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登月舱用深度变推下降级发动机系统方案研究
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(北京航天动力研究所，北京100076)

摘 要：在我国的载人登月技术方案中，为实现软着陆，登月舱需要一种大推力、高性

能、多次起动，能够大范围变推力的泵压式发动机。通过研究国外登月用下降级发动机技术

发展现状和趋势，基于我国氢氧发动机和低温推进剂空间贮存水平，进行了深度变推发动机

的系统方案研究；通过分析比对燃气发生器循环和膨胀循环系统优缺点，确定发动机系统方

案为涡轮串联闭式膨胀循环；采用空间可长时间贮存的液氧／甲烷推进剂组合，可满足任务周

期要求；根据推力深度调节时对各组合件性能要求，确定喷注器燃烧稳定技术和燃烧室身部

传热技术是深度变推发动机研制的核心关键技术。
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Abs岫lct：A lunar lander descent engine with t11ro砌e-abilit)，，high t11mst，high pe—’onllance aIld

restart c印abil时is needed for malllled 1uIlar landing mission in the scheme demons缸．ation．According

to the present state and仃end of descent en百nes in other coull仃ies，based on the tecllnolog)r of

Chinese LH舡0X rocket engine and the space storage leVel of c巧ogenic propellallt in orbit，the

system stlldy of deep tlm)ttling rocket en西ne was carried out．The characteristics of expaIlder and

generator cycle engines were analyZed．Tlle tu】巾o·series close eXpallder cycle en舀ne was demon-

strated as the engine system scheme．It is pointed out that the CH4／LOX propellant which can be

stored in space for a long period can satis矽the requirements ill mission period．According to the

perfomance requirements of each assembling unit while the thmst is a由usted de印ly，the combustion

stability tecllllolog)，of蛔ector and the heat仃ansfer tecllnology of conlbustorbody are identified as

the key ones for de印t11rottling en百ne deVel叩ment．
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根据我国载人登月下降级软着陆要求，需要

一种高性能、多次起动，能够lO：1大范围变推力

的泵压式发动机，而泵压式发动机系统实现推力

10：1范围调节的技术难度很大，目前尚没有可实

际借鉴的技术。同时，受火箭运载能力限制，我

国载人登月任务周期将较长，低温液氢推进剂长

时间在轨蒸发量控制技术不能满足任务要求，液

氧和甲烷沸点分别为90 K和112 K，相较于液氢

的20 K而言具有先天的贮存优势，有效降低推

进剂在轨蒸发量控制技术难度，因此需选取液氧

甲烷作为下降级发动机推进剂。

对美国阿波罗下降级LMDE和星座计划登月

舱下降级发动机的研究表明，深度变推发动机研

制的难点在于燃烧室喷注器燃烧稳定技术和身部

两相流传热技术【Ⅷ。同时，结合我国低温推进剂

长时间在轨贮存水平，本文对载人登月用下降级

液氧甲烷膨胀循环发动机系统方案进行研究，对

燃气发生器循环和膨胀循环系统进行分析比对，

并根据推力深度调节时对各组合件性能要求，确

定发动机研制的核心关键技术。

1国外登月下降级发动机

1．1阿波罗下降级LMDE

美国阿波罗计划采取的是一次发射的月球轨

道交会法，其服务舱主发动机、登月舱下降和上

升发动机都是挤压式发动机，使用的是常规可贮

存四氧化二氮和混肼自燃推进剂组合，确保了发

动机多次点火起动工作的高可靠性和推进剂长时

间在轨的可贮存性。

美国“阿波罗”飞船登月舱从月球轨道降

落时用LMDE发动机进行减速和制动，直至在

月球表面上软着陆。发动机推进剂为四氧化二

氮和混肼50，采用氦气挤压式供应系统，能在

10：1的范围内调节推力，能双向摇摆±60，并能

多次启动。发动机的主要性能与结构参数见表1

所示n．2】。

表1 LMDE发动机主要性能与结构参数

Tab．1 Pl恤ary perfo啪anc岱粕d con6扣瑚6仰耻唧衄ete璐of LMDE

发动机采用了双可变截面气蚀文氏管流量控

制阀与可变截面喷注器机械式连在一起的机构，

当进行推力调节时，调节器根据要求同步减小推

进剂流量调节阀和喷注器的流通面积，这样当推

进剂流量减小时，喷注速度也能保持不变。在

70％推力以下，流量调节阀处于汽蚀状态，推进

万方数据



火箭推进 2014年8月

剂流量不受下游压力变化的影响。

该喷注器中央是一个同轴针栓状的双组元喷

雾器，氧化剂通过36个可变截面积孑L向外辐射

喷出【2】。燃料进入喷注器前分成两股，主要一股

(额定工况下约占燃料流量的90％，小推力工况

下约占75％)先用来冷却喷注器内底的中央部

分。然后经喷雾器环形缝隙，形成锥形液膜，与

氧化剂射流相撞。其余部分的燃料进入周边36

个管状喷嘴，喷向燃烧室壁，形成内冷却液膜。

当需要推力调节时，通过电动作动器驱动节流阀

内的柱塞和与之机械相连的喷注器套管，柱塞移

动，使节流阀的流通面积改变，而针栓套管的移

动导致氧化剂和燃料喷孔面积的改变，从而达到

调节推力的目的。由于针栓喷注器的采用，在

LMDE研制和飞行阶段所有的试验中，从未遇到

燃烧不稳定问题。

LMDE上应用的设计方法和技术实现了下面

的基本要求：

1)通过汽蚀文氏管流量控制阀来实现精确的

推力和混合比控制，并能在关键的lO％～60％推力

范围内隔离喷注器和燃烧室引起的水力耦合；

2)通过中心布置的单个同轴针栓式喷注器，

实现在全推力范围内控制推进剂的喷射速度以实

现最佳的性能和燃烧稳定性；

3)采用N：O。／A一50自燃推进剂组合、针栓

喷注器和气蚀管流量控制阀实现在10％以上推力

工况下多次真空再起动，且不会出现点火压力峰

和水力不稳定现象；

4)通过运动部件的相对简化和电子、水力、

结构方面的冗余设计满足载人空间系统对高可靠

性的要求。

1．2星座计划登月舱下降级发动机

2005年9月19日，美国正式公布了重返月

球计划，新的登月舱Altair下降发动机采用了4

台66．7 kN变推力高比冲、可伸缩喷管的膨胀循

环的氢氧发动机㈣。该发动机是在原RL一10的基

础上适当改进而成。为了验证RL一10作为Altair

下降发动机的适应性、并提前暴露未来研制可能

遇到的问题，普惠洛克达因公司(PWR)开展了

深度推力调节、通用可扩展低温发动机(CECE)

项目。

第一台演示样机用来提供发动机关键试验数

据，从而确定未来发动机在20：1推力调节范围工

作时可能出现的问题直接影响第一台演示样机的

硬件设计的系统级问题包括：

1)使系统能够调节到10％推力的控制能力；

2)所有工况点系统工作稳定性；

3)所有条件下燃烧室冷却可靠性和传热性；

4)多次点火可靠性；

5)在最低推力点允许的最小液氧喷注器压

降，控制燃烧不稳定性。

为解决上述问题，进行了如下改进。

1．2．1系统上设置涡轮旁路阀门，具备10％推力

控制能力

CECE第一台演示样机系统示意见图l所

示【4】，控制推力室压力(即推力)和混合比。为了

获得足够的涡轮旁通流量，演示样机在原RLl0

推力控制阀(TCV)上增加了控制电机(EMA)，

同时通过借用RL60的电机(EMA)控制的燃料

涡轮旁通阀(TBV)，又增加了一路涡轮旁通流

路。这些流路共同决定流经涡轮及分流的燃料流

量，因此控制了涡轮泵的输出功，从而控制推力

室压力。

1．2．2喷注器、推力室大范围工况调节适应性

CECE在尽量与当前RLl0发动机基本喷注

器组件保持一致的同时，依据CECE循环的参

数，对RLl0喷注器进行了修改。燃料的有效流

通面积与RLl0发动机相似，几乎不变，其中主

要的变化是减小了液氧流通面积。除此之外，还

降低了边区混合比，增加推力室的热裕度，保护

试验件不会由于试验的不确定性而遭受损害。发

动机10：1的推力调节意味着LOX喷嘴压降变化

范围非常大，设计时要考虑喷注器在100％流量

的高压降和10％流量的低压降下正常工作。

1．2．3涡轮机械

CECE第一台演示样机选择的涡轮泵结构与

RLl0一样，发动机氢泵转速为30 250转／分，氧

泵转速为12 100转／分，其临界转速分别为

65 000转／分和40 000转／分。RLl0发动机采用

齿轮传动的涡轮泵配置，燃料泵和氧化剂泵共
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图l RL—10与CECE发动机系统对比图

Fig．1 Comparison between RLl0 and CECE

用l台涡轮驱动，从而保证2个泵的同步性，

也可以简化控制系统，只需要1个阀就可以控

制涡轮输入功(相应地控制了发动机推力)。

在上述改进完成后，第1台演示样机共进行

了8次点火试验，总计936．3 s，成功的演示了点

火和大范围推力调节。到试验结束时，发动机已

经能够在102％一9％推力范围内工作。

1．3小结

通过对美国深度变推发动机技术分析，有如

下认识：

11不管是挤压式发动机还是泵压式发动机，

目前已通过试验考核的都是通过控制推进剂流量

来实现推力调节：挤压式发动机通过设置可变面

积流量调节器，改变管路流阻特性实现流量控

制；泵压式发动机通过设置涡轮旁通电动调节

阀，改变涡轮泵功率实现流量控制。

21 CECE由于采用单涡轮方案，为了在推力

深度变化过程中控制混合比，系统主路上设置了

电动调节氧主阀和可变面积氢主汽蚀管。如果采

用类似TR202[习双涡轮方案，涡轮旁路电动调节阀

可分别控制2种推进剂流量，在控制推力同时可

兼顾控制混合比，则电动调节氧主阀和可变面积

氢主汽蚀管可取消；但在系统功率富裕的情况下，

可在主路上设置可调元件，配合组合件工作。

3)为在低工况下获取较高的燃烧性能和克服

燃烧不稳定性，燃烧室喷注器有2种成功方案：

可变面积喷注器已在登月中应用，固定面积喷注

器氢氧推进剂组合进行过地面试验。

2发动机系统方案选择

在载人登月技术方案论证中，对下降级发动

机的推力要求达到了8 t左右，在发动机外廓尺

寸约束条件下，发动机燃烧室压力在6 MPa左

右。由于要求发动机工作时间在l 000 s左右，

如果发动机采用挤压系统方案，则由此导致的推

进剂贮箱结构重量和相应增压系统重量等难以接

受，因此系统方案上仅对燃气发生器循环和膨胀

循环2种进行论证比较。

2．1燃气发生器循环方案

其工作原理为：液甲烷、液氧经涡轮泵增压

后，分别从甲烷、氧泵后引出2％左右推进剂进

入燃气发生器燃烧，富燃燃气依次驱动甲烷、氧

涡轮，做功后的涡轮工质从排气管排出产生部分

推力；氧泵后其余的液氧直接进入推力室参与燃

烧；甲烷泵后大部分甲烷对短喷管推力室进行再

生冷却后进人推力室进行燃烧。

由于燃气发生器循环的涡轮废气做功能力较

低，产生的推力较小，因此造成这种循环系统的

比冲损失较大。在燃气发生器路设置火药启动器

进行起动，靠火药启动器余焰点火，推力室用外
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能源点火，系统原理见图2所示。

l一燃料泵；2一氧化剂泵；3一燃料涡轮；4一氧涡轮；

5一燃气发乍器；6一推力室

图2燃气发生器循环发动机系统示意图

Fig．2 Schematic of gas generator cycle system

of rOcket engine

2．2膨胀循环方案

膨胀循环系统与燃气发生器循环系统的区别，

就在于驱动涡轮工作的工质由推力室冷却夹套换

热得到的甲烷气取代了燃气发生器燃烧产生的高

温燃气。膨胀循环中，经过涡轮做功后的甲烷进

入推力室头部通过喷注器进入燃烧室和液氧燃烧，

比冲较燃气发生器循环有很大提高。同时，由于

取消了燃气发生器副系统，涡轮工质为低温气体，

减轻了涡轮的热应力，避免了涡轮烧蚀问题，发

动机可靠性提高。发动机采用自身起动，推力室

用外能源点火，系统原理见图3所示。

1一燃料泵；2一氧化剂泵；3一燃料涡轮；

4一氧涡轮；5一推力室

图3膨胀循环发动机原理示意图

Fig．3 Schema廿c of expander cycle rocket

en酉ne principle

2种发动机循环方式特点及对照登月用下降

级发动机技术指标要求分析见表2所示。根据膨

胀循环发动机的系统优点，特别是具有多次启动

和易于实现推力调节的优点，因此确定液氧甲烷

发动机采用膨胀循环系统。

表2不同循环方式对比

Tab．2 Comparison between g酗generator and expander cycle modes of rocket engiIIe
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液氧、甲烷泵的转速主要受到泵汽蚀裕度的

限制。甲烷泵的净正抽吸压头比氧泵的高，因此

甲烷泵的转速就可以取得更高，而氧泵的转速则

要低一些。

如果采用单轴涡轮泵，泵的转速受到氧泵

的限制，转速不能合理地选取，在大范围调节

发动机推力时，同时控制涡轮泵功率和推进剂

混合比是非常困难的。如果采用双涡轮泵方案，

则2套涡轮泵均可以按照2种推进剂的特性而

选择最佳的工作参数，甲烷路采用高转速涡轮

泵，而氧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2套涡轮泵的转

速来调节发动机工况。而且采用2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"1。因此，液氧甲烷膨胀循环变推

力发动机采用双涡轮泵方案。

串联双涡轮方案：甲烷经推力室的冷却通道

加温后，在甲烷涡轮前分成2部分，一小部分流

量经电动调节阀分流到甲烷涡轮出口，与驱动甲

烷涡轮作功的大部分甲烷混合，之后再分2路，

大部分进人氧涡轮作功，小部分甲烷经电动调节

阀分流到氧涡轮出口，汇总后进人推力室。在甲

烷涡轮和氧涡轮旁分别并联2个电动调节阀，实

现推力和混合比调节：发动机系统方案见图4所

示，推力调节稳态工作点参数见表3所示：
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膨胀循环发动机方案示意图
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动机推力深度调节时的参数计算，在 05MP，同时燃烧室身部甲烷处于两相流状
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表3 8吨级液氧甲烷发动机推力调节参数

Tab．3 rI．hI憾t tlImttliⅡg pa舢ete璐of CII扎oX r∞ket engiIIe

态，为保证发动机身部可靠冷却和燃烧稳定性，

要实现发动机推力深度调节需要重点关注喷注器

燃烧稳定技术和燃烧室身部传热技术。

3．1喷注器燃烧稳定技术

喷注器在推力调节时，甲烷的喷前压力在1～

7．7 MPa范围内变化，液氧的喷前压力在1～

7．6 MPa范围内变化，如此大范围的变化，导致

喷嘴前甲烷和氧的物性变化较大，影响喷嘴内甲

烷和氧的喷注速度以及两者的比值。而且在10％

的工况下，液氧的喷嘴压降很低，这样有可能与

气态甲烷产生不稳定燃烧。

维持喷注器燃烧稳定就要控制液态推进剂喷

嘴在低工况流量下的压降，使其具有合理的喷注

压降比，确保喷注器能够高效、稳定的燃烧。

从经典的液体喷嘴流量公式可以知道，要改

变氧喷嘴压降随流量平方的变化关系，可以通过

改变氧喷嘴流通面积、喷嘴流量系数、液氧密度

来实现。由此得出提高小流量液氧喷嘴工作稳定

性和雾化性能的3种方法：

1)可调针栓式喷注器实现对喷嘴流通面积

的调节；

2)通过设计某种结构的固定面积式喷嘴，

使流量系数在不同的流量范围内具有不同大小；

3)通过喷注前在液氧掺混如低密度气体，

改变喷注流体的等效密度。

上述3种方法对应于3种喷注器方案：可调

针栓式、固定面积式或乳化型气液喷嘴喷注器方

案。其中固定面积式可以采用高额定压降设计或

双通道离心喷嘴设计。乳化型气液喷嘴通过在将

一定量的气体渗入喷嘴内腔与液体混合形成气液

两相混合物，在一定条件下气泡产生爆破增强雾

化效果。近年国内石化行业在乳化型气液喷嘴的

研究取得了一定的成果【81。

3．2燃烧室身部传热技术

由于甲烷临界温度为190．6 K，临界压力为

4．6 MPa，在发动机起动过程和推力深度调节过

程中，推力室冷却夹套内的甲烷会出现亚临界两

相流状态，需要对燃烧室身部传热进行研究。

在膨胀循环发动机身部方案选择上，除了

RLl0，RL60系列发动机采用管束式换热身部外，

其余如VINcI，RD0146，LE一5B及MB一60发动

机等均采用了铣槽式身部方案。美国在上世纪60

年代进行的RLl0换甲烷的论证中，也提出了管

束式改为铣槽式冷却结构的方案。由于管束式结

构的身部换热面积大于铣槽结构，一般其换热性

能也会高于后者，但管束式结构在我国缺少应用

基础，需要开展专门的工艺制造技术研究，势必

增加登月发动机的研制难度，而铣槽式工艺在我

国有着长期广泛的应用基础，因此，液氧甲烷发

动机优先考虑沿用铣槽式身部方案。

身部传热的研究主要通过理论计算和缩比传

热试验2种手段开展。通过理论计算进行传热结

构的初步设计，然后通过开展10：1大范围工况变

化下的缩比传热试验，研究甲烷在亚临界、跨临

界及超临界下的单相或两相换热性能，获得各工

况下的温升、压降和壁温，评估再生冷却结构在

深度推力调节范围内的换热能力能否满足要求，

传热过程是否稳定性。 (下转第76页)
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对于模拟量数据，每帧传输J7、r个周期的数

据，每个周期含有n个参数，可根据模拟量编号

表对应查找每个参数的具体含义。每次打包发送

的大小是由发送方决定的，个数由帧长确定。程

序在发送数据时，把模拟量数据放在一帧中，一

次打包发送。

3结论

该工艺参数监视系统在多次型号试验中都能

正确完成参数采集、传输和显示，采集的模拟量

参数达到80路，开关量采集达到300路，UDP

传输功能正常。动力试验台工艺参数监控系统能

够直观准确地显示状态参数，为试验指挥员提供

重要判断依据。

参考文献：
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4结束语

通过论证，登月舱下降级用发动机采用液氧

甲烷膨胀循环方案可以达到技术指标要求，需要

解决的核心关键技术为喷注器燃烧稳定技术和燃

烧室身部传热技术。

10：l深度变推液氧甲烷膨胀循环发动机，国

内外还没有实际型号应用，研制难度较大，应尽

早开展关键技术研究，为载人登月进行技术储备。
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