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我国载人登月重型运载火箭动力系统探讨
张小平．丁丰年，马 杰

(西安航天动力研究所，陕西西安710100)

摘 要：月球研究与利用是2l世纪航天发展的重点之一。根据载人登月的需求，探讨

了我国重型运载火箭及其动力系统的技术途径，提出研制大推力液氧，烃和液氧，液氢发动机的

设想。重点论证了大推力下面级发动机的推进剂组合、动力循环方式及推力量级，认为该发

动机推进剂应选择环保、廉价及高性能的液氧／烃组合，动力循环方式应采用先进的补燃循环

或低成本的燃气发生器循环．推力应为4000kN左右。
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rocket and its propulsion system

Zhang Xiaoping，Ding Fengnian，Ma Jie

(Xi'an Aerospace Propulsion Institute，Xi'an 710100，China)

Ab曲阻ct：Research and using of the moon is one of the focuses on aerospace development in

21th century．The technical path of manned lunar heavy launch vehicle in China and its propulsion

system is discussed．The concept of developing heavy LOX／hydrocarbon and LOX／IJ-]2 liquid rocket

en舀．es is put forward．The propellant combinations of heavy LOX／hydrocarbon liquid rocket engine，

the cycle systems and the thrust level are discussed．The LOX／hydrocarbon propellant combination is

chosen for non-toxic low cost and higll performance．Advanced staged combustion cycle or low cost

gas generator cycle should be chosen and the thrust should be about 4000kN．
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一步开展载人登月和建立月球基地。

0引言

月球是距离地球最近的星球．千百年来人类

对月球充满了向往和幻想。随着科技的发展．月

球能源、资源及其特殊环境的研究与利用，展现

出了广阔的前景。几十年来。人类对月球进行了

大量研究。20世纪60年代。美国载人登月获得

成功，实现了人类历史上的伟大壮举。20世纪

90年代以来，掀起了第二轮月球探测的高潮。

2004年1月，我国启动“嫦娥工程”，分为

“绕、落、回”(发射月球卫星、月球车着陆和采

集样品返回)三步实施。2007年11月， “嫦娥

一号”卫星成功实现绕月飞行．揭开了我国月球

研究与利用的序幕。月球研究的最终目标是实现

载人登月、建立月球基地，开发月球的资源和能

源，为此国内有关专家提出了长远的月球规划111．

即“探、登、驻”大三步，在月球探测之后。进

载人登月和建立月球基地需要高可靠的运载

火箭。我国现役和在研的运载火箭能够满足无人

月球探测的要求．但是与载人登月和建立月球基

地的要求有较大差距。探讨了载人登月的实施途

径。提出了重型运载火箭及其动力系统的技术方

案，分析了大推力下面级发动机的推力量级、推

进剂组合与动力循环方式。

l国外载人登月计划与重型运载火

箭综述

20世纪60年代。美国和前苏联分别实施了

“阿波罗”121和“N—l”登月计划[31。1969年7月，

美国“土星V”重型运载火箭发射“阿波罗1l”

成功实现载人登月：而前苏联则由于“N—l”运

载火箭的发动机推力小、动力系统过于复杂。4

次飞行试验全部失败，登月计划被迫取消。

表l重型运载火箭主要参数

Tab．1 Parameters of heavy launch vehicles
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近年来，美国提出了重返月球计划．俄罗斯

提出了新的登月方案，欧洲、日本和印度也均提

出了各自的月球计划。

上述登月计划中。 “阿波罗”、“N一1”和美

国重返月球计划均采用重型运载火箭．分别为

“土星V”、 “N—l”和“战神5” (Ares V)，前

两者为一次发射进入月球轨道：美国重返月球计

划为人货分运，分两次发射载人的大型运载火箭

“战神1”和载货的重型运载火箭“战神5”。在

地球轨道对接后再飞往月球。俄罗斯新的登月方

案分7次发射．在地球轨道和月球轨道7次对

接。另外．美国和前苏联研制的航天飞机和“能

源”号运载火箭，也可以归为重型运载火箭。

重型运载火箭一般指起飞质量3000吨左右，

低地球轨道(LEO)运载能力达到100吨左右的

航天运载器。上述几种重型运载火箭的主要参数

如表1所示，其经验和教训主要包括：

(1)采用大推力发动机，通过减少发动机台

数、简化动力系统，提高可靠性；

(2)采用芯级加助推级的多级构型，并尽量

减少级数：

(3)下面级采用高密度比冲的液氧／烃推进剂

或固体推进剂．上面级采用高比冲的液氧，液氢推

进剂：

(4)充分考虑经济性，注重技术继承性。

2我国载人登月及其重型运载火箭

技术途径探讨

载人登月的途径主要包括：

(1)一次发射重型运载火箭，直接进入奔月

或环月轨道(类似“土星5”和“N-1”)；

表2我国载人登月火箭几种方案

7I铀．2 Several schemes of Chinese manned lunar rockets
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(2)两次发射重型运载火箭和大型运载火箭， 需要增加保温措施，增加了运载火箭的结构质

地球轨道对接(类似美国“战神1”+“战神5”)； 量。综合比较，相同规模的运载火箭采用液氧／煤

(3)多次发射大型运载火箭，地球和月球轨 油或液氧／甲烷，其运载能力非常接近，液氧，煤

道对接(类似俄罗斯方案)。 油稍高约1％E31。

三种方案中．前两种方案均需要研制重型运

载火箭，研制难度较大。但方案简单、可靠性

高，并可以满足未来建立月球基地的要求．技术

拓展性好。多次对接方案无需重型运载火箭。研

制难度较小，但发射周期长，方案复杂、风险

大，且不利于建立月球基地、月球资源利用等长

远发展，只能“到此一游”。

由于载人登月的意义重大，不容有失，应把

可靠性放在第一位。因此，我国载人登月应采用

前两种方案中可靠性较高者，重点考虑“人货分

运”的模式。充分利用技术成熟、可靠性高的大

型运载火箭发射宇航员和飞船。

根据载人登月的目标。重型运载火箭的直

径．可以采用新一代运载火箭的5m直径．或研

制直径8m及更大的箭径。我国重型运载火箭可

以采用表2中的几种方案。

3我国重型运载火箭下面级发动机

研究

我国现有和在研的火箭发动机推力偏低．无

法满足重型运载火箭下面级动力系统的要求．因

此应研制下面级大推力发动机。

动力系统是运载火箭重要的组成部分之一．

国外动力系统的研制经费占运载器总研制经费的

1／3～l，2，而且技术风险高、研制难度大，因此应

综合考虑各种因素．选择符合未来发展趋势的发

动机方案。研制大推力火箭发动机，首先需要解

决的问题包括确定推进剂组合、选择推力吨位和

动力循环方式等。

3．1推进剂选择

下面级大推力液体火箭发动机推进剂的发展

趋势是液氧，烃，主要包括液氧，煤油与液氧，甲

烷。从性能上比较，液氧／甲烷的比冲比液氧／煤

油高3％，如图l所示；但液氧／甲烷的组合密度

比液氧／煤油的低约20％，且甲烷为低温推进剂．

余氧系数

图l液氧甲烷和液氧煤油的比冲对比

Fig．1 Comparison of LOX／kerosene and LOX／CH4

specific impulse

从推进剂的来源和成本比较。液氧、煤油及

甲烷均来源广泛、价格低廉。

从技术成熟度比较．液氧／煤油是目前最成熟

的推进剂组合之一．技术成熟度高，通过

1200kN级发动机的研制．我国已成功掌握了液

氧／煤油补燃循环的先进技术；液氧／甲烷尚无型

号使用经验，有一定技术风险。

从使用便捷性比较．煤油为常温推进剂．更

适合一次性运载火箭。

从重复使用特性比较。甲烷为低温推进剂，

沸点和液氧相近，关机后无残余，不需要清除；

甲烷的结焦温度高、粘度低。有利于解决重复使

用推力室的冷却问题：甲烷在富燃燃烧时碳沉积

的速率很低14]。液氧／甲烷适用于重复使用的富燃

燃气发生器，而液氧／煤油则存在困难。因此，甲

烷更适合重复使用．是重复使用运载器最佳的推

进剂之一。

综上所述．液氧，煤油技术成熟．研制风险较

低，是一次性运载火箭下面级较佳的推进剂组

合。但是，液氧／甲烷比液氧／煤油更有利于重复

使用，是重复使用运载器理想的推进剂，符合未

来的发展趋势。因此，应在积极开展液氧／甲烷发

动机研究的基础上，合理选择重型运载火箭下面

级发动机的推进剂组合[51。
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3．2发动机推力选择

液体火箭发动机推力量级的选择应综合考虑

发动机的用途、研制难度、生产设备、试车台能

力及火箭直径等。

发动机推力越大．设计难度和对生产试验设

备的要求越高。如F—l发动机研制时。燃烧稳定

性曾是困扰研制工作的关键因素，经过上千次的

全尺寸燃烧室试验才确定了合理的喷注器方案。

大推力发动机对涡轮泵的水力试验、吹风试

验设备的要求非常高．如RD一170发动机涡轮泵

的功率近200MW，相当于小型发电站。

发动机推力超过4000kN时．无法在5m直

径内布置两台．不利于采用新一代运载火箭技

术。

综合考虑上述因素。结合运载火箭的方案，

我国重型运载火箭下面级大推力发动机的推力可

为3500kN一4000kN。

3．3动力循环方式选择

对于大推力的液体火箭发动机，动力循环方

式一般包括补燃循环和燃气发生器循环。补燃循

环(又称分级燃烧循环)为闭式循环的一种，经

涡轮做功后的燃气进入燃烧室，进行再次燃烧。

推进剂的化学能能够充分释放。另外，补燃循环

的一种或两种推进剂全部燃烧为燃气驱动涡轮．

涡轮泵的功率较高．可以提高燃烧室压力和喷管

面积比．增加发动机的性能、减小喷管尺寸。因

此，补燃循环比燃气发生器循环性能高。补燃循

环包括富氧补燃循环、富燃补燃循环及全流量补

燃循环(坷。对于液氧／煤油发动机，由于煤油在富

燃燃烧时积碳严重，不宜采用富燃燃气发生器，

因此采用富氧燃气发生器的补燃循环较佳。对于

液氧／甲烷发动机，由于富燃燃烧时无积碳，可以

采用上述三种补燃循环的任何一种。

燃气发生器循环发动机工作压力低．结构质

量轻，生产和试验难度较小，研制和生产成本较

低，是新型大推力发动机研制的方向之一，如美

国在掌握了SSME补燃循环液氧，液氢发动机技术

后．在研制低成本的Rs一68发动机时选择了燃气

发生器循环。因此，对于液氧／甲烷发动机，应重

点考虑燃气发生器循环。

液氧／煤油和液氧／甲烷两种推进剂与不同推

力量级的发动机参数见表3和表4。

表3液氧／煤油富氧补燃循环发动机性能参数

Tab．3 Parameters of LOX／kerosene rocket engine with oxygen-rich staged combustion cycle
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4结论

表4液氧，甲烷燃气发生器循环发动机性能参数

Tab．4 Parameters of LOX／methane rocket engine with gas generator cycle

(1)月球研究与利用是21世纪人类航天活动

的重点。我国应开展载人登月重型运载火箭动力

系统研究。

(2)我国载人登月可采用“人货分运”模式，

充分利用成熟的大型运载火箭和飞船．并重点研

制重型运载火箭。

(3)重型运载火箭可以为5m或8m直径的三

级半构型．采用4000kN级液氧，烃发动机和

1500kN级液氧／液氢发动机。

(4)我国重型运载火箭下面级大推力发动机

应采用环保、廉价、高性能的液氧／煤油或液氧／

甲烷推进剂。其中液氧／煤油发动机动力循环方式

应为富氧补燃循环。液氧，甲烷发动机动力循环方

式可重点考虑燃气发生器循环。
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