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固体火箭发动机反向喷管推力终止技术
向阳公司

摘

黄坚定

本文讨论了打开反向喷管时推力终止过程的燃烧室压力衰减和推力瞬变的计算方法
。

对理论

计算与试验结果进行比较
,

表明经过修正的理论计算结果与试验结果符合得较好
。

为了控制弹道导弹的射程和保证命中精度
,

力终止的方法很多
,

在中远程固体弹道导弹上

常用反向喷管来实现推力终止
。

此种方法的优

点是推力终止非常迅速
,

同时还能为导弹的头

体分离提供必要的反向推力
。

带反向喷管的固

体火箭发动机结构简图示于图 �
。

由于结构上的需要
,

反向喷管一般是多个

对称分布的斜切 口 喷管
。

在发动 机 正 常工作

一般在其主动段终点实行推力终止
。

实行推

图 � 带反向喷管的固体火箭发动机简图

时
,

反向喷管是密封的
。

当需要推力终止时
,

由打开机构将反向喷管打开
,

产生反推力
。

一
、

打开反向喷管时燃烧室压力的衰减

打开反向喷管
,

发动机的排气面积增加
,

燃烧室压力很快下降
。

根据增加排气面积的多

少
,

压 力下降的梯度不同
,

可能使燃烧室内推进剂的燃烧熄灭
、

不稳定燃烧或在新的平衡压

力下继续正常燃烧
。

这里
,

我们讨论在反向喷管打开后压 力按一定规律下降到新的平衡压力

下继续正常燃烧的情况
。

发动机轴线
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反向喷管的有效流动面积

推 力终止用的反向喷管型面比较简单
,

没

有像主喷管那样有良好的内型面
。

这是因为不

要求反向喷管有很高的能量转换效率和受到结

构上的限制 7见图 � 8
。

这种喷管的几何喉面积

与有效流动喉面积有较大的差别
。

这里引进收

缩系数 9 : ; ,
∋ < = , ∋ > ,

即反向喷管有效流动喉

面积 ,
∋ <与反向喷管几何喉面积 ,

∋ 、
之比

。

在气流进口是锐边的情况下
,

当/ 。

《/ 。 ,

? ) ≅

‘ Α 时
,

简化的计算公式为

丫
每

崖
越

图 � 推力终止用的反向喷管结构简图
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其中< 。

为外界压力
, / ≅

为燃烧室压 力
,

? ) ≅

为燃烧室内气流马赫数
, ∋

为燃气比热比
。

当
∋ 二 �

2

� �时
, 9 : 二 6

2

! 6 # #
。

燃气从燃烧室进人反向喷管时
,

由于进口 边缘有 一 定的圆

弧及发动机前封头上进口为椭圆面
,

经过试验数据修正
,

得到收缩系数9 :

侣 6
2

 
。

�
2

打开反向喷管时燃 烧室压力的衰减

7 ∗ 8 瞬时打开的压 力衰减

首先
,

我们讨论不考虑反向喷管打开有延迟的瞬时打开情况
。

打开后
,

假设推进剂继续

进行完全燃烧
,

燃气成分和热力参数不变
,

燃烧室压 力按理想气体的等温过程衰减
。

假定燃速服从指数公式
∋ ; Χ /琶

,

并 且在压力衰减过程中
,

燃速系数Χ和压力指数
( 不变

。

这时
,

燃烧室压力变化方程为
:

Δ < 。

= Δ Ε

一
7Φ Γ = Η 8〔ΧΙ < 。

7, , 十,
· < ( 8 一 ϑ Χ< − ( 户 < 〕 7 � 8

式中
: Γ

—燃气温度 7Κ 8
, Χ 0

—排气系数 7Χ 0 二 Λ = Χ
若
87∗ = . 8

, Χ 带

—
特征速度 7Μ =

.
8

,

/ 。

—燃烧室瞬时压力 7> / ) 8
, , 。

—
主喷管有效喉面积 7。Μ “8

, ,
∋ < (

—
(
个反向喷管总

的有效喉面积 7
Χ Μ Ν 8

, ϑ

—
推进剂燃烧面积 7≅ Μ Ν 卜 Χ

—燃速系数 7Μ =. 7> / ) 8
“
8

, ( Ο

一压

力指数
,

< <

—
推进剂密度 7> Λ =≅ Μ ” 8

, Η

—燃烧室自由容积7≅ Μ “ 8

打开反向喷管压力衰减过程的时间相对来说是很短的
,

可以认为在这过程中燃烧室 自由

容积 1 和燃烧面积 ϑ是不变的
。

所以只有/ 。

随 Ε变化
,

其他参数均为常量
。

为了简化起见
,

令 冲 ; Φ Γ Χ0 7, Ε Π , ∋ < (
8= 1

,

?
) ; ϑΧ < <

= Χ, 7,
Ε 十 , ∋ < (

8

这时
,

对 7 � 8 式积分可得
:

/ ≅ 二

「‘
/ 。。 ’一 ( 一 ?

小
一 “ 一 ( ,”‘ Π ? ·

飞长
、

7 Θ 8

式中
: / 。 。

一
一

反向喷管打开前瞬间 的 燃

烧室压力
, Ε

—
从反向喷管打开为起点的

时间

发动机参 数 为
: ϑ ; ..% % ≅ Μ Ν , 1 ;

#  6 6 6 ≅ Μ Θ , 户 < ; �
2

∀! Ρ ∗%
一 “> Λ =

≅ Μ “ , Φ 二

Θ Θ
2

# Μ = >
, Γ ; � Β =∗ % > , Χ 釜 ; �

2

Θ 6 又 � 6 “Μ =
. ,

Χ0 ; 了
2

6 5 火 � 6
一 Θ Σ =

. , , Ε ; Θ 5
2

∀ Β − Μ � ,

,
∋ < 、、 ; 6 5

2

6选− Μ Ν ,

Χ ; %
,

�  % ∀ − Μ =
.
7> < ) 8” ,

( 二 6
2

� 6 5
。

据此计算打开反向喷管后燃烧

室压力衰减的结果列于表 � ,

计算结果与

试验结果示于图 Θ
。

从试验结果与计算值的比 较 可 以 看

出
:

首先
,

在压 力下降的起始几毫秒内
,
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图 Θ 反向喷管瞬时打开 的压力衰减曲线

表 � 瞬时打开的压力衰减计算值

二
,〕
一
二一⋯
一

一

⋯
一

二润二二三
,
一

Ψ
一

⋯鱼二⋯二
一

Υ
一卜兰竺一阵鲤

一

Υ兰坚玉
−.

⋯少翌
一

燮一⋯塑 卜望
一
卜黑月

Τ
�

·

66 6 Υ
”

·

! ! !
Υ “

·

∀  Θ Υ “
·

5 ! � Υ “
·

Θ ! #

生翌竺一匕旦二丝 巴竺一 ∗

///− 7 > /) 8



第 � 期 固体火箭发动机反向喷管推力终止技术

曲线形状有很大差别
。

计算曲线一开始就按指数曲线下降
,

而试验曲线开始有一个弧形
,

而

后才基本按指数曲线下降
。

造成这种差别的主要原因是在计算中没有考虑反向喷管打开的延

迟
。

其次
,

在压力趋向新的平衡压力时
,

计算的平衡压力高于试验值
。

这主要是由于推进剂

在较低压力下燃烧性能的变化
。

7 � 8 延迟打开的压力衰减

打开机构将反向喷管堵盖释放后
,

堵盖在燃气压力作用下加速向外飞出
,

当飞出的距离

所造成的有效气流流通面积等于大于反向喷管有效喉面积时
,

才算反向喷管全部打开
。

这打

开过程所需的时间称为反向喷管打开延迟时间
。

这时间的长短和打开机构的结构
、

反向喷管

型式
、

燃烧室压力等因素有关
。

在试验中
,

测得打开延迟时间为 � Ξ 5毫秒
。

假设在打开过程中
,

作用在堵盖上的压力是不变的 7从试验结果看
,

在初始几毫秒内燃

烧室压力变化较小 8
。

那么
,

堵盖可以看成是等加速运动
。

这样
,

打开面积 , Δ
可近似认为与打

开时间 Ε Δ 平方 成正比
。

, Δ ; 睿Ε Δ Ν 7 # 8

) 2

打开延迟时间为ΝΜ .

的压力衰减

因为经过打开延迟时间ΕΔ 。后
,

打开面积等于反向喷管有效喉面积
,

因此可以得
:

Ζ 二

#盖粤卫碧黔
; � Θ

·

∀ Β一
’

=Μ.
�

Δ % ‘ 一
Ξ

用数值计算得到数据列于表 �
。

9
2

打开延迟时间为 .Μ .的压力衰减

这时
, Ε Δ 。 二 .Μ . ,

代人可得
:

, Α 只 ( 月。
, �

才 ; 二竺竺旦卫一 二 一竺竺二兰兰翌竺兰一
。 � � 氏 Ν Μ

% Ν
Δ % 口 二, ‘ 。

; Θ
·

! 6 � Β ≅ Μ � = Μ
. Ν

同样计算
,

数据也列于表 �
。

把打开延迟时间分别为 ΝΜ .
和 .Μ . 的

计算结果与试验值 同绘于图 #
。

从图 # 的曲线比较可以看出
,

在燃烧

室 压 力 � 5 6 6 > < ) 以上 7相当于< 。

= < 。 。

8

6
2

Θ 58
,

延迟时间.Μ .

的计算结果与试验结

果符合得较好
。
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图 # 考虑打开延迟ΝΜ .
和.Μ .的压力衰减曲线

表� 考虑打开延迟的燃烧室压力衰减计算值
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7 Θ 8 考虑低压下燃烧性能变化的压力衰减

一般
,

固体火箭发动机正常工作压力都在 Θ6 6 6> /) 以上
。

通常给出的推进剂燃烧性能参

数也是在这条件下的数值
。

但是
,

打开反向喷管后
,

燃烧室压力很快下降
,

在试验 中
,

压力

降到约 ∗ % %%> /) 下继续燃烧
。

推进剂在在 Θ 66 6> / )
压力以下的燃烧性能有一定变 化

,

但目前

有些参数还难以测得
。

这里近似地认为这些性能的变化综合反映在排气系数Χ0
中

。

经过试验

数据的处理可以近似得到
:

Χ0 < ; Χ , 〔� Π 6
2

� 5 ∴ � 6
一 Θ 7<

。

广 < 。
8〕 7 5 8

< 。

8 < 。 :
时

,

取Χ , < ; Χ0式 中< 。 , 为考虑对Χ , 修正的最高燃烧室压力
,

取 < 。 , ; � 5 6 6 > < ) 。

必须指出
:

对 ≅ , 修正的压力/ 。 : 以及 修正公式的形式与推进剂的燃烧性能密切相关
,

对

不同类型的推进剂
,

必须进行不同的修正
。

酬≅%∀Β5#Θ,
��氏 ! !氏住仪∀#住∀#

。

城∃公

打开延迟 %& %和∋ 。

( ) ∗   + ∋ ,
时

,

对− ,

按 ∀ ∗ #式进行修正的燃烧室压力衰减进行

了数值计算
。

计算结果列于表 .
。

同时把

这计算结果与试验值绘于图 ∗
。

从图 ∗ 可以看 出
,

计算结果与试验值

符合得较好
。

可以满足实际应用的要求
。
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图 4 马赫波不进入斜切口部分的反向喷管
图 ∗ 考虑打开延迟 % & %和对− 5修正的压力衰减曲线

表. 考虑打开延迟% & 6 和− 5修正的压力衰减计算值
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三
、

打开反向喷管时推力瞬变和后效冲量

打开反向喷管有一定的延迟时间
,

在这延迟时间内
,

反向排气逐步建立
。

从堵盖向外抛

射就开始逐渐建立反推力
,

推力的变化要比燃烧室压力下降迅速得多
。

这里
,

我们暂不讨论

反向喷管没有完全打开以前的杖渡过程
,

而来计算从反向喷管完全打开后的推力变化
。

�
!

反向喷管推力性能的计算

斜切口 喷管 ∀参见图 ) # 由轴对称的基本部分和非轴对称的斜切口 部分组成
。

对于轴对

称的基本部分
,

其推力性能和普通喷管计算方法相同
。

我们所设计的斜切口 喷管
,

其基本部

分的膨胀比为
。 9 Α �

!

)≅
,

燃气比热比下
二 �

!

) � ,

相应的出口马赫数Β , Α �
!

∗≅
。

这时
,

马赫角 ,

为
6
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) ; . 4(
一 ’

7 ]= ? ) 8 ; . 4(
一 ’

7] = �
2

5 # 8 二 # 6
2

5
“

而我们所设计的反向喷管倾角 6 二 # 5
。 ,

因此
,

马赫波不会进人斜

切口 部分 7参见图Β 8
。

我们利用作用于基元面上的作用力的积分来计算斜切口 部分

的推力 7参见图 ∀ 8
。

⊥ ∋ . 二 :

「
“

Δ ⊥ ∋ : 一 � ∋ �

「
’

7、
/ 。

8 ≅ % .。7� Π 。6 5 _ 8。6 5 _ ) _

式中
:

扩散角
,

/

—作用在斜切 口壁面上的压力
,

由于斜切 口部分没有

所以/ 就等于其基本部分的出口压力
。

/ 和 / )

都可以看成是常值
,

上式积分得
:

⊥
∋ 二 ; : <, ∋ < (

7< 一 < 。
8 − % . % 7 Β 8

式 中
: 。 <

—
反向喷管基本部分的有效膨胀比

由于反向喷管是轴对称分布的
, ,

因此
,

斜切 口部分推力的垂

直轴线的分量是互相抵消的推力的轴向分量为
:

图 ∀ 斜切 口部分推力计算

原理图

⊥ ∋ Ε ; Χ ⊥ ∋ Ε < 。 , ∋ < ( − % . %

总的轴向反推力为
:

7 ∀ 8
表# 打开反向喷管时总推力变化的计算值

Ε 7Μ , 8

‘· 二 ⊥

一
⊥ ∋

一〔
Χ·

一7奇
一

豁8〕

“5

⋯
”5

Υ
一

竺
Ο

⊥尺 73 8 �Θ 6 � � Θ
Τ二Υ兰匡Τ
Υ
一 5 ∀ 6 Β

Υ
一召5 ∀ 6

Υ
一遵6 � ”

�
一
Θ � � Θ Υ

一
� Β Θ Υ: � 5 �牙

222卜222

于壳Ω

玉
Ω

Τ6Ο
一

麦
一

毖
一

五
一

夫
一

毖
一

赫
,

川料群默耐呵忱
。川器耐烈粼器斗瞥

; < 。 , , < ( − % Θ 6

令反向喷管推力系数为
:

。 Ω 。 = / / ) 、
七 ⊥ ‘ 一

,
∋ ‘ 一 “ ”

长<于
一
再

一

�

则 ⊥
∋ ; Χ二

∋

< − , ∋ < ( − % .口

7 ! 8

7  8

7� 6 8

�
2

打开反向喷管时总推力的计算

打开反向喷管后
,

主喷管和反向喷管推力

的合力为总推力
。

总推力可写为
:

⊥3 ; 7Χ⊥ Ε , Ε 一 Χ ⊥ ∋ , ∋ < ( − % . . 8<
−

7 � � 8

式中
: Χ ⊥ 、

—主喷管的推力系数
。

对应表 Θ 燃烧室压力衰减过程的总推力计

算结果列于表 #
。

在图 ! 中同时表示出燃烧室压力和推力的

变化
。

从图 ! 可以看出
,

总推力趋于
一 � 5 � 5 3 ,

而试验测得的总推力为
一 � 56 # 3

。

计算值 与试

验值相当接近
,

能满足实际应用的要求
。

Θ
2

打开反向喷管时的后效冲量

固体火箭发动机进行地面推力终止试验时
,

如图  所示
。

这种系统典型的运动方程为
:

图 ! 打开反向喷管后燃烧室 压力和推力的变化曲线

人人 人人
、、

丫
Ω Ω

一ςςς
222

‘ ,⎯’ ,,

骂骂甩丫
2

书书
图  固体火箭发动机地面推力终止试验系统简图

由发动机
、

试车架和测力传感器组成的系统
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Μ ∴ Π 9 ∴ Π > ∴ ; ⊥3 7Ε 8

7� � 8

∴
2

�乙
2

Ξ

仁
Ξ

亏
一

十
—

一 ∴ 十 ∴ ;

田云 印(

⊥ 3 7 Ε 8

>
7 � Θ 8

动
: Μ

一蜘仰淞瓢榔油腿
7> Λ 8

, 9

一辞砒服既
数
7
3

= 令8
>

—
测力传感器的弹簧常数 73 = Μ 8

, 。 。 ;
材 > = Μ

—
系统的固有频率7 � =. 8

,

亡二 9 = �侧 > Μ

一

阻尼比

推力终止时
,

测力传感器输出的
∴ 7 Ε 8

不能直接得到 ⊥3 7 Ε 8 ,

必须采取较复杂的测 量处理

方法〔Θ〕
。

由于瞬变推力测量较复杂
,

这里讨论直接从测力传感器输出的
∴ 、飞、

计算后效冲量的

方法 7参见图�6 8
。

对方程 7� �8 从Ε。到 Ε ,
进行积分得到后效冲

量
。

在积分区间的短时间内
,

可以认为 Μ
、

9
、

>都是常数
。

因此可得
:

。‘一 Μ “Υ::
·

叫::
二丁 ∴ Δ Ε

式中
: Ε。

—推力瞬变开始的时 间
, Ε‘

Ο

一推

力瞬变达到新的稳定推力的时间
。

这里积分的横坐标取在新的稳 定 推 力 线

上
,

若需整个负冲量
,

还需加上新的稳定推力

乘这段时间
。

图 �6 打开反向喷管时测力传感器的输 出曲线

考虑到 Ε。时
, ∴ ; 6 , ∴ ; ∴ 。 , Ε , 时

, ∴ ; 6 ,

Ε ∋

∴ Δ Ε 一 9 ∴ %

Ε %

∴ 二 Α
。

可以得后效冲量表示式为
:

7� # 8

根据记录的
∴ 7 : 8

曲线可以确定亡值
。

,
,

Υ
、 Ω

:
5 ‘ 甲一Ε 二了 二 二 4

Τ

—
�

力 : ⎯ ∗Ε ∗ 入 , Ξ ⎯

Υ “ 下 ‘
” 4

7� 5 8

由此可得 9 二 �宜侧 > Μ

对试验记录的
∴ 7 : ,

用积分仪进行积分
,

再按公式 7� #8 计算得后效冲量为 一 5∀
2

# 3
· . 。

同

时
,

对图 ! 所示的反向推力曲线进行积分
,

得后效冲量为 一 5�
2

3
·

ϑ ,

这比实 测 值 小 一些
。

有待瞬变推力测量系统完善后进一步改进
。
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