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摘要    为实现空间飞行器轨道机动、交会对接、星际软着陆等任务, 采用具有大范

围推力调节能力的变推力液体火箭发动机是比较理想的方案. 嫦娥三号探测器采用

的 7500 N 变推力发动机, 为我国首台大范围变推力发动机, 可按照飞行器的控制指

令, 准确、快速、无级地改变推力, 来实现探测器的中途修正、近月制动及月面软着

陆任务. 介绍了 7500 N 变推力发动机的研制情况, 包括发动机技术方案、关键技术

攻关以及试验验证情况, 试验验证和飞行情况表明, 发动机设计合理、性能先进、工

作可靠.  
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1  引言 

具有推力控制能力的变推力火箭发动机在航天

运输及空间飞行的许多情况下都具有技术上的优越

性. 航天运输系统的动力系统采用变推力火箭发动

机, 可以实现最佳的推力控制, 从而使运载能力达到

最大; 在诸如月球等无大气的天体表面上软着陆及

机动飞行任务中, 变推力发动机是理想的动力装置; 

对于空间飞行器的交会对接与轨道机动, 变推力发

动机可以提高操纵控制灵活性, 并且可以将航天器

的轨道控制与姿态控制两种推进系统合二为一, 从

而降低系统的复杂性[1].  

研究现代火箭技术的先驱之一 Goddard 早在 20

世纪初就提出了火箭发动机推力控制的必要性问题, 

国外从那时开始就开始了变推力发动机技术的研究

工作, 并取得了较大的研制成果, 其中最为突出的是

20 世纪 60 年代的阿波罗登月舱下降发动机, 其采用

挤压式系统方案, 通过作动器带动机械杠杆同时进

行喷注器喷注面积和流量调节器流通面积的调节 , 

实现了大范围的推力调节, 采用此变推力发动机成

功完成了多次阿波罗飞行任务[2~5].   

我国探月二期工程嫦娥三号探测器采用具有大

范围变推力功能的发动机作为主发动机, 以实现探

测器中途修正、近月制动及软着陆任务. 7500 N 变推

力发动机是根据嫦娥三号探测器相关技术指标要求

而设计的一种挤压式流量定位双调开环控制的变推

力发动机, 该发动机从 2006 年开始研制, 通过关键

技术攻关及大量的试验研究, 突破了变推力发动机

关键技术. 2013年 12月, 7500 N变推力发动机参加了

嫦娥三号飞行, 完成了中途修正、近月制动、动力下

降任务, 使嫦娥三号探测器平稳地落在了月球表面, 

实现了我国首次地外天体软着陆.   
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2  7500 N 变推力发动机技术方案 

2.1  任务需求及技术指标 

探月工程二期嫦娥三号探测器对 7500 N 变推力

发动机的要求主要包括功能要求和性能指标要求等.  

2.1.1  任务需求 

7500 N 变推力发动机作为探测器轨控发动机, 

提供着探测器中途修正、近月制动、降轨、软着陆需

要的主要动力, 探测器在月表着陆过程中, 需要在

100 m 高度上悬停和横向机动, 以选择合适的着陆地

点, 需要主发动机具有变推力能力.  

2.1.2  技术指标 

表 1 为 7500 N 发动机的主要技术指标, 从表中

可以看出, 无论从性能还是结构质量、尺寸等方面, 

对发动机的要求都比较苛刻.  

2.2  系统方案 

变推力发动机的推力控制是通过推进剂流量控

制来实现的, 为了实现在变推力工作条件下最佳的

喷雾燃烧性能, 在流量控制的同时需要对喷注条件

进行控制, 从而在流量发生变化时保持基本恒定的

喷注压降(即喷注速率). 根据流量控制与喷注条件控 

表 1  7500 N 发动机主要技术指标 

参数名称 主要技术指标 

真空推力 7500~1500 N, 推力变比 5:1 

真空比冲 大于 3018 N s/kg(308 s) 

混合比 1.65%±2% 

起动次数 30 次 

工作时间 
累计工作时间大于 2000 s 

单次最长工作时间大于 1000 s 

起动和关机响应 
t90<500 ms 

t10<200ms 

外形尺寸 Ø830 mm×1460 mm 

结构质量 结构小于 39 kg 
 

制方案的不同组合, 可以构成变推力发动机的不同

系统方案. 主要包括: 单调系统、双调系统, 双调系

统中又分为机械定位双调系统和流量定位双调系统. 

3 种系统方案的优缺点比较见表 2. 可以看出:  

1) 单调系统 

单调系统是利用可调喷注器同时实现推进剂流

量和喷注条件的控制. 由于只有可调喷注器 1 个调节

元件, 因而称其为单调系统, 其优点是系统简单, 缺

点是喷注压降无法主动控制, 随着推力的调节, 喷注

压降及发动机的混合比在较大范围内变化.  

2) 双调系统 

双调系统是利用可调汽蚀文氏管与可调喷注器

分别对发动机流量和喷注压降进行控制的变推力系

统.  

机械定位双调系统是通过杠杆机构与执行机构

相连, 实现喷注器喷嘴开度及流量调节器开度的同

步调节, 进而实现喷注压降及流量的同步调节. 其优

点是喷注压降与流量采用不同的组件分别控制, 避

免了混合比的大范围变化, 但系统较为复杂, 对各组

件的空间布局的要求严格, 且组件的单独试验较为

困难.  

流量定位双调系统是采用可调文氏管对发动机

流量进行控制, 而利用液压作动原理使可调喷注器

随推进剂流量的改变而自主调节, 从而保证喷注压

降的基本恒定.  

综合变推力发动机系统方案技术和任务需求 , 

从简单可靠的角度出发, 确定 7500 N 变推力发动机

采用流量定位双调开环控制系统方案.  

2.3  系统组成 

7500 N 变推力发动机系统方案见图 1, 发动机采

用挤压式推进剂输送方式, 发动机流量采用流量调

节器控制, 喷注器采用喷注面积可自主调节的流量

定位针栓式喷注器. 7500 N变推力发动机主要由氧化

剂断流阀、燃料断流阀、流量调节器、推力室(包括

流量针拴式喷注器、燃烧室和喷管)及管路等组成.  

表 2  变推力发动机系统方案比较 

系统方案 优点 缺点 

单调系统 系统简单 喷注压降、混合比大范围变化 

机械定位双调系统 流量可实现自主调节 系统复杂, 对组件的空间位置要求严格, 组件单独试验困难 

流量定位双调系统 流量、喷注压降均可实现自主调节, 系统简单 / 
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图 1  7500 N 变推力发动机系统原理图 

 

2.4  工作过程 

7500 N 变推力发动机的工作过程如下:  

1) 流量调节器初始化 

发动机起动前, 推进剂分系统给发动机流量调

节器步进电机通电, 在推进线路盒的控制下, 通过步

进电机驱动调节锥运动, 调整流量调节阀在最大开

度位置.  

2) 发动机起动准备 

发动机起动前, 根据总体的推力需求, 在推进线

路盒的控制下, 通过步进电机驱动调节锥运动到相

应的起动位置, 并处于通电锁死状态.  

3) 发动机起动 

接到起动指令后, 在推进线路盒的控制下, 控制

发动机氧化剂和燃料断流阀打开, 氧化剂和燃料经

流量调节阀后充填进入推力室喷注器头腔, 小部分

燃料经固定喷注面积的冷却孔进入边区并对燃烧室

内壁进行液膜冷却, 氧化剂及大部分燃料经同轴针

栓式喷注器喷入燃烧室点火燃烧, 产生的燃气经喷

管喷出产生推力, 发动机起动.  

4) 变推力工作 

当需要变推力工作时, 由推进线路盒按相应的

控制要求控制步进电机运动, 步进电机再驱动调节

锥运动, 改变流量调节阀的流通面积, 使发动机推进
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剂流量发生变化, 实现推力室推进剂流量与混合比

控制, 直至达到推进分系统所需目标值推力.  

5) 发动机关机 

接到关机指令后, 在推进线路盒的控制下, 氧化

剂和燃料断流阀中的控制气体经排气电磁阀排出 , 

两断流阀在弹簧力及入口推进剂压力的作用下关闭, 

切断推力室推进剂供应, 发动机关机.  

3  关键技术攻关 

针对探月工程二期嫦娥三号探测器对变推力发

动机提出的高性能、长寿命、高可靠的要求, 需要突

破变推力发动机的关键技术, 确定发动机的技术状

态.  

3.1  高性能、长寿命推力室技术 

“高性能”和“长寿命”本身就是一对矛盾. 推力室

要获得高性能, 必须提高燃烧室的燃烧效率, 那么推

力室的身部温度也必将随之升高, 对推力室材料而

言, 其长程工作的可靠性必然降低; 而欲使推力室能

够长程、可靠工作, 推力室身部温度就不能太高, 发

动机的性能就会受到影响, 因此, 发动机必须在确保

高性能的同时兼顾可靠冷却. 要达到发动机高性能、

长寿命要求, 必须从提高喷注器的雾化效果、改善燃

烧组织上进行研究, 并优化燃烧室冷却方案, 以达到

推力室高性能、长寿命的工作要求. 这对变推力发动

机而言是一项巨大的挑战.  

1) 流量定位针拴式喷注器的选择 

针对发动机需要大范围变推力的特点, 采用流

量定位针拴式喷注器的方案(图 2), 在发动机变推力

过程中, 针拴式喷注器可根据上游发动机流量的大 

 

 

图 2  (网络版彩图)针拴式喷注器结构原理 

小自主调节喷注器的喷嘴面积, 达到不同工况下喷

注压降的基本恒定, 从而确保不同推力工况下发动

机的高性能.  

2) 喷注器结构参数及工作参数研究 

为了提高发动机的性能, 并保证推力室可靠冷

却, 结合针拴式喷注器的特点, 对喷注器的结构形

式、结构尺寸、喷注参数、喷注器与身部的配合方案

等进行了深入的研究与试验, 通过改进喷注器撞击

形式和撞击参数, 大大改善了推进剂的掺混完善程

度和沿燃烧室径向的流强及混合比分布, 显著提高

了喷雾均匀性, 燃烧效率大于 0.95, 达到了国际先进

水平, 突破了栓式喷注器高效燃烧技术.  

3) 推力室身部边区液膜冷却方案研究 

7500 N 变推力发动机采用单壁辐射冷却身部方

案, 为确保发动机高性能下身部的可靠冷却及不同

推力下工作的可靠冷却, 采用了变边区液膜流量的

冷却方案. 进行了不同边区液膜冷却量下的点火研

究, 根据液膜冷却量对发动机性能及温度的影响关

系, 确定了合适的冷却百分比, 确保了发动机的高性

能及可靠冷却.  

4) 推力室身部结构参数研究 

为进一步提高发动机长时间工作的可靠性, 进

行了推力室身部材料的选择、不同推力室身部直径、

不同推力室身部长度等仿真和试验研究, 成功地实

现了发动机推力室的长寿命可靠工作.  

通过高性能、长寿命推力室技术攻关, 发动机真

空比冲达到了 308 s 以上, 单次最长工作 2000 s、累

计工作时间 4000 s 以上, 在带隔热屏的环境下, 发动

机身部最高温度在 1300℃以下, 突破了变推力发动

机高性能、长寿命推力室关键技术.  

3.2  流量精确调节与稳定技术 

7500 N 变推力发动机作为嫦娥三号探测器唯一

的轨控发动机, 发动机工况参数的精确性及稳定性

至关重要, 为了达到发动机推力偏差不大于±3%, 混

合比偏差不大于±2%的精度要求, 在确保可调汽蚀管

有较高的压力恢复系数条件下, 必须提高流量调节

阀流量与混合比控制精度, 保证流量与调节阀行程

的线性关系, 达到发动机流量的精确调节与稳定, 这

对发动机的研制提出了较大的挑战.  

1) 流量调节器结构参数研究 

为确保发动机流量大范围内精确调节, 采用了
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可变面积汽蚀文氏管式的流量调节器方案, 实现对

发动机流量的精确控制; 在汽蚀管喉部插入调节锥, 

通过调节锥的上下运动, 改变汽蚀管的喉部流通面

积, 实现发动机流量的大范围变化. 围绕提高流量调

节精度, 对不同汽蚀管、调节锥型面结构、3 路调节

锥的排列方式等进行了优化设计与试验研究, 发动

机流量与混合比控制精度达到了 2%以内.  

2) 流量调节稳定性研究 

为了提高流量调节器流量调节稳定性, 对影响

调节器流量稳定性的原因进行了深入的仿真, 通过

对调节锥型面结构参数、调节锥与汽蚀管的配合结构

的优化与试验研究, 达到了氧化剂、燃料、燃料冷却

路调节锥各工况行程与流量成线性关系(图 3)、流量

调节稳定的目标.  

3.3  发动机系统集成与优化技术 

由于受推进分系统推进剂入口压力、发动机结构

质量和外廓尺寸等的严格约束, 在确保结构安装要

求的前提下, 需要对发动机系统进行优化设计, 优化

发动机总装布局与配置, 尽最大可能提高发动机推

力室喷管面积比, 达到发动机高性能、长寿命工作要

求.  

1) 发动机系统参数的选择与优化 

在总体性能及结构尺寸、质量等严格限制的情况

下, 对发动机系统工作参数进行了分析和优化, 确定

了发动机采用额定工况流量调节器汽蚀管不汽蚀、5 

kN 工况以下汽蚀管汽蚀的系统方案, 减小了压力损

失, 降低了发动机入口压力要求, 提高了发动机的真 

 

 

图 3  氧化剂、燃料、燃料冷却路调节锥各工况行程 
与流量的关系 

空性能.  

2) 发动机喷管面积比的选择 

在发动机燃烧室压力一定的条件下, 提高发动

机喷管的面积比, 可以提高发动机真空比冲性能. 在

总体空间允许的条件下, 充分利用总体安装空间, 发

动机喷管面积比取到最大限制的 100.  

3) 发动机总体布局优化 

为了充分利用总体空间, 提高发动机喷管面积

比, 对发动机总体布局结构进行了优化, 7500 N 变推

力发动机断流阀、流量调节器等沿推力室喷注器头部

外围周向布置, 以降低发动机的轴向尺寸, 并限制在

喷注器轴向尺寸范围内, 发动机与着陆探测器之间

通过喷注器头部的对接支座连接并传递推力(图 4). 

此种布局方案有效缩短了发动机轴向长度, 缩小了

空间尺寸、减轻了结构质量, 达到了空间尺寸、质量、

入口压力约束条件的有机统一.  

4  试验验证情况 

4.1  地面试验验证情况 

7500 N 变推力发动机研制过程中, 进行了大量

的试验验证, 整个研制过程中, 共进行了 53 台/次整

机试车, 发动机累计点火 517 次, 累计工作 66200 s; 

其中包括多次整机短喷管地面试车及整机大喷管高 

 

 

图 4  7500 N 变推力发动机总体布局图 
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模试车, 对发动机各项性能指标、发动机所有可能的

工作模式(长程工作、阶跃变推力、连续变推力、模

拟着陆飞行程序等)、环境条件及各种极限条件下的

工作裕度、工作寿命等进行了充分的验证. 发动机试

车验证结果表明, 7500 N 变推力发动机工作可靠, 各

项指标满足总体要求, 典型长程高模试车的参数曲

线见图 5. 发动机达到的技术指标见表 3.  

4.2  飞行试验验证情况  

2013 年 12 月, 7500 N 变推力发动机参加了嫦娥

三号的飞行任务, 作为嫦娥三号探测器推进分系统

主发动机, 圆满完成了嫦娥三号探测器地月转移飞

行的第 2 次中途修正(7500 N 工况固定推力工作约 10 

s)、近月制动(7500 N 工况固定推力工作约 360 s)及动

力下降段的软着陆(7500 N 工况固定推力工作及变推

力工作, 约 720 s)飞行任务, 发动机共工作 3 次, 累

计工作约 1090 s, 飞行工作过程中, 发动机各次起

动、关机均正常, 发动机圆满完成了固定推力的长程

工作、连续变推力等工作模式的工作. 根据飞行遥测

数据分析, 发动机各项技术指标均满足要求.  

7500 N 变推力发动机在我国首次使用, 圆满完

成了嫦娥三号探测器月面软着陆飞行任务, 实现了

我国首次地外天体软着陆.  

5  结论 

通过 7500 N 变推力发动机研制, 突破了变推力

发动机技术关键, 取得了丰富的技术成果.   

1) 采用挤压式流量定位双调开环控制系统, 在 

 

表 3  7500 N 发动机主要技术指标满足情况 

参数名称 主要技术指标 

真空推力 
实际推力范围可达 8250~1200 N, 推力变比

6.87:1 

真空比冲 3028 N s/kg(309 s) 

混合比 1.65%±2% 

起动次数 大于 30 次 

工作时间 
累计工作时间大于 4000 s 

单次最长工作时间大于 2000 s 

起动和关机响应 
t90<400 ms 

t10<200 ms 

外形尺寸 <Ø830 mm×1460 mm 

结构质量 <39 kg 

 

图 5  7500 N 变推力发动机典型试车曲线 

(a) 典型试车推力曲线; (b) 典型试车室压曲线; (c) 典型试车流量

曲线 

确保发动机高性能的前提下, 实现了发动机推力的

大范围、连续调节;  

2) 采用可变面积汽蚀文氏管式流量调节器, 通

过步进电机带动调节锥上下运动, 改变汽蚀管的喉

部面积, 实现了发动机流量的大范围调节;  

3) 采用流量定位针拴式喷注器, 根据上游流量
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的变化和发动机工况, 自主调节喷注器的喷嘴面积, 

保证了推力变化时喷注压降的基本恒定, 确保了发

动机的性能;   

4) 多次试验以及嫦娥三号飞行结果表明, 7500 N

变推力发动机工作可靠、各项指标满足要求, 填补了

我国可大范围变推力液体火箭发动机的空白, 必将

在后续的探月工程、深空探测等任务中得到更为广泛

的应用.  
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