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星用 490 N发动机偏工况工作特性试验
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摘　　　  要：    准确掌握液体火箭发动机不同参数下的工作特性及裕度对其使用可靠性至关重要。对第二

代 490 N发动机开展偏工况高空模拟和地面热试车，研究了推力和混合比变化对发动机工作特性的影响。结

果表明：高空模拟环境下发动机能在混合比 1.54～1.80及真空推力 372～584 N的较宽包络范围内正常工作。

随着推力的增加，真空比冲和喉部温度均提高，燃烧室效率依次呈增大、平稳、下降的趋势，喷管效率小幅增

大。随着混合比的增大，真空比冲和喉部温度也提高，燃烧室效率未发生明显变化，喷管效率微降低。额定

混合比下，室压在 0.61～1.56 MPa区间内波动平稳，具备真空推力 345～900 N工作能力，但在 0.51 MPa时产生

与输送系统耦合的中低频（207 Hz）燃烧振荡。高工况引起喉部热流冲刷加剧以及温度升高会加速涂层的损

失，使得发动机长程工作寿命下降，但在一定的偏离范围及单次点火时长内仍能满足卫星 25 000 s鉴定级寿命要求。
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Test on working characteristics of 490 N engine for satellites under
off-rated conditions
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Abstract: Accurately mastering the working characteristics and margin of liquid rocket engine under
different  parameters  is  crucial  to  its  reliability.  High-altitude  simulation  and  ground  hot  fire  tests  of  the
second  generation  490 N  engine  under  off-rated  conditions  were  carried  out,  and  the  influence  of  thrust
and  mixing  ratio  changes  on  the  engine  working  characteristics  was  studied.  Results  indicated  that,  the
engine can work normally within the wide envelope scope of mixing ratio 1.54—1.80 and vacuum thrust
372—584 N under high-altitude simulation environment. With the increase of thrust, the vacuum specific
impulse  and  throat  temperature  both  rose,  the  combustion  chamber  efficiency  increased,  kept  stable  and
decreased in turns, and the nozzle efficiency increased slightly. As the mixing ratio increased, the vacuum
specific impulse and throat temperature also increased, the combustion chamber efficiency did not change
obviously,  and  the  nozzle  efficiency  decreased  slightly.  For  the  rated  mixing  ratio,  the  combustion
chamber  pressure  fluctuated  smoothly  within  the  range  of  0.61—1.56 MPa,  enabling  to  work  with  the
vacuum  thrust  of  345—900 N.  However,  it  produced  combustion  oscillation  of  low/middle  frequency
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(207 Hz) coupled with the feed system at  0.51 MPa. The intensifying erosion of hot flow and increasing
temperature in the throat under high working conditions accelerated the loss of coating, which reduced the
long-term working life of engine. Nonetheless, it can still meet the working life requirements of 25 000 s
for satellite identification within a certain off-rated range and single ignition duration.

Keywords:   490 N engine；off-rated condition；working characteristic；vacuum thrust；
mixing ratio

 

双组元液体火箭 490 N发动机为卫星、飞船

等诸多航天器的远地点机动入轨及其他轨道机动

提供推力，具备比冲高，可多次启动，工作寿命长

等特点[1-6]。我国 490 N轨控发动机已实现第一代

产品向第二代产品的升级换代，真空比冲性能由

305 s提高至 315 s[6]，且累计成功执行在轨飞行任

务超过 100台。

第二代 490 N发动机执行飞行任务时主要采

用长时间稳态工作程序，为航天器提供稳定、精

确的推力是任务成功的关键。目前，发动机采用

孔板节流技术与空间推进系统实现流阻匹配与流

量控制，从而在发动机入口压力为 1.5 MPa下，以

混合比为 1.65和真空推力为 490 N的额定工况工

作。然而，当在轨飞行的推进系统或发动机出现

流阻异常时，修正难度大，导致发动机的混合比

或真空推力偏离额定工况，影响发动机安全工作

甚至烧蚀失效。例如 2020年初，我国第二代

490 N发动机为某卫星实施变轨工作期间发生故

障，分析认为发动机在偏工况下身部发生烧蚀。

因此，准确掌握 490 N发动机的偏工况工作特性

和工作裕度，对制定航天器在轨飞行使用策略及

提升其使用可靠性至关重要。

目前，已有国外 490 N或者同等推力量级轨

控发动机开展了偏工况试验研究。首先介绍发

动机在额定混合比下的推力变工况工作特性。

美国 R-4D-11/12发动机采用直流互击式喷注器

头部和铌合金喷管身部，使用甲基肼/四氧化二

氮推进剂，当真空推力在 230～680 N范围内增

大时，真空比冲由 287 s提高至 313 s[2]。美国

AJ10-221发动机应用层板式喷注器和铼铱材料

燃烧室，使用甲基肼/四氧化二氮推进剂，真空比

冲随着真空推力（442～552 N）增大时基本不变，

达到 321 s[7]。美国 TR-312发动机采用针栓式喷

注器和铼铱燃烧室，当甲基肼/四氧化二氮推进

剂总流量由 145 g/s增大至 163 g/s时，真空比冲

略微提高 [8]。英国 LEROS 1发动机采用直流互

击式喷注器和铌合金喷管，使用肼/四氧化二氮

推进剂，增大真空推力（400～560 N）时，真空比

冲从 312 s小幅增大至 315.5 s[9]。欧洲 EADS400
发动机应用离心式喷注器和铂铱材料燃烧室，

当甲基肼/四氧化二氮推进剂总流量在 110～144 g/s
范围内增大时，真空比冲由 304 s提高至 318.5 s[10]。
除了 AJ10-221发动机外，真空比冲随推力增加

时在宏观上呈增大趋势，可能是由于喷注器压

降增大，推进剂雾化与燃烧效果改善，但不同发

动机的变化幅度存在明显差异，与自身的设计

特性有关。

在额定真空推力下，R-4D-11/12发动机的真

空比冲随着混合比（1.0～2.4）先增大后减小，在

1.7左右时具有极大值 311 s[2]。AJ10-221发动机

的混合比由 1.5提高至 1.8时，真空比冲从 318.5 s
小幅增大至 321.5 s，燃烧室最高外壁温度提高了

133℃[7]。在±3.5%额定混合比范围内，TR-312发

动机的真空比冲和燃烧室温度也随混合比略微

提高[8]。LEROS 1发动机的混合比大于额定值

0.8时，真空比冲显著下降，而燃烧室温度增大 [9]。

EADS400发动机的真空比冲和燃烧室温度均随

着混合比（1.5～1.8）的增大而明显增大 [10]。除了

LEROS 1发动机外，混合比在额定值附近增大时，

真空比冲一般呈增大趋势，可能是由于推进剂的

理论真空比冲提高，而不同发动机的增大幅值也

存在差异。

从以上文献结果可以看出，不同发动机偏工

况下真空比冲和燃烧室温度的变化规律并不一致，

与各自的喷注器雾化方式、燃烧室结构与材料、

推进剂种类等因素有关。本团队在开展第二代

490 N发动机额定工况、喷注器与身部局部燃气

泄漏等试验研究的基础上[1,6,11-12]，进一步对偏工

况工作特性进行热试车研究，考察真空推力和混

合比变化对发动机燃烧室效率、喷管效率、真空

比冲、燃烧室温度等工作特性的影响规律，并分

析偏工况下长程工作寿命性能。本文研究结果一

方面能为准确制定发动机飞行使用策略和发动机

宽工况适应性优化设计提供理论支撑，旨在提升
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航天器在轨工作可靠性；另一方面能指导同类空

间液体火箭发动机的研发与改进。

 1    试验对象与方案

 1.1   试验对象

第二代 490 N发动机如图 1所示，主要由一

台推力室和两台推进剂控制阀组成，其中推力

室包括喷注器头部和燃烧室喷管身部，详细结

构介绍见文献 [6]。发动机采用自燃的氧化剂

（四氧化二氮）与燃料（甲基肼）推进剂组合，在

推进剂控制阀门开启后进入喷注器形成射流，

然后在燃烧室内互相撞击雾化与混合，并燃烧

产生高温高压燃气，最后通过喷管膨胀加速产

生推力，其中推力室采用壁面液膜加辐射的组

合冷却方式 [13-14]。为了较全面地考察发动机偏

工况工作特性，本试验对 A、B和 C三台全尺寸

喷管发动机开展高空模拟环境偏工况热试车，

对短喷管发动机 D开展地面环境偏工况热试车。

此外，为了对比偏工况对发动长寿命工作裕度

的影响，对全尺寸喷管发动机 E开展高空模拟

环境额定工况热试车。
 
 

Oxidizer control valveFuel control valve

Thrust chamber head

Nozzle divergent section

Combustion chamber 
Nozzle throat

图 1    第二代 490 N发动机结构图

Fig. 1    Schematic of the second generation 490 N engine
 

 1.2   试验方案

发动机 A、B、C、E的高空模拟环境热试车

在 42 km高空试车台 [15] 进行，其安装于真空舱内

固定支架上的点火工作状态如图 2（a）所示。高

空台真空舱利用蒸气引射装置同步抽出喷管排出

的燃气，可实现低于 220 Pa的环境压力，从而减

少与飞行环境压力的差异。为了探索发动机的变

推力工作能力，考虑到极限推力负荷下存在风险，

影响真空舱及设备安全，因此在地面试车台大气

环境下对短喷管发动机 D进行热试车，点火工作

状态见图 2（b）。
 

490 N engine with

full-scale nozzle

(a) 高空模拟试车

490 N engine with

short nozzle

(b) 地面试车

图 2    发动机高空模拟和地面热试车工作状态

Fig. 2    Status of the engine during high-altitude simulation and

ground hot fire tests
 

试车过程中通过流量、压力和推力传感器分

别对发动机的氧化剂流量（qm,O）与燃料流量（qm,f）、
燃烧室压力（简称室压 pc）和真空推力（Fv）进行测

量，测量误差皆不大于 0.5%。根据以上测量数据

计算获得表征发动机工作性能的真空比冲（Isv）、
燃烧室比冲效率（简称燃烧室效率 ηc）和喷管效率

（ηn）等参数结果[16-17]，定义式如下：

Isv =
Fv

qm,O+qm,f
=

Fv

qm
（1）

ηc =
c∗

c∗th
=

pcAt

qmc∗th
（2）

ηn =
CF

CF ,th
=

Fv

pcAtCF ,th
（3）

c∗ c∗th

式中 qm 代表氧化剂与燃料推进剂的总流量，At 代

表发动机喉部面积， 和 代表特征速度和理论

特征速度，CF 和 CF,th 代表推力系数和理论推力系

数。理论特征速度、理论推力系数、理论真空比

冲参数根据推力室热力学计算获得，假设喷管中

的流动为一维定熵过程，化学反应与流动状态服

从平衡流模型，采用最小吉布斯自由能方法求解

化学平衡方程[18-19]。由于发动机喉部位置热流密
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度最大，温度也最高，采用红外温度计对喉部外

壁面温度（简称喉部温度 tt）进行监测，测量误差

不大于 2%。第二代 490 N发动机通常在启动工

作后 40 s左右时，喉部温度达到稳定状态[6]。

发动机热试车的偏工况范围如表 1所示，其

中 rm 代表混合比，即氧化剂与燃料推进剂的流量

之比。为了避免高温辐射下推力传感器产生温漂

效应影响测量精度[20]，除了在传感器与发动机之

间安装水冷夹套外，不同工况下发动机性能考核

的单次点火程序时长为 50 s，每个工况点火不少

于 2次。此外，为了探究发动机偏工况下的长程

工作寿命特性，还进行不同的千秒级长程工作程

序。由于短喷管地面状态产生的推力与全尺寸喷

管高空状态不一致，发动机 D未进行推力测量，

根据本试验获得的喷管效率结果可推算真空推力

值，见表 1，并以上标符号“TM”标记。
 
 

表 1    发动机热试车偏工况

Table 1    Off-rated conditions of the engine hot fire test

发动机 Fv/N pc/MPa qm/（g/s） rm 点火时长/s

A 370～585 0.65～1.00 121～189 1.54～1.80 50, 1 000～2 000

B 405～510 0.73～0.89 134～166 1.54～1.76 50, 1 000

C 517 0.90 168 1.65 50, 2 000～6 152

D 345～900™ 0.51～1.56 97～295 1.65 50

E 490 0.85 159 1.65 50, 3 000～6 000
 
 

 2    额定工况试验结果

表 2给出了不同台次发动机在额定工况下工

作的参数结果，其中参数符号的下标“e”表示额定

工况。当发动机A、B 、C和 E以混合比 1.65±0.005，
真空推力为（490±0.5）N工作时，推进剂流量、室

压和真空比冲结果值均在第二代 490 N发动机合

理的额定参数结果范围内[6]，但仍存在微小的差

异，与发动机生产批次、推进剂温度等因素有关。

为了更准确地捕捉和分析偏工况对发动机工作特

性的影响，本文将偏工况的参数结果除以该发动

机额定工况的参数结果进行无量纲化，从而降低

不同台次发动机自身工作差异引起的误差，使得

偏工况特性规律对于第二代 490 N发动机具有通

用性。
  

表 2    发动机额定工况下参数结果

Table 2    Parameters results of engine at the rated condition

发动机 rm,e Fv,e/N qm,e/（g/s） pc,e/MPa Isv,e/s

A 1.651 490.4 158.9 0.851 314.9
B 1.646 490.0 159.7 0.861 313.1
C 1.647 488.8 158.2 0.856 315.3
E 1.647 489.6 158.6 0.854 315.0

 
 

 3    偏工况试验结果

 3.1   推力偏工况工作特性

根据第二代 490 N发动机工作原理，其性能

主要取决于两个过程，即推进剂燃烧产生高温高

压燃气与燃气膨胀加速形成推力。因此，有必要

分别考察发动机室压与推进剂流量以及推力与室

压的关系。

图 3展示了发动机 A、B和 D以额定混合比

1.65工作时，室压和燃烧室效率随推进剂流量的

变化。可以看出，发动机 A和 B高空模拟环境试

车的室压随流量变化趋势与发动机 D地面试车

结果吻合，表明试验工况范围内发动机的室压与

流量关系不受高空模拟环境和地面试车环境的影

响。无量纲流量（qm/qm,e）在 0.7～1.15范围内时，

室压与流量呈线性增大关系；而 qm/qm,e 大于 1.15
或小于 0.7时，室压均往下偏离线性直线，尤其是

随着 qm/qm,e 进一步增大，室压的增大幅度降低。

因为 qm/qm,e 在 0.7～1.15区域时，发动机燃烧室效

率维持在 0.944～0.955范围内，见图 3（b），而增

大 qm/qm,e 使得推进剂在燃烧室内反应的平均停留

时间减少，减小 qm/qm,e 使得推进剂雾化效果变差，

均会导致燃烧室效率降低。根据特征速度定义

式[17]，当 0.7≤qm/qm,e ≤1.15时，无量纲室压（pc/pc,e）
和流量可线性拟合为

pc/pc,e = 0.999 2qm/qm,e （4）

发动机喉部直径一定，且在该范围内理论特

征速度变化小，取 1 739 m/s，将式（4）的系数 0.999 2

代入燃烧室效率定义式（2），可计算出其拟合值约

为 0.95，与图 3（b）中显示的统计结果基本吻合。

图 4为额定混合比下发动机 A和 B的真空
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推力和喷管效率随室压的变化。结果显示，pc/pc,e
在 0.85～1.05区间内时，真空推力随着室压增大

而线性增大，根据推力系数定义式[17]，两者可线性

拟合为

Fv/Fv,e = 1.002 1pc/pc,e （5）

由式（5）的系数 1.002 1、理论真空推力系数

1.96和喉部直径可计算出喷管效率的拟合值约

为 0.955，与图 4（b）中该室压区间内的统计结果

较好地吻合。从图 4中还可以看出，当 pc/pc,e 小

于 0.85或大于 1.05时，真空推力分别向下和向上

偏离线性直线。因为随着室压提高，喷管内燃气

密度增大，促进离解和未充分反应的燃烧产物在

膨胀过程中发生化学复合反应，同时提高室压能

减小喷管内壁燃气流动的附面层厚度，降低摩擦

损失，综合导致喷管效率小幅增大[21]。

额定混合比时发动机 A和 B在不同真空推

力下的真空比冲结果如图 5所示。当发动机的推

进剂混合比固定时，理论真空比冲随真空推力基

本不变。在无量纲真空推力（Fv/Fv,e）0.75～1.2范

围内，真空比冲随着真空推力增大而提高。因为

该工况范围内，尽管发动机的燃烧室效率基本不

变，但喷管效率增大，见图 3（b）和图 4（b）。

图 6给出了发动机 A、B和 D在额定混合比

工作时喉部温度随室压的变化。可以看出，当
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图 3    发动机室压和燃烧室效率随推进剂流量的变化（rm≈1.65）

Fig. 3    Engine combustion chamber pressure and combustion chamber efficiency varying with the propellant flow rate （rm≈1.65）
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pc/pc,e 小于 1.2时，随着发动机工作室压增大，即燃

烧室内燃烧负荷提高，经过发动机喉部的热流密

度升高，喉部温度也明显增大。发动机 A在 pc/pc,e=

1.17，Fv=584.3 N工况下，喉部温度为 1 410 ℃，在

喷管涂层材料的可靠许用温度范围内。发动机

D的喉部温度变化曲线还显示，当 pc/pc,e 大于 1.4

时，进一步增大室压使得喉部温度降低，主要是

由于推进剂燃烧效率减小，同时使得用于冷却燃

烧室内壁的燃料比例增加，增强了喉部冷却作用。

此外，由于地面大气环境存在一定的对流冷却作

用，发动机 D在地面环境下工作的喉部温度低于

发动机 A和 B在高空模拟环境下。

需要指出的是，发动机 D进行最低试验工况

（pc=0.51 MPa）工作时，听到明显的“啪啪”声，推测

燃烧室发生振荡燃烧现象，因此对室压信号进行

分析。图 7展示了发动机 D在低工况、额定工况、

最高工况下的室压信号时间序列。可以看出，当

0.61≤pc≤1.56 MPa时，室压曲线随时间波动较为

平缓；而当室压降低至 0.51 MPa时，波动幅度突

然显著增大，达到均值的±10%。对以上室压时间

序列进行快速傅里叶变化（FFT）分析，频谱（f）分

布结果如图 8所示。图中的波峰分布结果显示，

室压为 0.51 MPa时存在一个 207 Hz的特征振荡

频率，而其他室压下的波峰频率分布较宽，且对

应的能量不仅在量级上低于 0.51 MPa工况，也远

小于室压采集直流背景信号对应的 0 Hz波峰值。
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上述结果表明，室压为 0.51 MPa工况发生了中低

频燃烧不稳定，主要因为推进剂喷注压降小，导

致喷注刚度（喷注压降与室压之比）低于 30%，使

得燃烧室内压力波动与推进剂输送系统之间激发

了明显的耦合振荡，该现象广泛存在于液体火箭

发动机[22-25]。尽管本次低工况试验中出现的中低

频燃烧不稳定未对发动机结构造成破坏，但为了

确保安全可靠工作，第二代 490 N发动机的工作

室压不能低于 0.6 MPa，相应的真空推力不能低

于 345 N。此外，根据最高试验工况（pc=1.56 MPa）

下发动机工作正常，具备最大真空推力不低于 900 N

的工作能力，推力变比达到近 3∶1。
 3.2   混合比偏工况工作特性

图 9为额定真空推力下发动机 A和 B工作的

燃烧室效率和喷管效率随推进剂混合比的变化。

结果显示，rm 在 1.54～1.8范围内，随着混合比增

大时，发动机燃烧室效率未发生明显变化，而喷

管效率微降低。

改变发动机混合比首先使推进剂射流撞击雾

化过程发生变化，为了阐明燃烧室效率与喷管效

率的变化原因，进一步分析不同混合比下氧化剂

与燃料喷嘴两股射流撞击的鲁泊数（Ru）和合成

动量角（β）结果，见图 10。其中，Ru定义为氧化剂

与燃料射流的直径比与动量比之比，可表征两股

射流撞击后的雾化效果；β定义为氧化剂与燃料

射流撞击合成液膜后的偏转角度，根据喷嘴布置，

其表征撞击液膜朝向燃烧室壁面的富集程度。从

图中可以看出，增大混合比会减小鲁泊数，导致

氧化剂与燃料撞击雾化效果变差，降低推进剂燃

烧效率。然而，β同时随着混合比的增大而增大，

使得燃烧室壁面处的氧化剂质量分数增大，促进

燃料冷却液膜进行燃烧反应，有利于提高推进剂

燃烧效率。因此，对于第二代 490 N发动机，改变

混合比对推进剂燃烧效率产生“降低”和“提高”效

应，综合作用下使得额定推力下的燃烧室效率变

化不明显。此外，增大混合比促进更多的推进剂

在燃烧室壁面附近发生反应，近壁处燃气密度增

大，使得燃气在喷管膨胀过程中与壁面的摩擦耗

散加剧；同时 β增大使得喷管燃气主流流强分布

的不均匀性增强，削弱了化学复合反应，综合导

致喷管效率小幅下降[21]。

图 11展示了额定真空推力工作时发动机 A

和 B在不同混合比下的真空比冲结果。随着混

合比提高时，尽管喷管效率下降（见图 9），由于发

动机理论真空比冲显著增大，实际工作真空比冲

也先增大；而当混合比进一步提高至 1.75后，真

空比冲不再增大。
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图 12给出了发动机 A和 B在额定真空推力

工作时喉部温度随混合比的变化。可以看出，喉

部温度随着混合比提高的变化规律与真空比冲结

果相似，由于推进剂理论燃烧热值增加和近壁处

反应增强，喉部温度先增大。然而，混合比大于

1.75后喉部温度不再增大，呈下降趋势，可能是因

为增大 β加速壁面的燃料冷却液膜参加反应，使

得燃气高温区域在喉部分布位置沿上游变化。试

验中监测喉部温度的红外温度计测量焦点直径约

为 4 mm，当高温区向上离开测点后则未能准确地

捕捉到喉部温度的最高点。为了补充说明此工况

的燃烧室温度水平并未下降，以发动机 A燃烧室

身部开始收敛位置为监测点，其温度（tb）在混合

比为 1.54～1.8范围内保持增大趋势，见图 12（b）。
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图 12    发动机喉部温度随混合比的变化（Fv≈490 N）

Fig. 12    Engine throat temperaturevarying with the mixing ratio （Fv≈490 N）
 

 3.3   推力和混合比同时偏工况工作特性

以上试验研究结果揭示了单独改变推力或混

合比时的发动机工作规律，为了更全面地掌握发

动机偏工况工作特性，对推力和混合比同时偏离

额定参数的工况也开展了试验。图 13给出了高

空模拟环境下发动机 A和 B偏工况试验的真空

推力和混合比包络范围。发动机工作的真空推力

范围为 372～585 N，混合比范围为 1.54～1.80，表

明发动机在较宽的真空推力和混合比范围内能正

常工作。

发动机 A和 B在不同真空推力和混合比下

的真空比冲结果如图 14所示。可以看出，同时提

高真空推力和混合比时，真空比冲基本呈增大趋

势，与单独提高真空推力（见图 5）或混合比（见

图 11）时的规律吻合。当混合比由 1.55提高至

1.65时的真空比冲增大幅度显著；当混合比由

1.65进一步提高至 1.75时增大幅度较小，尤其是

低推力工况下出现下降。
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Fig. 13    Envelope scope of the off-rating vacuum thrust and

mixing ratio of the engine under high-altitude

simulation environment
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Fig. 14    Engine vacuum specific impulse varying with the

vacuum thrust and mixing ratio
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图 15展示了发动机 A和 B的喉部温度随不

同真空推力和混合比的变化。结果显示，在试验

工况范围内，同时增大发动机的真空推力和混合

比会明显地提高喉部温度，与单独提高真空推力

（见图 6）或混合比（见图 12）时的规律相符。需要

注意的是，当发动机 A在 Fv=522.7 N，rm=1.759工

况下工作时，喉部温度达到 1 461℃，长程工作时

喉部涂层材料存在高温风险。因此，第二代

490 N发动机工作过程中应避免真空推力和混合

比同时超过额定参数的高工况。
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图 15    发动机喉部温度随真空推力和混合比的变化

Fig. 15    Engine throat temperature varying with the vacuum

thrust and mixing ratio
 

 4    偏工况对长程工作寿命影响

第二代 490 N发动机执行航天器空间推进任

务时主要采用长程工作模式，其鉴定级寿命考核

时间为额定工况下累计点火 25 000 s[6]，因此，在

掌握发动机偏工况真空比冲和温度等工作特性的

基础上，有必要进一步探究偏工况对发动机寿命

性能的影响。

图 16给出了发动机 A、B、C和 E高空模拟

环境下经历的寿命考核试验工况及累计点火时间。

图 17展示了发动机结束试验后的外观形态照片。

发动机 A启动工作 145次，累计工作寿命 35 383 s，
其中偏工况 Fv=490 N、 rm=1.75和 Fv=548 N、 rm=
1.65的单次最长时间均为 2 000 s，最后在高工况

Fv=548 N、rm=1.65点火时喉部位置发生烧蚀现象，

形成泄漏孔，见图 17（a）。发动机 B启动工作

34次，额定工况和偏工况交叉进行，累计工作时间

25 130 s，高工况 Fv=490 N、rm=1.7和 Fv=506 N、rm=
1.65的单次最长时间均为 1 000 s，试验结束时发

动机结构完好，见图 17（b）。发动机 C主要开展
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图 16    发动机长程工作寿命试验工况及累计点火时间

Fig. 16    Engine long-term working life test conditions and the

accumulated ignition time
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图 17    发动机长程试验工作结束外观形态照片

Fig. 17    Images of the engine appearances after long-term

working life test
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高推力工况 Fv=517 N、rm=1.65长程工作寿命测试，

完成单次长程工作时间 6 152、5 400、3 600 s等，

累计点火时间至 31 285 s时喉部火星四溅，烧蚀

失效，见图 17（c）。此外，发动机 E进行额定工况

长程工作寿命测试，启动工作 31次，累计工作时

间最长达到 40 000 s，且发动机结构完好，如

图 17（d）所示为喷管内壁形貌。

发动机 A和 C在长程高推力偏工况下发生

喉部烧蚀，一方面是因为喉部位置的热流密度增

大，高温燃气对涂层的冲刷加剧，加速涂层损失；

另一方面由于喉部温度增加（发动机 A和 C相对

额定工况分别增大了约 35 ℃ 和 19 ℃），涂层材料

的抗氧化与冲刷能力衰减[26]。

以上试验结果表明，与额定工况相比，高工况

工作引起喉部热流密度增大以及温度升高会减弱

涂层的抗高温氧化能力，使得第二代 490 N发动

机的长程工作寿命降低，但在一定的偏离范围和

单次点火时长内仍能满足 25 000 s的鉴定级寿命

考核要求。根据本文试验结果，建议在确保喉部

温度不超过 1 450℃ 前提下，对于混合比不超过

1.75或真空推力不高于 540 N的单变量偏工况，

第二代 490 N发动机可进行长程工作；当混合比

和真空推力同时超过额定参数时，图 13包络范围

内的偏工况可进行单次不超过 60 s的工作程序。

 5    结　论

本文通过高空模拟和地面热试车对第二代

490 N发动机开展偏工况试验，考察了不同真空

推力和混合比对发动机燃烧室效率、喷管效率、

真空比冲、喉部温度和长程工作寿命等工作特性

的影响，得到以下结论：

1） 额定混合比下，当 0.7≤qm/qm,e≤1.15时，室

压与流量的线性关系为 pc/pc,e=0.999 2qm/qm,e，而当

qm/qm,e<0.7或 qm/qm,e>1.15时，由于燃烧室效率降

低，室压均往下偏离线性直线；当 0.85≤pc/pc,e≤
1.05时，真空推力与室压的线性关系为 Fv/Fv,e=
1.002 1pc/pc,e，而当 pc/pc,e<0.85或 pc/pc,e>1.05时，由

于喷管效率小幅增大，真空推力分别向下和向上

偏离线性直线；当 Fv/Fv,e<1.2时，真空比冲和喉部

温度均随推力增大而增大。此外，室压在 0.61～
1.56 MPa区间内波动平稳，具备真空推力 345～
900 N工作能力，可实现推力变比近 3∶1，同时需

要注意的是在 0.51 MPa时产生与输送系统耦合

的中低频（207 Hz）燃烧振荡现象。

2） 额定真空推力下，当 rm 在 1.54～1.80范围

内时，增大混合比使喷管效率微降低，而燃烧室

效率变化不明显；当 rm 不超过 1.75时，提高混合

比会增大真空比冲和喉部温度，由于推进剂理论

燃烧热值增加和近壁处反应增强。

3） 高空模拟环境下发动机能在混合比为 1.54～
1.80及真空推力为 372～584 N的较宽包络范围

内正常工作，且真空比冲和喉部温度均随推力和

混合比增大明显提高，建议避免两者同时超过额

定参数的高工况。

4）  发动机额定工况下工作寿命最长试验结

果达到 40 000 s，且未见失效迹象；当高工况工作

引起喉部热流冲刷加剧以及温度升高时，会加速

涂层的损失，使得发动机长程工作寿命降低，但

在一定的偏离范围和单次点火时长内仍能满足卫

星 25 000 s鉴定级寿命要求。
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