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液氧温度对某液氧液氢发动机性能影响研究
姜冬玲，杨莹

(北京航天动力研究所，北京100076)

摘 要：结合某液氧液氢发动机实际飞行中二次工作段入口液氧温度升高和推力下降现

象，分析了液氧温度对发动机性能的影响方式和修正方法。通过过冷液氧的发动机试验，对

液氧温度影响性能的两种方式分别进行了修正，可将某液氧液氢发动机二次工作段推力与一

次工作段的偏差降低约24％，将发动机飞行燃烧室压力与交付值的偏差降低约8％。
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Influence ofLOX temperature on LOX／LH，

rocket engine perIbrmance
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(Beijing Aerospace Propulsion Institute，Beijing 1 00076，China)

Abslzact：The impacting mode and correction method of LOX temperature at its inlet on engine

performance are studied in combination with the phenomena that the LOX temperature at its inlet rose

and the thrust dropped down during the second operating period of a LOX／LH2 rocket engine in its

actual flying test．According to the test result of a super—cooling liquid oxygen engine，the influence of

two impacting modes of LOX temperature on engine performance was corrected，by which the

deviation of the LOX／LH2 rocket engine thrust between second and first operating periods was

decreased by about 24％，and the deviation of combustor pressure between flying test value and given

value before flying was decreased by about 8％．

Keywords：LOX／LH2 rocket engine；LOX temperature；interference factor；nonlinear calculation

method；small deviation calculation method
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某液氧液氢发动机用于运载火箭上面级，采 次工作段发动机人口液氧温度要明显高于一次工

用低温液氧液氢推进剂、具备高空二次起动工作 作段，是二次工作段推力下降的主要原因之一。
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发动机的性能主要受内外干扰因素的影响，

液氧温度首先作为外部因素直接影响性能参数。

此外，在发动机实际性能计算过程中，因具体计

算方法的原因，液氧温度还会间接通过内部因素

影响发动机的性能。为了减小实际飞行过程中液

氧温度变化对发动机性能参数的影响，需分析液

氧温度对发动机性能的具体影响方式及修正方

法，并进行试验研究。

1液氧温度对性能的影响

液体火箭发动机性能受各种干扰因素的影

响，影响因素可分为两类：一类是内部干扰因

素，如推力室效率偏差、泵扬程偏差、涡轮和泵

的效率偏差、管路损失系数偏差以及零组件的制

造、装配误差等；另一类是外部干扰因素，如推

进剂温度、密度和人口压力偏差等㈣。液氧温度

可通过这两类因素对发动机性能产生影响。

1．1外部因素

液氧温度首先作为外部因素影响发动机性

能。同一台发动机，在不同的入口推进剂温度条

件下，性能会存在较大区别。

地面试验时，液氧温度会存在随机性散差。

飞行过程中，火箭总体为提高火箭的性能，规定

了液氧的加注方法：先加注一部分约92 K的液

氧再加注一部分约83 K的液氧。因此，每次地

面试验和每次飞行过程中液氧的人口温度均会有

所不同，且两个工作段的液氧温度也会存在较大

区别。

该部分的影响无法避免，只能采取一定的方

法进行修正，以利于发动机性能参数的实际使用

和对比分析。

1．2内部因素

在发动机性能分析计算中，为修正发动机入

口推进剂温度对性能的影响，多采用小偏差或非

线性计算方法将发动机性能换算至统一的入口温

度条件。这一修正过程中，发动机的管路温升、

损失系数等内部影响因素及与之对应的额定点工

作参数通过当次或多次试验统计给出。而每次试

验中液氧温度在不同程度上会影响这些内部因素

的数值及额定点参数，因此液氧温度可通过间接

影响部分内部因素而影响发动机性能。

该部分的影响理论上要小于其作为外部因素

的影响，但为提高性能参数的准确性，也应尽可

能的减小该部分影响。

2对液氧温度影响的修正方法

由于每次地面试车以及飞行任务中，发动机

入口液氧温度均有不同，为使发动机性能参数具

有可比性，且在火箭总体使用发动机性能数据时

有统一的标准，需要将每台发动机的性能数据换

算至同样的入口状态(指温度和压力，后续统一

称标准状态)下，从而修正液氧温度对性能的影

响。具体的修正方法主要有非线性计算方法㈣和

小偏差计算方法【8_111两种。

2．1非线性计算方法

发动机在稳定工作状态下，根据系统的流量

平衡、功率平衡和压力平衡，可建立各性能参数

之间或者是各性能参数与内外干扰因素间的关系

式，即发动机的静特性，称为静特性方程组，是

一个非线性的方程组。

通过某次或多次试车，可获得方程组中的特

性系数，再结合特定的影响因素值(例如标准状

态液氧温度)，对非线性方程组进行迭代求解【121，

可得到对应影响条件(对应的液氧温度)下的发

动机性能参数，该参数即为换算至标准液氧温度

下的性能。

该计算方法的优点在于求解方程较全面，不

存在计算方法上的舍入，可适用于影响因素(包

括液氧温度)变化较大(变化量超过5％)的情

况。缺点是性能参数均为理论计算结果，计算量

较大，不适用于交付火箭总体弹道计算使用。因

此，针对某液氧液氢发动机仍采用小偏差计算方

法为主、非线性计算方法为辅的方式。

2．2小偏差计算方法

由于发动机的静特性方程组为非线性形式，

求解较为繁琐，而实际干扰发动机性能的内外因

素在正常情况下都是在较小的范围内变化，因此

可以将非线性的问题用线性化的方法来解决，即

将非线性形式的方程在平衡点附近展开成泰勒级

数，省略去高阶项后，得到线性化模型，亦即
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“小偏差计算方法”。转化后的线性方程组称为

“小偏差方程组”【13J。

根据某液氧液氢发动机系统特点，小偏差方

程组整理后可简写为：
70x70 7n ：17x7n ’7

[A】嗡，】=陋】 陬】

式中：A为性能参数的系数矩阵；新为发动机性

能参数变化向量；B为干扰因素的系数矩阵；鼠为

干扰因素变化向量。

系数矩阵A和B是发动机额定点性能参数

和干扰因素的函数，在非线性方程线性化过程中

产生。发动机额定点性能参数值根据历次试车发

动机各组件所体现的热试性能进行参数平衡计算

得到，干扰因素值则直接由试车统计值给出，对

上述方程组求解f12】，即可得到形式为硒明70：[IC]37灯。

陬r小偏差方程组，其中的矩阵C即为小偏差系

数矩阵。小偏差计算方法的示意图见图1。

l发动机性能试验I

I l
l发动机干扰因素 发动机组件性能 发动机各参数平衡方程组
l试验统计值 试验统计值

l谢穆焖黼t算
对方程组求导略蝴页

发动柳额定点蜊懿e参数 线性偏差方程组

l艇撇方程组
够阿{粳强础邑影响
的偏差方程眙偏差i碧数)

图1小偏差计算方法示意图

Fig．1 Schematic diagram of small deviation

calculafion method

小偏差方程及偏差系数的主要用途为：

1)对发动机的推进剂人口条件进行修正，将

发动机试车或飞行时的性能参数换算到标准状态

下，使各次试车和飞行的性能具有可比性；

2)用于火箭总体的轨道计算；

3)分析各项干扰因素对发动机性能的影响。

2．3小偏差方程(系数)对液氧温度的修正及效果

截取前述小偏差方程组中关于发动机推进剂

人口条件的影响方程如下：

△f；A。印0h，“2印。h拟36兀，榭。6L，

△p。却。印0hv帽2却。h拈3艿瓦，+B4艿瓦，

△q耐=c，印。h，+c2却。h+C，STo，+c46咒

△q。=D1印ohy+D2印ohr+D38Toy+D48to，

式中：F为发动机推力，kN；P．为发动机燃烧室

压力，MPa；g时为发动机液氢流量，kg／s；g。。为

发动机液氧流量，kg／s；P。h为人口液氧压力，

MPa；p dIr为入口液氢压力，MPa；ro为人口液氧y

温度，K；已为入口液氢温度，K；△F．觚，△‰，

△g。。，印山，却妇，8to,，6咒，为各个参数实际值

与额定值(其中液氧温度为87 K)之差。A。“。，

B。～曰。，c1~c4，D。～D。为小偏差修正系数。

通过这一方程组对某液氧液氢发动机飞行过

程中出现的二次工作段较一次工作段液氧温度升

高(由约84 K升高至约89 K)、推力(以燃烧室

压力参数表征)下降现象进行了分析。将不同入

口推进剂压力和温度条件下的性能参数换算到标

准状态下，从而修正人口条件的影响，使不同人

口条件下的参数具有可比性。采用现有的小偏差

系数对两个工作段的液氧温度进行修正，均换算

至标准状态下进行对比。对24台次飞行数据的

统计分析表明：二次工作段燃烧室压力测量值较

一次工作段最大下降2．7％，通过现有小偏差修

正后，燃烧室压力换算值最大下降2．21％，起到

了一定的修正效果，但现有小偏差修正系数没有

完全消除这种影响。

3过冷液氧试验及分析

以往发动机地面性能校准试车中，液氧入口

温度约为92 K，因此计算用的小偏差方法中，偏

差系数由92 K液氧温度下试验参数计算得到的，

而非标准状态(液氧温度为87 K)下，因此液氧温

度通过间接影响部分内部因素而影响发动机性能，

为此设计并开展了过冷液氧(液氧温度约87 K)试

验及分析计算，以减小该部分影响。

3．1过冷液氧试验的必要性

根据小偏差计算方法的原理，将发动机性能

随干扰因素变化的函数在额定点附近线性展开，

以曲线表示即在额定点附近以切线代替曲线，见

图2。以液氧温度对发动机性能的影响为例，由

于对应液氧温度为87 K的发动机额定点参数A
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与对应92 K的发动机额定点参数日不同，就导

致在额定点上的切线，即直线。与直线6就会不

同。只有用准确的发动机额定点参数A及在其点

的切线，并且液氧温度在额定点A附近小范围变

化，用A点的小偏差系数代替曲线计算发动机性

能才能准确。

为提高发动机性能的准确性，校准试车应采

用过冷液氧(液氧温度约87 K)，使发动机可以

得到更接近于标准状态(液氧温度为87 K左右)

时的性能参数，从而直接降低液氧温度作为外部

因素带来的性能偏差。同时通过进行过冷液氧试

车得到液氧温度标准状态时发动机性能参数值及

内部干扰因素值，以多次的试验数据为基础确定

以标准液氧温度为额定点的小偏差系数，准确得

到图2中的直线o：

发动Hl液氧温厦为87 K

I 的额定点参数．q致切线4

一——乙。：麓荔罂警萋蠡磊端瑟

83 87 92

液氧温度，K

图2发动机液氧温度对性能的影响

Fig．2 Influence of LOX temperature on

engine performance

3．2发动机过冷液氧试验方案

基于某液氧液氢发动机性能校准试验台已有

的试验设备，增加液氧过冷器，实现液氧贮箱加

注过冷液氧进行试车。过冷器采用板翅式结构，

通过多次冷调试验，确定了过冷液氧的最佳加注

方案。

通过液氮车给过冷器加注液氮，液氮加满

后，保持小流量补加，使过冷器内的液氮始终处

于充满状态，液氧加注车内约91 K的普通液氧

经过冷器后，温度约为78 K，进入氧贮箱。为避

免试车时液氧温度过低，偏离试车的目标值

87 K，先加注约78 K的液氧，再加注约91 K的

液氧，在贮箱内掺混，以满足发动机试车时液氧

温度接近87 K的试验要求。过冷液氧加注系统

示意图见图3。

烈

Z氧加注

图3过冷液氧加注系统示意图

Fig．3 Schematic diagram of super-cooling liquid

oxygen injection system

3．3修正发动机的内部干扰因素

根据10余次过冷液氧试车数据，对主要发

动机内部干扰因素数值中的5个进行了修正，见

表l。

表1通过过冷液氧试车得到的内部干扰因素数值

Tab．1 Values of internal interfering factors obtained

from super-cooling liquid oxygen test

3．4获得的发动机额定点工作参数

根据氢泵、氧泵及推力室等各组件试验数据

进行统计分析，选取了性能可以代表平均水平的

组合，结合通过过冷液氧试车得到修正的部分内

部干扰因素进行参数平衡计算，得到发动机在液

氧温度为87 K下相对准确的额定点(燃烧室压

力3．85 MPa)性能参数。表2列出了主要的7个

发动机额定点性能参数。

汰
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表2发动机额定点的主要性能参数

Tab．2 Primary rated performance

parameters of engine

3．5小偏差系数计算及修正

通过发动机过冷液氧试验得到2项结果，发

动机人口液氧温度为87 K的额定点(燃烧室压

力3．85 MPa)性能数据；部分准确的内部干扰因

素数值，按照第2．2节的计算方法，可得到液氧

入口温度为标准状态下内外干扰因素对性能影响

的小偏差系数。

通过此套小偏差系数再次对前述的24台次

发动机飞行数据进行修正，可将二次工作段燃烧

室压力与一次工作段的偏差降低到2．05％，修正

效果提高了0．16％。

使用过冷液氧试车得到的小偏差修正系数对

液氧入VI温度进行修正，可将发动机两次工作段

的推力偏差由2．7％降低至2．05％，降低幅度为

24％，提高了二次工作段的性能可靠性。

3．6获得交付性能参数

由于过冷液氧试验缩小了发动机地面性能校

准试车时的液氧入口温度与飞行时的偏差，可使

地面性能校准试车获得的性能参数更接近飞行状

态，因此可获得更准确的交付性能参数。通过对

过冷液氧试验前后发动机飞行性能数据进行统

计，发动机飞行燃烧室压力与交付值的偏差均值

相当，但标准差由0．036 MPa降至0．033 MPa，

降幅约8％。

4结论

通过分析液氧温度对发动机性能的影响方

式，确定了可采用的修正方法。设计并开展了过

冷液氧试验，对液氧温度影响性能的两种方式分

别进行了修正。通过飞行数据验证，可将某液氧

液氢发动机二次工作段推力与一次工作段的最大

偏差由2．7％降低到2．05％，降幅约24％；可将发

动机飞行燃烧室压力与交付值的偏差(标准差)

由0．036 NPa降至0．033 MPa，降幅约8％，验证

了分析的正确性。
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