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并联式固液上面级动力系统研究
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摘 要：探索了固液火箭发动机作为上面级动力系统的性能特点；采用气瓶、贮箱和燃

烧室并联布局的结构，有效减少了固液火箭发动机的长细比；建立了固液火箭发动机系统设

计的数学模型，采用多岛遗传算法，开展了并联式固液火箭发动机总体方案的设计优化；优

化结果与某固体火箭发动机上面级的比较说明，固液火箭发动机在上面级动力系统中具有较

大的应用潜力。
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Study on hybrid upper stage propulsion

system with parallel structure
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Abstract：The performance characteristics of the hybrid rocket engine taken as the upper stage

propulsion system are explored．The structure of parallel arrangement of gas cylinder，storage tank and

combustion chamber is adopted to decrease the slenderness ratio of the hybrid rocket engine．The

mathematical model for system design of the hybrid rocket engine is established．The optimization of

the overall design scheme is carried out by means of the multi—island genetic algorithm．The

optimization result is compared with the performance of a certain solid rocket engine(upper stage

propulsion system)．The result shows that the hybrid rocket engine as an upper stage propulsion system

has a big application potential．
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0 引言

小卫星技术的蓬勃发展对运载器上面级动力

系统提出了安全可靠、无毒环保、成本低廉等要

求【11。目前，常用的上面级动力系统为液体火箭

发动机和固体火箭发动机，两者技术成熟、应用
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广泛。然而，液体火箭发动机结构复杂；固体火

箭发动机推力调节和再次起动困难。固液火箭发

动机采用液体氧化剂和固体燃料，安全性高，易

再次起动和推力调节，可作为液体火箭发动机和

固体火箭发动机的有效补充，用于上面级动力系

统【21。

固液火箭发动机一般由液体氧化剂输送系统

和发动机主体系统组成。发动机中燃料与氧化剂

相态不同，彼此分离，其燃烧过程由两组元的宏

观扩散来控制。

目前多数固液火箭发动机采用气瓶、贮箱和

燃烧室串联布局的结构形式，导致发动机长细比

较大，不适合在上面级动力系统中应用。将气

瓶、贮箱和燃烧室并联布局，一方面可使固液火

箭发动机结构更为紧凑，有效降低长细比；另一

方面可通过调节多燃烧室的推力实现推力向量控

制。因此，开展并联式固液火箭发动机总体技术

方案的研究很有意义。

固液发动机在国内外已有一定的研究。2007

年，在国际月球天文协会的支持下，SpaceDev公

司开展了月球着陆器样机的研制，采用4个固液

火箭发动机作为动力，发动机采用N：0为氧化

剂，H7FPB为燃料|31。

2010年，为了发展星际软着陆推进技术，欧

洲开启了“SPARTAN(Space Exploration Research

for Throttleable Advanced Engine)”项目，着陆器

验证机采用4个最大推力为1．5 kN，推力调节比

为10：1的固液火箭发动机作为动力，发动机采

用87．5％H：O：作为氧化剂，HTPB作为燃料。

2011年，斯坦福大学的C．Ashley等人给出

了火星入轨(Mars orbit insertion，MOI)并联式上

面级固液火箭发动机的设计方案，采用石蜡基燃

料和MON。f97％N：0。，3％NO)氧化剂，推力

1 800 N，燃烧时间17．64 sHl。

中国科学院国家空间科学中心开展了磁层一

电离层一热层耦合小卫星星座探测计划(简称

MIT计划)，原卫星运载器上面级动力系统采用

固体火箭发动机，真空总冲5 351．192 kN·S，质

量2 51 1 kg，直径1．4 m，长度2．8 133。本文以该

固体火箭发动机上面级动力系统作为比较对象，

开展采用固液火箭发动机的替代方案研究，探索

固液火箭发动机的性能特点和应用优势。

1 系统建模与优化

本文中固液火箭发动机采用98％质量浓度过

氧化氢(H202)氧化剂和HTPB基燃料的推进剂

组合，其中98％H：0：能量效率高，无毒环保，

安全性高；HTPB力学性能良好，成本低廉，符

合当前上面级动力系统的发展要求【5】。采用挤压

式输送系统，多气瓶、多贮箱和多燃烧室并联布

局的结构方案，以降低动力系统总体的长细比。

通过初步设计、内弹道计算、部件设计和总体尺

寸计算建立了由发动机初始药形参数和初始设计

参数为变量的固液火箭发动机系统设计模型，作

为总体方案设计优化的基础。

1．1初步设计

在选定推进剂组合后，比冲k推力系数

C，，特征速度c术等参数为燃烧室压强P。，氧燃比

Ol，喷管扩张比占的函数，可通过热力计算得到。

选定发动机初始设计参数(初始氧燃比％初始

燃烧室压强P。喷管扩张比F和单个燃烧室初始

推力F)后，可根据比冲和推力的关系及流量公

式等可得初始流量、喉部面积A。，喉部直径d。，

喷管出口面积4。和喷管出口直径d。等参数。选

择单圆孑L形装药方案，药柱截面的燃烧通道面积

4。和燃烧边界长度5。与燃去肉厚e之间的关系

可通过几何推导得出。根据初始流量、药型设计

结果和燃速公式可得出药柱长度"1。

南上述计算分析可知，输入初始设计参数，

调用热力计算和药形设计的相关结果，可得出喉

部面积4。，喉部直径dt，喷管出口面积4，和喷

管出口直径d。等参数，为内弹道计算奠定基础。

1．2内弹道计算

内弹道计算是计算出每一时刻的燃烧室压强

P。和推力F，为部件设计奠定基础。

根据质量守恒定律可得平衡压强修正公式为同

。 rC4V。却。--
pc peq一可茸荸

=罕一怒A R监de(1)A． +L
”7
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将肉厚e平均分成1 000份，记每一份的肉

厚为△e，用这个小量△e来替代(1)中如。设

△p=P。-p。，通过迭代，使△p趋于无限小。当

△p小于设定值后，即认为此时修正压强与平衡

压强值相等，即为该时刻的压强P。。在该时刻压

强下，调用热力计算程序，可计算出该时刻推力

系数C，。利用推力公式肚A。CFPc，可计算出每一

时刻的推力Fo至此，通过内弹道计算得出了

pc-t和F_t关系，对推力F进行积分得到总冲，。

针对每一个△e，在已知药型参数和药柱长度的基

础上，可求出该时间内的燃料质量；选定氧燃比

后，可求出对应的氧化剂质量。对推进剂质量进

行累加，可得出单根药柱总质量和对应单根药柱

的氧化剂总质量。根据选定的燃烧室个数，可求

出上面级系统药柱总质量m，和氧化剂总质量m。。

综上，输入热力计算、药形设计和初步设计

结果，通过内弹道计算，得到了pc-t和pf等内

弹道参数，为部件设计奠定基础。

1-3部件设计

部件设计包括燃烧室喷管设计贮箱设计和气

瓶设计。结合前面各项计算的结果，进行部件的

具体设计，得到各部件的尺寸特性(长度￡、厚

度占等)和质量特性。

燃烧室采用圆筒形燃烧室、锥形喷管和椭球

形封头的组合形式。燃烧室内热力情况复杂，通

过贴壁粘贴绝热层达到热防护效果。设定绝热层

厚度6绝热=5 mm。选定药柱外径珐后可求出燃烧

室圆筒段直径D。，圆筒段前燃室后燃室长度均为

药柱直径的0．5，采用椭球比妒椭球=2的椭球形封

头，选择头腔到燃烧室压降系数为0．2。喷管采

用收敛半角45。，扩张半角15。的锥形喷管，通过

计算，可得燃烧室喷管几何尺寸。结构最小壁厚

可按照最大应力强度理论估算，进而可得出推力

室各结构质量[7】。

贮箱采用圆筒形筒体与妒椭球=2椭球型封头

的组合形式。通过内弹道计算得出的氧化剂质

量，可求出贮箱容积；贮箱与燃烧室并联，其圆

筒段长度等于发动机圆筒段长度，由此可得出贮

箱的几何尺寸。选择贮箱到头腔压降系数为0．2，

贮箱厚度仍最大应力强度理论估算，综合所选材

料可以求出贮箱质量【8】。

挤压式输送系统中，采用高压气瓶向贮箱增

压，其结构形式同贮箱。为确定气瓶的体积，须

确定工作终了时气瓶内气体的温度和压力，通过

完全气体公式计算出增压气体体积。气瓶初始压

强取为30 MPa，工作终了时的气瓶压力等于贮

箱压力与气瓶到贮箱的气路压降之和，这里将气

路压降取为气瓶终了压力的20％。这里计算出的

体积为增压一个贮箱所需要的增压气体体积，记

增压气体总体积为y。，气瓶几何尺寸和质量的计

算方法同贮箱。

部件设计给出了单个燃烧室、贮箱和气瓶几何

尺寸和质量的计算方法，其输入量换算关系见表1

㈣烧室、贮箱、气瓶的个数分别为‰‰nP)。
表1部件设计输入量换算关系

Tab．1 Conversion relation of components in design

参数 换算关系

单个燃烧室初始推力／kN

上面级系统初始推力／kN

单根药柱质量／kg

单个贮箱装液量／kg

单个气瓶体积

在计算时，认为阀门、管路和连接段总质量

为动力系统结构总质量的5％，可求出动力系统

总质量。动力系统采用多个燃烧室并联的结构，

其外形尺寸可通过总体尺寸计算得出。

1．4总体布局

为降低固液火箭发动机长细比，同时实现推

力向量，采用多燃烧室并联布局；同时，将贮箱

和气瓶拆分成多个，以充分利用空间，灵活布

局。将燃烧室、贮箱和气瓶按照三种布局形式进

行设计(如图1)。其中，方案一采用2个燃烧

室，2个贮箱，4个气瓶；方案二采用3个燃烧

室，3个贮箱，6个气瓶；方案三采用4个燃烧

室，4个贮箱，8个气瓶。
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图1并联式布局形式

Fig．1 Arrangement diagram of parallel structure

1．5优化设计

在完成了发动机系统设计建模之后，采用设

计优化理论和多岛遗传优化算法，利用工程优化

软件对固液上面级方案进行优化，以得出满足要

求的最优方案，优化设计的流程如图2所示。多

岛遗传算法本质上是对遗传算法的改进，具有比

传统遗传算法更优良的全局求解能力和计算效率阴。

根据并联式固液火箭发动机系统设计模型可

知，初始药形参数(药柱外径Df，药柱肉厚e)

和初始设计参数(燃烧室初始压强P南单个燃烧

室初始推力F，初始氧燃比“i和喷管扩张比)

为优化设计变量。上面级动力系统在工作前是火

箭载荷的一部分，因此其几何尺寸和结构质量直

接影响成本，而总冲则综合反映了上面级发动机

工作能力的大小。因此，选择发动机总长L、包

络半径R和总冲，为约束条件，选取优化目标是

使发动机质量最小，得到优化结果。相关优化变

量的取值范围如表2所示。

图2优化算法流程图

Fig．2 Flow chart of optimization algorithm

表2优化变量取值范围

：!璺坠：圣 !兰!坚!!垒望g!竺!旦巳!!坚i!垒!i竺望!垒!i璺坠!!!
变 量

方案 外径D『 肉厚e 初始压强／Pa 初始推力／N 氧燃比 扩张比s

下限 上限 下限 上限 下限 上限 下限 上限 下限 上限 下限 上限

2 结果分析
合工程经验对方案进行修正'结果如表4所示。

三种布局形式优化设计计算结果见表3，表

中标粗的为最优结果。可以看出，通过优化计算

能在设定的优化变量取值范围内，得到满足约束

条件的优化结果。当以系统质量最小为优化目标

时，选取总质量最小的方案三(4个燃烧室)作

为最终设计方案。完成优化设计后，对各个部件

进行详细设计，利用Inventor进行三维建模(如

图3所示)，验证优化设计方案的可行性，并结

～◆冒E
图3方案一模型截图

Fig．3 Model screenshot of scheme 1

将固液方案与某型号固体方案在功能、质

量、体积和推进剂特性上进行对比分析，研究固

液火箭发动机的特点和优势。主要结果见表5。

万方数据
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表3发动机设计结果

Tab．3 Optimization design results of engine

表4发动机设计结果

Tab．4 Design results of rocket engine

表5固液上面级与固体上面级比较

参数 固液发动机 原固体上面级
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1)功能对比

通过调节液体氧化剂的流量，控制液体管路

的开关，固液火箭发动机可实现推力调节和多次

起动；而固体火箭发动机很难实现多次起动和推

力调节。例如，织女星原采用固体第三级和液体

第四级，国外开展了用一级固液发动机代替第三

级和第四级的研究。研究结果表明，用固液火箭

发动机替代固体和液体上面级，不仅能满足总体

对性能和尺寸的要求，而且能提高入轨精度，性

能优越。

2)体积对比

由于固液火箭发动机采用的推进剂密度一般

小于固体火箭发动机，同时具有一套输送系统，

固液火箭发动机结构不如固体火箭发动机紧凑，

两种原因使固液火箭发动机在多数情况下体积上

不如固体火箭发动机。但在本文中，固液火箭发

动机的尺寸小于某型号固体上面级，能很好的满

足要求，说明固液火箭发动机可以通过合理的布

局来适应总体对体积的要求。

3)质量对比

由表5可知，固液火箭发动机质量比原固体

上面级略有减少，可增加运载能力。

4)综合性能对比

固液火箭发动机的比冲高于固体火箭发动

机；较低的固体燃料燃速使之可以长时间工作；

固液火箭发动机的氧化剂和燃料在工作之前处于

物理隔离状态，且燃烧过程中燃速对压强不敏

感，使固液火箭发动机的贮存和使用安全性要远

好于固体火箭发动机；固液火箭发动机采用无毒

推进剂组合，环保性好。由于采用的液体氧化剂

需要加注，固液火箭发动机的快速反应能力不如

固体火箭发动机。

3结论

建立了并联式固液火箭发动机系统设计的数

学模型，并利用多岛遗传算法，开展了替代MIT

上面级原固体火箭发动机动力系统的总体技术方

案设计优化。将优化结果与原固体火箭发动机进

行了对比，得到如下结论：

1)固液火箭发动机能实现多次起动和推力调

节，相较于固体火箭发动机，更适用于上面级动

力系统；

21固液火箭发动机在上面级动力系统有很好

的发展前景和广阔的应用空间。
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