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结构参数对单组元高室压脉冲推力器的性能影响

覃粒子，郭志海，娄德全，梁树强
（北京航空航天大学 宇航学院，北京１００１９１）

摘　　　要：高室压脉冲火箭发动机由于使用差动式可移动喷注器，能够得到比供给压强高得多的燃烧室

压强．为了分析其工作特性，建立了单组元脉冲火箭发动机挤压喷注、燃烧、排气过程的集总参数模型，以硝

酸羟铵（ＨＡＮ）基作为单组元推进剂，采用四阶龙格－库塔法对模型进行求解．分别从喷注器喷孔面积、喷注器

差动面积比、喷管喉部面积、喷注器行程等方面分析并总结了结构参数对单组元高室压脉冲发动机性能的影

响规律及影响程度．结果表明：计算模型能反映发动机的实际工作过程，其中，喷注器行程对燃烧室平均压强

和平均比冲的影响最大，平均推力则对喷管喉部面积的变化最为敏感，上述两个结构参数是发动机优化设计

时的首要考虑因素；其他结构参数对发动机也存在不同程度的影响，可以作为次要因素来考虑．
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　第４期 覃粒子等：结构参数对单组元高室压脉冲推力器的性能影响

　　高室压脉冲火箭发动机［１－３］是一种小推力液
体火箭发动机，其核心部件是可移动喷注器．由图

１所示，可移动喷注器将发动机的头部空腔分为
集液腔、挤压腔和燃烧室三部分．它的工作过程
是：首先推进剂进入可移动喷注器前的管道和集
液腔直至填充满，在供给压力下推动喷注器向下
游移动，打开处于封闭状态的环形通道，推进剂进
入挤压腔；当挤压腔填充满后，推进剂喷入燃烧室
着火燃烧．由于挤压腔一侧的受力面积小于燃烧
室一侧的受力面积（Ａｒ＋Ａｊ＜Ａｃ），当燃烧室压强
升高到一定值后，可移动喷注器被推向上游，挤压
腔中的推进剂受到挤压，导致喷注压强急剧上升，
直至喷注器被推回到初始位置，此时燃烧室压强
能高达数十兆帕甚至更高［４－８］．挤压腔内推进剂消
耗完毕后，燃烧室压力开始下降，当降低到特定值
时，在供给压强的作用下，喷注器重新向下游移
动，开始新的循环．相对于同样采用挤压式供应系
统的小推力液体火箭发动机，脉冲火箭发动机可
以提供比供给压强高很多的燃烧室压强，从而有
助于提高发动机的总体性能，减轻系统质量．

图１　单组元脉冲发动机结构示意图
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高室压脉冲推力器的工作特性源自于其特殊

的具有差动面积比的可移动喷注器，兼备有组织
喷雾燃烧和差动活塞运动的功能，其脉冲工作特
征和平均性能对结构参数、供给参数、环境参数都
较为敏感，设计过程要比传统稳态工作发动机复
杂，更需要进行优化设计，才能更好地发挥出其高
室压高性能的优势．本文通过建立单组元脉冲火
箭发动机挤压排气过程的集总参数模型，以硝酸
羟铵（ＨＡＮ）基作为单组元推进剂（具体牌号为

ＬＰ１８４６）［９－１１］，利用数值模拟方法［１２］，分别从喷注
器喷孔面积、喷管喉部面积、差动面积比、喷注器
行程等方面考虑了结构参数对单组元高室压脉冲

推力室的性能的影响，找出对燃烧室性能影响的
主要结构参数和次要参数，为此类发动机的优化
设计提供参考．

１　基本假设与数学模型

１．１　基本假设

为便于从宏观上分析脉冲火箭发动机的工作

特性，本文忽略其复杂的内部反应，采用集总参数
模型（零维模型），并提出以下假设：

１）挤压腔内的液体燃料压强较高，因此要考
虑它的可压缩性，其状态满 Ｔａｉｔ方程，即压强为
密度的强函数；

２）进入燃烧室的推进剂不是逐渐转化成燃
气的，而是经过一个燃烧时滞后瞬间完成的；

３）燃烧室内燃气为理想气体；

４）推进剂在喷嘴内的流动满足非稳态Ｂｅｒ－
ｎｏｕｌｌｉ方程；

５）假设喷管流动在所有时刻都处于壅
塞状态；

６）挤压过程结束后，挤压腔压强迅速降低并
等于燃烧室压强．

１．２　数学模型

从喷注器运动和守恒方程入手，同时辅以状
态方程和喷注方程，建立描述发动机工作的数学
模型，包括１２个方程———喷注器运动方程、喷注
器瞬时流量和相对流量方程、喷嘴流动方程、喷管
瞬时流量和相对流量方程、挤压腔质量守恒方程、
挤压腔液体状态方程、燃烧室燃气状态方程、燃烧
室质量守恒方程、燃烧室能量守恒方程．在一个周
期内，某时刻的推进剂相对流量定义为该时刻前
从喷注器喷出的累计推进剂质量与该周期内的全

部推进剂喷注质量之比．同理，喷管排气相对质量
也是该时刻前的喷管累计排气质量与该周期内的

总排气质量之比．方程整理如下：
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　　方程组由代数方程和常微分方程组成，方程
组是封闭的，包含ｖｐ，ｌｐ，ｍｌ，ρｌ，ｕｌ，η，ｍｅ，，ｍｃ，

ｐｃ，ｐｊ，θ共１２个变量．式中ｖｐ 为喷注器速度；ｌｐ
为以燃烧室限位环为原点的喷注器位移；ｍｌ为喷
注器质量流量；ρｌ为推进剂密度；ｕｌ为喷射速度；

η为喷注器相对质量流量；ｍｅ为喷管质量流量；
为喷管相对质量流量；ｍｃ 为燃烧室中燃气质量；

ｐｃ为燃烧室压强；ｐｊ为挤压腔压强；θ为燃气温
度与绝热燃烧温度的比．
其他已知给出参数分别表示：ｍｐ 为喷注器质

量；Ｌｃ０为燃烧室初始长度；ｐｐ 为发动机推进剂入
口压强；ｆ为喷注器所受的摩擦力；Ａｃ 为燃烧室
截面积；Ａｊ为挤压腔截面积；Ａｄ 为喷孔面积；Ａｔ
为喉部面积；Ａｒ 为喷注器环形凸台面积；Ａｂ＝
Ａｃ－Ａｊ－Ａｒ为喷注器中心凸台面积；Ｃｄ 为喷注
器流量系数；Ｍｌ 为一个脉冲消耗的推进剂总质
量；Ｌｄ为喷孔长度；ｋ为燃气的比热比；Ｒｃ为燃烧
室内燃气的气体常数；Ｔｃ 为燃气温度；Ｖｌ０为挤压
腔初始容积；Ｃ为推进剂体积模量系数；Ｂ为推进
剂体积模量；Ｈｕ为推进剂焓值．

１．３　计算方法及边界条件

方程组的数值求解采用四阶 Ｒｕｎｇｅ－Ｋｕｔｔａ
法，给定边界条件如下：假设开始时刻推进剂已将
集液腔和挤压腔充满，则挤压腔压强等于发动机
推进剂入口压强，即ｐｊ＝ｐｐ＝２ＭＰａ；燃烧室压强
等于可移动喷注器的起动压强，按ｐｃ≤［ｐｐＡｒ＋
ｐｊ（Ａｊ－Ａｄ）＋ｆ］／（Ａｃ－Ａｄ）计算；燃烧室燃气质
量ｍｃ由理想气体状态方程求出；其他初值条件
为：ｖｐ＝０ｍ／ｓ，ｌｐ＝０ｍ，ｍｌ＝ｍｅ ＝０ｋｇ／ｓ，ρｌ＝
１　４２０ｋｇ／ｍ３，ｕｌ＝０ｍ／ｓ，η＝＝０，θ＝１．当燃
烧室压强降到喷注器又能重新打开时计算终止．
结构参数的变化是基于表１所示的基准参数

进行的，喷注器喷孔面积Ａｄ、喷管喉部面积Ａｔ、

差动面积比Ａｃ／Ａｊ、喷注器行程ｌｐ 的不同取值如
表２所示．在上述４组结构参数中，前两者反映了
流动通道中的流量特征，称之为节流几何参数；后
两者体现了可移动喷注器的受力特征，称之为动
力几何参数．

表１　基本工况参数

Ｔａｂｌｅ　１　Ｂａｓｉｃ　ｄｅｓｉｇｎ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

参数 数值 参数 数值

ｍｐ／ｋｇ　 ０．１２　 Ｃｄ ０．８

Ａｃ／１０－３　ｍ２　 １．６６　 Ｈｕ／（ｋＪ／ｋｇ） ９３５

Ｌｃ０／１０－２　ｍ　 ３　 Ｂ／１０－９　Ｐａ　 ５．１０

Ａｊ／１０－３　ｍ２　 １．０　 Ｃ　 ８．２１７　３

Ｍｌ／１０－３　ｋｇ　 ５．７ ρｌ／（ｋｇ／ｍ
３） １　４２０

Ａｒ／１０－３　ｍ２　 ０．２２　 ｋ　 １．２３

Ａｂ／１０－３　ｍ２　 ０．４３　 ｐｐ／ＭＰａ　 ２．０

表２　结构参数的基准设计及变化取值

Ｔａｂｌｅ　２　Ｓｔａｎｄａｒｄ　ａｎｄ　ｖａｒｙｉｎｇ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ　ｏｆ

ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

结构参数 基准设计 变化工况

喷注孔面积Ａｄ／１０－６　ｍ２　 ５．０　 ２．５　３．５　７．５　１０．０

喷管喉部面积Ａｔ／１０－６　ｍ２　 ４．５　 ２．５　３．２　６．０　８．０

差动面积比Ａｃ／Ａｊ １．６６　 １．５　１．８　 ２．０

喷注器行程ｌｐ／１０－３　ｍ　 ４．０　 ３．０　５．０　 ６．０

２　节流几何参数的影响

喷注器喷孔、喷管喉部分别是推进剂燃烧前
后的关键截面，其面积大小直接影响着推进剂喷
注流量和高温工质排气流量，因而对发动机工作
特征和性能也有着直接影响．

２．１　喷注孔面积的影响

可移动喷注器按照表２分别取定了不同大小
的喷孔面积，相应的运行参数和平均性能如图２
所示．
图２（ａ）中，曲线ｐａｖｅ，ｐｃｍａｘ，ｐｊｍａｘ分别代表燃

烧室平均压强、最大燃烧室压强、最大挤压腔压强
随喷孔面积的变化．可以看出挤压腔和燃烧室压
强峰值随喷孔面积增大而增大．因为喷孔面积增
大，会导致喷注器流向燃烧室的流量增加，因而燃
烧室压强增加，挤压腔压强也随之增大．同时也能
看出，虽然喷注器喷孔面积增大引起喷注流量增
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加、峰值压强增大，但并不代表燃烧室平均压强会
随之增加，燃烧室平均压强与挤压排气的总时间
长短密切相关，总时间越长，平均压强越低，反之
亦然．相对于表１基准设计，当喷注孔面积变化幅

度达到－５０％～１００％时，燃烧室平均压强仅相应
改变－３．１６％～６．９２％，可以认为喷孔面积对平
均压强的影响不大．

图２　不同喷注孔面积下性能参数变化

Ｆｉｇ．２　Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｃｈａｎｇｉｎｇ　ｗｉｔｈ　ｔｈｅ　ａｒｅａ　ｏｆ　ｉｎｊｅｃｔｉｏｎ　ｈｏｌｅ

　　图２（ｂ）中，曲线Ｔｐｅｇ，Ｔｊ，Ｔｔｏｔａｌ分别代表燃烧
室纯排气时间、挤压腔挤压喷注时间、挤压排气总
时间随喷孔面积的变化．这里纯排气时间是指从
挤压喷注结束时开始，到燃烧室压强降至喷注器
能被供给压强再次推开时结束，这一过程中已经
没有燃烧，但是其时间长短占到了总时间的绝大
部分，约９０％．可以看出，由于单个脉冲消耗的推
进剂总质量不变，喷孔面积增大，喷注流量增大，
挤压喷注时间缩短，相应的纯排气时间会有所延
长，由于纯排气时间占到了总时间的绝大部分，所
以总排气时间与纯排气时间呈大致相同的变

化趋势．
图２（ｃ）中，曲线Ｆｔｈｒｕｓｔ，ａｖｅ，Ｆｔｈｒｕｓｔ，ｍａｘ分别代表平

均推力和最大推力随喷孔面积的变化．可以看出

推力变化与燃烧室压强变化时相对应的．
平均比冲与挤压排气的总时间长短密切相

关，如图２（ｄ）所示，这说明对高室压脉冲发动机
而言，其平均性能（如平均推力、平均比冲）受其脉
冲周期长短的影响最显著．
图２（ｄ）还给出了喷管相对质量流量随喷注

孔大小的变化曲线．图中的喷管相对流量定义为
在一个脉冲周期内，从开始到燃烧室压强峰值时
刻，经过喷管喉部所排出的燃气累计质量占一个
周期总喷注流量的百分比．喷管相对质量流量随
喷孔面积的增大而减少，这是由于对于大喷孔面
积，喷注过程缩短，所以喷注结束时刻大部分燃烧
产物还滞留在燃烧室中，喷管相对质量流量就小．

１７８
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２．２　喷管喉部面积的影响

壅塞状态下的喷管喉部大小直接决定了喷管

的排气能力．如表２所示，一共选取了５组，最大
面积是最小面积的３．２倍，主要性能结果如图３
所示．
在图３（ａ）中，挤压腔及燃烧室压强峰值随着

喉部面积的增大而减小，原因是喉部面积增大会
增强喷管排气能力，图３（ｄ）中的喷管相对流量曲
线也印证了这一点．尽管喉部面积增大会导致燃
烧室的峰值压强下降，但因为排气时间也变短（如
图３（ｂ）），燃烧室平均压强相对标准工况来讲，变
化幅度在－１３．０９％～６．９２％范围内．

图３　不同喉部面积性能参数变化

Ｆｉｇ．３　Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｃｈａｎｇｉｎｇ　ｗｉｔｈ　ｎｏｚｚｌｅ　ｔｈｒｏａｔ　ａｒｅａ

　　从运行过程中的特征时间来看，如图３（ｂ）所
示，挤压喷注时间随喉部增大而略有增加但幅度
很小，相对于挤压排气总时间所占比例仍然也不
超过１０％．纯排气时间和挤压排气总时间随着喉
部面积的增大而有明显缩短，当喉部面积继续增
加，这种缩短的趋势会减缓
喷管喉部越大，流量越大，瞬时推力也就越

大．在图３（ｃ）可以明显的看出推力峰值及平均推
力随着喉部面积的增大而增大，变化幅度达

－４５．６２％～５４．５１％，原因是喷管的相对质量流
量随着喉部面积的增大而增加，同时所用总的挤

压排气时间减少．与推力变化类似，在不考虑燃烧
细节过程的前提下，喷管喉部大小变化对平均比
冲影响很小，如图３（ｄ）所示．

３　动力几何参数的影响

可移动喷注器是一个往复运动部件，两侧的
差动面积比决定了受力状态，行程大小决定了运
动周期，两者对喷注器的动力学特征有直接的影
响．与节流几何尺寸不同，受限于发动机的总体结
构，动力几何参数的变化会影响到相应的腔体体
积大小．例如，差动面积比增大是通过减小高压一
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侧的受力面积实现的，这会减小挤压腔的尺寸，而
推进剂行程的变化更会直接影响挤压腔的体积．

３．１　喷注器差动面积比的影响

可移动喷注器之所以能逆行于压强梯度，就
在于低压强大面积一侧的受力要大于高压强小面

积一侧的受力，合力方向指向高压．因此，差动面
积比的大小会影响喷注器运动响应与过程．如表

２所示，差动面积比取值在１．５～２．０区间内变化．
当喷注器差动面积比增大时，挤压腔压强峰

值也在逐步增大，而燃烧室压强峰值却逐渐降低，
如图４（ａ）所示，这是因为在燃烧室直径、喷注器
行程以及喷孔面积保持定值的情况下，增加差动
面积比必然会减小挤压腔的体积，从而一个周期
内推进剂总质量也会减小．虽然增加差动面积比
能增强喷注器的喷注过程，但其贡献不足以弥补
总质量减小带来的影响，所以导致燃烧室压强峰
值下降．结合图４（ｃ）的喷管相对质量流量曲线，
也能看出差动面积比增大，压强峰值时刻对应的
喷管相对质量流量降低，滞留在燃烧室中的燃气
质量在减少，因此压强也低．

图４　不同差动面积比性能参数变化

Ｆｉｇ．４　Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｃｈａｎｇｉｎｇ　ｗｉｔｈ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｌ

ａｒｅａ　ｒａｔｉｏ

从图４（ｂ）还可看出，差动面积比增大，挤压
喷注时间缩短，但因其在总时间所占比例很低，总
的时间与差动面积比大小并没有非常一致的对应

关系，但相对于节流几何尺寸，差动面积比对挤压
喷注与排气总时间的影响幅度较小．相应地，差动
面积比对平均比冲的影响也很小．

３．２　喷注器行程的影响

喷注器行程如表２选取如下４组距离：３，４，

５ｍｍ和６ｍｍ．
从总的趋势来看，如图５（ａ），随着喷注器行

程的增大，挤压腔压强峰值、燃烧室压强峰值和平
均压强都有较大幅度的增加．因为喷注器增加，挤
压腔体积也会增大，一个周期的喷注总流量也会
增加，所以，在瞬时喷注流量大于喷管排气流量
时，挤压腔的增大就会延续压强的上升趋势．但是
这种上升趋势在喷注与排气流量相等后便停止，此
时会出现压强平台．在特征时间方面，从图５（ｂ）
可以看出，喷注器行程增加会导致挤压喷注时间
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图５　不同喷注器行程性能参数变化

Ｆｉｇ．５　Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｃｈａｎｇｉｎｇ　ｗｉｔｈ　ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ　ｏｆ　ｉｎｊｅｃｔｏｒ

变长，但总排气时间与喷注器行程大小并没有非
常一致的对应关系，不过总的变化幅度也较小．从
图５（ｃ）可以发现平均比冲会随着喷注器行程增
加而有所减小，且受影响的幅度在本文所涉及的
四个结构参数中最大．

４　结　论

以平均运行参数为比较对象，相对于基准设
计的结构尺寸及其性能指标，改变节流几何参数
和动力几何参数后，性能变化幅度值列于表３．

表３　结构参数对脉冲发动机性能的影响程度

Ｔａｂｌｅ　３　Ｒｅｌａｔｉｖｅ　ｒａｎｇｅ　ｏｆ　ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｐｕｌｓｅ　ｔｈｒｕｓｔｅｒ　ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ

结构参数
相对于基准设计的

变化幅度／％

燃烧室平均压强的

相对变化／％

平均推力的相对

变化／％

平均比冲的相对

变化／％

Ａｄ －５０～１００ －３．２～６．９ －３．１～７．０ －０．４～０．２

Ａｔ －４４．４～７７．８ －１３．１～６．９ －４５．６～５４．５ －０．５～０．８

Ａｃ／Ａｊ －９．６～２０．５ －１４．６～３．８ －１４．６～３．９ －０．１～０．４

ｌｐ －２５～５０ －２５．０～４６．８ －２５．０～４６．８ －１．０～１．４

　　从表中数据可以看出，喷注器行程ｌｐ 对燃烧
室平均压强和推力器平均比冲的影响最大，平均
推力则对喷管喉部面积Ａｔ最为敏感．因此，喷管
喉部面积和喷注器行程是脉冲推力器优化设计中

要重点考虑的结构参数．
就结构参数对脉冲推力器运行特征的影响规

律而言，存在如下趋势：

１）喷孔面积的增大会导致压强和推力峰值
升高，挤压喷注时间缩短，挤压排气总时间与喷孔
面积的变化也没有明显的一致性关系．
２）喉部面积的增大会导致压强峰值减小，但
推力峰值及平均推力均有明显增大，总时间明显
变短，挤压喷注时间变长．
３）喷注器差动面积比的增大，挤压腔压强峰

值也会增大，但燃烧室压强峰值会有所降低，挤压
喷注时间缩短，但总时间受其影响较小，平均比冲
的变化也较小．
４）喷注器行程的增大会导致压强、推力峰值
以及及平均压强、平均推力明显增大，挤压喷注时
间变长，但总时间与喷注器行程没有一致的对应
关系．
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