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　　摘　要：　为有效提高空间太阳能聚光器的聚光效率�提出了一种用于太阳能热推进器的具有伞状龙骨结
构的可折叠展开式抛物面太阳能聚光器设计方案�该方案可以克服充气展开式抛物面聚光器和刚性固定抛物
面聚光器具有的技术难题。设计了一个聚光功率100kW�开口圆半径4．9m 的可折叠展开式伞状龙骨结构正
焦抛物面聚光器�利用 Fluent 软件�对太阳能热推进器进行了模拟和性能预示�以氢气为工质气体�得到系统
的推力和比冲可以分别到达10．23N 和701．4s。结果表明：这种推进器具有比冲高、推力适中的特点�可以用
于微小卫星、纳卫星的轨道转换及姿态控制。
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　　太阳能热推进（STP）是直接利用聚集的太阳辐射能来加热推进剂�从喷管产生推力驱动航天器的装置。
它可满足太空多次重复使用及星际飞行的需要�并实现约2500K 的较高工质温度�有时可超过3000K�具有
比冲高、推力范围宽阔适中的特点［1-2］�适合完成航天器的转轨飞行、姿态控制和轨道保持�是应用于航天器推
进系统中的一项极具发展潜力的新概念和新技术。但由于聚光器设计制造、聚光器跟日系统、STP 吸热／推力
室材料及液氢贮箱等工艺技术难题�尚未取得重大突破�因此�STP 技术正处于探索研究阶段。太阳能聚光器
是太阳能热推进系统的关键构成部分［3］。在各种聚光器中�理想的抛物面型聚光器聚光比最高�计入太阳光夹
角�能实现104以上的聚光比［4］�现有研究也主要集中于抛物面型固定刚性结构及充气展开式结构聚光器［5］。
固定刚性结构聚光器具有面差小、聚光比高的优点�但也存在系统自重和体积大、有效采光面小、产生的聚光功
率小、不能汇聚足够多的能量以加热 STP 推进器、不适合于深空作业等缺点。传统的充气展开式聚光器自重
虽然较小�有效地减轻了发射质量�但系统复杂�稳定性不高�漏气问题无法彻底解决［6］�使用时展开率不高�展
开速度无法控制�展开面差大�褶皱无法消除�聚光比小�从而严重制约了其发展。能产生比冲大、推力适中的
STP 系统对太阳能聚光器的基本性能要求［7］：高聚焦准确度±0．1级�高反射率�体积小�重量轻�在太空中使
用和废弃容易�表面缺陷少等。为了满足要求�并克服现有聚光器的缺点�本文引入伞状龙骨的概念�设计出一
种具有伞状龙骨结构的可折叠展开式抛物面太阳能聚光器�该聚光器不仅适合于 STP 系统�也可以用于空间
天线、太阳帆、太阳能热发电系统。

1　设计和性能分析
　　受 STP 系统吸热-推力室尺寸以及二次聚光器最大几何尺寸影响�为使吸热-推力室达到足够大的推进温
度并获得高比冲�应力求使聚光器达到尽可能大的几何聚光比。研究表明�理想抛物面型聚光器的聚光比非常
大［8］�故设计选用抛物面型聚光器。图1为 STP 系统示意图�图2为伞状龙骨聚光器结构图。
　　对于一个用于 STP 系统的一次聚光器�为了获得100kW 的聚光功率�使其能量聚光比大于8000�几何
聚光比大于10000�并考虑到与折射式二次聚光器的耦合�取近地球轨道半径区域太阳常数1353W／m2。受
二次聚光器入射光开口几何尺寸的影响�为使一次聚光器聚集的太阳能充分被二次聚光器接收�聚光器设计为
可折叠展开式伞状龙骨结构抛物面型�并采用正焦抛物面聚光�方程为 y＝ x2／32�其焦距为8m�投影圆（开
口）半径为4．9m�开口周长为30．77m�开口面积为75．39m2�抛物面反射面面积约为80m2。聚光器反射膜
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Fig．1　Schematic diagram of solar thermal propulsion system
图1　STP 系统示意图

Fig．2　St ructure of umbrella-shaped keel
图2　伞状龙骨聚光器结构图

的衬底材料选取厚度为0．5mm 的聚亚酰胺薄膜（kvlar�密度
1．44g／cm3）�此材料在航天工程中多次使用�证明具有很好力
学性能（抗张强度高�不易产生褶皱）和化学稳定性［3�9-10］。反
射膜为成膜性好、全太阳光谱范围内反射率高的铝膜�厚度为
10μm。为了提高反射率�在反射膜上面镀一层厚度为120nm
的铝银复合膜作为增反膜。为了防止反射膜及增反膜在太空
中的蒸发�在增反膜上面镀一层厚度为275nm 的氧化硅薄
膜。图2～4分别是伞状龙骨聚光器结构图、主体伞撑构件连
接示意图以及末端抛物线线伞撑和圆环撑的连接图。

Fig．3　Connection diagram of major components
of umbrella-shaped keel

图3　主体伞撑构件连接示意图

Fig．4　Terminal connection diagram between
umbrella st rut and ring st rut

图4　末端抛物线伞撑和圆环撑的连接图
　　为使聚光器具有足够大的刚度和强度�设计采用日本生产的 SP700（T-i4．5A-l3V-2Mo-2Fe）型低密度钛铝
合金�这种材料不仅强度高�而且在755℃达超塑性�延伸率可达2000％�成形性好�加工成本低�可取代 T-i
6A-l4V。
　　在伞状龙骨构型中有12个抛物线状伞撑�总长为498cm×12。其中 U 型管长490cm�宽2cm�高1．5cm
（根据材料力学计算�U 型管宽高比4∶3时�刚度即抗弯强度最大）�壁厚1mm；空心管材直径4．2cm�长10
cm�壁厚1cm。主伞撑为长度122cm×12的 U 型管�宽1cm�厚1mm。中轴伞撑为长度500cm�直径2cm
粗的空心柱体�壁厚1mm。外围圆环片状支撑架周长分别为30．77m�28．26m�宽1cm�厚度2mm。
　　根据聚光器结构、材料和密度等参数进行计算�得到伞状龙骨聚光器的总质量约为30．8kg�未发射前折
叠状态的体积约为0．54m3�远小于固定刚性结构聚光器�近似于充气展开式聚光器。
2　STP性能模拟预示
　　性能预示所采用的吸热-推力室各壁面均设定为非滑移边界条件。至于热边界条件�因为 STP 推力室比
较小且是金属材料�温度容易达到一致�且内壁面热量来源为收集的太阳光�具有高温向低温辐射从而达到相
等的特性�故设定内壁温度恒定为2500K。吸热-推力室在高度真空腔中没有传导和对流换热情况�且外壁温
度很低�向外散热量很小�故外壁假设为绝热壁面。
　　利用 Fluent 软件�结合国内外相关报道［11-12］�对 STP 模型进行性能预示�推进剂选用 H2�壁面材料选用
铼�湍流模型采用标准的 k-ε模型�喷管入口采用压力入口边界条件�进口总压为0．1MPa。参照美国和日本
关于 STP 的机构尺寸［13-16］�性能预示所采用的吸热-推力室结构如图5所示。
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　　在伞状龙骨聚光器开口面积为4．9m 时�取太阳常数 Isc＝1353W／m2［4］�可以模拟得出 STP 系统吸热-
推力室恒温壁的热通量为61．2kW。推力器的系统热转换效率一般为60％以上［17］�可验证聚光器聚光功率为
100kW。由此得出�聚光器每 kW的系统自重约为0．308kg�介于固定刚性结构和充气展开结构之间。分析
结果如表1所示。

表1　STP模型性能模拟结果
Table1　Simulation results of the STP model

parameter numerical value unit s parameter numerical value unit s
throat diameter 4 mm velocity at exit 6766．1 m／s

divergent half angle 20 （°） flux at ent ranceλ0 1．512 g／s
convergent half angle 30 （°） flux at exit 1．512 g／s

area ratio of convergent-divergent nozzle 100 ／ jet area of nozzle exit 0．00196 m2
gas pipe diameter 6 mm pressure at nozzle exit 122 Pa

temperature of isothermal wall 2500 K thermal flux at isothermal wall 61．2 kW
thermal conductivity 0．5307 W／（m·K） specific impulse 701．4 s
thermal capacity 18550 J／（kg·K） thrust 10．23 N

Fig．5　Schematic of absorber-thruster st ructure
adopted in performance investigation

图5　性能预示所采用的吸热-推力室结构图

Fig．6　Velocity profile at nozzle outlet
图6　喷管出口边沿的流场速度分布图

Fig．7　Isothermal lines of nozzle
图7　喷管等温度分布曲线

　　图6和图7分别表示喷管出口的流场
速度分布和喷管等温度分布曲线。图7将
喉管起点定位为坐标0点�可以看出�喉管
处温度最高�约为2510K�最低温度70K
（未标出）�喷管设计时�图6、图7可以参照
此进行材料选取�避免烧蚀现象。
　　根据性能预示�可以看出 STP 推进系
统的比冲介于化学推进与电推进之间�弥补
了了化学推进与电推进所具有的性能空

白［11］�具有比冲高、推力适中的性能优势。
3　结　论
　　针对 STP 充气展开式抛物面聚光器应用中遇到的诸多问题�提出将伞状龙骨结构引入设计方案。设计了
一个开口半径为4．9m 的伞状龙骨聚光器�并根据材料和结构参数计算出聚光器未发射折叠体积为0．54m3�
系统自重为30．8kg�由此得出其平均每 kW系统自重为0．308kg。利用软件对其进行了性能预示�系统的推
力和比冲可以分别到达10．23N 和701．4s�证明采用这种伞状龙骨聚光器�具有自重低、功率高、比冲高、推力
适中的特点�同时龙骨结构的引入可以极大的消除面差�降低了传统聚光器的加工制造难度�提高了工作稳定
性�是现行 STP 系统设计的可靠方案。
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Deployable umbrella-shaped keel concentrator used
in solar thermal propulsion system

Dai Jianfeng1�　Zhao Pei1�　Mao Genwang2�　Sun Yibin1�　Li Xing1�　He Chengdan3
（1．State Key L aboratory o f Gansu A dv anced Non-f er rous Metal Materials�

L anz hou Univ ersity o f Technolog y�L anz hou730050�China；
2．School o f A st ronautics�Northwestern Polytechnical Univ ersity�X i’an710072�China；

3．Lanz hou Institute o f Physics�China Academy o f S p ace Technolog y�L anz hou730000�China）

　　Abstract：　A deployable umbrella-shaped keel concentrator has been proposed for the solar thermal thruster （STP） system．
The improved concentrator overcomes the shortcomings of t raditional inflatable concentrators and rigid fixed concentrators．A de-
ployable solar paraboloid concentrator has been designed．It adopts the collapsible umbrella-shaped keel with a concentration pow-
er of 100kW and an aperture radius of this4．9m．The performance of the STP system equipped with this concentrator has been
investigated with the sof tware Fluent．The results reveal that the thrust and specific impulse can reach10．23N and701．4s re-
spectively�indicating this system is applicable to attitude control and orbit t ransfer for micro-and nano-satellites．
　　Key words：　solar thermal propulsion；　concentrator；　umbrella-shaped keel；　specific impulse；　thrust
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