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基于液氮冷源的液态甲烷过冷加注工艺
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摘　　　要：针对商业火箭公司对于液态甲烷过冷加注的需求，开展了基于液氮冷源的甲烷过冷加注系统方

案设计，并计算得到了不同甲烷流量和液氮压力参数下的过冷器换热面积。为了防止液氮温度过低造成液态

甲烷凝结，参考现有液氧和煤油工艺流程，提出２种不同控制策略的甲烷过冷加注系统，并详细对比分析了这

２种系统所能实现的６个不同工艺流程。结果表明：基于背压控制的加注系统相比于基于液位控制的系统具

有更高可靠性，同时前者能够实现在线实时加注工艺，原因在于其通过控制换热器中液氮压力来保证液氮温

度始终高于甲烷冰点。甲烷过冷器换热面积与甲烷加注流量、液氮背压均成正比，在具体工程实施中应当根

据加注需要选取合适的加注流量和液氮背压，以减小过冷器尺寸和降低设备制造成本。
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　　相比于传统的计划任务模式，商业航天由于

具有高效率、低成本、对高新技术反应迅速、对商

业市场感知敏锐等特征和优势，因此近年来在欧

美航天强国得到了蓬勃的发展。我国商业航天尽

管起步较晚，但随着军民融合战略的实施，近年来

也呈现出了较好的发展态势，诞生了以蓝箭航天、

星际荣耀、长光卫星、九天微星为代表的一批民营

航天公司［１］。

航天运载器，是商业航天发展的基础，而运载

器所使用的推进剂则是决定其性能的关键因素之

一。推进剂的选取不仅要考虑物化性质、点火及

燃烧特性等相关因素，还应当综合权衡其对运载

器有效载荷、结构质量以及使用维护费用的影

响［２］。目前国内外各商业火箭公司均规划了各自

的液体运载器，其中较多的型号均采用甲烷液氧

作为推进剂。例如美国蓝色起源公司的新格伦火

箭、太空探索公司的星舰飞船、联合发射联盟公司

的火神火箭［３］、俄罗斯的联盟五号火箭［４］。我国

蓝箭航天的朱雀二号火箭和星际荣耀的双曲线二

号火箭，也选择甲烷液氧作为推进剂。

液体火箭在发射前需要加注系统将推进剂由

地面容器输送至火箭贮箱。甲烷作为我国航天发

射领域新采用的一种低温推进剂，需要开展其过

冷加注系统和工艺的研究和设计，以满足后续商

业火箭的发射需要。

１　我国现役火箭推进剂与甲烷性能

对比

　　目前我国现役长征系列火箭采用的推进剂包

括液氢、液氧、航天煤油、偏二甲肼、四氧化二氮，

均设置了相应的加注系统［５］。甲烷加注系统的设

计在参考现有的推进剂加注系统之前，首先应当

从物化性质上分析与现有推进剂的差异。表１、

表２对比了我国现役航天推进剂和甲烷的物化性

质及比冲。

相比于其他推进剂，甲烷液氧组合比冲较

高，仅次于液氢液氧，略高于航天煤油液氧和偏

二甲肼四氧化二氮。除了理论密度比冲低于煤

油外，甲烷比热和结焦温度极限均高于后者，基本

无结焦和积碳，因此发动机维护方便，非常适用重

复使用航天器［６７］。此外甲烷来源广泛，价格低

廉，本身无毒无污染。鉴于具有如此多的优点，甲

烷在２０世纪商业航天大发展的背景下被视为具

有广阔前景的一种推进剂。

表１　常见航天燃烧剂基础物化性质

犜犪犫犾犲１　犘犺狔狊犻犮狅犮犺犲犿犻犮犪犾狆狉狅狆犲狉狋犻犲狊狅犳犮狅犿犿狅狀狊狆犪犮犲犳狌犲犾狊

参数
氧化剂

液氢 航天煤油 甲烷 偏二甲肼

分子质量／（ｇ／ｍｏｌ） ２．０２ １６．０４ ６０．７８

冰点／Ｋ １３．９５ ２１３．１５ ９０．６５ ２１５．９５

沸点／Ｋ ２０．２５ ４１８．４５ １１１．５５ ３３６．２５

密度／（ｇ／ｃｍ） ０．０７（沸点） ０．８０（２９３．１５Ｋ） ０．４２（沸点） ０．７９１１

动力黏度／１０－６（Ｐａ·ｓ） １４（沸点） １０００（２７３．１５Ｋ） １２７（沸点） ５２７

饱和蒸汽压／ｋＰａ ２２６．０（２３．５５Ｋ） ５．５０６（２９３．１５Ｋ） ２６０４．１（１７５．１５Ｋ） ０．０１６（２９３．１５Ｋ）

比热容／（Ｊ／（ｋｇ·Ｋ）） ２３８６．４８（沸点） １９６７．８（２９３．１５Ｋ） ３４９６．０（沸点） ２７３３．９８（２９３．１５Ｋ）

临界温度／Ｋ ３３ ６７６．３５ １９１．０５ ５２１．３５

临界压力／ＭＰａ １．２５ ２．１７ ４．６３ ５．２６

闪点／Ｋ ＜２０．１５ ３４６．６５ ８５．１５ ２５８．１５

结焦温度极限／Ｋ ８６２．１５ １２５１．１５

爆炸体积分数／％ １８～５９ ５～１５ ２．５～７８．５

７５９
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表２　常见航天推进剂组合理论比冲

犜犪犫犾犲２　犜犺犲狅狉犲狋犻犮犪犾狊狆犲犮犻犳犻犮犻犿狆狌犾狊犲狅犳犮狅犿犿狅狀狊狆犪犮犲狆狉狅狆犲犾犾犪狀狋犮狅犿犫犻狀犪狋犻狅狀

参数
氧化剂

液氧 液氧 液氧 四氧化二氮

质量混合比 ６ ２．７４ ３．５ ２．２４

喷管面积比 ６０ ２０ ２０ １９．３

理论比冲／（ｍ／ｓ） ４３６４ ３３６７ ３４８１ ３１６９

相对密度 ０．３６１９ １．０２４０ ０．８２７６ １．１７

理论密度比冲／（ｍ／ｓ） １５７６ ３４４８ ２８８１ ３７１７

２　液态甲烷过冷加注工艺

航天发射推进剂加注工艺的研究发展与运载

火箭的型号更迭是相辅相成的。经文献调研发现，

早在２０世纪８０年代，为适应长征三号火箭液氢、

液氧加注需求，北京航天发射技术研究所即已开始

研究土星一号和土星五号火箭低温加注系统，重点

分析了其液氢、液氧系统的核心设备、库区布局和

加注工艺［８１０］。程水旺对日本Ｈ１和Ｈ２火箭的液

氢加注系统的组成、氢液化装置、氢安全和氢消防

进行了综合性分析［１１］。杨金宁就低温推进剂在加

注过程中的温度控制进行了研究，提出了影响推进

剂进箭温度的主要因素，指出过冷推进剂不仅有利

于实现火箭发动机涡轮泵的快速可靠预冷，还能有

效提升火箭运载能力［１２］。王瑞铨系统对比研究了

美国、俄罗斯、法国和日本的低温加注系统，重点分

析了各自的运输槽车和固定容器的性能参数［１３］。

近年来国内外火箭推进剂加注技术的研究多

集中于推进剂过冷工艺及致密化技术的实现，如

Ｊｏｈｎｓｏｎ、Ｍｕｓｔｏｆｉ和 Ｔｏｍｓｉｋ等系统研究了甲烷

和液氧的致密化技术，并提出了相应的实施方

案［１４１７］。西安交通大学谢福寿等开展了低温推进

剂过冷技术研究，并详细分析了过冷推进剂的性

能优势及应用前景［１８１９］。北京航天宇航系统工程

研究所邵业涛等就推进剂深度过冷工艺进行了研

究［２０］。美国太空探索公司在其猎鹰火箭中采用

了液氧全过冷加注方案以提升运载能力［２１］。

综上，基于国内外低温推进剂过冷技术的研

究，同时考虑到目前国内外仍无甲烷火箭在役，为

满足未来朱雀和双曲线火箭的首飞需求，开展甲

烷过冷加注工艺的研究是十分有必要的。

２１　液氧过冷及煤油降温加注工艺简介

目前我国液氧过冷加注系统目前采用的是换

热器过冷方案，该系统结构简单，换热效率和可靠

性较高。液氧过冷流程属于在线实时过冷，且为

部分过冷加注，即火箭氧箱内大部分仍为９０Ｋ左

右的液氧，而过冷液氧较少。

尽管航天煤油在加注过程中不涉及过冷，但其

降温工艺对于甲烷而言具有一定借鉴意义，因此有

必要介绍煤油的降温加注工艺。与液氧相同的是，

煤油系统也采用液氮作为冷源，同时液氮也位于换

热器壳程。不同的是煤油换热过程与加注过程是

两个工序，此外煤油换热器中加入了液氮液位控

制，主要原因在于煤油冰点高于液氮温度，因此需

要通过控制液氮的液位来调节两者的换热面积，以

防止煤油结冰。由于液氧冰点为５４．４Ｋ，低于常压

液氮温度，因此液氧过冷器无须考虑控制液氮液位。

２２　液态甲烷过冷加注工艺设计

参考目前液氧过冷及煤油降温加注系统，本

文提出了如图１、图２两种甲烷过冷加注系统。

图中ＴＩ为温度计，ＴＴ为温度变送器，ＰＩ为压力

计，ＰＴ 为压力变送器，Ｖ１～Ｖ６为管路阀门，

ＬＣＨ４代表液态甲烷，ＬＮ为液氮。图１系统与

液氧系统硬件组成上基本相同，不同的是在工艺

上需要引入煤油的液位控制，以防止甲烷凝结。

图２系统相比于液氧和煤油系统则在硬件上增加

了空温器、背压控制系统以及液氮混合系统，主要

用于换热器液氮温度控制。

按照是否全过冷加注、是否连续过冷补加、温

度控制方式区分，一共可实现６种过冷加注工艺。

这６种过冷加注工艺具体实现方式见表３。

２．２．１　全过冷加注与非全过冷加注

表２中流程２和流程５为全过冷加注，其余

４种流程为过冷补加。流程２和流程５需要地面

系统在进入加注程序前将甲烷进行过冷，并通过

Ｖ１和Ｖ６阀门所在管路将过冷甲烷全部返回至

地面贮罐。发射日当天通过Ｖ２阀门路加注至火

箭贮箱。

８５９
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图１　基于液位控制的甲烷过冷加注系统示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｍｅｔｈａｎｅｓｕｂｃｏｏｌｉｎｇｆｉｌｌｉｎｇｓｙｓｔｅｍｂａｓｅｄｏｎｌｉｑｕｉｄｌｅｖｅｌｃｏｎｔｒｏｌ

图２　基于背压控制的甲烷过冷加注系统示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｍｅｔｈａｎｅｓｕｂｃｏｏｌｉｎｇｆｉｌｌｉｎｇｓｙｓｔｅｍｂａｓｅｄｏｎｂａｃｋｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｎｔｒｏｌ

表３　６种过冷加注工艺流程特点及实现方式

犜犪犫犾犲３　犆犺犪狉犪犮狋犲狉犻狊狋犻犮狊犪狀犱犻犿狆犾犲犿犲狀狋犪狋犻狅狀狅犳狊犻狓犽犻狀犱狊狅犳狊狌犫犮狅狅犾犻狀犵犪狀犱犳犻犾犾犻狀犵狆狉狅犮犲狊狊

流程序号 过冷加注特点 系统示意图
阀门状态

Ｖ１ Ｖ２ Ｖ３ Ｖ４ Ｖ５ Ｖ６ Ｖ７ Ｖ８

流程１ 间隔过冷补加 图１

流程２ 全过冷加注 图１

流程３ 连续过冷加注 图１

流程４ 间隔过冷补加 图２

流程５ 全过冷加注 图２

流程６ 连续过冷加注 图２

开 关 开 开 开 关

开 关 关 开 开 开

关 开 开 关 关 关

同流程１

开 关 开 开 开 关 开 液氮温度控制

开 关 关 开 开 开 开 液氮温度控制

关 开 开 关 关 关 关

同流程４

　　需要说明的是，一种型号的火箭能否采用全

过冷加注方式，完全取决于其发动机对于全过冷

推进剂的适应情况，原因在于全过冷推进剂相对

于普通状态推进剂温度更低，密度更大，黏度也更

大，将不可避免的影响发动机的燃烧效率和振动

情况［２２］。

９５９
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２．２．２　间隔过冷补加和连续过冷补加

本文所指间隔过冷补加，是指在大流量加注

完成后，每隔一段时间向火箭贮箱加注过冷推进

剂。而连续过冷补加是指大流量加注完成后，加

注系统直接进入过冷补加阶段，推进剂以小于间

隔补加的流量加注至火箭贮箱，直至加注完成。

表２中流程１和流程４为间隔过冷补加，流程３

和流程６为连续过冷补加。

目前液氧过冷补加和液氢的射前补加均属于

间隔过冷补加。将间隔补加改为连续补加，一方

面可降低火箭贮箱推进剂温升，减小相应的蒸发

量；另一方面，由于没有间隔时间，地面管路一直

处于加注状态，则免去了间隔补加中的热推进剂

排放工序，节约了这一部分排放所带来的损耗。

然而，连续过冷补加在时序上会存在燃烧剂和氧

化剂同时加注的时段，对于地面系统的安全性有

更加严格的要求。

２．２．３　液位控制和背压控制甲烷温度的过冷

加注工艺流程

　　本文提出的图１、图２两种过冷加注系统区

别在于液氮的温度不同。图１系统进行过冷时不

能让两者充分换热，需要通过调节液氮液位来控

制换热面积。该控制方式在全过冷加注中问题不

大，而在间隔和连续过冷补加中则存在控制失稳

的风险。一旦液氮液位失控，导致甲烷结冰，固态

颗粒进入火箭贮箱后将影响发射任务的顺利进

行。因此图１系统不宜用于过冷补加工况，除非

有百分之百的控制可靠性。然而从另一方面讲，

如能将液氮温度上升至甲烷冰点之上，则可完全

避免甲烷冻结。

甲烷三相图及液氮的饱和气液曲线如图３

所示，液氮的饱和蒸气压对应的饱和温度如表

４所示。与图１系统相比，图２系统中增加了

液氮空温器和背压阀。空温器主要用于对液

氮加热升温，背压阀则控制空温器和甲烷过冷

器中液氮的压力。由图３和表４可知，当液氮

背压大于０．３９ＭＰａ时，其饱和温度高于９１Ｋ，

此时液氮温度高于甲烷冰点，甲烷流经过冷器

无凝结风险。尽管图２系统增加了系统的复

杂性，但同时引入了更多的调节手段，且对控

制要求较低，系统整体可靠性优于图１系统，

因此该工艺系统可同时应用于全过冷加注、连

续过冷补加和间隔过冷补加。在工程实际中

可优先考虑此方案。

图３　甲烷三相图及液氮饱和气液曲线图

Ｆｉｇ．３　Ｔｈｒｅｅｐｈａｓｅｄｉａｇｒａｍｏｆｍｅｔｈａｎｅａｎｄｓａｔｕｒａｔｅｄ

ｇａｓｌｉｑｕｉｄｃｕｒｖｅｏｆｌｉｑｕｉｄｎｉｔｒｏｇｅｎ

表４　液氮饱和蒸气压对应的饱和温度

犜犪犫犾犲４　犛犪狋狌狉犪狋犻狅狀狋犲犿狆犲狉犪狋狌狉犲犮狅狉狉犲狊狆狅狀犱犻狀犵狋狅

狊犪狋狌狉犪狋犲犱狏犪狆狅狉狆狉犲狊狊狌狉犲狅犳犾犻狇狌犻犱狀犻狋狉狅犵犲狀

饱和温度／Ｋ 饱和蒸气压／ＭＰａ

７０ ０．０４

７５ ０．０８

８０ ０．１４

８５ ０．２３

９０ ０．３６

９１ ０．３９

９５ ０．５４

１００ ０．７８

１０５ １．０８

１１０ １．４７

３　甲烷过冷器参数计算

鉴于板翅式换热器具有结构紧凑、换热效率

高等优点，同时在液氧过冷器中得到了成功的应

用，因此甲烷过冷器采用相同的结构形式进行设

计，不同的是需要考虑壳程液氮背压所带来的

变化。

设定甲烷侧进口温度犜ｉｎ＿ＣＨ
４
为１１１．５Ｋ、出口

温度犜ｏｕｔ＿ＣＨ
４
根据需求设定为１００Ｋ，甲烷加注流

量取值狇犞 为５００、１０００、１５００Ｌ／ｍｉｎ和２０００

Ｌ／ｍｉｎ。

换热器液氮压力狆Ｎ
２
取值为０．４、０．４５、０．５

ＭＰａ，查询物性软件Ｒｅｆｐｒｏｐ
［２３］得到对应压力下

液氮饱和温度分别为９１．２、９２．７、９４．０Ｋ，以此

０６９
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作为换热器液氮进口温度 犜ｉｎ＿Ｎ
２
和出口温度

犜ｏｕｔ＿Ｎ
２
。

考虑裕度换热面积计算系数取值为１１０％。

将以上数据输入化工流程及换热器计算软件

ＡＳＰＥＮＥＤＲ，换热器选型为板翅式换热器，则可

得对应条件下的换热器参数。

图４所示为最终得到的液氮侧和甲烷侧换热

面积。由此可见随着甲烷过冷加注流量增大时，

甲烷侧所需要的换热面积也逐渐增大。相同加注

流量和热负荷情况下，液氮背压越大，传热系数随

之增大。然而液氮背压增大将导致液氮饱和温度

越高，从而使对数平均温差变小。综合来看，传热

系数上升的幅度并不能抵消对数平均温差变小所

带来的换热面积增大的影响，因此最终结果是液

氮背压增大将使液氮侧和甲烷侧的换热面积增

大。换热面积越大，则甲烷过冷器尺寸越大，相应

地设备成本也越大，因此在实际应用中应当根据

实际加注需要选择合适的背压和过冷加注流量。

图４　不同加注流量和液氮背压下甲烷过冷器换热面积

Ｆｉｇ．４　Ｈｅａｔｅｘｃｈａｎｇｅａｒｅａｏｆｍｅｔｈａｎｅｓｕｂｃｏｏｌｅｒｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｆｉｌｌｉｎｇｆｌｏｗｒａｔｅｓａｎｄｌｉｑｕｉｄｎｉｔｒｏｇｅｎ

ｂａｃｋｐｒｅｓｓｕｒｅｓ

４　结　论

本文对比了目前我国航天发射所使用的几种

推进剂与甲烷推进剂的性质和特点，并简要介绍

了目前航天发射中液氧过冷加注和煤油降温加注

工艺流程。在此基础上提出了适合甲烷的两种过

冷加注系统，并详细对比分析了这两种系统能够

实现的６种过冷加注工艺。基于背压控制的系统

能够保证换热器中液氮温度始终高于甲烷冰点，

从而可以避免在实时过冷加注过程中甲烷凝结，

该方案相比于基于液位控制的系统具有更高可靠

性。最后，本文在设定甲烷过冷加注流量和液氮

背压控制范围的基础上，开展了甲烷过冷器参数

计算，并得到了过冷器所需要的换热面积。
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