
收稿日期：２０１９１１０９；修回日期：２０２００２１７

基金项目：国防科技创新项目（１６３－１６１）

作者简介：陈佳（１９８６—），男，硕士，高级工程师，研究领域为航天器结构设计与仿真技术

　　　　　

第 ４６卷 第 ４期
２０２０年８月

火 箭 推 进

ＪＯＵＲＮＡＬＯＦＲＯＣＫＥＴＰＲＯＰＵＬＳＩＯＮ

Ｖｏｌ４６，№４
Ａｕｇ２０２０

　

主结构与贮箱共承力航天器推进平台设计
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　　摘　要：航天器推进平台轻量化设计是提升航天器任务效率和优化系统性能的重要突破口。
目前，通用推进平台的贮箱极少参与推进平台承载，推进平台需要通过辅助承力构件将贮箱载荷

传递至主结构，降低了推进平台的承载效率。为此提出了一种主结构与贮箱共承力的推进平台构

型，新研表面张力贮箱通过嵌入安装的方式安装在承力筒侧壁，并通过对承力筒主结构开展变刚

度设计，实现对贮箱承载量级的合理控制。以某卫星型号的研制需求为例，基于 Ｎａｓｔｒａｎ软件对其
推进平台的结构设计参数进行了优化设计，并开展仿真分析和试验验证。研究结果表明，主结构

与贮箱共承力推进平台力学性能与通用推进平台相当，但推进平台干重占比可降至１３６％，可有
效提升推进平台的整体效率。研究结果可作为大型航天器推进平台设计参考。
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０　引言

近年来，随着大型航天器研制需求的不断发

展，运载火箭运能制约问题日益突显。为满足发射

需求，降低对火箭运能要求，必须对航天器实施轻

量化设计［１２］。而推进平台通常作为航天器重量占

比最高的部组件，其轻量化设计是进一步提升航天

器任务效率和优化系统性能的重要突破口。

贮箱布局是推进平台设计的关键因素之一［３］。

国内外大型航天器推进平台构型主要包括贮箱串

联或并联式中心承力筒构型、外承力筒构型、杆系

构型、混合式构型和贮箱承力式构型等五大类。例

如，以美国 Ｃｅｎｔａｕｒ、Ｍｉｎｏｔａｕｒ上面级［４］推进平台为

代表，均采用与运载芯级相类似的贮箱承力式构

型，泵压式推进贮箱既起到推进剂贮存的作用，又

作为主结构直接参与推进平台传力；俄罗斯的 Ｆｒｅ
ｇａｔ上面级［５］采用的则是杆系构型，８根主承力撑杆
贯穿于泵压式球形贮箱，直接与下方运载火箭对

接；欧洲应用广泛的 ＥｕｒｏｓｔａｒＥ３０００卫星平台［６］和

我国ＳＡＳＴ５０００卫星平台［７］采用的是贮箱并联式中

心承力筒构型，球柱形挤压式贮箱通过贮箱板安

装，并通过贮箱板和拉杆将载荷传递至中心承力

筒；俄罗斯Ｅｘｐｒｅｓｓ３０００卫星平台［８］、欧洲 Ｓｐａｃｅｂｕｓ
４０００卫星平台［９］和我国ＤＦＨ４卫星平台［１０］采用的

是贮箱串联式中心承力筒构型，球形挤压式贮箱沿

轴向串联安装于中心承力筒内部；我国货运飞船推

进舱［１１］和嫦娥五号推进舱均采用的是外承力筒构

型，球形挤压式贮箱分别安装在２个推进球冠上，并

与外侧承力筒通过法兰连接和装配。

综上，以上面级为代表的航天器推进平台具有

加注重量大、推力要求高的特点，故仍多采用大推

力泵压式贮箱，并因工作内压低及自身具有制造简

单的特点，通常可设计为网格结构形式参与推进平

台承力；对于加注重量较小、在轨周期长和微重力

环境下的空间飞行器，便于推进剂管理及稳定输出

的挤压式贮箱则具备不可替代的优势。截止目前，

鉴于挤压式贮箱构型尺寸小、工作内压高的特点以

及航天器系统的安全性设计需要，以国内外卫星和

飞船为代表的航天器推进平台仍多采用双传力路

径的设计理念，即挤压式贮箱不参与或极少参与推

进平台承载，推进平台需要通过局部增强设计，或

增设贮箱板、推进球冠、拉杆等辅助承力构件将贮

箱载荷传递至主结构，降低了推进平台的承载效

率。但随着航天设计技术和工程经验的不断发展

和积累，使大型航天器推进平台主结构与贮箱共承

力的设计理念变得可行。

本文提出一种主结构与贮箱共承力的推进平

台构型，旨在简化传力路径，提升结构承载效率。

通过有限元优化、分析和地面试验验证表明，本文

提出的设计方案可有效提升推进平台承载效率，可

以作为大型航天器推进平台设计参考。

１　推进平台构型设计

假设有一种主结构与贮箱共承力的推进平台

构型，如图１所示。

图１　主结构与贮箱共承力的推进平台构型

Ｆｉｇ１　Ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎｐｌａｔｆｏｒｍｗｉｔｈｍａｉｎｓｔｒｕｃｔｕｒｅａｎｄｆｕｅｌｔａｎｋｂｅａｒｉｎｇｔｏｇｅｔｈｅｒ
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　　整个推进平台上方与航天器有效载荷舱连接，
下方与运载连接；推进平台包括４个球形贮箱、１个
贮箱承力筒；球形贮箱沿周向均布平铺布局，贮箱

法兰平面与主结构的贮箱承力筒轴线平行，并通过

嵌入安装的形式，分别与贮箱承力筒侧壁法兰进行

连接；在贮箱承力筒中心位置和贮箱安装中间位置

分别布置推进发动机和气瓶。

上述推进构型中，贮箱布局紧凑，重心低，且主

结构的贮箱承力筒与贮箱组成闭合承力结构，共同

参与推进平台承力，可有效提升推进平台的承载效

率。同时，该推进平台主体仍采用承力筒构型，自

身具有较高的抗弯刚度和抗扭刚度，有利于保证航

天器的整器基频满足要求。

２　推进平台结构设计

２１　贮箱设计
航天器推进平台选用的挤压式贮箱种类主要

包括：表面张力贮箱、膜片贮箱、囊式贮箱等多

种［１２］。其中，表面张力贮箱通常为全金属焊接结

构［１３１４］，结构形式相对简单，故其承载后的功能可

靠性较高。同时，表面张力贮箱具有重量轻、排空

效率高等优点，是航天器推进平台首选的贮箱形

式［１５］。鉴于上述分析，本文推进平台贮箱优选表面

张力贮箱。

常规表面张力贮箱连接法兰通常设计在贮箱

赤道面位置处，并与２个半球壳体在靠近赤道面位
置处进行焊接，贮箱的进／出接嘴则设计在贮箱两
极位置，具体结构形式如图２所示。上述布局在实
现贮箱法兰均匀受力的同时，可以最大限度地保证

推进剂的排空效率。

图２　表面张力贮箱典型结构形式

Ｆｉｇ２　Ｔｙｐｉｃａｌｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｔｈｅｓｕｒｆａｃｅｔｅｎｓｉｏｎｔａｎｋ

在主结构与贮箱共承力推进平台构型中，为满

足贮箱嵌入安装的需求，贮箱连接法兰需设计在与

赤道面呈９０°夹角的平面位置，进／出接嘴局部则需
在原两极位置进行微调，以避让贮箱连接法兰。贮

箱进／出接嘴位置微调对推进剂排空率影响极小，
假设进／出接嘴轴线微调角度为１５°，其对推进剂排
空率的影响小于０２％，影响可以忽略。

常规贮箱的强度设计主要针对其在轨内压工

况开展。与常规贮箱产品相比，新平台贮箱需要与

主结构共同参与平台的发射段承载，其强度设计需

兼顾在轨和发射段２种主要载荷工况。但平台的发
射段载荷形式以轴向载荷为主，球形、球柱形贮箱

的轴向承载效率显著低于承力筒式平台主结构，从

提升平台效率角度出发，贮箱结构参数设计仍应以

在轨内压工况为主，并通过调节贮箱发射段预增压

压力，释放贮箱强度裕度，在保证其工作安全性的

前提下，高效参与平台承载。

另外，在工艺实施层面，针对贮箱受力形式的

改变，对贮箱连接法兰与半球壳体焊接的翻边进行

加宽设计，使焊缝位置远离贮箱连接法兰面，降低

平台载荷对焊缝处承载可靠性的影响。

经上述改进后，表面张力贮箱的结构形式如

图３所示。

图３　表面张力贮箱改进后结构形式

Ｆｉｇ３　Ｏｐｔｉｍｉｚｅｄｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｔｈｅｓｕｒｆａｃｅｔｅｎｓｉｏｎｔａｎｋ

２２　主结构设计
推进平台主结构包括筒体、贮箱安装法兰两大

部分。其中，筒体为主承力部件，起承载和传递载

荷舱、贮箱载荷的作用；贮箱安装法兰则主要为贮

箱提供安装接口，并提供刚度支撑。推进平台主结

构组成如图４所示。
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图４　推进平台主结构组成

Ｆｉｇ４　Ｍａｉｎｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎｐｌａｔｆｏｒｍ

推进平台主结构优化设计过程中，主要的力学

约束条件有２项：
１）主结构与贮箱组成的共承力推进平台需满

足航天器整器的基频设计要求；

２）在满足推进平台承载要求的前提下，从贮箱
安全性设计角度出发，必须将贮箱的承载量级控制

在安全范围以内。

考虑到大系统接口的重要性，基于贮箱强度设

计准则，在确定了贮箱壳体结构基本设计参数和发

射段预增压压力的前提下，推进平台的主结构设计

应优先考虑满足整器基频要求。同时，为提升结构

效率，推进平台主结构采用变刚度设计，即按照主

结构承载特点，对主结构不同区域刚度进行设计。

在满足整器基频设计要求后，依据具体载荷条件，

对主结构和贮箱壳体结构强度进行分析，必要时对

主结构采取局部加强的方式，降低贮箱壳体的承载

量级，使之不超出在轨工作工况下的最大内应力水

平，确保贮箱工作安全。

３　具体设计与试验

假设某航天器推进平台采用主结构与贮箱共

承力设计方案。该推进平台上方与载荷舱通过８个
分离螺母连接，下方与运载火箭通过包带连接，其

主要构型尺寸和整器基频约束如表１所示。
表１　构型尺寸和基频约束

Ｔａｂ１　Ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｓｃａｌｅａｎｄｂａｓｅｆｒｅｑｕｅｎｃｙｃｏｎｓｔｒａｉｎｔ

指标名称 指标值

承力筒高度／ｍｍ １５００

承力筒直径／ｍｍ １７５０

横向一阶基频／Ｈｚ ≥１２

纵向一阶基频／Ｈｚ ≥３０

　　推进平台载荷工况主要是载荷舱和贮箱（加注
状态）的主动段过载，具体如表２所示。

表２　推进平台载荷工况

Ｔａｂ２　Ｌｏａｄｃａｓｅｏｆｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎｐｌａｔｆｏｒｍ

指标名称 指标值

载荷舱重量／ｋｇ ２５１３

氧化剂重量／ｋｇ １６３０

燃料重量／ｋｇ ９８９

纵向过载／ｇ ６１

横向过载／ｇ １５

推进平台设置有４个表面张力贮箱，其中，氧箱
和燃箱数量各为２个，其壳体结构均采用相同的设
计参数，具体如表３所示（贮箱材料为ＴＣ４）。

表３　贮箱基本参数

Ｔａｂ３　Ｂａｓｉｃｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｔａｎｋ

指标名称 指标值

贮箱容积／Ｌ ６３０

贮箱在轨工作压力／ＭＰａ １

贮箱发射段预增压压力／ＭＰａ ０５

贮箱外径／ｍｍ １０７６

贮箱壁厚／ｍｍ １２５

法兰厚度／ｍｍ １２

壳体最大许用应力／ＭＰａ ８２５

焊接系数 ０９

推进平台主结构筒体和贮箱安装法兰的具体

设计需依据各自的受力特点开展。其中，筒体主要

受轴向载荷作用，故本实例中筒体采用整体性好且

轴向承载效率较高的铝合金加筋壁板结构形式。

贮箱安装法兰起传递贮箱载荷和贮箱维形的作用，

需优先保证结构的整体刚度，故贮箱安装法兰采用

一体式铝合金硬壳结构形式。

按照上述推进平台贮箱和主结构的设计思路，

本文以Ｎａｓｔｒａｎ软件为优化分析平台，对推进平台贮
箱和主结构进行有限元建模和主结构设计参数

优化［１６１７］。

具体建模过程中，采用二维ｓｈｅｌｌ单元模拟贮箱
壳体、贮箱安装法兰硬壳结构和筒体加筋壁板结

构；考虑到推进平台下方与运载火箭通过包带连
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接，上方与载荷舱通过８个分离螺母连接，对应有限
元模型下端施加固支约束，上方通过集中质量点模

拟载荷舱质量属性，并与推进平台上端通过建立

ＭＰＣ约束模拟８点连接；贮箱与主结构螺栓连接处
同样通过建立 ＭＰＣ约束进行模拟。推进平台有限
元模型如图５所示。

图５　有限元模型

Ｆｉｇ５　Ｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｍｏｄｅｌ

贮箱推进剂质量属性的定义将对推进平台模

态的分析结果产生明显影响。崔高伟通过虚拟质

量法和集中质量法对比分析，明确虚拟质量法可通

过施加附加质量矩阵，实现不可压缩流体对结构的

作用，可以更为真实地反映出液体推进剂对结构动

特性的影响［１８］。林子钦通过虚拟质量法计算了半

充液圆柱壳的固有频率，验证了该方法的可行性，

并且显示了虚拟质量法在计算流固耦合问题的准

确性和高效性［１９］。综上，本实例采用虚拟质量法对

推进平台推进剂属性进行定义。

按照主结构方案的初步设计和分析结果，本实

例中，以整器横向一阶基频≥１２Ｈｚ作为关键约束
条件，以主结构重量最小作为优化目标。结合主结

构特点，按照主结构变刚度设计思路，对主结构进

行优化区域划分。其中，为将优化工作量控制在工

程可行范围内，并考虑到筒体开口尺寸协调需要，

对筒体筋条数量及尺寸进行了设定，筒体按加筋壁

板的网格分布进行多区域划分，见图５；贮箱安装法
兰则因其整体刚度设计和机加工工艺实施需求，将

其作为单优化区域。通过对相关区域结构的厚度

参数进行优化，得出贮箱安装法兰整体壁厚和筒体

各网格区域壁厚的最优设计参数。主结构形式如

图６所示，优化后设计参数如表４所示。

图６　主结构产品示意

Ｆｉｇ６　Ｍａｉｎｓｔｒｕｃｔｕｒｅｆｏｒｍ

表４　主结构设计参数
Ｔａｂ４　Ｄｅｓｉｇｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｔｈｅｍａｉｎｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

项目名称 设计值

贮箱安装法兰厚度／ｍｍ ５５
筒体壁厚／ｍｍ １５～４６
筒体筋条数量 ６０
筒体筋条高度／ｍｍ １０
筒体筋条宽度／ｍｍ １０
推进平台干重／ｋｇ ４１０
推进平台干重占比 １３６％（贮箱加注总重３０３０ｋｇ）

通过方案设计和优化，得出筒体加筋壁板的筋

条数量为６０，筋条高度和宽度为１０ｍｍ；贮箱安装
法兰的壁厚值优化为５５ｍｍ；筒体加筋壁板的网格
壁厚值优化为１５～４６ｍｍ不等，厚度分布见图７，
其中，因大厚度区域集中在靠近前端框的８个连接
点区域、相邻贮箱之间的狭窄区域和靠近后端框区

域，与所述区域的连接刚度和传力设计预期吻合。

上述推进平台总装状态干重（未加注状态质

量）为４１０ｋｇ，仅占推进平台总质量（满加注状态质
量３０３０ｋｇ）的１３６％。

图７　厚度分布

Ｆｉｇ７　Ｔｈｉｃｋｎｅｓｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ
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按照主结构最优设计参数对有限元模型参数

进行更新，通过开展模态分析得出，整器横向一阶

基频为１３４Ｈｚ，纵向一阶基频为３２２Ｈｚ。上述分
析数据与整器地面振动试验数据一致性良好，均满

足整器基频的约束要求，见图８和表５。模态分析
和振动试验结果显示，推进平台刚度薄弱区域没有

出现在贮箱安装位置，说明基于主结构与贮箱共承

力的设计理念，并通过合理优化主结构设计参数，

可以较好地保证推进平台刚度的整体均匀性，达到

与常规推进平台相同的刚度效果。

图８　整器模态分析及振动试验示意

Ｆｉｇ８　Ｍｏｄａｌａｎａｌｙｓｉｓａｎｄｖｉｂｒａｔｉｏｎｔｅｓｔｏｆｔｈｅ

ｗｈｏｌｅｓｐａｃｅｃｒａｆｔ

表５　模态结果

Ｔａｂ５　Ｒｅｓｕｌｔｓｏｆｔｈｅｎｏｒｍａｌｍｏｄａｌ 单位：Ｈｚ

项目名称 分析结果 试验结果

横向一阶基频 １３４ １３３

纵向一阶基频 ３２２ ３６２

推进平台载荷工况主要是贮箱内压载荷和载

荷舱、贮箱（加注状态）的主动段过载。其中，载荷

舱和贮箱的横向过载将对主结构产生弯矩载荷

Ｍ作用（载荷方向不限），并以下端区域最为严酷。
强度分析和静力试验过程中，为达到对全部主结构

和贮箱的有效考核，将下端弯矩载荷Ｍ简化为轴向
力［２０］，并与原有轴向力Ｐ一同作用在主结构上端如
下式

Ｐｄ＝Ｐ＋４Ｍ／ｄ （１）
式中ｄ为主结构筒体直径。

通过强度分析得出，推进平台主结构最小强度

裕度为０８３，贮箱壳体最小强度裕度为１８０。上述
分析数据与推进平台静力试验数据一致性良好，如

图９和表６所示，均满足推进平台强度设计要求。

通过提取贮箱安装中心面处有限元节点载荷得出，

贮箱结构在推进平台中轴向承载占比为３２４％；贮
箱与主结构形成封闭构型，使主结构加筋壁板的抗

屈曲失效能力提升高达 ２４３％。在具体工程应用
中，贮箱应力水平可通过主结构、推进系统的联合

设计和优化控制在合理范围，即在提升推进平台承

载效率的同时，保证贮箱的工作安全性。

图９　推进平台强度分析及静力试验示意

Ｆｉｇ９　Ｓｔｒｅｎｇｔｈａｎａｌｙｓｉｓａｎｄｓｔａｔｉｃｔｅｓｔｏｆｔｈｅ

ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎｐｌａｔｆｏｒｍ

表６　强度结果
Ｔａｂ６　Ｓｔｒｅｎｇｔｈｒｅｓｕｌｔｓ

载荷 区域 计算应力／ＭＰａ试验应力／ＭＰａ 裕度

内压

轴压

主结构 ２２９ ２００ ０８３

贮箱　 ３２０ ２９４ １８０

实例计算和试验结果说明，主结构与贮箱共承

力的推进平台构型可以满足其作为航天器推进平

台承力的条件。经估算，该方案中推进平台总装状

态干重（未加注状态质量）占推进平台总质量（满加

注状态质量）比例仅为１３６％，在航天器推进平台
设计中属于效率较高的，与典型航天器推进平台的

结构效率对比情况如表７所示。
表７　结构效率对比

Ｔａｂ７　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｈｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ

航天器型号 干重／ｋｇ 总质量／ｋｇ干重占比／％

Ｆｒｅｇａｔ上面级 １０００ ６３５０ １５７

货运飞船推进舱 ２６０ ５８６０ ４０３

嫦娥五号轨道器推进舱 ７１５ ３７１５ １９２

本实例 ４１０ ３０３０ １３６

４　结论

提出了一种主结构与贮箱共承力的推进平台
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设计理念，并通过结构设计、有限元仿真和试验验

证相结合的方法，证明了该设计理念的技术可行

性。结合具体实例，通过优化设计和试验验证，推

进平台干重占比仅为１３６％，在航天器推进平台设
计中属于效率较高的。该设计理念和设计方法可

作为今后大型航天器推进平台的设计参考。
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