
第37卷第2期

2011年4月

火箭推进

JOURNAL 0F ROCKET PROPULSl0N

V01．37．№．2

Apr．2叭l

载人登月舱下降发动机技术研究
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摘 要：通过对国内外登月舱下降发动机的研究历史及最新进展的综合分析，提出了我

国登月舱下降发动机初步方案：挤压式系统方案，重点考虑N：04／MMH组合，也可以考虑

LO)(／煤油组合；泵压式系统方案，重点开展LOX／LCH4膨胀循环变推力发动机技术研究。开

展载人登月舱下降发动机的技术研究将对我国月球探测、火星探测等工程提供坚实的技术保

障。
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Conceptual schemes ofChina 1unar excursion

module descent engine
LIU Chang-bo，LAN Xiao—hui，LI Fu—yun

(Xi’an Aerospace Propulsion Institute，Xi’an 7 1 0 l00，China)

AbsmIct： The conceptual schemes of China lunar excursion module descent engine(LMDE)are

presented with the syllthetic analysis of the research histoDr and pr0伊ess of malllled U订DEs all oVer

the world．h the pressure—fed scheme，N204／MMH combination is emphatically considered and

LOX／K~erosene combination is aU right．IIl the pump—fed scheme，the technologies of LOX／LCH4 ex—

pander deep tllrottling mcket engine is explored．n’s sure that the success of LMDE development will

be helpmlto the pro铲ess ofhuman exploration ofLunar／Mars and other plans．

K_y硒，oIds： human exploration of lunar；lunar excursion module；deep tllrottling；descent engine

0引言

1961年5月至1972年12月，美国实施了庞

大的阿波罗登月计划，先后6次登月成功，共将

12名宇航员送上月球，这是目前为止人类唯一成

功的载人登月工程⋯。前苏联也具备了载人登月

能力，并与美国同时开展了载人登月竞赛，由于

N1运载火箭四次发射失败，整个登月计划被迫

下马。进入21世纪后，美国、俄罗斯、中国、

欧空局、日本、印度等多个国家或组织提出了各

自的月球探测计划，大家都将载人登月作为自己
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的奋斗目标。

2007年10月24日，中国第一颗月球探测卫

星“嫦娥一号”成功发射，11月26日，成功传

回第一幅月面遥感图片，中国无人探月一期工程

圆满成功。2010年10月1日， “嫦娥二号”发

射成功，并于10月6日成功进入工作轨道，目

前工作状态良好。2020年前，中国还将陆续实现

探月工程“落”和“回”的目标。2003年10月

15日，中国第一艘载人飞船“神舟五号”成功将

中国第一位宇航员送人太空。2005年和2008年，

“神舟六号”和“神舟七号”飞船顺利升空。中

国载人航天工程取得了举世瞩目的成就，最终将

建设长期有人照料的空间试验室。无人探月与载

人航天工程有机结合，将为中国载人登月工程奠

定坚实的技术基础。本文根据国内外的研究进

展，结合中国的技术基础，提出了中国载人登月

舱下降发动机初步方案。

国内外研究历史及进展

1960年一1970年，美国和前苏联展开了激烈

的载人登月竞赛。美国的阿波罗计划成功实现了

载人登月，前苏联四次发射N1载人登月火箭失

败，最终终止了载人登月项目。

2005年9月19日，美国国家宇航局

(NASA)局长迈克尔·格利芬在新闻发布会上正

式公布了美国重返月球计划，并开展了总体方案

论证和多项关键技术研究工作。但2010年2月1

日，美国宣布暂停重返月球计划。尽管如此，重

返月球计划的许多关键技术研究并没有停止。

1．1阿波罗登月舱下降发动机

阿波罗登月舱下降发动机(LMDE)㈣是美国

TRW公司1963年～1967年研制成功的变推力液

体火箭发动机。阿波罗登月舱下降发动机采用氦

气挤压式供应系统，推进剂N：04／A一50。发动机

推力范围46．75 kN～4．675 kN，推力变比10：1，

具有双向±6。摇摆能力，并能够多次真空起动。

阿波罗登月舱下降发动机采用可变面积流量

调节阀实现流量调节，采用可变面积针栓式喷注

器控制各工况的喷注压降基本维持不变，从而使

发动机各工况均具有较高的燃烧效率，这是一种

典型的“双调”变推力发动机方案。流量调节阀

与喷注器之间通过机械杠杆连接在一起，驱动源

装在流量调节阀上，这样就节省了一套驱动源，

从而使系统变得简单。推力室面积比16：1的前端

采用烧蚀冷却方案，整个推力室前端都置于一个

整体钛合金壳体内，壳体外面套有防热罩，防热

罩用不锈钢薄片和玻璃纤维制成，这种热防护方

案使得推力室外壁温度只有200℃左右，这样整

个推力室前端就有可能完全嵌入探测器内部，从

而使下降段更加紧凑；面积比16：1之后采用铌合

金辐射冷却方案，而且是可损毁结构，也使下降

段结构设计更加紧凑。阿波罗登月舱下降发动机

共参加了十次飞行试验，从未因下降发动机故障

引起严重的飞行事故。

1．2前苏联载人月球下降／上升推进系统

前苏联的载人登月舱方案与阿波罗登月舱差

别较大，其下降和上升推进系统采用双重冗余设

计，从月面上升时将登月着陆装置抛掉，只将载

有宇航员的登月飞船送入月球轨道，与月球轨道

飞行器对接返回地球。登月舱的下降和上升发动

机分别为11D411(PⅡ一858)主发动机和11D412

(P皿一859)备份发动机，备份发动机以双喷管方

式，对称布置在主发动机两侧，当主发动机出现

故障时，启动备份发动机保障任务的完成，大大

提高了可靠性和安全性。主发动机为变推力发动

机，采用泵压式推进剂供应方案，推力调节范围

从25 kN到3 kN，比冲3089一s(315 s)，发动

机起动次数可达12次，实际飞行起动次数2次。

1969年一1972年，前苏联4次发射N一1登月运

载火箭失败，没有实现载人登月。

1．3重返月球计划的下降发动机方案

美国重返月球的登月舱方案是新世纪载人登

月的典范，充分借鉴了阿波罗登月舱采用下降段

／上升段的方案，而推进系统计划全部采用无毒

推进剂组合，下降发动机拟采用LOx／LH：推进剂

组合(LOx／LcH。推进剂组合作为备份方案)，相

对于20世纪的阿波罗计划具有明显的时代特色。

在重返月球计划中，登月舱下降发动机拟在

RL—10发动机的基础上进行改进，推进剂采用
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L0x／LH2或L0x／LCH。两种方案。为此，普拉特·

惠特尼·洛克达因(PwR)公司充分借鉴RL一10

发动机的相关组件，进行“通用可扩展大变比低

温发动机(CECE)”技术研究，发动机的推力变

比设计为20：1，目前已经进行了超过1 1．4：l推力

变比的试验验证例。但在推力变比较大时，推力

室出现了较严重的不稳定燃烧现象。重返月球计

划暂时终止并没有过大的影响到下降发动机的关

键技术研究工作。

2研制思路

月球没有大气，在月球上只有依靠下降发动

机动力才能实现软着陆。在月球探测器着陆过程

中，推进剂不断消耗，探测器质量不断减小。为

适应探测器质量的变化，要求下降发动机必须具

有大范同变推力能力，如美国阿波罗登月舱下降

发动机的推力变比为lo：l。固体火箭发动机实现

推力调节比较复杂蚓，因此下降发动机一般采用

液体推进剂。目前，我同还没有可用于载人登月

的下降发动机，下面主要根据推进剂的选择来确

定我周载人登月舱下降发动机的研制思路。

登月舱下降发动机的推进剂选择与载人登月

的任务时问关系密切。如果采用类似阿波罗计划

的一次发射方案，则整个任务周期约10天左右；

如果采用多次发射方案，则根据发射次数的增

多，任务时问也相应地更长。下降发动机在登月

舱软着陆时才开始：_Ii作，因此在轨的时间相对也

较长，必须充分考虑推进剂的在轨贮存问题。

目前，液体火箭发动机常用的航天推进剂有

N，04／肼类常规推进剂、LOX／烃类推进剂和

L0x／LH：推进剂。N：04／肼类常规推进剂属于地面

和空间均可贮存推进剂组合，性能适中，技术最

成熟．但推进剂组合有毒对载人任务是不利的方

面。L0x／LH：推进剂组合性能高，推进剂无毒无

污染，比较适合于载人任务，但LH。的贮存问题

比较麻烦。虽然美国有最丰富的LH：使用经验，

但还是有许多专家对此提出了质疑，因此建议近

期内不选择Lox／LH：推进剂作为登月舱下降发动

机的候选推进剂。L()x／烃类推进剂的性能较高，

无毒无污染，属于空问可贮存推进剂，是下降发

动机比较理想的推进剂选择。

目前，在我国，N。04／MMH属于空间标准推

进剂组合，因此常规可贮存推进剂组合方案选择

N：04／MMH。L0x／烃类推进剂主要有LOX／煤油

和L0ⅪLcH。：L0x／煤油的使用最广泛，但采用

泵压式系统方案时，要实现发动机大范围推力调

节比较困难，一般推力调节范围小于3：1；而采

用L0x／LCH。推进剂组合，采用膨胀循环泵压式

推进剂供应方案，可以实现大范围的推力调节，

而且相同情况下，LOx／LCH。的性能比LOx／煤油

高约10 s川，这对空间发动机而言优势较大；两

种推进剂组合的贮存性能相当。

综合分析后认为，登月舱下降发动机的推进

剂方案：挤压式推进剂供应系统方案，以

N：04／MMH常规推进剂为主，也可以考虑采用

LOx／烃类推进剂(重点考虑L0x／煤油组合)；

泵压式推进剂供应系统方案，以L0x／LCH。膨胀

循环泵压式变推力发动机为主。

由于登月舱可以采用同定推力发动机执行主

减速，而只在最后的软着陆过程才使用变推力发

动机，因此，还有可能使用小范围推力调节的泵

压式变推力发动机(采用常规推进剂或LOx／煤

油推进剂)完成任务。对小范围推力调节的泵压

式变推力发动机，由于工程实现的方案很多，研

制难度相对较低，本文将不再赘述，而只对大范

围推力调节的发动机方案进行分析。

3方案设想

3．1挤压式系统方案

采用常规推进剂或LOX／烃类推进，载人登

月舱下降发动机典型的挤压式系统方案见图l。

发动机主要南球形主阀及控制气／液路(图1中

未示出)、可变面积汽蚀文氏管流量调节阀及驱

动电机、可变面积针栓式喷注器及驱动电机、烧

蚀冷却推力室、数控器、总装组件等组成，如果

发动机需要摇摆，还需要摇摆软管、摇摆机构等

组件。载人登月下降发动机系统方案具有如下特

点：
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1)可变面积流量调节阀和可变面积针栓喷

注器组合使用，流量调节和燃烧控制分开控制，

不仅各工况的推力控制准确，而且各工况的燃烧

性能较高，是一种非常理想的系统方案，我国对

此方案的变推力发动机进行了深入的研究，具有

良好的技术基础㈣；

2)推力室采用单壁辐射冷却方案或烧蚀冷

却方案，对如此大推力的发动机，国内的研究基

础还较弱，是需要突破的最关键技术；

3)流量调节阀和针栓喷注器分别采用两部

电机单独控制，两个组件就可以按照自己的特性

移动而不必考虑关联性，这样就可以简化流量调

节阀和针栓喷注器的设计，也降低了系统的调试

难度，提高了整个系统的工作可靠性；

4)采用部分汽蚀流量调节阀，有利于降低

额定工况下的压力损失，这样可以提高额定工况

的燃烧室压力，从而提高了整个发动机的性能；

5)采用球形主阀，使主阀压力损失非常小，

也有利于提高燃烧室压力，提高发动机性能；

6)相对于登月舱而言，下降发动机的尺寸

较大，如果需要发动机摇摆，建议采用环形常平

座喉部摇摆的方案，这样不仅可以使发动机嵌入

登月舱中，还能够减小摇摆机构的质量。

图1载人登月下降发动机典型的挤压式系统原理图

Fig．1 Schematic fortypical pressum—fed

system of manned LMDE

根据对载人登月任务的初步估算，登月舱下

降发动机为50 kN推力量级。表1给出了

N：04／MMH挤压式变推力发动机性能参数。

表1典型的挤压式变推力发动机性能指标

(采用N：04，MMH)

Tab．1 Performance indexes of pressure—fed deep

thmtding engine(with N204／MMH)

分析认为，采用挤压式系统方案的下降发动

机，还需对以下技术进行深入研究：

1)大推力、高性能针栓式喷注器技术研究；

2)针栓喷注器按比例放大／缩小技术研究；

3)大推力、高性能、高可靠推力室技术研

究；

4)大范围流量调节阀技术研究；

5)推进剂供应系统冗余技术研究。

3．2泵压式系统方案

由于登月舱下降发动机的推力较大(50 kN

推力量级)，工作时问较长(1000 s量级)，需要

发动机提供的总冲量很大。如果采用挤压式推进

剂供应方式，则整个推进系统的规模较大，而泵

压式发动机可以大大提高整个推进系统的综合性

能，根据推进剂选择结果，泵压式变推力发动机

重点研究LOX／LCH。推进剂组合方案。由于LCH。

具有良好的冷却性能，而且试验结果表明CH。的

极限结焦温度为978 cC同，因此L0x，LCH。推进剂

组合比较适合于采用膨胀循环的泵压式推进剂供

应系统方案。这样，可以大大减小增压系统的规

模，有利于减轻整个下降推进系统的重量，提高

整个下降推进系统的综合性能，从而减小整个载

人登月工程的规模。下面对LOx／LCH。泵压式变
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推力发动机方案进行详细分析。

1)推力量级

对LOX／LCH。推进剂组合，采用膨胀循环的

系统方案时发动机的推力量级不能太大。膨胀循

环的发动机方案，涡轮功率受制于推力室冷却套

的出口温度，即涡轮工质的作功能力受到推力室

传热能力的限制，因此这种发动机方案不适合很

大推力的发动机。从L0x／LCH。膨胀循环发动机

的研究情况来看，50 kN推力量级适合于采用这

种系统方案。如2004年普·惠提出了将RL一10

的LH：换成LcH。的发动机方案，发动机推力

98 kN，室压3．45 MPa，涡轮入口温度444 K，在

喷管面积比70时，发动机的真空比冲为353．2 s【()】；

2004年法国提出了150 kN的L0x／LCH。膨胀循环

方案，设计燃烧室压力6．0 MPa，分析认为采用双

涡轮泵的方案最好㈣；2006年普度大学提出了

1l 5 kN L0x／LcH。膨胀循环方案，燃烧室压力6．0

MPa，设计比冲380 s【11】。

2)燃烧室压力

根据初步的推力室传热计算和发动机功率平

衡计算结果，当最大推力工况的燃烧室压力取

6．o MPa时，通过合适的冷却通道设计，推力室

冷却套出口温度可以达到500 K。因此，选择燃

烧室压力为6．0 MPa旧。

3)涡轮泵方案

L0x／LcH。泵的转速主要受到泵汽蚀裕度的

限制。LCH。泵的净正抽吸压头(NPSH)比L0x

泵的NPsH高，因此LcH。泵的转速就可以取得

更高，而L0x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L0x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T作参数，LcH。路采用高

转速涡轮泵，而L0x路采用较低转速的涡轮泵，

此方案降低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，L0x／LcH。膨胀循环变推力

发动机采用双涡轮泵方案更好。

4)系统方案

根据上面分析确定的发动机系统方案如图2

所示。LcH。通过泵后压力升高；经过泵后进人

推力室冷却套，对推力室进行再生冷却，冷却套

出口的推进剂温度升高，作功能力增强；从冷却

套出来的GCH。首先进入燃料涡轮作功，再进入

氧化剂涡轮作功，分别带动燃料和氧化剂泵旋

转，两个涡轮功率通过旁通管路进行调节；LOx

经过泵后直接进入推力室，与从涡轮出来的

GCH。发生反应，燃烧产物排出推力室，发动机

产生推力。

L0x／LCH。膨胀循环泵压式变推力发动机系

统设计参数如表2所示。

LOX

图2 L0x／LcH。月球下降发动机系统图

Fig．2 Conceptual pump一亿fl scheme of LOX几CH4 LMDE

分析认为，还需要对以下技术进行攻关：

1)L0x／LCH。发动机各种混合比下的真空点

火技术；

2)气液可变面积喷注器技术，确保各工况

下均具有高的燃烧效率和良好的T作稳定性、可
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靠性；

3)推力室的再生冷却技术，既要保证各工

况下推力室能够可靠冷却，特别要防止CH。发生

结焦现象，还应保证发动机功率平衡需求；

4)大范围流量变化、高性能的泵技术，应

保证大范围流量变化的情况下，泵仍然具有较高

的效率；

5)大范围流量变化、高性能的涡轮技术，

应能够保证各工况下泵的功率需求；

6)系统集成技术，进行发动机整机数值仿

真和试验研究，确定详细的起动、关机和调节过

程，保证发动机在各工况下均具有较高的性能。

表2 LOx／IJCH。泵压式变推力发动机的主要设计参数

Tab．2 Main design parameters of LOX几CH4

deep tllmttling en舀ne

4结束语

载人登月舱下降发动机是实现载人登月不可

缺少的动力装置，应尽早开展关键技术攻关和工

程研制。根据我国的技术基础，提出了下降发动

机初步方案：挤压式系统方案，重点考虑

N204，MMH组合，也可以考虑L0x／煤油组合；泵

压式系统方案，重点开展LoⅪLcH。泵压式变推

力发动机技术研究。开展登月舱下降发动机技术

研究，将对我国月球探测、火星探测等工程提供

坚实的技术保障。
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