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摘 要：为了提高发动机循环性能，以某发动机设计参数为基础，以R22、乙烷及乙醇3 

种介质为对象，进行了第三流体循环发动机性能分析。在性能分析过程中，耦合了系统参数 

平衡计算与身部传热流阻仿真计算结果，力求使分析结果更接近实际情况。分析结果表明， 

第三流体循环与传统方式相比，可以提供更高的燃烧室压力，其中采用乙烷为循环介质的第 

三流体循环发动机性能最高。 
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Performance analysis of third fluid circle engine 

WANG Juan，ZHENG M eng—wei 

(Beijing Aerospace Propulsion Institute，Beijing 710100，China) 

Abstr~t：In order to improve the circle performance of engines，according to the design parame— 

ters of some engines，the performance of third fluid circle engine is analyzed，for which R22，ethane， 

ethanol，helium are chosen as the mediums．During the analysis，the balance calculation result of sys— 

tern parameters and simulation result of flow resistance were coupled to make the analysis result clos— 

er to the fact．The result shows that in comparison with conventional modes．the third fluid circle can 

offer higher chamber pressure，and the third fluid circle engine which chooses ethane as its circle 

medium has the best perform ance． 

Keywords： third fluid circle；heat transfer；flow resistance；simulation 

0 引言 

“第三流体循环” (Third Fluid Circle，TFC) 

是一种创新型的液体火箭发动机循环方式。其典 

型系统方案如图l所示，它引入非推进剂的第三 

种流体作为发动机循环的传热冷却及涡轮 I 作介 

质，以推力室高温壁面为热源，以低温燃料作为 

冷源，在高温壁面和低温燃料间形成 自身独立的 

闭式循环。第三流体经泵增压后进人推力室冷却 

夹套，对推力室进行冷却，同时升温以吸收做功 

能量，冷却夹套后的高温第三流体对涡轮做功为 
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推进剂及第三流体泵提供动力，经过涡轮后第三 

流体再与其中一种推进剂进行热交换将剩余能量 

传给推进剂，自身重新变成低温低压介质回到第 

三流体泵前，构成封闭的循环。由于第三流体需 

要通过热交换将剩余能量交还给推进剂 ，因此这 

种循环方式适用于其中一种推进剂为低温介质的 

发动机。 

第三流体循环工质不进入推力室，因此涡轮 

的出口压力可以降低，涡轮压比可以增加 ，发动 

机的循环压力降低，涡轮工作环境改善 ，循环工 

质的选择范围增大。第三流体循环具有较高的涡 

轮压比，无需预燃 ，推进剂可全流量进人燃烧 

室，且燃烧室可保持高室压的优势。 

图 1第三流体循环示意图 

Fig．1 Schematic diagram of third fluid circle 

国外对这一新型概念发动机的研究工作也才 

刚刚起步，在最近几年相继开展了一些系统方案 

研究和相关缩比件的试验验证。主要是各种循环 

系统方案的论证，高效率换热冷凝器的研制，以 

及用做推力室冷却及发动机循环工质的第三流体 

的选择及传热特性研究。 

其中，美国在 2000年的一份专利文献【lj中介 

绍了一种挤压式第三流体膨胀循环发动机。通过 

采用第三流体循环，发动机可以造价更低廉，采 

用更普通的金属，也更安全。在 2004年专利I 2l和 

2006年 AIAA文献『3J中进一步介绍了一种泵压式 

第三流体膨胀循环发动机。在这2个文献中，均 

以 SsME发动机为背景进行第三流体循环的性能 

分析。研究显示，第三流体循环可以使得发动机 

减重 34％，推重比提高 49％～65％。同时，文献 

中还提出了2O余种适用于第三流体循环的循环 

介质，并对介质物性和换热冷凝器的换热性能提 

出了基本的要求。 

俄罗斯在液氧／：喋油发动机上也进行了类似于 

第三流体膨胀循环技术的研究，称为 KRC循环[31。 

在该循环中，第三流体从推力室吸热后通过换热 

器与液氧进行热交换，吸热后的液氧作为涡轮工 

质。这种方案也显示出了优点，不仅取消了预燃 

室和相关系统，而且涡轮温度和循环压力都有所 

降低。 

这些工作均在理论上证明了第三流体循环发 

动机概念的可行性，并指出其相比传统燃气发生 

器循环、分级燃烧循环及 目前使用的膨胀循环发 

动机所存在的优势。这表明，第三种流体循环发 

动机是一种有发展前景的新型循环发动机 ，对未 

来高性能发动机的发展具有重要价值。 

第三流体循环原理介绍 

第三流体循环在热力学本质上是一种蒸汽动 

力循环，或者称为朗肯循环。对应在热力学过程 

图上，第三流体循环可以被表示为如图2所示的 

4个基本过程，即： 

1—2为第三流体介质在第三流体泵中的增压 

过程； 

2—3为第三流体介质在推力室冷却夹套中的 

加热过程 (考虑流阻损失)，虚线 2—3 不考虑流 

阻损失的理想定压加热过程； 

3—4为第三流体介质在涡轮中的膨胀做功过 

程 (考虑涡轮效率导致熵增)，虚线 3—4 为不考 

虑涡轮损失的等熵膨胀过程； 

4—1为第三流体介质在换热冷凝器中的凝结 

过程，该过程近似认为温度、压力不变，仅仅是 

相变过程。 
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图 2热力学过程图 

Fig．2 Diagram of thermodynamics process 

针对大推力液体火箭发动机推力室壁面的热 

防护问题，相关文献以试验研究为指导对采用第 

三流体循环冷却方式中处于超临界压力下第三流 

体介质的传热、流动问题展开研究，总结了超临 

界压力下第三流体循环介质的对流换热及流阻规 

律，为下文建立可靠的对流换热和流阻计算模型 

提供了重要的理论依据和指导。 

由前期的研究成果为指导，本文以某发动机 

设计参数为基础对第三流体循环发动机进行了初 

步的性能分析，其中的第三流体介质分别选用 

R22、乙烷及乙醇 3种介质。性能分析过程中， 

耦合了系统参数平衡计算与身部传热流阻仿真计 

算结果，力求使分析结果更接近实际情况。 

2计算流程与计算模型 

2．1系统参数平衡计算流程 

在不失一般性的前提下，对第三流体循环系 

统参数平衡计算做适当简化和假设后流程如下： 

1)选定推力室的氢氧混合比为 6，燃烧效率 

为 0．99。 

2)根据国内外发动机研制经验确定涡轮泵 

效率和各主要流路 (除冷却夹套和换热器)的流 

阻损失系数，其中涡轮效率根据国内外相应压比 

条件下的涡轮效率估算方法计算后取为0．6。 

3)假定身部总吸热量和夹套流阻比率 (夹 

套压降与室压比值)，通过功率平衡计算得到发 

动机室压参数和其它各组合件工作参数。 

一

lTg-T g q r』 I 十 —l 
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由热流密度计算得到新的气壁温 、液壁温。 

迭代至第一个计算截面平衡。 

此后依次计算后续各截面： 

1)本截面参数取上一截面参数作为初始值； 

2)根据沿程损失和动压损失计算新的液侧 

压力； 

3)根据吸热量计算新的焓值； 

4)根据压力和焓值，插值得到新的液侧温度； 

5)同第一截面计算方法迭代得到新的气壁 

温、液壁温、对流热流密度； 

6)重复步骤 (2)～(4)，得到新的液侧温度， 

迭代至本截面平衡； 

7)通过上述迭代计算，获得夹套的实际流 

阻、温升和总吸热量。 

8)根据传热流阻计算结果调整预设身部总 

吸热量和夹套流阻系数，反复迭代计算至平衡。 

2-3计算结果分析 

以某发动机的氢流量 2．7 kg／s为基础 ，分别 

对传统氢膨胀循环、燃气发生器循环和以 R22、 

乙烷及乙醇为介质的第三流体循环进行了系统参 

数平衡计算。 

2．3．1氢膨胀循环计算 

参考我国新研制的某膨胀循环发动机设计参 

数，取涡轮效率0．8，氢泵效率0．55，氧泵效率 

0．65，发动机混合比 6，从泵后到燃烧室问的氧 

路压降为室压的 60％，氢涡轮后压降为室压的 

30％，氢泵后至氢涡轮的压降为室压的40％。 

图 3膨胀循环发动机性能 (氢温升 100 K) 

Fig．3 Performance of expander circle engine 

由于氢膨胀循环发动机的性能取决于氢从推 

力室的吸热量 (温升)，以某发动机的夹套温升 

约 100 K为例，计算得到室压与涡轮压比的关系 

曲线如图 3所示。结果表明，以某发动机的吸热 

能力 ，如果直接采用氢膨胀循环 ，最高室压只能 

达到 3．22 MPa。这也是该发动机设计过程中必须 

增加推力室身部长度以增加氢吸热量的原因。 

2．3．2燃气发生器循环计算 

参考某发动机设计参数，取涡轮效率 0．4， 

氢泵效率 0．55，氧泵效率 0．65，发动机混合比6， 

燃气发生器的混合比0．9，涡轮压比20，氧路压 

降和氢路压降均为室压的60％。喷管出口压力取 

3 400 Pa，涡轮排气 比冲参考某发动机设计参数 

计算后取 230 S。 

计算得到燃气发生器循环氢氧发动机的比冲 

与室压关系曲线以及推力室比冲与室压关系曲线 

如图4所示。对应最高发动机比冲444．71 s时的 

室压为 9．56 MPa，这验证了燃气发生器循环由于 

混合比较低 ，推进剂能量未能充分利用，最终不 

能支持更高的室压，从而限制了发动机比冲性能 

的提高。如果忽略燃气发生器部分对能量的损 

失，推力室的比冲即为发动机比冲，而推力室要 

达到相应的比冲，只需 3．95 MPa的室压 ，即和 

膨胀循环在室压3．95 MPa时可提供的比冲相当， 

因此在下文 中用具有可比性的 3．95 MPa和其他 

循环方式进行分析比较。 

图4 比冲与室压关系 

Fig．4 Specific impulse versus chamber pressure 

2．3．3 第三流体膨胀循环计算 

分别对 3种介质在不同涡轮压比下进行了考虑 
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身部传热流阻的第三流体循环系统参数平衡计算。 

2-3_3．1 R22 

计算结果从表 1可以看出，考虑了实际产品 

尺寸结构后，对某推力级别的第三流体循环发动 

机如果采用 R22做介质，推力室身部的总吸热量 

比氢再生冷却身部 (4．475 MW)将有所降低，同 

时为了可靠冷却推力室身部并吸收热量，推力室 

身部的流阻与室压的比值最高达到 2．06。考虑了 

身部流阻后的实际最高室压为 4．66 MPa(对应涡 

轮压比40)，相比拥有相近吸热量氢膨胀循环和 

燃气发生器循环，分别提高 45％和 1 8％。 

表 1不同压比下的系统参数 (R22) 

Tab．1 Parameters under different pressure ratio (R22) 

2．3-3．2 乙烷 

从表 2可以看出，采用乙烷做介质，推力室 

身部的总吸热量比氢再生冷却身部 f4．475 M 也 

将有所降低，但高于R22。同时为了可靠冷却推力 

室身部并吸收热量，随涡轮压比增加推力室身部的 

流阻与室压的比值从0．35增加到0．57，流阻特性 

优于R22。考虑了身部传热流阻后的实际最高室压 

为 5．97 MPa(对应涡轮压比50)。可以看出，采用 

乙烷作为循环介质的第三流体循环发动机性能优于 

采用 R22做介质的第三流体循环发动机，其可达 

到的室压也远高于拥有相近吸热量氢膨胀循环和燃 

气发生器循环，分别提高 85％和51％。 

表 2不同压比下系统参数 (乙烷) 

Tab．2 Parameters under different pressure ratio (ethane) 
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2_3-3．3 乙醇 

计算结果从表 3可以看出，采用乙醇作为第 

三流体介质介质，推力室身部的总吸热量比氢再 

生冷却身部 (4．475 Mw)也将降低较多，略低于 

R22。同时为了可靠冷却推力室身部并吸收热量， 

随涡轮压比增加推力室身部的流阻与室压的比值 

从 1．1～1．81，流阻特性介于 R22和乙烷之间。考 

虑了身部传热流阻后的实际最高室压为 3．8 MPa 

(对应涡轮压比50)。由此可以看出，采用乙醇作 

为循环介质的第三流体循环发动机性能低于采用 

乙烷做介质的第三流体循环发动机，也低于 

R22，尽管如此，其可达到的室压也仍高于拥有 

相近吸热量氢膨胀循环 1 8％，而和燃气发生器循 

环相比，室压略有下降，下降约 3．8％。 

通过之前计算，下面将不同循环方式所能提 

供的最高室压以及选用不同介质作为第三流体循 

环介质在不同压比下夹套流阻比率总结于图 5和 

图 6 

表3不同压比下系统参数 (乙醇) 

Tab．3 Parameters under different pressure ratio (ethano1) 

膨胀 发生器 R22 乙烷 乙醇 

图 5不同循环方式最高室压比较 

Fig．5 Comparison of hightest chamber pressure 

among different circle forms 

3 结论 

通过前面的比较分析得出以下结论： 

1)第三流体循环方式与传统氢膨胀循环方式 

斛 

皇 

图 6不同压比下的夹套流阻比率 

Fig．6 Combustor assembly flow resistance 

under different pressure ratio 

相比存在一定优势，由于涡轮压比的大幅提高， 

可以提供更高的燃烧室压力，最高可提高 85％； 

与燃气发生器循环方式相比，由于取消了能量释 

放水平较低的燃气发生器，室压最高可提高 

51％ 。 

6  5  4  3  2  1  O  
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2)在推力级别小的发动机中应用 R22和乙 

醇作为第三流体介质时，由于身部夹套的冷却要 

求高，对应的流阻损失比较大，会使得发动机室 

压和性能有所降低，而乙烷的传热流阻特性相对 

较好，对性能损失的影响小，显示出良好的综合 

性能。 
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