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摘 要：综述了液氧／甲烷发动机的研究进展．分析了液氧／甲烷发动机的特性和应用前

景，对比了大推力液氧／甲烷发动机的动力循环方式，提出发动机动力循环方式选择应综合用

途、性能、研制难度及使用成本等多方面因素，一次性使用的发动机应采用高性能的高压补

燃循环。其中部分甲烷冷却推力室的富燃补燃循环较佳；重复使用的发动机应根据工作次数

和工作寿命，重点考虑系统压力低的燃气发生器循环和低压的补燃循环。
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Abstract：Development of LOX／methane rocket engine was described in this paper．The char-

acteristic and potential use were analyzed．Different power cycles of high thrust engine was com-

pared．The application，the performance，the difficulties in developing and the cost all should be

considered for the choice of power cycles．High pressure staged combustion cycle with high perfor-

mance should be used for expandable engines，and the fuel-rich staged combustion cycle with par-

tial methane cooling chamber is the best．Gas generation cycle and low pressure staged combustion

cycle should be considered to use for reusable engines according to operating times and operating

life．
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0引言

液氧／甲烷火箭发动机有较长的研究历史．二

十世纪前期国外曾进行了探索性的研究⋯。然而，

由于液氧和甲烷均为低温推进剂．使用维护性不

如液氧／煤油；同时，比冲又比液氧／液氢低，因

此在此后的几十年间没有研制出投入使用的液氧／

甲烷发动机。

二十世纪八十年代以来，各国开始重视航天

运载器的无毒化和重复使用，对液氧、过氧化

氢、氧化亚氮、液氢、煤油、甲烷及丙烷等推进

剂重新进行了研究和评估。其中液氧／甲烷组合来

源广泛、价格低廉、无毒环保、密度比冲高、冷

却性能好、沸点相近、燃烧时积碳少，整体性能

介于液氧／液氢和液氧／煤油之间．具有二者的优

点．更加适宜于重复使用和长期在轨的航天器。

受到了各国宇航公司的关注。进行了大量研究。

根据液氧／甲烷发动机的优点。其应用方向包

括两个方面：其一是用于可重复使用运载器，由

于甲烷冷却性能良好、结焦温度高、富燃燃烧积

碳少、沸点低、重复使用时无需清洗等特点，液

氧／甲烷发动机是可重复使用运载器较为理想的选

择；其二是用于运载器的上面级和长期在轨飞行

器。由于液氧和甲烷沸点分别为90K和112K。

接近空间温度。便于空间长期贮存，同时贮箱间

无需特殊的绝热结构。因此液氧／甲烷发动机是未

来无毒空间飞行器较好的动力选择。

鉴于液氧／甲烷发动机有望成为未来理想的航

天动力．本文综述了国内外的研究进展，比较了

大推力发动机的动力循环方式，展望了未来的应

用前景。

1国外研究情况综述

1931年．德国研制了世界上第一台液氧／甲烷

(液化天然气，LNG)发动机，开创了液氧／甲烷火

箭发动机的研究历史。但是，在此后的几十年问，

运载火箭以一次性使用为主，各种长期在轨的飞

行器则主要采用可常温贮存的有毒推进剂，液氧／

甲烷发动机的优势没有得到发挥。但是。随着对

可重复使用和推进剂无毒化的重视，液氧，甲烷发

动机逐渐成为各国研究的重点和热点。

美国在液氧／甲烷发动机领域开展了大量研

究。多家研究机构进行了点火、传热、燃烧及积

碳等基础研究和较小推力发动机的研制[2】。在重返

月球计划中。鉴于液氧／甲烷无毒环保、比冲高于

传统的N20cqVIMH(UDMH)等推进剂，在

NASA支持下洛克达因、XCOR及ATK等公司进

行了用于登月上升级和猎户座飞船反作用控制系

统的液氧／甲烷发动机研究【3】，并已进行了多次热

试车。

俄罗斯的几家液体火箭发动机设计局以现有

发动机技术为基础．开展了不同推力的液氧／甲烷

发动机研究。1981年起，能源机械联合体设计了

推力覆盖10N～2000kN的多种液氧，甲烷发动机方

案．提出使用RD一169、RD一182及RD一185液

氧，甲烷发动机的Riksha系列运载火箭方案⋯．并

研制了推力1000N的发动机，在1995年进行了

试车．时间达到1000多秒，实现了两次起动。

从1994年开始．化学自动化设计局将RD一0110

液氧／煤油发动机和RD一56液氧／液氢发动机

(KVD—l的原型机)改制为液氧／甲烷发动机，在

1997年后进行了多次试车。热过程研究所设计了

推力覆盖50kN～2400kN的多种发动机方案，进

行了大量的基础研究15]。上世纪末以来，俄罗斯的

几家设计局积极输出技术，与欧洲、日本、韩国

进行了多项液氧／甲烷发动机技术的合作。

欧洲航天局以下一代可重复使用发动机和阿

里安5同体助推器替代发动机为目标。借助俄罗

斯的先进技术。开展了液氧／甲烷推进剂性能试

验、喷注器设计与试验、高压推力室冷却方式和

冷却结构研究、推力室内壁铜合金和耐高温镀层

以及耐高温复合材料等研究，对比了补燃循环和

燃气发生器循环的优劣性，提出伏尔加和乌拉尔

液氧／甲烷发动机方案。2004年，欧洲航天局启

动“未来航天运载器预发展计划”，将液氧／甲烷

发动机作为研究的重点[6】。

为了降低发射成本，日本曾提出采用液氧／甲

烷发动机代替固体助推器的方案，对液氧／甲烷发
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动机的燃烧性能、冷却性能、高压推力室进行了

研究．并进行了LE一7发动机改用甲烷的热试车。

日本空间工作委员会计划研制推力100kN级的液

氧／甲烷上面级火箭发动机[7】。与俄罗斯的NK一33

发动机一起组成小型运载火箭，并进行了多次发

动机热试车。

2006年．韩国研制的CHASE一10液氧／甲烷

发动机首次热试车获得成功，该发动机推力

100kN．采用燃气发生器循环，计划用于“海神”

号亚轨道运载器．从事太空旅游[引。

纵观国外液氧／甲烷发动机的研究态势。目前

美国正在执行“星座”计划，受研究经费的制

约．主要以小推力液氧／甲烷发动机研制为主。俄

罗斯在航天领域的投入较少。主要与其他国家合

作研究液氧，甲烷发动机技术。欧洲、日本和韩国

没有先进的液氧／烃发动机．欧洲的研究目标为

大推力的液氧／甲烷可重复使用发动机，日本和韩

国主要开展100kN级的液氧／甲烷发动机研究。

根据目前的研究情况，液氧，甲烷发动机在未来航

天发展中将有广阔的应用前景。

2液氧／甲烷特性分析

液氧／甲烷、液氧／煤油和液氢／液氧发动机是

近年来研究的重点。四种推进剂特性如表1所

示‘91。

表1推进剂的主要性能

Tab．1 Characteristics of propellant

对于大推力下面级发动机来说．密度比冲是

关键阒素。液氧／甲烷低于液氧／煤油，高于液氧／

液氢。

推力室的冷却设计是液体火箭发动机研制的

主要制约因素。由表l的对比可见．甲烷比热容

高、结焦极限温度近10000C、粘度小，是良好的

冷却剂．适合于推力室尤其是重复使用的推力

室。

对于可重复使用运载器，使用维护简便是重

要的要求．液氧／甲烷均为低温推进剂、富燃燃烧

积碳少．重复使用时无需清洗，非常适合重复使

用。

对于长期在轨的推进系统，由于液氧和甲烷

与空问温度相近且沸点相近，可以简化绝热措

施。

液化天然气中甲烷含量高，一些产地的甲烷
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含量达到99％以上．可以直接使用。随着液化天

然气使用的日益广泛．其使用维护性和安全性可

以得到保证。另外．液化天然气在价格方面也有

一定优势，这对于重复使用发动机是一项重要指

标。

综上所述。由于液氧／甲烷良好的性能符合可

重复使用运载器和无毒上面级以及轨道推进系统

的要求，是未来航天运载器理想的推进剂组合。

3液氧／甲烷发动机循环方式研究

大推力的液氧／甲烷发动机可以选择燃气发生

器循环、富氧补燃循环、富燃补燃循环(包括全

部甲烷流量冷却推力室和部分甲烷冷却推力室两

种方案)及全流量补燃循环等；小推力的液氧／甲

烷发动机还可以考虑膨胀循环和挤压式循环。

3．1燃气发生器循环

燃气发生器循环发动机原理如图1所示，两

种推进剂从贮箱出来，经泵增压后分为两路，大

部分进入推力室。小部分进入燃气发生器。进入

燃气发生器的推进剂燃烧产生富燃燃气．燃气驱

动涡轮后排入推力室扩张段或直接排出。进入推

力室的推进剂燃烧后排出燃气。产生推力。

图l燃气发生器循环发动机系统原理图

Fig．1 Scheme of gas generator cycle engine

与补燃循环相比。燃气发生器循环的优点

为：系统简单、涡轮泵功率小及发动机质量轻。

对生产和试验的要求相对较低．发动机自身的成

本较低。缺点是由于涡轮排气损失．发动机的比

冲较低：推力室的“液一液”燃烧存在稳定性隐

忧：室压较低，发动机尺寸较大。

3．2富燃补燃循环(全部甲烷冷却推力室)

富燃补燃循环发动机(全部甲烷冷却推力

室)原理如图2所示，氧化剂从贮箱出来，经氧

化剂预压泵、一级泵增压后分为三路：大部分进

入推力室；一小部分驱动氧化剂预压涡轮(补燃

循环系统可以选择高室压．为了降低涡轮泵尺寸

一般采用预压涡轮泵，如果室压较低则可将其取

消)后进入氧化剂主流路；另一小部分经氧化剂

二级泵进一步增压后进入燃气发生器。燃料从贮

箱出来，经燃料预压泵、燃料泵(两级泵)增压

后，进人推力室冷却通道，随后进入燃气发生

器。进入燃气发生器的推进剂燃烧产生高温富燃

燃气．燃气驱动涡轮后分为两部分。绝大部分进

入推力室，小部分驱动燃料预压涡轮后进入燃料

主流路。富燃燃气和氧化剂进入推力室后燃烧排

出燃气．产生推力。富燃补燃循环可通过调节燃

气发生器的氧化剂流量实现推力调节。

图2富燃补燃循发动机系统原理简图

(全部甲烷冷却推力室)

Fig．2 Scheme of fuel rich staged combustion cycle engine

(full flow of methane cooled chamber)

与燃气发生器循环相比．富燃补燃循环具有

较高的比冲。较小的结构尺寸；但该系统存在燃
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料泵扬程高、功率大及推力室冷却套压力高等缺

点。

3．3富燃补燃循环(部分甲烷冷却推力室)

针对全部甲烷冷却推力室富燃补燃循环的不

足，考虑到甲烷具有良好的冷却性能．可以采用

部分甲烷(30％左右)冷却推力室．然后进入推

力室人口的燃气导管与燃气混合后进人燃烧室．

或直接进入燃烧室；其余甲烷继续增压后进入燃

气发生器，如图3所示。

图3富燃补燃循环发动机系统原理简图

(部分甲烷冷却推力室)

Fig．3 Scheme of fuel rich staged combustion cycle engine

(partial flow of methane cooled chamber)

与图2相比，此系统在具有富燃补燃循环优

点的同时，可以降低燃料泵功率和推力室冷却套

压力，充分发挥甲烷冷却性能好、富燃燃烧积碳

少的优点，是较佳的循环方式。

3．4富氧补燃循环
。

富氧补燃循环发动机原理如图4所示．氧化

剂从贮箱出来。经氧化剂预压泵、氧化剂泵增压

后进入燃气发生器。燃料从推进剂贮箱出来。经

燃料预压泵、一级泵及二级泵增压后分为三路．

大部分进人推力室；一小部分驱动燃料预压涡轮

后进入主流路；另一小部分经三级泵进一步增压

后进入燃气发生器。进入燃气发生器的推进剂燃

烧产生富氧燃气。燃气驱动涡轮后分为两路。绝

大部分进入推力室；小部分驱动氧化剂预压涡轮

后进入主流路。富氧燃气和燃料进入推力室后燃

烧排出燃气，产生推力。富氧补燃循环可以通过

调节燃气发生器的燃料流量实现推力调节。

图4富氧补燃循环发动机系统原理图

Fig．4 Scheme of oxygen rich staged combustion cycle engine

富氧补燃循环的优点为：比冲较高，便于涡

轮泵功率配置，技术成熟度较高。推力室为

“气一液”燃烧便于解决稳定性问题。但是富氧燃

气对材料要求高，富氧燃气系统的故障发展速率

快，不利于故障控制。

3．5全流量补燃循环

全流量补燃循环[101发动机原理如图5所示，氧

化剂经氧化剂预压泵、氧化剂泵增压后分为三

路，大部分进入富氧燃气发生器；一小部分驱动

预压涡轮泵；另一小部分进入富燃燃气发生器。

燃料经燃料预压泵、燃料一级泵及二级泵增压后

分为四部分，一部分冷却推力室后进入燃烧室；

一部分进人富燃燃气发生器：一小部分进入富氧

燃气发生器；另--d,部分驱动预压涡轮泵。进入

两个燃气发生器的推进剂燃烧产生富氧和富燃的

燃气，驱动两台涡轮后进入推力室。全流量补燃

循环。可以通过调节两个燃气发生器流量较小的

组元，方便地调节推力和混合比。

全流量补燃循环的优点为：对涡轮泵密封的

要求低，燃气温度可以大幅度降低，便于发动机
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的重复使用， “气一气”燃烧便于解决稳定性问

题并可提高燃烧效率．但发动机系统复杂、结构

质量大。

图5全流量补燃循环发动机系统原理简图

Fig．5 Scheme of full flow staged combustion cycle engine

3．6循环方式比较

几种循环方式的性能参数(推力采用

2000kN)和比较结果见表2和表3。

(1)从发动机比冲分析．不同循环方式的差

别主要表现在三个方面：推进剂是否全部进入燃

烧室、燃烧效率及喷管面积比。燃气发生器循环

的涡轮流量未进入燃烧室充分燃烧．与闭式循环

相比比冲低3％～7％：全流量补燃循环的“气一

气”形式便于组织燃烧，效率最高。富燃或富氧

补燃循环的“气一液”形式次之。燃气发生器循

环“液一液”形式最低，燃烧效率相差1％一5％；

受喷管尺寸和喷管出口压力限制。喷管面积比主

要取决于燃烧室压力．补燃循环涡轮流量可以利

用全部或一种组元的推进剂流量，涡轮功率大，

燃烧室压力高，而燃气发生器循环受最佳室压的

限制。高压的补燃循环比燃气发生器循环比冲高

3％～8％。补燃循环和燃气发生器循环的“室压一

比冲”对比如图6所示。

表2几种循环方式的性能参数

Tab．2 Performance parameters of the power cycles
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表3几种循环方式的比较

Tab．3 Comparison of the power cycles

图6补燃循环与燃气发生器循环发动机比冲对比

Fig．6 Specific impulse comparison of staged combustion

cycle and gas generation cycle

(2)从发动机结构质量分析，燃气发生器循

环发动机最轻，富燃或富氧补燃循环发动机较

重，全流量补燃循环发动机最重。

(3)从涡轮泵功率分析，燃气发生器循环

系统压力最低，涡轮泵功率最小；高压的补燃循

环(部分甲烷冷却推力室)次之，其余三种高压

补燃循环较大。

(4)从重复使用性分析，高压补燃循环的组

件温度高、压力大，不利于重复使用。特别是高

温、高压的燃气导管等组件，工作次数和工作寿

命受到制约；燃气发生器循环和采用低室压的补

燃循环适宜于重复使用。

(5)从研制难度分析，补燃循环系统复杂，

尤其是全流量补燃循环，研制难度大；燃气发生

器循环燃烧室为“液一液”燃烧．稳定性问题较

补燃循环的“气一液”或“气一气”燃烧突出。

(6)从成本分析，高压补燃循环对材料和生

产工艺的要求高．特别是富氧补燃循环和全流量

补燃循环的富氧燃气对材料有特殊要求，燃气发

生器循环则可以降低生产成本。

综上所述．对于一次性使用的发动机，由于

工作时间短暂．应在综合考虑研制难度、生产成

本的前提下追求高的比冲性能．几种循环方式

中．部分甲烷冷却推力室的富燃补燃循环兼具比

冲高、涡轮泵功率低、材料要求低、 “气一液”

燃烧稳定性好等优点，具有一定优势。

l下转第43页)
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通过分析计算发动机轴线与扩压器轴线夹角为5

度时的模型，初步探讨了发动机喷管偏心对扩压

器内流场造成的影响：扩压器内压力、温度的分

布不均匀，单边压力、温度升高，难于满足试验

对发动机喷管出13压力的要求．造成发动机的高

空模拟试验失败，并使扩压器寿命降低。计算流

体动力学的计算结果与试验数据相吻合．证明了

扩压器模型建立的正确性。

(上接第20页)

对于重复使用的发动机。需要多次、较长时

间工作，评估标准与一次性使用有较大差别，系

统压力低的燃气发生器循环和低室压的补燃循环

更为适宜。

4结论

(1)液氧／甲烷具有良好的性能。符合可重

复使用运载器、无毒上面级和轨道推进系统的要

求．是未来航天运载器理想的推进剂组合。

(2)对于液氧／甲烷发动机的动力循环方式。

一次性使用的发动机应采用高性能的高压补燃循

环。其中部分甲烷冷却推力室的富燃补燃循环综

合性能具有一定优势；重复使用的发动机应根据

工作次数和工作寿命，重点考虑系统压力低的燃

气发生器循环和低压的补燃循环。
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