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Ｈ２Ｏ２／ＨＴＰＢ固液火箭发动机
燃料配方正交优化设计

曾　鹏，田　辉，李新田，蔡国飙
（北京航空航天大学 宇航学院，北京１００１９１）

摘　　　要：采用随机轨道法计算了 Ｈ２Ｏ２／ＨＴＰＢ固液火箭发动机的喷管两相流，并采用试验结果验证了

数值计算的准确性．研究了不同凝相质量分数和粒子平均直径对喷管性能的影响，结果表明：随着凝相质量

分数和粒子平均直径的增加，喷管效率逐渐降低．对固体燃料中的Ａｌ，Ｍｇ，ＡＰ和Ｂ等组分的质量分数进行了

正交试验设计，研究分析了不同燃料组分对喷管两相流和发动机性能的影响，并对固体燃料配方进行了正交

优化设计．结果表明：凝相组分质量分数随Ａｌ，Ｍｇ的质量分数增大而增加，ＡＰ和Ｂ的质量分数对凝相质量

分数影响较小；添加Ａｌ，Ｍｇ，ＡＰ和Ｂ等物质对发动机的最佳理论比冲影响不大，但可以有效提高最佳理论密

度比冲；添加Ａｌ和 Ｍｇ等金属颗粒会增加喷管损失，降低实际比冲和实际密度比冲，添加 ＡＰ和Ｂ对比冲效

率影响不大．
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Ｋｅｙ　ｗｏｒｄｓ：ｈｙｂｒｉｄ　ｒｏｃｋｅｔ　ｍｏｔｏｒ；ｆｕｅｌ　ｆｏｒｍｕｌａｔｉｏｎ；ｏｒｔｈｏｇｏｎａｌ　ｄｅｓｉｇｎ；

ｔｗｏ　ｐｈａｓｅ　ｆｌｏｗ；ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

　　固液火箭发动机具有安全性好、可靠性高、成
本低、推力调节和多次起动容易等优点，应用空间
广阔，可以应用在探空火箭、靶弹、运载火箭、亚轨
道飞行器及空间飞行器等许多领域．但固液火箭
发动机的燃速较低，导致固体药柱型面复杂并且
装填分数较低，限制了固液火箭发动机的发展和
应用［１－８］．
为了提高固液火箭发动机的燃速，常在固体

燃料中添加 Ａｌ，Ｍｇ和过氯酸铵（ＡＰ）等物质．
Ｃｈｉａｖｅｒｉｎｉ等 开 展 了 气 氧／端 羟 基 聚 丁 二 烯
（ＧＯｘ／ＨＴＰＢ）固液火箭发动机的试验研究，在固
体燃料中添加了碳黑（ＣＢ）和０．０５～０．１０μｍ的
超细活化铝颗粒（ＵＦＡＬ），试验结果表明添加

２０％ ＵＦＡＬ 可 以 将 固 体 燃 料 的 燃 速 提 高

４５％［９－１１］．Ｇｅｏｒｇｅ等试验研究了添加ＡＰ和Ａｌ对
固体燃料燃速的影响，结果表明添加６．１５％ＡＰ
和１８．４６％Ａｌ时，燃速提高了超过１倍［１２］．Ｆｒｅｄ－
ｅｒｉｃｋ系统研究了添加Ｆｅ２Ｏ３和ＡＰ对ＧＯｘ／ＨＴＰＢ
固液火箭发动机燃速的影响，结果表明添加２．５％
Ｆｅ２Ｏ３，２７．５％ＡＰ时，燃速提高了４４７％［１３］．Ｐｅｒｅｚ
试验研究了不同质量分数的 ＡＰ、聚苯乙烯和

Ｆｅ２Ｏ３ 对燃速和发动机关机性能的影响［１４］．
Ｒｉｓｈａ系统研究了添加Ａｌ，Ｂ和Ｂ４Ｃ对固体燃料
燃速的影响，结果表明添加 Ａｌ和Ｂ能够有效提
高燃速，但同时也产生严重的两相流损失，导致比
冲效率较低［１５－１９］．因此，在添加燃料组分以提高
燃速的同时，有必要研究不同组分以及不同质量
分数的组分对比冲等发动机性能的影响．
本文首先开展了固液火箭发动机喷管两相流

数值计算，然后在喷管两相流数值计算的基础上，
系统研究了添加 Ａｌ，Ｍｇ，ＡＰ和 Ｂ对于 Ｈ２Ｏ２／

ＨＴＰＢ固液火箭发动机性能的影响．

１　喷管两相流数值计算
文中采用随机轨道模型，对９０％Ｈ２Ｏ２／ＨＴ－

ＰＢ固液火箭发动机喷管两相流流场进行了数值
计算，计算的网格如图１所示．

１．１　气体控制方程

气体控制方程在二维轴对称坐标系下的通式为

ρΦ
ｔ ＋

（ρｕΦ）
ｘ ＋１ｒ

（ｒρｖΦ）
ｒ ＝


ｘ
ΓΦ（ ）ｘ ＋ｒ

ｒΓΦ（ ）ｒ ＋ＳΦ （１）

其中Φ是通用变量，Γ是扩散系数，ＳΦ 是广义源
项，其在不同方程中的具体形式如表１所示．

图１　计算网格

Ｆｉｇ．１　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ｍｅｓｈ

表１　控制方程变量

Ｔａｂｌｅ　１　Ｖａｒｉａｂｌｅｓ　ｏｆ　ｃｏｎｔｒｏｌ　ｅｑｕａｔｉｏｎｓ

Φ Γ ＳΦ

连续方程 １　 ０　 ０

动量方程 ｕｉ ｕ －ｐｘｉ＋
Ｓｉ

能量方程 Ｔ ｋ
ｃ ＳＴ

１．２　颗粒运动方程

仅考虑颗粒运动中受到的气动阻力，颗粒的
运动方程为

ｄｕｐ
ｄｔ ＝Ｆｄ

（ｕ－ｕｐ） （２）

Ｆｄ＝ ３４
ＣｄμＲｅ
ρｐｕ

２
ｐ

Ｒｅ＝ρｄｐ｜ｕｐ－ｕ｜
μ

式中ｕ是气相速度；ｕｐ 是颗粒速度；ｄｐ 是颗粒直
径；μ是气相黏度；Ｃｄ是阻力系数．

１．３　求解过程

求解中，首先计算气相初场，根据气相流场
结果计算气相对粒子的作用力，求解粒子的运
动轨迹；然后，计算粒子对气相的作用源相，重
新计算粒子作用下的气相流场和粒子轨迹；重
复以上计算，直到两相流场达到稳定，求解过程
如图２所示．

１．４　计算结果

为了验证数值计算模型的准确性，将数值计

１８１１
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算结果跟发动机地面试验数据进行了比较．试验
发动机采用９０％Ｈ２Ｏ２ 为氧化剂，６２％ＨＴＰＢ／

２８％Ａｌ／１０％Ｍｇ作为固体燃料，氧化剂质量流量
为２ｋｇ／ｓ．表２列出了３次试验的计算值与试验
值，其中数值计算值采用的粒子平均直径为

５．０μｍ，可以看到，计算结果与试验结果比较接
近，证明数值计算结果能够合理地预测喷管效率．

图２　求解过程

Ｆｉｇ．２　Ｓｏｌｕｔｉｏｎ　ｐｒｏｃｅｓｓ

表２　计算结果与试验结果比较

Ｔａｂｌｅ　２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　ａｎｄ

ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｒｅｓｕｌｔｓ

试验

序号
氧燃比

凝相质量

分数／％

试验喷管

效率／％

计算喷管

效率／％

１　 ３．１５　 １６．６　 ８６．１　 ８７．９

２　 ３．４８　 １５．３　 ９１．８　 ８８．６

３　 ３．８３　 １４．２　 ８６．７　 ８９．２

凝相质量分数和粒子平均直径是影响喷管两

相流的主要因素，本文计算了凝相质量分数分别
为５％，１０％，１５％，２０％和２５％，粒子直径分别为

５．０，１０．０和１５．０μｍ的喷管两相流流场，对比分
析了不同凝相质量分数和不同粒子平均直径对喷

管效率的影响．结果如图３所示，喷管效率随凝相
质量分数近似成线性下降的关系，随着粒子直径
增大而减小．

图３　凝相参数对比冲效率的影响

Ｆｉｇ．３　Ｅｆｆｅｃｔ　ｏｆ　ｃｏｎｄｅｎｓｅｄ　ｐｈａｓｅ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｎ

ｓｐｅｃｉｆｉｃ　ｉｍｐｕｌｓｅ　ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ

２　正交试验设计及结果分析

２．１　Ａｌ，Ｍｇ，ＡＰ和Ｂ对发动机理论性能的影响

在固体燃料中添加 Ａｌ，Ｍｇ，ＡＰ和Ｂ等组分
能够有效提高固液混合火箭发动机的燃速，但同
时也带来了两相流损失．为了研究不同添加物对
发动机性能的影响，本文对各种燃料组分的质量
分数进行了正交设计，结果见表３．

表３　正交设计结果（单位：％）

Ｔａｂｌｅ　３　Ｏｒｔｈｏｇｏｎａｌ　ｄｅｓｉｇｎ　ｒｅｓｕｌｔｓ（ｕｎｉｔ：％）

试验号 Ａｌ　 Ｍｇ　 ＡＰ　 Ｂ

１　 ０　 ０　 ０　 ０

２　 ０　 ５　 ５　 ５

３　 ０　 １０　 １０　 １０

４　 １０　 ０　 ５　 １０

５　 １０　 ５　 １０　 ０

６　 １０　 １０　 ０　 ５

７　 ２０　 ０　 １０　 ５

８　 ２０　 ５　 ０　 １０

９　 ２０　 １０　 ５　 ０

本文首先采用热力计算的方法研究了不同燃

料组分对最佳氧燃比条件下的凝相质量分数、理
论比冲、推进剂平均密度和理论密度比冲的影响．
图４是不同燃料组分对凝相质量分数的影响

趋势图，图中横坐标的数值１，２，３分别代表组分
的质量分数为５％，１０％和２０％（下同）．从图中可
以看出，Ａｌ，Ｍｇ等金属颗粒对燃烧产物中的凝相
组分质量分数影响较大，凝相组分质量分数随

Ａｌ，Ｍｇ质量分数增大而增大，ＡＰ和Ｂ的质量分
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数对凝相组分质量分数的影响较小．

图４　不同燃料组分对凝相质量分数的影响

Ｆｉｇ．４　Ｅｆｆｅｃｔ　ｏｆ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｆｕｅｌ　ａｄｄｉｔｉｖｅｓ　ｏｎ　ｍａｓｓ

ｆｒａｃｔｉｏｎ　ｏｆ　ｃｏｎｄｅｎｓｅｄ　ｐｈａｓｅ

图５是不同燃料组分对理论比冲的影响趋势
图．从图中可以看出，添加Ａｌ，Ｍｇ，ＡＰ和Ｂ对比
冲的影响较小，都小于１％．其中添加 Ａｌ颗粒对
于提高发动机的最佳理论比冲效果最明显，添加

Ｍｇ和Ｂ的效果较小，添加 ＡＰ对最佳理论比冲
的影响最小．

图５　不同燃料组分对理论比冲的影响

Ｆｉｇ．５　Ｅｆｆｅｃｔ　ｏｆ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｆｕｅｌ　ａｄｄｉｔｉｖｅｓ　ｏｎ

ｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌ　ｓｐｅｃｉｆｉｃ　ｉｍｐｕｌｓｅ

燃料添加剂 Ａｌ，Ｍｇ，ＡＰ，Ｂ和氧化剂 Ｈ２Ｏ２
的密度都大于 ＨＴＰＢ的密度，因此添加 Ａｌ，Ｍｇ，

ＡＰ和Ｂ等对推进剂的平均密度有两方面的影
响，一方面可以提高燃料密度，从而提高推进剂的
平均密度，另一方面会减小最佳氧燃比，从而减小
推进剂的平均密度．图６是不同燃料组分对推进
剂平均密度的影响趋势图．从图中可以看出，添加

Ａｌ，Ｍｇ，ＡＰ和Ｂ都能有效提高推进剂的平均密
度，说明添加Ａｌ，Ｍｇ，ＡＰ和Ｂ对推进剂平均密度
的第１种作用强于第２种作用．

图７是不同燃料组分对理论密度比冲的影响
趋势图．可以看出，添加Ａｌ，Ｍｇ，ＡＰ和Ｂ能够有
效提高推进剂的理论密度比冲，其中添加Ａｌ和Ｂ
的效果最为明显．

图６　不同燃料组分对推进剂平均密度的影响

Ｆｉｇ．６　Ｅｆｆｅｃｔ　ｏｆ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｆｕｅｌ　ｅｄｄｉｔｉｖｅｓ　ｏｎ

ａｖｅｒａｇｅ　ｄｅｎｓｉｔｙ　ｏｆ　ｐｒｏｐｅｌｌａｎｔ　ｏｆ　ｐｒｏｐｅｌｌａｎｔ

图７　不同燃料组分对理论密度比冲的影响

Ｆｉｇ．７　Ｅｆｆｅｃｔ　ｏｆ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｆｕｅｌ　ａｄｄｉｔｉｖｅｓ　ｏｎ

ｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌ　ｄｅｎｓｉｔｙ　ｓｐｅｃｉｆｉｃ　ｉｍｐｕｌｓｅ

２．２　Ａｌ，Ｍｇ，ＡＰ和Ｂ对发动机实际性能的影响

在热力计算的基础上，本文对不同燃料配方
的喷管两相流进行了数值计算，研究了不同燃料
组分对两相流损失和发动机比冲的影响．计算中，
粒子平均直径都取５．０μｍ．
图８是考虑喷管两相流损失后，不同燃料组

分对发动机实际比冲的影响趋势图．从图中可以
看出，实际比冲随Ａｌ和 Ｍｇ的质量分数增大而减
小，ＡＰ和Ｂ对实际比冲的影响较小．
图９是不同燃料组分对实际密度比冲的影响

趋势图．从图中可以看出，实际密度比冲随 Ａｌ和

Ｍｇ的质量分数增大而减小，随 ＡＰ和Ｂ的质量
分数增大而增大．
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图８　不同燃料组分对发动机实际比冲的影响

Ｆｉｇ．８　Ｅｆｆｅｃｔ　ｏｆ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｆｕｅｌ　ａｄｄｉｔｉｖｅｓ　ｏｎ

ｐｒａｃｔｉｃａｌ　ｓｐｅｃｉｆｉｃ　ｉｍｐｕｌｓｅ　ｏｆ　ｅｎｇｉｎｅ

图９　不同燃料组分对实际密度比冲的影响

Ｆｉｇ．９　Ｅｆｆｅｃｔ　ｏｆ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｆｕｅｌ　ａｄｄｉｔｉｖｅｓ　ｏｎ

ｐｒａｃｔｉｃａｌ　ｄｅｎｓｉｔｙ　ｓｐｅｃｉｆｉｃ　ｉｍｐｕｌｓｅ

３　优化结果及分析

基于正交设计的结果，可以分别获得理论比
冲与理论密度比冲最高的优选配方 Ａ以及实际
比冲和实际密度比冲最高的优选配方Ｂ．为了对
比研究，选择纯 ＨＴＰＢ配方Ｃ和地面试验发动机
所用的燃料配方Ｄ作为比较．各燃料配方的组分
质量分数如表４所示．

表４　不同燃料配方的组分质量分数（单位：％）

Ｔａｂｌｅ　４　Ａｄｄｉｔｉｖｅ　ｍａｓｓ　ｆｒａｃｔｉｏｎ　ｗｉｔｈ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｆｕｅｌ

ｆｏｒｍｕｌａｔｉｏｎｓ（ｕｎｉｔ：％）

配方 Ａｌ　 Ｍｇ　 ＡＰ　 Ｂ

Ａ　 ２０　 １０　 １０　 １０

Ｂ　 ０　 ０　 １０　 １０

Ｃ　 ０　 ０　 ０　 ０

Ｄ　 ２８　 １０　 ０　 ０

图１０是不同燃料配方的理论比冲，可以看
出，添加Ａｌ，Ｍｇ，ＡＰ和Ｂ等物质对发动机的最佳

理论比冲的影响不大．这是因为添加Ａｌ，Ｍｇ，ＡＰ
和Ｂ虽然能够提高固体燃料的能量特性，但是也
会减小推进剂组合的最佳氧燃比，减小 Ｈ２Ｏ２ 占
整个推进剂的质量分数．由于 Ｈ２Ｏ２ 的能量比

ＨＴＰＢ高，减小 Ｈ２Ｏ２ 的质量分数将降低整个推
进剂的能量．两种作用综合的结果是添加 Ａｌ，

Ｍｇ，ＡＰ和Ｂ对整个推进剂的能量特性影响较
小．从图中还可以看出，低金属质量分数的配方Ｂ
和配方Ｃ具有较高的最佳氧燃比，而较高的氧燃
比有利于提高氧化剂质量流率，增加燃速，从而可
以减小固体燃料的燃面，简化固体药柱的设计．因
此，适当降低固体燃料中的金属质量分数有利于发
动机的优化设计．

图１０　不同燃料配方的理论比冲

Ｆｉｇ．１０　Ｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌ　ｓｐｅｃｉｆｉｃ　ｉｍｐｕｌｓｅ　ｗｉｔｈ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｆｕｅｌ　ｆｏｒｍｕｌａｔｉｏｎｓ

图１１是考虑添加剂对喷管效率的影响后，不
同燃料配方的实际比冲．可以看出，配方Ｂ和配
方Ｃ的实际比冲最高．说明添加Ａｌ和Ｍｇ会带来
严重的两相流损失，导致实际比冲降低．

图１１　不同燃料配方的实际比冲

Ｆｉｇ．１１　Ｐｒａｃｔｉｃａｌ　ｓｐｅｃｉｆｉｃ　ｉｍｐｕｌｓｅ　ｗｉｔｈ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｆｕｅｌ　ｆｏｒｍｕｌａｔｉｏｎｓ

图１２是不同燃料配方的理论密度比冲，从图
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中可以看出，配方Ａ和配方Ｄ的理论密度比冲最
大，说明添加Ａｌ和 Ｍｇ能够有效提高发动机的理
论密度比冲．

图１２　不同燃料配方的理论密度比冲

Ｆｉｇ．１２　Ｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌ　ｄｅｎｓｉｔｙ　ｓｐｅｃｉｆｉｃ　ｉｍｐｕｌｓｅ　ｗｉｔｈ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｆｕｅｌ　ｆｏｒｍｕｌａｔｉｏｎｓ

图１３是考虑添加剂对喷管效率的影响后，不
同燃料配方的实际密度比冲．可以看出，与正交试
验的分析结果一致，配方Ｂ和配方Ｃ的实际密度
比冲最高，而金属质量分数最多的配方Ｄ实际密
度比冲最低．这是因为添加Ａｌ和 Ｍｇ提高推进剂
密度的同时也引起了严重的两相流损失，导致实
际密度比冲降低．

图１３　不同燃料配方的实际密度比冲

Ｆｉｇ．１３　Ｐｒａｃｔｉｃａｌ　ｄｅｎｓｉｔｙ　ｓｐｅｃｉｆｉｃ　ｉｍｐｕｌｓｅ　ｗｉｔｈ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｆｕｅｌ　ｆｏｒｍｕｌａｔｉｏｎｓ

４　结　论

本文在喷管两相流数值计算的基础上，开展
了 Ｈ２Ｏ２／ＨＴＰＢ固液火箭发动机的固体燃料配
方正交优化设计，研究了燃料组分Ａｌ，Ｍｇ，ＡＰ和

Ｂ对发动机理论性能和实际性能的影响，得出以
下结论：

１）喷管效率随凝相质量分数呈线性降低的

关系，随粒子平均直径增大而减小．
２）添加Ａｌ，Ｍｇ，ＡＰ和Ｂ对发动机的理论比
冲影响不大，但可以有效提高推进剂的密度和发
动机的密度比冲．
３）添加 Ａｌ，Ｍｇ会增加发动机的两相流损
失，降低发动机的实际比冲和实际密度比冲．
４）低金属质量分数的燃料配方具有最大的
最佳氧燃比、实际比冲和实际密度比冲，有利于简
化固体燃料的设计并提高固液火箭发动机的

性能．
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