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低温推进剂集成管理技术的发展与启示
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摘 要:低温推进剂集成管理技术 (IVF)是实现上面级等航天器长期在轨的新技术思路。通过

将液氢液氧长期在轨产生的蒸汽与内燃机技术结合,实现贮箱增压、排气、姿控、沉底、发电

功能一体化,减小航天器系统质量,增强任务灵活性。回顾了IVF模块设计的发展过程,探讨

了IVF的技术优势,与燃料电池技术、蒸发量控制技术对比分析了IVF技术的使用范围及不足,
提出了研究气氢气氧内燃机技术、IVF模块方案设计、系统仿真等关键技术的建议,并展望了

其应用前景。
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0 引言

液氢液氧推进剂组合凭借高比冲、无毒无污

染、燃烧产物环境友好等优势在运载火箭末级模

块及上面级等航天运输系统中倍受青睐[1],是未

来执行载人登月、深空探测等长期在轨任务的首

选推进剂。
长期在轨任务中使用液氢液氧推进剂之前,

必须解决以下问题:1)推进剂蒸发量控制问题,
即推进剂贮存问题。低温推进剂 (特别是液氢)
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沸点低,长期受热蒸发,使气枕压力升高,为防

止贮箱结构破坏,需打开贮箱泄压阀排气降压,
排出部分推进剂蒸汽,造成推进剂浪费[2]。2)推

进剂管理问题。多次变轨任务中主发动机需多次

起动,而推进剂长期处于微重力或零重力环境[3],
在主发动机再次起动前需将推进剂沉底,保证推

进剂出流不夹气。3)供电问题。航天器在轨需维

持通信、设备温度控制等操作,要求电源系统保

证长期供电需求。
目前,为控制推进剂蒸发量,可采用如下技

术:1)被动热防护技术,减少进入贮箱的热量,
如多层隔热材料 (MultilayerInsulator,MLI)[4]

和 蒸 汽 冷 却 屏 技 术 (Vapor Cooled Shields,

VCS)[5];2)主动制冷技术,降低推进剂温度,有

望实现零蒸发量损耗 (ZeroBoil-off,ZBO)[6]。为

实现推进剂管理,可采用连续推力沉底、间歇推

力沉 底、推 进 剂 管 理 装 置 (PropellantManage-
mentDevice,PMD)等技术,使气液分离。为满

足供电需求,可采用太阳能帆板和燃料电池技术。
上述技术都是在原系统基础上改进,增加了系统

质量,且功能独立、单一。
美国联合发射联盟 (UnitedLaunchAlliance,

ULA)的Zegler[7]在2011年提出低温推进剂集成

管理 (IntegratedVehicleFluids,IVF)技术的概

念,提供了另一种低温推进剂贮存、使用的思路:
利用液氢液氧长期在轨产生的蒸汽与内燃机技术

结合,集成为IVF模块,安装于贮箱底部。如图1
所示,可实现贮箱增压、排气、姿控、沉底、发

电等功能,增强航天器任务适应性,减少系统质

量。目前,IVF技术研究在国内刚起步,有望进

一步提高火箭动力系统性能,提升我国新一代火

箭运载能力与航天器长期在轨能力,具有一定研

究价值。

图1 半人马座贮箱底部IVF模块示意图[7]

Fig.1 IVFmodulesonCentauraftbulkhead[7]

本文在梳理IVF技术从概念提出到后续设计

演变过程的基础上,探讨了IVF的技术优势,与

其他技术进行了对比分析,总结了关键技术,提

出了发展建议,并对其应用前景进行了展望。

1 IVF概念提出及演变过程

IVF技术集成了传统动力系统中氦气增压系

统、肼姿控系统和电源系统的功能,采用IVF技

术后整个系统只含液氢液氧推进剂,不含氦气和

肼推进剂,实现了推进剂的集成管理。

1.1 概念的提出

2011年,ULA提出了最初的IVF模块设计方

案,如图2所示,主要组件是低温活塞泵、换热

器、气氢气氧内燃机、气氢气氧推力器和氢氧气

瓶,主发动机和贮箱不属于IVF模块。相比于图3
半人马座上面级氢氧动力系统,IVF模块有着截

然不同的工作原理:利用活塞泵和换热器提高所

取推进剂的压力和温度,满足贮箱增压需求,可

代替氦气增压系统;利用氢氧内燃机燃烧气氢气

氧,输出轴功带动发电机发电,可代替原电源系

统;利用氢氧推力器与内燃机燃气产生沉底力和

姿控力,可代替肼姿控系统。
与动力系统的状态对应,IVF模块有以下3种

工作模式:

1)主发动机起动和工作阶段,IVF模块主要

对贮箱增压,保证其结构强度和主发动机泵入口

压力要求。此时从贮箱抽取液氢液氧,分别经活

塞泵增压,再经换热器加热汽化,贮存到气瓶中,
随后分别供应姿控推力器和贮箱增压控制器,实

现姿控和增压功能。其中,活塞泵由电池的电能

驱动,也可由内燃机轴功驱动;换热器的热来自

冷却剂对内燃机和沉底推力器的换热,也可由液

氢液氧直接对内燃机和推力器换热;内燃机燃烧

从气枕抽出的气氢和气瓶的气氧,产生轴功带动

发电机给电池充电。

2)主发动机关机阶段,IVF模块主要降低气

枕压力,此时由沉底推力器或内燃机消耗气枕中

的气氢气氧。

3)滑行段IVF模块主要利用推进剂蒸汽发

电。由于液氧推进剂蒸发量不大,此时内燃机燃

烧从气枕抽出的气氢和气瓶的气氧,输出轴功带

动发电机给电池充电,内燃机燃气还能产生一定
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的沉底力。同时,沉底推力器燃烧从气枕抽出的

气氢和经过贮箱增压控制器的气氧,也能产生一

定的沉底力。如果需要零重力条件,IVF模块可

完全关闭,仅由电池供电,满足系统能量需求。

图2 IVF模块工作原理图 (2011年)

Fig.2 PrincipleofIVFmodule(2011)

图3 半人马座上面级动力系统示意图[7]

Fig.3 PropulsionsystemofCentaurupperstage[7]

1.2 IVF设计改进

IVF模块经历了3次设计改进,但其工作原理

与工作模式基本不变,仍能实现贮箱增压、排气、
姿控、沉底、发电功能,仅是泵、换热器、内燃

机、推力器等组件的位置和入口条件发生了变化。

2012年,ULA对IVF模块进行了改进设计[8],
如图4所示,与最初的设计基本一致。主要的区别

在于:

1)滑行段泵主要将气枕的气氢气氧压缩至气瓶

内。在对贮箱快速加压或需要较大沉底力的泵高负

载阶段,可引入部分液氢液氧维持气瓶压力;

2)沉底推力器可燃烧内燃机富氢燃气,提高

推力器燃烧室压力,以便在主发动机起动前和关

机后一段时间内产生最大的沉底力;

3)内燃机可引入部分液氢,增大汽缸内氢的

密度,以便在主发动机起动时,活塞泵电能需求

和换热器换热需求都较大的阶段,产生更多能量;

4)改进后换热器只经沉底推力器的冷却夹套

换热,内燃机的换热由进入内燃机燃烧的气氢气

氧完成。
相比于最初设计,改进后优点在于:1)充

分利用气枕里蒸发的气氢气氧,仅在内燃机和泵

高负载需求时引入液氢液氧,减少推进剂浪费;

2)将内燃机的富氢燃气送入沉底推力器燃烧,
充分利用燃气的内能,还能产生更大的沉底力。

图4 IVF模块工作原理图 (2012年 (1))

Fig.4 PrincipleoftheIVFmodule(2012 (1))

同年,ULA再次对IVF模块进行了调整[9],
相比之前方案进行了较大的改进,如图5所示。主

要的区别在于:

1)换热器与泵的位置顺序互换,同时换热器

主要与内燃机换热,不与推力器换热;

2)移除了气瓶;

3)姿控的摇摆推力器燃烧气枕的气氢气氧,
而非之前方案中气瓶的气氢气氧;

4)内燃机集成了发电和沉底的功能,移除了

沉底推力器,沉底推力由内燃机燃气产生;

5)从氢泵出口抽出部分增压后的气氢送入内

燃机燃烧,可以增大内燃机的功率。
和调整前一样,在泵高负载需求下,需要抽

取部分液氢液氧用于贮箱增压。
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图5 IVF模块工作原理图 (2012年 (2))

Fig.5 PrincipleoftheIVFmodule(2012 (2))

  设计方案调整后的优点在于:1)移除了沉底

推力器,仅由内燃机燃气产生沉底力,整个系统

更为简洁;2)贮箱增压需要较高压力的气氢,内

燃机大部分时间内只消耗从气枕抽出的气氢,而

氢氧一直需要加热,将换热器与泵顺序互换,可

以简化IVF模块结构,减少管路数量;3)通过引

入摇摆推力器,减少了姿控发动机的数量。
方案调整后也存在明显缺点:1)移除气瓶

后,整个IVF模块只能消耗气氢气氧,不能贮存

起来备用;2)必须将推进剂的蒸发量与任务需求

严格匹配,增大了设计的难度。

2017年,马歇尔太空飞行中心 (MSFC)的

LeClair等[10]提出了最新的IVF模块设计方案,如

图6所示,考虑到 MSFC负责IVF模块的试验工

作,该方案应更近于工程应用的状态。最新方案

的变化主要体现在:

1)换热器再次调整至泵后;

2)供应内燃机的气氢是经过泵和换热器后的

气氢,而非此前从气枕抽出的气氢;

3)供应摇摆推力器的气氢气氧不再是气枕的

气氢气氧,温度、压力更高,与最初版本类似。
和更改前相比,最新方案优点在于:1)内燃

机入口气氢压力更高,增大了内燃机功率;2)摇

摆推力器燃烧温度、压力更高的气氢气氧,提高

了推力器性能。
综上分析,IVF模块逐渐以利用气枕中气氢

气氧为主,减少了液氢液氧推进剂的消耗;提高

内燃机入口氢的压力和温度,提升了内燃机性能;
利用内燃机燃气产生沉底力,移除了专用的沉底

推力器;使用摇摆推力 器,减 少 了 姿 控 推 力 器

数量。

图6 IVF模块工作原理图 (2017年)

Fig.6 PrincipleoftheIVFmodule(2017)

目前IVF技术尚处于探索阶段,后续还会根

据工程实际不断调整。

2 IVF技术优势

结合前文对IVF模块工作原理及工作模式的

分析,IVF理论上具有以下优势:

1)回收利用受热蒸发的氢氧推进剂蒸汽,减

少推进剂浪费。
以半人马座上面级为例,贮箱内氢日蒸发率

为1%~2%,若进入滑行段时液氢总质量为1.4t,

6h后氢损失3.5kg~7kg,在轨时间越长损失越

多。使用IVF模块后,这部分损失的氢可用于发

电,也可贮存起来再次利用。

2)任务适应性强,不仅能适应任务需求变

化,还能完成之前无法完成的任务。
以半人马座上面级肼姿控系统为例,在给定

设计参数下,该系统可提供约350kN·s的总冲

量。若增加10%的总冲,就需重新设计部分单机

设备;若总冲增加一倍,则需重新设计整个动力

系统。而IVF模块由于消耗贮箱内氢氧推进剂进

行姿控,比冲更高,且不受肼推进剂质量限制,
姿控能力更强,能提供更高的姿控总冲量。

目前半人马座上面级的电源系统可提供在轨

6h所需电能,氦气增压系统可满足主发动机2次

点火的贮箱增压要求。对于在轨时间更长、主发

动机起动次数更多的任务,只能增加电池和氦气

的质量,导致运载能力下降。而使用IVF模块后,
理论上能将主发动机点火能力从2次提高到10次

以上,将 在 轨 工 作 时 间 从 6h 提 高 到 数 天、数

月[11],如图7所示,极大地拓宽了上面级的任务

范围,提升了任务能力。
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图7 IVF对航天器任务适应性影响示意图

Fig.7 TheadvantageofIVFonmissionflexibility

3)减小系统质量,提升运载能力。
移除原电源系统、氦气增压系统和肼姿控系

统后,整个动力系统更为轻便。表1给出了一定规

模、一定加注量下的航天器安装IVF模块前后动

力系统质量变化的估算结果,整个系统质量减少

了500kg,若动力系统性能不变,则载荷可增加

500kg,显著提升了航天器的运载能力。以半人马

座上面级为例,安装IVF模块后系统的干重可减

少5%~10%,加上氦气、肼推进剂等质量,整个

系统质量可减少1t以上。

表1 安装IVF模块前后动力系统质量变化

Tab.1 Comparisonofsystemmasswithand
withoutIVFmodule

组件
安装IVF模块

后质量/kg

传统动力系

统质量/kg

增压输送系统

氧箱冷氦增压 0 140
氢箱自生增压 0 20

输送系统 60 60
肼姿控发动机系统

姿控发动机贮箱、气瓶、
肼推进剂及氦气等

0 400

姿控发动机 50 50

电源系统 (长期在轨考虑太阳能帆板)

太阳能帆板 0 80

IVF模块 (160kg)

氢氧内燃机 50 0

管路阀门 50 0

气瓶 20 0

增压泵 20 0

电池等 20 20

总计:IVF方案减少500kg

总质量 270kg 770kg

4)减少推进剂安全余量。
使用IVF模块后,整个动力系统仅使用液氢

液氧推进剂,无需氦气和肼,避免了肼姿控系统、
氦气增压系统、主动力系统各自留有推进剂余量,
还能利用推进剂余量完成轨道钝化等操作。

5)提供连续沉底力,减少推进剂吸热。
通过小推力连续沉底,使推进剂聚集在贮箱

底部,减少了液体推进剂与贮箱的接触面积。以

半人马座上面级为例,采用连续推力沉底可减少

50%~70%的热交换。

6)降低加工、装配、测试难度,降低航天器

成本。
内燃机等组件都是成熟的工业设计产品,降

低了动力系统的成本和设计难度。IVF模块化设

计方便整个模块在安装前测试,且几乎所有的IVF
测试能在常压下进行,减小了测试成本和难度。

7)使用灵活,提高系统强壮性。
内燃机可随时停机,IVF模块可随时关闭,

使用灵活。安装2个IVF模块,互为备份,可提

高系统的可靠性。

3 IVF与其他技术对比

IVF模块回收利用蒸发的液氢推进剂,采用

内燃机将化学能转化为电能。获得电能的方式除

内燃机外,也可用氢氧燃料电池,同样能提供长

期在轨所需电能。此外,将气氢引入内燃机与减

少液氢的蒸发相比,后者同样可提高航天器的性

能。因此,在应用IVF技术之前,需将采用IVF
技术与采用燃料电池技术、蒸发量控制技术进行

对比,分析IVF技术的使用范围及存在的不足。

3.1 与燃料电池技术对比

内燃机发电效率低于燃料电池技术。燃料电

池通过氢气氧气发生电化学反应将化学能转化为

电能,其能量转换效率可达50%以上,而内燃机

通过燃气膨胀做功驱动发电机发电,将燃气热能

转化为机械能后再转化为电能,其热功转换效率

受卡诺循环效率制约,加上机械能转化为电能的

损失,总能量转化效率约为30%~40%。同时,
燃料电池技术比氢氧内燃机技术更为成熟,研制

难度较小。
不过燃料电池技术缺点在于:1)仍需氦气增

压系统等组件,考虑到燃料电池与内燃机质量功

率密度相近,若燃料电池与IVF模块质量相等,
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则整个系统增加160kg;2)燃料电池工作需要一

定初温,需提前预热,不能如内燃机那样随时起

动,使用灵活性差;3)燃料电池反应产物为水,
需及时处理;4)燃料电池只消耗推进剂蒸汽,不

具备沉底等发电以外的功能,不能直接减少推进

剂的蒸发量。表2总结了上述IVF技术与燃料电

池技术的对比结果。

表2 IVF、燃料电池、蒸发量控制技术性能对比

Tab.2 ComparisonoftheperformanceofIVF,fuelcelland

propellanttranspirationcontroltechnology

IVF技术 燃料电池技术 蒸发量控制技术

发电效率

30%~40% 50%以上 不能发电

蒸发量

可将蒸发损失

降低50%~70%
不能降低蒸发量

日蒸发量降

至0.1% (有
望实现0.01%)

系统质量

减少500kg 增加160kg 增加

其他功能

贮箱增压、沉

底、姿控
无 无

3.2 与蒸发量控制技术对比

IVF技术不能彻底避免推进剂蒸发。蒸发量

控制技术中,能实现零蒸发的主动制冷技术还处

于研究试验阶段,无法判断其性能;采用被动热

防护技术,以半人马座上面级为例,可将推进剂

蒸发量从每天2%降低到0.1%[5],若不断改进设

计,有望实现0.01%的目标。使用IVF模块时,
以半人马座上面级为例,通过连续推力沉底,可

将蒸发损失降低50%~70%,以日蒸发量2%、蒸

发量降低70%估算,仍有0.6%,达不到0.1%的

水平。
蒸发量控制技术缺点在于:1)需在贮箱上加

装热防护装置或其他热力学组件,增加了系统质

量;2)蒸发量控制技术亦不具备发电、贮箱增

压、沉底等其他功能。表2总结了上述IVF技术

与蒸发量技术的对比结果。
综上分析,尽管IVF技术存在发电效率低、

不能彻底避免推进剂蒸发的不足,但与燃料电池

技术、蒸发量控制技术相比有降低系统质量、实

现贮箱增压等优势。因此,需根据任务需求中对

蒸发量或其他指标的侧重,合理选择工程方案。

4 关键技术分析

开展IVF技术的设计与应用,还需攻克以下

关键技术:

1)气氢气氧内燃机技术。氢氧内燃机是IVF
模块的核心组件,结构复杂,亟需解决其点火、
燃烧稳定性、微重力下润滑、冷却等问题。

2)IVF模块建模仿真技术,包括组件建模仿

真技术与系统仿真技术。IVF模块集成了多个工

程领域的组件,建立组件模型时需体现组件在系

统中的主要功能及工作特性;开展系统仿真时,
还需解决组件间接口设计、模型参数匹配等问题。

其中,Majumdar等[12]建立了贮箱、换热器和

IVF 回 路 的 GFSSP (GeneralizedFluidSystem
SimulationProgram,通用流体系统模拟程序)模

型,并整合为系统模型,如图8所示,与试验结果

对比验证了模型的准确性。不过该模型没有考虑

内燃机燃烧气氢气氧,输出轴功带动发电机发电

的过程,尚待改进。

图8 IVF系统的仿真模型,包括贮箱、

换热器和IVF回路的模型[12]仿真

Fig.8 GFSSPmodelofIVFsystem,includingtank,

heatexchangerandIVFloop[12]

3)IVF模块方案设计。基于系统仿真计算结

果,结合可行的IVF模块性能评估方法,可对

IVF模块设计方案进行优化,选取满足特定任务

需求的合适方案。

5 发展建议

综合前文IVF技术优劣势与关键技术的分析,
提出以下几点建议:

1)大力推动IVF技术研究。即使零蒸发量控

制技术得到了工程应用,IVF技术仍有减小系统

质量等优势,虽不能从气枕中抽取气氢气氧,但

可采用最初的设计方案,抽取液氢液氧推进剂,
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同样能实现IVF模块的功能。

2)IVF技术可用于太空垃圾清理、登月、探

测火星等长期在轨任务,在任务设计之初就可考

虑IVF方案设计,充分利用IVF的技术优势。

3)结合航天器规模开展IVF模块设计。对于

规模大、推进剂加注量多的航天器,IVF技术能

显著减小系统质量;但对于小规模、加注量少的

航天器,还要对比使用IVF技术前后系统质量的

变化,仅当利大于弊时使用IVF模块。

4)应先行开展气氢气氧内燃机技术研究。国

内有氢气空气内燃机的研究基础,还需开展大量

的理论、试验和仿真研究。

5)设计合理的IVF模块方案。目前IVF技术

尚处在探索阶段,哪种系统设计方案性能最优,
还需后续仿真、试验等研究工作确定,并根据工

程应用需求进行调整。

6)开展IVF技术系统仿真研究。从前文工作

原理图可以看出,IVF模块组成复杂,部件之间

耦合性强,研究IVF可先从仿真模型出发,建立

合理的组件模型和系统模型,才能加深对IVF的

理解,方便确定IVF模块的性能参数,优化系统

设计,指导工程研制。

7)注重试验研究。经仿真分析设计的IVF模

块,只有经过大量的试验研究验证,才能保证其工

作性能。

6 应用前景展望

利用前文IVF任务适应性强等优势,可有以

下应用前景:

1)应用于我国新一代的氢氧火箭末级,提高任

务适应性和中高轨载荷的运载能力。采用IVF技

术,氢氧火箭末级预期至少可具备天级在轨能力,
在提高射前推迟发射适应性的同时通过多次点火变

轨将有效载荷直接送入GEO轨道,延长卫星寿命,
增加有效载荷质量;而且有望实现数周、数月甚至

更长时间在轨,完成月球探测、行星际探测、空间

加注、空间低温试验平台等更复杂的探索任务。

2)应用于未来新一代低温上面级,执行太空垃

圾清理、登月、探测火星、深空探测等长期在轨任

务。结合在轨加注技术,可多次往返于近地LEO轨

道至GEO轨道,或LEO轨道至地月拉格朗日点L1
点处的空间站;从L1点处的空间站出发,可将载荷

运输至月球或小行星上,如图9所示。

图9 低温上面级执行空间站往返、小行星

采矿、登月等长期在轨任务示意图

Fig.9 Long-duartionspacemissionsofcryogenicupper

stage,includingtransportationfromLEO/GEOtospace

station,asteriodminingandlunarlanding

3)通过多次发射、在空间中补加推进剂,完

成距离更远、更大载荷的空间任务,进一步提升

任务能力。

4)为太空舱或其他载荷供电、供水。IVF模

块能提供长时间的高压电能,供应太空舱内实验、
生活等电能需求,在短期任务内比太阳能帆板等

电源系统的质量更小,更具优势。同时,IVF模

块中氢氧燃烧产物为水,经处理后可供航天员饮

用或用于热控。

7 结论

长期在轨任务是未来航天任务的热门方向,
如何贮存、使用氢氧推进剂是需要解决的重要难

题。本文介绍的IVF技术作为一种特殊的解决思

路,通过将液氢液氧长期在轨产生的蒸汽与内燃

机技术结合,集成了氦气增压系统、肼姿控系统

和电源系统的功能,理论上能实现贮箱增压、排

气、沉底、发电、姿控功能一体化,减小系统质

量,增强任务适应性,提高运载能力。
虽然和燃料电池技术、蒸发量控制技术相比,

IVF技术存在能量转化效率低、不能彻底避免推

进剂蒸发的缺点,但综合来看其优势大于缺点。
在IVF技术工程应用之前,还需重点突破气氢气

氧内燃机技术、IVF系统仿真技术,优化IVF系

统方案设计,才有望在未来提升液氢液氧动力系

统在轨时间、提升航天器综合性能,执行距离更

远、更大载荷的空间任务。
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