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摘 要：为降低液氧煤油补燃发动机起动所需入口压力，需解决起动过程氧预压泵起旋迟缓产生附

加阻力导致主泵入口压力过低而发生断裂汽蚀的问题。开展了两种预压泵加速起旋方案研究，分别为已

工程应用的液氧涡轮方案和本文提出的氦起动涡轮方案。对比介绍了两种方案对发动机气液系统和预压

泵结构的影响。建立了预压泵加速起旋相关的数学模型，针对加速起旋机理、效果和影响因素等进行了

仿真分析。结果表明：液氧涡轮方案，预压泵结构变化较小，为提升加速起旋效果，涡轮供应路应尽量

增大通径、缩短长度，降低动态流阻和静态流阻，涡轮喷嘴流通面积则需根据其对涡轮流量和压降的综

合影响来选择。氦起动涡轮方案，预压泵结构和流路变化较大，起动涡轮速比和效率是降低氦气用量的

限制性因素。
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Investigation on Schemes for Accelerating Oxidizer
Boost Pump During Start-Up of LOX/Kerosene
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Abstract：In order to reduce inlet pressure for start of LOX/kerosene staged combustion rocket engine，the
spin-up delay problem of oxidizer boost pump needs to be solved to eliminate its flow resistance influence on
main pump cavitation. Two schemes for accelerating boost pump were studied，which are the liquid oxygen tur⁃
bine scheme that has been applied in engineering and the helium starting turbine scheme proposed. Effects of the
two schemes on engine gas-liquid system and boost pump structure were compared. Mathematical model was es⁃
tablished to examine mechanism，effect and influencing factors of boost pump accelerating. Results show that for
the liquid oxygen turbine scheme，the structure of boost turbopump has little change. To improve acceleration per⁃
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formance，the turbine supply pipeline should increase the diameter and shorten the length to reduce dynamic and
static flow resistance. Meanwhile，the turbine nozzle flow area should be selected according to its comprehensive
impact on the turbine flow and pressure drop. In the scheme of helium starting turbine，boost turbopump varies
greatly in both structure and flow path，and reduction of helium consumption is limited by relatively low velocity
ratio and efficiency of the starting turbine.

Key words：Liquid rocket engine；Staged combustion engine；Boost pump；Main pump；Start；Cavitation

1 引 言

液氧煤油补燃发动机一般在主泵前设置预压

泵，利用其工作转速较低、抗汽蚀性能优的特点，降

低发动机入口压力需求，减轻贮箱重量；同时提高主

泵入口压力，使主泵可选择更高转速而不发生汽蚀，

从而降低主泵尺寸重量，并提高其效率［1-2］。

为提升液氧煤油补燃发动机的动力性能，文献

［3-4］提出了一种气涡轮驱动的氧预压泵方案，涡轮

工质为富氧燃气，引自发动机主涡轮出口，驱动预压

涡轮后注入经预压泵增压的液氧主流，并在较短区

段内完成冷凝，从而不会影响主泵的抗汽蚀性能。

该方案与采用液涡轮（引流泵后高压液体作为工质，

如 SSME、RD-0120等发动机［5-7］）相比，涡轮效率高、

工质做功能力强，因此所需涡轮流量小，降低了氧主

泵流量、功率及预燃室温度，提升了发动机的比冲性

能和系统可靠性［8-9］，已成功应用于 RD-120/170/180/
191等大推力液氧煤油补燃发动机［10-12］。

氧预压泵的理想应用是保证发动机稳态工况和

起动过程氧主泵均非汽蚀工作。对于一般采用自身

起动的大推力液氧煤油补燃发动机，保证起动过程

氧主泵不汽蚀所需的发动机入口压力较额定工况更

高。这是因为，发动机起动时，预燃室先点火，推力

室后点火，在推力室点火前，预压涡轮燃气流量和压

力很小，氧预压泵转速很低，处于涡轮工况，为流阻

元件，使氧主泵入口供应流路除粘性流阻和惯性流

阻外产生附加的压力损失，严重时可能导致氧主泵

入口压力降至极限值以下，发生断裂汽蚀［9］。因此，

发动机起动前是氧贮箱压力需求最高时刻。

降低发动机起动前氧入口压力意义重大，一方

面可降低贮箱重量和增压气量，提升火箭结构效率，

提升运载能力［13］；另一方面可拓宽发动机使用范围，

满足多次起动、回收复用需求［14-15］。这就要求在较低

的入口压力下使用氧预压泵。为此，发动机起动时

须采取专门措施加速起旋预压泵，使之及早进入扬

程工况，减弱或消除预压泵流阻的影响，提高起动过

程氧主泵入口压力，避免断裂汽蚀发生，保障氧主泵

工作安全。如天顶号运载火箭二级发动机 RD-120
采用了引流氧主泵出口液氧驱动预压涡轮加速起旋

预压泵的方式［9］。

本文针对液氧煤油补燃发动机低入口压力起动

时氧预压泵加速起旋需求，以发动机为研究对象，开

展了 RD-120所用的液氧涡轮和本文提出的氦起动

涡轮两种预压泵加速起旋方案研究，同时结合发动

机起动仿真，对预压泵加速起旋机理、效果和影响因

素进行了分析。

2 预压泵加速起旋方案

图 1为典型液氧煤油补燃发动机气液系统图［4］。

图中红色箭头示出了氧预压涡轮燃气流路。氧预压

泵为直通型，轴向进口、轴向出口；燃气涡轮为冲击

式涡轮，与泵同轴，动叶栅直接焊在泵轮出口端的外

圆上；涡轮、泵工质相容，因此无动密封［3-9］。

为实现发动机起动时氧预压泵加速起旋，须在

图 1所示气液系统基础上，专门为氧预压泵引入加速

起旋所需的驱动系统和能源。

图 2示出了两种预压泵加速起旋方案。图 2（a）
为 RD-120发动机所用的液氧涡轮方案；图 2（b）为本

Fig. 1 Schematic flow diagram of staged combustion LOX/

kerosene rocket engine
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文提出的氦起动涡轮方案。

2.1 液氧涡轮方案

对比图 2（a）和图 1，采用液氧涡轮加速起旋氧预

压泵时，预压泵和发动机气液系统的变化包括：

（1）在涡轮动叶栅前设置液氧喷嘴、集液环等。

液氧和富氧燃气经过独立的喷嘴供向同一涡轮转

子。氧预压泵其它结构不变。

（2）液氧涡轮供应路设置起旋加速阀，用于控制

涡轮工质供应的通断。液氧涡轮工质流路如图 2（a）
中蓝色箭头所示。

工作原理：发动机起动前，起旋加速阀常开。起

动时，氧预压涡轮由液氧、富氧燃气复合驱动，加速

起旋预压泵；当起动至一定工况、氧主泵出口压力达

到一定值时，该阀门关闭，切断液氧供应，氧预压涡

轮仅由富氧燃气驱动，不影响发动机额定性能和

参数。

2.2 氦起动涡轮方案

对比图 2（b）和图 1，由于氦气与液氧不相容，因

此采用高压氦气作为预压泵加速起旋能源，预压泵

结构和发动机气液系统变化较大：

（1）氧预压泵同轴设置独立的氦气起动涡轮。

为减小氦气消耗量，起动涡轮采用高压比冲击式两

级涡轮。涡轮工质流路如图 2（b）中绿色箭头所示。

（2）氧预压泵液氧由轴向出口改为径向出口。

（3）氧预压泵与氦气起动涡轮间设置端面密封，

以隔绝液氧和氦气。

发动机起动时，高压氦气吹起动涡轮，加速起旋

氧预压泵。推力室点火完成、预压涡轮功率和力矩

迅速上升后，氦气停吹，预压泵仍由燃气涡轮驱动。

3 数学模型

为研究发动机起动过程预压泵的工作情况，优

化相关驱动装置和控制组件的静态和动态特性，保

证在要求入口压力和温度范围内的起动能力，需开

展发动机起动仿真。

描述发动机起动过程的数学模型为联立的一系

列反映起动过程各组件物理特性的非线性微分方程

组和代数方程组，详见文献［16-18］。这里仅给出氧

预压泵相关的数学模型。

发动机起动仿真数学模型为典型的常微分初值

问题，采用 Euler法求解可满足数值稳定性和工程精

度的需要［17-18］。

（1）氧预压泵数学模型

液氧流经氧预压泵的运动方程为

lppo
Appo

×
dqmppo
dt = p ippo + Δpppo - p ipo - ξppo × qmppo 2 （1）

式中 qmppo为预压泵液氧质量流量；lppo/Appo，ξppo分
别为从氧预压泵入口至氧泵入口流路的惯性流阻系

数和静态流阻系数；pippo为氧预压泵入口压力；pipo为

氧主泵入口压力（氧预压泵出口压力）；Δpppo为氧预压

泵的流阻或压升，氧预压泵处于涡轮工况时为流阻，

取负值，处于泵工况时为压升，取正值。

氧预压泵负载力矩方程为

M p =
60P p
2πn （2）

式中 Mp，Pp分别为氧预压泵负载力矩和负载功

率；n为预压泵转速，r/min。
式（1），（2）中，Δpppo，Pp为 qmppo和 n的关联式，由泵

水力试验获得。

Fig. 2 Scheme for accelerating boost pump
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（2）液氧涡轮数学模型

液氧流经涡轮供应路（图 2（a）中，从氧主泵出口

至液氧涡轮喷嘴入口）的运动方程为

l
A
×
dqmto
dt = Δp to - ξ × qmto 2 （3）

式中 qmto为液氧涡轮质量流量；l/A为液氧涡轮供

应路惯性流阻系数；ξ为涡轮静态流阻系数；Δpto为涡

轮压降。

其中

Δp to = p epo - p ipo - ξpl × qmto 2 （4）

ξ =
1

2 × ρ o × ( )μA
2 （5）

式中 pepo为氧主泵出口压力；ξpl为液氧涡轮供应

路（包括管路和起旋加速阀）的静态流阻系数；ρo为液

氧密度；μA为涡轮喷嘴当量流通面积。

涡轮力矩方程为

M to =
60P to
2πn （6）

P to =
qmto × Δp to × η to

ρ o
（7）

式中M to，Pto分别为液氧涡轮力矩和功率；ηto为涡

轮效率。

（3）燃气涡轮、氦起动涡轮数学模型

燃气涡轮、氦起动涡轮均为气涡轮，数学模型

相同。

流量方程为

qmt = μA t × k ( )2
k + 1

k + 1
k - 1

× q (λ) ×
p it

RT it
（8）

式中 qmt为涡轮质量流量；q（λ）为气体流量函数；

k为比热比；pit，Tit分别为涡轮入口压力、温度；R为气

体常数；μAt为喷嘴当量流通面积。

涡轮力矩方程为

M t =
60P t
2πn （9）

P t = η t × qmt ×
k

k - 1 × RT it ×π t
1- k
k （10）

式中 M t，Pt分别为气涡轮力矩和功率；ηt为涡轮

效率；πt为涡轮压比。

（4）氧预压泵转子转动数学模型

转速方程为

dn
dt = 60M e /(2π × J) （11）

式中Me为转子剩余力矩；J为预压泵转子和泵腔

中液氧转动惯量之和。

对于液氧涡轮方案，Me=M tg+M to-Mp；对于氦起动

涡轮方案，Me=M tg+M tHe-Mp。其中，M tg，M tHe分别为燃

气涡轮、氦起动涡轮力矩。

4 仿真结果与分析

4.1 燃气涡轮驱动预压泵

图 3为仅由燃气涡轮驱动预压泵（图 1所示气液

系统）时，发动机起动过程涡轮和泵的相对力矩、转

速曲线。图中 M̄ tg =M tg /M pr，M̄ p =M p /M pr，Mpr为泵额定

力矩。 M̄ p 为负值的时段表明泵处于涡轮工况，为流

阻部件。0.91s推力室点火后，燃气涡轮功率和力矩

开始快速上升，预压泵转速随之快速上升，0.94s后 M̄ p
变为正值，表明预压泵转变为扬程工况。

由于图 3所示的预压泵涡轮工况附加流阻的影

响，导致起动过程 0.86~0.94s氧主泵发生断裂汽蚀，

见图 4。图中 pcp为氧主泵不发生断裂汽蚀所需的最

低入口压力。

由图 3、图 4可知，起动过程加速起旋预压泵的目

的就是要使其及早进入扬程工况，保证氧主泵不发

生断裂汽蚀。

4.2 液氧涡轮加速起旋预压泵

4.2.1 加速起旋机理和效果

图 5、图 6示出了起动过程引流氧主泵出口液氧

加速起旋预压泵时，液氧涡轮流量和相对力矩（M̄ to =

M to /M pr，M̄ e =M e /M pr）的变化，同时也揭示了预压泵加

速起旋的机理。

如图 5、图 6所示，起动过程预压泵工作可分为两

个阶段：0.90s前液氧驱动为主，0.90s后为富氧燃气

Fig. 3 Torque and speed of gas-driven boost turbopump

during engine start-up
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驱动。具体地，0s氧阀打开，液氧在贮箱压力和液柱

压力的作用下充填预燃室，此时液氧由液涡轮流向

主泵出口，qmto为负值。预燃室点火、主涡轮泵起旋，

主泵出口压力超过预压泵出口压力（0.38s）后，液氧

由主泵出口供向液涡轮，qmto变为正值，液涡轮产生功

率和力矩，驱动预压泵旋转。0.88s，起旋加速阀入口

压力达到关闭压力，开始关闭，至 0.90s完全关闭。此

后，仅剩富氧燃气驱动预压涡轮泵。起旋加速阀关

闭时会导致剩余力矩下降，引起转速和氧主泵入口

压力短时下降，见图 7、图 8。
图 7、图 8为起动过程预压泵转速和主泵入口压

力，体现了液氧涡轮加速起旋预压泵的效果：预压泵

自 0.38s液涡轮开始工作，转速即快速上升，基本消除

了阻力工作区，工作于扬程工况（见图 6中 M̄ p），使得

氧主泵入口压力低于断裂汽蚀发生压力的情况不再

出现（图 8）。

4.2.2 影响因素分析

由式（7）和图 6可知，涡轮流量和压降决定液氧

涡轮功率和力矩，进而决定预压泵加速起旋效果。

由式（3）~（5）可知，影响涡轮流量和压降的因素包括

液氧涡轮供应路流阻（静态流阻系数 ξpl和惯性流阻

系数 l/A）和涡轮喷嘴当量流通面积 μA。

（1）涡轮供应路流阻影响分析

图 9示出了液氧涡轮供应路通径不变、不同管路

长度（l0，5l0，10l0）对涡轮流量和压降、预压泵转速和

主泵入口压力的影响。

图 9表明，管路过长所致的压力损失，将使液氧

涡轮加速起旋预压泵的作用削弱甚至无效。因此，

应尽量增大管路通径、缩短管路长度，以减小静态和

惯性流阻损失，使涡轮流量能快速上升，并使涡轮压

降较大，以获得足够的涡轮力矩，保证较好的预压泵

加速起旋效果。

Fig. 8 Main pump inlet pressure during engine start-up in

the case of LOX-accelerated boost turbopump

Fig. 5 LOX turbine flow vs main pump outlet pressure

during engine start-up

Fig. 7 Speed of boost pump accelerated by LOX turbine in

comparison with no acceleration case

Fig. 4 Main pump inlet pressure during engine start-up in

the case of gas-driven boost turbopump

Fig. 6 Torque of boost turbopump accelerated by LOX

turbine
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（2）涡轮喷嘴流通面积影响分析

图 10示出了不同涡轮喷嘴当量流通面积对涡轮

流量和压降、预压泵转速和主泵入口压力的影响。

需要指出，增大涡轮喷嘴流通面积，可增大涡轮流

量；但在发动机有限的质量和空间尺寸限制下，当涡

轮供应路管径无法进一步增大时，流量增大会使得

供应路流阻增大，导致涡轮压降变小，因此对涡轮功

率和力矩的影响需通过仿真进行判断。

如图 10所示，涡轮喷嘴当量流通面积由 0.5μA0
变化至 μA0，提升了预压泵加速效果，表明此时涡轮流

量的增大对功率和力矩的影响占主导；但由 μA0变化

至 1.5μA0，加速效果不升反降，表明此时涡轮压降的

降低对涡轮功率和力矩的影响占主导。

4.3 氦起动涡轮加速起旋预压泵

图 2（b）所示的氦起动涡轮加速起旋预压泵方

案，如果要达到图 7、图 8所示液氧涡轮方案的加速起

旋效果，即在原汽蚀时间段（图 4中 0.86~0.94s）使预

压泵转速达到 3×103r/min以上，可采用 0.6kg/s氦气驱

动压比为 30的冲击式两级涡轮，见图 11，起动涡轮工

作时段为 0.2~1.0s。
在图 11的计算中，起动涡轮的中径因预压泵结

构尺寸的限制不可能太大，同时转速主要由预压泵

负载力矩特性决定，也较低，而为提高绝热功，选用

了高涡轮压比，这使得起动涡轮的速比很小，仅为

0.02，从而导致涡轮效率很低，仅为 9%。由于涡轮效

率的限制，进一步降低氦气用量是困难的。

对于地面起动的发动机，氦气可由地面供应。

Fig. 10 Effect of LOX turbine nozzle flow area on boost

pump acceleration

Fig. 9 Effect of LOX turbine supply line length on boost

pump acceleration
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对于高空起动的发动机，氦气可由箭体高压气瓶供

应。另外，在起动前以更小流量的氦气吹起动涡轮，

还可加速发动机预冷过程，减小氧化剂耗量。

5 结 论

通过对两种预压泵加速起旋方案的研究，得到

以下结论：

（1）预压泵加速起旋的设计目标是消除液氧煤

油补燃发动机起动过程，尤其是推力室点火前的预

压泵阻力工作区，提高主泵入口压力，适应低入口压

力起动需求。

（2）采用液氧涡轮加速起旋预压泵，气液系统增

加液氧涡轮供应路，预压泵除增加液氧涡轮喷嘴和

集液环外结构不变。采用氦起动涡轮加速起旋预压

泵，由地面或箭体供应高压氦气，预压泵同轴设起动

涡轮和端面密封，泵结构和流路变化较大。

（3）对于液氧涡轮加速起旋预压泵方案，在发动

机质量和尺寸允许的前提下，涡轮供应路应尽量增

大通径、缩短长度，从而减小压力损失，提高涡轮流

量和压降，增大涡轮力矩，提升预压泵加速起旋效

果。涡轮喷嘴当量流量面积同时影响涡轮流量和压

降，需通过起动仿真优化确定。

（4）对于氦起动涡轮加速起旋预压泵方案，因起

动涡轮低速比所致的低效率，是制约氦气用量降低

的瓶颈。
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