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固液火箭发动机试验燃速的计算
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摘　　　要：基于固液火箭发动机固体药柱燃速与药柱通道氧化剂质量流率的关系，推导分析得出：在２ｓ短

工作时间内或者药柱通道直径增大１０％的情况下，燃烧室压力与其氧化剂质量流量成正比．因此通过试验测

量的燃烧室压力可计算得到发动机转级或者关机拖尾段中的氧化剂质量流量．据此，计算发动机拖尾段消耗

的燃料质量，消除发动机拖尾段燃料消耗对平均燃速的影响，可以修正常用的计算试验燃速的起止点平均

法．利用此方法对两种试验推进剂组合的燃速进行了计算，原偏高的燃速值降低约２０％，不同尺寸发动机的

燃速符合尺寸规律，偏差在５％以内，使小尺寸发动机测得的燃速可应用到大尺寸发动机的设计中．
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　　固液火箭发动机固体燃料燃速规律是固液火
箭发动机研究的基本方面．Ｍａｒｘｍａｎ 和 Ｇｉｌ－
ｂｅｒｔ［１］提出了基于湍流扩散燃烧理论的燃速规

律，Ａｌｔｍａｎ等人［２］对此进行了修正，得出燃速与
药柱通道质量流率Ｇ０．８成正比的规律．在此基础
上，Ｍａｒｘｍａｎ等人［３］研究了辐射热流对燃速的影

DOI:10.13224/j.cnki.jasp.2013.04.031



航　空　动　力　学　报 第２８卷

响，发现对不含金属的燃料影响小，而Ｓｔｒａｎｄ等
人［４］认为在低质量流率下辐射的影响不可忽略，

Ｅｓｔｅｙ等人［５］研究了金属添加物的影响，Ｋｏｓｄｏｎ
等人［６］以及一些后来者考虑了燃烧压力对燃速的

影响，但被应用最多的还是 Ｍａｒｘｍａｎ等人提出
的规律．
关于试验燃速的测量，文献［７］对众多测量手

段，如超声速测量、Ｘ光拍照、阻抗测量等，进行比
较分析．这些手段可获得一定条件下的燃速时间
或空间分布，但是，固液火箭发动机的试验研究
中，通常并不适合这些测量手段的介入．Ｗｅｒｎｉ－
ｍｏｎｔ等人［８］基于发动机工作过程中特征速度不
变的假设，采用积分拟合的方法，得到试验燃速随
发动机工作时间的变化，相比于传统的起止点平
均方法———这种方法过去和现在都被广泛地使
用———展现了更多的细节．李新田等人［９］对这种
方法进行了改进，假设发动机工作过程中的燃烧
效率不变，瞬时的特征速度可由当时氧燃比下的
理论特征速度计算而来，通过迭代计算得到瞬时
燃速，并与试验结果吻合良好．国内的研究者［１０］

也进行过更简单的拟合尝试．另外，Ｚｉｌｗａ等人［１１］

提供了一种通过测量发动机内Ｈｅｌｍｈｏｌｔｚ振荡频
率来计算发动机药柱实时平均内径的方法，得到
了关联良好的结果．但是，这种方法也有诸多限
制，需要通过起止点平均法先获得燃速与质量流
率的指数关系．Ｋａｒａｂｅｙｏｇｌｕ等人［１２］基于固体燃
速的幂函数公式，推导了无量纲的时间和空间平
均燃速公式，计算通道直径平均、通道面积平均及
通道质量流率平均等多种平均方法的误差．
获得固液火箭发动机燃速的直接方法是进行

小尺寸或者缩比发动机的试验，测量或基于测量
计算得到燃速，拟合燃速规律，然后根据一定的相
似准则［１３］和不同药型的性能特点［１４］，预估不同
尺寸下发动机的真实燃速，为发动机设计或研究
提供依据［１５］．
本文基于燃速与药柱通道质量流率的指数关

系，对简单而常用的起止点平均法进行修正，处理
试验数据，计算试验燃速，拟合燃速规律．

１　固液火箭发动机特性分析

固液火箭发动机的燃速公式如式（１），固体燃
料线性燃速ｒ· 与药柱通道氧化剂质量流率Ｇｏ为
指数关系，其中ａ和ｎ为两个系数．式（２）计算药
柱通道氧化剂质量流率，其中ｍ·ｏ 为氧化剂质量
流量，Ａ为通道截面面积．

ｒ·＝ａ·Ｇｎｏ （１）

Ｇｏ＝ｍ
·
ｏ／Ａ （２）

　　式（３）计算发动机的氧燃比Ｏｆ，即氧化剂质

量流量ｍ·ｏ 与燃料质量流量ｍ
·
ｆ之比．其中ρ是固

体燃料的密度，Ｓ为固体药柱燃面面积．不同的
Ｏｆ下，发动机的特征速度ｃ＊、比冲等性能参数
不同．

Ｏｆ＝ｍ
·
ｏ

ｍ·ｆ
＝ ｍ

·
ｏ

ρｒ
·Ｓ

（３）

１．１　氧燃比的变化规律

管型药柱因其截面简单易于生产，常作为燃
速测量的首选药型．式（１）和式（２）代入式（３）中，
并由圆柱形燃面面积公式计算燃面Ｓ，则可得到
式（４）．

Ｏｆ＝π
ｎ－１　Ｒ２ｎ－１　ｍ·１－ｎｏ
２ａρｌ

＝

Ｃ１Ｒ２ｎ－１　ｍ
·１－ｎ
ｏ Ｃ２ｍ

·１－ｎ
ｏ （４）

其中ｌ是药柱的长度，Ｃ１和Ｃ２代表不同情况下的

常系数．当ｍ·ｏ不变时，Ｏｆ只随药柱通道半径Ｒ变
化．指数ｎ的理论值为０．８，多数试验测得的值在
０．５～０．７［７］．ｎ为０．８时，若Ｒ增大１０％，Ｏｆ增大
５．８％；ｎ为０．６时，相同情况下，Ｏｆ只增大１．９％．
而固液火箭发动机常用的聚合物燃料的燃速很

低，约为１ｍｍ／ｓ的量级，发动机工作１～２ｓ的情
况下，Ｒ仅增大１０％或更小，因此相应的Ｏｆ变化
小．药柱通道直径越大，这种变化越小．
固液火箭发动机在转级或者关机时，氧化剂

质量流量变化大，但持续时间短，仅几分之一秒到
几秒的量级，在此期间Ｒ的变化小．这种情况下，

Ｏｆ仅与氧化剂质量流量的变化相关．因此，可用式
（４）中最右端的关系式来计算Ｏｆ的变化．作者进
行试验的一种发动机，其端羟基聚丁二烯（ＨＴ－
ＰＢ）燃料药柱长度为５００ｍｍ，药柱通道初始直径
为３０ｍｍ．在关机过程中，氧化剂质量流量由额定
值０．１５ｋｇ／ｓ逐渐减小到０ｋｇ／ｓ．用式（４）计算在
这个过程中的氧燃比变化，如图１所示，其中ａ取
拟合的经验值．ｎ取不同值时，Ｏｆ随氧化剂流量减
小而减小的速率不同．可以看到，越接近理论值

０．８，Ｏｆ的变化越平缓．
图２是通过热力计算获得的气氧（ＧＯｘ）与

ＨＴＰＢ推进剂组合的理论ｃ＊与Ｏｆ的关系．可看
出，在富氧侧ｃ＊随Ｏｆ变化平缓，而在富燃侧ｃ＊变
化更剧烈．
当氧化剂质量流量接近０ｋｇ／ｓ时，燃速很低，

对文中计算燃料消耗的影响很小，因此只考虑氧

２４９
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图１　氧化剂质量流量与氧燃比的关系

Ｆｉｇ．１　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓ　ｂｅｔｗｅｅｎ　ｏｘｉｄｉｚｅｒｓ　ｍａｓｓ　ｆｌｏｗ　ｒａｔｅ

ａｎｄ　ｏｘｉｄｉｚｅｒ　ｔｏ　ｆｕｅｌ　ｒａｔｉｏ

图２　ＧＯｘ与 ＨＴＰＢ组合的特征速度

Ｆｉｇ．２　Ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ　ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｏｆ　ＧＯｘ／ＨＴＰＢ　ｐｒｏｐｅｌｌａｎｔ

化剂质量流量逐渐降低到额定值１／６的过程．结
合图１，可以看到，当ｎ趋近０．８时，虽然Ｏｆ处于

ｃ＊随其变化剧烈的范围，但Ｏｆ自身的变化小，所

以ｃ＊变化小；而当ｎ值为０．７或０．６时，情况正

相反，ｃ＊变化也小．因此，在发动机关机的主要过
程中，特征速度的变化小．

１．２　燃烧室压力与氧化剂质量流量的关系

发动机的特征速度是燃烧室压力的主要参

数，燃烧室压力是发动机试验中测量的基本参数，

式（５）表示了燃烧室压力与特征速度的经典关系

ｐｃ＝ｍ
·ｃ＊
Ａｔ ＝

ｍ·ｏ １＋１／Ｏ（ ）ｆｃ＊
Ａｔ

（５）

其中ｐｃ为燃烧室压力，ｍ
· 为燃气总质量流量，Ａｔ

为喷管喉部面积，此关系也是研究者［８－９］进行燃速
拟合计算的基础．根据前文的分析，发动机短时工
作的情况下，Ｏｆ是ｍ

·
ｏ的函数，ｃ＊变化小，从式（５）

可以看到，燃烧室压力关系中显著变化的只有

ｍ·ｏ．因此，固液火箭发动机的燃烧室压力也仅是
发动机氧化剂质量流量的函数．对式（５）作适当变
换，得到式（６）

ｐｃＡｔ
ｍ·ｏ

＝ １＋１／Ｏ（ ）ｆｃ＊ （６）

　　发动机关机过程的拖尾段中，Ｒ变化小，Ａｔ没
有变化，基于前文介绍的试验发动机，联立式（４）
和式（６）可得到如图３的燃烧室压力随氧化剂质
量流量减小而减小的关系．

图３　燃烧室压力与氧化剂质量流量的关系

Ｆｉｇ．３　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓ　ｂｅｔｗｅｅｎ　ｃｈａｍｂｅｒ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ａｎｄ

ｏｘｉｄｉｚｅｒ　ｍａｓｓ　ｆｌｏｗ　ｒａｔｅ

图３中Ｒｉｎｉ是初始通道半径，Ｒｅｎｄ是最大通道
半径．燃烧室压力与氧化剂质量流量近似是线性
关系，特别是ｎ接近０．８的时候．当ｎ逐渐变小，
如０．７或者０．６，这种线性关系依然保持，只是在
氧化剂质量流量接近０ｋｇ／ｓ的时候有一些偏离，
使它们拟合的直线有一个小的正截距．图中也对
比了不同药柱通道直径下两者的关系，当Ｒ增大
了５０％后，这两者差距的最大值出现在氧化剂质
量流量最大的时候，约为１０％，而实际过程中，Ｒ
的变化不足１０％．因此，在关机的拖尾段中，可认
为固液火箭发动机的氧化剂质量流量与发动机当

时的燃烧室压力成正比．

２　起止点平均法及修正

当获得发动机的试验数据后，多数需通过起
止点平均法来获得不同质量流率下的多个燃速结

果，拟合式（１）燃速变化规律，作为发动机设计的
依据．其中平均燃速ｒ·由式（７）计算，Δｍ是发动机
每次工作消耗的燃料质量．发动机的工作时间ｔ
以燃烧室建压９０％作为起点，以燃烧室压力曲线
的平稳段结束与发动机拖尾段开始两者切线的角
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平分线与燃烧室压力曲线的交点作为终点．
Δｍ＝ρ·ｌ·π· Ｒ＋ｒ

·
（ ）ｔ　２－Ｒ［ ］２ （７）

　　式（２）中的Ａ由式（８）计算，由起止点药柱通
道半径的平均值对应的面积来计算平均质量流

率，相比于起止点质量流率平均或者起止点通道
面积平均后计算的平均流率，误差最小［１２］．

Ａ＝π· ２Ｒ＋ｒ
·

（ ）ｔ／［ ］２　２ （８）

　　对于通过起止点平均法来计算ｒ
· ，发动机工

作时间最好在１～２ｓ，此时线性平均相对于真实
的非线性变化的偏离在可接受的范围内［８］．在作
者进行的大部分试验中，发动机获得了快速的起
动，燃烧室从开始建压到建压９０％大多在５０～
１００ｍｓ．因此，在这些试验中，发动机建压段的燃
料消耗忽略．由于发动机总的工作时间短，集中在

１～２．５ｓ，时长占总时长约１／６～１／２的拖尾段中
消耗的燃料被“平均”到平稳工作段的燃速中，造
成燃速明显偏大．这对基于缩比发动机燃速数据
进行全尺寸或大发动机设计及研究十分不利．
为消除发动机拖尾段造成的不利影响，需对

起止点平均法进行修正．根据发动机拖尾段氧化
剂质量流量与燃烧室压力成正比的关系，无论是
气体还是液体氧化剂，无需从输送系统特性来衡
量发动机拖尾段的氧化剂质量流量特性．基于发
动机试验测得的燃烧室压力，可以用式（９）来计算
氧化剂质量流量

ｍｏｔ（）ｉ ＝ｍｏａｐｔ（）
ｉ
ｐｅ

（９）

其中ｍｏｔ（ｉ）是拖尾段的瞬时氧化剂质量流量，

ｐｔ（ｉ）是对应的瞬时压力，ｍｏａ是发动机平稳工作
时的氧化剂质量流量，对应于ｐｅ，而ｐｅ是发动机
关机前，即拖尾段开始前的燃烧室压力．在计算
中，ｍｏａ由输送系统的流量控制单元，通常是气蚀
文氏管或者声速喷嘴的特性得到．
获得拖尾段氧化剂质量流量特性，基于起止

点平均法，可通过迭代，计算拖尾段消耗的燃料，
得到修正的燃速．首先，通过起止点平均法获得燃
速初始的拟合式（１），即起止点平均法通常得到的
结果．然后，用式（９）获得氧化剂质量流量，与式
（１）联立，计算拖尾段的燃速，进而计算消耗的燃
料质量，从总燃料消耗中减去这一部分，计算新的
平均燃速，再次拟合式（１）得到新的关系．迭代得
到一个收敛的结果，即所需的燃速关系．这种方法
建立在拖尾段燃速满足式（１）的基础上，通过修正
的关系式对ａ有较大的修正，而ｎ则变化相对小，
称为修正的起止点平均法．

３　试验燃速的计算

采用起止点平均法和修正的起止点平均法计

算对ＧＯｘ与 ＨＴＰＢ试验的燃速．试验发动机的
固体燃料采用管状装药，浇铸于燃烧室内壁的绝
热层内．发动机工作中，氧化剂质量流量保持不
变．在关机的过程中，阀门的响应及关闭过程以及
输送系统中容纳的剩余氧化剂都在关机及吹除过

程中排到了燃烧室，这部分氧化剂参与到发动机
的关机过程的燃烧，造成了较长的拖尾段．从图４
所示的燃烧室压力曲线可以看到，拖尾段的时长
大于０．５ｓ，这显然不是燃烧室的排气过程所能达
到的，而是由于发动机工作在一个逐步降低的水
平上．

图４　某次ＧＯｘ／ＨＴＰＢ试验的燃烧室压力曲线

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ　ｃｈａｍｂｅｒ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｕｒｖｅ　ｏｆ

ｏｎｅ　ＧＯｘ／ＨＴＰＢ　ｔｅｓｔ

发动机共进行了４次热试，每次试验前后都
称量发动机燃烧室质量．
表１中列出了两种方法所计算的燃速．前两

列依次是每次试验前后的药柱通道半径，第３列
和第４列分别是起止点平均法计算得到的燃速和
相应的氧化剂质量流率，第５列和第６列则是修
正后计算得到的结果．最后两列分别是拖尾段消
耗的药柱肉厚和修正得到的燃速降低的百分比．
正如预期，消除拖尾段消耗燃料影响，计算所得的
燃速低于修正前的值．由于减少了部分燃料消耗，
氧化剂平均质量流率有小幅增大．
采用最小二乘法，对两组燃速数据分别进行

拟合，得到如表２所示的不同的燃速公式的系数
值．由于ＧＯｘ和纯 ＨＴＰＢ的推进剂组合与经典
理论［１］所描述的工况吻合得很好，两组数据的ｎ
值都接近于理论值０．８．图５显示了两组数据及
其拟合曲线的情况．

４４９
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表１　ＧＯｘ／ＨＴＰＢ推进剂组合的试验燃速

Ｔａｂｌｅ　１　Ｒｅｇｒｅｓｓｉｏｎ　ｒａｔｅｓ　ｏｆ　ＧＯｘ／ＨＴＰＢ　ｐｒｏｐｅｌｌａｎｔ

Ｒｉｎｉ／ｍｍ　 Ｒｅｎｄ／ｍｍ
起止点平均法

Ｇｏ／（ｋｇ／（ｍ２·ｓ）） ｒ·／（ｍｍ／ｓ）

修正的起止点平均法

Ｇｏ／（ｋｇ／（ｍ２·ｓ）） ｒ·／（ｍｍ／ｓ）
ΔＲｔａｉｌ／ｍｍ Δｒ

·／％

１５．００　 １６．４０　 １９３．７　 １．３９９　 １９７．５　 １．１５１　 ０．３１　 １７．７

１６．４０　 １７．６９　 １６４．４　 １．２８９　 １６７．１　 １．０６３　 ０．２８　 １７．５

１７．６９　 １８．８４　 １４３．２　 １．１４９　 １４５．１　 ０．９５０　 ０．２５　 １７．３

１８．８４　 １９．８３　 １２７．７　 ０．９９６　 １２９．３　 ０．７９４　 ０．２４　 ２０．３

表２　拟合的燃速公式的系数和指数

Ｔａｂｌｅ　２　Ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ａｎｄ　ｅｘｐｏｎｅｎｔ　ｆｉｔｔｅｄ　ｏｆ

ｒｅｇｒｅｓｓｉｏｎ　ｒａｔｅ　ｅｘｐｒｅｓｓｉｏｎｓ

ａ　 ｎ

起止点平均法 ２．０７×１０－２　 ０．８０４　３

修正的起止点平均法 １．３３×１０－２　 ０．８４９　８

图５　ＧＯｘ／ＨＴＰＢ试验燃速计算对比

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｒｅｇｒｅｓｓｉｏｎ　ｒａｔｅｓ　ｏｆ

ＧＯｘ／ＨＴＰＢ　ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ

另外一组燃速测量的试验数据是基于氧化亚

氮（Ｎ２Ｏ）和 ＨＴＰＢ基燃料的推进剂组合，其中，
固体燃料含有一定量的铝粉和镁粉，用来改善发
动机的性能．试验发动机的尺寸与前述 ＧＯｘ／

ＨＴＰＢ的发动机基本相同，不同的是药柱初始直
径为２５ｍｍ，长度为６００ｍｍ．
试验的结果同样面临长拖尾段影响燃速结果

的问题．采用起止点平均法和修正的方法计算的
结果对比如图６所示．图中除显示两种方法得到
的燃速及它们的拟合曲线外，还与相近工况较大
尺寸的发动机试验获得的燃速进行了对比．两者
的发动机药柱尺寸比为１．８３，依据缩尺理论［１３］，

小尺寸的发动机燃速比大尺寸的约高１３％．从图
中可以看到，修正后的燃速更接近这一值，约为

１０％，而修正前的燃速高出的值大于２５％．如果
依据修正前的值进行大尺寸发动机的设计，造成
的偏差可能使发动机达不到设计目标．因此，采用
修正的起止点平均法计算从发动机试验中获得的

燃速，可避免这一问题．

图６　Ｎ２Ｏ／ＨＴＰＢ试验燃速计算对比

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｒｅｇｒｅｓｓｉｏｎ　ｒａｔｅｓ　ｏｆ

Ｎ２Ｏ／ＨＴＰＢ　ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ

４　结　论

起止点平均法计算的燃速，除去方法自身所
带来的误差外，由于发动机不可避免的起动和关
机阶段的燃料消耗，导致所得的燃速大于实际
的值．
当固液火箭发动机的固体燃速满足与发动机

通道氧化剂质量流率的指数关系的条件下，在

１～２ｓ短的工作时间或者药柱通道尺寸变化小的
情况下，燃烧室压力与氧化剂质量流量成正比．
根据氧化剂质量流量与燃烧室压力成正比的

关系，对起止点平均法进行迭代修正，消去发动机
拖尾段的燃料消耗，得到修正的平均燃速，更接近

５４９
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真实燃速，适合作为发动机设计的燃速依据．
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