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攘 要：容基攘选系统鸶发最受航天器推进、供瞧、能量赞存、系统梅建提供了耩戆选

择。速一系统的核心怒一体化可再生燃料电池，它利用太阳能电渣帆板提供的电能电解水。

产生的甄氧气体既可以用于燃烧推进，叉可以通过燃料电池反应重新复合为水进行供电。介

绍了水熬推进系统的基本组成与工作原理，通过质量估算与性能分析，评估了水基擒进系统

鼗王律憩力、适矮藏匿及空闻瘟惩甓势。
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Abstract：Water-based propulsion system for advanced spacecraft applications has enabled new

options for spacecraft propulsion，power,energy storage，and structure。At the heart of this system is

a unitized regenerative fuel cell that uses electrical energy from the vehicle's solar army to convert

water into its constituents of hydrogen and oxygen which can be burned to generate thrust or recom—

bined to produce electric power．The components and the working principle of the water-based

propulsion system ale introduced。Through mass estimation and performance analysis，the work ca-

pacity of the water rocket and its application field afe pointed．
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O引言

基于一体化可再生燃料电池URFC(unitized

regenerative fuel cell)的水基推进系统(以下简

称“水火箭”)涉及航天器推进、供氧、储能供

电及系统构建等多个方面。它利用太阳能电解低

压水得到高压气氢(GH：)、气氧(GO：)，一方

面，既可作燃烧推进或冷气推进．又可为宇航员

供氧；另一方面，GH：、GO：还可以在URFC中

重新复合作供电及供水、供热之用。因此，它与

航天器的环境控制与生命保障系统、储能供电系

统联合设计，实现系统多功能集成和一体化没

计。

水火箭的研究工作主要集中在美国。1998

年，美国空军军官学校(USAFA)、美国劳伦斯

利弗莫尔国家实验室(LLNL)及欧洲空军研发局

(EAORD)共同提出“蓝月计划” (Blue Moon)，

希望能够将卫星以二级火箭方式发射入轨．水火

箭被论证为卫星推进分系统的最佳选择旧：同年

11月，LLNL 1．1 N试验样机开发成功IJl．并于2000

年4月28日利用热气球搭载升至30km高空．成

功点火30s，首次在近真空环境下验证了GHz／GO：

推力器催化点火的可靠性及URFC组件的可逆

性回。在此基础上．美国国防高级研究计划局

(DARPA)于2001年正式提出“水火箭计划”

(Water Rocket)，专门致力于水火箭推进系统的

开发研究131。另外。日本也组装了水火箭的地面试

验系统，对URFC组件及催化点火器的性能参数

进行了测定[4．51。

我国在此领域起步较晚。只有中科院大连化

学物理研究所于1997年承担了一个有关再生燃

料电池系统研究的“863”项目．开发成功百瓦

级可再生燃料电池原型系统，并进行了URFC的

应用基础研究[61。

1原理

1．1 URt’C

URFC将水电解槽单元(WEC)和再生燃料

电池单元(RFC)集成于同一组件：在执行水电

解功能时，URFC在外加电能作用下将水电解生

成GH2、GO：达到储能目的；在执行燃料电池功

能时，GH：、GO：复合为水对外输出电能。此可

逆过程可循环持续进行。

按WEC的供水方式分，URFC的工作模式有

阳极供水(1iquid anode feed)、阴极供水(1iquid

cathode feed)及静态供水(static water feed)三

种。其中，静态供水(见图1)无需使用气／液两

相分离装置，适于微重力环境，电解生成气压强

高，可简化推进系统设计，无旋转运动部件．结

构简单，是水火箭URFC部件的适用工作模式。

图1静态供水URFC物质能量转化过程

Fig．1 SWF URFC cell schematic

表l列出了由美国Hamilton Sundstrand公司

研发的适于水火箭应用的URFC的技术参数1旧。

表l Hamilton Sundstrand公司URFC技术参数

Tab．1 Technical parameters of a Hamilton Sundstrand SWF URFC cell
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RFC的优势则体现为与蓄电池相比具有更强

的适应性和更高的能量密度。

由于RFC的动力部分(兼具水电解槽、燃料

电池功能的URFC组件)和贮能部分(水、GH：

及GO：贮存单元)是分开的，因此对具体的飞行

任务进行独立的尺寸设计是可能的，即对不同的

峰值功率与应急功率需求，RFC的适应性是强的。

另一方面．与蓄电池中常用活性物质相比，

燃料氢具有更高的质量比能量，而且燃料电池可

更新燃料．因此．RFC的能量密度远高于现有的

各类化学储能电源，如图2所示。目前，能量密

度低是航天器电源系统质量较大的根本原因(我

国2003年发射的一颗微小卫星．电源占卫星总

质量的16．6％)。鉴于航天高发射成本，高能量密

度的RFC极具吸引力：尤其对于质量限制非常严

格，要求储能装置比能量在400 W-h／kg以上的高

空长航时太阳能飞行器．RFC几乎是唯一选择。

¨h“h
RFC Na S ZJ—Zn Nl—H2 Lead—acid

图2再生燃料电池与蓄电池性能比较

Fig．2 The performance comparison of RFC to battery

1．2水火箭的系统组成与工作过程

如图3所示．水火箭的基本组成部件包括：

(1)太阳能电池帆板。提供电解水所需的电

能：

f2)功率调节器，向URFC提供合适的输入

功率：

(3)URFC，完成电解推进和储能供电等任务；

(4)低压水贮箱，为电解槽提供工质，收集

燃料电池反应产物水供循环利用：

(5)高压GH2、G02贮箱，贮存电解水生成的

高压氢氧气体．向推力器供应推进剂，向燃料电

池供应燃料；

(6)推力器，可有GH2／G02燃烧推力器、冷

气推力器、电推力器等形式。

图3水火箭捧进系统基本组成

Fig．3 The basic components of the water-based

propulsion system

水火箭的典型工作模式：

f1)轨道机动

太阳能电池帆板将大部分电能供给URFC。

电解水生成高压氢氧气体充填氢氧贮箱。在变轨

点。推力器工作产生轨道机动所需速度增量△P；

而在离开变轨点后的无动力滑行段，URFC继续

利用太阳能电解水，重新充填氢氧贮箱。重复这

样的过程直至航天器完成轨道机动任务。

水火箭可提供的变轨速率每天约为△y

。<42m·s一．这是由水电解速率、氢氧气体充填

贮箱速率共同决定的131。因此，分多次变轨是水火

箭完成轨道机动的必然选择。水火箭不适宜完成

快速的轨道机动任务。

f2)在轨工作

航天器在轨运行期间．太阳能帆板将大部分

电能供给有效载荷。少部分供给URFC，使水火

箭工作．实现航天器的轨道保持与姿态调整。

当航天器处于星蚀期，太阳能电池帆板失

效．可由URFC代替供电。URFC放电产生的水

可重入水箱循环使用。

此外．水火箭还可应用于星体逃逸、星体俘

获、阻力补偿及推进剂管理等方面。

2性能

2．1真空比冲

真空比冲代表火箭的空间推进效率，它主要

取决于推进剂本身能量的高低，也与发动机工作过

^舅，q．≥一＼缸8看占一#牙
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程的完善程度肖关。水火箭程以下两方面具露优 水火箭的能量来源于水化学能和电解电能，

势： 工作本爱仍舞纯学推遽，其兜砖离予鬻规纯学摇

(1)GHJG02高能推进剂 进，但低于电推进，如表2所示。

表2典型密间推进系统的真空比冲

Tab．2 The vacuum specific impulse
of typical space propulsion systems

类受 推进荆 能源 舞空比；孛盎

固体发动机 有机聚合物+AP+AI 化学 280—300

冷气 N2、NH，、FH、He 高压气体 50—75

攀缱元 H202、N3-1, 放热分解 150-25

滚蒋
双缀元Hz02／MMH(N：H4、UDMH) 记学 300-340

水火箭 H20—H2+02 电／化学 350-400

电阻加热 N2、NH， 电阻加热 150-700

电热
电弧加热 NH3、N2H4 电弧加热450-1，500

离子Hg、Ar、Xe，Cs 2，000—6，000

静电 静电
肢体 Glycerine 1,200

磁辫离子 Ar 2，000
电磁 电磁
脉冲簿离子Teflon 1,500

f2)水火箭易实现高室碰

发动机性能与室压在一定范围内几乎成征比

关系．因此提高燃烧室压强是掇高发动机性能的

袁效途经之一。

目前，空间发动机大多采用挤压式供应系统，

由于航天器对推进剂贮箱质量、体积的限制性臻

求．发动机室愿只一般为0．7 MPa左右，最大也

不逮0。9～|，0MPa。

X

图4不同摩乐下GHJG02理论真空比冲

Fig。4强e theoretical vacuum specific impulse of GH2／GOz

thruster at various chamber pressure

而永火箭推力器的工质由电解槽直接供给，

不需使用增压气瓶；而且电解生成气雁强高，现

有水平为13。8 MPa。因此，水火箭可能达到更高

酶室篷、实现更高的後簏，减轻系统爨量程减小

体积。圈4为不同混合比条件下，GH2／GO：推力

器(面积比为40)的理论真空比冲随窒压的变化

关系。

2．2系统覆萋

与传统化学推进相比，水火箭比冲高、无需

增压装鬣及贮箱体积小(推进剂随用随电解)。

因此具有更轻的系统质量。

表3雄透系统获繁售算静任务基壤

Tab。3 The baseline missions of mass estimation

表3缭出了四种空闻推进任务，它们将作力

N：OJN2臻、H20推进系统质量绩算的基准瀚：
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(1)低地轨道航天器轨道平面多次机动；

(2)低地轨道航天器轨道平面改变10。；

(3)地球同步卫星多次位置姿态调整；

f41地球同步卫星由地球同步转移轨道变轨

至地球同步轨道。

需要指出的是，与单独的水电解槽部件相

比。兼具水电解槽、燃料电池功能的URFC质量

增加不超过10％is。因此，把储能装置也作为质

量估算内容的一部分．将使水火箭的质量优势体

现得更加充分；同时也应注意，URFC组件供电

功率有限。因此并不能完全取代蓄电池的使用，

航天器高负载需求期仍须由蓄电池来提供峰值功

率。

URFC的质量可由输入功率值只(由太阳能

电池帆板提供)确定。参照Hamilton Sundstrand

公司URFC的技术参数(见表1)，计算URFC的

输入功率密度

p=器=125(w·kg。1)

则URFC的质量可按下式计算：

Mu=pp'

式中，M。，为水火箭URFC组件质量，kg；P为

URFC输入功率密度，125W·kg一。

完成表3中各推进任务时。N20,／N2H。、HzO

推进系统质量的估算结果见表4，各部件的质量

数据参照参考文献[3】选取。

由表4。与N：O,,／N：H。推进系统相比，水火箭

质量为轻，且随推进任务提高而愈加明显。水火

箭的质量优势将对航天器的工作能力、运行寿命

及运载发射等产生积极影响：

(1)总质量％不变，有效载荷质量增加

,MC,r。可提高航天器的工作能力：

(2)总质量％不变，推进剂的质量增加

△坼，可提高航天器的工作寿命；

(31总质量减少埘，．发射航天器的运载火
箭各级的系统重量也将随之减少，从而使整个发

射运载系统获得可观收益。

表4 N20JN2I-L,、H20推进系统质量tt较／(ks)

Tab．4 N20JN2H4 vs H20 propulsion system mass comparisotd(kg)

注：表中‰为N20棚：rl,推进系统的质量。

2．3能耗

表5为同一推力量级下，水火箭与电推进的

推力功率比[7l。

水火箭的本质仍为化学推进。GH：、GO：既

是能源．又是工质源，只不过作为能源的GH：、

GO：同时复合了H：0的化学能和电解电能。而电

推进的能源和工质是相互独立的，能源为由航天

器提供的电能．工质作为能量载体，常由Xe、

N2H。、Teflon等充当。可见，电能是电推进最主

要的能量来源，而对水火箭则只是能量来源的一
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部分。因此。水火箭的能耗要低得多。

表5水火箭与电推进的能耗比较

Tab．5 Energy consumption of water rocket

and electric thruster

类型 推力功率比／(N·kW一1)

2．4使用性能

水火箭工质具有无毒、无腐蚀、惰性．因此

可精简人员保护设备、推进剂处理设备及相关隔

离措施，可降低对气候和环境等条件的限制性要

求，从而降低了工作费用，提高了工作性能。

另外．水火箭的应用引入了一些需要注意的

新问题：

(1)水的防冻

水的冰点(273．15K)较高，在空间低温环

境中可能发生冻结，但由于与N：H。、N：O。的冰点

(分别为274．69K、261．95K)接近，因此沿用已

成熟的N：H。、N：OJMMH推进系统的电热温控技

术即可。

f2)多余氧的处理

水电解是按氢氧化学计量比进行的，GO：质

量是GH：的8倍，而GHz／G02推力器的实际混合

比通常为5-6。由此出现的“氢不足”或“氧过

剩”可导致URFC由于质子交换膜两侧气体压力

不平衡而无法正常工作【3I和GO：贮箱压力过高等

问题。

过剩氧的处理可灵活进行：空间站可用它来

为座舱供氧：普通航天器则可对过剩氧单独收集

用于冷气推进等。

3应用

水火箭适用于高轨道、长寿命航天器。

3．1高轨道

水火箭耗费较大电能，约5．9kW·N一。在轨

道星蚀期，入射太阳能降至零，太阳电池停止输

出电能．水火箭将无法产生推进工质，因此应用

水火箭的航天器不应有频繁的星蚀次数和过长的

星蚀持续时间。

考察星蚀因子

产至=卫=击·2arcsinT 360 1 (去h+R)J

80 ＼ 。』

式中，．厂为星蚀因子，是星蚀期％和轨道周期r

之比；P为从航天器看地球的角半径，deg；h为

航天器轨道高度，km；R。为地球半径，6378 km。

由上式可知，高轨道的星蚀因子较小。参考

文献【8】也指出：低地轨道(LEO，h=550 km)

的航天器．每天将经历15次星蚀或每年经历大

约5,500次星蚀．每次星蚀持续时间为36 min

(取决于轨道倾角)；相反，地球静止轨道

(GEO，h=36，000 km。00倾角)的航天器每年只

经历90次星蚀，最长持续时间为72 min。

另外．航天器与太阳的距离也是影响水火箭

应用的重要【大l素。太阳能强度与相距太阳的距离

的平方成反比：金星、地球、火星附近的太阳能

强度(W·m五)依次为2,596、1,358、585．而在

木星附近则只有50。显然．由于所能获得的能量

太低，且太阳电池帆板尺寸又不能太大。对于去

木星或更远行星进行探测的航天器．使用太阳能

电池板是不现实的，必须求助于其他的能源，如

核能。

3．2长寿命

与常规化学推进相比。水火箭具有更高的比

冲，但推力偏小，因此在节省推进剂的同时必须

付出推进n,-tf日-I较长的代价。

水火箭高比冲、低结构质量的特点使其在推

进分系统质鼍一定的情况下．能实现更大速度增

量，因此水火箭适用于长寿命航天器，此时因推

力低所致的轨道迁移飞行圈数多、时间长．轨道

控制与姿态调整速率缓慢等就成为次要问题：而

短设计寿命的航天器要求发射后立即入轨．快速

进入工作状态，因此水火箭低推力是不可接受的。

4结论

(1)水火箭不直接贮存氢氧而贮存水，解决
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了氢氧高能推进剂不适于空间推进的难题。

(2)水火箭不需增压装置，无旋转运动部件，

结构简单。可靠性高；燃烧室压强具有很大提升

空间。这对于提高水火箭性能有亳要意义。

(3)水火箭比冲、能耗、推力介于常规化学

推进与电推进之间，兼具它们的某些优势，且具

有较低的结构质量。适用于长寿命、高轨道的航

天器。

(4)水火箭可与航天器储能供电系统、环控

生保系统联合设计，实现系统多功能集成和一体

化设计。形成综合优势。

(5)水火箭无毒、无腐蚀、惰性．经济性好，

发射使用方便，但应注意水的防冻、多余氧的处

理等问题。
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