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LOX／LCH4变推力发动机技术初步研究
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摘 要：对国内外变推力发动机和LOX／LCH4发动机的研究进展进行了总结，在此基础

上，提出了一种LOX／LCI-h变推力发动机系统方案。在深入分析的基础上，对此方案进行了功

率平衡和推力室传热计算，结果表明该系统方案完全能够实现10：1推力变比。LOX／LCH．变推

力发动机可以广泛应用于多种运载器和航天器中，对我国探月及后续的载人登月工程均可以

提供技术支持，对LOX／LCH4发动机的技术发展和未来的载人登陆火星等任务都具有深远影

响。
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Abstract：This paper summarizes the status of deep throttling rocket engines and LOX／LCI-h

rocket engines．A scheme of LOX／LCH4 deep throttling rocket engine is discussed．The power bal-

alice and heat transfer are computed based on careful analysis．The results show that the engine can

throttle from 100％to 10％in thrust．LOX／LCI-h deep throttling rocket engine could be widely used

in variety launch vehicles and spacecrafts，and be helpful to future China Lunar Exploration Program

and Manned Lunar Plan and be beneficial to technologies of LOX／LCI-t,liquid rocket engines and

future Manned Mars．
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LOX／LCH。推进剂组合很早就受到了人们的

重视，并对其燃烧、传热、结焦、积碳、材料相

容性、使用安全性等等都进行了大量的研究，目

前世界上已经有多台试验发动机，如5M15、

CHASE一10、TR一408等【吻。LOX／LCH4发动机的

用途非常广泛，可以用于星际着陆和上升发动

机、载人亚轨道飞行、高性能飞机、探空火箭、

运载火箭上面级、纳米卫星运载火箭第一级。特

别是随着月球和火星探测的兴起，考虑到推进剂

就地取材的问题，LOX／LCI-L发动机受到了人们

更大的关注。

LOX／LCI-L,推进剂组合无毒、无污染，LCH4

具有高的热容，是一种优良的冷却剂，适合用于

膨胀循环发动机系统。LCH。密度约是LH：的6
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倍，且标准沸点比LH：高92K，贮存性比LH：

好。相同情况下，LOX／LCI-L是LOⅪ烃推进剂中

性能最高的，而且LOX／LCH。性能比LOX／煤油高

约100m／s[31。因此，LOX／LCH4发动机同时具有

LOX／LH：发动机和LoⅪ煤油发动机的共同优点。

本文根据变推力发动机和LOX／LCH。发动机

的国内外研究进展，提出了一种膨胀循环LOX／

LCH。发动机系统方案，并重点对变推力过程中

推力室的冷却和涡轮泵的功率平衡进行了深入的

计算分析。

1国内外研究进展

1．1变推力发动机研究进展

目前，变推力发动机研制水平最高的是美

国；前苏联，俄罗斯也有成熟的型号，但没有经过

飞行考验；中国也在变推力发动机领域占有一席
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之地。

从50年代开始到目前为止，美国的诺斯罗

普·格鲁曼公司研制成功了多种变推力发动机，

其双组元栓式发动机涵盖了很大的推力范围：从

22N的“光亮鹅卵石”发动机、440N飞船远地

点发动机、4．4。44kN阿波罗登月舱下降发动机、

1100kN的“大哑巴助推器”发动机，到2900kN

LO扎H：发动机。超过130台采用栓式喷注器的

双组元发动机成功地进行了飞行，飞行项目包括

阿波罗计划、德尔它运载火箭、多任务双组元推

进系统(MMBPS)、ISPS、ANIK的E—l／E一2和

Intelsat—K、大气层外再入运载器拦截子系统

(ERIS)的KKV级、未来导弹技术集成(FMrll)，

以及NASA的Chandrat"-=7】。诺斯罗普·格鲁曼公司

的双组元发动机从未在飞行中失败过。

美国的洛克达因公司，在著名的J一2S和航

天飞机主发动机SSME等发动机的基础上，在地

面开展了LO舡H：变推力发动机的研究，并取得

了很大的成功阎。

为了与美国进行登月竞赛，前苏联走了泵压

式变推力发动机的研制路线。他们为载人登月工

程(N1一L3)研制的11D41l(P且一858)主发动

机为泵压式变推力发动机，推力调节范围从

25kN到3kN，比冲3089 m／s。发动机起动次数可

达12次，实际飞行时起动次数为2次，该发动

机经过了地面所有试验的考验。遗憾的是由于其

它组件的原因，导致了前苏联四次登月均以失败

告终，最终没能实现载人登月，从而该发动机也

没能经过飞行考验。

中国在“八五”和“十五”期间，分别研制

成功了5：1和10：1双组元变推力发动机。

21世纪初期，人类提出了重返月球、火星登

陆等重大计划，必然需要大型、高性能、大变

比、先进的变推力发动机。如，NASA探索计划

(NASA Exploration Initiative)需要变推力发动机，

采用Lo扎H：或Lo姐』CH4低温推进剂，能够使机

器人或人在月球和火星上登陆，这是变推力发动

机的直接需求。为了大型探测器或漫游车能在其

它天体上软着陆(如木卫二)，NASA的其它科学

探测器也很可能需要变推力发动机。美国空军

(USAF)的矢量1(Vector 1)计划需要具有快速

进入空间的运载火箭，显然需要大变比的LOJ烃

发动机，以研制能够承担多种任务、重复使用的

上面级。目前，最具有代表性的研究成果是美国

的CECE和MR一80B发动机。

从变推力发动机的研究情况来看，呈现出两

大研究方向：1)采用无毒、无污染、高性能的

推进剂组合；2)较大推力的发动机采用泵压式

推进剂供应系统。

1．2 Lo)池CH。发动机研究现状

目前，美国、俄罗斯、中国、欧空局、日

本、韩国等国家和组织均在积极地进行LOX／

LCH。发动机的预先研究和工程研制，并取得了

很大进展。

美国很早就开始了Lox／]LCH。发动机的基础

研究。为了支持重返月球计划，近年来加快了工

程研制步伐，特别是美国的XCOR公司、ATK公

司、约翰逊航天中心和诺斯罗普·格鲁曼公司的

研究成果非常引人注目。XCOR公司研制了222N

和33．4kN LOX／LCH4发动机，图l为33．4kN的

XR一5M15发动机试车照片；XCOR公司还与

ATK公司联合研制了15．6kN LOX／LCH。发动机，

并在2008年进行了高空模拟试车。约翰逊航天

中心将阿波罗上升发动机推进剂由N20JA一50更

换成LOX／LCIL，准备在白沙试验站进行高空试

车。诺斯罗普·格鲁曼公司研制了LOX／LCH4发动

机TR-408(如图2所示)。TR-408推力440N，

采用氧化剂和燃料对推力室进行再生冷却，并确

保两种推进剂在进入燃烧室前完全蒸发，喷注器

为气气喷注器，这样，发动机就能够适应全气和

全液推进剂人口，已经进行了50余次点火。

图1 33．4kN LOX／LCH。发动机地面试车照片

Fig．1 Hot-fire test of 33．4kN LOX／LCHs rocket engine
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图2 TR-408发动机

Fig．2 TR-408 rocket engine

由于俄罗斯的LOX／'煤油发动机技术成熟，

因此他们主要在成熟的型号发动机上将煤油更换

成LCH。进行研究。俄罗斯的LOX／LCI-14发动机

已经达到了很高的技术水平。目前，正与欧空局

合作研制新型VOLGA发动机，用于欧空局新一

代运载火箭，取代目前的阿里安5。

由于液化天然气(LNG)的主要成份也是甲

烷，因此各国还对采用LOX／LNG的发动机进行

大量的研究。如1999．2001年，日本的液氧／LNG

发动机(推力100kN)进行了16次点火试验，

累计点火时间683s。最长的一次点火时间为

150s。韩国C&SPACE公司研制的CHASE一10采

用LOX／LNG推进剂，可以重复使用50次。

中国也在积极进行LOX／LCH4发动机的基础

研究和工程应用研究。

2系统方案选择及工作参数确定

方案分析时，初步确定LOX／LCI-h变推力发

动机的最大推力50kN，推力变比10：1，采用泵

压式推进剂供应系统。 ，

泵压式供应系统一般有补燃循环、发生器循

环和膨胀循环方案，要实现大范围的推力变比，

前两种方案的工程实现难度太大，不予考虑，因

此只对膨胀循环系统方案进行分析。

RL一10系列发动机为膨胀循环系统发动机。

上世纪六十年代后期，美国普·惠公司将LOX／

LH：推进剂换成FLOX／LCI-h进行了试验验证，结

果表明FLOX／LCH。采用膨胀循环的系统方案是完

全可行的唧。2004年，普·惠又提出将RL一10的

LH2换成LCH。的发动机方案，推力98kN，室压

3．45MPa，涡轮入口温度444K，在喷管面积比70

时，发动机的真空比冲为353．2sflq。2004年，法

国提出了150kN的LOX／LCH。膨胀循环方案，设

计燃烧室压力6．0MPa，分析认为采用双涡轮泵

的方案最好【11】。2006年，普度大学提出了l 15kN

LoX，LCH4膨胀循环方案，燃烧室压力6．0MPa，

设计比冲380st埘。从国内外的研究情况来看，提

出的LOX／LCI-h膨胀循环系统方案主要具有如下

共同点：发动机推力量级小于200kN，本文提出

的推力量级处于此范围；推力室冷却套出口温度

小于556K；采用两套涡轮泵方案有利于氧化剂

泵和燃料泵设计，但为了系统简单，也可采用单

轴方案；燃烧室压力一般不超过6．0MPa。

下面再对涡轮泵方案进行分析。LOX／LCH4

泵的转速主要受到泵汽蚀裕度的限制。LCH4泵

的净正抽吸压头(NPsH)比LOX泵的NPSH高，

因此LCH4泵的转速就可以取得更高，而LOX泵

的转速则要低一些。如果采用单轴涡轮泵，泵的

转速主要受到LOX泵的限制，转速不能合理地

选取。但这种方案结构简单，而且如果LOX泵

增加预压泵后，还可以将转速适当地提高，因此，

国外提出的固定推力膨胀循环发动机大部分选用

这种方案。如果要大范围调节发动机推力，单轴

涡轮泵方案的实施难度很大，因为要同时保证涡

轮泵功率匹配、发动机两路推进剂流量和混合比

是非常困难的。如果采用双涡轮泵方案，则两套

涡轮泵均可以按照两种推进剂的特性而选择最佳

的工作参数，LCH4路采用高转速涡轮泵，而

LOX路采用较低转速的涡轮泵，此方案简化了涡

轮泵的设计难度，而且发动机变推力调节也非常

简单，可以分别调节两套涡轮泵的转速来调节发

动机工况。而且采用两套涡轮泵还有利于发动机

自身抵消转动惯量，减小姿态控制系统的消耗。

双涡轮泵方案的缺点是结构复杂。综合分析认

为，LOX／LCI-14膨胀循环变推力发动机采用双涡

轮泵方案更好。

LOX／LCl4,变推力发动机系统方案如图3所
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示。 变推力过程的功率平衡和推力室传热过程进行理

慨 嘲． 论分析。

图3 LOX／LCI-h变推力发动机系统方案

Fig．3 System scenario of the LOX／LCH4

deep throttling engine

3理论分析模型

3．1发动机功率平衡模型

发动机功率平衡模型主要包括两套涡轮泵的

功率计算。为了简化计算过程，将两套涡轮等效

成单个涡轮处理。式(1)至式(4)为发动机功

率平衡方程。

涡轮功率：

只印d％旨(鲁r)(-彳争)邓时7／,Cpr(-i牛)
(1)

根据平衡计算，初步确定的发动机参数如表
燃料泵功率：

1所示。

表1 LOX／LCH,变推力发动机的主要设计参数

Tab．1 Main design parameters of the LOX／LCth

deep throttling engine

泵压式推进剂供应系统要实现大范围变推

力，必须保证各工况下，涡轮泵的功率保持平

衡；对膨胀循环系统，涡轮泵的功率在很大程度

上受制于冷却套出口温度(也即涡轮人口温度)，

因此还必须对推力室的传热过程进行计算。发动

机功率平衡和推力室冷却是LOX／LCI山膨胀循环

发动机中两项最关键的技术。下面重点对发动机

名=警
氧化剂泵：

P：嫂
‘严po‰

涡轮泵的功率平衡：

(2)

(3)

只=名+名 (4)

根据式(5)和式(6)估算氧化剂泵和燃料泵的

压升。

△＆=(1《)p。仃t (5)

△名=(1《)P。 (6)

发动机平衡计算时，根据经验取：亭，=0．5，
孝o--o．3。

3．2推力室冷却套传热模型

推力室为再生冷却套结构，传热计算时作如

下假设：

a．通过推力室内壁传给冷却剂的所有能量都

被冷却剂吸收，即假设外壁绝热；

b．每个计算步中，假设传热系数为常数；

c．忽略每个计算步中冷却剂沿轴向的温度梯

度对传热的影响。

传热模型的二维示意图如图4所示，能量平

衡方程如式(7)所示。
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图4二维单冷却通道截面示意图

·Fig．4 Section sketch of two-dimension single cooling channel

推力室传热模型的能量平衡：

O=^。(乙一乙)4。=!≥-(L。一咒。)A。=^。(L．一正)Alig+j。A。。

(7)

方程(7)中各对流换热系数按照式(8)至式

(13)计算。

燃烧室侧气体的对流传热系数方程：

^。=警(等l(等)(丁At)盯(8)d
． ＼P， ／。

‘一

式中，卵、Cp和P，都是以总温p为定性温度的，

盯为定性温度变换系数：

庐(}鲁(·+等蔚)+手)棚(，+学府)圳2
(9)

对于推力室喉部，考虑到纵向曲率半径的影

响，加修正项：

炉半(芳0．2㈣0．8㈥01㈡0．9圳。，
，

式中，R．为喉部纵向曲率半径。

近似计算时，根据热力气动计算结果来确定

以下参数：

pr~告

叼一1．184x10‘M T

式中，胁为相对分子量。

冷却通道中的对流传热系数根据Seider—Tate

公式来计算：

”o．027㈡Rex乃(等)(11，

式中，婶瓦4qm／xlP；Prf=攀Al‘

wel

‘

引入肋片冷却效率的概念[121：

77finm学 (12)—高r— L1z’

式中，m：粤掣
托。Wfb姒

则：

g。。=^．(L一正)仇。 (13)

垂直推力室轴向的冷却通道截面如图5所

示，根据图中的几何关系，可以推导出冷却通道

宽度的计算公式：

彬妇=尺州。tan0一Wrib (14)

图5冷却通道截面示意图

Fi95 Section sketch of the cooling channel

3．3模型计算过程

程序计算时，按照如下顺序进行：

(1)首先根据不同燃烧室压力进行热力气动

计算，确定推力室的理论参数；

(2)再根据各T况下推进剂的压力和温度计

算推进剂的密度、粘度、热导率、比热，再进行

传热和功率平衡计算；

(3)计算发动机各工况下的推进剂流量，根

据推进剂流量进行传热计算；

(4)获得了冷却套出口温度等参数再返回到

功率平衡计算中。

这样就可以得到任何工况下燃气温度、冷却
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套内推进剂温度沿推力室轴向的温度分布，还可

以获得发动机涡轮泵功率平衡计算结果，判断发

动机变推力过程的可行性。

4计算结果分析

4．1初始条件说明

对部分初始条件说明如下：

(1)推力室特征长度1．2m，收缩比取为3．0，

冷却通道人口在发动机喷管面积比15处；

(2)根据试算结果，确定了冷却通道的尺寸：

推力室内壁厚度0．8mm，肋片厚度o．8ram；

(3)推力室内壁采用锆铜合金，正常使用温

度应限制在870K以下；

(4)涡轮等效压比取为2．0。

4．2计算结果分析

100％和10％推力工况下，气壁温和冷却液

温度沿推力室轴线的变化曲线如图6所示。

100％推力工况下，发动机人口气壁温为608K，

比铜合金的正常使用温度870K低，内壁的安全

性没有问题；由于喷管喉部的热流最高，气壁温

在喉部有一尖峰；冷却套出口冷却液温度

500．1K，也比国外最高的556K要低；计算的涡

轮功率还剩余约20kW，这部分剩余功率将通过

涡轮旁通消耗掉，以维持整个涡轮泵系统的功率

平衡。此时，由于冷却套内的压力远高于CH。的

临界压力，故CH。处于超临界状态。计算结果表

明，在20％推力工况以上，整个冷却套中都能够

保证超临界状态。

10％推力工况下，入口气壁温455．8K，比

100％工况低约150K；冷却套出口的冷却液温度

440．5K；计算的涡轮功率还剩余15kW。此时，

冷却套出口压力约为3．2MPa，当170K时，推进

剂仍然保持为液态，密度约310kg／m3，当达到

180K时，推进剂变成气体状态，密度减小到约

50kg／m，，即密度变成液态时的约1／6。分析表明，

低工况下冷却套中会出现过热气体，液气转化段

的推进剂流动阻力增加，由于计算时LCI-L泵后

压力余量较大且CH。的流量很小，因此发动机冷

却套中不会形成气堵现象；同时，由于液体转化

成气体，流动速度大幅提高，对室壁的冷却效果

更好，因此也不会引起低工况冷却不足的问题。

各工况下的最高气壁温和冷却套出口冷却液

温度如图7和表2所示。可以看出，随着工况的

降低，最高气壁温和冷却液温度均有所下降，且

两者之间的差值也不断减小，这与实际情况比较

接近。高工况下，冷却液的温升大，气壁温与冷

却液的温差也应该大；而低工况则正好相反。

图6 100％和10％T．况下气壁温、冷却液温度

沿推力室轴线的变化

Fig．6 Gas temperature near the wall and coolant temperature

along axis of thruster at 100％and 10％power-level

表2各工况下最高气壁温和冷却套出口冷却液温度

Tab．2 Maxmum gas temperature near the wall and coolant

temperature at the cooling channel outlet at each power-level
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要使涡轮泵保持功率平衡，涡轮的功率不应

低于泵所需的功率。对不同工况的涡轮泵功率平

衡进行了计算，结果如图8所示。从图中可以看

出，在5％～100％的推力变化范围内，涡轮的功

率均大于泵所需的功率，这说明，涡轮泵能够实

现功率平衡，剩余功率通过涡轮旁通消耗掉。

图7各工况下最高气壁温和冷却液出口温度

Fig．7 Diagram of maxnlum gas temperature neaY the wall and

coolant temperature at the cooling channel

outlet at each power-level

推力工况

图8各工况下涡轮泵功率平衡计算

Fig．8 Diagram of power balance of the turbopump

at each power-level

对本文所研究的LOX／LCI-h膨胀循环系统。

传热计算和功率平衡计算结果均表明，发动机实

现10：1推力变比是完全可行的。当然，后续还需

要依靠实际试验结果进一步优化上述计算结果。

5小结

对国内外变推力发动机和LOX／LCH4发动机

的研究进展进行了总结。在此基础上，提出了一

种LOX／LCH。变推力发动机方案，并对此方案进

行了功率平衡和推力室传热计算，结果表明该发

动机能够实现10：1的推力变比。

LOX／LCI-I．变推力发动机可以广泛应用于多

种运载器和航天器中，对我国探月及后续的载人

登月工程均可提供技术支持。而且对LOX／LCI-h

发动机的技术发展和未来的载人登火星等任务都

具有深远的影响。
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