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摘 � � � 要: 针对一种环保推进剂组合, 建立了亚轨道飞行器设计仿真模型、质量模型和弹道模型, 以燃烧

室压强、余氧系数及喷管出口截面压强为分析变量,对亚轨道飞行器的性能进行了分析. 所得结论表明:在给

定飞行任务下,为提高亚轨道飞行器性能, 燃烧室压强越高越有利; 最佳余氧系数在 0. 99 处取得; 喷管面积扩

张比受到箭体外径及工艺水平等限制, 在条件允许的情况下, 尽量取大. 研究结果为其他同类亚轨道飞行器

的系统方案研究提供参考.
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Abstract: Fo r a environment pr opellant group, the simulation model, mass model and

orbit model o f adjacent space aircraft w ere established. By set t ing combustion chamber pr es�
sur e, ample oxygen coef f icient and nozzle ex it pressure as v ariables, the performance o f ad�
jacent space aircraft w as analy zed. T he results show that it w ill be bet ter w ith higher com�
bust ion chamber pressure under specif ic task fo r improving adjacent space aircraft perform�
ance. T he best ample oxygen coeff icient can be achieved at 0. 99. If permit ted, the no zzle

ar ea expansion rat io deployed should be as big as po ssible, since it is limited by ro cket outer

diameter and techno logy level, etc. The co rrelation study could pro vide a guidance for the

system project study of other sim ilar adjacent space aircr af t s.
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� � 亚轨道飞行器是是一种能迅速穿越大气层,

往返于地球和外层空间, 并能在空间长期驻留、机

动、可重复使用的航天作战与航天运输两用飞行

器.亚轨道飞行器工作高度一般在 20~ 100km 左

右,由于目前世界上绝大多数作战飞机和地空导

弹都无法到达这一高度,这给亚轨道飞行器提供

了相对安全的工作环境[ 1] . 开展亚轨道飞行器的

研究具有广阔的应用前景和巨大的军事价值. 根

据文献[ 2]的报道,大部分亚轨道飞行器均采用火

箭发动机发射或利用大型气球运载. 本文以液体
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火箭发动机组合方式为基础, 对用于空中发射的

亚轨道飞行器的性能参数进行分析.

1 � 数学模型

� � 泵压式液体火箭发动机性能参数分析的数学

模型主要包括发动机性能计算模型、发动机系统

参数计算模型、发动机质量计算模型、飞行器质量

计算模型、弹道计算模型和优化方法选择模型等.

本文把这些计算模型融入到以下几方面进行相应

的建模.

1. 1 � 发动机系统仿真流程

� � 泵压式发动机系统仿真是建立在系统参数平
衡基础上的 [ 3] ,以泵压式液体火箭发动机为例,仿

真过程如图 1所示.

图 1� 系统设计仿真流程图

Fig. 1� System design simulation flow chart

输入数据文件主要包括燃烧室压强、余氧系

数、喷管出口截面压强、预燃室混合比、燃料/氧化

剂泵前压强、燃料/氧化剂泵转速等.

1. 2 � 飞行器质量计算

� � 质量模型是系统优化的核心, 其建立的优劣

直接影响优化精度, 本文主要围绕亚轨道飞行器

建立质量模型.亚轨道飞行器质量主要包括有效

载荷质量、飞行器干质量和推进剂质量.飞行器干

质量又包括发动机质量、贮箱质量、飞行器控制系

统质量等.对优化结果起主要作用的是发动机质

量和贮箱质量.其中,发动机质量模型的建立是根

据泵压式液体火箭发动机的实际特点, 考虑了发

动机性能参数、结构尺寸及工艺制造等影响因素,

利用理论推导、统计学及面密度等方法得到的.飞

行器质量模型的具体建立过程参考文献[ 3�5] .

1. 3 � 弹道计算 [ 6�8]

� � 为了便于分析, 对亚轨道飞行器的飞行环境

作如下假设:

1) 大气为标准大气,通过拟合得到不同高度

的温度、压力、密度等大气参数;

2) 重力加速度大小随高度变化;

3) 控制系统是理想的, 不存在推力偏心问

题,不考虑侧向干扰、飞行器滚转,整个过程完全

按程序飞行;

4) 发动机推力能瞬时进入额定状态.

对于空中发射的亚轨道飞行器来说, 在主动

段飞行阶段,采用给定俯仰角的飞行方案,图 2所

示的主动段上升段弹道可以看成是俯仰角等速递

增的转弯段.亚轨道飞行器的整个飞行过程中受

到重力加速度 g、空气阻力加速度 ax 和推力加速

度ap 的作用.

图 2 � 亚轨道飞行器主动段飞行轨道示意图

Fig. 2� Adjacent space a ircr aft bo ost phase flight

t rajecto ry schematic diagr am

根据上述条件,在平面自然坐标系中建立亚

轨道飞行器的主动段弹道方程

dy
dt

= usin�
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dt

= ucos�
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�mpI sy

m
- g sin�-
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式中 y 为飞行器飞行的垂直高度; x 为飞行器飞

行的水平距离; u 为飞行器飞行速度; �m p 为飞行

器推进剂质量流量; �为俯仰角, 是时间的函数;

Cx 为空气阻力系数; S 为飞行器参考面积; I sy为

发动机瞬时比冲; �为大气密度, 是高度的函数.

2 � 亚轨道飞行任务分析

� � 为了减少研制周期和费用, 可以借鉴国外的

可重复使用亚轨道飞行器的研究方法和经验. 本

文提出了一种用于空中发射的亚轨道飞行器的初

步设计方案,亚轨道飞行任务如下.整个飞行任务

大致包括三个阶段: 第一阶段,采用我国现有大型

运输机携带亚轨道飞行器飞到约 10 km 高空, 此

时亚轨道飞行器与母机分离, 分离速度约为 200

m/ s;第二阶段,亚轨道飞行器锁定控制面自由下

滑飞行一段时间, 当亚轨道飞行器与母机安全分

离后,发动机点火爬升,直到所携带推进剂消耗完

毕为止, 此后靠其惯性飞行达到最大飞行高度

100 km ;第三阶段,亚轨道飞行器利用控制系统调

整飞行器姿态进行返回着陆飞行.

3 � 结果计算及分析

� � 取发动机的 3个主要性能参数燃烧室压强、

余氧系数和喷管出口截面压强为分析变量.设定

亚轨道飞行器的主要技术指标为

1) 空中发射高度:采用我国现有大型运输机

伊尔�76携带亚轨道飞行器在 10 km 高度发射.

2) 分离速度: 200m/ s.

3) 主动段飞行高度: 参数分析时, 主动段爬

升段飞行高度取 60km.

4) 质量特性:为保证飞行器具有极大的机动

性和灵活性,要求飞行器有尽量小的质量,亚轨道

飞行器的总质量参考 X�37,为 4. 5t .

5) 推进系统:采用泵压式液体火箭发动机形

式,发动机数量 1台.

6) 推进剂: 采用新型环保推进剂组合[ 9�12] ,

氧化剂为过氧化氢, 燃料为丙烷、煤油、酒精三种,

这几种推进剂组合不但热力性能好, 而且满足亚

轨道飞行器可重复使用、可长期贮存等特点.

3. 1 � 燃烧室压强的影响

� � 以过氧化氢/丙烷为例, 如图 3~ 图 5 所示,

随着燃烧室压强的增加, 发动机的真空比冲增加,

达到相同高度时所消耗的推进剂质量减小,相应

的飞行器干质量增加.可见,如果能有效的控制高

室压下的发动机质量和贮箱质量, 就可以增加飞

行器的有效载荷质量,进而提高飞行器性能.

图 3 � 真空比冲随燃烧室压强变化

F ig. 3� Vacuum specific impulse with combustion

chamber pressur e change

图 4� 消耗的推进剂质量随室压变化

F ig. 4� Consumed propellant quanlit y w ith chamber

pr essure change

图 5� 飞行器干质量随室压变化

F ig. 5� Aircraft dr y mass w it h chamber pressur e change

实际上,燃烧室压强不可能取得很高,因为泵

压式液体火箭发动机的最大室压还受到涡轮泵功

率平衡和发动机冷却等方面的限制.参照美国 X�
37采用的 AR�2/ 3 发动机(其室压为 3. 86MPa,

且推力、推进剂基本相同)和 X�34采用的 Fastr ac

发动机(其室压为 4. 14M Pa) , 本项目初步选取燃
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烧室压强为 4MPa.

3. 2 � 余氧系数的影响

� � 以过氧化氢/丙烷为例, 如图 6~ 图 8 所示,

随着余氧系数的增加, 发动机的真空比冲先增加

后减小,达到相同高度时所消耗的推进剂质量先

减小后增加,相应的飞行器干质量先增加后减小.

极值均在 0. 99处取得,在此值附近选取余氧系数

可以提高亚轨道飞行器性能.

图 6� 真空比冲随余氧系数变化

F ig . 6 � Vacuum specific im pulse w ith ample

oxygen coeff icient

图 7� 消耗的推进剂质量随余氧系数变化

Fig. 7 � Consumed propellant quanlity with ample

oxygen coefficient change

图 8� 飞行器干质量随余氧系数变化

F ig. 8� Aircraft dr y mass w ith ample oxygen coefficient

3. 3 � 喷管出口截面压强的影响

� � 以过氧化氢/丙烷为例, 如图 9~ 图 11所示,

随着喷管出口压强的增加 (喷管面积扩张比减

小) , 发动机的真空比冲减小, 达到相同高度时所

消耗的推进剂质量增加,相应的飞行器干质量减

小.可见, 减小喷管出口压强(提高喷管面积扩张

比)可以提高亚轨道飞行器性能.

图 9� 真空比冲随出口压强变化

F ig. 9� Vacuum specific impulse with ex it pr essure

图 10 � 消耗的推进剂质量随出口压强变化

F ig . 10� Consumed propellant quality w ith

ex it pressure

图 11 � 飞行器干质量随出口压强变化

F ig. 11 � Aircr aft dr y mass w ith ex it pr essure

亚轨道飞行器多采用空中发射,因此发动机

的设计高度相应比较高,很大一部分取决于主动

段飞行的高度. 一般情况下, 主动段飞行高度越

高,喷管面积扩张比越大.喷管面积扩张比的增大

虽然能带来高比冲, 但也增加了亚轨道飞行器的

重量,同时喷管面积扩张比也受飞行器外廓尺寸

的限制. 因此, 在最初步设计阶段,可以根据目前

正在研制的亚轨道飞行器的现状进行选取.对于

从 10 km 高度发射的亚轨道飞行器来说,其设计

高度应该高于 10 km , 几个设计高度下的喷管面

积扩张比如表 1所示.
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表 1� 最佳余氧系数下的喷管面积扩张比

Table 1� Nozzle area expansion ratio at

ample oxygen coef ficient

设计高度/

km

设计高度环

境压力/ MPa

过氧化氢

煤油 丙烷 酒精

10 0. 026 5 18. 761 18. 598 18. 202

11 0. 022 7 21. 181 20. 982 20. 527

12 0. 019 4 23. 885 23. 198 23. 73

13 0. 016 58 27. 024 26. 843 26. 222

14 0. 014 17 30. 581 30. 265 29. 542

15 0. 012 11 34. 612 34. 243 33. 4

20 0. 005529 64. 044 63. 259 61. 472

25 0. 002549 118. 12 116. 49 112. 77

3. 4 � 发动机工作时间的确定

� � 发动机工作时间(飞行器主动段弹道飞行时

间)要根据飞行器实际任务来确定,计算条件: 飞

行器到达 100km 高度时对应的垂直速度为零,通

过迭代确定主动段飞行时间. 各种推进剂组合下

的发动机工作时间如表 2.

表 2 � 发动机工作时间(单位: s)

Table 2 � Motor working time (unit: s)

设计高度/

km

过氧化氢

煤油 丙烷 酒精

10 131. 917 132. 479 130. 986

11 132. 524 133. 08 131. 574

12 133. 078 132. 139 132. 139

13 133. 699 134. 282 132. 859

14 134. 365 134. 425 134. 425

15 135. 146 135. 688 135. 097

20 139. 668 140. 177 138. 383

25 148. 671 149. 111 146. 663

3. 5 � 推进剂装载量的确定

� � 与主动段飞行时间相对应, 各种推进剂组合

的推进剂装载量如表 3所示, 可以看出,同样达到

100 km 高度, 随着发动机设计高度的增加, 需要

消耗的推进剂质量先减小后增加. 设计高度大概

在 15 km 时存在最佳点. 15 km 高度对应的大气

压强为 0. 012 11MPa. 通过对 X�34(设计高度处
环境压力 0. 012586MPa)设计高度的计算, 可知

X�34的设计高度为 14. 7 km. 计算结果与 X�
34相近.

表 3 � 推进剂装载量(单位:kg)

Table 3 � Propellant load ( unit: kg)

设计高度/

km

过氧化氢

煤油 丙烷 酒精

10 2 132. 79 2 117. 65 2155. 48

11 2 126. 94 2 112. 05 2149. 85

12 2 122. 42 2 106. 38 2144. 24

13 2 117. 91 2 101. 93 2141. 78

14 2 114. 71 2 100. 99 2115. 66

15 2 113. 88 2 099. 26 2137. 25

20 2 128. 81 2 113. 96 2151. 38

25 2 219. 55 2 203. 17 2235. 37

4 � 结 � 论

� � 在给定飞行任务及采用泵压式发动机作为推

进系统的条件下,要想提高亚轨道飞行器性能,燃

烧室压强越高越有利, 但要受到发动机涡轮泵功

率平衡等方面的限制;最佳余氧系数在 0. 99处取

得;喷管面积扩张比受到箭体外径及工艺水平的

限制,在两者允许的情况下,尽量取得大些,但当

给定飞行器到达 100 km 高度时对应的垂直速度

为零这一条件时,设计高度大概在 15 km 时存在

最佳点,计算结果与 X�34相近.

上述部分结果是基于给定的飞行任务得到

的,今后还需研究不同的飞行任务对亚轨道飞行

器性能的影响.
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