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'" 世纪 8" 年代以来#固体推进剂能量水平已步
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推进剂(((硝酸酯增塑的聚醚!CD,D"高能固体推进

剂#标准理论比冲达 '#&# C)6)EF

9!

#但比冲仍大大

低于液体推进剂
*!+
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进行制造$贮存和发射% 其推进剂可以是均质的单组

元推进剂#也可以制成彼此物理分隔的双组元推进剂#
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00当前#德$法$美$日及我国均对 *+,技术进行了

研究#其中德$法技术处于领先水平#我国处于初步探

索阶段% 本文主要介绍国内外 *+,研究新成果#以此

展望该技术未来发展主要趋势#以推动该技术在我国

的发展%

)(国外研究进展
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剂理论比冲（２６４６Ｎ·ｓ·ｋｇ－１）高出１０００Ｎ·ｓ·ｋｇ－１

以上，具有明显的能量优势。

２．２　ＣＳＰ药柱形式

　　当前德国研究［９］
的低温固体推进剂主要是把氧

化剂和燃料制成分离药柱进行组装，即模块组装

（ｍｏｄｕｌａｒａｒｒａｎｇｅｍｅｎｔ），称为模块 ＣＳＰ（ｍｏｄｕｌａｒＣＳＰ），
主要形式是将氧化剂和燃料从物理上分隔开，目的是

使燃烧稳定。模块药柱可以是任何合适形状及成分的

组合，组件可以是纯氧化剂、纯燃料，也可以是富氧化

剂或富燃料气体发生器。组件也可作为起不同作用的

模块来使用：点火、维持燃烧、提高燃烧效率或退移速

率和产生富燃料或富氧化剂气体。在模块化 ＣＳＰ中，
组件可密封在宏观囊中或被包覆，其目的是将组件互

相隔离，改善长期贮存性。其中夹层式就是模块 ＣＳＰ
的一种，如图１所示。

图 １　基于固体 Ｈ２Ｏ２／聚合物固体

燃料的 ＣＳＰ“夹层式”药柱结构

１—前裙体，２—固体过氧化氢或固氧，３—ＰＥ或 ＨＴＰＢ，

４—内绝热层，５—喷管，６—后裙体，

７—有外绝热层壳体，８—燃气发生器，９—点火器

Ｆｉｇ．１　“ｄｉｓｋｓｔａｃｋ”ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｏｆＣＳＰｇｒａｉｎｓ

ｂａｓｅｄｏｎｓｏｌｉｄｈｙｄｒｏｇｅｎｐｅｒｏｘｉｄｅａｎｄｓｏｌｉｄｐｏｌｙｍｅｒｓ

１—ｆｏｒｗｏｒｄｓｋｉｒｔ，２—ｓｏｌｉｄｈｙｄｒｏｇｅｎｐｅｒｏｘｉｄｅｏｒｏｘｙｇｅｎ，

３—ｐｏｌｙｅｔｈｙｌｅｎｅｏｒＨＴＰＢｍｏｄｕｌｅｓ，４—ｉｎｔｅｒｎａｌｉｎｓｕｌａｔｉｏｎ，

５—ｎｏｚｚｌｅ，６—ａｆｔｓｋｉｒｔ，

７—ｍｏｔｅｒｃａｓｅｂｏｄｙｗｉｔｈｅｘｔｅｒｎａｌｉｎｓｕｌａｔｉｏｎ，

８—ｇａｓｇｅｎｅｒａｔｅ，９—ｉｇｎｉｔｅｒ

　　图１所示的 ＣＳＰ“夹层式”药柱，即将氧化剂和燃
料制成若干块状片，然后彼此交替地放置在燃烧室中

构成，推进剂燃烧时熔化或汽化的冷冻固体氧化剂与

燃料位于同一燃烧室内，交替叠放的氧化剂和燃料层

形成了多边界层燃烧模式（ｍｕｌｔｉｐｌｅｂｏｕｎｄａｒｙｌａｙｅｒ
ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ，ＭＢＬＣ）。增加氧化剂和燃料药柱组件交
替叠层的数量，可提高燃烧效率。此外，氧化剂和燃料

也可按径向方式隔开，构成一种星形内孔燃烧药柱；

也可以将燃料制成杆状，埋在氧化剂中，构成端面燃烧

药柱，后两种结构的优点是装填系数高，但燃烧室壁热

防护难度大。因此，ＣＳＰ研究初期一般采用“夹层式”
的药柱。

　　法国［８］
在 ＣＳＰ推进剂的基础上又发展了冷冻固

体推进剂（ｒｅｆｒｉｇｅｒａｔｅｄｓｏｌｉｄｐｒｏｐｅｌｌａｎｔ），简称 ＲＳＰ技
术，其原理与 ＣＳＰ相同，只是冷冻温度比 ＣＳＰ高一些，
采用异质混合的方法，将 Ｈ２Ｏ２、纳米或微米级 Ａｌ粉在
常温下混合后，在 －３０℃下冷冻制成“Ｂａｔｅｓ”圆柱型
低温固体复合药柱，药柱外径 ８６ｍｍ内径 ６０ｍｍ长
１５７ｍｍ总重５５０ｇ，如图２所示。

图 ２　贮存后的 Ｂａｔｅｓ药柱

Ｆｉｇ．２　Ｂａｔｅｓｇｒａｉｎａｆｔｅｒｓｔｏｒａｇｅ

　　图 ２所示 Ｂａｔｅｓ药柱制备工艺简单，易制作，在冷
冻贮存（－３０℃）数月后，药柱在燃烧前无几何变形，
无裂纹等缺陷，并且与绝热层等粘结性能良好，与发动

机尺寸一致。为了便于点火试验，在其内表面有一层

由 ＨＴＰＢ／ＡＰ／Ａｌ组成的点火层，可维持燃烧 ４ｓ，点火
时以完全点燃 ＲＳＰ的 Ｂａｔｅｓ药柱。次药柱类似于复合
固体推进剂的“内孔型”药柱，与“夹层式”模块药柱相

比，具有制作简单、易实现装药量大的特点。

２．３　ＣＳＰ点火试验
　　德国航天研究所（ＡＩ）设计并制造了 ＣＳＰ试验发
动机，现已成功进行了三代 ＣＳＰ试验发动机的点火试
验，ＲｏｇｅｒＥ．Ｌｏ等［１０］

用红外摄影技术对使用三种不同

类型的 ８个 ＰＥ和 ＨＴＰＢ模块的 ＣＳＰ“夹层式”药柱
（见图１）的点火进行了研究。发现在“线性窗”燃烧
室（见图３）中，用空气／Ｈ２和 ＣＨ４／Ｏ２均可实现成功点
火。ＨＴＰＢ模块比 ＰＥ模块更易点火，交替叠放的氧化
剂和燃料层形成了多边界层燃烧模式（ＭＢＬＣ，见图
４），该模式是一种浓度较大的热气体反应的热量和质
量的交换行为，具有安全性高和稳定燃烧的特点。

　　ＶｏｌｋｅｒＷｅｉｓｅｒ等［１１］
还对 Ｈ２Ｏ２／ＰＥ的 ＣＳＰ夹层药

柱的点火延迟行为进行了研究，结果发现在相同模块

数（２０）下，随着压力（０．１→２ＭＰａ）的提高，点火延迟
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时间的减少（２５→６．５ｓ），模块数为１６的 ＰＥ燃料模型
比模块数为 ８的 ＨＴＰＢ燃料模块的点火延迟时间更
长，但 ＰＥ模块表现出稳定的燃烧行为和均匀的退移
速率，模块数越多，燃烧越稳定，并可提高燃烧效率。

因此，夹层式药柱若要获得短的点火延迟时间和较均

匀的燃烧行为，就要尽可能使 ＰＥ模块的厚度薄一些。

图 ３　线性窗 ＣＳＰ燃烧室

１—线性窗，２—氢气／空气燃料

Ｆｉｇ．３　ＬｉｎｅａｒｗｉｎｄｏｗＣＳＰｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｃｈａｍｂｅｒ

１—ｐｒｅｓｓｕｒｅｒｅｓｔａｒｔｗｉｎｄｏｗ，２—ｓｐａｃｅｆｏｒＨ／ａｉｒｃｏｍｂｕｔｉｏｎ

图 ４　燃烧室中混合多边界层燃烧

Ｆｉｇ．４　Ｍｕｌｔｉｌａｙｅｒｉｎｔｅｒｎａｌｈｙｂｒｉｄ

ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｉｎｔｈｅｗｉｎｄｏｗｃｈａｍｂｅｒ

　　法国 ＩＣＡＲＥ试验室［８］
研究了不同点火方式。一

种是通过一根热金属丝直接点燃 ＲＳＰ推进剂，如图 ５
所示，将 ＲＳＰ推进剂装在直径为 １ｃｍ的玻璃管中，末
端连接一根金属线，点燃 ＲＳＰ后，透过玻璃管可清楚
地观察到 ＲＳＰ推进剂燃烧情况，使用高频照相机记录
退移位置，以测定燃速；另一种方式是间接点火方式，

即通过点火药引燃 ＲＳＰ推进剂的方法，其目的是使
ＲＳＰ推进剂平稳持续燃烧，如图６所示，火药置于药柱
的一端，并从中引出一根位于药柱中心的热导线，通过

热导线点燃点火药，以上两种方法都成功实现了 ＲＳＰ
推进剂热点火，但间接点火方式比较安全可靠。

图 ５　ＩＣＡＲＥ点火测试实验图

Ｆｉｇ．５　ＥｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｐｉｐｅｆｉｌｌｅｄｗｉｔｈＲＳＰｐｒｏｐｅｌｌａｎｔ

图 ６　微型 Ｂａｔｅｓ药柱点火示意图

１—点火药，２—ＲＳＰ推进剂，３—热导线

Ｆｉｇ．６　ＳｈｅｍａｔｉｃｖｉｅｗｏｆｔｈｅｍｉｎｉＢａｔｅｓｓｅｔｕｐ

１—ｉｇｎｉｔｉｏｎｐｅｌｌｅｔ，２—ｒｅｆｒｉｇｅｒａｔｅｄｐｒｏｐｅｌｌａｎｔ，３—ｈｏｔｗｉｒｅ

　　ＩＣＡＲＥ试验室还对五组配比不同 ＲＳＰ推进剂进
行了点火试验，氧化剂主要是 ３０％的过氧化氢和纯
水，燃料为金属 Ａｌ粉，其中 ９＃表示 ＲＳＰ的 Ｂａｔｅｓ药柱
由两部分组成，１０ｃｍ厚的为添加 ５μｍＡｌ粉组成，
１ｃｍ厚的为添加纳米 Ａｌ粉组成，其目的是用后者引燃
前者，添加纳米 Ａｌ粉的比未添加纳米 Ａｌ更容易点火。
配方组成见表１［８］。

表 １　ＲＳＰ推进剂点火配方

Ｔａｂｌｅ１　Ｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎｓｔｅｓｔｅｄｉｎｓｍａｌｌｓｃａｌｅｔｅｓｔｓ

ｔｅｓｔｎｕｍｂｅｒ ７＃ ８＃ ９＃ １０＃ １１＃

ｏｘｉｄｉｚｅｒ
３０％Ｈ２Ｏ２ － ７０ － － － －
ｐｕｒｅＨ２Ｏ ７０ － ７０ ６０ ６０ ６０

ｆｕｅｌ
ｍｉｃｒｏｎＡｌ － ３０ ３０ － ２０ １０
ｎａｎｏＡｌ ３０ － － ４０ ２０ ３０

　　点火实验结果发现，添加纳米Ａｌ粉的７＃、１０＃和 １１＃配方都能够点燃并燃烧，未加纳米 Ａｌ粉的 ８＃点燃
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后离表面１ｃｍ处熄火，９＃配方 １ｃｍ厚的纳米 Ａｌ部分
能够点燃，燃烧后在 １０ｃｍ厚的非纳米界面上熄火，
１１＃点燃后表现出不可控的燃烧行为。可见，添加一定
量的纳米 Ａｌ粉可使 ＲＳＰ推进剂易实现点火，但产生
不稳定燃烧的影响，适当调节纳米 Ａｌ在 ＲＳＰ配方中
的比例，以实现 ＲＳＰ推进剂的点火容易和稳定燃烧的
双重效果。

２．４　ＣＳＰ燃烧性能

　　ＲｏｇｅｒＥ．Ｌｏ等［１２－１３］
对 Ｈ２Ｏ２作氧化剂的 ＣＳＰ推

进剂燃烧性能进行研究。首先使用了 ８７．５％的 Ｈ２Ｏ２
和 ＨＴＰＢ，推进剂的模块数为 ４和 ８。后用 ＰＥ取代
ＨＴＰＢ，并使用了三种不同类型的 ＰＥ模块，其厚度逐
步下降为０．５ｍｍ。随着模块数的增加，其口径交替下
降。在每种情况下，氧／燃比都是相同的。在第二次试
验系列中，在最大压力为 ２ＭＰａ压力水平下，对两种
不同几何结构的 ＰＥ推进剂的燃速进行测定。其燃速
符合 Ｖｉｅｌｌｅ指数定律 ｒ＝ａｐｎ（ｒ为燃速，ｍｍ·ｓ－１；ａ为
经验常数；ｐ为压力，ＭＰａ；ｎ为压强指数），其在模块
数为２０和 ２７的 Ｈ２Ｏ２／ＰＥ夹层式 ＣＳＰ药柱燃速拟合
常数见表２。

表 ２　８７．５％ Ｈ２Ｏ２／ＰＥＣＳＰ燃速拟合常数

Ｔａｂｌｅ２　Ｔｈｅｂｕｒｎｉｎｇｒａｔｅｃｏｎｓｔａｎｔｓｏｆ

８７．５％ Ｈ２Ｏ２／ＰＥＣＳＰ

ｍｏｄｕｌｅｎｕｍｅｒａｌ ａ ｎ

２０ ０．５９ ０．１６０
２７ ０．５５ ０．１５５

　　从表２中看，随着模块数的增加（２０→２７），指数
定律中经验常数 ａ减小（０．５９→０．５５），压强指数 ｎ减
小（０．１６→０．１５５）。在第二次试验系列中，对于 Ｈ２Ｏ２／
ＰＥ夹层式 ＣＳＰ药柱，在最大压力为 ２ＭＰａ的四种不
同压力水平下，研究两种不同结构的 ＰＥ推进剂的燃
烧行为。结果表明，随着压力的升高，压力对燃速的影

响变弱了。

　　法国 ＣＡＲＥ试验室对氧化剂为 Ｈ２Ｏ，燃料为 Ａｌ粉
的三组 ＲＳＰ推进剂进行燃速测试。发现 ＲＳＰ推进剂
燃速也符合 Ｖｉｅｌｌｅ指数定律，燃速拟合常数见表３。

表 ３　ＲＳＰ推进剂燃速拟合常数

Ｔａｂｌｅ３　ＴｈｅｂｕｒｎｉｎｇｒａｔｅｃｏｎｓｔａｎｔｓｏｆＲＳＰ

ｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎｓ ａ ｎ

Ｈ２Ｏ／ｎａｎｏＡｌ（６０／４０） １．５７ ０．３６
Ｈ２Ｏ／ｎａｎｏＡｌ／ｍｉｃｒｏＡｌ（６０／２０／２０） ０．８７ ０．１２
Ｈ２Ｏ／ｎａｎｏＡｌ／ｍｉｃｒｏＡｌ（６０／３０／１０） ３．０８ ０．３０

　　从表 ３中可知，对氧化剂为 Ｈ２Ｏ的 ＲＳＰ配方，随
着纳米和微米 Ａｌ粉加入量的适量调节，可对 ＲＳＰ提
高燃速具有很大的作用。对 Ｈ２Ｏ／ｎａｎｏＡｌ／ｍｉｃｒｏＡｌ
（６０／２０／２０）的配方，氧化剂 Ｈ２Ｏ含量不变，将纳米 Ａｌ
的含 量 提 高 １０份，其 指 数 定 律 中 的 经 验 常 数
ａ（０．８７→３．０８）和压强指数 ｎ（０．１２→０．３），在相同压
力下，燃速至少提高３倍以上。
　　综上，法国和德国对低温固体推进剂燃烧性能的
试验研究，表明 ＣＳＰ和 ＲＳＰ推进剂的燃速基本符合指
数定律 ｒ＝ａｐｎ，具有稳定燃烧的特点。

３　国内研究进展

　　现阶段，国内对 ＣＳＰ的研究，尚处于探索阶段。
从文献报道来看，航天四院

［１４］
进行了低温推进剂药柱

设计及发动机点火研究。主要以 ９０％Ｈ２Ｏ２为氧化
剂，以 ＰＭＭＡ、ＰＥ、石蜡和 Ａｌ粉为燃料。采用“夹层
式”药柱结构，其结构为：氧化剂和燃料的厚度比例为

１４，每层之间用聚四氟乙烯垫块隔离，药柱长度为
１００ｍｍ，外径８５ｍｍ，内径２５ｍｍ。在发动机点火实验
时，在发动机端面增加一块 ４５ｍｍ，高 ２０ｍｍ，重 ５０ｇ
的丁羟推进剂药柱，目的是点燃后使 ＣＳＰ推进剂能够
持续燃烧。第一次采用电点火方式，点火试验失败。

随后通过反复分析论证，发现点火压力过高和氧化剂

与燃料粘结性不好是点火失败的主要原因。后将原方

案进行调整，燃料改为有机玻璃和聚氯乙烯，燃烧改为

端面燃烧而不用脱模，并进行了第二次点火，点火试验

成功，低温固体推进剂燃烧时间９０ｓ，可计算常压下其
燃速为１．１ｍｍ·ｓ－１。此后国内再未见其相关报道。

４　未来展望

　　低温固体推进剂结合了固体推进和液体推进的优
势，是一类全新的化学火箭推进剂，可满足未来航天器

的高能量、高可靠性、低成本和低污染要求，在未来航

天发射方面具有广阔的应用前景。近年来，国外 ＣＳＰ
在配方研制、试验验证等方面进展显著，尽管距应用化

还有一定差距，但综合分析发现 ＣＳＰ已显示出具有革
新火箭推进技术的巨大潜力，有希望作为２１世纪化学
火箭推进技术革命的第一步，其主要发展趋势包括以

下几个方面：

　　（１）探索研究 Ｈ２Ｏ２常温赋型技术，进一步提高
ＣＳＰ的使用和贮存温度。赋型即通过一定的物理、化
学方法及特殊工艺，使 Ｈ２Ｏ２在常温下固体化的一种
方法。虽然 ＣＳＰ的使用和贮存温度远高于低温液体
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推进剂（液Ｏ２、液Ｈ２），但仍在 －６０～０℃之间，其贮存
维护费用仍占相当比例，如果能运用赋型法将 Ｈ２Ｏ２
在常温下赋型固化，添加燃料制成药柱，则不需要对药

柱进行冷冻，将大大简化制备工艺，降低生产成本。

　　（２）研究 ＣＳＰ复合配方技术，选择合适燃料及添
加剂，将 Ｈ２Ｏ２，燃料及添加剂通过一定的比例混合，制
备成类固体推进剂复合药柱。此技术的突破，将打破

固体和液体推进剂的界限，使固体推进剂扩展至整个

化学推进剂领域。

　　（３）高能量密度化合物（ＨＥＤＭ）在ＣＳＰ中的应用
技术。由比冲来看，ＣＳＰ比低温液体推进剂低。可以
向其中加入诸如高张力碳氢笼状化合物和多氮化合物

的 ＨＥＤＭ来进一步提高能量比冲。
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