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固体火箭冲压发动机气固两相掺混燃烧过程评价方法

黄利亚，薛鸿涵，张家瑞!，孟　梁，杨　和
（国防科技大学 空天科学学院，湖南 长沙　４１００７３）

摘　要：为了合理地评价固体火箭冲压发动机补燃室内一次燃气／空气掺混燃烧过程，提出一种基于颗
粒质量浓度的固体火箭冲压发动机掺混燃烧过程评价方法。建立发动机数值模拟方法并通过了地面试验验

证；针对不同工况条件下补燃室掺混燃烧过程，通过数值模拟，分析对比了不同定义方式掺混度与燃烧效率

的变化趋势。结果表明，提出的颗粒掺混度与颗粒燃烧效率二者间显示出最大程度的相关性，不同工况下

的平均最大信息系数达到了０９１６３。一次燃气／空气掺混与燃烧过程体现以下相关性规律：颗粒燃烧效率
随颗粒掺混度的增大而增加，当颗粒掺混度超过一定阈值后，颗粒燃烧效率保持相对稳定。最后通过试验验
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　　固体火箭冲压发动机具有比冲高、结构简单、
工作可靠和使用方便等优点，是战术导弹动力装

置的重要发展方向之一［１－２］。补燃室中一次燃气

与冲压空气的气固两相掺混燃烧是决定固体火箭

冲压发动机性能的关键过程。研究结果表明，补

燃室内一次燃气／空气的掺混程度与发动机燃烧
效率紧密相关［３］，确定补燃室内掺混程度、了解

掺混燃烧过程机理对于提升固体火箭冲压发动机

性能具有重要的研究价值。对于补燃室内一次燃

气／空气的掺混程度，设立合理的评价方法，是研
究掺混燃烧过程的首要条件。

针对动力装置掺混燃烧过程的研究中，多种

掺混度评价方法［４－１１］曾被提出。Ｇｌａｓｇｏｗ等［４］基

于统计的方法提出了一种用于评价不同固体颗粒

间混合过程的掺混程度。但是该定义方式需满足

每个取样单元的体积和颗粒质量流率相同。黄群
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星等［５］提出了一种表示局部区域组分掺混程度

的无量纲掺混度，并在轴向和径向上进行了区分，

但这两种掺混度均没有考虑气相组分的影响。吕

惠苗［６］基于孙慧娟等［７］定义的掺混度研究了补

燃室的掺混燃烧过程。结果表明，增大空气进气

道角度，有利于颗粒与氧气的掺混燃烧。刘杰

等［８］对黄生洪［９］、陈斌斌［１０］等提出的掺混度定义

准则的合理性和预示能力进行了评估，同一工况

下陈斌斌定义的气相掺混度变化趋势与燃料质量

消耗率基本一致，其余掺混度的变化趋势与燃料

消耗率没有明显关联。

除此之外，众多学者利用地面试验和数值模

拟开展了多种因素对固体火箭冲压发动机补燃室

掺混燃烧过程影响规律的研究。凹腔稳焰结

构［１２－１４］能够提高一次燃气中气相和颗粒相的燃

烧效率。燃气与颗粒燃烧效率随着燃气喷射角度

与轴向夹角的增大而逐渐增加［１５］。减小一次燃

气入口直径可以提高固体燃料的平均回归速率，

但对性能有负面影响［１６］。二次进气虽然略微降

低了补燃室的燃烧效率，但有效减轻了射流对内

壁面的冲刷与烧蚀［１７］。

现阶段掺混度定义的描述对象多为纯气相

组分，然而固体火箭冲压发动机一次燃气内含

有大量未燃尽的含能金属固体颗粒，这部分固

体颗粒经过补燃室内二次燃烧释放大量反应

热，是发动机重要的能量来源。针对固体颗粒

与空气的掺混过程，当前可供使用的掺混度评

价方法较少，掺混和燃烧相互影响的耦合规律

尚未明确。为了表征固体火箭冲压发动机补燃

室内一次燃气／空气掺混与燃烧程度，提出一种
基于颗粒质量浓度的固体火箭冲压发动机掺混

燃烧过程评价方法。

１　仿真模型与评价方法

１．１　气相模拟

固体火箭冲压发动机补燃室内燃烧流动过程

较为复杂，基于非平衡流有限速率反应和平衡流

无限速率反应计算所得的结果相近［１８］。因此，利

用雷诺平均方法模拟固体火箭冲压发动机补燃室

内部气固两相流掺混燃烧过程，湍流模型采用

ＲＮＧ（ｒｅｎｏｒｍａｌｉｚａｔｉｏｎｇｒｏｕｐ）模型，气相燃烧模型
采用涡耗散模型。

１．２　颗粒相模拟

１．２．１　颗粒相控制方程
一次燃气中含有数量较多的固体颗粒、未燃尽

金属固体颗粒和凝相惰性燃烧产物，建立的数值模

拟模型仅求解未燃尽金属固体颗粒部分。采用离

散相模型预测颗粒燃烧流动过程，假设颗粒呈均匀

球形，使用拉格朗日方法描述颗粒运动，仅考虑颗

粒自身重力和气相流动对颗粒产生的拖曳力。

１．２．２　碳颗粒点火燃烧模型
碳颗粒的点火燃烧模型发展较为成熟，已有

许多相关研究，本文采用改进的移动火焰锋面

（ｍｏｖｉｎｇｆｌａｍｅｆｒｏｎｔ，ＭＦＦ）模型［１９］，考虑表面碳与

Ｏ２和ＣＯ２反应。
１．２．３　硼颗粒点火燃烧模型

图１为硼颗粒点火燃烧机理，硼颗粒的点火
燃烧过程分为两个阶段：第一阶段，即硼的点火阶

段。被液态氧化物包覆的硼颗粒在对流和辐射作

用下逐渐吸热升温，同时与氧气反应。其间氧化

层在扩散和反应消耗的双重作用下，厚度逐渐减

小，当硼颗粒氧化层完全挥发时，点火阶段结束。

第二阶段，即硼的燃烧阶段。纯净的硼在氧化性

氛围下持续反应，生成一系列燃烧产物。

图１　硼颗粒点火燃烧机理
Ｆｉｇ．１　Ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｍｅｃｈａｎｉｓｍｏｆｂｏｒｏｎｐａｒｔｉｃｌｅｓ

硼颗粒点火燃烧模型以当前颗粒粒径为判断

标准，当颗粒粒径大于 １０μｍ时，采用 Ｋｉｎｇ模
型［１３，１５，２０－２２］；当颗粒粒径小于或等于１０μｍ时，
采用 ＬＷ（ＬｉＷｉｌｌｉａｍｓ）模型［１０，２３－２４］。在硼颗粒

燃烧模型中引入了 Ｋｉｎｇ熄火边界条件对颗粒燃
烧速率系数加以限制。

当颗粒温度小于硼的熔点（２４５０Ｋ）时，颗粒
在对流和辐射方式下吸热提高自身温度，颗粒自

身温度的变化遵循以下规律：
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硼颗粒半径、氧化层厚度、颗粒温度、辐射温度；ρＢ、
ＣＢ、ρＢ２Ｏ３、ＣＢ２Ｏ３分别表示硼的密度、比热容以及三氧
化二硼的摩尔密度、比热容；ＲＢ、ＲＥ分别表示硼燃
烧速率和三氧化二硼蒸发速率；ε、αＲ分别表示颗
粒的发射系数和环境吸收系数；ＱＲＸ、ΔＨＶＡＰ分别表
示硼的燃烧生成热、液态三氧化二硼的蒸发热，ｈ
表示点火阶段硼颗粒的对流换热系数。

当颗粒温度等于硼熔点时，颗粒氧化层开始

熔化，纯净硼在颗粒中的质量占比逐渐增加，颗粒

温度始终保持在熔点温度：

ｄωＢ
ｄｔ＝

ＲＢＱＲＸ－ＲＥΔＨＶＡＰ
４
３πｒ

３
ｐρＢΔＨＭ

＋

３（ｒｐ＋ｘ）
２［ｈ（Ｔ０－Ｔｐ）＋σεαＲ（Ｔ

４
ｒａｄ－Ｔ

４
ｐ）］

ｒ３ｐρＢΔＨＭ
（２）

式中，ωＢ表示硼颗粒中液态硼的质量占比，ΔＨＭ
表示固态硼的熔化热。

当颗粒温度大于硼熔点时，颗粒已完全熔化

为液态，之后将继续从环境吸热升高自身温度，同

时氧化层质量和颗粒半径开始降低，即

ｄｒｐ
ｄｔ＝

ＲＢＭＢ
４πｒ２ｐρＢ

（３）

式中，ＭＢ表示硼的摩尔质量。
ＲＢ、ＲＥ、ｈ求解形式如下：
ＲＢ＝６４．８×１０

－８（ｒｐ＋ｘ）
２ｘ－１ＴｐｐＯ２ｅ

－２２６００／Ｔｐ

（４）

ＲＥ＝
１．００５×１０１０（ｒｐ＋ｘ）

２ａｅ－４４００／Ｔｐ

Ｔ０．５ｐ １＋４．５×１０７ａｐ
ｒｐ＋ｘ
Ｔｐ·( )Ｎｕ

（５）

ｈ＝０．３４７×１０－８Ｎｕ·Ｔ０．８（ｒｐ＋ｘ）
－１ （６）

其中，ｐ表示分压，ａ表示三氧化二硼蒸发速率系
数，Ｎｕ表示Ｎｕｓｓｅｌｔ数。

当颗粒氧化层厚度为０时，硼颗粒完成点火，
并转入燃烧阶段。

当颗粒粒径大于１０μｍ时，采用Ｋｉｎｇ模型，即
　 ＲＢ＝ρ０ＤＯ２Ｍ

－１
Ｂ ｌｎ（１＋０．６７７ωＯ２·４πｒｐ） （７）

式中：ωＯ２表示颗粒周围环境气体中氧气的质量分
数；ＤＯ２为扩散系数，取值为１．５×１０

－５ｍ２／ｓ。
当颗粒粒径小于或等于１０μｍ时，硼颗粒燃

烧过程采用ＬＷ模型，即
ＲＢ＝４πｒ

２
ｐｐＯ２Ｍｙｋ （８）

式中，Ｍｙｋ表示求解所需的中间变量，其值与颗粒
温度相关。

当颗粒温度大于２４５０Ｋ时：
Ｍｙｋ＝０．０６２５Ｒｅ （９）

当颗粒温度大于 １７５０Ｋ且小于或等于
２４５０Ｋ时：

Ｍｙｋ＝３１．５Ｒｅ·Ｔ
－０．５
ｐ １０－

５６３０
Ｔｐ （１０）

当颗粒温度小于或等于１７５０Ｋ时：

Ｍｙｋ＝１．５７×１０
８Ｒｅ·Ｔ－０．５ｐ １０－

３２５００
Ｔｐ （１１）

在硼颗粒燃烧模型中引入了 Ｋｉｎｇ熄火边界
条件对颗粒燃烧速率系数加以限制。当满足条件

ωＯ２＋０．１８／１８００×（Ｔ０－１８００）＜０时，硼颗粒燃
烧阶段中止，燃烧速率系数降为０，即ＲＢ＝０。

基于上述公式确定硼颗粒的燃烧速率系数

ＲＢ后，通过区分颗粒温度所处范围，可求解颗粒
温度变化速率以及颗粒内部熔融态硼含量。

当颗粒温度低于硼颗粒熔点时，颗粒温度遵

循以下规律：

ｄＴｐ
ｄｔ＝

３
４ＲＢＱＲＸ（πｒ

３
ｐρＢＣＢ，Ｓ）

－１＋

３［ｈ（Ｔ０－Ｔｐ）＋σεαＲ（Ｔ
４
ｒａｄ－Ｔ

４
ｐ）］

ｒｐρＢＣＢ，Ｓ
（１２）

当颗粒温度等于硼颗粒熔点时，颗粒处于部

分熔化状态，内部的硼逐渐熔化并转为液态，即

ｄωｐ
ｄｔ＝

３
４ＲＢＱＲＸ（πｒ

３
ｐρＢΔＨＭ）

－１＋

３［ｈ（Ｔ０－Ｔｐ）＋σεαＲ（Ｔ
４
ｒａｄ－Ｔ

４
ｐ）］

ｒｐρＢΔＨＭ
（１３）

当颗粒温度大于硼颗粒熔点时，说明颗粒已

完全熔化，颗粒温度变化规律按下式计算：

ｄＴｐ
ｄｔ＝

３
４ＲＢＱＲＸ（πｒ

３
ｐρＢＣＢ，Ｌ）

－１＋

３［ｈ（Ｔ０－Ｔｐ）＋σεαＲ（Ｔ
４
ｒａｄ－Ｔ

４
ｐ）］

ｒｐρＢＣＢ，Ｌ
（１４）

ｈ＝０．３４７×１０－６ｒ－１ｐ Ｎｕ·Ｔ
０．８ （１５）

其中，ＣＢ，Ｓ、ＣＢ，Ｌ分别表示固态硼、液态硼的比
热容。

１．３　评价指标

１．３．１　颗粒掺混度
在霍东兴等［１１］提出的纯气相流动掺混度定义

方式的基础上，选择计算单元内（网格单元）所有

颗粒计算质量及颗粒浓度（包含 Ｂ颗粒和 Ｃ颗
粒），提出一种基于当前计算单元内颗粒总质量的

掺混度定义方式（后文简称为颗粒掺混度），即：

Ｍｄ＝ １＋
ＥｄＰ＋ＥｄＯ
２ ＋Ｎ( )ｄ

－１

（１６）

Ｎｄ＝
ＹａｖｅＯ
ＹａｖｅＰ

－φ （１７）

Ｅｄ＝
Ｙｍａｘ－Ｙｍｉｎ
Ｙａｖｅ

（１８）

·３·



国 防 科 技 大 学 学 报 第４６卷

其中：φ表示进入补燃室时氧气质量浓度与颗粒
质量浓度的比值；Ｙｍａｘ表示补燃室指定横截面内
计算单元中某组分的最大质量浓度；Ｙｍｉｎ表示补
燃室指定横截面内计算单元中某组分的最小质量

浓度；Ｙａｖｅ表示补燃室指定横截面内计算单元中某
组分的平均质量浓度；Ｅｄ表示补燃室指定横截面
内计算单元中某组分质量浓度的离散程度，下标

Ｏ表示氧气，下标Ｐ表示颗粒。
计算单元中颗粒质量浓度的计算方式如下：

Ｙｉ＝
ｍｉ
Ｖ （１９）

其中，ｍｉ表示计算单元中所有颗粒的当前颗粒质
量的和，Ｖ表示计算单元的体积。
１．３．２　颗粒燃烧效率

假设同一工况下进入补燃室时所有颗粒的初

始质量相同。基于当前计算单元内颗粒质量，以

及进入补燃室时的颗粒初始质量，计算该单元内

的颗粒燃烧效率，针对任意补燃室横截面，对截面

内颗粒燃烧效率求取平均值，作为本截面的颗粒

燃烧效率。计算方式［１０，１３，１５］如下：

ηｐ ＝∑
ｎ

ｉ＝０

ηｐｉ
ｎ （２０）

ηｐｉ＝１－
ｍｒｉ
ｍｏｉ

（２１）

其中：ηｐｉ表示指定截面中某计算单元的颗粒燃烧
效率，ｎ表示指定横截面内的计算单元数量，ｍｒｉ表
示当前计算单元中颗粒总质量，ｍｏｉ表示进入补燃
室时颗粒的初始质量。

２　仿真方法验证与计算工况

２．１　发动机结构

用于补燃室掺混燃烧过程研究的发动机结构

及尺寸示意图如图２所示。补燃室入口直径Ｄ１＝
１０ｍｍ；补燃室横截面直径 Ｄ２＝１２０ｍｍ；补燃室
喉部直径 Ｄ３ ＝４０ｍｍ；补燃室轴向长度 Ｌ１ ＝
５００ｍｍ；一次进气入口的轴向距离 Ｌ２＝１００ｍｍ，
与补燃室轴线方向的夹角为７５°；二次进气入口
的轴向距离Ｌ３＝２００ｍｍ，与补燃室轴线方向的夹
角为６０°；空气进气入口直径Ｄ４＝２５ｍｍ。

２．２　网格划分及边界条件

２．２．１　计算网格
根据发动机结构尺寸建立几何模型并划分计

算网格，采用非结构化网格，如图３所示，计算区域
由燃气发生器出口始，直至发动机尾喷管出口止，

包含一部分进气道出口区域和补燃室的全部空间。

图２　发动机结构及尺寸示意图
Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｓｏｌｉｄｒｏｃｋｅｔ

ｒａｍｊｅｔｓｔｒｕｃｔｕｒｅａｎｄｄｉｍｅｎｓｉｏｎｓ

图３　固体火箭冲压发动机模型网格划分
Ｆｉｇ．３　Ｇｒｉｄｄｉｖｉｓｉｏｎｏｆｓｏｌｉｄｒｏｃｋｅｔｒａｍｊｅｔｍｏｄｅｌ

２．２．２　计算边界条件
１）壁面边界条件。固体火箭冲压发动机补

燃室壁面上速度采用无滑移条件；温度采用绝热

壁条件；压力、各组分质量分数梯度为０；颗粒采
用反射壁面。

２）入口边界条件。试验发动机仿真模型中
包含一次燃气和空气的入口边界条件，采用质量

流量边界，其中一、二次进气入口的空气流量一

致。对于一次燃气入口，选择含硼固体推进剂自

维持燃烧的热力计算结果。为降低计算成本，数

值模拟中一次燃气入口边界条件仅包含燃烧产物

中含量较多的组分，其中气相组分的质量占比为

ｍ（Ｈ２）∶ｍ（ＣＯ）∶ｍ（ＭｇＣｌ２）＝１０∶６３∶２７，颗粒
相组分的质量占比为ｍ（Ｂ）∶ｍ（Ｃ）＝７０∶３０，颗
粒相在总燃烧产物中的质量占比为４７％，能量占
比为７５％，总温为２２１７６Ｋ。
３）出口边界条件。发动机主喷管出口指定

压力出口边界条件，出口静压值等于当地大气

压力。

２．２．３　网格无关性验证
开展网格无关性验证，对于空气入口，选择质

量占比为 ｍ（酒精）∶ｍ（Ｏ２）∶ｍ（空气）＝１∶
５３３∶８９２混合燃烧的热力计算结果，各组分质
量占比为ｍ（ＣＯ２）∶ｍ（Ｈ２Ｏ）∶ｍ（Ｎ２）∶ｍ（Ｏ２）＝
２∶１２∶７１６∶２５２，总温为５７１Ｋ，总压为２３ＭＰａ，
空气入口总流量为１２９６ｋｇ／ｓ；对于一次燃气入
口，组分与总温如２２２节所示，包含气相与颗粒

·４·
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相，总压为２４２ＭＰａ，平均流量为０１０８ｋｇ／ｓ，空
燃比为 １２。结果如图 ４所示，网格量设置为
２５万、８６万、１７６万、３４１万共四组，随着网格量的
增加，补燃室平均静压逐渐稳定，在网格量达到

１７６万后，压力变化范围小于２％。综合考虑计算
能力和精度，本文选用１７６万网格进行计算。

图４　网格无关性验证
Ｆｉｇ．４　Ｇｒｉｄｉｎｄｅｐｅｎｄｅｎｃｅｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎ

２．３　方法验证

为了验证一次燃气／空气掺混燃烧过程数值
模拟方法的准确度，本文采用固体火箭冲压发动

机地面直连式试验系统，试验系统主要包括加热

器、进气道、燃气发生器、补燃室和喷管，通过加热

空气来模拟来流总温。试验系统示意图如图 ５
所示。

图５　固体火箭冲压发动机掺混燃烧试验系统示意图
Ｆｉｇ．５　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｍｉｘｅｄｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ
ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｓｙｓｔｅｍｏｆｓｏｌｉｄｒｏｃｋｅｔｒａｍｊｅｔ

为了保证验证算例工况与试验工况的一致

性，根据验证试验工况，通过热力计算确定验证算

例的 入 口 边 界 条 件。空 气 入 口 总 流 量 为

１４３３ｋｇ／ｓ，其余边界条件与 ２２３节一致。验
证结果如表１所示，该数值模拟方法能够用于预
示固体火箭冲压发动机补燃室的性能。

２．４　计算工况

本文采用颗粒掺混度和颗粒燃烧效率，对不

同工况条件下发动机补燃室内一次燃气／空气掺
混燃烧过程开展数值仿真分析，计算时考虑的影

响因素、参数范围及分布间隔如表２所示。

表１　验证结果
Ｔａｂ．１　Ｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ

参数 试验值 仿真值
相对误

差／％

平均推力 １６３２．８９Ｎ １６６５．１４Ｎ ＋１．９８

补燃室

平均静压
０．５７ＭＰａ ０．６１ＭＰａ ＋７．０２

比冲
１５１６６．７８Ｎ·

ｓ／ｋｇ
１５４６０．９２Ｎ·

ｓ／ｋｇ
＋１．９４

特征速度 １０１８．２０ｍ／ｓ １０２５．８０ｍ／ｓ ＋０．７５

特征速度

燃烧效率
８８．１３％ ８８．７９％ ＋０．７５

表２　计算工况
Ｔａｂ．２　Ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

影响因素 参数范围
参数分

步间隔

工况

编号

空气入口

角度

一次进气４５°，
二次进气３０°至
一次进气７５°，
二次进气６０°

一次、二次

进气同时

增加１５°
１～３

空燃比 １４～３５ ３ ４～１１

进气口

间距／ｍｍ
１００～２００ ５０ １２～１４

一次进气口

距补燃室头

部距离／ｍｍ
５０～１５０ ５０ １５～１７

空气入口

马赫数
０．３～０．７ ０．２ １８～２０

一次燃气

入口马赫数
０．３～０．７ ０．２ ２１～２３

空气入口

总温／Ｋ
６００～８００ １００ ２４～２６

３　掺混燃烧增强试验

３．１　多喷嘴结构

通过增加燃气发生器的喷嘴数量，改变一次

燃气进入补燃室时的位置与速度，构建回流区，形

成局部高温并延长硼颗粒的滞留时间，可提高一

次燃气／空气掺混程度，促进硼颗粒的二次燃烧。
不同喷嘴数量的燃气发生器出口结构如图 ６所
示，两种出口结构的等效出口面积相同。

·５·
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（ａ）单喷嘴
（ａ）Ｓｉｎｇｌｅｎｏｚｚｌｅ

　　　　 （ｂ）多喷嘴
（ｂ）Ｐｏｒｏｕｓｎｏｚｚｌｅ

图６　不同喷嘴数量的燃气发生器出口结构
Ｆｉｇ．６　Ｏｕｔｌｅｔｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｇａｓｇｅｎｅｒａｔｏｒｗｉｔｈ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｎｏｚｚｌｅｎｕｍｂｅｒｓ

３．２　试验工况

试验发动机燃气发生器采用含硼贫氧固体推

进剂。该推进剂中各组分硼（Ｂ）、高氯酸铵（ＡＰ）、
镁（Ｍｇ）、癸二酸二辛酯（ＤＯＳ）、端羟基聚丁二烯
（ＨＴＰＢ）的质量占比为ｍ（Ｂ）∶ｍ（ＡＰ）∶ｍ（Ｍｇ）∶
ｍ（ＤＯＳ）∶ｍ（ＨＴＰＢ）＝３３∶３３∶５∶４∶２５，密度
为１５９×１０３ｋｇ／ｍ３，燃速常数为６３７，压力指数
为０４９，燃面直径为９３ｍｍ，药柱长度为１００ｍｍ。
本文所开展的地面直连式试验设计工况见表３。

表３　固体火箭冲压发动机流掺混燃烧试验设计工况
Ｔａｂ．３　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｃｏｎｄｉｔｉｏｎｏｆｍｉｘｅｄｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ

ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｓｙｓｔｅｍｏｆｓｏｌｉｄｒｏｃｋｅｔｒａｍｊｅｔ

参数 参数值

空气静压／ＭＰａ ０．０２６５

空气总压／ＭＰａ ０．９７

空燃比 ７．５

参数 参数值

空气静温／Ｋ ２２３．０

空气总温／Ｋ ６２５．０

补燃室压强／ＭＰａ ０．５

４　结果与分析

４．１　补燃室流场结构

图７为硼颗粒质量随运动轨迹变化图。如图
７所示，硼颗粒在空气来流作用下与进气口另一
侧的补燃室壁面发生撞击，不同颗粒间的分布相

比燃气更加分散，一部分硼颗粒转向另一侧壁面

运动，在达到壁面附近后紧贴壁面运动直至从喷

管喷出；另一部分硼颗粒沿轴线附近区域离开补

燃室。当硼颗粒经过一次进气入口后，一次进气

促使硼颗粒点火，颗粒质量开始减小。在补燃室

出口截面处，硼颗粒接近充分燃烧。

图８为燃气静温在轴向截面的分布云图。如
图８所示，位于二次进气入口下游的轴向截面中，
空气占据截面的中心位置，燃气受空气挤压后位

图７　硼颗粒质量随运动轨迹变化图
Ｆｉｇ．７　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｄｉａｇｒａｍｏｆｂｏｒｏｎｐａｒｔｉｃｌｅｍａｓｓｗｉｔｈ

ｍｏｔｉｏｎｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

置更加靠近补燃室壁面附近，高温燃气与低温空

气之间存在明显界限。随着轴向距离增加，一次

燃气／空气逐渐掺混燃烧，截面中的气体温度逐渐
趋近一致，燃气的平均静温为２０００Ｋ左右。

图８　燃气静温在轴向截面的分布云图
Ｆｉｇ．８　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｎｅｐｈｏｇｒａｍｏｆｇａｓｓｔａｔｉｃ

ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｉｎａｘｉａｌｓｅｃｔｉｏｎ

４．２　掺混度与颗粒燃烧效率变化趋势

统一选取与补燃室入口截面的轴向距离大于

３００ｍｍ（二次进气入口）的补燃室区域作为研究
范围，选取多个轴向横截面，并计算各截面上多种

定义方式的掺混度与颗粒燃烧效率，掺混度分别

为１（Ｇｌａｓｇｏｗ等［４］掺混度）、２（黄群星等［５］掺混

度）、３（黄生洪［９］掺混度）、４（颗粒掺混度）。图９
为空燃比为２６时不同掺混度相对值随轴向距离
变化的曲线图（掺混度相对值为 Ｍ／Ｍｍａｘ，其中 Ｍ
为某截面的掺混度，Ｍｍａｘ为所有截面中最大的掺
混度）。图１０为空燃比为２６时颗粒燃烧效率随
轴向距离变化的曲线图。

如图９所示，第２和第３种掺混度定义与颗
粒燃烧效率未表现出明显相关性；第１种掺混度
随轴向距离增加而持续减小；第４种掺混度（颗
粒掺混度）随轴向距离增加逐渐升高，该阶段对

应一次燃气与空气掺混后，颗粒之间分布逐渐分

散的过程，当轴向距离达到４００ｍｍ附近时，两种

·６·
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图９　不同掺混度相对值随轴向距离变化曲线
Ｆｉｇ．９　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｒｅｌａｔｉｖｅｖａｌｕｅｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｉｘｉｎｇ

ｄｅｇｒｅｅｓｗｉｔｈａｘｉａｌｄｉｓｔａｎｃｅ

图１０　颗粒燃烧效率随轴向距离变化曲线
Ｆｉｇ．１０　Ｃｕｒｖｅｏｆｐａｒｔｉｃｌｅｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｗｉｔｈ

ａｘｉａｌｄｉｓｔａｎｃｅ

掺混度的变化速率放缓，４７５ｍｍ后基本保持不
变，对应此时一次燃气与空气的掺混过程趋于完

成，硼颗粒在横截面内的分布情况逐渐稳定。如

图１０所示，颗粒燃烧效率变化趋势与颗粒掺混度
一致，随轴向距离增加逐渐升高。该结果说明颗

粒掺混度和颗粒燃烧效率能够反映补燃室中一次

燃气／空气的掺混及燃烧程度，并且一定程度上体
现了两者间的耦合关系。

４．３　掺混度与颗粒燃烧效率相关性

多种定义方式的掺混度与颗粒燃烧效率之间

的协方差代表值的分布百分比堆积图如图１１所
示。从图中可以看出，不同工况下第２、３种掺混
度与燃烧效率间的协方差不具有一致的正负性，

说明此类掺混度与燃烧效率间的相关性不确定，

受具体工况影响，第１种掺混度呈现较高的负相
关性。第４种掺混度与燃烧效率的协方差在所有

工况下均保持正值，即颗粒掺混度的变化趋势均

与燃烧效率一致，说明二者间具有一定的相关性，

并且受到工况因素的影响较小。

图１１　不同掺混度与颗粒燃烧效率间协方差的
分布百分比堆积图

Ｆｉｇ．１１　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｐｅｒｃｅｎｔａｇｅａｃｃｕｍｕｌａｔｉｏｎｄｉａｇｒａｍｏｆ
ｃｏｖａｒｉａｎｃｅｂｅｔｗｅｅｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｂｌｅｎｄｉｎｇｄｅｇｒｅｅｓａｎｄ

ｐａｒｔｉｃｌｅｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ

本文选用一种常用的非线性相关系数计算方

式，即最大信息系数［２５］（ｍａｘｉｍｕｍ ｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ
ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ，ＭＩＣ）来度量颗粒掺混度与颗粒燃烧
效率之间的相关性大小。ＭＩＣ越大说明两个变量
之间的相关性越强，最大取值为１。

ＭＩＣ［Ｘ，Ｙ］＝ｍａｘＸ Ｙ＜Ｂ

∑
Ｘ，Ｙ
Ｐ（Ｘ，Ｙ）ｌｏｇ２

Ｐ（Ｘ，Ｙ）
Ｐ（Ｘ）Ｐ（Ｙ）

ｌｏｇ２［ｍｉｎ（Ｘ，Ｙ）］

（２２）
式中：Ｐ（Ｘ，Ｙ）表示变量 Ｘ和 Ｙ之间的联合概率；
Ｂ表示变量限制，设置为数据量的０６次方。

如图１２所示，所计算的工况下颗粒掺混度与
燃烧效率间的 ＭＩＣ均在０９以上，不同工况下的
平均ＭＩＣ达到了０９１６３，该结果说明了颗粒掺
混度与颗粒燃烧效率之间的相关性较强。

４．４　颗粒掺混度与颗粒燃烧效率耦合规律

将计算工况中颗粒掺混度与颗粒燃烧效率构

成的数据点进行汇总，并形成一条拟合曲线，如

图１３所示。
如图１３所示，当颗粒掺混度小于０５×１０－５

时，补燃室内一次燃气与空气的掺混程度较低，此

时提高掺混程度能够促进二次燃烧过程，颗粒燃

烧效率随着颗粒掺混度的增大以较快速率增长；

当掺混度大于０５×１０－５时，继续增大掺混度对
二次燃烧过程的促进效果减弱，燃烧效率随掺混

·７·
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图１２　不同计算工况下的ＭＩＣ直方图
Ｆｉｇ．１２　ＭＩＣｈｉｓｔｏｇｒａｍｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

图１３　颗粒燃烧效率随颗粒掺混度变化图
Ｆｉｇ．１３　Ｇｒａｐｈｏｆｐａｒｔｉｃｌｅｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｗｉｔｈ

ｐａｒｔｉｃｌｅｍｉｘｉｎｇｄｅｇｒｅｅ

度增大的增长速率放缓；最终燃烧效率保持相对

稳定，不再随掺混度的升高产生变化。此时较高

的掺混度无法弥补如温度、氧气含量等其他影响

燃烧效率的因素对二次燃烧速率的限制，导致颗

粒燃烧效率的取值趋于稳定。

４．５　掺混燃烧增强试验与仿真结果

图１４为试验发动机实时特征速度燃烧效率
曲线图，随着工作时间的增加，两种试验发动机的

燃烧效率都呈先增长后稳定的趋势，说明发动机

进入工作状态至补燃室内建立起稳定的掺混燃烧

流场，需要一定的工作时间。多喷嘴出口形式增

大了一次燃气后续与冲压空气的掺混度，到达稳

定阶段后的燃烧效率要略大于单喷嘴出口的发

动机。

图１４　试验发动机实时特征速度燃烧效率曲线
Ｆｉｇ．１４　Ｒｅａｌｔｉｍｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｐｅｅｄｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ

ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｃｕｒｖｅｏｆｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒａｍｊｅｔ

固体火箭冲压发动机掺混燃烧增强试验的参

数测量结果如表４所示。从表中可以看出，采用
单喷嘴和多喷嘴两种出口形式燃气发生器的一次

喷射效率均在９３％左右，性能较高，说明该工况
下推进剂的一次燃烧过程较为充分。在燃气流量

和空燃比基本一致的情况下，增加燃气发生器的

出口孔个数将发动机特征速度燃烧效率提升

６５％。多喷嘴出口形式通过增强一次燃气／空气
的掺混程度，提高了二次燃烧效率。

表４　固体火箭冲压发动机掺混燃烧试验的
参数测量结果

Ｔａｂ．４　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｒｅｓｕｌｔｏｆｍｉｘｅｄｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ
ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｐｒｏｃｅｓｓｏｆｓｏｌｉｄｒｏｃｋｅｔｒａｍｊｅｔ

参数 单喷嘴 多喷嘴

燃气发生器出口孔直径／ｍｍ ２０ ６．１

药柱平均直径／ｍｍ ９６．８ ９６．８

推进剂质量／ｇ １７６４．４０ １７３０．３０

残药质量／ｇ １２３．８０ １２０．５８

燃烧推进剂质量／ｇ １６４０．６０ １６０９．７２

一次喷射效率／％ ９２．９８ ９３．０３

药柱燃烧时间／ｓ ９．１９２ ９．３５７

燃气流量／（ｇ／ｓ） １７８．４８ １７２．０３

加热器空气平均流量／（ｇ／ｓ） １２６３．２ １２６９．４

加热器酒精平均流量／（ｇ／ｓ） １２．０ １１．３

加热器氧气平均流量／（ｇ／ｓ） ７２．２ ７２．７

空燃比 ７．５５ ７．８７

补燃室平均压力／ＭＰａ ０．６６４６ ０．６７８４

特征速度／（ｍ／ｓ） １２３１．５ １２５７．４

特征速度燃烧效率／％ ８４．０６ ８９．５５
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　　根据试验工况，开展相应的数值仿真，验证之
前所得耦合规律的适用性。图１５、图１６分别为
补燃室内颗粒掺混度和颗粒燃烧效率随轴向距离

变化图。结果显示，增加出口孔数量后，补燃室出

口截面的颗粒掺混度增大了１６３％，颗粒燃烧效
率提高了 ５９％，特征速度燃烧效率提升了
６５％，说明增加出口孔数量可以增强一次燃气／
空气的掺混程度，提升燃烧效率，与地面试验结果

一致。

图１５　不同喷嘴下颗粒掺混度随轴向距离变化图
Ｆｉｇ．１５　Ｇｒａｐｈｏｆｐａｒｔｉｃｌｅｍｉｘｉｎｇｄｅｇｒｅｅｗｉｔｈａｘｉａｌ

ｄｉｓｔａｎｃｅｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｎｏｚｚｌｅｓ

图１６　不同喷嘴下颗粒燃烧效率随轴向距离变化图
Ｆｉｇ．１６　Ｇｒａｐｈｏｆｐａｒｔｉｃｌｅｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｗｉｔｈ

ａｘｉａｌｄｉｓｔａｎｃｅｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｎｏｚｚｌｅｓ

５　结论

在现有掺混度的基础上，提出一种基于颗粒

质量浓度的掺混度评价方法，采用数值模拟和试

验相结合的方法，对固体火箭冲压发动机补燃室

内一次燃气／空气的气固两相掺混燃烧过程进行
研究，得到以下结论：

１）分析一次燃气／空气掺混燃烧流场特点：

燃气与冲压空气开始二次燃烧过程并逐渐实现充

分掺混，促进燃气二次燃烧放热；直至补燃室出口

硼颗粒趋于充分燃烧，出口截面内气相燃烧产物

的温度近似一致。

２）经验证该评价方法能够反映补燃室内一
次燃气／空气的掺混度变化情况，确定颗粒掺混度
与燃烧效率在不同工况下保持一致的变化趋势。

３）采用统计分析方法确定颗粒掺混度与燃
烧效率间具有较强的相关性，最大相关系数保持

在０９以上。
４）获得颗粒掺混度与燃烧效率之间的相关

性规律：存在一个颗粒掺混度的阈值，当颗粒掺混

度小于该阈值时，颗粒燃烧效率随颗粒掺混度的

增大而增加；当颗粒掺混度超过该阈值，颗粒燃烧

效率保持稳定不再改变。

５）用多喷嘴形式出口的发动机，特征速度燃
烧效率相比单喷嘴提升了６５％，发动机达到稳
定工作状态所需的时间更长，同时稳定段工作性

能更强，发动机出口颗粒掺混度增大了１６３％，
颗粒燃烧效率提高了５９％，验证了颗粒掺混度
与燃烧效率的耦合规律。
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ＸＩＡＺＸ，ＣＨＥＮＢＢ，ＨＵＡＮＧＬＹ，ｅｔａｌ．Ｒｅｓｅａｒｃｈ
ｐｒｏｇｒｅｓｓｅｓｉｎｓｏｌｉｄｒｏｃｋｅｔｒａｍｊｅｔｅｎｇｉｎｅ［Ｊ］．Ａｅｒｏｓｐａｃｅ
Ｓｈａｎｇｈａｉ，２０１９，３６（６）：１１－１８．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［２］　 刘颖，陆宁，沈欣．国外整体式固体火箭冲压发动机技术
发展研究［Ｊ］．航空兵器，２０２１，２８（５）：４６－５２．
ＬＩＵＹ，ＬＵＮ，ＳＨＥＮＸ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｏｆｆｏｒｅｉｇｎ
ｉｎｔｅｇｒａｌｓｏｌｉｄｒｏｃｋｅｔｒａｍｊｅｔｅｎｇｉｎｅｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ［Ｊ］．Ａｅｒｏ
Ｗｅａｐｏｎｒｙ，２０２１，２８（５）：４６－５２．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［３］　 陈志明，张磊扬，单睿子，等．二元空气进口结构参数对
固冲补燃室掺混燃烧性能的影响［Ｊ］．航空兵器，
２０１８（４）：４６－５１．
ＣＨＥＮＺＭ，ＺＨＡＮＧＬＹ，ＳＨＡＮＲＺ，ｅｔａｌ．Ｅｆｆｅｃｔｓｏｆ
ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｑｕａｄｒｉｌａｔｅｒａｌａｉｒｅｎｔｒｙｏｎｔｈｅｍｉｘｉｎｇ
ａｎｄｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆａｆｔｅｒｂｕｒｎｉｎｇｃｈａｍｂｅｒ［Ｊ］．
ＡｅｒｏＷｅａｐｏｎｒｙ，２０１８（４）：４６－５１．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［４］　 ＧＬＡＳＧＯＷ Ｉ，ＡＵＢＲＹ Ｎ．Ｅｎｈａｎｃｅｍｅｎｔｏｆｍｉｃｒｏｆｌｕｉｄｉｃ
ｍｉｘｉｎｇｕｓｉｎｇｔｉｍｅｐｕｌｓｉｎｇ［Ｊ］．ＬａｂｏｎａＣｈｉｐ，２００３，３（２）：
１１４－１２０．

［５］　 黄群星，马增益，池涌，等．循环流化床内局部颗粒混合
特性的研究［Ｊ］．动力工程，２００４（１）：１３－１７．
ＨＵＡＮＧＱＸ，ＭＡＺＹ，ＣＨＩＹ，ｅｔａｌ．Ｓｔｕｄｙｏｆｌｏｃａｌ
ｐａｒｔｉｃｌｅｓ′ｍｉｘｔｕｒｅｐｒｏｐｅｒｔｙｉｎＣＦＢ［Ｊ］．ＰｏｗｅｒＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，
２００４（１）：１３－１７．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［６］　 吕惠苗．固冲发动机补燃室冷流掺混效果与燃烧效率分
析［Ｄ］．哈尔滨：哈尔滨工程大学，２０１３．
ＬＹＵＨＭ．Ａｎａｌｙｓｉｓｏｆｃｏｌｄｆｌｏｗｍｉｘｉｎｇｅｆｆｅｃｔａｎｄｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ
ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｏｆａｆｔｅｒｂｕｒｎｉｎｇｃｈａｍｂｅｒｏｆｓｏｌｉｄｒｏｃｋｅｔｒａｍｊｅｔ［Ｄ］．
Ｈａｒｂｉｎ：ＨａｒｂｉｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２０１３．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）
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［７］　 孙慧娟，白博峰，张海滨，等．喷嘴入射方式对气体－液
滴群掺混的影响［Ｊ］．固体火箭技术，２００９，３２（５）：
４９２－４９５，５１０．
ＳＵＮＨＪ，ＢＡＩＢＦ，ＺＨＡＮＧＨＢ，ｅｔａｌ．Ｅｆｆｅｃｔｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔ
ｉｎｊｅｃｔｉｏｎ ａｎｇｌｅｓｏｎ ｇａｓｄｒｏｐｌｅｔｓｔｗｏｐｈａｓｅ ｆｌｏｗ ｍｉｘｉｎｇ
ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｏｌｉｄＲｏｃｋｅｔＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，
２００９，３２（５）：４９２－４９５，５１０．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［８］　 刘杰，王健，王宁飞，等．吸气式发动机掺混度表征方法
研究进展及展望［Ｃ］／／中国航天第三专业信息网第三十
七届技术交流会暨第一届空天动力联合会议论文集，

２０１６：７９６－８０４．
ＬＩＵＪ，ＷＡＮＧＪ，ＷＡＮＧＮＦ，ｅｔａｌ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｐｒｏｇｒｅｓｓａｎｄ
ｐｒｏｓｐｅｃｔｏｆｃｈａｒａｃｔｅｒｉｚａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｏｆａｉｒｂｒｅａｔｈｉｎｇｅｎｇｉｎｅ
ｍｉｘｉｎｇｄｅｇｒｅｅ［Ｃ］／／Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆｔｈｅ３７ｔｈＴｅｃｈｎｉｃａｌ
ＥｘｃｈａｎｇｅＭｅｅｔｉｎｇ ａｎｄ ｔｈｅ１ｓｔＡｅｒｏｓｐａｃｅ ＰｏｗｅｒＪｏｉｎｔ
ＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｆＣｈｉｎａＡｅｒｏｓｐａｃｅＴｈｉｒｄＰｒｏｆｅｓｓｉｏｎａｌＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ
Ｎｅｔｗｏｒｋ，２０１６：７９６－８０４．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［９］　 黄生洪．火箭基组合动力循环（ＲＢＣＣ）引射模态燃烧流动
研究［Ｄ］．西安：西北工业大学，２００２．
ＨＵＡＮＧＳＨ．Ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｆｌｏｗｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｉｎｅｊｅｃｔｉｎｇｍｏｄｅ
ｏｆＲＢＣＣ［Ｄ］．Ｘｉ′ａｎ：ＮｏｒｔｈｗｅｓｔｅｒｎＰｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，
２００２．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１０］　陈斌斌．含硼固冲补燃室燃烧过程与燃烧组织技术研
究［Ｄ］．长沙：国防科技大学，２０１８．
ＣＨＥＮ Ｂ Ｂ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｔｈｅｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓａｎｄ
ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ ｏｆ ｂｏｒｏｎｂａｓｅｄ ｓｏｌｉｄ ｄｕｃｔｅｄ
ｒｏｃｋｅｔｓ［Ｄ］． Ｃｈａｎｇｓｈａ： ＮａｔｉｏｎａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ ｏｆＤｅｆｅｎｓｅ
Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１８．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１１］　霍东兴，何国强，陈林泉，等．固冲发动机补燃室冷流掺
混效果与燃烧效率对比研究［Ｊ］．固体火箭技术，
２００６（５）：３２９－３３２．
ＨＵＯＤＸ，ＨＥＧＱ，ＣＨＥＮＬＱ，ｅｔａｌ．Ｃｏｎｔｒａｓｔｓｔｕｄｙｏｎ
ｃｏｌｄｆｌｏｗ ｍｉｘｉｎｇ ｅｆｆｅｃｔ ａｎｄ ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ ｏｆ
ａｆｔｅｒｂｕｒｎｉｎｇｃｈａｍｂｅｒｏｆｓｏｌｉｄｒｏｃｋｅｔｒａｍｊｅｔ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ
ＳｏｌｉｄＲｏｃｋｅｔＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２００６（５）：３２９－３３２．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１２］　马立坤，李潮隆，夏智勋，等．带凹腔火焰稳定器的固体
火箭超燃冲压发动机燃烧室试验研究［Ｊ］．推进技术，
２０２１，４２（２）：３１９－３２６．
ＭＡＬＫ，ＬＩＣＬ，ＸＩＡＺＸ，ｅｔａｌ．Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎ
ｏｆｓｏｌｉｄｒｏｃｋｅｔｓｃｒａｍｊｅｔｃｏｍｂｕｓｔｏｒｗｉｔｈｃａｖｉｔｙｆｌａｍｅｈｏｌｄｅｒ［Ｊ］．
ＪｏｕｒｎａｌｏｆＰｒｏｐｕｌｓｉｏｎＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０２１，４２（２）：３１９－３２６．
（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１３］　凌江，徐义华，孙海俊，等．凹腔对含硼固体火箭超燃冲
压燃烧特性的影响［Ｊ］．兵工学报，２０２２，４３（５）：１０５４－
１０６２．　
ＬＩＮＧＪ，ＸＵＹＨ，ＳＵＮＨＪ，ｅｔａｌ．Ｅｆｆｅｃｔｏｆｃａｖｉｔｙｏｎ
ｓｃｒａｍｊｅｔｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｂｏｒｏｎｃｏｎｔａｉｎｉｎｇｓｏｌｉｄ
ｒｏｃｋｅｔ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｒｍａｍｅｎｔａｒｉｉ，２０２２，４３（５）：１０５４－１０６２．
（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１４］　李潮隆，夏智勋，马立坤，等．固体火箭超燃冲压发动机
性能试验［Ｊ］．航空学报，２０２２，４３（１２）：１８８－２００．
ＬＩＣＬ，ＸＩＡＺＸ，ＭＡＬＫ，ｅｔａｌ．Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｏｎｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ

ｏｆｓｏｌｉｄｒｏｃｋｅｔｓｃｒａｍｊｅｔ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｅｔＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａ
Ｓｉｎｉｃａ，２０２２，４３（１２）：１８８－２００．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１５］　凌江，徐义华，孙海俊，等．燃气喷射角度对含硼固体火
箭超燃冲压发动机补燃室燃烧效率的影响［Ｊ］．火箭推
进，２０２２，４８（１）：６９－７５，８９．
ＬＩＮＧＪ，ＸＵＹＨ，ＳＵＮＨＪ，ｅｔａｌ．Ｅｆｆｅｃｔｏｆｇａｓｉｎｊｅｃｔｉｏｎ
ａｎｇｌｅｏｎｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｏｆｓｅｃｏｎｄａｒｙｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ
ｃｈａｍｂｅｒｆｏｒｓｏｌｉｄｒｏｃｋｅｔｓｃｒａｍｊｅｔｃｏｎｔａｉｎｉｎｇｂｏｒｏｎ［Ｊ］．
ＪｏｕｒｎａｌｏｆＲｏｃｋｅｔＰｒｏｐｕｌｓｉｏｎ，２０２２，４８（１）：６９－７５，８９．
（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１６］　ＬＩＷＸ，ＣＨＥＮＸ，ＳＵＹＬ，ｅｔａｌ．Ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ
ｏｆｐａｒａｆｆｉｎｐｏｌｙｅｔｈｙｌｅｎｅｂｌｅｎｄｓｆｕｅｌｆｏｒｓｏｌｉｄｆｕｅｌｒａｍｊｅｔ［Ｊ］．
ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｅｒｏｓｐａｃｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０２０，３３（４）：０４０２００４３．

［１７］　温怡豪，王金金，查柏林，等．两次进气对固体火箭冲压
组合发动机燃烧和烧蚀环境的影响［Ｊ］．兵工学报，
２０２２，４３（４）：８０４－８１３．
ＷＥＮＹＨ，ＷＡＮＧＪＪ，ＺＨＡＢＬ，ｅｔａｌ．Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｔｗｉｃｅ
ａｉｒｅｎｔｅｒｉｎｇｏｎｔｈｅｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎａｎｄａｂｌａｔｉｏｎｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｏｆ
ｓｏｌｉｄｒｏｃｋｅｔｒａｍｊｅｔ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｒｍａｍｅｎｔａｒｉｉ，２０２２，４３（４）：
８０４－８１３．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１８］　崔立，杜明明，叶伟．固冲发动机补燃室化学非平衡流
数值模拟［Ｊ］．兵器装备工程学报，２０２１，４２（１）：１５７－
１６０，１７３．
ＣＵＩＬＫ，ＤＵ Ｍ Ｍ，ＹＥＷ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｆｏｒ
ｃｈｅｍｉｃａｌｎｏｎｅｑｕｉｌｉｂｒｉｕｍ ｆｌｏｗ ｉｎｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｃｈａｍｂｅｒｏｆ
ＳＤＲ［Ｊ］． ＪｏｕｒｎａｌｏｆＯｒｄｎａｎｃｅＥｑｕｉｐｍｅｎｔＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，
２０２１，４２（１）：１５７－１６０，１７３．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１９］　于娟．挥发分、ＣＯ火焰与炭粒燃烧的相互作用及其模
化［Ｄ］．上海：上海交通大学，２００３．
ＹＵＪ．Ｓｔｕｄｙａｎｄｍｏｄｅｌｌｉｎｇｏｎｔｈｅｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎｏｆｖｏｌａｔｉｌｅｆｌａｍｅ，
ＣＯｆｌａｍｅａｎｄｃｈａｒｐａｒｔｉｃｌｅｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ［Ｄ］．Ｓｈａｎｇｈａｉ：
ＳｈａｎｇｈａｉＪｉａｏＴｏｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２００３．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［２０］　ＫＩＮＧＭＫ．Ｂｏｒｏｎｐａｒｔｉｃｌｅｉｇｎｉｔｉｏｎｉｎｈｏｔｇａｓｓｔｒｅａｍｓ［Ｊ］．
ＣｏｍｂｕｓｔｉｏｎＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，１９７３，８（５／６）：２５５－
２７３．　
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