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低温推进剂在轨加注关键技术研究进展与展望
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摘要 : 低温推进剂在轨加注技术的应用可实现天地往返与空间转移解耦的新型航天运输模式，显著提升高轨运载能力，

在未来空间大规模运输、深空探测任务中有着巨大应用潜力。针对低温推进剂在轨加注关键技术进行了研究，回顾了国外在

实验室小规模与真实环境大规模下开展的试验研究，分析了在轨加注的未来应用场景及其应用优势，在此基础上对中国低温

推进剂在轨加注技术的研究提出后续发展建议。
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Review and Development on Key Techniques of Cryogenic Propellants 
On-orbit Refueling Progress

WANG Hao, WANG Haosu, CHEN Shiqiang, LI Xuan, SU Jian
(Beijing Institute of Astronautical Systems Engineering, Beijing, 100076)

Abstract: The on-orbit refueling technologies of cryogen can reduce the total mass of propellants required in rocket vehicles, 

allowing a significant increase in the amount of payload delivered beyond low Earth orbit. It has great potential benefits in complex 

space transportation systems and deep space exploration tasks. A literature investigation on the key techniques of cryogenic propellant 

on-orbit refueling is conducted. The existing lab-scale and full-scale experimental studies are reviewed in detail. Moreover, advantages 

of using on-orbit refueling techniques comprehensive analysis in future space tasks are provided. Technical suggestions on the 

developments for on-orbit refueling of cryogenic propellants are proposed based on this research.
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0　引 言

对于未来载人登月、火星登陆及其他深空探测等

大型空间任务，一次性携带大量推进剂进行发射任务

会造成航天器尺寸巨大、成本昂贵等问题，制约火箭

的运载能力。Morgan［1］于 1965年提出推进剂在轨加

注的概念，该技术可以有效减少航天器的地面发射负

荷，拓展空间探索任务的规模和范围。

低温推进剂在轨加注过程具有姿态控制、对接

机构、推进剂管理等多学科交叉的技术特点，其中

微重力环境低温推进剂管理技术一直是该领域的技

术难题。美国航空航天局将低温推进剂在轨加注与

管理技术列入未来技术发展的规划路线中，先后开

展了多功能液氢试验平台、低温推进剂在轨试验

台、低温推进剂贮存与传输项目及低温可实现项目

等研究。美国太空探索公司（SpaceX）在超重星舰

的第 3 次综合飞行试验中进行了舰内贮箱间低温推

进剂在轨转移技术展示，首次实现大规模飞行状态

下低温推进剂在轨加注技术的演示试验。中国在低

温推进剂在轨加注技术方面的研究基本处于原理研

究与仿真模拟阶段，相比国外研究有一定差距。

本文调研整理NASA关于在轨加注低温推进剂管

理关键技术的研究进展，初步分析该技术的未来应用

场景与实施难点，提出在轨加注低温推进剂管理技术

研究的发展建议。

1　NASA在轨加注低温推进剂管理技术研究

已有实践

2010年，NASA将低温推进剂的在轨储存与加注

列入其高研究优先级发展规划中［2］，同时纳入其6个

核心空间战略技术投资方向中［3］，体现出NASA对在
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轨加注技术的重视程度。下文将分别从实验室环境中

的小规模系统研究、真实太空环境中的大规模系统搭

载飞行两个方面介绍NASA在低温推进剂轨加注领域

已开展的研究与规划。

1.1　实验室小规模试验实践

针对在轨加注低温推进剂管理关键技术，NASA

与其合作院校美国佛罗里达大学进行了大量的实验室

环境下小规模试验，部分系统组件和关键技术在微重

力环境下也得到了验证。

1.1.1　传输管道预冷过程

低温推进剂加注前需要使用部分推进剂预先将

传输管道温度冷却至推进剂饱和温度以下，使后续

加注过程中推进剂以液体形式进行较为稳定的

传输。

Hartwig等［4-5］进行了竖直不锈钢圆管的液氢预冷

试验，测试了不同入口流量和入口压力下，液氢以连

续流动与脉冲流动的形式冷却传输管道的传热特性。

在水平不锈钢圆管的液氧与液态甲烷预冷试验中，

Hartwig等［6］发现在大管径水平管道的预冷过程中会

出现明显的气液分层流型。Darr等［7-8］开展了不同入

口流量和压力下液氮冷却不锈钢管道的试验，在水

平、竖直以及倾斜流动的工况下分析了推进剂流动方

向对预冷传热过程的影响。Chung等［9］开展了水平不

锈钢管道的液氮冷却试验，在管道内壁添加特氟龙涂

层以增强预冷过程换热效率，并在微重力环境下获得

了液氮冷却传输管道的传热数据［10］。Wang等［11-12］进

一步研究了管内特氟龙涂层对低温推进剂预冷管道过

程的影响，探明了不同涂层厚度下管道换热过程的效

率，试验系统在微重力环境下得到了验证［13］，如图1

所示。

1.1.2　贮箱预冷过程

在贮箱推进剂加注开始前，需要使用部分推进剂

将贮箱壁面温度降低至一定程度，避免加注过程中贮

箱内压力快速升高，阻碍后续输送过程。

Flachbart 等［14］进行了容积 18 m3的全尺寸贮箱

液氢预冷和加注试验，预冷过程中壁面大部分时间

处于换热效率较低的膜态沸腾区域，Flachbart 等推

测微重力状态下气泡难以从壁面脱离，膜态沸腾现

象持续时间会增加。Dong 等［15-16］使用不同内径的

喷嘴对不锈钢贮箱壁面进行预冷试验，测试了特氟

龙涂层对不锈钢水平壁面预冷过程的影响，试验系

统在微重力环境下进行了演示验证［17］。Chung等［18］

在常重力与微重力环境中对内径为 0.27 m的不锈钢

缩比贮箱进行了液氮预冷试验，结果表明微重力环

境下贮箱壁面的冷却效率低于常重力下的冷却

效率。

1.1.3　贮箱无排放加注过程

贮箱无排放加注过程需要预先对贮箱壁面进行一

定程度的冷却，并排放掉在预冷过程中蒸发的气体。

预冷后壁面会冷凝后续加注过程中产生的气体，贮箱

压力趋于稳定，实现无排气加注。

Chato［19］对5 m3的大型贮箱进行了液氢的无排放

加注试验，探究不同液氢加注流量与不同初始壁面温

度对无排放加注过程的影响。在对2 m3小贮箱进行的

液氢无排放加注试验中，Chato［20］发现液氢加注方

式对无排放加注过程产生的影响远小于贮箱壁面温

度带来的影响。Johnson 等［21］利用低温推进剂在轨

测试装置进行液氢无排放加注试验，但未公布具体

试验结果。Hartwig 等［22］在 CRYOTE-2 贮箱中分别

使用液氮、液氢进行了贮箱无排放加注试验，测试

了贮箱初始温度、加注压力和加注流量对加注过程

的影响。

1.1.4　筛网通道式液体获取装置

筛网通道式液体获取装置（Liquid Acquisition 

Device，LAD）利用推进剂在细密多孔金属筛网表面

上产生的表面张力分隔气相与液相的掺混，并提供一

定的液体传输能力，如图2所示。泡破压力是指LAD

装置利用表面张力分隔气液两相所能承受的最大压力

差，当筛网两侧压力差值大于泡破压力时，LAD装置

将会失效。图1　微重力环境下液氮冷却管道试验

Fig.1　Line chilldown experiments with nitrogen under micro-

gravity
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Kudlac等［23］以液氮和液氧为工质，测量了孔密

度为 200×1 400目的金属筛网泡破压力。Jurns等［24-25］

分别在液态甲烷与过冷液氧中测试了 200×1 400目金

属筛网的泡破压力。Hartwig等［26］首次尝试在液氢中

测量孔密度较高的金属筛网的泡破压力，结果表明装

置汲取液氢过程中达到的泡破压力较低，但可以使用

孔密度较高的金属筛网提高泡破压力。Camarotti

等［27］对多种不同孔隙率的圆形金属筛网在常温流体

异丙醇、丙酮中提取液体的性能开展试验，建立了涵

盖筛网类型的试验数据库。Vasireddy等［28］在异丙醇

和丙酮中对长方形金属筛网形变率进行了测量试验，

结果表明长方形结构筛网的边角处会出现较大的应力

集中，对金属筛网整体的形变率产生一定影响。Ca‐

marotti等［29］通过在液氮中填充氦气与氮气，测试了

不同孔隙率的圆形金属筛网的泡破压力，发现所有测

试金属筛网承受氦气的泡破压力均略高于承受氮气的

泡破压力。Yaegers 等［30］在液氮中测量不同金属筛网

的芯吸率（筛网利用表面张力与毛细力芯吸引流液体

的速度），发现筛网的芯吸率主要受到筛网孔密度的

影响，与金属筛网的编织形式和材质基本无关。

1.2　大规模试验实践

2009年，美国联合发射联盟利用半人马座上面级

进行了一次液氢液氧低温推进剂的沉底、晃动抑制、

贮箱压力控制演示试验，主要目的是揭示低温推进剂

在轨加注所面临的技术挑战，包括推进剂沉底、长期

在轨管理、低温阀门和对接机构性能、发动机重复点

火、推进剂在轨蒸发抑制、自主对接等，但并未测试

推进剂在轨加注的相关技术。

2019年的智能化推进剂加注任务中，NASA将用

于测试低温推进剂管理技术的试验装置载荷送入国际

空间站的舱外平台。此次任务成功进行了如液态甲烷

的零蒸发量控制、超声波液位测量技术以及利用换热

器实现贮箱的自增压技术等部分低温推进剂管理技术

的在轨应用展示，但低温推进剂的在轨转移技术与在

轨重定位技术仍未得到验证［31］。

2020年，NASA与包括SpaceX在内的4家公司签

署了引爆点研究合同，旨在空间搭载试验中演示验证蒸

发量控制、贮箱箱压控制、贮箱间推进剂传输技术等低

温推进剂管理技术。2024年3月，SpaceX公司在其超

重-星舰第3次综合飞行试验中，完成了舰体内头部小

贮箱与主贮箱间液氧推进剂的在轨转移演示，首次实现

了低温推进剂在轨加注技术飞行状态下的试验验证。

1.3　小    结

第 1.1节列出的关键技术并不是毫无关联的单个

科学问题，而是可以通过严谨的科学逻辑进行梳理

的、闭环的研究，可以形成组合并最终成为完善的低

温推进剂在轨加注系统实践，如图3所示。对于低温

推进剂在轨加注技术的研究，NASA将在轨加注这个

复杂的大系统拆分解耦成多个方向单一的小科学问

题，从各个关键单项技术入手进行系统开发，降低了

每个技术的研发难度，并实现将多个单项技术并行展

开研究的目标。NASA在轨加注技术实践中有着详细

的发展规划和研究路线：在实验室环境下进行小规模

的关键技术开发与验证；在类太空环境（落塔或抛物

线飞行模拟的微重力环境）中进行各个子系统的试验

展示；将已研发成熟的系统进行整合并在实际火箭飞

行中进行搭载测试，以确保在轨加注技术的可靠性。

2　在轨加注应用场景分析

对于 MEO、GEO、行星际转移等中高轨任务，

推进剂质量很大程度上影响了航天器质量，且影响程

图2　筛网通道式LAD装置工作原理示意

Fig.2　Schematic of LAD with screen channels

图3　低温推进剂在轨加注系统及其关键单项技术关系示意

Fig.3　Schematic key techniques applied in cryogenic propellants 

on-orbit refueling
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度随着深空探测距离的增大呈递增趋势。推进剂在轨

加注技术可以有效减少航天器的地面发射负荷，拓展

空间探索任务的规模和范围，实现大规模、长周期、

远距离的深空探测目标。本节整理了在未来不同任务

需求中在轨加注技术的应用场景及实施优势。

2.1　基于地球轨道的新型空间转移运输系统

未来高效益、低成本、多样化的航天运输系统，

需要解耦天地往返、空间转移运输两大过程，实现系

统与系统之间的“物资”接力。基于在轨加注模式，

航天器从空间轨道直接出发，能力大幅提升的同时能

够实现运载器重复使用，拓展任务灵活性。

2.2　载人登月与地月空间开发

由于受限于运载火箭的运载能力，载人登月任务

中火箭单次发射可携带的载荷量与火箭末级往返可携

带载荷量存在巨大差距。在轨加注系统的应用大大减

轻了火箭末级中推进剂的占比，降低了其重复使用的

成本，为载人飞船与登月舱的功能创造了提升空间。

采用导航空间站作为中转站，能够将月球探测任

务分割为天地往返、登月两部分，使两项任务完全解

耦，提高了任务的可靠性和人员安全性，增加了整个

月球探测任务的灵活性。在轨加注技术不仅为空间站

本身的运行提供支持，而且可以为执行其他任务的航

天器进行推进剂补给。

随着嫦娥探月工程、阿尔忒弥斯计划等项目的实

施，人类正逐步建立起对“地月经济”的清晰认知，

地月空间经济区的发展需要建立在天地往返运输系统

航班化的基础上，而在轨加注技术则是实现安全可

靠、运维成本低的运输方式的必要手段，是连接人类

与月球桥梁的基石。

2.3　载人登火与深空探测

地火之间的空间运输有着飞行距离长和发射窗口

周期长的特点，对运输航天器的动力系统有着极高要

求。载人登火在地火空间运输的基础上，对航天器的

可靠性与可搭载负荷提出了更严苛的要求。NASA计

划基于其在月球轨道上建设的月球门户前哨站，对执

行载人登火任务的航天器进行补给与在轨加注，同时

进行一定程度的载荷货物组装。针对对土星、木星、

天王星等行星进行的深空探测活动均面临探测距离

远、飞行时间长等问题，在轨加注技术是未来大规模

长距离深空探测任务的必然选择。

3　在轨加注低温推进剂管理关键技术难点

在轨加注过程是一项多学科融合的系统性工程，

涉及任务轨道规划、加注运载器设计、对接分离机构

方案、位姿高精度控制、低温推进剂管理等多个方面

的研究。本节针对第1节中提到的在轨加注低温推进

剂管理关键技术（见图3）涉及的研究难点进行分析。

3.1　传输管道预冷过程研究难点

低温推进剂传输管道的预冷过程是一个快速持续

变化的强瞬态过程，存在传热-流动-热力学过程强耦

合的特点。推进剂在管内运输的流型演化迅速，流动

状态之间的转捩点难以捕捉。对于管道预冷的试验研

究主要集中在整个过程宏观上的数值测量，并未与低

温预冷相变非稳态过程的微观传热流动机理对应。基

于大量试验数据总结出的经验公式虽然可以在一定程

度上总结出不同工况下预冷过程的传热流动规律，但

对于在复杂场景下预冷过程的优化问题尚不能提供很

好的思路。管道预冷过程试验研究中，关于温度参数

的测量较为成熟，非侵入式压力以及流型的测量技术

仍不完善。

3.2　贮箱预冷过程研究难点

由于贮箱壁面面积较大，试验过程中很难完整

地捕捉整个壁面温度场分布，对试验数据分析造成

一定影响。推进剂的注入方式是贮箱壁面预冷过程

研究的另一重要方面，涉及到喷注方式、喷注位置

以及喷注口数量等方面。上述参数的研究均涉及贮

箱硬件方面的改变，在试验中很难做到灵活控制。

推进剂注入方式的优化分析受到重力环境的影响，

需要微重力环境下的技术演示，而贮箱预冷系统一

般规模较大，难以在飞行搭载以外的情况下进行微

重力环境演示。

3.3　贮箱无排放加注过程研究难点

影响整个无排放加注过程的主要关键参数是贮箱

内初始残留液体的温度以及贮箱壁面初始温度，液体

加注率为加注过程完成的判断标准。贮箱内液体的温

度和液体的加注率在微重力环境中难以测量，推进剂

加注时的流动形态也受到重力环境的影响，在地面常

重力状态下进行的无排放加注过程试验难以反映真实

在轨状态下的加注过程。无排放加注过程开始前需要

先排出一部分过热气体以带走贮箱壁面的部分初始热

量，在微重力环境中实现不夹液的排气过程为无排放

加注过程增加了难度。

3.4　液体获取装置研究难点

隔膜式分离装置稳定可靠，但无法分离液相蒸发

的气体；板式液体获取装置需要较多叶片结构才能达

到较好的分离效果，结构质量较大；筛网通道式LAD
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结合表面张力与毛细作用，在分离气液相的同时起到

了一定的液体输送作用，是在轨加注过程中较理想的

气液分离方式，但同样存在一定研究难点。筛网通道

式LAD技术对作用工质有高度敏感性，其泡破压力

等特性会受到液体物化性质的影响，致使单一LAD

装置无法满足不同低温推进剂的提取过程，液氢的低

黏性与低表面张力特性（见图4）［32］使其在LAD装置

上的应用性能较差。在摩擦力、筛网形变效应等因素

作用下，低温推进剂流经金属筛网时会产生局部压力

差，差值大小与流量呈正相关，由于金属筛网泡破压

力的限制，LAD装置无法以较高流量提取液体推进

剂，降低气液分离过程效率。金属筛网泡破压力与筛

网芯吸效应受重力环境的影响程度较大，需要在微重

力环境中进行测量校正。

3.5　小    结

结合上文对在轨加注技术应用面临的难点分析，

表1总结了各个研究方向的技术难点、所处研究阶段

以及综合评价。

4　结 论

本文通过文献调研与理论分析，回顾了国外已有

关于在轨加注低温推进剂管理技术的实践研究，分析

了该技术的应用场景及应用优势，梳理了在轨加注应

用关键技术的研究难点，所获结论如下：

a）地球轨道运输体系、载人登月、地月经济圈

建设、载人登火、深空探测等任务中均需要可靠性

高、经济性强的空间转移运输能力，低温推进剂的在

轨加注技术拥有广阔的应用前景。

b）目前对在轨加注低温推进剂管理过程的热质

交换机理与技术的研究仍相对薄弱，基于常温流体开

展的相关研究无法直接应用于低温推进剂，现阶段的

低温推进剂在轨加注研究存在众多技术难题。

c）在轨加注低温推进剂管理关键技术包括传输

管道预冷、贮箱预冷、贮箱无排放加注和LAD装置

等，基本都需要依赖微重力环境来验证，在开展各类

基础技术研究的同时应重视真实环境下试验的推进。

根据需要验证技术的特点，可以通过高空落塔试验、

飞机抛物线飞行、发射搭载试验和空间站舱外平台等

手段进行有差异的微重力环境试验验证，提升各类技

术的成熟度并缩短关键技术投入工程应用的周期。

d）美国针对在轨加注技术已开展了持续几十年

的研究，对各个关键技术的理论试验研究都有了一定

程度的积累。在开展基础研究的同时，积极推进如

ZERO-G公司的抛物线飞行、RRM3的在轨演示任务、

引爆点合同等各类形式的微重力环境试验验证，能够

提升各单项技术的成熟度。

e）中国应结合航天任务需求梳理出在轨加注技

术发展的顶层设计与总体规划。在深化各类基础理论

研究的同时，建立针对低温推进剂加注系统的研究试

验平台，实现地面环境下系统性的试验验证。借助

图4　LAD装置中不同工作介质的泡破压力

Fig.4　Bubble points measurements of various fluids

表1　低温推进剂在轨加注过程中关键技术难点总结

Tab.1　Summary of the difficulties in key techniques of cryogenic propellants on-orbit refueling

关键技术

传输管道预冷

贮箱预冷

贮箱无排放加注

液体获取装置

难点分析

a）机理复杂，难以建立模型；

b）流型可视化实现难度高。

a）系统复杂，试验规模较大；

b）液体加注形式研究依赖硬件系统。

a）系统复杂，试验规模较大；

b）研究参数与重力因素强耦合。

a）对于工质物性的敏感性强；

b）针对液氢推进剂的提取效果较差；

c）液体提取速率低。

研究阶段

a）地面系统性试验较为成熟；

b）模拟微重力环境下已验证。

a）地面真实尺寸贮箱试验研究；

b）模拟微重力下缩比贮箱试验研究。

a）地面真实尺寸贮箱试验研究；

b）无模拟微重力下的试验研究。

a）地面环境中部分组件试验研究；

b）无模拟微重力下的试验研究。

综合评价

已有地面与模拟微重力下试验研究，预计成果会较

快应用于在轨加注系统中。

地面试验数据较少，需要微重力环境下的全尺寸贮

箱预冷试验；建议与贮箱无排放加注试验共同进行。

无排放加注过程在微重力状态下与地面环境下完

全不同，需要尽快在微重力环境中进行演示验证。

是无须消耗推进剂流量和外部能量的较为理想的

方法，但存在众多技术难点，距离真实在轨环境下的

实际应用仍有距离。
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上面级、空间站舱内实验柜、空间站舱外暴露台等

平台尽早规划设计可用于低温推进剂加注的在轨演

示载荷，实现关键技术的飞行试验验证。同步开展

CFD仿真计算工具的开发，优化试验研究方案，降

低整体研制成本并对后续的工程设计提供一定指导

方向。
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