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摘 要：推力调节是提高液体火箭发动机适应性和运载火箭性能的有效措施。研究认为

补燃循环发动机最佳的推力调节方案是调节预燃室中较少组元的流量。通过控制预燃室的温

度，改变涡轮泵的功率，最终达到调节推力的目的。由于补燃循环发动机推力调节时，对预

燃室温度的影响较大，推力向上调节幅度不宜过大．但可进行较大幅度的向下调节。上述推

力调节方案对发动机比冲的影响很小，可以忽略不计；对发动机混合比的影响也较小，只需

在大范围推力调节时考虑；推力调节速率不宜过快，应小于20％／s。
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Al措traet：Thrust regulation is an effective way for improving the adaptability of liquid rocket

engine and launch vehicle．It is an emphasized characteristic for advanced liquid rocket engine．

Staged combustion cycle is the most advanced cycle of liquid rocket engifie．Therefore in the staged

combustion cycle engine study thrust regulation should be introduced．The best way of thrust regula—

tion for staged combustion cycle engine is regulating the less flowrate propellant of the preburner．

Considering the effect of the thrust regulation on the preburner temperature，upwards regulation

should not be too large，and the downwards regulation can be in a larger range．The impact of the

thrust regulation on specific impulse is much less and can be neglected，Thrust regulation also has

less effect on mixture ratio，but it must be considered for deep regulation．Thrust regulation rate
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should not be too high and lower than 20％per second is prefered．

Key words_,liquid rocket engine；staged combustion power cycle；thrust regulation

1引言

液体火箭发动机的推力调节。是运载火箭优

化飞行轨道、降低飞行过载和起动载荷、提高有

效载荷入轨精度的有效手段。同时也是增加发动

机适应性的主要措施。因此．推力调节是先进的

液体火箭发动机应具有的重要特性。

在液体火箭发动机动力循环方式中，补燃循

环(也称分级燃烧循环)发动机性能高、结构尺

寸小，是目前最先进的动力循环方式之一，得到

各国液体火箭发动机研究机构的重视。前苏联及

俄罗斯先后研制了推进剂为四氧化二氮／偏二甲肼

的RD一253富氧燃气补燃循环发动机、推进剂为

液氧／煤油的NK一33、RD一170、RD一180和RD一

120等富氧燃气补燃循环发动机．及正在研制RD一

191富氧燃气补燃循环的液氧／煤油发动机：美国

研制了推进剂为液氧／液氢的SSME富燃燃气补燃

循环发动机，并进行了RS一84、TRl07富氧燃气

补燃循环的液氧／煤油发动机和RS一83和COBRA

富燃燃气补燃循环的液氧／液氢发动机方案论证与

前期研究。

先进的补燃循环发动机考虑了大范围推力调

节。如SSME发动机的调节能力为50％～109％，

RD一180发动机的调节能力为47％。100％。其中，

RD一180发动机用于宇宙神Ⅲ和宇宙神V重型火

箭．两种火箭对发动机推力变化过程的要求差别

较大．但是由于RD一180发动机具有大范围推力

调节的优良性能，可以满足这些不同的要求，提

高了发动机对不同运载器的适应性。

2补燃循环发动机简介

一。包括富氧燃气补燃循环、富燃燃气补燃循环

和全流量补燃循环。是液体火箭发动机技术研究

的主要方向。本文主要以富氧燃气补燃循环发动

机为例，研究补燃循环发动机的推力调节。发动

机系统简图如图l所示，包括推力室、预燃室

(又称燃气发生器)、涡轮、氧化剂泵、燃料泵

(包括燃料一级泵和燃料二级泵)、氧化剂预压

泵、推力室燃料阀、预燃室燃料阀和预燃室氧化

剂阀等。氧化剂经过氧化剂预压泵、氧化剂泵和

氧化剂阀进入预燃室。燃料经燃料一级泵后分为

两部分．其中少量燃料经燃料二级泵、预燃室燃

料阀进入预燃室；大部分燃料经推力室燃料阀后

进入燃烧室。进入预燃室的少量燃料与全部的氧

化剂燃烧后产生富氧燃气驱动涡轮，随后进入燃

烧室，与大部分燃料燃烧(即所谓的“补燃”)，

燃烧产生的燃气经喷管排出，产生推力。

图1补燃循环发动机系统简图

Fig．1 Staged combustion power cycle engine system

3推力调节方案选择

3．1推力调节方案的选择原则

选择液体火箭发动机的推力调节方案时。应

补燃循环是目前最先进的动力循环方式之 遵循如下原则：
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(1)调节过程对发动机比冲、混合比等关键

参数影响小：

(2)放大系数大，即较小的调节参数变化能

够引起较大的推力变化：

(3)能够迅速调节；

(4)调节过程对发动机及其组件的影响在可

以承受的范围内。

3．2推力调节方案

液体火箭发动机的推力是由发动机排出的燃

气产生的反作用力与周围介质在发动机外表面上

的作用力的合力，由下式求得：

疋=9。一。+(P。-p。)·A。 (1)

式中，兄为发动机推力；q。为发动机流量；t，。为

喷管出口燃气速度；P。为喷管出El压力；P。为环

境压力；A。为喷管出口面积。

在上式几项中。发动机的推力主要取决于流

量q。和喷管出口燃气速度。其中燃气速度秽。主

要由推进剂的性能(燃烧室的尺t值)和喷管的

压比(p和．)等冈素决定，而调节这两个参数在

工程上是不现实的．因此液体火箭发动机的推力

调节应通过调节发动机的流量q。来实现。

对于泵压式双组元发动机

9。=g。+g耐可(p。严，春。，q)可(pepf，舂f，C矿)(2)

式中，q。、g甜分别为发动机氧化剂流量和燃料

流量；P。印、p。pf分别为氧化剂泵和燃料泵出口压

力；亭．。、f。，分别为氧化剂和燃料液路(包括泵出

口导管、自动器、预燃室和燃烧室液喷嘴等)的

流阻系数。对于补燃循环发动机，C卵、C一分别

为富氧燃气系统或富燃燃气系统(预燃室至燃烧

室之间的系统。包括涡轮、燃气导管和燃烧室燃

气喷嘴等)的流阻系数。

在上述影响因素中．如果调节某一组元液路

的压降或燃气系统的流阻系数。将引起发动机混

合比出现大的变化，为了避免这一问题．需要同

时调节氧化剂(或富氧燃气)和燃料(或富燃燃

气)系统的流阻系数。对于大推力的发动机。由

于推进剂流量大，而放大系数小，调节器的结构

将很大．难以实施。因此，对于推力较大的发动

机，理想的推力调节方式是同时改变泵的出口压

力。

泵的出口压力主要取决于涡轮泵的转速。而

转速则主要取决于涡轮的功率。

只=g。。。L‘r／, (3)

扛旨幔计一≯) (4)

式中，Pt为涡轮功率；q。。为涡轮流量；L为绝热

功；％为涡轮效率；k为等熵指数；R瓦为涡轮入

口的尺丁值；仃。为涡轮压比。

调节涡轮流量q。可以有效地调节涡轮泵转

速，进而调节发动机的推力。这种推力调节方案

对于涡轮流量相对较小的燃气发生器循环和膨胀

循环的发动机较为合适，如前苏联燃气发生器循

环的RD一219发动机和美国膨胀循环的RL一10发

动机。

但是，对于补燃循环发动机，由于一种组元

的流量几乎全部流经涡轮，在改变涡轮流量的同

时，也改变了发动机该种组元的流量，将使发动

机混合比受到很大影响。同时。对于推力较大的

发动机由于涡轮流量较大．调节机构很难实现。

另外，调节涡轮效率在工程上也不现实。所以，

补燃循环发动机理想的推力调节方案是调节涡轮

入口的R孔值。

RTi。可(g哗，g吨) (5)

式中，口喇为预燃室的氧化剂流量；g吨为预燃室

的燃料流量。

涡轮入口的RT,。值取决于预燃室两种组元的

流量比．即预燃室的混合比。在补燃循环发动机

中，这两种组元流量差别悬殊，一种组元流量较

小，而另一种组元流量较大，显然调节较小组元

的流量容易实现，放大系数大，而且对发动机混

合比等参数影响较小。因此，补燃循环发动机理

想的推力调节方式是只改变预燃室较小的组元的

流量．如富氧燃气补燃循环发动机调节预燃室的

燃料流量，而富燃燃气补燃循环发动机则调节预

燃室的氧化剂流量。

综上所述．补燃循环发动机最佳的推力调节

方案是改变预燃室中较小组元的流量。通常是在
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预燃室流量较小组元的供应管路中设置流量调节

器(即推力调节器)，采用电机改变流量调节器

的流通面积，从而调节预燃室中该组元的流量，

改变预燃室的温度，进而调节涡轮泵的功率、泵

的扬程和发动机流量。最终达到调节推力的目

的。

4推力调节及其对发动机的影响

以富氧燃气补燃循环发动机为例，计算了预

燃室燃料流量变化对推力调节的作用及其推力调

节对预燃室温度、发动机混合比、涡轮泵转速和

比冲的影响。计算结果见图2-6。

1．

1．

O．

O．

O．

0．

预燃室燃料流母相时值

图2预燃室燃料流量变化对推力调节的影响

Fig．2 7nle impact of fuel flowrate of the

preburner Oil thrust regulation

从图2可以看出．通过调节流量较小的预燃

室燃料流量。发动机推力随之变化。由于富氧燃

气补燃循环发动机预燃室的燃料流量较小。因此

调节过程的放大系数较大。

从图3和图4可以看出．在推力调节过程

中．预燃室温度和涡轮泵转速的变化较大．在推

力调节时要充分考虑这些影响。在发动机推力向

上调节时。预燃室温度升高较多，考虑到预燃室

温度升高对涡轮和燃气通道的可靠工作影响很

大．因此补燃循环发动机推力向上调节的幅度不

宜过大。反之，推力向下调节时，预燃室温度降

低，有利于涡轮和燃气通道的可靠工作，因此补

燃循环发动机推力向下调节的幅度通常较大．一

般可以达到一50％。甚至更低。

从图5可以看出．由于推力调节是通过改变

预燃室燃料流量来实现的．推力调节过程对发动

机混合比略有影响，推力每减小10％，混合比增

加约l％。因此对于大范围的推力调节，需要考

虑混合比的变化量。

从图6可以看出．推力调节对发动机真空比

冲的影响则很小，可以忽略不计。

另外，在发动机推力大幅度降低后。预燃室

和燃烧室的喷注器压降大幅度降低．此时需要考

虑上述组件的燃烧稳定性等问题。

推力相对值

图3推力调节对预燃室温度的影响

Fig．3 The impact of thrust regulation on prebumer

temperature

推力相对值

图4推力调节对涡轮泵转速的影响

Fig．4 The impact of thrust regulation Oil turbopump speed

1．

1．

1．

1．

1．

0．

推力相对值

图5推力调节对发动机混合比的影响

Fig．5 The impact of thrust regulation Oil mixture ratio

推力柏对值

图6推力调节对发动机比冲的影响

Fig．6 ne impact of thrust regulation Oil specific impulse
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5推力调节速率

发动机推力调节过程仿真研究表明，如果推

力调节速率过快将引起发动机系统参数振荡．甚

至可能造成发动机破坏，但是如果推力调节过慢

将无法满足火箭总体的要求。对不同的推力调节

速率进行仿真和比较(如图7所示)，当推力调

节速率大于20％／s时将造成发动机参数的振荡

(图7中曲线1和2)，而低于10％／s左右的推力

调节速率则较为平稳(图7中曲线3)。

l·l

罢o．9
罂

羹o·7
O．5

0 I 2 3 4

时间／s

图7补燃循环发动机不同速率的推力调节

Fig．7 Thrust regulation rate

6结论

(1)推力调节是先进的液体火箭发动机应具

有的重要特点。

(2)补燃循环发动机理想的推力调节方式是

改变预燃室较小组元的流量。

(3)补燃循环发动机推力调节对发动机比冲

的影响很小，可以忽略不计；对混合比的影响不

大，但是大范围推力调节时应予以考虑。

(4)受预燃室温度的制约，补燃循环发动机

推力向上调节的幅度不宜过大。而可进行大幅度

的向下调节。

(5)补燃循环发动机推力调节速率不宜过快，

不应大于20％／s。
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