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摘 � � � 要: 简述了泵压式变推力液体火箭发动机的现状和应用前景, 提出了几种泵压式发动机推力调节方

案,分析了各方案的优缺点, 阐述了系统方案选择须重点考虑的几个方面.以某泵压式发动机为模型发动机,

利用系统参数平衡仿真计算结果,对各种调节方案综合分析,确定了可行的系统调节方案, 可用于指导模型发

动机的工程研制.
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Abstract: The development status and application prospect of liquid propellant rocket

engine w ith var iable thr ust w er e summarized, and a few adjust scheme for variable thrust of

turbopump�fed rocket eng ine w ere put fo rw ar d; their advantag es and disadvantag es w er e an�
aly zed, meanwhile several impor tant aspects for adjust scheme selection of turbopump�fed
rocket eng ine w er e int roduced. One turbopump�fed rocket eng ine w as regarded as a model

engine to analyze the system parameter balance calculat ion result fo r all adjust schemes. Fea�
sible system adjust schemes w ere determined to facilitate the engineering research and design

of model engine.
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� � 液体推进剂发动机分固定推力和变推力发动

机,变推力发动机可为航天器提供可控动力, 是飞

行器轨道机动控制、空间交会对接、星球软着陆等

空间飞行和探测任务的重要推进系统. 发动机变

推力技术在液体火箭发动机发展初期即被提了出

来随着发射需求的多样化,变推力发动机用途日益

广泛,是当今液体火箭推进技术发展的重要领域.

近年来,变推力发动机技术取得了新的进展,

在调节精度、响应速度、结构可靠性和性能等方面

均有很大提高.如变推力发动机通过采用液压定位

的喷注器和可调汽蚀管达到高性能连续调节,可调

汽蚀管能精确地调节推进剂流量,而喷注器使推进

剂喷注速度在各种不同工况下几乎保持恒定[ 1] .

目前,我国在变推力发动机技术方面开展了
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一些研究,成功地研究出推力变比为 5 1和10 

1的挤压式变推力原理样机, 但尚无可直接参加

飞行的变推力发动机产品.为了开展我国空间探

测工程需要的动力系统研究, 近几年,国内掀起了

变推力发动机的研究热潮.

变推力发动机正常工作的关键在于控制推进

剂流量或燃烧室压力的大小, 从而达到推力调节

的目的.根据流量控制方式的不同带来了变推力

发动机的方案不同. 本文针对泵压式发动机实现

一定范围的变推力的调节方案进行了初步分析,

并以某发动机作为模型发动机, 根据其性能参数

仿真计算结果, 分析了比较可行的模型发动机系

统调节方案.

1 � 泵压式供应系统发动机变推力
方案

[ 2�3]

� � 对泵压式系统, 采用节流装置改变涡轮泵转

速和泵后压力, 可实现推力调节.根据喷注器面积

是否变化可分为固定式喷注器方案和可变开度喷

注器两类系统方案. 采用固定式喷注器的方案系

统简单, 可在一定范围内连续变推力, 因此,在工

程上更容易实现.针对这类系统,不考虑调节控制

方案的不同,在系统上可采用在副系统(即燃气发

生器推进剂供应路)、涡轮燃气路、主系统路(即推

力室推进剂供应路)等部位设置节流装置的办法

而达到推力调节的目的.

针对上述调节部位, 有如下调节方案可供选

择: 1)副系统双路调节方案; 2)副系统单路调节方

案; 3)涡轮燃气放气的调节方案; 4)主系统旁通打

回流的调节方案; 5)泵后主系统节流的调节方案.

以下针对这 5个方案, 以某泵压式发动机作

为模型发动机进行分析. 该模型发动机的推力室、

涡轮泵等主要组合件已有一定研制基础,系统要

求以现有组件为基础增加推力调节装置改进为变

推力发动机, 推力调节范围为: 7. 5~ 18 kN.未确

定的是系统调节方案以及对应的其它组件设计要

求,以下针对该发动机对上述各种调节方案进行

分析并进行仿真计算. 仿真分析采用了已有组件

如涡轮泵、推力室、发生器的性能数据, 进行仿真

分析的目的,是通过计算获得整个变推力过程中

的发动机参数, 通过参数分析,确定调节方案是否

可行,同时通过参数比较, 对不同方案进行比较.

主要判别参数和项目有: 1)发动机性能及推力调

节要求等是否满足要求; 2)推力室、燃气发生器喷

注器压降是否合适; 3)推力室、燃气发生器的混合

比是否在设计范围内; 4)涡轮泵转速是否过高、涡

轮泵最大转速与最小转速是否相差太大; 5)泵是

否会发生汽蚀; 6)涡轮入口压力是否过低; 7)调节

装置能否适应系统要求, 调节装置能否设计出来.

2 � 各种调节方案分析

2. 1 � 副系统双路调节方案

系统原理图见图 1.

1, 2 泵; 3调节阀; 4 发生器; 5涡轮; 6 推力室

图 1 � 副系统双路调节方案系统图

F ig . 1 � Two line adjust scheme of g as generato r system

该方案是在副系统供应管路上安装可变开度

的调节阀,通过改变其开度,调节燃气发生器供应

管路的流阻,改变燃气发生器的流量,从而改变发

动机的推力.调节方式:采用氧化剂路和燃料路同

比调节.

对模型发动机进行仿真计算, 发动机推力 F

与调节系数K (副系统调节阀在调节工况下的流

阻系数与最大工况下的流阻系数之比)的变化关

系见图 2,发动机推力 F 与发生器流量 qmg的变化

关系见图 3.

图 2 � 发动机推力 F 与调节系数 K 变化关系

Fig. 2 � Variation r elation o f thrust F w ith

adjust coefficient K

从图 2 可以看出, 当副系统调节系数约为
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图 3� 发动机推力 F 与发生器流量 q mg的变化关系

Fig. 3� Var iation r elation of thrust F w ith flow

rate o f gas g ener at or q mg

8� 3时, 推力可以调节到最小工况, 因此, 该方案

是可行的.该方案的主要问题是,在发动机最低工

况点时的发生器流量很小, 只有 5 g/ s, 对应的发

生器氧化剂喷嘴压降和燃料喷嘴压降均低于 0. 1

MPa, 一方面导致副系统调节阀因流量小带来研

制难度增加;另一方面,低工况下发生器喷注器由

于压降很低导致喷嘴的雾化效果显著降低,增加

了发生器的研制难度, 如采用可变截面的发生器

喷注器设计方案,系统将会很复杂.

2. 2 � 副系统单路调节方案

系统原理图见 4.

1, 2 泵; 3流量调节阀; 4 发生器; 5涡轮; 6 推力室�

图 4 � 副系统单路调节方案系统图

F ig . 4 � Single line adjust scheme of gas g ener ator system

该方案只对副系统燃料路或氧化剂路进行节

流,即通过改变燃气发生器燃料或氧化剂供应管

路的流阻,改变发生器燃料或氧化剂的流量, 而另

一路系统不节流,而是被动地变化,达到调节推力

的目的.当燃气发生器单路调节的时候,发生器混

合比会变化,当混合比变化范围达到其极限时,推

力不能再调节.因此,该方案的推力调节范围和混

合比调节范围均有限.

对选择调节副系统燃料路的方案进行了计

算,经分析认为,模型发动机选用的发生器混合比

的适用范围为 0. 126~ 0. 23, 将最高工况时发生

器的混合比设计为最低混合比, 然后对副系统燃

料路进行单路节流. 在调节过程中, 发动机推力 F

与发生器混合比K g 的变化关系见图 5.

图 5� 发动机推力 F 与副系统混合比 K g 的变化关系

Fig . 5 � Variat ion relation o f thrust F with m ixt ur e

rat io o f gas generato r K g

从图 5中可以看出, 对该模型发动机,当发生

器混合比达到设计极限时,推力变化范围不能达

到设计要求的变推力水平,该方案不适用于模型

发动机.

2. 3 � 涡轮燃气放气的调节方案

系统原理图见图 6.

1, 2 泵; 3 燃气调节阀; 4 发生器; 5涡轮; 6 推力室�

图 6 � 涡轮燃气放气的调节方案系统图

Fig . 6 � Adjust scheme o f turbine gas exhaust system

该方案在发生器后、涡轮入口之前,设置旁通

放气管路,在放气管路上安装可调节开度的耐高

温燃气调节阀,通过改变调节阀的开度,调节燃气

的排出量,将一部分未做功的燃气排出,达到调节
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推力的目的.在燃气放气调节过程中, 推力室、发

生器流路不调节,而是随动变化.

该方案的优点是:系统简单,由于液路不直接

调节, 在调节过程中调节稳定性好, 在最小工况

时,相对其它方案,发生器流量较大, 可以避免发

生器喷注器压降偏低的问题. 制约该方案的因素

之一,是涡轮前放气,会造成性能损失, 当系统调

节到最小推力时,发动机比冲将下降较多.

对模型发动机进行仿真计算, 发动机推力 F

与调节系数K (调节系数定义为涡轮放气旁路的

放气面积与涡轮静子喷嘴面积之比)见图 7、发动

机推力 F与真空比冲 I sv的变化关系见图 8.

从图 7可以看出, 当调节系数为 1. 23时, 推

力可以满足设计要求的范围; 从图 8可以看出,在

发动机最大调节范围内,发动机真空比冲变化近

8 s,在工程允许的范围之内, 因此,该方案是可行

的.该方案的难点在于高温燃气调节阀的研制:由

于副系统温度很高, 对调节阀的密封要求、调节精

度要求都很高, 调节阀的研制有相当难度.

图 7� 发动机推力 F 与调节系数K 的关系

Fig . 7 � Variation r elation o f thrust F with

adjust coefficient K

图 8 � 发动机推力 F 与真空比冲 I sv的关系

Fig . 8 � Variation r elation o f thrust F with

specific impulse I sv

2. 4 � 主系统路旁通打回流的调节方案

系统原理图见图 9.

1, 2 泵; 3 流量调节阀; 4 发生器; 5涡轮; 6 推力室

图 9 � 主系统路旁通打回流的调节方案

Fig. 9� Adjust scheme of refluence of main line sy st em

该方案是在泵后推进剂管路上设置回流路,

与泵入口连通,将高压推进剂回流到泵前.在回流

路上安装可连续变开度的流量调节阀, 调节回流

流量的大小,达到调节发动机推力的目的.其系统

思路是:通过回流流量多消耗一部分功率,有意增

加低工况时的发生器功率,避免低工况下喷注器

压降偏低而带来的雾化变差问题. 在通过改变主

路旁通路回流流量降低发动机推力的过程中, 推

力室、发生器流路不调节,而是随动变化.

对模型发动机, 经过仿真计算, 发动机推力 F

与调节系数 K (定义为氧化剂回流流量, 为保证

变推力过程中的推力室混合比, 燃料回流流量设

定为氧化剂回流流量的某一比例)的变化关系见

图 10.

图 10� 发动机推力 F 与调节系数 K 的关系

Fig . 10� Var iation r elation of thrust F w ith

adjust coefficient K

从图 10 可以看出, 氧化剂回流流量增加到

1. 85 kg/ s(即调节系数为 1. 85)时,推力下降到最

小工况.此时对应的发生器氧化剂流量为0. 009 8

kg / s, 泵转速为 23 000 r/ min,而氧化剂泵流量为
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4. 5kg/ s,在这种低转速、大流量情况下, 泵会由于

诱导轮扬程下降而发生汽蚀, 影响了系统方案的

可行性.

2. 5 � 泵后主系统节流的调节方案

系统原理图见图 11.

1, 2 泵; 3流量调节阀; 4 发生器; 5涡轮; 6 推力室

图 11 � 主系统节流的调节方案

F ig . 11 � Adjust scheme o f thro ttle o f main line system

该方案的思路是:在泵后的推进剂供应管路

上设置可变开度的流量调节阀, 其位置在发生器

推进剂供应管路分叉点之后的主系统路上.根据

主路工作要求改变调节阀的开度; 在主路调节过

程中,发生器流路不调节, 而是随动变化, 从而实

现变推力.

对模型发动机进行计算,调节过程中, 推力 F

与调节系数K (定义为泵后氧化剂路调节阀在调

节工况下的流阻系数与最大工况下的流阻系数之

比,燃料路调节阀与氧化剂路同比调节)变化关系

见图 12、转速 nw 与调节系数 K 的变化关系见

图 13.

图 12� 发动机推力 F 与调节系数 K 的变化关系

F ig . 12� Var iation r elation of thrust F w ith

adjust coefficient K

图 13� 涡轮转速 nw 与调节系数 K 的变化关系

Fig . 13� Var iation r elation of r otate speed nw w ith

adjust coefficient K

从图 12可以看出,该方案的发动机推力随调

节系数的提高在下降, 但是,图 13的结果显示涡

轮泵转速却在上升, 而且上升速率很快,最终可能

会导致涡轮泵飞转. 这是开式循环泵压式发动机

会遇到的问题,由于在发动机推力室达到其极限

压力之前,发生器分支管路后的主路上节流,使得

发生器入口压力提高, 造成泵转速的提高,因此,

该方案对模型发动机不可行.

3 � 结 � 论

对于上述方案, 简要分析结论如下:

1) 副系统双路调节方案性能最高,系统能够

实现,其最大的难点在于小流量可变开度调节阀

的设计,另一个难点是小流量时发生器喷注器的

雾化变差问题难以解决;

2) 副系统单路调节方案,在可以接受的发生

器混合比变化范围内,发动机推力调节范围有限,

不能满足大范围变推力要求;

3) 涡轮燃气放气的调节方案的优点是系统

最简单,只需要设计一个高温燃气调节阀,对主系

统的影响最小;缺点是性能略有损失;难点在于高

温燃气调节阀的研制;

4) 主系统路旁通打回流的调节方案,在低工

况下,泵的转速低,而流量大, 造成诱导轮扬程不

足,泵可能会发生汽蚀;

5) 泵后主系统节流的调节方案, 由于造成发

生器憋压, 在降低推力的过程中,转速明显上升,

可能会造成涡轮泵超速.

对于模型发动机,通过对上述方案分别进行

对比分析和参数仿真计算,比较可行的方案是副

系统路双路调节方案、涡轮燃气放气方案.其中:
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副系统双路调节方案性能最高,其最大的难

点在于:流量变化范围大,小流量时发生器的喷注

器的喷嘴压降太低, 影响雾化;另外一个难点是小

流量可变开度调节阀设计有一定难度.

涡轮燃气放气方案系统最简单,只需要设计

一个高温燃气调节阀; 缺点是:性能略有损失;难

点在于该高温燃气调节阀工作温度高, 解决高温

密封有一定难度.

在实际工程中, 可以利用上述计算结果, 指导

模型发动机的系统调节方案选择, 综合分析性能

要求、已有技术基础、研制难度、研制进度等方面

选择一个较佳方案.
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