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摘　要：当前对液氧甲烷膨胀循环变推力火箭发动机的研制难点和关键技术认识不够清楚，尤其是在大
变比推力调节方案方面。基于整个发动机系统，采用理论计算方法，探讨甲烷膨胀做功能力以及变推力调节

方案可行性。分别给出了单涡轮系统方案和双涡轮系统方案，首次给出了不同工况下详细的系统状态参数

分布，进行了对比分析，并探讨了甲烷做功能力随室压的变化规律。研究结果表明，甲烷做功能力随着室压

的减小呈现先减小后增大的趋势，单涡轮和双涡轮系统方案均能够实现大范围推力调节；相比单涡轮方案，

双涡轮方案能够更好地保证混合比，且甲烷气体做功能力利用效率更高，氧涡轮和燃料涡轮功率变化范围较

窄，涡轮所处环境较为缓和，因此双涡轮系统方案具备一定优势。
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　　变推力液体火箭发动机具备推力可控、混合比
可调等优势［１－２］，能够提高空间飞行器交会对接灵

活度，提高导弹机动性与有效打击能力，可大幅提

升组合循环发动机性能［３－５］，并且是无大气天体表

面软着陆的唯一动力装置［６］。由于上述优势，变推

力液体火箭发动机受到了广泛关注并得到实际应

用。“阿波罗”飞船借助登月舱下降发动机（Ｌｕｎａｒ
ＭｏｄｕｌｅＤｅｓｃｅｎｔＥｎｇｉｎｅ，ＬＭＤＥ）［７－８］变推力发动
机，成功实现载人软着陆，打开人类载人登月的大

门。“嫦娥三号”采用７５００Ｎ深度可调变推力火箭
发动机，成功完成中途修正、近月制动、动力下降以

及悬停段等软着陆任务，实现了我国首次对地外天

体的软着陆［９－１０］。

随着技术的发展，低温无毒变推力发动机成

为当前重要的发展趋势［１１－１２］。其中，液氧甲烷推

进剂具备比冲高、空间可贮存、变推范围广、易于

实现多次点火起动等优势［１３－１４］。尤其是对于登

陆火星而言，甲烷可在火星上生产［１５］，因此液氧
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甲烷成为登火任务中液体推进剂的最佳选择。由

于具有上述优势，世界上主要国家都在开展液氧

甲烷火箭发动机的研究工作［１６］。美国 Ｍｏｒｐｈｅｕｓ
主发动机采用落压式变推力系统，分阶段完成了

热试验、悬吊试验及自由飞行试验，成功验证了液

氧甲烷技术［１７－２２］。除上述优势之外，甲烷类似于

液氢，分子量小，容易汽化，不易积碳和结焦，非常

适合用作涡轮工质，是除去氢之后可用作膨胀循

环发动机的另一重要推进剂。因此，液氧甲烷膨

胀循环变推力火箭发动机作为先进的动力系统，

相比开式循环，比冲性能高；而相比分级燃烧循

环，结构简单，发动机可靠性高，涡轮热应力

小［２３－２４］，具备广阔的应用前景，将成为航空航天

发动机的重要选择之一。

当前对于液氧甲烷膨胀循环火箭发动机的研

究较少，主要停留在方案论证［２５－２７］和关键技术攻

关阶段［１３］，对其研制难点及关键技术认识不够清

楚，尤其是在发动机系统层面。因此，迫切需要通

过对液氧甲烷膨胀循环变推力发动机调节方案进

行研究，以期在系统层面对甲烷做功能力以及调节

方案有更深刻的认识。膨胀循环变推力火箭发动

机调节方案，根据驱动涡轮个数，可以分为单涡轮

变推力调节方案以及双涡轮变推力调节方案。

ＣＥＣＥ［２８］（ｃｏｍｍｏｎｅｘｔｅｎｓｉｂｌｅｃｒｙｏｇｅｎｉｃｅｎｇｉｎｅ）计划
中ＭｏｄｉｆｉｅｄＲＬ－１０［２９－３０］采用单涡轮变推力调节
方案，氢泵和氧泵通过齿轮连接，通过分流阀调节

管路流量，实验验证了１０∶１的推力变比。ＬＳＡＭ
（ｌｕｎａｒｓｕｒｆａｃｅａｃｃｅｓｓｍｏｄｕｌｅ）计划中的ＴＲ２０２［３１］采
用双涡轮变推力调节方案，氢泵和氧泵采用各自涡

轮驱动，推力变比为５３∶１。上述研究提供了膨胀
循环发动机的推力调节方法，开展了关键技术研

究，但并未在大变比推力调节方案方面对膨胀循环

变推力发动机进行研究，且推进剂限于液氧／液氢。
本文主要围绕液氧甲烷膨胀循环单涡轮变推

力调节方案和双涡轮变推力调节方案展开研究，

通过建立状态参数分布，对不同工况下相同调节

方案以及相同工况下不同调节方案进行对比，分

析甲烷膨胀循环做功能力及不同调节方案的可行

性，以在大变比推力调节方案方面对液氧甲烷膨

胀循环变推力发动机有更深刻的认识。

１　系统组成与工作原理

１）单涡轮系统。液氧甲烷膨胀循环单涡轮
变推力调节系统如图１所示。整个系统组成主要
包括：氧泵和甲烷泵，用于给推进剂增压；涡轮，带

动泵转动；分流阀，调节驱动涡轮的甲烷流量；主

阀，用于控制推进剂流动；推力室，组织推进剂高

效燃烧，产生推力。

图１　液氧甲烷膨胀循环单涡轮变推力调节系统示意图
Ｆｉｇ．１　Ｓｉｎｇｌｅｔｕｒｂｉｎｅｔｈｒｏｔｔｌｉｎｇｓｙｓｔｅｍｓｋｅｔｃｈｏｆ

ＬＯＸ／ＬＣＨ４ｅｘｐａｎｄｅｒｃｙｃｌｅｅｎｇｉｎｅ

甲烷经过甲烷泵增压后，流过主阀进入推力

室再生冷却通道，吸热后变成气体甲烷。气体甲

烷一部分通过分流阀直接进入推力室，另一部分

驱动涡轮做功，且驱动涡轮流量可调节，涡轮带动

泵给推进剂增压。液氧经过泵增压后，流过主阀

直接进入推力室。

２）双涡轮系统。液氧甲烷膨胀循环双涡轮
变推力调节系统如图２所示。与单涡轮方案相
比，双涡轮方案增加了一个涡轮和一个分流阀。

其工作原理与单涡轮方案基本一致。

图２　液氧甲烷膨胀循环双涡轮变推力调节系统示意图
Ｆｉｇ．２　Ｄｏｕｂｌｅｔｕｒｂｉｎｅｔｈｒｏｔｔｌｉｎｇｓｙｓｔｅｍｓｋｅｔｃｈｏｆ

ＬＯＸ／ＬＣＨ４ｅｘｐａｎｄｅｒｃｙｃｌｅｅｎｇｉｎｅ

２　计算模型与输入条件

依据驱动泵的涡轮个数，本文主要给出单涡

·７０１·
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轮和双涡轮调节方案。

２．１　单涡轮计算模型

定义α为驱动涡轮甲烷流量与甲烷总流量
之比，通过调节 α来调节涡轮功率，进而调节燃
料泵和氧泵功率，分别调节其流量。

涡轮功率表达式为［２４］：

Ｐｔ＝α·ｍｆ·
ｋ（ｐｒｃ，Ｔｉｎ）
ｋ（ｐｒｃ，Ｔｉｎ）－１

·Ｒ（ｐｒｃ，Ｔｉｎ）Ｔｉｎ·

１－ １

π
ｋ（ｐｒｃ，Ｔｉｎ）－１
ｋ（ｐｒｃ，Ｔｉｎ）( )
ｔ

·ηｔ （１）

其中：ｍｆ为甲烷总流量；ｐｒｃ为冷却通道出口压力；
Ｔｉｎ为涡轮入口甲烷温度；ｋ（ｐｒｃ，Ｔｉｎ）为冷却通道出
口甲烷比热比，为冷却通道出口甲烷压力和温度

的函数；Ｒ（ｐｒｃ，Ｔｉｎ）为冷却通道出口甲烷气体常
数；πｔ为涡轮压比；ηｔ为涡轮效率。

ｋ（ｐｒｃ，Ｔｉｎ）和Ｒ（ｐｒｃ，Ｔｉｎ）通过Ｎｉｓｔ数据库查表
可得，或者通过数据拟合得到。

利用推进剂喉部流量公式与巴兹公式，并结合

积分中值定理，忽略不同工况中冷却通道定压比热

积分中值及燃气与燃气侧壁面温差的变化。在给定

某一工况温升之后，冷却通道出口温度表达式为：

Ｔｉｎ＝Ｔ０ｆ＋（Ｔｉｎｍａｘ－Ｔ０ｆ）
ｐｃｍａｘ
ｐ( )
ｃ

０．２

（２）

其中，Ｔ０ｆ为冷却通道入口温度，ｐｃｍａｘ为最大室压，
Ｔｉｎｍａｘ为最大室压对应冷却通道出口温度。

燃料泵功率表达式为：

Ｐｐｆ＝ｍｆ
（ｐｃ＋Δｐｉｆ）πｔ＋Δｐｒｃ－ｐｆｉｎ

ρｆηｐｆ
（３）

其中，ｐｃ为燃烧室压力，Δｐｉｆ为燃料喷注压降，Δｐｒｃ
为再生冷却压降，ｐｆｉｎ为泵入口压力，ρｆ为甲烷密
度，ηｐｆ为甲烷泵效率。

对普通铣槽式冷却通道而言，再生冷却通道

压降损失 Δｐｒｃ包含沿程损失 Δｐｒｃｌ和局部损失
Δｐｒｃｐ。计算结果表明，对于直槽式冷却通道而言，
Δｐｒｃｌ／Δｐｒｃｐ（１０

２，１０３），故冷却通道局部损失相
对沿程损失较小。

再生冷却通道损失近似表达式为：

Δｐｒｃ＝ｋｒｃ
μ０．２５ｆ ｋ

７／４
０ ｐ

７／４
ｃ

ρｆ
ｌ
ｄ１９／４

（４）

其中，ｋｒｃ为常数项，μｆ为燃料动力黏性系数，ｋ０代
表最大流量与最大室压的比值，ｌ为冷却通道长
度，ｄ为冷却通道水力直径。

由此可知，再生冷却通道压降几乎与室压的

７／４成正比。因此，在给定最大推力对应设计压
降Δｐｒｃｍａｘ后，可以得到不同工况下冷却通道压降
的变化，即

Δｐｒｃ＝Δｐｒｃｍａｘ
ｐｃ
ｐ( )
ｃｍａｘ

７／４

（５）

液氧泵功率表达式为：

Ｐｐｏｘ＝ｍｏｘ
ｐｃ＋Δｐｉｏｘ－ｐｏｘｉｎ
ρｏｘηｐｏｘ

（６）

其中，ｍｏｘ为液氧流量，Δｐｉｏｘ为液氧喷注压降，ρｏｘ
为液氧密度，ηｐｏｘ为液氧泵效率。

假设甲烷喷注压降Δｐｉｆ和液氧喷注压降Δｐｉｏｘ
相等，则表达式为：

Δｐｉｆ＝Δｐｉｏｘ＝０．２ｐｃ （７）
由功率平衡，可以得到功率平衡表达式为：

Ｐｔ＝Ｐｐｆ＋Ｐｐｏｘ （８）
对主阀而言，作简化处理。把主阀当作节流

孔对待，主阀压降与流量的平方成正比，给定最大

压降之后，即可计算变工况期间主阀压降的变化。

已知条件：甲烷泵入口温度 Ｔ０ｆ和压力 ｐｆｉｎ，液
氧泵入口温度 Ｔ０ｏｘ和压力 ｐｏｘｉｎ，甲烷密度 ρｆ，液氧
密度 ρｏｘ，最大工况甲烷流量 ｍｆｍａｘ，液氧流量
ｍｏｘｍａｘ，最大室压 ｐｃｍａｘ，最大室压对应冷却通道压
降Δｐｒｃｍａｘ以及冷却通道出口温度 Ｔｉｎｍａｘ，涡轮压比
πｔ，涡轮效率ηｔ，氧泵效率ηｐｏｘ，甲烷泵效率ηｐｆ。

输入参数：室压ｐｃ。
将式（１）、式（２）、式（３）、式（５）、式（６）、

式（７）代入式（８）即可求得涡轮流量占比 α，进而
可求得不同工况下各个节点的状态参数，包括温

度、压力和流量等。

２．２　双涡轮计算模型

定义驱动甲烷涡轮气体甲烷流量占甲烷总流

量之比为α１，简称甲烷涡轮流量占比；驱动氧涡
轮气体甲烷流量占驱动甲烷涡轮气体甲烷流量之

比为 α２，简称氧涡轮流量占比，通过调节 α１、α２
来实现推力调节。

根据功率平衡，分别可以得到甲烷涡轮泵和

氧涡轮泵功率平衡方程：

α１·ｍｆ·
ｋ１
ｋ１－１

·Ｒ１Ｔｉｎ１· １－ １

π
ｋ１－１
ｋ１( )
ｔｆ

·ηｔ

＝ｍｆ
（ｐｃ＋Δｐｉｆ）πｔｆπｔｏｘ＋Δｐｒｃ（ｐｃ）－ｐｆｉｎ

ρｆηｐｆ

α２·α１·ｍｆ·
ｋ２
ｋ２－１

·Ｒ２Ｔｉｎ２· １－ １

π
ｋ２－１
ｋ２( )
ｔｏｘ

·ηｔ

＝ｍｏｘ
ｐｃ＋Δｐｉｏｘ－ｐｏｘｉｎ
ρｏｘη

















ｐｏｘ

（９）
其中，Ｔｉｎ１为甲烷涡轮入口温度，Ｔｉｎ２为氧涡轮入口
温度，πｔｆ为甲烷涡轮压比，πｔｏｘ为氧涡轮压比，ｋ１

·８０１·
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为甲烷涡轮入口气体比热比，ｋ２为氧涡轮入口气
体比热比，Ｒ１为甲烷涡轮入口气体常数，Ｒ２为氧
涡轮入口气体常数。甲烷涡轮前气体状态参数和

氧涡轮前气体状态参数分别由状态方程确定，即

ｋ１＝ｆ１（Ｔｉｎ１，（ｐｃ＋Δｐｉｆ）πｔｆπｔｏｘ）
Ｒ１＝ｆ２（Ｔｉｎ１，（ｐｃ＋Δｐｉｆ）πｔｆπｔｏｘ）
ｋ２＝ｆ３（Ｔｉｎ２，（ｐｃ＋Δｐｉｆ）πｔｏｘ）
Ｒ２＝ｆ４（Ｔｉｎ２，（ｐｃ＋Δｐｉｆ）πｔｏｘ










）

（１０）

由于氧涡轮入口温度即为甲烷涡轮出口温

度，因此存在以下等熵关系式：

Ｔｉｎ２＝Ｔｉｎ１ π
ｋ１－１
ｋ１ｔｆ （１１）

对于喷注压降、冷却通道温升和压降的处理，

参考单涡轮调节方案。

已知条件：πｔｆ，πｔｏｘ，ｍｆｍａｘ，Ｔ０ｆ，ηｔ，ｐｆｉｎ，ηｐｆ，
ｍｏｘｍａｘ，ｐｏｘｉｎ，ηｐｏｘ，Ｔｉｎｍａｘ。
输入参数：ｐｃ。
将式（２）、式（５）、式（７）、式（１０）、式（１１）代

入式（９）即可求得甲烷涡轮流量占比 α１和氧涡
轮流量占比α２。

２．３　输入条件

参考文献［２７］，得到单涡轮和双涡轮系统方
案的基本参数，如表１所示。其中，双涡轮方案
中，甲烷涡轮压比与氧涡轮压比的乘积与单涡轮

方案中保持一致，且甲烷涡轮压比稍大。

表１　单／双涡轮方案基本参数
Ｔａｂ．１　Ｂａｓｉｃｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｏｆｓｉｎｇｌｅｔｕｒｂｉｎｅ／

ｄｏｕｂｌｅｔｕｒｂｉｎｅｓｙｓｔｅｍｓｃｈｅｍｅ

输入参数 单／双涡轮方案
最大室压／ＭＰａ ６
比冲／ｓ ３８０．６

最大推力／ｋＮ １００
推力变比 ６∶１
混合比 ３．５

泵前推进剂温度／Ｋ　氧泵
甲烷泵

９７
１１１

泵前推进剂压力／ＭＰａ　氧泵
甲烷泵

０．３
０．１７

冷却通道最大压降／ＭＰａ １

主阀最大压降／ＭＰａ　氧阀
甲烷阀

１
１

冷却通道温升／Ｋ ４００
涡轮效率 ０．５３

泵效率　氧泵
甲烷泵

０．８５
０．５９

涡轮压比　
单涡轮方案

氧涡轮（双）

甲烷涡轮（双）

１．６７
１．２
１．３７

３　计算结果

３．１　单涡轮方案计算结果

图３给出了单涡轮调节方案的最大工况。由
该图可以得到推进剂经过主要部件后的状态参

数，主要包括推进剂的流量、压力和温度，以及做

功元件的功率及效率。由该图可以看出，推进剂

温度主要在经过冷却通道、涡轮和燃烧室后发生

变化。结果表明，驱动涡轮的甲烷流量占比为

９７３５％，并未达到最大，这说明涡轮做功能力可
以继续增加，最大工况对应室压可以大于６ＭＰａ。
由图３可知，尽管液氧流量是甲烷流量的３５倍，
但是甲烷密度小，且扬程大，因此甲烷泵功率大于

氧泵，甲烷泵尺寸要大于液氧泵。液氧泵前压力

给定０３ＭＰａ，是为了防止液氧进入泵后压力低
于其当地温度对应的饱和蒸汽压，出现汽蚀的

状况。

图３　单涡轮方案室压６ＭＰａ计算结果
Ｆｉｇ．３　Ｒｅｓｕｌｔｓｏｆｓｉｎｇｌｅｔｕｒｂｉｎｅｓｃｈｅｍｅａｔ

６ＭＰａｃｈａｍｂｅｒｐｒｅｓｓｕｒｅ

图４给出了单涡轮调节方案中室压为
３ＭＰａ的工况，即最大工况的一半推力。由该图
可以看出，由于室压减为一半，冷却通道损失迅

速减小，仅仅为最大工况损失的３０％左右，泵后
压力也减小，最终整个系统所需功率大大减小。

从图４中可以看出，尽管室压减小，推力室传给
冷却通道甲烷的热量有所减少，但冷却通道出

口甲烷温度随着甲烷总流量的减小有所上升，

这是由于甲烷流量的减小程度大于推力室壁的

传热量。

·９０１·
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图４　单涡轮方案室压３ＭＰａ计算结果
Ｆｉｇ．４　Ｒｅｓｕｌｔｓｏｆｓｉｎｇｌｅｔｕｒｂｉｎｅｓｃｈｅｍｅａｔ

３ＭＰａｃｈａｍｂｅｒｐｒｅｓｓｕｒｅ

在进行更小工况计算时，需要对甲烷比热比

及气体常数进行拟合，本文采用多项式拟合。

图５给出了１９７ＭＰａ压力下甲烷气体常数以及
比热比的数据拟合曲线。由该图可以看出，多项

式拟合结果与Ｎｉｓｔ数据库吻合较好。因此，可以
通过式（１２）来计算６８３４Ｋ下甲烷气体常数及
比热比。

（ａ）气体常数
（ａ）ｇａｓｃｏｎｓｔａｎｔ

Ｒ＝５．０３６７ｅ－４Ｔ２－０．６４４９Ｔ＋７４２．３３
ｋ＝８．３４５６ｅ－７Ｔ２－０．００１３Ｔ＋１．{ ６４８６

（１２）
图６给出了单涡轮调节方案中室压为１ＭＰａ

的工况，即最小工况。由该图可以看出，冷却通道

出口气体甲烷温度出现了大幅度提升，而 Ｎｉｓｔ数
据库不提供温度大于６２５Ｋ的甲烷物性，因此需

（ｂ）比热比
（ｂ）Ｓｐｅｃｉｆｉｃｈｅａｔｒａｔｉｏ

图５　单涡轮１．９７ＭＰａ压力下甲烷物性与温度对比
Ｆｉｇ．５　ＣＨ４ｐｒｏｐｅｒｔｙｖｅｒｓｕｓｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅａｔ１．９７ＭＰａ

ｐｒｅｓｓｕｒｅｆｏｒｓｉｎｇｌｅｔｕｒｂｉｎｅｓｃｈｅｍｅ

要数据拟合，以便进行涡轮功率计算。从图６中
可以看出，冷却通道压降已经很小，几乎为最大推

力工况的４％左右。通过对比发现，最小工况的
功率消耗大概是最大工况的１／４０，说明功率并不
随室压线性变化。该工况下驱动涡轮甲烷流量占

比仅为１１６３％，一方面，说明低工况时驱动涡轮
所需甲烷流量减小，甲烷做功能力并没有减小；另

一方面，说明驱动涡轮甲烷流量还有一定余量，可

达到低于１ＭＰａ的工况。

图６　单涡轮方案室压１ＭＰａ计算结果
Ｆｉｇ．６　Ｒｅｓｕｌｔｓｏｆｓｉｎｇｌｅｔｕｒｂｉｎｅｓｃｈｅｍｅａｔ

１ＭＰａｃｈａｍｂｅｒｐｒｅｓｓｕｒｅ

３．２　双涡轮方案计算结果

最大推力工况对应双涡轮调节系统方案如

·０１１·
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图７所示。由图７可以看出，在保证总涡轮压比
相同的前提下，双涡轮最大工况消耗功率与单涡

轮最大工况一致。结果显示，甲烷涡轮占比为

９９１６％，而氧涡轮占比为 ９７３７％。一方面，同
样说明甲烷做功能力仍有一定余地，最大工况可

以大于６ＭＰａ；另一方面，说明可以调节 α１、α２来
分别调节甲烷和液氧流量，从而在一定程度上调

节混合比。

图７　双涡轮方案６ＭＰａ计算结果
Ｆｉｇ．７　Ｒｅｓｕｌｔｓｏｆｄｏｕｂｌｅｔｕｒｂｉｎｅｓｃｈｅｍｅａｔ

６ＭＰａｃｈａｍｂｅｒｐｒｅｓｓｕｒｅ

室压３ＭＰａ工况对应双涡轮调节系统方案如
图８所示。由该图可以看出，甲烷涡轮流量占比
为４７０７％，而氧涡轮流量占比为９３２４％。与最
大工况相比，甲烷涡轮流量占比减小幅度较大，这

是因为甲烷涡轮做功能力并没有下降太多，因此

随着室压减小，所需气体甲烷流量减少。而氧涡

轮流量占比下降幅度较小，这是由于驱动氧涡轮

甲烷来自甲烷涡轮后气体，流量已经减小，为了驱

动氧泵，保持氧涡轮的做功能力，驱动氧涡轮的甲

烷要保持一定量。

对于室压１ＭＰａ工况而言，氧涡轮前甲烷比热
比及气体常数需要通过数据拟合得到。室压１ＭＰａ
工况对应调节系统方案如图９所示。由该图看出，
最小工况时，甲烷涡轮流量占比为１２５３％，氧涡轮
流量占比为８０８％。此时，氧涡轮流量占比可变化
范围较大，混合比调节程度增加。

４　结果分析

图１０给出了单涡轮调节方案中驱动涡轮甲

图８　双涡轮方案室压３ＭＰａ计算结果
Ｆｉｇ．８　Ｒｅｓｕｌｔｓｏｆｄｏｕｂｌｅｔｕｒｂｉｎｅｓｃｈｅｍｅａｔ

３ＭＰａｃｈａｍｂｅｒｐｒｅｓｓｕｒｅ

图９　双涡轮方案室压１ＭＰａ计算结果
Ｆｉｇ．９　Ｒｅｓｕｌｔｓｏｆｄｏｕｂｌｅｔｕｒｂｉｎｅｓｃｈｅｍｅａｔ

１ＭＰａｃｈａｍｂｅｒｐｒｅｓｓｕｒｅ

烷流量占比随室压的变化曲线，结果显示，驱动

涡轮甲烷流量占比几乎是室压的线性函数。这

说明随着室压减小，驱动涡轮所需甲烷流量随

之减小，而甲烷做功能力并没有随着室压的减

小而减小。

为了探讨甲烷做功能力是否随着室压发生变

化，定量分析甲烷做功能力。甲烷涡轮绝热功表

达式为：

·１１１·
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Ｌ＝
ｋ（ｐｒｃ，Ｔｉｎ）
ｋ（ｐｒｃ，Ｔｉｎ）－１

·Ｒ（ｐｒｃ，Ｔｉｎ）Ｔｉｎ·

１－ １

π
ｋ（ｐｒｃ，Ｔｉｎ）－１
ｋ（ｐｒｃ，Ｔｉｎ）( )
ｔ

（１３）

图１０　单涡轮方案涡轮流量占比与室压对比

Ｆｉｇ．１０　αｖｅｒｓｕｓｃｈａｍｂｅｒｐｒｅｓｓｕｒｅｆｏｒ

ｓｉｎｇｌｅｔｕｒｂｉｎｅｓｃｈｅｍｅ

图１１给出了单涡轮调节方案中甲烷涡轮绝
热功随室压的变化，可以看出，甲烷做功能力随着

室压的增大先减小后增大，并且在４ＭＰａ左右减
小到最小值。

图１１　单涡轮方案甲烷绝热功与室压对比

Ｆｉｇ．１１　ＣＨ４ａｄｉａｂａｔｉｃｗｏｒｋｖｅｒｓｕｓｃｈａｍｂｅｒｐｒｅｓｓｕｒｅｆｏｒ

ｓｉｎｇｌｅｔｕｒｂｉｎｅｓｃｈｅｍｅ

首先对甲烷绝热功随室压的变化给出定性

分析。随着室压的减小，由式（２）可知，冷却通
道出口甲烷温度上升，气体甲烷比热比和气体

常数随之减小。由于比热比减小，甲烷绝热功第

一项
ｋ（ｐｒｃ，Ｔｉｎ）
ｋ（ｐｒｃ，Ｔｉｎ）－１

增大，而最后一项 １－ １
π
ｋ－１
ｋ
ｔ

减

小。因此，甲烷绝热功中 Ｔｉｎ和
ｋ（ｐｒｃ，Ｔｉｎ）
ｋ（ｐｒｃ，Ｔｉｎ）－１

增

大，而Ｒ（ｐｒｃ，Ｔｉｎ）和１－
１
π
ｋ－１
ｋ
ｔ

减小。上述变量中存

在竞争关系，当室压低于４ＭＰａ时，增大项占主导
地位，从而随着室压减小，绝热功增大；当室压高

于４ＭＰａ时，减小项占主导地位，从而随着室压减
小，绝热功减小。

然后对甲烷绝热功变化趋势进行定量分析。

绝热功中
ｋ（ｐｒｃ，Ｔｉｎ）
ｋ（ｐｒｃ，Ｔｉｎ）－１

·Ｒ（ｐｒｃ，Ｔｉｎ）代表定压比

热ｃｐ，Ｔｉｎ· １－ １
π
ｋ－１
ｋ( )
ｔ

代表涡轮前后甲烷温差ΔＴ，

因此绝热功可表示为定压比热 ｃｐ与 ΔＴ的乘积。
图１２给出了单涡轮调节方案中甲烷定压比热和
涡轮入口、出口温差随室压的变化。由该图可知，

随着室压的减小，甲烷定压比热增大，而室压从

→６ＭＰａ ４ＭＰａ时，增加较为缓慢，而室压从
→４ＭＰａ １ＭＰａ时，增加较为迅速；涡轮入口、出口

温差先减小后增大，而室压从 →６ＭＰａ ４ＭＰａ时，
减小幅度较大，而室压从 →４ＭＰａ ２ＭＰａ时，减小
较为缓慢，从 →２ＭＰａ １ＭＰａ时，温差增大。因
此，绝热功在室压４ＭＰａ时最小。

图１２　单涡轮方案甲烷定压比热和
涡轮入口、出口温差与室压对比

Ｆｉｇ．１２　ＣＨ４ｃｐａｎｄｔｕｒｂｉｎｅΔＴｖｅｒｓｕｓｃｈａｍｂｅｒ

ｐｒｅｓｓｕｒｅｆｏｒｓｉｎｇｌｅｔｕｒｂｉｎｅｓｃｈｅｍｅ

图１３给出了双涡轮调节方案中驱动甲烷涡
轮和氧涡轮流量占比随室压的变化曲线。由该

图看出，驱动甲烷涡轮的流量占比随室压几乎

呈线性关系，低室压时流量占比较低，说明在低

工况时，甲烷做功能力并没有下降。驱动氧涡

轮流量占比随着室压的降低略微降低，这是由

于甲烷涡轮流量随室压的降低而减小较快，而

为了保持氧涡轮的做功能力，需要保证一定的

氧涡轮流量，因此氧涡轮流量占比只是略微

变化。

图１４给出了双涡轮方案甲烷涡轮流量占比、
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图１３　双涡轮方案甲烷涡轮和
氧涡轮流量占比与室压对比

Ｆｉｇ．１３　α１ａｎｄα２ｖｅｒｓｕｓｃｈａｍｂｅｒｐｒｅｓｓｕｒｅｆｏｒ

ｄｏｕｂｌｅｔｕｒｂｉｎｅｓｃｈｅｍｅ

单涡轮方案涡轮流量占比及相对差值随室压的变

化曲线。由该图可以看出，双涡轮甲烷涡轮流量

占比略高于单涡轮流量占比，且相对差值随着室

压的增大而减小，说明双涡轮方案甲烷气体做功

能力发挥更加充分，利用效率更高，尤其是在最小

工况时。就甲烷气体利用率而言，双涡轮方案略

优于单涡轮方案。

图１４　单涡轮方案涡轮流量占比、双涡轮方案燃料
涡轮流量占比及相对差值与室压对比

Ｆｉｇ．１４　αｆｏｒｓｉｎｇｌｅｔｕｒｂｉｎｅｓｃｈｅｍｅ，α１ｆｏｒｄｏｕｂｌｅｔｕｒｂｉｎｅ

ｓｃｈｅｍｅａｎｄｒｅｌａｔｉｖｅｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｖｅｒｓｕｓｃｈａｍｂｅｒｐｒｅｓｓｕｒｅ

图１５给出了单涡轮方案涡轮功率与双涡轮
方案氧涡轮和燃料涡轮功率随室压的变化。由该

图可以看出，对于单涡轮和双涡轮方案而言，涡轮

功率均随着室压的增大而迅速增大，最大功率是

最小功率的几十倍，这使得涡轮处于非常恶劣的

工作环境。相比单涡轮方案而言，尽管涡轮最大

功率与最小功率的比值相差不多，但涡轮功率变

化范围相对较窄，涡轮技术难度更小一点，因此双

涡轮方案略有优势。

图１５　单涡轮方案涡轮功率与双涡轮方案氧涡轮
和燃料涡轮功率与室压对比

Ｆｉｇ．１５　ＴｕｒｂｉｎｅｐｏｗｅｒＰｔｆｏｒｓｉｎｇｌｅｔｕｒｂｉｎｅｓｃｈｅｍｅ，

ｏｘｙｇｅｎａｎｄｆｕｅｌｔｕｒｂｉｎｅｐｏｗｅｒｓＰｔｏｘａｎｄＰｔｆｖｅｒｓｕｓ

ｃｈａｍｂｅｒｐｒｅｓｓｕｒｅｐｃ

５　结论

本文从系统层面，对液氧甲烷膨胀循环变推

力火箭发动机的两种推力调节方案进行了详细分

析，包括单涡轮和双涡轮变推力调节方案，分别给

出了调节方法、典型工况及数据分析。主要得到

以下结论：

１）本文提出的液氧甲烷膨胀循环变推力调
节方案是可行的，并没有因为工况的减小而出现

甲烷做功能力不足的问题，并且在推力变比６∶１

的范围内，涡轮流量占比未达到上限和下限，因此

实际推力调节范围可大于６∶１。
２）由于甲烷做功能力随室压的减小呈现先

减小后增大趋势，导致涡轮流量占比与室压呈线

性关系，低工况时需要的甲烷流量更小。因此，不

管是双涡轮还是单涡轮方案，通过调节涡轮流量

占比来调节推力更加合理。

３）就甲烷气体做功能力利用率而言，由于双
涡轮方案中甲烷涡轮流量占比高于单涡轮流量占

比，因此双涡轮方案甲烷气体利用效率更高，略优

于单涡轮方案。

４）就涡轮功率而言，相比单涡轮方案，双涡
轮方案中氧涡轮和燃料涡轮功率变化范围相对较

窄，因此涡轮所处环境较为缓和，双涡轮方案

更优。

５）与单涡轮系统方案相比，尽管双涡轮系统
方案增加了涡轮与分流阀，导致系统稍微复杂，但

是其甲烷流量和液氧流量可单独调节，可更好控

制混合比，因此其系统方案更优。

·３１１·
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