安全排放或回

收；但发动机回收后甲烷全部挥发，重复使用时

内腔无需处理。因此，煤油和甲烷的使用维护性

均满足重复使用的要求。

综上所述，液氧煤油和液氧甲烷两种推进剂

组合均适应于重复使用助推级和一子级，无明显

差异。目前，液氧煤油发动机的研究更为深入，

而液氧甲烷的研究较为滞后。

表1几种循环方式液氧甲烷发动机的性能参数与比较

!呈坠：!竺竺墼坐!里!!壁竺坐竺璺竺竺竺丝翌竺堡!竺垫!生堕型!堡璺竺竺型竺型堡璺!些竺竺!!￡坐堡!塑
参数名称单位 燃气发生器循环 富氧补燃循环 富燃补燃循环 全流量补燃循环

注：+氧化剂涡轮功率为25．9 Mw，燃料涡轮功率为23．8 Mw；

t。富氧燃气发生器温度为512 K，富燃燃气发生器温度为896 K。
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2．2动力循环方式比较

大推力液体火箭发动机可以选择的循环方式

主要包括：燃气发生器循环、富氧补燃循环、富

燃补燃循环和全流量补燃循环等，以液氧甲烷发

动机为例进行分析比较，不同循环方式的发动机

性能参数和比较结果见表l。发动机循环方式的

对比分析如下。

1)对重复使用次数的影响。燃气发生器循环

系统压力低，富燃补燃循环对涡轮和燃气通道的

影响小，排序应为燃气发生器循环、富燃补燃循

环、全流量补燃循环、富氧补燃循环。根据国内

外研究情况，补燃循环中SSME发动机设计寿命

55次，美国2000年前后提出的几种发动机重复

使用次数为50至100次；我国液氧煤油发动机推

力室和涡轮泵等主要组件初步计算表明寿命可以

达到30次以上。因此，燃气发生器循环发动机使

用次数更多，但补燃循环也可以达到30次以上。

2)对研制难度的影响。总体来说，发动机

研制难度排序应为燃气发生器循环、富燃补燃循

环、富氧补燃循环、全流量补燃循环。然而，目

前液体火箭发动机技术较为成熟，具备研制各种

循环方式发动机的技术和材料基础。因此，燃气

发生器循环发动机研制难度较低，但补燃循环技

术也已成功掌握。

3)对发射成本的影响。燃气发生器循环发

动机对材料、制造、试验的要求相对较低，发动

机自身成本低于补燃循环发动机。但是，补燃循

环比燃气发生器循环的比冲高10％以上，可以将

运载火箭的发射能力提高20％左右，对发射成本

的影响显著。因此，除space x公司外，2000年

以来各国提出的发动机方案大部分为补燃循环。

综合比较，补燃循环技术先进，可以有效降

低航天运载器的发射成本，代表着液体火箭发动

机的发展方向。对于液氧甲烷发动机，富燃补燃

循环发挥了甲烷的优点，是较佳的选择。对于液

氧煤油发动机则应采用富氧补燃循环。

3可重复使用液体火箭发动机关键

技术研究

液体火箭主发动机工作条件恶劣，实现重复

使用必须区分发动机中需要替换的少部分一次性

使用组件和大部分多次重复使用组件。对一次性

使用的组件，可以利用现有的设计与考核手段对

其进行优化，对重复多次使用的发动机组件则需

要开展深入的基础研究，解决多项关键技术，主

要包括：高温组件热结构抗疲劳寿命评估及延寿

技术、运动组件摩擦磨损技术、结构动载荷控制

与评估技术、快速检测评估与维修维护技术、健

康监控与故障诊断技术、二次或多次起动技术与

大范围推力调节技术等。

1)高温组件热结构抗疲劳寿命评估及延寿

技术

液体火箭发动机的高温组件包括推力室、燃

气发生器、涡轮、燃气导管等，这些高温组件在

严酷的热循环条件下工作，形成了结构内部温度

分布的严重不均和瞬时骤变。这种瞬态温度分布

会产生较大的热载荷，有可能超过结构的机械载

荷；同时剧烈的温度变化，可能使材料的热学性

能和力学性能发生变化，多次重复使用引起的热

载荷循环加卸载，导致结构发生热疲劳失效。目

前，液氧煤油发动机的推力室采用再生冷却、液

膜冷却和金属隔热镀层等组合冷却，根据热疲劳

寿命初步评估，寿命可以达到30次以上，未来

需要进一步优化冷却结构，进行组件热循环考

核。根据涡轮泵转子和壳体瞬态热强度分析和低

周疲劳寿命损耗研究，气动力和离心力所造成的

影响较小，应力峰值主要出现在起动和关机过

程，由于温度剧烈变化，导致很大的温度梯度，

循环次数达到一定数量后热膨胀变形可能引起疲

劳裂纹萌生，未来需要开展结构抗疲劳优化、材

料和工作寿命提升技术研究，以及高温组件热循

环疲劳寿命考核，针对富氧补燃循环液氧煤油发

动机热端结构的热障涂层在重复使用中的开裂、

脱落机理，内部缺陷监测与诊断方法，工作寿命

预估与考核，开展相关基础研究。

2)运动组件摩擦磨损技术

液体火箭发动机的运动组件主要包括高速旋

转的涡轮泵密封和轴承等，这些组件工作在高压

高速低润滑环境下，易磨损失效，是制约发动机

长时间、多次工作的关键环节。目前，已开展了
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可重复使用发动机密封和轴承的研究，在密封动

环端面喷涂陶瓷涂层，开展了涂层工艺研究和不

同摩擦副材料的摩擦试验，优化了摩擦副配对材

料，采用全空间逐点优化方法优化了螺旋槽密封

结构；进行了轴承滚珠滚道镀膜、离子束辅助沉

积复合固体润滑膜研究，在交变载荷条件下通过

了3小时、20次起停试验。未来需要在此基础上

进一步研究流体动密封，进行组合式密封试验研

究，优选组合式密封的结构和参数，开展适应性

改进设计，提高涡轮泵密封的长时问、多次使用

能力；同时优选轴承膜层材料和结构，研究镀膜

技术，提高轴承及其膜层的使用寿命和次数。

3)结构动态载荷控制与评估技术

液体火箭发动机推力室、涡轮泵、燃气发生

器、推进剂供应管路等激励源产生的振动、冲击

等动态载荷是影响发动机结构寿命与可靠性的关

键因素，根据发动机重复使用的要求，未来需要

进一步考虑动态载荷对可重复使用发动机组件使

用寿命与可靠性的影响。通过建立发动机虚拟试

验样机，掌握发动机整机结构动特性；开展多振

源载荷传递路径分析，根据路径载荷特征开展发

动机结构动响应预示研究及多振源耦合激励下结

构疲劳寿命预估研究，对响应过大组件采取进一

步的减振、吸振、隔振等控制措施，以满足长寿

命、多次使用、高可靠性设计要求；同时分析燃

烧激励、流体激振、转子动力学特性等对各激励

源子结构寿命的影响，并就如何改善各激励源的

载荷环境、延长使用寿命和使用次数进行研究；

通过优化点火流量与点火时序以及吹除流量，减

小发动机起动关机的水击压力和点火冲击，减小

发动机启动、关机产生的冲击载荷对整体结构疲

劳寿命的影响。

4)快速评估检测与维修维护技术

重复使用发动机使用返回后，需要进行相关

检测，评估发动机状态和剩余寿命，如有故障则

需要判断是否可维修并提出维修方案，进行必要

的维护维修，达到再次使用要求。需要根据重复

使用的要求，参考航空发动机检测项目和方法，

重新梳理和完善发动机重复使用检测方法，形成

产品状态和剩余寿命评估评价标准；优化维修维

护流程，降低发动机使用维护要求，简化处理操

作，缩短处理周期，减少人为差错，提高再次发

射的效率。

5)健康监控与故障诊断技术

健康监测与故障诊断技术是提高可重复使用

运载器动力系统可靠性的有效途径。在发动机工

作时实时监测压力、转速、温度、振动、压力脉

动、位移等数据，判定发动机工作是否正常，如

有故障则需要判定故障的部位、类型、原因、严

重程度和影响，必要时采取降低工况、关机甚至

返场等措施，提高飞行任务的安全性。可重复使

用发动机健康监控与故障诊断技术需要研制各类

高可靠的传感器、研究各种故障模式、制定可靠

的控制策略。

6)二次或多次起动技术与大范围推力调节

技术

对于垂直着陆的重复使用运载器，发动机还

需要具备二次或多次起动与大范围推力调节能

力。由于液氧煤油、液氧甲烷和液氧液氢均为非

自燃推进剂，推力室和燃气发生器均需要点火，

发动机需要构建新的再次点火系统，开展热泵起

动、关机后和再次起动前的处理技术研究。大范

围推力调节发动机需要设置调节元件，喷注器、

冷却结构、涡轮泵等关键组件应适应宽范围工

作，需要研究确定调节方案，进行大范围推力调

节过程的非线性动态仿真研究，研制高精度大范

围调节器，在各种工况下开展关键组件特性试

验，研究推力室和涡轮泵等核心组件的适应性，

研究推力调节控制规律等。

4结论

1)重复使用有望成为大幅度降低航天发射

成本的重要途径，是航天运载技术发展的重要方

向。在当前的技术水平下，可重复使用运载器的

助推级和一级应选择火箭动力。为了降低研制难

度和技术风险，并根据小卫星的发展需求，可以

以小型可重复使用运载器为切入点。

2)液氧煤油和液氧甲烷是运载火箭一子级

和助推级的较佳选择，补燃循环和燃气发生器循

环均可实现30次以上重复使用的目标，我国已
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构建了液氧煤油动力体系，开展了液氧甲烷发动

机研究，具备了可重复使用发动机研制的基础。

3)可重复使用液体火箭发动机涉及多项关

键技术，应持续开展研究工作。
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