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三组元液体火箭发动机实现单级入轨的优化分析
*

谭建国,徐万武,王振国
(国防科技大学航天与材料工程学院, 湖南 长沙  410073)

摘  要:建立了三组元液体火箭发动机性能计算模型、单级入轨可重复使用运载器质量模型和弹道模型,

以起飞质量为目标函数,优化得到了实现单级入轨的发动机基本参数。结果显示:三组元发动机性能比氢氧

发动机高 10%。本研究是三组元发动机系统设计和分析的基础。
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Optimal Analysis of Tripropellant Engine for SSTO

TAN Jian-guo, XU Wan-w u, WANG Zhen-guo

( College of Aerospace and Material Engineering, Nat ional Univ. of Defense Technology, Changsha 410073, China)

Abstract: The trajectory model and the mass model of SSTO reusable vehicle and t he per formance model of tripropellant

liquid rocket eng ine are established. Optimal analysis w hose objective is minimizing the vehicle gross mass is performed to attain

t he eng ine parameters. Results show that the performance o f tripropellant engine is 10% higher than that of LH/ LOX eng ine.

T his research is the basis of design and analysis of tr ipropellant pr opulsion system.
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为大幅度降低航天运载的费用,以三组元液体火箭发动机为动力的可重复使用单级入轨方案已进

行了广泛研究
[ 1~ 5]

。俄罗斯和美国合作,成功研制了三组元发动机 RD-0120TP 和 RD-701
[ 1]
。当前,国

内外研究的三组元主要集中在液氢/液氧/煤油上,采用两种工作模式:模式 1时三组元同时燃烧以利用

其高的密度比冲,模式 2时只有液氢液氧燃烧以利用其高比冲。与氢氧发动机相比,三组元发动机用于

单级入轨至少存在三方面优点: ( 1) 有效降低储箱结构质量; ( 2) 降低运载器尺寸; ( 3) 较大的起飞推重

比。依据已有的运载器和发动机, 建立三组元发动机性能计算模型、单级入轨运载器质量模型、弹道模

型,以起飞质量为目标函数,优化发动机基本设计参数,可为后续三组元液体火箭发动机系统设计和分

析打下基础。

图 1  单级入轨运载器结构示意图

Fig . 1  Schematic figur e of SST O vehicle

1  优化分析模型

设运载任务为把 10t 载荷送入 200km 近地圆

轨道,并能从轨道再入着陆。

本文研究了实现该任务的三组元发动机推进

方案,为了比较,也考虑了氢氧发动机推进方案。

1. 1  运载器方案

根据其它单级入轨方案[ 1, 3]和航天飞机方案,

采用垂直起飞、水平降落可重复使用运载器, 其结构如图 1。箭身为圆筒形。直径 D 与推进剂体积有

关。头部采用大钝头曲线结构。采用平行翼, 翼面积应满足再入和着陆要求,且上升段阻力应尽可能
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小。三个独立的推进剂储箱。推进系统为 4个独立的发动机。

1. 2  运载器质量模型

运载器起飞质量包括载荷、运载器干质量和推进剂质量。

采用文献[ 5]的质量模型,但有两点不同:

( 1) 发动机组件取两种模式下的最大质量, 并加上模式转换控制系统的质量。所以, 应使发动机系

统在两种模式下达到一定平衡。如涡轮泵两种模式下工况相差太远,则存在较大的质量冗余。

(2) 以推进剂容积来衡量储箱质量并不准确,因为容积是推进剂的容积, 而不是结构本身的体积,

容积密度 Qv 并没有反映储箱密度的本质含义。例如,用容积密度方法并不能反映共底储箱与独立储箱

的区别。所以, 应当直接从储箱本身来考虑其质量。

由于储箱是薄壁结构,所以可用面密度来表达质量。面密度定义为储箱单位面积的结构质量:

Qa= M / A (1)

对椭球形箱底, 设箱底半径与高度之比为 h ,则对直径为 D,长度为 L 的储箱,其表面积为

A = PD ( L - D / h) + 2 @ PD
2
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假设储箱未充满系数为 0. 02, h= 5。可得储箱的结构质量计算表达式为:

M tank= A tankQa= Qa(PDL + 1. 0895D
2
) (2)

该公式由于考虑到了结构和形状因素,所以应当比较准确。对美国航天飞机和俄罗斯/能源号0运
载器的储箱进行分析,取 Qa,H= 19kg/ m

2
, Qa, O= 19kg/ m

2
, Qa,RP= 13. 3kg / m

2。

1. 3  发动机性能计算模型

尽管发动机性能与燃烧室压强、喷管膨胀比、飞行高度等有密切关系,但只要当喷管收缩比大于 4

时,燃烧产物的热力学属性基本上只由推进剂组分和室压决定。这样,可以把发动机性能计算分为两个

彼此独立的部分:热力学部分和流体力学部分。前者得到燃烧室内燃气的热物理属性,比如燃烧产物的

温度 T c、比热比 k、气体常数 R 等。后者则根据喷管滞止假设,得到发动机性能参数。例如,理论比冲

的计算公式为:

I sp =
2k

k- 1
RT c 1- ( p e / p c )

k- 1
k +

A tE
¤mp

( p e- p a) (3)

其中, 燃烧室压强 p c,喷管喉口面积 A t ,喷管膨胀比 E为需要优化的参数,推进剂质量流量 ¤m p 可以根

据室压和燃气产物的属性得到,出口压强 p e 与喷管膨胀比有关。

1. 4  弹道模型

对可重复使用运载器,其飞行弹道包括: 垂直上升段、转弯段、入轨段、轨道飞行段、再入转弯段、滑

翔段、着陆段。本文在弹道模型上只考虑了上升和入轨, 但是,在质量模型中,则考虑了用于再入、滑翔

和着陆的结构和推进剂。弹道方程为:

M
d V
d t
= ¤m pI sp - MgsinH-

1
2

CxQair V
2
S body

d Y
d t
= V sinH

(4)

上式中, V 是飞行速度, Y 是飞行高度。M 是运载器瞬时质量, 为起飞质量减去消耗的推进剂质

量。¤m p 是推进剂流率, 与喷管尺寸、燃烧室压强、推进剂组分比有关。g 是重力加速度。Cx 是气动阻

力,由气动计算得到。Qair是在飞行高度 Y 上的大气密度。S 是运载器箭体横截面积, S = PD
2
body/ 4,而

直径 Dbody根据优化参数得到。H是俯仰角,为事先装订的,与时间相关的函数。
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1. 5  设计变量和目标函数

共 8个设计变量,为:

(1) 模式 1的室压 p c1和模式 2的室压 p c2。当前,氢氧发动机的最大室压为 20MPa,液氧煤油发动

机的最大室压为 26MPa。

(2) 模式 1时的氢燃料比 AH和余氧系数 D1;模式 2时的余氧系数 D1。

(3) 喉部面积 A t。

(4) 模式 1和模式 2的喷管膨胀比 E1、E2。

(5) 模式转换时间点 t 1,也就是模式 1工作结束,模式 2开始工作的时间点。

尽管可重复单级入轨的目标函数可以取为运载器干质量,但用起飞质量应当更合理,原因是:

(1) 从经济性上说, 由于多次重复使用,运载器昂贵的结构费用被分担了。相反, 推进剂每次都必

须消耗掉,所以,推进剂的费用反而占据了总费用的大部分。

(2) 从技术上说,起飞质量更能反映单级入轨的实现可能性,运载器干质量只能说明其性能的相对

好坏,而不能直接说明是否确可以入轨。

2  优化方法

为求解上述优化问题,首先采用Kuhn-Tucker方法将约束问题转化为无约束问题 L ( x , K) = f ( x )

+ E
m

i = 1

Kig i ( x ) ,然后用序惯二次规划( SQP) 法求解。其中, f 为目标函数,本例为起飞质量 M 0。g 为约束条

件,除线性约束外,最主要的约束是入轨速度。K为拉格朗日乘子。步骤为:

(1) 使用 BFGS 方法更新拉格朗日函数 L 的海森矩阵, H k+ 1= H k+
qkq

T
k

q
T
ksk
-

H
T
kH k

s
T
kH ksk

。其中

sk =
V k+ 1- V k

Y k+ 1 - Yk

, qk = ý f ( x k+ 1) + E
n

i = 1
Ki # ý g i ( x k+ 1) - ý f ( x k) + E

n

i= 1
Ki # ý g i ( x k)

(2) 用二次规划法求满足约束的最优值 dk ,使得 min q( d k)= d
T
kH kdk / 2+ ý f ( x k)

T
dk。

(3) 线性搜索和迭代, x k+ 1= x k+ Akdk ,其中, 步长 Ak 应当使罚函数有足够大的下降。

图 2  燃烧室压强对运载器质量的影响

Fig . 2  Vehicle mass vs. combustor pr essure

3  氢氧发动机实现单级入轨

用氢氧发动机实现单级入轨的优化分析模型与三组元

相似,只有少量差别: (1) 没有煤油储箱。(2) 没有煤油涡

轮泵及相应的预燃室和供应管路。( 3) 相应的设计变量大

为减少。

图2是室压对起飞质量 M 0,运载器干质量 Md 和发动

机质量 M e 的影响(单位为 t ) , 为了同时表达三种质量, 进

行了归一化处理, 用于归一化的数值是 12MPa 到 28MPa

的平均值。可以看出:

(1) 提高室压增加了发动机系统质量, 因为高室压需

要更高的涡轮泵出口压头和更厚的管路。

(2) 随室压升高,运载器干质量先降低后升高, 在 20MPa 左右达到最小值。这是发动机质量增加

和推进剂储箱质量降低共同作用的结果。以干质量为目标函数, M anski认为最佳压强为 20MPa, Mar-

t in认为最佳压强为 23MPa[ 2] ,与本文结论相符。但要看到干质量受室压影响相当小。

(3) 从起飞质量来看,室压越大,性能越好。优化结果指示: 越高的室压越有利,尽管随着室压升

高,运载器起飞质量的降低越来越小。另一方面, 发动机所能达到的最大室压受到功率平衡的限制,受

到涡轮泵和冷却的限制, 受到当前材料和技术水平的限制。

从图 2还可以得出: 以起飞质量和运载器干质量为目标函数所得的优化结果并不相同。
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4  三组元发动机实现单级入轨

4. 1  室压的影响

首先考虑两种模式的室压组合对运载器起飞质量的影响,如表 1所示。
表 1 不同室压组合下的最小起飞质量

Tab. 1  Minimum launching mass in different pressur e combination

 p c2    p c1 14 16 18 20 22 24 26 28 30

12 446. 4 436. 2 430. 0 430. 4 431. 1 432. 5 435. 9 441. 3 446. 8

14 431. 8 422. 3 421. 3 420. 4 421. 3 422. 4 426. 2 433. 7

16 422. 2 413. 6 411. 1 411. 0 415. 1 417. 1 423. 6

18 414. 1 408. 7 406. 9 407. 4 412. 3 414. 5

20 409. 8 407. 4 405. 7 406. 8 409. 9

  随着模式 2燃烧室压强 p c2增大,运载器起飞质量降低,这与氢氧发动机相同。但与氢氧发动机不

同的是:降低速率受到模式 1室压 p c1的影响。从表中得到的另一个结论是: 相对而言, 提高 p c1没有提

高 p c 2的效果明显。例如, 以最大和最小值来衡量,在 p c1为 22MPa 时, 起飞质量从 43111t 降到 40817t
的压强差为 6MPa,平均压强 ) 性能系数为 3173t / MPa。在 p c2为 16MPa时, 从最大值 42212t下降到
41110t时, 压强差为 6MPa,平均压强 ) 性能系数为 1187t / MPa。

但是, 单纯提高模式 1的室压并不总是能降低起飞质量,在相同模式 2室压下, 起飞质量随模式 1

的室压增大而先增大后减小。理由在于:模式 1和模式 2之间必须互相匹配,这种匹配包含多方面,有

流动和控制上的匹配,有结构上的匹配,也有发动机性能上的匹配。例如, 对质量,如果两种模式相差太

大,则为了达到某个模式所必须的结构质量(比如涡轮泵系统质量) ,在另一种模式下却完全没有必要,

这就造成了质量冗余。

所以,在以三组元液体火箭发动机为动力的单级入轨运载器中, 对性能影响最大的因素并不是模式

1和模式 2的室压,而是模式 2的室压和模式 1、2之间的压差。正是基于这种考虑, 图 3为模式 2 室压

下,运载器起飞质量和模式压差的关系。从图中可得到如下结论:

( 1) 存在一个最优模式压差,使运载器起飞质量最小。该最优压差在 6~ 8MPa,但不固定。

( 2) 在所分析的室压范围内, 20~ 26M Pa的室压组合成为了最优组合。

( 3) 比较图 2和图 3可以得到,只要选用合理的压强组合,则三组元发动机的起飞质量比相同压强

(指最大压强)下的氢氧发动机的起飞质量下降了 10%。三组元发动机可以使有效载荷比达到 215%,
而使用氢氧发动机, 有效载荷比只有 212%。

图 3  起飞质量和模式压差的关系
F ig. 3 Launching mass vs. pressure differ ence

        
图 4 氢含量对起飞质量的影响

F ig. 4  Launching mass vs. hydrogen fraction
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4. 2  液氢燃料比的影响

有别于氢氧发动机, 三组元发动机的重要特点是在模式 1 时, 液氢与煤油共同燃烧。所以, 液氢燃

料比就成为了需要重点考虑的对象。

从设计角度来说,液氢必须要满足冷却和预燃的需要,一定的氢含量还能够增加煤油的燃烧稳定

性,加大氢含量还能够显著提高发动机比冲。但是,太多的氢无疑增大了氢储箱质量, 这与三组元发动

机的初衷是背道而驰的。图 4显示了氢含量对起飞质量的影响。

结果显示: 由于氢含量不同,运载器起飞质量先下降后上升,最佳氢含量在 20% ~ 25%之间。质量

分析表明:氢涡轮泵质量由模式 2决定,当在模式 1采用较大的氢含量,意味着模式 1的氢流量也大,这

样,氢涡轮泵的质量冗余就越小。

本文并不列出所有设计变量(如喷管膨胀比)对运载器性能的影响,仅列出其最优值。就本例而言,

设计变量的优化值为: 室压 p c1= 26MPa, p c2= 20MPa; 液氢燃料比 AH = 0125; 喉部面积为 A t =

011247m2; 模式 1的余氧系数 D1为 0. 73,模式2的余氧系数 D2 为 0. 74;模式 1的喷管膨胀比 E1为 10.

2,模式 2的喷管膨胀比 E2为 150;模式转换时间点 t 1为 78. 2s,模式 2的飞行时间 t 2 为 251. 9s。

5  结  论

应用本文建立的模型,得到了氢氧发动机和三组元发动机实现单级入轨的最优参数。在各自的最

优条件下,三组元发动机方案比氢氧发动机方案性能提高了 10%。
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