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一种双钟型喷管液氧／甲烷发动机系统方案
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摘 要：根据双钟型喷管高度补偿特点及技术研究现状，提出了一种双钟型喷管液氧甲

烷发动机系统方案，进行了双钟型喷管基弧段及延伸段面积比优化，并与其他系统方案进行

了性能对比分析。研究表明，对于地面起动的芯级发动机，采用双钟型喷管是提高发动机综

合比冲性能以及运载器有效载荷的有效途径。
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System configuration of LOX／methane

rocket engine with dual--bell nozzle

ZHANG Wei—hong，SHI Wen-jing，ZHENG Meng—wei

(Beij ing Aerospace Propulsion Institute，Beijing 1 00076，China)

Abstract：A system scheme of LOX／methane rocket engine with dual—bell nozzle is presented

based on altitude compensation features and development status of dual—bell nozzle．The aero ratio of

basic arc section and stretching section of the dual—bell nozzle was optimized．Its performance was

compared with other system schemes．The result shows that，as for the core engine launched on

ground，the application of the dual-bell nozzle is an effective way of improving the engine compre’

hensive specific impulse and payload of launch vehicle．
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0引言

液体火箭发动机的比冲随着喷管面积比的增

大而提高，以推力为700 kN的某液氧甲烷发动

机为例，当面积比从30增大到90时，发动机理

论真空比冲可以从362 S增大到383 S。因此，对

于液体火箭发动机来说，在工艺可达范围内，采

用大面积比喷管可以直接提高发动机比冲性能。

但是，对于地面起动的芯级发动机，由于要

确保发动机起动时喷管出口不出现流动分离而烧

蚀喷管或喷管失稳，喷管面积比的选取受到极大

限制。如某液氧甲烷发动机，在推力室室压约

10．0 MPa情况下，喷管面积比必须小于30。有
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限的面积比制约了发动机的高空1二作性能，

很大程度上降低了运载器有效载荷。

从而 型喷管的海平面及高空工作性能以及两种工作模

本文研究了一种双钟型喷管液氧甲烷发动机

系统方案，并与采用传统钟型喷管的燃气发生器

循环及补燃循环发动机系统方案进行了运载能力

比较，结果表明，对于地面起动的芯级发动机，

采用双钟型喷管是提高发动机综合比冲性能以及

运载器有效载荷的有效途径：

双钟型喷管技术简介

双钟型喷管是一种高度补偿喷管，可在地面

及真空两个不同高度达到最佳二r：作状态。双钟型

喷管南固定的基弧段和延伸段组成f见图11二

图1舣钟：Iil}9喷管型⋯爪意降I

¨g．1 Sketch of dual—bell nozzle

在低空时，基弧段喷管完全膨胀，延伸段在

转折点处发牛对称可控分离，低空性能接近于小

而积比传统钟形喷管：在高空时，延伸段完全满

流，喷管总面积比得到有效应用，性能相当于大

面积比钟形喷管。只是由于型面不连续，存在一

定的附加性能损失。图2为双钟型喷管低空[作

与高空丁作流场结构：

与其他高度补偿喷管如可延伸喷管、寒式喷

管、双喉部喷管相比，双钟型喷管』}有结构简

单、系统可靠、关键技术和传统喷管的相容性

好、技术难度小等优点，在国内外越来越受到广

泛关注．美圈Armadillo航天公·订7 t级液氧甲烷

发动机方案之一就是采用双钟型喷管I引，日fj百该

发动机已经进行了多次热试验研究，验证r双钟

式下转捩特性。我国在近几年开展了相关型面设

计、理论分析以及点火试验研究，北航以气氢气

氧为推进剂开展了双钟型喷管发动机点火试验【4I，

北京航天动力研究所进行了双钟型喷管常温空

气冷吹风试验研究旧，获得了双钟型喷管型面设

计方法及高低空工作性能。

n0ZZle

图2双钟J驰喷管两种J-／(1模式流场结构：

低空(上)及高空(下)

Fig．2 Structure of two working modes of dual—bell nozzle

总体来说，双钟型喷管技术目前已经进行了

大量的理论及试验研究，具备了一定的工程应用

基础，有望应用于未来重复使用运载器及单级或

两级入轨运载器中地而起动的芯级发动机。

2重复使用液氧甲烷发动机系统方案

液氧甲烷发动机为某重复使用运载器芯级主

发动机，地面起动推力约为60 t，飞行高度约

100 km，要求能熏复使用30次。

2．1循环方式选择

对于重复使用液体火箭发动机，循环方式的

选择不仅要考虑性能、可靠性和成本，还需要将

重复使用性做为其主要考虑因素，如组件工作寿

命、装箭状态下发动机的可柃测性、维修性以及

使用维护性等：

大推力液体火箭发动机常采用的循环方式为

燃气发生器循环及补燃循环。一般来说，补燃循

环发动机性能要比发生器循环高出4％左右，但

这种循环方式系统比较复杂，不利于发动机装箭

状态下的故障检测和维修，同时，发动机整体参
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数偏高，两台涡轮泵m口压力最少超过30 MPa，

各组件1=作环境非常恶劣，大大减少了产品重复

使用’T：作寿命。迄今为止，世界上唯一实现重复

使用的美圈航天飞机主发动机即选用了双预燃室

补燃循环方案，复杂的系统组成及极高的参数水

平严重影响了其重复使用性能，尤其是两台高

压、高功率密度涡轮泵，是影响航天飞机发射成

本的主要因素之一：在航天飞机逐渐退出历史舞

台的今天，我们应该充分借鉴其重复使用设计及

使用经验，在满足重复使用运载器推力、比冲、

推质比的同时+尽量做到系统简单可靠、工作参

数适中，以确保发动机莺复使用性能及平均发射

成本。、

我同长j、长五氢氧发动机均采用了燃气发

生器循环，综合考虑总体性能、重复使用性、我

国『：艺技术水平、技术继承性等，重复使用液氧

甲烷发动机拟采用燃气发fl三器循环、单台富燃燃

气发生器、双涡轮并联方案：

2．2喷管方案选择

60 t液氧甲烷发动机为地面起动发动机，文

献资料【6]及流场仿真结果均表明，液氧甲烷发动

机喷管H{f J压力保持0．035～0．04 MPa时，可以保

证地面起动时喷管出厂1燃气不分离，分离压力与

氢氰发动机相比要高(氢氧发动机地面不分离压

力约0．02 MPa) 以推力室雀压10．0 MPa为例，

液氢／液氧发动机喷管面积比最大可以取49，而

液氧／甲烷发动机喷管而积比最大只能取30(设

计高度7 km)：因此，与液氢／液氧发动机相比，

采用传统钟型喷管，液氧／甲烷发动机在高空性能

上的弱势表现得更为明显一闭3为某飞行器飞行

弹道曲线，可以看出，液氧／甲烷发动机单钟型喷

管的设计高度7 km对于飞行器全程而言是比较

低的，液氧／甲烷发动机更长的时间是]：作于较高

的飞行高度。、

基于传统钟型喷管高空性能偏低的问题，提

出了一种双钟型喷管液氧甲烷发动机系统方案，

双钟型喷管基弧段采用甲烷再生冷却，延伸段采

用不冷却C—C喷管：

单钟型喷管与双钟型喷管在整个飞行过程中

的比冲变化见图4：

，／S

图3某飞行器’琶行弹道f}f1线

Fig．3 Flight tra．iect‘wy of 6111 aero(’raft

I羽4两型喷管色行过程中比冲随高度变化

Fig．4 Vat’iation of spec‘ifi(‘impulse with flight

altitudt、Rlr two(“fferent nozzles

为比较单钟型喷管与双钟型喷管整个飞行任

务剖而内综合性能，进行了飞行过程总冲分析，

见表1 7其中，双钟型喷管低空基弧段T作时存

在吸人阻力损失，高空延伸段工作时存在型面不

连续损失，这两部分损失均根据以往双钟型喷管

吹风试验结果进行估算：

表l结果显示，由于双钟型喷管基弧段工作

时存在吸入阻力损失，在相同面积比条件下，地

面比冲比单钟型略低；高空工作时，双钟型喷管

比单钟型喷管真空比冲要高出约10 s；整个飞行

任务剖面平均比冲比单钟型喷管高出约4 S，随

着飞行任务时间加长，飞行高度越高，这种优势

会更加明显：

万方数据



12 火箭推进 2013年6月

表l两种喷管状态飞行过程总冲比较

Tab．1 Comparison of total impulse tor two

different nozzles in flight process

2．3双钟型喷管面积比选取及优化

双钟型喷管面积比的选取主要以飞行过程总

冲最大为设计原则，同时要确保基弧段低空不分

离、转捩过程稳定可靠。

影响转捩特性的设计参数比较多，如基弧段／

延伸段面积比、基弧段相对长度、壁而反映角、

延伸段喷管出口角等：为分析双钟型喷管面积比

选取对整体性能的影响，这里首先将基弧段相对

长度、壁面反映角、延伸段喷管出[1角设置为单

一固定值。

11基弧段而积比

选取延伸段面积比为60，基弧段面积比

15，20，25和30，对应的基弧段喷管出M压力

分别为0．096 MPa，0．066 MPa，0．049 MPa，

0．039 MPa，计算得到发动机比冲随高度的变化

曲线见图5。地面比冲、真空比冲和平均比冲的

比较见表2。

计算结果表明，基弧段面积比的大小主要对

发动机低空性能影响较大，对高空性能影响相对

较小。随着基弧段面积比的减小，地面比冲逐渐

增大，但是，转捩点提前，且转折损失加大，稳

定性降低；在高空工作段，基弧段面积小的型面

不连续损失更大，其高空性能偏低。基于以上计

算结果，基弧段而积比30，平均比冲最大，综合

性能最好，且喷管出口压力高于其最小分离压

力，可以确保地面起动时基弧段喷管出口不分

离。因此，选取基弧段面积比30为设计值。

t／S

图5双钟型喷管不同基弧段面积比发动机

比冲随飞行时问变化

Fig．5 Variation of specific impulse of dual—bell

nozzle with different base bell area expansion ratios

表2双钟形喷管不同基弧段面积比和比冲比较

Tab．2 Different base bell area expansion ratios and specific impulse parameters of dual—bell nozzle
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2)延伸段面积比

选取基弧段面积比30，延伸段面积比60，70

和80，计算得到发动机比冲随高度变化曲线见图

6。地面比冲、真空比冲和平均比冲的比较见表3。

、

图6双钟型喷管不同延伸段【卣积比

发动机比冲随飞行H,．tihl变化

Fig．6 Variation of specific impulse with flight lime of

engine with dual—bell nozzle which has different

extension section area ratio

延伸段面积比对高空性能影响较大，延伸段

面积比越大，高空性能越好，但是，同样基弧段

面积比条件下，转捩损失大，稳定性低；低空工

作时，大面积比延伸段会造成基弧段吸气阻力损

失加大，地面比冲降低：考虑到总体结构限制以

及延伸段面积比加大对转捩稳定性的影响，延伸

段面积比选取80为设计值。

3)其他型面参数影响

由图7可知，在基弧段面积比、延伸段面积

比一定条件下，转捩点越靠后，转捩越迅速，综

合比冲性能越大。双钟型喷管最优转捩点出现在

基弧段喷管与延伸段喷管推力相当的飞行高度，

此时转捩损失最小，飞行总冲最高。

网7双钟型喷管与两种单钟型基准

喷管比冲随高度变化比较

Fig．7 Variation of specific impulses with altitude

ff)r dual—bell nozzle and two base nozzles

表3双钟形喷管不同延伸段面积比和比冲比较

Tab．3 Different extension section area ratios of dual—bell nozzle and specifi(。impulse parameters

前面提到，基弧段相对长度、壁面反映角、

延伸段出口角等型面设计参数是影响转捩特性的

关键因素，通过改变基弧段相对长度、壁面反映

角等设计参数，可以使转捩点延后，转捩损失减

小。具体型面参数优化需要通过喷管非定常流场

计算确定其转捩高度?

表4为某型发动机不同型而设计参数对分离

高度及总冲、平均比冲的影响分析。可看出，当

增加基弧段相对长度、增大壁而反映角后，转捩

点延后，平均比冲增加约2 S。
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表4不同型面设计参数对双钟型喷管性能的影响

Tab．4 Influence of design parameters of dual—belle nozzle profile on its performance

2．4发动机主要设计参数

根据发动机系统方案及双钟型喷管优化结

果，发动机主要性能参数如下表5。

表5发动机主要性能参数

Tab．5 Primary performance parameters of engine

主要参数 参数值

发动机地面推力／t

发动机地面比冲／s

发动机真空推力／t

发动机真空比冲／s

发动机流量／(kg．s_1)

发动机}昆合比

推力室室压／MPa

推力室混合比

双钟型喷管基弧段面积比

双钟型喷管延伸段面积比

延伸段喷管出口直径／m

3综合性能评价

为比较双钟型喷管高度补偿性能收益，将采

用燃气发生器循环双钟型喷管方案的发动机与燃

气发生器循环、补燃循环单钟型喷管方案发动机

综合性能进行了比较(见表6)。

表6运载能力对比

Tab．6 Comparison of carrying capacity

方案一 方案二 方案j 轰喜是
发动机补燃循环补燃循环GG循环GG循环

类型 液氧煤油液氧甲烷液氧甲烷液氧甲烷

地面比
300 300 288．96 292

冲，s

真亨比 330 353 340．26 347
冲／s

二级人轨

质量／kg
2 120 2 250 2 090 2 125

对于液氧甲烷推进剂，采用燃气发生器循环

的双钟型喷管发动机运载能力优于单钟型喷管发

动机，但比补燃循环发动机综合性能要差一些；

与补燃循环液氧煤油发动机相比，双钟型喷管燃

气发生器循环液氧甲烷发动机运载能力与之相

当，可以满足总体运载能力要求。

4结论

通过双钟型喷管液氧／甲烷发动机系统方案研

究、参数优化，以及与其他系统方案运载能力比

较，获得如下结论：

1)对于重复使用液氧甲烷发动机，采用燃

(下转第37页)
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的稳定性作用；

2)对纵向肋的稳定作用而言，改变燃烧室

声学的影响远大于由于肋附近产生的粘性耗散的

影响；

3)对纵向肋来说，肋高对声学特性的影响

远远大于肋长。
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气发生器循环、双钟型喷管方案，可以提高运载

器有效载荷，同时发动机系统简单可靠、工作参

数适中，有利于实现发动机多次重复使用。

2)双钟型喷管基弧段面积比主要影响地面

比冲，对真空比冲影响较小；在基弧段相对长

度、壁面反映角、延伸段出口角等型面参数一定

情况下，基弧段面积比越小，地面比冲越大。但

是转捩点靠前，转捩损失大，稳定性差；延伸段

面积比主要影响真空比冲，面积比越大，真空比

冲越大，但转捩损失大，稳定性低。面积比优化

与飞行弹道密切相关，飞行高度越高，面积比越

大越有利，反之亦然。在本文弹道范围内，基弧

段面积比30，延伸段面积比80为最优值。

3)基于双钟型喷管型面设计参数对转捩特

性的影响，在双钟型喷管面积比优化过程中，

需要结合喷管流场计算，开展综合性能仿真分

析。
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