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航天动力发展的生力军——液氧甲烷火箭发动机 
 

王维彬  孙纪国 

（北京航天动力研究所，北京 100076） 

 

摘要：液氧甲烷火箭发动机具有成本低、性能好、重复使用、维护方便等优点，是极具发展潜力的未来航

天动力。北京航天动力研究所在“十一五”期间开展了 60t 级液氧甲烷火箭发动机原型样机研究。进行了甲烷液

氧气液缩尺喷注器燃烧试验和甲烷液氧液液喷注器低混合比燃烧试验，了解了甲烷液氧的燃烧特性、点火特性

等。开展了涡轮泵和阀门等组件适应性研究。研究表明，液氧甲烷发动机燃烧稳定性好，易于维护，是未来航

天的理想动力选择之一。 
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1  液氧甲烷火箭发动机的发展前景 

 

液氧烃类发动机由于具有较高的平均密度和相

对较高的性能，对应用于火箭的助推级很有吸引力。

相对于其它烃类燃料，液氧甲烷发动机具有比冲较

高、低成本、无毒无污染、低积碳、冷却不结焦、适

于重复使用等特点。尤其是 1980 年以来，包括中国、

美国、俄罗斯、欧洲、日本、韩国在内的多个国家，

都在开展液氧甲烷发动机的研究工作。 

氢、氧、甲烷、煤油及偏二甲肼的物理性能[1]见

表 1。与氢、氧类似，甲烷属于低温推进剂，其维护

使用条件与液氧基本相同。 
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台。 

夯实工艺基础，积极推进工艺规范化工作。认真

落实好集团公司工艺工作程序，切实将工艺工作纳入

型号产品研制生产流程，确保工艺工作与设计工作

“同步策划、同步预研、同步论证、同步攻关”，提

高型号工艺工作的质量和实效。强化工艺过程的总结

与提炼，积极推进工艺规范化工作。以“固化成熟工

艺，提高生产效率”为指导原则，不断推进工艺规范

化工作，优化工序流程，梳理发动机生产过程中成熟

的通用工艺，提高产品工艺设计的继承性、稳定性及

工艺文件编制的质量和效率。努力发挥工艺信息化技

术对院科研生产的支撑作用，加强工艺与设计、信息

技术的集成与融合，建立数字化工艺设计管理平台，

加强工艺数据库建设，继续推广 CAPP 技术应用，逐

步建立先进的航天数字化制造体系。加快先进制造装

备技术研究，重点解决未来大型发动机研制生产需求

及固体发动机生产过程的“手工”操作环节，提高产

品质量稳定性，提高生产过程本质安全。 

促进工艺技术问题的解决，掌握一批核心工艺技

术。继续按照集团公司《工艺工作规定》的要求，保

证工艺工作足额经费，用于工艺基础和共性工艺问题

研究。同时要求各单位要进一步加大工艺研究经费自

主投入力度，调动工艺技术部门解决共性问题和重大

工艺问题的积极性，建立工艺创新的长效机制，掌握

一批核心工艺技术。 

鹏城万里何惧险，千帆争舸向天歌。振兴工艺工

作是一项永无止境的光荣事业，是企业发展赋予工艺

工作者的神圣使命。我院将在集团公司的领导下，抓

住难得历史机遇，将技术创新作为推动企业发展的不

竭活力源泉，不断提高工艺技术水平，努力攀登固体

发动机制造能力的跨越式发展新高峰，为我国国防现

代化建设做出新的贡献！ 

作者简介：王维彬（1962-），研究员，发动机专业；研究方向：宇航推进技术。现

任北京航天动力研究所长征五号运载火箭副总设计师。 
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表1  推进剂的物理性能比较 

 氢 氧 甲烷 煤油 偏二甲肼 

分子量 2.016 32 16.043 167 60.78 

沸点/K 20.38 90.2 112 466～547 336 

冰点/K 13.95 54.4 90.65 226 216 

临界温度/K 33.23 154.8 190 658 521 

临界压力/MPa 1.32 5.08 4.6 1.82 5.26 

密度（液态）/kg·m
-3

 70 1140 422 836 791 

定压比热/J·kg
-1

·K
-1

 15000 1700 3480 1980 2734 

结焦温度/K 无 无 950 560 无 
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图1  甲烷和氢、煤油的定压比热 
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图2  推进剂组合的性能比较 

 

甲烷的比热高（见图 1），其定压比热低于氢，但

高于煤油等推进剂，是良好的冷却剂。液态甲烷的密

度是煤油的一半，约为液氢的 6 倍，因此甲烷贮箱比

氢贮箱轻很多。烃类燃料大多与液氧配对作为发动机

推进剂组合。在所有碳氢化合物中，液氧甲烷比冲最

高[2]。由图 2 可见，液氧甲烷推进剂组合的密度约为

液氧液氢的 2.3 倍，是液氧/煤油的 0.8 倍。液氧甲烷

发动机的理论比冲比液氧液氢发动机低约 800m/s，比

液氧/煤油发动机高约 100m/s。液氧甲烷发动机的密

度比冲是液氧/煤油的 0.84 倍，是氢氧发动机的 1.8

倍。甲烷的燃烧效率和点火性能优于其它烃类燃料。

综合考虑火箭性能和结构重量，液氧甲烷发动机与液

氧/煤油发动机性能相当。 

美国在 1980 年进行了电传热试验，研究烃类燃

料结焦特性[3]，结果表明：甲烷在壁温为 500℃时可

正常工作。当甲烷中的硫含量低于 1ppm 时没有任何

结焦。烃类燃料中煤油的结焦极限温度最低，甲烷最

高。煤油的结焦极限温度为 560K，甲烷为 950K。由

于甲烷无结焦，且具有很高的比热，因此是一种很好

的再生冷却剂。 

烃类燃料燃气普遍有积碳。美国进行过烃类燃料

的碳沉积研究[4]，混合比为 0.2～0.6，燃烧室压力为

50～120MPa。结果表明：甲烷在试验的混合比范围

内，不存在碳沉积。甲烷分子只含一个碳原子，热解

后难以形成长链碳氢化合物，因而在高温下也不易积

碳。实验结果表明，在 400～900℃宽广的燃烧温度范

围内，液氧甲烷富燃燃烧产物均未出现明显的积碳。 

美国 Aerojet 公司于 1986 年对烃类燃料与燃烧

室壁的相容性问题进行了试验研究，结果表明：当甲

烷中的硫含量低于 1ppm 时对铜合金内壁几乎没有任

何腐蚀。 

液态甲烷使用安全性与液氢基本相同。甲烷没有

毒性。甲烷的爆炸容积百分数为 5%～15%，自动点

火温度为 540℃。甲烷虽然易燃，但甲烷分子量较小，

比空气轻，任何泄出或渗漏，都可以像氢一样，立即

上升并散失在大气中。按照安全规则使用甲烷很安

全。 
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甲烷资源丰富。液态甲烷来源于液化天然气

（LNG）和固态天然气水合物（可燃冰）。在世界范

围广泛存在着几乎是纯甲烷的天然气水合物资源，估

算资源量为 2×10
13

t 油当量[5]，比目前地球上常规化石

燃料储量的 2 倍还多。科学探测表明，火星、土星的

卫星等太空星球上甲烷资源也相当丰富。 

甲烷价格较便宜，是液氢的 1/70；是煤油的 1/3。 

综上所述，液氧甲烷发动机具有氢氧发动机和液

氧/煤油发动机的综合优点，是未来航天动力的发展方

向之一。 

 

2  60t级液氧甲烷火箭发动机的研究进展 

 

2.1  研究思路和技术途径 

在国家高技术 863 计划的支持下，开展了 60t 级

液氧甲烷发动机研究。该发动机为燃气发生器循环，

采用单台富燃燃气发生器、双涡轮并联甲烷/氧涡轮

泵、推力室采用甲烷再生冷却。发动机真空比冲为

340s。 

液态甲烷和液氢同属低温燃料，有很多相似的特

性。因此，以现有氢氧发动机为技术基础和研究平台，

最大限度地利用现有氢氧发动机的试验、制造能力和

技术基础以及氢氧发动机研制过程中形成的有关零

组件，重点研究液氧甲烷发动机燃烧装置方面的关键

技术，通过必要的适应性改型设计，开展 60t 级液氧

甲烷发动机原理样机的研制。 

2.2  液态甲烷推进剂质量指标研究 

对中国油田生产的液态甲烷推进剂进行了多次

取样分析，其质量成分测定结果表明，甲烷含量均大

于 98%，其它还包括乙烷、丙烷等烃类化合物，以及

少量的 N2、CO2等。 

液氧甲烷发动机燃气发生器应用该液态甲烷已

成功进行了多次挤压试验。试验表明，该成分的液态

甲烷与液氧燃烧稳定，燃烧效率与国外液氧甲烷发动

机的燃烧效率相当，基本能满足试验要求，初步选定

该成分的液态甲烷作为发动机的推进剂使用。初步确

定液态甲烷推进剂主要质量指标为：甲烷含量≥98%；

H2S≤1ppm。 

2.3  发动机材料与甲烷相容性试验 

低温发动机主要使用的材料有：高温合金、钛合

金、不锈钢、铜合金、铝合金、铸件以及非金属密封

材料、陶瓷、胶、脂等。 

通过材料在液体甲烷中长时间浸泡试验，初步研

究了材料和零组件与液态甲烷的相容性。对 17 种材

料或产品及组件进行长时间 14h 的浸泡试验，浸泡后

恢复常温，肉眼观察零件表面未见腐蚀，颜色未见变

化。初步验证了甲烷与相关材料在静态情况下无反

应；这与国外文献报道的甲烷与大部分材料相容性良

好的结论相吻合。已进行的热试验也表明，甲烷与相

关材料相容性良好。 

2.4  液氧甲烷推力室喷注器缩尺试验研究 

喷注器的喷雾及其燃烧是液体火箭发动机最基

本的过程，也一直是主要研究课题之一。在设计全尺

寸燃烧装置之前，进行喷嘴的预先试验研究是非常必

要的。 

 

图 3  甲烷液氧气液喷注器热试照片 
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图 4  燃烧效率比较 

 

采用挤压式试验研究了 5种甲烷液氧气液同轴直

流式喷注器的燃烧性能，考察了结构参数和工作参数

对喷嘴燃烧性能的影响，并从宏观测量参数比较这几

种同轴直流式喷嘴的性能。缩比推力室用液氧和常温

气态甲烷模拟液氧甲烷推力室头部喷注器真实工作

条件。甲烷在超临界状态以上工作。共进行了 7 次累

计 90 多秒的甲烷液氧气液喷注器热试车，试验的燃

烧室压力为 7.1～7.4MPa，推力室混合比为 3.5～3.9，

推力室流量约 8.4kg/s。试验后检查甲烷液氧气液燃烧
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积碳量甚微。 

由图 3 和图 4 可见，试验的甲烷液氧燃烧效率介

于 0.91～0.975，与国外试验结果相当[6～8]，与氢氧气

液燃烧效率也较为接近。 

2.5  甲烷液氧燃气发生器低混合比液液燃烧研究 

进行了 10 次、累计 195s 的液氧甲烷燃气发生器

挤压热试车。试验的研究范围为：燃烧室压力 6.0～

7.2MPa，混合比 0.26～0.40。液氧甲烷推进剂在试验

混合比（0.27～0.39）范围内能可靠点火。 

 

图 5  甲烷液氧燃气发生器热试照片 

 

甲烷液氧燃气发生器热试见图 5，热试的燃气发

生器燃烧效率为 0.91～0.94，且随着混合比升高燃烧

效率有所提高。日本液氧甲烷预燃室燃烧效率为

0.935
[6]。试验中测量了燃气发生器出口同一截面上的

燃气温度。燃气温度均匀性 ΔT= ±14K，燃气温度均

匀。燃烧室压力脉动相对值为低于 3%。 

试验后检查燃气发生器内积炭较少。在试验混合

比范围内，混合比越高，积炭现象越明显。热力计算

燃烧产物中固相炭含量随着混合比升高而增加至混

合比为 0.45 左右，达到最大，之后随着混合比升高逐

渐降低。 

2.6  涡轮泵适应性研究 

液氧甲烷发动机的甲烷涡轮泵和氧涡轮泵分别

借用现有的氢、氧涡轮泵。氢涡轮泵通过降低转速即

可满足现有甲烷泵的扬程要求。氧泵转速稍爬升即可

满足液氧甲烷发动机氧泵的扬程要求。通过泵水力试

验进一步研究了液氧甲烷发动机工况条件下燃料泵

和氧化剂泵的水力性能和汽蚀性能。结果表明，两泵

的性能指标基本满足液氧甲烷发动机的技术参数要

求。液氧甲烷发动机相对于现有氢氧发动机涡轮的总

体设计参数也有较大的变化。分析表明，甲烷涡轮在

不改动结构的条件下性能基本能够满足使用要求。 

后续进行了 3 次涡轮泵联动试验，将进一步验证

借用的氢/氧涡轮泵能够适应液氧甲烷发动机的使用

要求。  

2.7  阀门工作适应性研究 

液氧甲烷发动机阀门全部借用现有氢氧发动机

相应阀门。氧路系统阀门流量相当，甲烷路阀门的体

积流量均小于液氢路体积流量，因此流通能力满足要

求。虽然液氧甲烷发动机甲烷路的工作压力比氢路阀

门工作压力略高，但是阀门的体积流量、密封比压、

活门打开安全裕度、波纹管和阀门壳体承压能力均符

合要求。 

 

3  结束语 

 

液氧甲烷火箭发动机性能好、资源丰富、成本低、

无毒、无污染、使用维护方便，是未来航天动力的发

展方向之一。近期成功进行了多次 60t 级液氧甲烷发

动机热试验，掌握了液氧甲烷发动机主要关键技术。

以现有液氧液氢发动机为技术基础，通过必要的适应

性改造，研制液氧甲烷发动机是可行的。 
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