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中国运载火箭液体动力系统发展方向研究
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摘 要:阐述了液体动力系统发展规划研究对运载火箭的重要意义,梳理了国外运载火箭液体

动力系统发展态势,初步提出我国运载火箭液体动力系统发展需求及重点发展方向规划,为我

国运载火箭液体动力系统发展和航天强国建设提供参考。
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0 引言

运载火箭技术水平是国家航天能力的基础,
动力系统很大程度上决定了运载火箭的总体性能。
运载火箭液体动力系统一般包括发动机和增压输

送系统。运载发展,动力先行;动力发展,总体

牵引。放眼世界运载火箭发展大势,未来焦点将

从 “满足当前任务急需”转化为 “形成长远竞争

优势”,发展模式将从 “能力的迫切提高”升级为

“效率的极致追求”,协作分工将从 “逐级责权划

分”转化为 “基于一体化的合作共赢”,国家重大

工程、快速进出空间、商业航天等都对航天动力

技术发展提出了迫切需求[1]。

面对新的国际形势和行业发展态势,有必要

系统梳理我国运载火箭发展方向及对液体动力系

统的发展需求,研究运载火箭液体动力系统总体

发展规划,做好顶层牵引,整合资源和力量,实

现重点方向的有序突破,全力支撑航天强国建设。

1 国外运载火箭液体动力系统发展态势

运载火箭技术的不断发展推动着液体动力系

统的技术进步,经过近百年的发展,液体动力系

统从发动机到增压输送,性能不断提高,门类逐

步丰富,使用维护性日益友好。随着一次性运载

火箭的理念升级、重复使用运载火箭的大放异彩

以及深空探测浪潮的再次袭来,世界范围内运载
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火箭动力系统呈现出新的、更为深刻的发展态势。

1.1 液体火箭发动机

1.1.1 美国

美国作为传统航天强国,在液体火箭发动机

领域始终保持着领先水平。自20世纪70年代起,
美国主流运载火箭逐步选择了 “固体助推器+氢

氧发 动 机”的 基 础 级 主 动 力 模 式,包 括 Space
Shuttle的SSME、Delta4的RS-68和正在研制的

SLS的RS-25系列,基础级国产液氧煤油发动机

仅存 Merlin-1D+ (海 平 面 推 力 86t)一 型;

SpaceX和BlueOrigin两家私营公司目前正在研发

各自的高压 补 燃 液 氧 甲 烷 发 动 机———Raptor和

BE-4,传统发动机制造商 AerojetRocketdyne也

正努力在高压补燃液氧煤油发动机AR-1的研制上

取得突破[2]。美国主流在役及在研液体火箭发动

机及主要性能参数见图1、表1。

RL10系列发动机是世界上第一款氢氧发动

机,也是美国唯一一款通用型氢氧末级发动机,

1958年开始原型机研制。经过60多年的持续改

进,共 经 历 3 个 子 系 列 (RL10A、RL10B、

RL10C),约25种型号 (包含部分预研型号和阶段

性技 术 状 态 固 化 型 号),比 冲 从 422s提 高 到

465.5s,推力从6.7t增加到11.2t,工作时间从

430s延 长 到 700s,先 后 应 用 于 Atlas-Centaur、

Saturn、Titan-Centaur、SpaceShuttle-Centaur、

Delta系列等运载火箭,并被美国后续多款大中型

运载火箭选为末级主动力,包括SLS探索上面级

(ExplorationUpperStage)、Vulcan-Centaur和O-
megA[3-5]。

J-2系列发动机是美国另一款经典的氢氧发动

机,基本型J-2于20世纪60年代研制成功,真空

推力104t,比冲425s,应用于SaturnV火箭S-II
和S-IVB模块;改进型J-2S推力提高15%,比冲

达到436s。为满足 “星座计划”需求,J-2X应运

而生,真空推力133t,比冲448s,并曾被选 作

SLS探索上面级主发动机。

BE-4 AR-1 Merlin-1D+ SSME

RL10C-1 F-1 RL10B-2 J-2X

图1 美国主流在役及在研液体火箭发动机图鉴

Fig.1 MainliquidrocketenginesofUSA

表1 美国主流在役及在研液体火箭发动机主要性能参数

Tab.1 MainliquidrocketenginecharacteristicsofUSA

代号 推进剂组合 推力/t 比冲/s 循环方式 推力等级2 备注

Merlin-1D+ 液氧煤油 87 283 发生器循环 100t级 基础级

SSME 液氢液氧 214 (V)1 452 (V) 补燃循环 200t级 基础级

Raptor 液氧甲烷 260 360.8 (V) 补燃循环 200t级 基础级

BE-4 液氧甲烷 249 342 (V) 补燃循环 200t级 基础级

RS-68 液氢液氧 344 (V) 409.7 (V) 发生器循环 400t级 基础级

J-2X 液氢液氧 133 (V) 448 (V) 发生器循环 100t级 末级

MerlinVacuum 液氧煤油 100 (V) 348 (V) 发生器循环 100t级 末级

RL10C-1 液氢液氧 10.4 (V) 449.7 (V) 膨胀循环 10t级 末级

RL10B-2 液氢液氧 11.2 (V) 465.5 (V) 膨胀循环 10t级 末级

  注1:(V)表示真空参数,后文同。
注2:“推力等级”划分原则 (后文同):0~15t归为 “10t级”,16t~25t归为 “20t级”,26t~35t归为 “30t级”,36t~65t归为 “50t

级”,66t~149t归为 “100t级”,150t~300t归为 “200t级”,301t~600t归为 “400t级”,601t~900t归为 “800t级”,901t以上归为

“1000t级”。
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1.1.2 俄罗斯 (含苏联、乌克兰)
俄罗斯在液体火箭发动机领域建树卓著,尤

其是在高压补燃液氧煤油发动机研制和应用方面,
其代表性的产品包括20世纪60年代用于N-1载人

登月运载火箭的 NK-33,70~80年代的 RD-170
和RD-120等。随着世界政治格局的剧烈变化,俄

罗斯一方面持续优化本国运载火箭的已有发动机,
包括RD-107A、NK-33-1、RD-0124等;另一方面

积极寻求国际合作推进新型发动机的研制,包括

RD-180 (俄美合作)和RD-191 (俄韩合作)两型

产品[6]。目前俄罗斯通过高压补燃技术的横向牵

引,形成单喷管 RD-191、双喷管 RD-180和四喷

管RD-170的系列化液氧煤油发动机,正在研制推

力超过800t的世界最大推力 “沙皇引擎”———

RD-171MV,打造 了 基 础 级200t级-400t级—

800t级推力型谱。俄罗斯主流在役及在研液体火

箭发动机和主要性能参数见图2、表2。

RD-107 RD-171 RD-180 RD-191

RD-0124

NK-33 RD-120 RD-0120

图2 俄罗斯主流在役及在研液体火箭发动机图鉴

Fig.2 MainliquidrocketenginesofRussia

表2 俄罗斯主流在役及在研液体火箭发动机主要性能参数

Tab.2 MainliquidrocketenginecharacteristicsofRussia

代号 推进剂组合 推力/t 比冲/s 循环方式 推力等级 备注

RD-107A 液氧煤油 85.5 264 发生器循环 100t级 基础级

RD-191 液氧煤油 196 310 补燃循环 200t级 基础级

RD-0120 液氢液氧 190 (V) 454 (V) 补燃循环 200t级 基础级

NK-33 液氧煤油 154 297 补燃循环 200t级 基础级

RD-180 液氧煤油 390 311 补燃循环 400t级 基础级

RD-171 液氧煤油 770 309 补燃循环 800t级 基础级

RD-0124 液氧煤油 30 (V) 359 (V) 补燃循环 30t级 末级

RD-0146 液氢液氧 10 (V) 465 (V) 膨胀循环 10t级 末级

  苏联氢氧发动机的研究主要是在20世纪60~
80年代研制了50t级的D-57、10t级的RD-56及

200t级的RD-0120补燃发动机。之后俄罗斯液体

火箭发动机发展以液氧煤油为主,仅在20世纪末

才研制了一款10t级推力的 RD-0146氢氧膨胀循

环发动机,用于KVTK氢氧末级,目前尚未飞行。

1.1.3 欧洲

欧洲在欧盟的政治框架下坚持航天独立自主、
技术继承的发展路线,目前在役和在研的仅4个型

号。1975年,欧空局开始研制 Ariane运载火箭,
其三子级采用氢氧发动机HM-7,采用燃气发生器

循环系统。HM-7发动机用于Ariane1火箭后,逐

渐改进,通过提高室压、加大喷管面积比等手段

挖潜,发展为 HM-7B发动机,推力10t级。HM-
7B用于Ariane2、3、4和增强型 Ariane5E火箭

的末级ESC-A。欧洲主流在役及在研液体火箭发

动机及主要性能参数见图3、表3。

HM-7B Vulcain2 Vulcain2.1 Vinci

图3 欧洲主流在役及在研液体火箭发动机图鉴

Fig.3 MainliquidrocketenginesofEurope
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表3 欧洲主流在役及在研液体火箭发动机主要性能参数

Tab.3 MainliquidrocketenginecharacteristicsofEurope

代号 推进剂组合 推力/t 比冲/s 循环方式 推力等级 备注

Vulcain1 液氢液氧 117 (V) 433 (V) 发生器循环 100t级 基础级

Vulcain2 液氢液氧 138 (V) 431 (V) 发生器循环 100t级 基础级

HM-7B 液氢液氧 6.6 (V) 445 (V) 发生器循环 10t级 末级

Vinci 液氢液氧 18.4 (V) 465 (V) 膨胀循环 20t级 末级

  Vulcain (火神)发动机是欧空局 Ariane5运

载火箭芯级主发动机。为进一步提高运载能力并

降低成本,欧空局研制了 Ariane5改进型火箭

Ariane5E,相应地对Vulcain发动机进行了改进,
改进型代号为Vulcain2,真空推力从117t提高到

138t。2014年以来,欧空局对Vulcain2发动机再

次进行了适应性改进,将发动机成本减少了40%,
生产周期减少30%。改进后的型号Vulcain2.1计

划用于欧空局正在研制的Ariane6火箭。

Vinci发动机是欧空局于1998年开始研制的先

进末级发动机,原计划用于改进型Ariane5E火箭第

二级ECB上,使Ariane5火箭的地球同步转移轨道

(GTO)运力达到12t。由于研制进度、经费、市场

需求等因素,Vinci发动机的研制进展缓慢,但目前

也基本完成了研制。欧空局正在研制的Ariane6火

箭已采用该发动机作为末级[7]。与其他膨胀循环发

动机相比,Vinci具有推力大、室压高、性能高、技

术先进等优点,真空推力达20t级。

1.1.4 日本

日本运载火箭也采用了 “固体助推器+氢氧

发动机”的主动力模式。LE-5是日本研制的第一

台氢氧发动机,用于H-1运载火箭的第二级。H-2
运载火箭对上面级发动机的推力和比冲都提出了

更高的要求,为此研制了LE-5的改进型———LE-
5A,减小了质量的同时提高了可靠性。为进一步

提高H-2火箭的性能并降低发射成本,日本研制

了H-2A火箭,H-2A火箭的二级采用LE-5A的改

进型LE-5B发动机,真空推力达到10t级。日本

主流在役及在研液体火箭发动机及主要性能参数

见图4、表4。

LE-5B LE-7A LE-9

图4 日本主流在役及在研液体火箭发动机图鉴

Fig.4 MainliquidrocketenginefiguresofJapan

表4 日本主流在役及在研液体火箭发动机主要性能参数

Tab.4 MainliquidrocketenginecharacteristicsofJapan

代号 推进剂组合 推力/t 比冲/s 循环方式 推力等级 备注

LE-7 液氢液氧 110 (V) 445.6 (V) 补燃循环 100t级 基础级

LE-7A 液氢液氧 112 (V) 446 (V) 补燃循环 100t级 基础级

LE-9 液氢液氧 150 (V) 425 (V) 开式膨胀循环 200t级 基础级

LE-5B 液氢液氧 14 (V) 448 (V) 开式膨胀循环 10t级 末级

  LE-7发动机是 H-2火箭基础级主发动机,由

日本宇宙开发事业集团于1984—1994年研制,发

动机采用补燃循环,真空推力为110t。为降低成

本,提高商业发射竞争能力,LE-7发动机的改进

型LE-7A用于H-2A和H-2B,主要目标为简化组

件结构,使系统布局更加合理,减少零部件数量,
简化生产和检测工艺等,同时发动机具有70%推

力节流能力。

2006年,日本开始了下一代大推力氢氧发动

机LE-9的研究。发动机采用开式膨胀循环方式,
真空推力为150t。和 LE-7相比,减少了部件数

量,简化了涡轮泵的设计,发动机结构更为简单,
大量采用机电一体式阀门,系统可靠性较高。LE-
9发动机是在LE系列发动机已有技术基础上研制
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的,计划用作日本新型 H-3火箭的芯一级主发动

机,目前 已 完 成 样 机 生 产 并 成 功 开 展 多 次 热

试车[8]。

1.1.5 小结

结合世界航天大国及组织液体火箭发动机的

发展态势分析,可以得到如下启示:

1)大推力液体火箭发动机是航天强国的重要

标志,美国、俄罗斯均具备400t级及以上推力发

动机的设计和生产能力,并且持续开展多款大推

力新型发动机的研制工作。

2)各国主力运载火箭基础级主动力模式和发动

机技术具有明显的继承性和延续性,均在已有基础

上不断改进完善,提升性能和可靠性,降低成本,
简化制造。美国、欧洲、日本主推 “氢氧芯级+固

体助推”,RS-68是对SSME基于低成本原则的继承

性创新改制,Vulcain系列发动机在保持发生器循环

的基础上不断提高推力,降低成本,LE系列发动机

从LE-5到LE-9性能持续提升;俄罗斯主推 “全液

体”,发动机以高压补燃循环方式为主导,基于RD-
170的 成 果 逐 步 衍 生 出 RD-180、RD-191、RD-
171MV等多型产品,形成200t级、400t级、800t
级推力的基础级发动机型谱。

3)基础级200t级推力成为当前各国发动机研

制的 重 点 和 热 点,包 括 RD-191、LE-9、Raptor、

BE-4、AR1等,循环方式上均采用高效率的补燃循

环或膨胀循环;其原因在于基于200t级主动力,通

过不同的模块组合方案,可构建覆盖不同轨道、不

同运载能力需求的运载火箭系列,使用灵活,同时

也降低了发动机研制成本和研制难度。

4)大推力氢氧发动机完全新研需要投入大量的

人力、财力和物力,新研型号不宜过多,自RS-68
后世界范围内已近20年无新研产品,且RD-0120已

经退役,以低成本为改进目标的RS-68也已列入退

役规划,仅SSME的改进型RS-25D/E硕果仅存,
计划用于SLS基础级;10t级膨胀循环氢氧末级发

动机是末级动力系统的重要发展方向,应集中精力

持续改进、精益求精,美国 RL10系列、俄罗斯

RD-0146、欧洲HM-7B、日本LE-5B等均在此列。

5)液氧甲烷发动机是发展方向之一,但世界

范围内并未作为主动力开展大范围工程研制,美

国目前尚缺乏一款可用的200t级低成本液氧烃类

发动机,结 合 自 身 国 情 及 发 展 需 求 同 步 研 制

Raptor、BE-4两型液氧甲烷发动机和一型液氧煤

油发动机AR-1。

1.2 增压输送

1.2.1 尽量减少系统组件和外带能源,提高工质

贮存率和利用率

  国外主流液氢液氧和液氧煤油低温动力系统

增压方案和输送方案分别如表5、表6所示。液

氢、液氧优选自生增压方案,系统简洁,成本低

廉,可靠性高;煤油、含杂质液氧等不具备自生

增压条件的推进剂,以及涉及长时间在轨滑行的

模块优选氦增压方案,可充分利用氦气密度低且

安全性好、与推进剂不相溶的特点;对于氦需求

量较大的模块优选将氦气瓶内置在低温贮箱内部,
通过降低温度的方式提高贮存率。

表5 国外典型液氢液氧/液氧煤油低温模块增压方案

Tab.5 TypicalpressurizaitonschemesofforeignLH2/LOXandLOX/Kerosenecryogenicstage

火箭 发动机 发动机类型 燃箱增压方案 氧箱增压方案 备注

H-2B
芯一级 LE-7A 液氢/液氧 自生增压 自生增压 纯氧

芯二级 LE-5B 液氢/液氧 自生增压 冷氦加温增压 冷氦气瓶放在氢箱

Ariane5
芯一级 Vulcain2 液氢/液氧 自生增压 冷氦加温增压 超临界氦

芯二级 HM-7B 液氢/液氧 自生增压 冷氦加温增压 冷氦气瓶放在氧箱

Delta4
一级 RS-68 液氢/液氧 自生增压 自生增压 纯氧

二级 RL10B-2 液氢/液氧 自生增压 常温氦增压

Angara 一级 RD-191 液氧/煤油 冷氦加温增压 冷氦加温增压 冷氦气瓶放在氧箱

Atlas5
芯一级 RD-180 液氧/煤油 常温氦加温增压 常温氦加温增压

芯二级 RL10C-1 液氢/液氧 常温氦增压 常温氦增压

Falcon9/H
一级 Merlin-1D+ 液氧/煤油 冷氦加温增压 冷氦加温增压 冷氦气瓶放在氧箱

二级 MerlinVacuum 液氧/煤油 冷氦加温增压 冷氦加温增压 冷氦气瓶放在氧箱
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表6 国外氢氧/液氧煤油低温动力系统输送方案

Tab.6 TypicalfeedingschemesofforeignLH2/LOXandLOX/Kerosenecryogenicstage
火箭 发动机 前箱 后箱 备注

H-2B 一级 2×LE-7A 液氧,2根侧壁 液氢,2根引出

Ariane5 一级 Vulcain2 液氧,侧壁 液氢 共底

Delta4
一级 RS-68 液氧,侧壁 液氢

二级 RL10B-2 液氢,侧壁 液氧

Angara 一级 RD-191 液氧,隧道管 煤油

Atlas5
一级 RD-180 液氧,侧壁 煤油

二级 RL10C-1 液氢,侧壁 液氧 共底

Falcon9/H 一级 9×Merlin-1D+ 液氧,隧道管 煤油,9根引出 共底

  为进一步提高增压工质的利用率,以Falcon9
为代表的运载火箭采用了一体化设计方案,气体

工质 (图 5 中 心 的 8 个 氦 气 瓶)可 同 时 参 与

贮箱增压、冷气姿控、发动机起动吹除、冷气分

图5 Falcon9一级动力系统原理图

Fig.5 Falcon9boosterstageprosulsionsystemscheme
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离等时序动作;箭上充气、气封、吹除等供配气

管路的功能合并与共用可以进一步减少组件数量

及结构质量。
输送系统采用前箱 “隧道汇总管+多通+分

支管”方案可以大幅减小管路质量,多应用于液

氧煤油模块;由于氢氧模块的深低温特性和安全

性风险,几乎没有采用隧道管的案例,前箱一般

采用侧壁 (共底)或后底出流方案,经后箱外壁

引至发动机对接口。

1.2.2 重视冗余设计,提高单机产品和系统可

靠性

  国外增压输送系统主要采取冗余措施提高可

靠性,包括单机内部的冗余设计和系统级冗余设

计,从单机和系统两个维度有效降低单点故障的

风险,如Apolo登月舱下降级推进系统超临界氦

增压路多处阀门产品串并联设计 (图6);Saturn5
一级保险阀系统利用电控和机械保险阀互相冗余

提高可靠性,其中一级燃箱利用增压路电控保险

阀 和贮箱机械保险阀冗余,氧箱利用贮箱电控

图6 Apolo登月舱下降级推进系统

Fig.6 Descentpropulsionsystemof

ApoloLunarModule

保险阀和机械安溢阀门实现冗余,电控阀门和机

械阀门打开关闭压力带不同;在 Ares1二级加注

系统采取了气控和单向式加注阀串联结构,提高

发射关闭可靠性[6]。
单机内部冗余的典型案例体现在阀门导向方

面,如 Moog公司低温安溢阀 (图7)设计的碟片

弹簧浮动导向、板簧浮动阀芯导向以及弹簧浮动

阀芯导向,浮动阀芯结构不存在滑动摩擦,消除

了由于摩擦产生多余物的风险,以及高低温环境

下由于膨胀系数不一致导向发生卡滞的风险,提

高了阀门动作的可靠性,延长了阀门的使用寿命。

图7 Moog公司低温安溢阀结构图

Fig.7 Vent/SecurityvalveschemeofMoogcompany

1.2.3 重视轻质、高效产品研制

减小单机质量是提高增压输送系统结构效率

的重要举措,包括新的设计理念、新材料的应用、
新的工艺成型技术等。

Saturn5、Zenith采用了液氧温区金属气瓶减

小结构质量,Falcon系列火箭升级为液氧温区复

合材料气瓶,Ariane5、Apolo登月舱采用超临界

氦增压技术。美国ULA公司提出运载器流体集成

系统 (IVF)技术,将氢箱、氧箱蒸发出的氢气、
氧气回收利用,通过内燃机发电,并带动压缩机

贮存在气瓶中,供增压和姿控使用,有效提高结

构 效 率,根 据 估 算 IVF 技 术 应 用 到 Vulcan-
Centaur火箭,可以提高运载能力450kg,并延长

在轨时间[9]。美国多型火箭采用了高集成度的排气

阀门 (图8),机电一体化设计,尺寸小巧,质量

小。H-2A火箭的研制中,减少零件和设备的种

类,增加每个种类的使用数量,Ariane4低温末级

大多数采用 “货架”产品,从而提高产品的研制

和配套效率。
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图8 X-34使用的2.5in (1in=25.4mm)安溢阀

Fig.8 The2.5inventvalveofX-34

2 我国运载火箭动力系统重点发展方向

我国运载火箭已经形成小型、中型、大型、
重型的系列化型谱规划 (图9)[10],实现运载能力

的有效覆盖,并凝练出可靠性、经济性、先进性、
适应性、融合性和带动性6项发展原则。

图9 我国新一代长征系列运载火箭型谱

Fig.9 ThespectrumofnewgenerationLongMarchrockets

基于我国运载火箭后续发展原则,结合国外

运载火箭动力系统发展态势,我国运载火箭液体

动力系统可进一步提炼形成高可靠、低成本、高

性能、易使用、强融合、重牵引等6个维度的发展

需求,并从液体火箭发动机、增压输送指导具体

重点发展方向的规划。

2.1 液体火箭发动机

2.1.1 持续推进已有发动机的改进优化,基础级

着力构建100t级—200t级—400t级推力的高压补

燃液氧煤油发动机型谱

  YF-20系列常规发动机的研制过程及成绩表

明,在已有成熟技术基础上不断改进完善和形成

通用型产品对于我国液体火箭发动机的研制意义

重大。我国已基于YF-100高压补燃液氧煤油发动

机为主动力构建了CZ-7、CZ-7A、CZ-8等中型运

载火箭,并对发动机提出了包括泵后摆、降低泵

入口压力、优化使用维护性、提高推质比等在内

的多项改进需求;对于新一代中型高轨火箭,如

果二级改用YF-100 (M),GTO运载能力可提升

2t(西昌发射场)/0.5t(文昌发射场),同时一二

级发动机统型,可降低成本,提升火箭竞争力。

YF-100发动机的研制成功来之不易,可提升空间

大且总体需求迫切,建议持续推进该型发动机改

进优化,包括基础级版本降低泵入口压力,提高

推质比,拓宽节流范围,多次起动等性能提升和

高空起动版本的研制,将其打造为后续又一款经

典通用型发动机。
目前正在研制的重型运载火箭低轨运载能力

达140t级,是航天强国建设的重要标志,其基础

级主动力采用大推力高压补燃液氧煤油发动机。
该型发动机海平面推力480t,采用共泵双喷管整

体布局,单喷管推力240t,已完成分级启动、总

体布局优化、大尺寸推力室、燃气发生器-涡轮泵

联试和整机装配等多项关键技术攻关,具备整机

试车条件。基于已有技术基础,结合国外发动机

发展态势,从发动机型谱构建维度考虑,我国可

开展200t级高压补燃液氧煤油发动机的工程研

制。200t级发动机可直接借用480t级发动机推

力室、燃气摇摆装置、燃料摇摆装置以及部分自

动器等,通用组件借用率近50%。通过该型发动

机研制,形成我国100t级—200t级—400t级推

力的基础级发动机型谱,满足小、中、大和重型

运载火箭对基础级动力的需求。一旦200t级高压

补燃循环液氧煤油发动机研制成功,还可以向下

替换当前双机构型YF-100,优化全箭的结构效率

和布局。

2.1.2 以运载火箭顶层需求为牵引,立足国情开

展高空起动型大推力氢氧发动机研制

  液体火箭发动机的新研需要投入大量的财力

和物力,各国均依据自身国情适当开展,氢氧发

动机的新研尤其如此。我国运载火箭和液体火箭

发动机的研制历程表明,同一型火箭研发过程中

不宜研制超过两型全新的发动机,CZ-3新研了

YF-73,CZ-3A新研了YF-75,CZ-5新研了YF-77
并在YF-75基础上该型形成了YF-75D,从而确保

研制的经费、周期和技术风险可控[11]。我国以高

压补燃液氧煤油发动机为基础级主动力形成了新
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一代长征系列运载火箭型谱,暂无基础级大推力

氢氧发动机的明确需求,而基于基础级氢氧发动

机构建的运载火箭较液氧煤油发动机在研制成本

和应用成本方面也处于劣势。
根据世界航天动力系统发展态势,大推力氢

氧发动机是航天强国的重要标志之一,美、俄均

已具备200t级氢氧发动机的设计和制造能力。目

前我国最大推力氢氧发动机 YF-77海平面推力

50t、真 空 推 力 70t,技 术 储 备 较 SSME、RD-
0120、RS-68等高性能发动机仍存在一定差距,应

以重型运载火箭研制为牵引,积极推进高空起动

型大推力氢氧发动机研制和关键技术攻关工作,
支撑航天强国建设。

2.1.3 不断追求高性能,集中力量打造末级氢氧

发动机通用型产品

  末级模块对高比冲需求强烈,液氢液氧是目

前运载火箭领域比冲最高的化学燃烧推进剂,各

航天大国纷纷开展了先进氢氧末级发动机的研制

并持续改进。YF-75D作为我国唯一一型膨胀循环

氢氧发动机,充分继承了YF-75 (发生器循环)的

成熟技术,推力达到10t级,在循环方式上提高了

固有可靠性,具备更优秀的性能拓展空间和更灵

活的任务剖面选择。
根据迫切程度不同,火箭总体设计对YF-75D

的性能提升需求包括3个维度:近期应持续提升可

靠性,降低泵入口压力,简化发射场操作项目和

测试流程,适应无人值守;中期应延长工作时间,
进一步提高推力和比冲,适应小时级长期在轨和

多次起动;远期应提高推质比,拓展节流能力,
具备喷管可延伸能力。

一方面,以航天强国建设为牵引构建基于YF-
75D及后续可拓展能力的低温氢氧末级模块型谱,
涵盖地球同步轨道 (GSO)直接入轨、低温末级

长时间在轨、大范围轨道转移、深空探测等多维

度需求,牵引YF-75D的型谱发展。另一方面,建

议对YF-75D可靠性提升和性能拓展进行跨型号的

联合牵引,分阶段推动发动机的逐步改进,并从

系统和组件两个维度充分辨识设计、生产、试验、
使用维护等多维度潜在的风险和边界约束。

为满足新一代中型高轨火箭性能提升、重型

运载火箭和大规模深空探测需求,结合国外末级

氢氧发动机的发展态势,有必要研制一款20t级推

力的膨胀循环末级氢氧发动机,一方面可以满足

深空探测末级模块大推力、高性能需求,另一方

面可以替换已有YF-75D的双机构型,提高结构效

率和运载能力。

2.1.4 液氧甲烷发动机作为主动力开展工程立项

研制的时机尚不成熟,可依托预先研究牵引百吨

级大推力关键技术探索,作为已有发动机型谱的

有益补充

  我国已形成基于高压补燃液氧煤油发动机的

运载火箭型谱,涵盖小型、中型、大型、重型运

载火箭。液体火箭发动机研制周期长,投入人力

物力大,以YF-100为代表的高压补燃液氧煤油发

动机目前尚处于累积工艺稳定性和飞行可靠性的

关键时期,短期内不宜大范围更换推进剂组合。
目前,各航天大国仅美国SpaceX和BlueOrigin两

家公司正在推进液氧甲烷发动机的工程研制和应

用,其初衷在于构建本国200t级液氧烃类高压补

燃发动机能力,然而液氧甲烷并非唯一方案,液

氧煤油发动机AR1也在同步开展研制;SpaceX发

展Raptor发动机和BFR运载器的核心目标旨在载

人太空旅行和星际探索,利用外星球的甲烷资源,
其选择不排除偶然性因素。

液氧甲烷发动机具备双自生增压能力,推进

剂成本较低,理论比冲、点火特性、燃烧特性优

于液氧煤油发动机,但作为基础级不具备液氧煤

油发动机的密度比冲优势,作为末级发动机不具

备氢氧发动机的高性能,且作为双低温推进剂发

动机使用维护性 (如预冷、吹除等)较差,与运

载火箭追求极致性能的大原则有所出入。在推力

调节方面,国内液氧煤油发动机已具备一定节流

能力,推力调节涉及的系统功率平衡匹配、燃烧

稳定性与振动、燃烧装置换热与冷却、精度控制

等关键技术对于任何一种推进剂组合发动机都难

以轻易实现,液氧甲烷发动机并无明显优势。在

烃类燃料结焦风险与重复使用方面,Merlin发动

机已成功实现重复使用,YF-100具备不下台后处

理能力,甲烷虽然理论上结焦温度更高,但工程

应用中煤油也同样具备良好的重复使用基础。
液氧甲烷发动机作为一型潜在的可用发动

机,虽然作为主动力开展工程立项研制的时机尚

不成熟,但世界范围内相关研究工作并未停止,
我国宜依托预先研究开展百吨级液氧甲烷发动机

关键技术攻关,既是对该型发动机的技术积累,
也可以作为已有大、中型运载火箭主动力的有益
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补充,并为后续星际探测做准备;商业航天领域

的积极探索也为液氧甲烷发动机的研究注入了新

的活力。

2.1.5 发动机亟待解决的关键技术应尽早开展攻

关并务实推进,包括动力一体化设计、重复使用、
快速测发、健康管理、深度推力调节等

  动力一体化设计是实现动力系统乃至全箭综

合性能最优化的重要途径。在已有研制模式下,
包括发动机在内的动力系统各相关子系统 (增压

输送、加注及供配气、动力测控等)之间分工界

面较为刚性,研制力量分散、技术攻关不易形成

合力,设计余量各自掌握而非全系统最优,通用

型产品多点重复性投入不利于统一组织生产。面

向后续发展,有必要积极推进动力一体化设计,
从设计、生产、管理等维度融合发动机与相关子

系统的研制工作。
发动机重复使用是支撑重复使用运载火箭未

来发展和提高经济性的核心技术之一,同时可以

牵引相关的设计、生产、试验、整修和评估技术

水平的整体提升。目前,我国液体火箭发动机在

重复使用领域尚未形成规范的设计方法、研制流

程和评价体系,相关技术研究亟待突破。
发动机快速测发可以满足当前我国运载火箭

高密度发射,减少靶场测试项目,压缩靶场周期

的迫切需求;同时满足后续重复使用发动机的高

密度复飞需求,返回后需要尽快完成发动机状态

评估及维护工作,通过高频次的飞行提高经济

效益。
发动机健康评估及管理技术是面向以发动机

为主要研究对象的动力系统全生命周期健康状态

监测、健康风险评估、故障诊断及处理策略制定、
动力整体优化方案论证技术,核心目标是提高动

力系统的可靠性、任务适应性,降低成本。进一

步可以细化为发动机在线健康监测及故障诊断技

术、动力冗余技术和返回发动机健康评估技术。
发动机多次起动与深度推力调节的任务剖面

包括上升段 (第1次工作段)推力节流、回收段

(第2次、第3次工作段)推力节流,推力节流需

求与火箭构型相关。深度推力调节涉及系统功率

平衡匹配、燃烧稳定性与振动、燃烧装置换热与

冷却、精度控制等关键技术需尽早攻关,并与总

体单位保持密切沟通。

2.2 增压输送

2.2.1 低温推进剂及气体工质高效存贮、管理和

利用需求迫切,系统提高结构效率

  运载火箭的任务属性决定了对结构效率存在

极致的追求,必须充分利用箭上携带的所有气液

工质,减少结构件的规模、种类和质量,国外运

载火箭在这方面的努力从未停止。我国目前在低

温推进剂和气体工质的一体化贮存、管理和利用

方面仍存在较大差距,开式增压、常温氦贮存、
各系统独立供气等技术仍在主战场服役。

对于增压方案,液氢、液氧等具备自生增压

条件的推进剂优选闭式自生增压方案;煤油、含

杂质液氧等不具备自生增压条件的推进剂,以及

涉及长时间在轨滑行和多次起动的模块优选氦增

压方案;对于氦需求量较大的模块优选将氦气瓶

内置在低温贮箱内部,等质量35MPa氦气常温状

态贮存容积需求是液氧温区的2.4倍,是液氢温区

的4.6倍;基于多路冗余的 “压力传感器+电磁

阀”闭式增压方案在增压控制精度、系统可靠性、
故障适应能力等方面相对传统基于压力信号器的

增压方案和开式增压方案具有更好的适应性。
对于输送方案,大中型运载火箭液氧煤油模

块输送系统前箱尽量 “隧道汇总管+多通+分支

管”方案,减少输送管数量和规模;氢氧模块的

深低温特性和安全性风险,前箱一般采用侧壁

(共底)或后底出流方案,经后箱外壁引至发动机

对接口,应尽量采用小尺寸管路。对于重型运载

火箭,输送管路受限大尺寸带来的空间布局、密

封等方面的困难,一般采用独立输送方案,兼顾

预冷回流管功能。同时应面向更长时间的深空探

测需求,开展低温推进剂微重力状态管理和热防

护技术研究,IVF系统是重要的发展方向。过冷

推进剂的应用一定程度上有助于优化射前流程,
提高运载能力,以CZ-7为例,如果助推和芯一级

采用85K过冷液氧,运载能力可以提升1.64%。
为进一步提高气体工质的 利 用 率,应 通 过

“主路+电磁阀+分支路”的方案推进动力系统、
分离系统的用气一体化设计和统一管理,包括发

动机、辅助动力、贮箱、气瓶的充气、增压、气

封、吹除、排气等供配气管路尽量合并、共用;
同时,进一步减少供配气系统的组件种类和数量,
降低研制成本和生产状态的复杂度。
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2.2.2 推进机电一体化产品的研制和应用,破解

传统气动机械类产品的困局

  气动机械类产品 (如阀门、减压器等)凭借

原理简单可靠、研制及使用经验丰富等优点,在

我国运载火箭应用广泛。但气动机械类产品存在

生产制造合格率较低,精度偏差易受温度影响,
多余物耐受能力差,流量调节精度低,可测试性

不足等缺点。随着电子电气技术的发展,元器件

水平不断提升,尤其是大容量、轻化锂电池的成

功应用,使得箭上采用机电一体化产品成为可能。
结合运载火箭顶层需求,除传统的电磁阀外,比

较关键的机电一体化产品主要包括电动排气阀、
电动调节阀和电动泵三类。

电动排气阀可以通过电机与大口径阀门组合,
结合电气系统对压力信号的测量与辨识,实现箱

压精确、主动控制能力,减小阀门尺寸,较当前

气动机械类产品精度可提高约15%。
电动调节阀可以通过电机的转速和定位功能

实现流量调节的高精度控制和快速响应,是实现

交叉增压、交叉输送和压力与流量主动精确控制

的重要单机产品。
电动泵是实现液氢循环预冷的重要单机,目

前已经在美国半人马座和我国CZ-5芯一级成功应

用,节约了推进剂排放量,降低了射前地面液氢

处理难度,同时对深空探测任务中节约发动机多

次起动前预冷消耗量意义显著。我国氢氧末级发

动机单机二次起动前排放预冷消耗量均在50kg以

上。适用于低温氢氧末级的先进电动泵技术将显

著改善当前困境,为运载能力提升、地球静止轨

道 (GEO)直接入轨和深空探测提供关键技术

支撑。

2.2.3 降低单机质量,减少单机种类,形成基于

产品化理念的单机型谱

  增压输送系统的单机产品主要包括管路、阀

门、气瓶、蓄压器及相关密封件、紧固件等,种

类多、规格杂、系列化水平较低。
受军工企业传统科研生产模式的影响,以往

研制主要依托型号牵引,产品通用化和型谱概念

薄弱,在产品技术升级划代方面缺乏系统规划。
对系统而言,缺乏共用平台,系统研制效率不高;
对单机而言,验收要求不统一,产品更新换代困

难。缩减单机产品类型和规格,推进通用化产品

的研制和应用是降低研制成本、提高产品生产效

率和一致性、提升系统可靠性的可选途径。根据

运载火箭顶层需求,建议增压输送系统单机可以

按照手阀、单向阀、减压器、排气/安溢阀、加注

/泄出阀、电磁阀、电动阀、气瓶、蓄压器、输送

管、增压管、通用组件形成12大类型谱。
降低单机产品质量是提高增压输送系统结构

效率的重要举措,包括新的设计理念、新材料的

应用、新的工艺成型技术等,重点包括消漩防塌

过滤一体化装置、设计工艺制造一体化、先进密

封材料、轻质合金、3D打印增材制造等。

3 结论

本文系统梳理了国外运载火箭液体动力系统

发展态势,并据此初步提出我国运载火箭液体动

力系统发展需求及重点发展方向规划,从液体火

箭发动机和增压输送两个维度进行了详细阐述,
为我国运载火箭液体动力系统发展和航天强国建

设提供参考。
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