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运载火箭发动机引流发电技术研究
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摘要：提出了一种从发动机引流发电的原位电能获取技术，即从动力充沛的发动机处引流高压燃料，经能量转换

装置发电后返回发动机。该技术可以大幅度减轻电源系统质量。以 1 200 kN液氧煤油发动机应用为例，研制了

35 MPa恒速发电机和整流变换的轻质化原理性样机，搭建了驱动双摆电静压伺服机构的试验系统。测试结果

表明：该系统可以满足额定 270 V、峰值 40 kW的伺服系统高压大电流瞬时用电需求，也可以满足 28 V一般箭载

电子设备用电需求。该技术有望为未来运载火箭设备多电化/全电化提供一种轻质化、高安全性、大功率的电源

方案。
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Electric Power Generation by Drawing Propellant from
Engines in Launch Vehicles
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Abstract: This paper proposes an in-situ electric energy acquisition technology for power generation by
drawing propellant from a rocket engine. The high-pressure fuel is drained from the engine with abundant
power， and then returns to the engine after power generation by the energy conversion device. This
technology can greatly reduce the weight of the power supply system. A 1 200 kN liquid oxygen kerosene
engine is taken as an example，and a lightweight principle prototype of 35 MPa constant speed generator and
rectifier transformation is developed. A test system for driving a two DOF electro-hydrostatic actuator system
is built. The test results show that the system can meet the instantaneous power demand of the servo system
with the rated high voltage of 270 V and the peak power of a high current of 40 kW，and also meet the power
demand of the 28 V general rocket borne electronic equipment. This technology is expected to provide a
power supply scheme with lightweight， high safety and high-power for multi electrification / full
electrification of launch vehicle equipment in the future.
Key words: launch vehicle；in-situ electric energy acquisition；drainage power generation；lightweight

与多电/全电飞机类似，多电/全电运载火箭也

进入快速发展阶段，电伺服系统在未来航天运载器

型号上广泛应用已成趋势。航天运载器电伺服系

统以及发动机推力调节机构、箭上预冷循环泵及电
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动阀门等系统对大功率、高可靠及高比功率动力电

源的需求尤为迫切［1⁃3］。

航空航天运载器电伺服及其能源技术已经成

为当今国内外该领域的热点研究方向。国外，美国

国家航天局发布的空天飞行器技术领域投资

计划，将电伺服及其电源作为重点投资对象，涵盖

了运载火箭电伺服系统的电力能源的生成与储存、

电力能源的管理与分配、电伺服作动 3个研究方

向［4⁃6］。霍尼韦尔和汉胜公司也分别针对运载火箭

研制开发了引流氢气发电的动力电源及其管理

系统［7⁃9］。

汲取发动机燃料的引流发电系统，通过引流发

动机的高压流体介质，驱动液动机、涡轮泵、气动机

及叶轮泵等原动机高速旋转，带动发电机转动产生

高频高压三相电能，通过电源管理系统，变换为箭

载设备的直流用电。该动力电源方案具有大功率、

高比功率、便于故障隔离、易于冗余设计及有效发

动机能源利用等特点，且与发动机不存在机械耦

合，不增加发动机设计难度和复杂程度，相对于当

前其它电源技术优势明显，且核心元部组件（电机、

原动机及控制器）技术成熟，是航空航天运载器动

力电源的重要方案之一。

因此，针对某型火箭对电能的紧迫需求，本文

提出了引流发动机燃料发电式动力电源技术，为推

力矢量控制电伺服机构以及其他用电量越来越大

的箭载设备提供轻质化、稳定和可靠的电能，并解

决箭上大功率用电时电池体积质量过大、安全性差

及不宜于长期存储等突出问题，为未来多电化航空

航天运载器的大功率供电系统提供解决方案。

1 用电需求

1. 1 系统配置

以某型火箭为例，其通用芯级布局如图 1所
示，安装 7台液氧煤油发动机，其中 3台双向摇摆，

共配置 6台伺服机构，摇摆一台发动机的两台伺服

机构共用一台动力电源。

1. 2 用电特性

从可靠性、使用维护性及技术发展等综合因素

考虑，火箭各子级采用三余度电静压伺服机构

（Electro⁃hydrostatic actuator，EHA）摇摆发动机实

现 火 箭 的 推 力 矢 量 控 制 ，伺 服 机 构 基 本 参 数

见表 1。

伺服机构工作原理简图如图 2所示。通过改

变伺服电机转向及转速，带动同轴的液压泵工作，

进而实现发动机的推力矢量控制。

对于电伺服机构而言，电机是电源的主要负

载，能量消耗主要分为两部分：（1）额定电流，是指

伺服机构推动负载时，电机所消耗的电流，主要特

点为电机扭矩转换为作动器压差。（2）瞬时电流，

是指电机以极速状态加/减速、正/反转消耗电流，

是消耗电流的主要负载成分，对应电机转动惯量的

瞬时惯性力矩是消耗电流的主要负载成分，该工况

的瞬时电流要显著高于额定电流，一般会高达 3~
5倍。美国MOOG公司是伺服领域的标杆企业，

其 EHA产品已经大量的装备在 F35、F18等多型

军用飞机，其各类 EHA产品峰值电流也均为常值

电流的 3~5倍。

以现有 22 kW电静压伺服机构原理样机为例，

其电源直流母线电压最低值为 U=240 V，该伺服

机构额定工作电流 I=P/U=92 A。

伺服机构空载状态、暂态典型信号（1°暂态指

令）下，实测电源的输出特性如图 3（a）所示，峰值

332 A，是常值电流 92 A的 3.6倍。伺服机构（双

图 1 通用芯级系统布局图

Fig.1 System layout diagram

表 1 基本参数

Table 1 Basic parameters

参数名称

最大负载力矩/（N·m）
最大摆动角速度/（（°）·s-1）
摆动角加速度/（rad·s-2）

输出功率/kW
系统工作压力/MPa

电机泵最大转速/（r·min-1）
电机泵最大流量/（L·min-1）

电压/V

参数

30 000
≥15
≥10
15
21

20 000±500
50
270

图 2 EHA工作原理简图

Fig.2 EHA working principle diagram
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机）空 载 状 态 、正 弦 典 型 信 号（幅 值 0.4°、频 率

10 rad/s的正弦指令）下，用电特性实测曲线如

图 3（b）所示。一次工作周期持续时间为 150 ms左
右，其中，峰值电流 400 A持续总时间约为 50 ms，
是常值电流 92 A的 4.3倍。实测数据表明，只要伺

服机构正负换向，就会消耗较大的电流，并且动作

幅度越大，瞬态电流越大。

1. 3 按实测飞行曲线预估用电需求

以某型火箭一子级飞行数据为例（采样周期

100 ms），两台伺服机构（A和 B）的位置曲线和速

度曲线如图 4所示。

伺服机构消耗能量包括两部分：

（1）额定电流

火箭飞行时，伺服机构提供摇摆发动机所需的

力矩，负载压差如图 5所示。

根据遥测数据，伺服机构飞行时平均压差及所

需的等效额定电流见表 2，取余量 30 A。一台发动

机配置两台伺服机构（A和 B），常值电流 60 A，放

电电压不低于 240 V。

（2）瞬态电流

伺服机构动作幅度虽小，但伺服电机（泵）一直

处于加减速、正反转切换状态，此时需要消耗较大

的电流。根据遥测数据，统计伺服机构换向次数

见表 3。

由表 3可见 100 ms采样时间内伺服机构换向

次数超过 500次。伺服机构自身的控制闭环周期

为 1 ms，因此实际的伺服机构换向次数更多。电

源消耗主要是用于持续的伺服机构换向动作，此处

取 1 000次。

峰值电流为额定工作电流的 3~5倍，此处取

图 3 实测电流曲线

Fig.3 Measured current curve

图 4 实际飞行曲线

Fig.4 Actual flight curves

图 5 伺服机构实际飞行压差曲线

Fig.5 Differential-pressure curve of servo mechanism in ac⁃
tual flight

表 2 压差与电流对应关系

Table 2 Corresponding relationship between differential⁃
pressure and current

参数

压差（均值）/MPa
等效电伺服额定电流/A

伺服机构A
2
9

伺服机构 B
5
22

表 3 换向次数统计

Table 3 Reversion times

工作时间/s
0~10
10~40
40~100
100~170
170~180
180~200

合计

伺服机构A
28
92
215
207
38
74
562

伺服机构 B
19
52
126
205
37
75
514
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3，则一台伺服机构动态工作时母线的峰值电流为

276 A；一台发动机配两台伺服机构，取 2 倍，取

390 A，电压不低于 200 V。得到伺服机构实际用

电需求数据如表 4所示。

2 动力电源方案

2. 1 配置原则

运载火箭动力电源需遵循以下原则：

（1）可靠性方面，动力电源需采用冗余配置架

构，满足一度故障时仍能满足负载全功率用电需

求、两度故障时仍能满足负载基本功能用电需求。

（2）安全性方面，在瞬间大功率用电情况下，

电源不应存在较大的电压跌落，并能吸收较高的反

灌能量，且不能危及其他产品安全。

（3）环境适应性方面，无需特殊措施情况下，应

能满足箭上-30~135 °C使用环境。

（4）维护性方面，应能做到免维护。

（5）组成简单且功重比高。

2. 2 引流式动力电源

同样以某型火箭为例，全箭配套 28台伺服机

构，用电功率大，如采用电池供电，质量大、安装操

作不方便且安全性差，而采用引流发电的电源方

案，可显著降低质量，提高使用维护方便性，安全性

更好，是运载火箭伺服机构原位获取电能的高效

方案。

引流式动力电源主要由引流发电机和电源管

理器组成。综合考虑体积、质量，以及系统设计的

复杂程度和风险，动力电源的系统架构采用一台动

力电源拖动两台伺服机构工作，即一拖二的供电方

式。一台摇摆发动机分别安装一台引流发电机，多

台引流发电机发出的三相交流电通过一台多余度

电源管理器转换为稳定的 270、28 V直流电，为电

静压伺服机构及其他箭载设备提供动力能源。以

通用芯级伺服机构及其供电系统为例，系统总体架

构如图 6所示。

引流发电式动力电源主要包含煤油发电机和

电源管理器。

（1）煤油发电机

煤油发电机基本功能是将高压煤油的能量转

化为三相交流电能，由高压柱塞马达、恒速控制单

元、高速发电机组成。高压煤油驱动柱塞马达从而

带动发电机旋转以产生电力能源，恒速控制单元实

现 电 力 峰 谷 的 自 动 调 节 。 引 流 煤 油 压 力 30~

35 MPa，流量不大于 1.7 kg/s，其结构图如图 7所
示，参数如表 5所示。

（2）三余度电源管理器

三余度电源管理器主要完成 3台引流发电机

发出的高频高压三相交流电的整流及电源系统余

度管理，最后输出稳定的 270、28 V直流电。三余

度电源管理器主要包括整流控制器、输出控制器、

电源控制及健康状态管理单元、储能滤波及吸收模

表 4 根据飞行工况用电量估算

Table 4 Estimation of power consumption according to
flight conditions

工况

常值电流

峰值电流

电流/
A
60
390

工作
次数

全程

1 000

持续
时间/s
220
0.05

总时间/
s
220
50

总安时/
（A·h）
3.67
5.42

图 6 通用芯级系统总体架构框图

Fig.6 System architecture diagram
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块及汇流模块等。

3 电源方案对比分析

考虑航天工程的特殊性，从可靠性、安全性、使

用维护性以及功重比等多个维度，对引流式动力电

源方案、锂电池方案及智能动力电源方案进行对比

分析。

3. 1 质量对比分析

（1）引流式动力电源质量

40 kW级引流发电机质量为 14 kg，整流控制

器的质量约为 10 kg，则通用芯级 5 m模块的引流

式伺服动力电源质量为 14 kg×3+10=52 kg。现

有工程样机还有进一步减重空间。

（2）锂电池质量

采用比功率和比能量综合性能较好的三元型

锂离子电池方案。根据表 4实际飞行数据，计算得

到电池相关参数：容量为 8.3 A·h，能量为 1 797 W·h。
采用 2只 8 A·h单体电池并联，电池单个质量为

330 g，电芯合计质量为 150只×330 g/只=50 kg。
根据同类型电池组组装要求，一般汇流条和结

构件等辅助装置约占质量的 30%~35%，故单台

电池组的质量为 70 kg左右。

（3）智能动力电源质量

为改善锂离子电池比功率指标不足的缺点，提

出了锂离子电池+电源管理的智能动力电源，其组

成结构如图 8所示。

自主管理单元配置峰值补偿模块可以提高伺

服动力电源的瞬时放电能力，从而改善锂离子电池

放电倍率较低的缺点，降低锂离子电池本体的质

量，提高伺服动力电源的功率密度。按表 4参数估

算，智能动力电源的质量约 61 kg。
各方案质量对比如表 6所示。由表 6可知，锂

电池方案由于功率密度相对较低，为满足大电流峰

值放电的使用要求，体积质量相对于引流发电方案

增大很多，引流发电方案的功重比具有一定优势。

3. 2 其他因素对比分析

考虑航天工程的特殊性，本节从可靠性、安全

性及使用维护性等多个维度，重点将电池方案与引

流方案进行对比分析如下：

（1）可靠性方面：锂电池方案中锂电池由电池

串并联组成，而锂电池的单体电压最高为 4.2 V，要

形成伺服系统动力电 270 V高压，需要多节单体锂

电池串联，任何单体问题都会影响对应串联支路的

可靠性［10］。引流发电方案中的发电机及电源管理

器易于实现冗余，可靠性高。

（2）安全性方面：伺服机构用电过程中存在较

高的反灌能量，对于锂离子动力电池，若不采取防

反灌措施，将会影响到电池的安全。另外，锂离子

动力电池在使用和充放电过程中存在热失控的可

能性，且一旦发生不可控制，将使动力电池彻底失

效，严重时可能危及其他产品安全［11］。引流发电

方案中电力峰谷自动调节，安全性高。

（3）使用维护性方面：锂离子电池存在自放电

问题，需要充放电维护，且锂电池充电时需要监控

单体电源状态，单体电压不一致时还需进行单体均

衡补电，使用维护复杂。引流发电系统本身无需特

别维护，可以做到“随开随用”，可以有效节省测试

流程。

（4）环境适应性方面：一般锂电池的使用温度

范围为-20~60 ℃，而在 0 ℃以上才具有较好的性

能，低温使用时能量密度存在明显下降，箭上使用

时需采取保温措施。引流发电系统环境适应温度

表 6 不同方案动力电源质量对比

Table 6 Comparison of power supply mass of different
schemes

方案

锂电池

智能电源

引流发电

质量/kg
发电机

14（×3）

电池

70（×3）
61（×3）

管理器

10

合计/kg

210
183
52

图 7 引流煤油发电机三维设计图

Fig.7 3-D design drawing of kerosene generator

表 5 煤油发电机设计参数

Table 5 Design parameters of kerosene generator

参数

数值

额定转速/
（r·min-1）
12 000

理论排量/
（mL·r-1）
7.64

最大输
出功率/kW

40

图 8 智能动力电源组成框图

Fig.8 Schematic diagram of intelligent power supply
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为-55~80 ℃，对于低温环境适应性有明显提升。

（5）技术成熟度方面：目前，型号成熟应用的锂

电池峰值电流都在 100 A左右，还没有峰值电流在

300、400 A等级的锂电池在型号上的应用。引流

发电机关键核心部件已随多型火箭完成飞行验证。

电源方案特点对比如表 7所示。

4 引流式动力电源试验

研制了 35 MPa恒速发电机和电源管理器的轻

质化原理性样机，搭建了驱动双摆电静压伺服系统

的试验系统，如图 9所示。

4. 1 单机原理性试验

通过单机原理性试验，对煤油发电机的功能性

能进行初步测试，获得发电机及电源管理器相应的

参数，验证了引流发电方案的可行性和适应性，部

分试验结果见表 8。

4. 2 系统级联试试验

伺服机构空载、1 300 kg·m2惯性负载工况下，

通过电静压伺服机构、煤油发电机及电源管理器的

系统级匹配试验，验证了电静压伺服系统采用引流

发电方案的可行性，并初步获得伺服用电特性，为

动力电源的后续设计提供了数据支撑，部分试验结

果如表 9所示。

4. 3 极限工况试验

火箭发动机变工况工作状态下，发电机的引流

压力会在一定范围内变化。为验证引流发电方案

的适应性，进行了引流压力 20~35 MPa范围内的

极限工况拉偏试验。母线电压曲线如图 10所示，

直流母线电压由 290 V跌落至 133 V，最大跌幅

157 V，母线电压有明显电压泵升，电压升高至

396 V，泵升幅度 106 V。母线电流曲线如图 11所
示，直流母线电流峰值 332 A，峰值输出功率为

44.2 kW。通过试验获得了发电机极限能力。

4. 4 DC⁃DC变换试验

为充分利用发动机自身巨大的能量，本文在提

出引流式伺服动力电源在满足电伺服大功率用电

的同时，也提出了为火箭提供 28 V直流供电方案。

图 11 母线电流曲线

Fig.11 Bus current curve

表 9 系统级联试测试数据

Table 9 System cascade test data

典型
动作

3°
4°
5°

直流母线
电压/V

空载

215
209
210

带载

221
210
209

直流母线电压
跌落幅值/V
空载

73
77
77

带载

69
77
77

直流母线
电流/A

空载

140
139
152

带载

125
141
141

峰值
功率/kW
空载

30.1
29.0
31.9

带载

27.6
29.6
29.5

图 10 母线电压曲线

Fig.10 Bus voltage curve

表 7 电池方案与引流发电方案特点对比

Table 7 Comparison of characteristics between battery
scheme and drainage power generation scheme

电源类型

冗余实现

容错能力

能源利用效率

功重比

安装空间

反灌能量影响

可靠性

安全性

环境适应性

使用维护性

电池方案

简单

复杂

低

低

大

大

一般

一般

一般

复杂

引流发电方案

简单

简单

高

高

较小

小

较高

较高

好

简单

图 9 引流煤油发电系统与伺服机构联合试验

Fig.9 Joint test of drainage kerosene power generation sys⁃
tem and servo mechanism

表 8 发电机测试数据

Table 8 Generator test data

负载功率/
kW
0
16

压强/
MPa
34.4
33

流量/
（L·min-1）
72.4
79.1

交流相电压
有效值/V
126.72
107.33

直流
电压/V
314.5
245.8

直流
电流/A
0
64.6
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因此，文中设计了具有冗余并联、智能主动、高精度

及均流功能的 270 V转 28 V模块，变换装置样机

如图 12所示，可实现单电源变换装置功率密度

3.3 kW/kg，输入电压范围 200~350 V，输出电压

28 V，常 值 电 流 35 A，电 压 精 度 1%，体 积

120 mm×60 mm×20 mm，具备多变换装置高精

度并联冗余功能。开展了动力直流电源 28 V供电

稳定性试验，试验结果如图 13所示。试验结果表

明，伺服机构工作过程中瞬时大功率用电工况下，

可稳定输出 28 V直流电源。

5 结 论

从技术指标满足情况及国内外相关领域技术

发展情况分析，从火箭自身的动力系统汲取能量进

行引流发电的方案是一种高效、便捷、可靠和先进

的技术途径。从发动机引流发电的原位电能获取

技术不仅可满足伺服大功率用电需求，还可为全箭

统一供配电提供一种选择，既解决了发动机系统及

增压输送系统各类阀门执行机构的用电需求，也可

与箭上电池互为异构冗余，进一步提升全箭可

靠性。
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图 12 高效高功率电源变换装置样机

Fig.12 Prototype of power conversion device with high effi⁃
ciency and high power

图 13 4°暂态指令下 270 V和 28 V电压曲线

Fig.13 270 V and 28 V voltage curves under 4° transient
command
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