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泵压式固液火箭发动机系统仿真与优化设计

朱　浩，孔德帅，蔡国飙
（北京航空航天大学 宇航学院，北京１００１９１）

摘　　　要：提出了以高质量分数过氧化氢为氧化剂的泵压式固液火箭发动机的系统仿真和优化设计方

法．利用高质量分数过氧化氢易催化分解的特点，建立了采用泵压式输送系统的固液火箭发动机系统仿真模

型，并应用遗传算法分别对采用挤压式和泵压式两种输送系统的固液火箭发动机开展优化设计．结果显示：

虽然增加了管路系统的复杂性，但在总冲相同时，泵压式固液火箭发动机在质量、体积、比冲等性能上均优于

挤压式固液火箭发动机，因此具有更大的工程应用潜力和优势．
关　键　词：固液火箭发动机；泵压式输送系统；系统仿真；设计优化；遗传算法

中图分类号：Ｖ４３６　　　　　文献标志码：Ａ

收稿日期：２０１２－１０－１３
网络出版地址：ｈｔｔｐ：／／ｗｗｗ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２２９７．Ｖ．２０１２０９２１．１２５１．０２８．ｈｔｍｌ
作者简介：朱浩（１９８３－），男，河北保定人，博士生，主要从事固液动力飞行器总体设计研究．

Ｓｙｓｔｅｍ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ａｎｄ　ｏｐｔｉｍａｌ　ｄｅｓｉｇｎ　ｏｆ　ｈｙｂｒｉｄ
ｒｏｃｋｅｔ　ｍｏｔｏｒ　ｗｉｔｈ　ｐｕｍｐ　ｆｅｅｄ　ｓｙｓｔｅｍ

ＺＨＵ　Ｈａｏ，ＫＯＮＧ　Ｄｅ－ｓｈｕａｉ，ＣＡＩ　Ｇｕｏ－ｂｉａｏ
（Ｓｃｈｏｏｌ　ｏｆ　Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，

Ｂｅｉｊｉｎｇ　Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ　Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ　ａｎｄ　Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，Ｂｅｉｊｉｎｇ　１００１９１，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｓｙｓｔｅｍ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ａｎｄ　ｏｐｔｉｍａｌ　ｄｅｓｉｇｎ　ｏｆ　ｈｙｂｒｉｄ　ｒｏｃｋｅｔ　ｍｏｔｏｒ　ｗｉｔｈ　ｐｕｍｐ　ｆｅｅｄ
ｓｙｓｔｅｍ　ｗｅｒｅ　ｐｒｏｐｏｓｅｄ．Ｔｈｅ　ｈｉｇｈ　ｃｏｎｃｅｎｔｒａｔｉｏｎ　ｈｙｄｒｏｇｅｎ　ｐｅｒｏｘｉｄｅ　ｗａｓ　ｓｅｌｅｃｔｅｄ　ａｓ　ｔｈｅ　ｏｘｉｄｉ－
ｚｅｒ．Ｂａｓｅｄ　ｏｎ　ｔｈｅ　ｆａｃｔ　ｔｈａｔ　ｔｈｅ　ｈｉｇｈ　ｃｏｎｃｅｎｔｒａｔｉｏｎ　ｈｙｄｒｏｇｅｎ　ｐｅｒｏｘｉｄｅ　ｃａｎ　ｂｅ　ｅａｓｉｌｙ　ｃａｔａｌｙｚｅｄ，

ａｐｕｍｐ　ｆｅｅｄ　ｓｙｓｔｅｍ　ｗａｓ　ｕｓｅｄ　ａｎｄ　ａ　ｓｙｓｔｅｍ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ｐｒｏｃｅｄｕｒｅ　ｗａｓ　ｐｒｏｇｒａｍｍｅｄ．Ｔｈｅ　ｇｅ－
ｎｅｔｉｃ　ａｒｉｔｈｍｅｔｉｃ　ｗａｓ　ｕｓｅｄ　ｉｎ　ｔｈｅ　ｈｙｂｒｉｄ　ｒｏｃｋｅｔ　ｍｏｔｏｒ　ｏｐｔｉｍａｌ　ｄｅｓｉｇｎ　ｐｒｏｃｅｓｓ．Ｔｈｅ　ｏｐｔｉｍａｌ
ｄｅｓｉｇｎ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ｓｈｏｗ　ｔｈａｔ　ｈｙｂｒｉｄ　ｍｏｔｏｒ　ｗｉｔｈ　ａ　ｐｕｍｐ　ｆｅｅｄ　ｓｙｓｔｅｍ　ｓｈｏｗｓ　ｍｏｒｅ　ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ　ａｐ－
ｐｌｉｃａｔｉｏｎ　ｐｏｔｅｎｔｉａｌ　ｃｏｍｐａｒｅｄ　ｗｉｔｈ　ｈｙｂｒｉｄ　ｍｏｔｏｒ　ｗｉｔｈ　ａ　ｇａｓ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｆｅｅｄ　ｓｙｓｔｅｍ，ｂｅｃａｕｓｅ　ｉｔｓ
ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｓ　ａｒｅ　ｂｅｔｔｅｒ．

Ｋｅｙ　ｗｏｒｄｓ：ｈｙｂｒｉｄ　ｒｏｃｋｅｔ　ｍｏｔｏｒ；ｐｕｍｐ　ｆｅｅｄ　ｓｙｓｔｅｍ；ｓｙｓｔｅｍ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ；

ｏｐｔｉｍａｌ　ｄｅｓｉｇｎ；ｇｅｎｅｔｉｃ　ａｒｉｔｈｍｅｔｉｃ

　　当前，无毒无污染、快速响应、低成本成为航
天运载器的重要发展方向．液体火箭发动机现多
使用低温或有毒推进剂，结构复杂，保障烦琐；固
体火箭发动机不易多次启动和长时间工作．自身
结构特点导致两者短期内很难改进各自缺点．采
用液体氧化剂和固体燃料的固液火箭发动机，结
构简单、安全可靠，可多次启动和进行推力调节，
很好的弥补了固体或液体火箭发动机的不足．国

内外开展了大量固液火箭发动机的机理和方案研

究［１－７］，并在以“太空船一号”为代表的飞行器中得
到了实际应用［８］．
９８％Ｈ２Ｏ２／ＨＴＰＢ（丁羟）是一种常温无毒的
推进剂组合，其中９８％Ｈ２Ｏ２ 催化分解产物为氧
气和水，可利用其驱动涡轮泵或返回贮箱增压．泵
压式输送系统虽然比挤压式输送系统更为复杂，
但在总冲较大的情况下可有效减少结构质量，同
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时提高发动机比冲．利用９８％Ｈ２Ｏ２ 催化分解产
物可用于驱动涡轮和增压贮箱的特性，本文开展
了泵压式固液火箭发动机系统仿真和优化设计，
并与挤压式方案对比分析，探索泵压式固液火箭
发动机的设计方法和潜在应用优势．

１　系统仿真和优化设计流程

本文首先建立固液火箭发动机的系统仿真模

型，将固液火箭发动机的设计过程转化为由初始
设计参数计算发动机性能参数的数学模型，作为
优化设计的基础．之后以发动机总质量为目标函
数，以发动机总冲、药柱长细比为约束条件，采用
遗传算法开展固液火箭发动机的优化设计．系统
仿真和优化设计的流程如图１所示．

２　系统仿真

系统仿真基于以下设定：推进剂组合为９８％
Ｈ２Ｏ２／ＨＴＰＢ；选用车轮形药柱；选用理想汽蚀文
氏管保持液体氧化剂流量恒定；选择潜入式锥形
喷管；燃烧室绝热层厚度为５ｍｍ，喷管绝热层厚
度为１０ｍｍ．

２．１　初步设计

车轮形药柱共有５个初始药形参数：药柱半
径Ｒ、初始肉厚ｅ、初始轮心孔半径ｒ、车轮孔数ｎ
和车轮孔倒角半径ｒ１，如图２所示．已知初始药形
参数，根据平行层燃烧规律可由燃去肉厚ｅ１ 求得
药柱截面通道面积Ａｐ 和燃烧周界长度Ｓｃ．已知
推进剂性质和结构材料参数，根据推力、流量和压
强的关系，可由初始设计参数：初始推力Ｆｉ、燃烧
室初始压强ｐｃｉ、初始氧燃比αｉ、扩张比ε和贮箱
压强（泵压式）ｐｔ与５个初始药形参数进一步求
得药柱长度、燃烧室初始装填体积等发动机工作
初始时刻的初步设计参数．

２．２　内弹道计算

内弹道计算的目的是由初步设计参数确定燃

烧室压强与时间的关系，进而求得推力．设燃气为
理想气体，不考虑燃烧室热损失，忽略燃气密度的
影响，参考固体火箭发动机内弹道计算方法［９］，可
得到固液火箭发动机燃烧室压强计算公式．利用

４阶龙格库塔法，由初步设计参数，可得到发动机
推力、燃烧室压强、工作时间等性能参数．

２．３　部件设计

固液火箭发动机的主要部件有气瓶、贮箱、燃
烧室、喷管、涡轮泵、催化床、管路和阀门等．其中，

挤压式输送系统中阀门管路总质量设定为３０ｋｇ，
泵压式输送系统中阀门管路较多，其总质量设定
为５０ｋｇ；燃烧室和喷管的尺寸主要由燃烧室压
强、扩张比和药柱尺寸决定，可由工程算法计
算［１０］；气瓶、贮箱、涡轮泵、催化床等增压系统部
件的质量与尺寸主要由氧化剂质量和采用的增压

方式决定．

图１　优化设计流程图

Ｆｉｇ．１　Ｏｐｔｉｍａｌ　ｄｅｓｉｇｎ　ｐｒｏｃｅｓｓ

９２１２
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图２　车轮孔药柱截面形状

Ｆｉｇ．２　Ｓｅｃｔｉｏｎ　ｓｈａｐｅ　ｏｆ　ｗｈｅｅｌ　ｐｏｒｔ　ｇｒａｉｎ

２．３．１　挤压式输送系统

主要由高压气瓶向贮箱增压，贮箱压强ｐｔ由
燃烧室压强ｐｃ决定，原理如图３所示．其中ｐ１ 和

ｐ２ 分别表示贮箱前、后管路压降，取值为上游压
力的１５％；ｐｈ为喷注器压降，取０．５ＭＰａ．气瓶初
始压强设为３０ＭＰａ．挤压式输送系统中，贮箱中
液体氧化剂全部用于燃烧消耗，进而根据工程方
法可求得贮箱和气瓶的尺寸和质量［１１］．

图３　挤压式输送系统原理图

Ｆｉｇ．３　Ｇａｓ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｆｅｅｄ　ｓｙｓｔｅｍ

２．３．２　泵压式输送系统

贮箱由催化分解的气体增压．燃烧室压强ｐｃ
与贮箱压强ｐｔ无直接关系，由涡轮泵增压．涡轮
泵增压后的液体氧化剂分为两路，主路进入燃烧
室燃烧，辅路进入催化床产生高温工质气体驱动
涡轮泵；催化床分解后产生的工质气体也分为两
路，一路驱动涡轮泵，另一路返回贮箱增压，系统
原理如图４所示．其中ｐ３ 为泵后管路压降，ｐ４ 为

图４　泵压式输送系统原理图

Ｆｉｇ．４　Ｐｕｍｐ　ｆｅｅｄ　ｓｙｓｔｅｍ

催化床出口后管路的压降，取值均为上游压力
的１５％．
贮箱压强ｐｔ为系统仿真的输入变量．泵压式

输送系统中，贮箱中液体氧化剂质量除用于燃烧
消耗外，部分经催化分解后用于增压贮箱和驱动
涡轮，进而根据工程方法可求得贮箱的尺寸和质
量．由图４可知，泵入口压强

ｐｉｎ ＝ｐｔ－ｐ２ （１）

　　泵出口压强

ｐｏｕｔ＝ｐｃ＋ｐｈ＋ｐ３ （２）
计算中采用单级同轴涡轮泵．在初步设计时，可根
据泵的净正抽吸压头、泵的体积流量和当前可能
达到的气蚀比转速来计算泵的转速ｎｐ．则叶
轮外径

Ｄｐ＝ ６０πｎｐ
Ｈｐｇ槡φ （３）

其中 Ｈｐ 为泵的扬程，由泵出、入口压强决定；φ
为泵的压头系数，一般取０．６５～０．７０．涡轮的平
均半径

Ｄｔ＝ ６０πｎｔλ
２ｈ槡 ｔ （４）

其中ｈｔ是涡轮工质比焓降，决定于工质气体热力
学性质和涡轮出入口压强；ｎｔ 是涡轮转速，等于
泵转速；λ是经验常数．涡轮所需工质流量

ｍｍｔ＝ ｐｔ
ｈｔηｔ

（５）

其中涡轮功率ｐｔ与泵功率相同，单级涡轮的效率

ηｔ一般取０．３５～０．４５．
涡轮泵的质量可表示成经验密度与其体积的

乘积［１２］．按照图５所示计算涡轮泵结构尺寸，进
而计算其质量．

图５　涡轮泵体积计算

Ｆｉｇ．５　Ｖｏｌｕｍｅ　ｃｏｍｐｕｔｉｎｇ　ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｏｆ　ｔｈｅ

ｔｕｒｂｉｎｅ　ｐｕｍｐ

催化床的氧化剂来自于泵出口，因此催化床

０３１２
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的室压

ｐｃｔ＝ｐｏｕｔ－ｐ３ （６）

　　催化分解的工质特性由热力计算得到．设定
催化床床载为２００ｋｇ／（ｍ２·ｓ）、催化床长度为１０
ｃｍ．催化床壳体采用不锈钢材料，厚度由第三强
度理论计算，长度为２０ｃｍ．经过催化床的氧化剂
流量为涡轮所需工质流量ｍｍｔ 与增压贮箱流量

ｍｏｔ之和，ｍｏｔ可根据理想气体状态方程求得．按
以上方法，可求得催化床的质量和尺寸．
通过初步设计、内弹道计算和部件设计，建立

了固液火箭发动机的系统仿真模型，输入参数为
初始药形参数（Ｒ，ｅ，ｒ，ｎ，ｒ１）和初始设计参数（Ｆｉ，

ｐｃｉ，αｉ，ε，ｐｔ）．

３　优化设计

以固液火箭发动机系统仿真模型为基础，应
用多岛遗传算法，分别对采用泵压式和挤压式输
送系统的固液火箭发动机开展优化设计．

３．１　设计变量、目标函数与约束条件

初始药形参数中车轮孔倒角半径ｒ１ 对发动
机性能影响较小，设为定值；因此，优化变量为４
个初始药形参数Ｒ，ｎ，ｅ，ｒ和５个初始设计参数

Ｆｉ，ｐｃｉ，αｉ，ε，ｐｔ（泵压式），取值范围如表１所示．发

表１　设计变量及取值范围

Ｔａｂｌｅ　１　Ｄｅｓｉｇｎ　ｖａｒｉａｂｌｅｓ　ａｎｄ　ｔｈｅｉｒ　ｂｏｕｎｄａｒｉｅｓ

设计变量 约束上限 约束下限

Ｒ／ｍ　 ０．４７７　 ０．２７５

ｅ／ｍ　 ０．０５　 ０．０１

ｒ／ｍ　 １０　 ４

ｎ　 ０．９５　 ０．７５

Ｆｉ／ｋＮ　 ７０．０　 １０．０

ｐｃｉ／ＭＰａ　 ５．５　 ２．０

αｉ ８．０　 １．５

ε １００．０　 ２０．０

ｐｔ／ＭＰａ　 ７．０　 ０．５

动机总质量Ｍ 是衡量发动机性能的重要参数，因
此目标函数为 Ｍ 最小，约束条件为总冲Ｉｔ 和药
柱长细比Ｌｆ／Ｄｆ（影响燃烧状态）．优化设计的数
学模型如公式（７）所示．
ｍｉｎ　Ｍ ＝ｆ１（Ｒ，ｎ，ｅ，ｒ，Ｆｉ，ｐｃｉ，αｉ，ε，ｐｔ）；

ｓ．ｔ．　Ｉｔ＝ｆ２（Ｒ，ｎ，ｅ，ｒ，Ｆｉ，ｐｃｉ，αｉ，ε，ｐｔ）≥

１．５５８　９×１０７（Ｎ·ｓ）；

Ｌｆ／Ｄｆ＝
ｆ３（Ｒ，ｎ，ｅ，ｒ，Ｆｉ，ｐｃｉ，αｉ，ε，ｐｔ）≤５ （７）

３．２　优化方法

遗传算法是模拟生物在自然环境中的遗传和

进化过程而形成的一种自适应的全局优化、具有
鲁棒性的搜索算法，可以解决复杂的非连续变量
问题［１３－１４］．多岛遗传算法由普通遗传算法发展而
来，与其主要区别是把每一代人口（可行域）划分
为多个称为岛的子区域，传统遗传算法中的选择、
交叉和突变在每个岛上分别进行，同时会有部分
基因由某个岛周期性的迁移到其他岛上．多岛遗
传算法中的迁移操作保持了优化解的多样性，提
高了包含全局最优解的机会［１５］．针对系统仿真的
数学模型复杂、不能提供较好的初始设计点、同时
包含连续和离散设计变量（车轮孔数ｎ）的特点，
为了实现较好的全局搜索，本文采用多岛遗传算
法进行优化设计．

４　优化结果和分析

优化结果如表２所示，目标函数Ｍ 随遗传代
数的收敛如图６所示，泵压式方案中连续变量燃
烧室压强ｐｃｉ和离散变量车轮孔数ｎ随遗传代数
的变化如图７所示，可见遗传算法适用于同时含有
连续和离散变量的固液火箭发动机的优化设计．

４．１　质量对比

优化结果的质量参数如表３所示．采用泵压
式输送系统，因需驱动涡轮和增压贮箱，导致氧化
剂、阀门管路和贮箱质量略有增加；但贮箱压强低
于燃烧室压强，且不需高压气瓶增压，大大降低了

表２　优化设计结果

Ｔａｂｌｅ　２　Ｏｐｔｉｍａｌ　ｄｅｓｉｇｎ　ｒｅｓｕｌｔｓ

输送

系统

设计变量 目标 约束

Ｒ／ｍ　 ｅ／ｍ　 ｒ／ｍ　 ｎ　 Ｆｉ／ｋＮ　 ｐｃｉ／ＭＰａ αｉ ε ｐｔ／ＭＰａ　 Ｍ／ｋｇ　Ｉｔ／１０７（Ｎ·ｓ）Ｌｆ／Ｄｆ

泵压式 ０．４５３　 ０．０７３　 ０．０８９　 ４　 ８０　 ２．２３　 ３．４６　１００　 ０．５　 ５７３８　 １．５５８　９　 ２．２４

挤压式 ０．５２０　 ０．０５５　 ０．２２０　 ４　 ８２　 ２．００　 ３．７９　 ９７　 ５　９３７　 １．５５８　９　 １．８５

１３１２
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发动机结构总质量．因此，泵压式固液火箭发动机
总质量小于挤压式，且质量分数更高．

图６　目标函数迭代收敛过程

Ｆｉｇ．６　Ｉｔｅｒａｔｉｏｎ　ａｎｄ　ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅ　ｐｒｏｃｅｓｓｅｓ　ｏｆ　Ｍ

图７　车轮孔数和燃烧室压强迭代收敛过程

Ｆｉｇ．７　Ｉｔｅｒａｔｉｏｎ　ａｎｄ　ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅ　ｐｒｏｃｅｓｓｅｓ

ｏｆ　ｎａｎｄ　ｐｃｉ

表３　优化结果的质量参数

Ｔａｂｌｅ　３　Ｍａｓｓ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ｏｐｔｉｍａｌ　ｄｅｓｉｇｎ　ｒｅｓｕｌｔｓ

参数 泵压式 挤压式

结构质量／ｋｇ　 ６０７　 ８５８

无效推进剂质量／ｋｇ　 １２４　 ６４

有效推进剂质量／ｋｇ　 ５　００７　 ５　０１４

总质量／ｋｇ　 ５　７３８　 ５　９３７

质量分数 ０．８７３　 ０．８４４

４．２　尺寸对比

优化结果的尺寸参数如表４和表５所示．采
用泵压式输送系统方案的燃烧室、贮箱直径较小，
且涡轮泵和催化床的尺寸远小于高压气瓶，因此
占用体积比挤压式减少了近２０％，且更便于在飞
行器结构中的布局．

表４　挤压式优化结果的尺寸参数

Ｔａｂｌｅ　４　Ｄｉｍｅｎｓｉｏｎ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ｇａｓ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｆｅｅｄ

ｓｙｓｔｅｍ＇ｓ　ｏｐｔｉｍａｌ　ｄｅｓｉｇｎ　ｒｅｓｕｌｔｓ

部件 长度／ｍ 直径／ｍ 体积／ｍ３

燃烧室 ４．７１６　 １．０６０　 ４．１６４

贮箱 ３．６３７　 １．０６０　 ３．２１１

气瓶 ０．８３１　 １．０６０　 ０．７３４

总计 ８．１１０

表５　泵压式优化结果的尺寸参数

Ｔａｂｌｅ　５　Ｄｉｍｅｎｓｉｏｎ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ｐｕｍｐ　ｆｅｅｄ　ｓｙｓｔｅｍ＇ｓ

ｏｐｔｉｍａｌ　ｄｅｓｉｇｎ　ｒｅｓｕｌｔｓ

部件 长度／ｍ 直径／ｍ 体积／ｍ３

燃烧室 ４．６１８　 ０．９２６　 ３．１０８

贮箱 ４．７０２　 ０．９２６　 ３．１６４

涡轮泵 ０．２４２　 ０．１５７　 ０．００５

催化床 ０．４６５　 ０．３７１　 ０．０５０

总计 ６．３２７

４．３　其他性能参数对比

优化结果的其他性能参数如表６所示．因可
采用较高的燃烧室压强，泵压式方案的平均比冲
高于挤压式；因工作过程的平均氧燃比较小，使燃

表６　优化结果的其他性能参数

Ｔａｂｌｅ　６　Ｏｔｈｅｒ　ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ｏｐｔｉｍａｌ

ｄｅｓｉｇｎ　ｒｅｓｕｌｔｓ

参数 泵压式 挤压式

平均推力／ｋＮ　 ８１．１　 ８４．３

工作时间／ｓ　 １９２　 １８５

平均比冲／（Ｎ·ｓ／ｋｇ） ３　１１４　 ３　１０９

平均氧燃比 ４．００　 ４．２２

平均燃烧室压强／ＭＰａ　 ２．１５　 １．９４

扩张比 １００　 ９７

２３１２
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速降低，在总冲相同时，泵压式方案推力减小，工
作时间增加，有利于降低飞行中有效载荷承受的
过载．
综上所述，采用泵压式输送系统的固液火箭

发动机，虽然系统复杂性比采用挤压式有所增加，
但在质量、尺寸、比冲等几乎所有性能参数上均有
所提高，在实际工程应用中将更具优势和潜力．

５　结　论

１）采用的泵压式固液火箭发动机系统仿真
和优化设计方法合理可行．
２）遗传算法对同时含有连续和离散变量的固
液火箭发动机系统的优化设计有很好的适用性．
３）采用泵压式输送系统的固液火箭发动机，
虽然系统复杂性比采用挤压式有所增加，但在质
量、尺寸、比冲等性能参数上均有所提高，在实际
工程应用中将更具优势和潜力．
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