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燃气流量可调固体火箭冲压发动机飞行性能分析
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摘 要：在建立燃气流量可调固体火箭冲压发动机工作过程仿真模型的基础上，对燃气流量调节过程中

发动机飞行性能进行分析。结果表明，在低飞行高度或高飞行马赫数时，发动机有较宽的推力调节范围；随着

飞行高度降低或飞行马赫数增加，发动机推力系数降低；随着燃气发生器喷喉面积变小，发动机推力和推力系

数增加。
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由于现代导弹对飞行空域和机动性的要求很

高，目前在研的固体火箭冲压发动机均具有燃气

流量调节能力［１－２］。并且，国内外所有新研制的

固体火箭冲压发动机进气道和冲压尾喷管均采用

固定几何结构，从而将发动机推力调节的任务全

部转给燃气发生器流量调节，大幅提高了燃气流

量调节的难度［３－４］。为了使固体火箭冲压发动机

具有良好而且稳定的性能，应尽可能保证冲压发

动机在设计空燃比附近工作。但是，导弹飞行姿

态的变化、外界扰动影响或者燃气发生器流量调

节中都可能使冲压发动机偏离设计工况［５］。

在固体火箭冲压发动机研制过程，发动机工

作过程仿真是对发动机设计水平的评估［６］。国内

主要开展了燃气流量固定的壅塞式固体火箭冲压

发动机、非壅塞固体火箭冲压发动机工作过程仿

真［７－９］。

１ 工作过程仿真模型

固体火箭冲压发动机工作过程仿真包括进气

道计算、燃气发生器计算、冲压补燃室计算等。进

气道计算主要根据导弹飞行工况和进气道结构确

定空气流量和进气道出口参数；燃气发生器计算

主要确定燃气发生器压强、燃气流量等；冲压补燃

室计算主要根据进气道的出口参数和燃气发生器

的计算结果确定冲压喷管入口处的压强和发动机

比冲等。燃气发生器和补燃室内的气体参数、发

动机性能参数可以通过热力计算过程得到。由于

各部分计算互相影响，计算要经过多次迭代才能

完成。发动机工作过程仿真软件框图如图 １所
示。本研究采用固体火箭冲压发动机系统的基本

参数如表１所示。
表１ 固体火箭冲压发动机的设计参数
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１１ 补燃室计算模型

图２给出了典型的固体火箭冲压发动机结构
简图和相应的特征截面符号。将补燃室设计为等
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图１ 发动机工作过程仿真软件框图
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截面通道，即补燃室头部横截面积与补燃室尾端

相同。根据一维动量方程，推导出补燃室控制边

界内（图２中虚线所限范围）一维流动方程：
（ｍａ＋ｍｇ）Ｖｃ＋ＰｃＡｃ
＝ｍｇＶｆ＋ＰｇｔＡｇｔ＋Ｐ２（Ａｃ－Ａｇｔ）＋ｍａＶａｃｏｓφ

式中 ｍａ为空气流量，ｍｇ为燃气流量，Ｖｃ为补燃
室出口截面燃气速度，Ｐｃ为补燃室出口截面静
压，Ａｃ为补燃室出口截面面积，Ｖｆ为燃气发生器
喷口速度，Ｐｇｔ为燃气发生器喷口静压，Ａｇｔ为燃气
发生器喷口面积，Ｐ２为补燃室头部静压，Ｖａ为进
气道出口截面燃气速度，φ为进气道入射角。

图２ 固体火箭冲压发动机结构示意图
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１２ 进气道计算模型

在固体火箭冲压发动机工作过程中，空气来

流通过进气道入口的几道斜激波和一道正激波完

成超音速到亚音速的减速增压过程，在亚音速扩

压段中继续增压。在增压过程中，认为气流总温

恒定。本研究中，发动机进气道采用了两个二元超

声速进气道，利用激波系理论可对进气道临界总压

恢复系数、流量系数和附加阻力等进行计算［６］。

１３ 燃气发生器计算模型

不考虑燃气发生器流量调节过程中压强瞬变

对燃速的影响，仍可用常用的燃速经验公式描述

贫氧推进剂的燃烧特性，即

ｒ＝ａＰｎｇ
式中，ｒ为贫氧推进剂直线燃速，Ｐｇ为燃气发生
器压强，ａ为燃速系数，ｎ为燃速的压强指数。

为了调节燃气发生器流量，可以控制喷喉面

积 Ａｇｔ的大小来实现Ｐｇ的改变，通过压强对燃速
的影响使得燃气发生器流量变大或变小。对于装

药初温 Ｔｉ和装药燃烧面积 Ａｂ为定值的简单情
况，可以得到调节前后燃气发生器流量 ｍｇ、压强

Ｐｇ和喷喉面积Ａｇｔ之间的基本关系式：

ｍｇ２
ｍｇ１
＝（
ｐｇ２
ｐｇ１
）ｎ＝（

ｃ２Ａｇｔ１
ｃ１Ａｇｔ２

）
ｎ
１－ｎ

式中，下标１、２代表第一和第二状态。
图３给出了喷喉面积调节过程中燃气发生器

压强和流量变化曲线。

图３ 燃气发生器压强和流量随喷喉面积变化曲线
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２ 仿真结果及分析

图４ 调节过程中空燃比的速度特性
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２１ 燃气流量可调固体火箭冲压发动机速度

特性

图４～９示出了飞行高度１０ｋｍ时燃气发生器
喷喉面积调节过程中，固体火箭冲压发动机的空

燃比、补燃室压力和温度、比冲、推力以及推力系

数随飞行速度的变化。
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图５ 调节过程中补燃室压强的速度特性
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图６ 调节过程中补燃室温度的速度特性
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图７ 调节过程中比冲的速度特性
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从图中可以看出，在同一马赫数时，随着燃气

发生器喷喉面积变小，燃气发生器流量增加，补燃

室压强也随之增加。当补燃室头部静压大于进气

道性能计算模块计算得到的进气道临界出口静压

时，表明进气道中正激波位于喉部上游，表示发动

图８ 调节过程中推力的速度特性
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图９ 调节过程中推力系数的速度特性
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机在该点处已经不能正常工作，超出了其实际的

飞行包络。此外，随着燃气发生器流量增加，空燃

比降低，补燃室温度升高，直至低于富燃燃气完全

燃烧所需空燃比后，补燃室温度才会降低。虽然

比冲会随着空燃比下降而降低，但由于富燃燃气

流量增加，发动机推力和推力系数仍然会增加。

并且在高飞行马赫数时，发动机有较宽的推力调

节范围，富燃燃气流量增加５倍时，冲压发动机推
力增加２倍左右。

从图中还可以看出，随着飞行马赫数增加，进

气道捕获空气流量增加，补燃室压强升高，空燃比

增大，补燃室温度降低，发动机比冲、推力、推力系

数均下降。

２２ 燃气流量可调固体火箭冲压发动机高度

特性

图１０～１５示出了飞行马赫数 ２８时喷喉面
积调节过程中，固体火箭冲压发动机的空燃比、补

燃室压力和温度、比冲、推力以及推力系数随飞行
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高度的变化。

图１０ 调节过程中空燃比的高度特性
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图１１ 调节过程中补燃室压强的高度特性
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图１２ 调节过程中补燃室温度的高度特性
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从图中可以看出，在同一高度时，随着燃气发

生器喷喉面积变小，燃气发生器流量增加，补燃室

压强也随之增加，空燃比降低，补燃室温度升高，

图１３ 调节过程中比冲的高度特性
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图１４ 调节过程中推力的高度特性
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发动机比冲下降，而发动机推力和推力系数增加。

还可以看出，随着飞行高度降低，补燃室压强升

高，空燃比增大，补燃室温度降低，但发动机比冲、

推力增加，而推力系数下降。并且在低飞行高度

时，发动机有较宽的推力调节范围。

图１５ 调节过程中推力系数的高度特性
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流向逐渐降低。有支管分布的一侧，气体分流使

得流动边界层未能充分发展，而气流在环形管道

内流动时，总管的内外侧压差会导致外壁边界层

变薄、内壁边界层变厚效应。在二者的综合作用

下，线形分流管道总管内的总压高于环形分流管

道Ⅰ，但低于环形分流管道Ⅱ。无论是支管分流

抑或环形管道内的二次流现象都会使总管截面上

产生径向速度，使得流体流动呈现明显的三维特

征，再加上轴向速度的情况下，气流在总管内的流

线是螺旋式的，即产生了涡结构。环形分流管道

Ⅰ总管内的内外侧压差产生的二次流方向与支管

分流产生的旋流方向相同，二者叠加使得总旋涡

强度有所提高；环形分流管道Ⅱ总管内的内外侧

压差产生的二次流方向与支管分流产生的旋流方

向相反，二者叠加使得总旋涡强度有所下降。

支管是管道分流作用的直接体现，形式多样，

本计算模型中，支管为“喇叭形”喷注孔，管内已达

到超音速流动状态。计算结果表明，分流管道各

支管流量沿总管流向基本上是上升的。这与总管

的总压分布趋势相反，而与总管的静压分布趋势

相似，即支管流量很大程度上是受总管内的静压

控制。另外，气流在环形管道Ⅰ内流动时产生的

离心力方向与支管流动方向相同，对支管流动有

促进作用；气流在环形管道Ⅱ内流动时产生的离

心力方向与支管流动方向相反，对支管流动有阻

碍作用。尤其在总管入口附近，这种作用的效果

更为明显。在这些因素的综合作用下，环形分流

管道Ⅰ的流量波动幅度最小，在均匀分配气流方

面最具优势，线形分流管道居中，环形管道Ⅱ最

差。在分流管道的实际应用中，还可以通过增大

总管截面积、采用多端供气方式、将支管孔径进行

不均匀设计等方法进一步改善气流分配效果。
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３ 结 论

（１）在低飞行高度或高飞行马赫数时，发动机
有较宽的推力调节范围；

（２）在同一燃气发生器喷喉面积时，随着飞行
高度降低或飞行马赫数增加，补燃室压强升高，空

燃比增大，但发动机推力系数降低；

（３）在同一飞行马赫数或飞行高度时，随着燃
气发生器喷喉面积变小，燃气发生器流量增加，补

燃室压强增加，空燃比降低，而发动机推力和推力

系数增加。

参 考 文 献：

［１］ ＦｒｙＲＳ．ＡＣｅｎｔｕｒｙｏｆＲａｍｊｅｔＰｒｏｐｕｌｓｉｏｎＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙＥｖｏｌｕｔｉｏｎ
［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＰｒｏｐｕｌｓｉｏｎａｎｄＰｏｗｅｒ，２００４，２０（１）：２７－５７．

［２］ ＢｅｓｓｅｒＨＬ，ＳｔｒｅｃｋｅｒＲ．ＯｖｅｒｖｉｅｗｏｆＢｏｒｏｎＤｕｃｔｅｄＲｏｃｋｅｔＤｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔ
ＤｕｒｉｎｇｔｈｅＬａｓｔＴｗｏＤｅｃａｄｅｓ［Ｍ］．ＫｕｏＫＫ，ＰｅｉｎＲ，ｅｄｓ，Ｂｅｇｅｌｌ
ＨｏｕｓｅＰｕｂｌｉｓｈｉｎｇＣｏ．ａｎｄＣＲＣＰｒｅｓｓ，Ｉｎｃ．，１９９３：１３３～１８１．

［３］ 牛文玉，于达仁，鲍文，等．燃气流量可控的固体火箭冲压发
动机燃气发生器动态特性［Ｊ］．固体火箭技术，２００８，３１（２）：
１４５－１４８．

［４］ 鲍福廷，黄熙君，张振鹏．固体火箭组合发动机［Ｍ］．北京：
中国宇航出版社，２００６：３１－４３．

［５］ ＷｉｌｋｅｒｓｏｎＦＳ，ＬａｕｃａｃＪＴ．ＶａｒｉａｂｌｅＦｌｏｗＳｏｌｉｄＰｒｏｐｅｌｌａｎｔＧａｓ
ＧｅｎｅｒａｔｏｒｆｏｒＭｉｓｓｉｌｅＣｏｎｔｒｏｌＳｙｓｔｅｍ［Ｒ］．ＡＩＡＡＰａｐｅｒ８１－１４６４．

［６］ 郭健．固体燃料冲压发动机工作过程理论与试验研究［Ｄ］．
长沙：国防科学技术大学，２００７．

［７］ 张炜，方丁酉，夏智勋．固体火箭冲压发动机的工作特性分
析［Ｊ］．国防科技大学学报，２０００，２２（４）：１９－２２．

［８］ 曹军伟，徐东来，王虎干．固体火箭冲压发动机工作包线分
析［Ｊ］．航空兵器，２００６，１９（１）：５３－５６．

［９］ 孙娜，吴虎，郑书娥，等．壅塞可调固体火箭冲压发动机性
能计算［Ｊ］．科学技术与工程，２００８，８（１１）：２８９３－２８９７．

·３４·第１期 靳冬欢，等：化学激光器环形与线形分流管道对比的数值分析


