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490N发动机身部局部燃气泄漏时工作状况试验分析 *
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摘 要：为了研究身部局部燃气泄漏对 490N发动机工作性能及结构的影响，为在轨故障问题分析

提供依据，采用490N发动机缩比件，在模拟真空环境下研究喷管扩张段泄漏孔的影响，采用490N发动

机在大气环境下研究燃烧室身部泄漏孔的影响。通过试验，获得了泄漏孔的扩展情况、带有泄漏孔的发

动机的真空推力、燃烧室压力等试验数据。研究结果表明：在试验条件下，490N发动机喉部出现泄漏

孔后，喉部上游泄漏孔面积与喉部面积比值为 6.3%，燃烧室压力下降 6.9%，两参数数值相当，燃烧室

压力不发生明显波动，发动机仍可以输出推力；泄漏孔沿周向基本无变化，沿轴向往喉部下游，扩展速

率先增大后减小，分别为 0，0.588，0.142，0.067mm/s。在 490N发动机缩比件身部面积比 14的位置处

出现面积占比0.93%的泄漏孔后，发动机在一段时间内推力输出保持稳定，泄漏孔面积占比与泄漏后推

力减小比例 0.95%，数值相当，且泄漏孔未发生扩展。该结果有效验证了在轨 490N发动机身部面积比

64的位置处出现面积占比3.2%泄漏孔后，发动机在643s内维持推力稳定输出的可能性，其输出推力相

比无泄漏孔状态的推力减小约3%。
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Experimental Analysis of 490N Engine Working Conditions
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Abstract：To investigate the effects of the body local gas leakage on the engine performance and structure，
and to provide a basis for the analysis of in-orbit fault problem，the effects of the leakage hole in the expansion
section of the nozzle are studied by using the 490N engine in the simulated vacuum environment，and the effects
of the leakage hole in the body of the combustion chamber are studied by the 490N engine in the atmospheric en⁃
vironment. The expansion of the leakage hole，the vacuum thrust and combustion chamber pressure of the engine
are obtained through the experiment. The experimental results show that when the throat of the 490N engine has a
leakage hole，the engine combustion chamber pressure will decrease by 6.9%，and the ratio of the upper leakage
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hole area of the throat to the area of the throat is 6.3%，which is equivalent to the value. The engine combustion
chamber pressure does not fluctuate significantly，and the engine can still generate thrust continuously. There is
basically no change in the leakage hole along the circumferential direction，and the expansion rate along the axis
yearning downstream of the throat direction first increases and then decreases，which are 0，0.588，0.142 and
0.067mm/s ，respectively. When the body of the 490N engine scaling part has a leakage hole with an area of
0.93% at the position where the area ratio is 14，the thrust output of the engine remains stable for a period of
time. The leakage hole area ratio is equivalent to 0.95% of the thrust reduction after the leakage，and the leakage
hole hardly expands. The experiment results effectively verify that when the body of the 490N engine in orbit had
a leakage hole with an area of 3.2%，the engine thrust could be maintained within 643s and reduce by 3% com⁃
pared to the thrust in the leak-free hole state.

Key words：Liquid rocket engine；Thruster；Combustor；Failure；Gas leakage；Working condition

1 引 言

目前，液体火箭发动机推力室身部壁面出现故

障失效的研究主要集中于大推力液体火箭发动机。

李瑞婷［1］通过仿真研究了液氢液氧火箭发动机再生

冷却推力室的室壁失效问题，研究结果指出室壁的

最大蠕变应变易发生在喉部附近，在温度和压力的

共同作用下，喉部附近的室壁会出现蠕变塑性变形。

刘伟强等［2］对液体火箭发动机碳/碳复合材料喷管的

烧蚀过程进行研究，分析了推进剂混合比、液膜冷却

量、燃烧室压力、壁面材料的密度对烧蚀速率的影

响。目前关于空间液体火箭发动机的文献报道主要

聚焦于通过理论分析、试验及数值模拟等方法研究

了发动机正常状态下的工作性能［3-5］、工作边界［6］、冷

却及雾化效果等特性［7-11］，鲜有文献分析了身部局部

燃气泄漏时发动机的工作状况，其对发动机工作性

能及结构的影响仍不清晰。

2019年年初和 2020年年初，我国卫星 A和卫星

B在实施变轨工作末期时，两颗卫星 490N发动机发

生故障，发动机轴向推力下降约 3%，发动机附近某方

向部件温度出现异常上升，分析认为是 490N发动机

身部烧蚀而引起局部燃气泄漏。超出技术人员认识

的是，两颗卫星 490N发动机在轨出现了烧蚀，尽管推

力有所下降，但其主要功能尚未丧失，还能在轨持续

工作 10～15min。以往在所有空间液体火箭发动机

研制过程中，试验时只要发动机失效出现燃气泄漏，

均采取了紧急关机措施，从发生故障到关机一般只

有 10s左右，从未获取过发动机失效且不关机烧蚀部

位故障的进一步扩展结果。

本文针对 490N发动机在轨身部局部燃气泄漏故

障开展试验研究，探索发动机燃烧室段喉部局部燃

气泄漏、喷管延伸段局部燃气泄漏后发动机的工作

特性，考察燃气泄漏对身部壁面结构的影响规律。

本文研究结果对提高发动机在轨故障分析能力，提

升航天器在轨工作可靠性具有重要意义。

2 试验方案

2.1 试验对象

为了验证 490N发动机身部出现局部泄漏通道后

发动机的工作状态及泄漏孔的发展状态，选取一台

490N缩比件发动机进行身部正常状态和身部带有缺

陷孔状态的热试车进行比对试验。为减少地面模拟

试验发动机工作环境压力与飞行环境压力的差异，

需要在 42km高空试车台［12-13］进行比对试验，42km高

空台真空舱内可实现低于 220Pa的环境压力。考虑

到 490N发动机燃气侧向泄漏可能会引起舱内的设备

损坏，选取了一台 490N发动机的缩比件进行试验，缩

比件额定推力 150N，其燃气量小，泄漏的燃气不会损

伤试车台内仪器。490N缩比件发动机与 490N发动

机结构一致，两产品外观实物图片如图 1所示，均采

用辐射冷却身部，身部由燃烧段和喷管延伸段经过

电子束焊接而成，身部基体材料为铌钨合金［14-15］，身

Fig. 1 Schematic of 490N engine and scale-reduced 490N

engine

1849



推 进 技 术 2021 年

部基体材料外均喷涂有“056”抗高温氧化涂层［16］。

为了探究 490N发动机喉部燃气泄漏后发动机工

作性能及喉部泄漏孔的发展状态，以 490N发动机作

为试验对象进行地面热试车试验。

2.2 燃烧室喉部燃气泄漏试验方案

图 2所示为燃烧室喉部存在一个泄漏孔的 490N
发动机，泄漏孔的原始形态为椭圆，椭圆长轴长

10mm，短轴长 5mm。490N发动机喉部内径约为 20mm，
该泄漏孔面积占喉部面积的 12.5%，喉部以上部位面

积占喉部面积的 6.3%。该发动机喉部泄漏孔为点火

过程中烧蚀形成，在其寿命考核试验累计至 35383s
时，出现烧蚀现象，随即采取紧急关机措施，关机后

发现喉部泄漏孔。点火试验采用本台喉部存在泄漏

孔的发动机，考察燃烧室喉部燃气泄漏对发动机性

能和泄漏孔结构的影响。需要指出的是，考虑到

490N发动机喉部燃气侧向泄漏可能会引起 42km高

空试车台真空舱内的设备损坏，试验在地面试车台

进行，试车程序如表 1所示。试车所用的推进剂为

甲基肼（MMH）和四氧化二氮（NTO），试验过程压力

和流量的测量误差 ≤0.5%，无量纲流量 qm/qme定义为

发动机工作的实测质量流量与额定质量流量之比，

混合比 rm定义为氧化剂质量流量与燃料质量流量

之比。

2.3 喷管延伸段燃气泄漏验证试验方案

在 490N发动机缩比件身部面积比（发动机身部

某位置处，过该位置与轴线垂直的平面被身部轮廓

线所包络的面积与喉部面积的比值为身部面积比）

为 14的位置处制备了一个椭圆形孔作为燃气泄漏通

道，孔中心位置处喷管直径约 44mm，泄漏孔沿轴向

长度约 6mm，沿周向长度约 3mm，泄漏孔面积占比

（泄漏孔面积占比为泄漏孔的面积与过泄露孔中心

位置且垂直与身部轴线的平面被身部轮廓线包络的

面积的之比）约 0.93%。在制备泄漏孔前，进行正常

结构下发动机点火试验，获取身部完整时发动机工

作特性，制备泄漏孔后，再次进行点火试验，获取喷

管延伸段带有泄漏孔状态时的发动机工作特性。试

验过程需要测量发动机推力 Fv，燃烧室压力 pc等工作

性能参数［17-18］。

490N发动机缩比件试验所用燃料和氧化剂与

490N发动机试车一致，所用燃料为甲基肼（MMH），

氧化剂为四氧化二氮（NTO），试验程序如表 2所示，

表中第一列表示试验程序点火时长，第二列产品状

态 A表示产品身部完整，B表示身部制备有缺陷孔。

试验过程中，压力测量误差 ≤0.5%，流量测量误差

≤0.5%，温度测量误差 ≤2%，推力测量误差 ≤0.5%。

3 试验结果及分析

3.1 燃烧室喉部燃气泄漏

3.1.1 喉部燃气泄漏工作观察结果

图 3为不同试验程序下 490N发动机喉部燃气泄

漏工作的图片。结果显示，在进行第一个程序 60s
时，泄漏孔火焰由垂直于身部方向喷出，泄漏孔几乎

无火星，前半程喷管尾部中心区火焰偏斜向泄漏孔

另一侧，临近结束时，中心区火焰变为居中。在进行

第二个程序 17s试车时，发动机启动 10s后，喉部泄漏

孔扩展迅速，出现大量火星，且泄漏孔火焰由垂直于

身部方向喷出转变为斜向后喷出，喷管尾部火焰从

中心区喷出。第三个程序、第四个程序，发动机调整

流量至 490N流量，分别进行了 600s和 300s点火，两

次试验过程中，烧蚀处均有火星断续喷出，喷管尾部

火焰从中心区喷出。

3.1.2 燃烧室喉部泄漏孔形态变化

图 4给出了 490N发动机地面热试车试验前和各

Table 2 Experimental condition of high-altitude simulation

test

Procedure/s
500
2000
643

Condition of engine
A
A
B

qm/qme
1
1
1

rm
1.65±0.03
1.65±0.03
1.65±0.03

Fig. 2 Installation status of 490N engine on ground test

stand

Table 1 Experimental condition of ground firing test

Procedure/s
60
17
600
300

qm/qme
1.06
1.06
1
1

rm
1.65±0.03
1.65±0.03
1.65±0.03
1.65±0.03
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个试车程序后发动机泄漏孔的形态。测量试车前及

各个点火程序后泄漏孔周向长度，发现泄漏孔周向

几乎未扩展，测量值均约为 10mm。在发动机冷启动

状态下，经过第一个试验程序 60s后，泄漏孔长度仍

为 5mm，表明其沿轴向未扩展，在经过第二个试验程

序 17s后，泄漏孔沿轴向往下游扩展，长度扩展至

15mm，经过第三个试验程序 600s及第四个试验程序

300s后，泄漏孔轴向长度分别扩展至 100和 120mm，

发 动 机 工 作 过 程 中 喉 部 上 游 泄 漏 孔 大 小 基 本 未

变化。

表 3给出了每个地面试车程序后测量的泄漏孔

轴向长度（l），同时计算了每个程序中泄漏孔的扩展

速率，扩展速率表示泄漏孔轴向长度增加量与试车

程序时间的比值。结合点火过程泄漏孔的观察结果

及表 3中扩展速率的分析结果表明，490N发动机喉

部出现泄漏孔后，在发动机冷启动状态下，可维持数

十秒的稳定工作状态，喉部泄漏孔不发生扩展；随着

点火的继续，进行 17s程序点火试验时，发动机的泄

漏 孔 沿 轴 向 快 速 扩 展 ，扩 展 速 率 迅 速 提 升 至

0.588mm/s；在进行 600s程序时，泄漏孔的扩展速率

开始下降，降低至 0.142mm/s；在进行 300s程序时，泄

漏孔扩展速率已降至 0.067mm/s，且在发动机点火后

期泄漏孔未观察到火星飞溅，分析可认为 300s程序

后期泄漏孔的扩展速率已降为 0mm/s。

燃烧室喉部泄漏孔形态变化规律受燃气流动和

铌钨合金基材及基材表面氧化层的综合作用影响。

发动机内部高温高速燃气沿轴向流动，泄漏孔在其

冲刷下沿轴向往下游扩展，喉部上游泄漏孔大小未

发生变化；冷启动时，由于泄漏孔壁面存在致密的氧

化层，使其维持一段时间稳定工作；随着高温高速燃

气的冲刷，氧化层逐渐减薄，直至燃气直接冲刷铌钨

合金基材，铌钨合金在气流冲刷下氧化烧蚀，泄漏孔

扩展；发动机身部从喉部向喷管出口位置，燃气温度

逐渐降低，随着泄漏孔沿轴向扩展，泄漏孔受燃气冲

刷面的燃气温度下降，泄漏孔扩展速率逐渐降低；燃

气温度降低至一临界值时，铌钨合金不再发生氧化

烧蚀，此时，泄漏孔不再扩展。

3.1.3 发动机热试车工作性能

不同试验程序下发动机燃烧室的室压时均结果

如表 4所示，燃烧室时均压力 pc随时间 t变化的曲线

如图 5所示。可以看出，带有泄漏孔的发动机在点火

过程中燃烧室压力不发生明显的波动；在额定工况

Fig. 4 Extension of leakage hole

Table 3 Axial length variation of leakage hole

Measuring time/s
0
60
17
600
300

l/mm
5
5
15
100
120

（l/t）/（mm/s）
0.000
0.000
0.588
0.142
0.067Fig. 3 Experimental process of 490N engine on ground test

stand
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下，喉部带有泄漏孔的发动机燃烧室压力与身部正

常的发动机燃烧室压力相比，低了 61kPa，即燃烧室

压力下降了 7.1%；流量偏高 6.0%的工况下，喉部带

有泄漏孔的发动机燃烧室压力与身部正常的发动机

燃烧室压力相比，低了约 60kPa，燃烧室压力下降了

6.6%。此外，发动机燃烧室压力下降比例（四次试

车，室压下降比例均值约为 6.9%）与喉部上游泄漏孔

面积占比（喉部上游泄漏孔面积与喉部面积之比，约

为 6.3%）数值相当。

发动机燃烧室压力与流量 qm，特征速度 c*，喉部

面积 At存在以下关系

p c = qm × c
*

A t
（1）

式中发动机特征速度反应推进剂的能量特性，

仅与燃烧室内的燃烧过程有关。对于本论文讨论的

带有泄漏孔的 490N发动机，其喉部上游泄漏孔大小

基本未变化。因此，c*与 At在发动机工作过程中可认

为不变，在流量一定的情况下，燃烧室压力基本不发

生变化。喉部上游带有泄漏孔的发动机，其燃烧室

压力与通过喉部的燃气流量成正比，考虑到喉部上

游泄漏孔的泄漏燃气流量与通过喉部燃气流量的比

值与喉部上游泄漏孔面积占比的数值相当，可认为

发动机燃烧室压力下降比例与喉部上游泄漏孔面积

占比数值相当。

3.2 喷管延伸段燃气泄漏验证试验

490N发动机缩比件在 42km高空台试验，试验时

测得的真空舱内稳态压力为 68Pa。图 6给出了 490N
发动机缩比件产品 A状态（身部完整）和 B状态（喷管

延伸段带有泄漏孔）下的发动机舱内推力 Fcv，燃烧室

压力 pc随时间变化的曲线，图中下标 500s对应表 2中
第一个工况 500s程序，图中下标 643s对应表 2中第

三个工况 643s程序。从图 6中可以看出，发动机喷管

延伸段出现泄漏孔后，发动机推力和燃烧室压力没

有发生明显的波动，发动机不会瞬间工作失效，仍具

备稳定输出推力的能力。

图 7给出了 490N发动机缩比件试车过程照片及

喷管延伸段燃气泄漏试验前后的泄漏孔形态。可以

看出，按表 2第三个程序完成了 643s的点火工作后，

喷管延伸段的泄漏孔基本未发生变化，椭圆形泄漏

孔尺寸保持长轴长 6mm，短轴长 3mm。

不同程序下 490N发动机缩比件的稳态性能的时

均结果如表 5所示，其中时均值的时间取值范围见表

5第 3列。试验结果显示，490N发动机缩比件在 A状

态下的真空推力均值为 157.4N，燃烧室压力 842.5kPa，
B 状 态 下 发 动 机 真 空 推 力 为 155.9N，燃 烧 室 压 力

841kPa，即 490N发动机缩比件喷管延伸段出现泄漏

Fig. 5 Distribution of pc versus time

Fig. 7 Experimental process of scale-reduced 490N engine

during high-altitude simulation hot fire test

Fig. 6 Distribution of Fcv and pc versus time

Table 4 Distribution of scale-reduced 490N engine working

parameters

Procedure/s
60
17
600
300

qm/qme
1.06
1.06
1.00
1.00

rm
1.622
1.627
1.655
1.656

pc/kPa
848
844
799
798
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孔后，推力下降了约 1.5N，减小量约为 0.95%，燃烧室

压力基本未发生变化。约 0.95%的推力减小量与本

台发动机泄漏孔面积占比 0.93%数值相当。分析认

为，当 490N发动机缩比件身部喷管延伸段出现局部

燃气泄漏时，发动机具备推力输出能力，其输出推力

减小的比例与泄漏孔面积占比数值相同，泄漏孔在

643s内不会扩展。

需要指出的是，2019年年初在轨出现工作异常

的 490N发动机身部面积比 64的位置处存在面积占

比 3.2%的泄漏孔后，发动机在轨轴向推力减小比例

约 3%。结合 3.1节喉部燃气泄漏实验结果，身部延伸

段泄漏孔扩展状态主要取决于冲刷泄漏孔处的燃气

温度与速度，因此经过热力学计算，选择 490N发动机

缩比件在身部面积比为 14的位置处进行开孔实验。

该位置处的燃气速度、燃气温度与 490N发动机身部

面积比为 64的位置处的燃气速度、燃气温度相当。

实验结果表明，在 490N发动机缩比件身部面积比为

14的位置处出现泄漏孔面积占比 0.93%的泄漏通道

后，发动机在 643s工作内推力输出保持稳定，比无泄

漏孔时发动机推力减小了 0.95%，推力减小比例与泄

漏孔面积占比比值相当。验证了当在轨 490N发动机

身部面积比为 64的位置处出现泄漏孔面积占比 3.2%
的泄漏通道后，发动机具备在 643s内维持推力稳定

输出的能力，输出推力相比无泄漏孔的推力减小约

为 3%。

4 结 论

本文采用 490N发动机缩比件在模拟真空环境下

研究喷管扩张段泄漏孔的影响，采用实际发动机在

大气环境下研究燃烧室身部泄漏孔的影响，研究结

果表明：

（1）在试验条件下，490N发动机身部燃烧室段喉

部出现泄漏孔后，发动机燃烧室压力会下降，其下降

比例 6.9%与喉部上游泄漏孔面积占比 6.3%数值相

当；随着发动机继续工作，发动机燃烧室压力不发生

明显波动，发动机仍可以输出推力；泄漏孔沿周向基

本无变化，沿轴向的扩展速率先增大后降低，4个试

验程序中泄漏孔的平均轴向扩展速率分别为 0，
0.588，0.142，0.067mm/s，并且第四个试车程序末端，

泄漏孔已基本不发生扩展。

（2）490N发动机缩比件身部面积比 14的位置处

出现泄漏孔面积占比 0.93%的泄漏通道后，发动机在

643s内推力输出保持稳定，比无泄漏孔时发动机推

力减小了 0.95%，泄漏孔面积占比与泄漏后推力减小

比例数值相当，泄漏孔几乎不发生扩展。

（3）验证了 490N发动机身部面积比 64的位置处

出现面积占比 3.2%的泄漏孔后，发动机具备在一定

时间内维持推力稳定输出的能力，输出推力相比无

泄漏孔的推力减小约为 3%。
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