
第３５卷 第６期

２０２０年 ６月

航空动力学报

犑狅狌狉狀犪犾狅犳犃犲狉狅狊狆犪犮犲犘狅狑犲狉

Ｖｏｌ．３５ Ｎｏ．６


Ｊｕｎ．２０２０

文章编号：１０００８０５５（２０２０）０６１２５７０９　　　　　　　　犱狅犻：１０．１３２２４／ｊ．ｃｎｋｉ．ｊａｓｐ．２０２０．０６．０１６

典型贫氧推进剂固体火箭冲压

发动机性能
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摘　　　要：建立了基于热力计算的固体火箭冲压发动机性能计算模型，针对三类典型贫氧推进剂开展了固

体火箭冲压发动机性能分析及变化规律研究。研究结果表明：相同高度和来流马赫数下，随着余气系数的增

加，进气道裕度增加，推力系数减小，比冲先增加后减小。相同高度和余气系数下，随着来流马赫数的增加，进

气道裕度增加，推力系数减小，比冲减小。相同来流马赫数和余气系数下，进气道裕度、推力系数、比冲随高度

的变化不明显。空气总温对特征速度及发动机性能有较明显影响，是性能分析时不可忽略的因素。与碳氢贫

氧推进剂、铝镁贫氧推进剂相比，含硼贫氧推进剂当量空燃比适中，比冲较高，推进剂密度大，在工程应用上更

具优势。
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　　冲压发动机是一种依靠高速迎面气流的减速

增压作用进行工作的发动机。其结构简单，无压

气机和涡轮等复杂转动部件，空气压缩依靠高速

气流的滞止来实现，在超声速和高超声速飞行器

中得到广泛应用［１４］。其中固体火箭冲压发动机

（简称固冲发动机）采用贫氧推进剂，通过燃气发

生器产生富燃燃气，进入补燃室与空气进行二次

掺混燃烧［４７］。固冲发动机与液体冲压发动机相

比，推进剂密度高、结构紧凑、使用维护方便，成为

超声速巡航导弹较为理想的动力装置［８１２］。前苏

联在２０世纪６０年代成功研制的ＳＡＭ６地空导

弹是采用整体式固冲发动机的典型代表，美国海

军委托轨道科学研究院研制的ＧＱＭ１６３ＡＳＳＳＴ

（ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃｓｅａｓｋｉｍｍｉｎｇｔａｒｇｅｔ）、欧洲多国联合

研制的ＢＶＲＡＡＭ／Ｍｅｔｅｏｒ（“流星”超视距空空导

弹）、日本三菱重工集团研制的ＸＡＳＭ３超声速

反舰导弹等也均采用固冲发动机为动力［６７］，近年

来国内外对固冲发动机的研制热情日趋高涨。

固冲发动机性能研究是开展固冲发动机设计

和优化的重要基础，相关学者也开展了固冲发动

机的性能预示与分析工作［１３１９］。Ｐｅｒｔｅｒｓ等人
［１３］

根据冲压发动机截面的热力学性能参数建立了冲

压发动机性能快速计算模型。Ｒｏｂｅｒｔ
［１４］对固冲

发动机的性能模型进行了研究。谢爱元等人［１５］采

用基于热力计算的性能模型研究了飞行参数对纯

ＨＴＰＢ（ｈｙｄｒｏｘｙｔｅｒｍｉｎａｔｅｄｐｏｌｙｂｕｔａｄｉｅｎｅ）固冲发

动机性能的影响。梁俊龙等人［１６］研究了液体亚燃

冲压发动机性能的主要影响因素。Ｈｕｏ等人
［１８］基

于热力计算方法建立了固冲发动机设计点的性能

迭代计算模型。胡建新等人［１９］通过试验研究了空

燃比对含硼固冲发动机燃烧的影响。在贫氧推进

剂方面，学者针对推进剂配方、能量、燃烧性能等

也开展了大量研究工作［１９２８］。但对于不同的贫氧

推进剂配方，关于其性能特点的对比研究，以及应

用于固冲发动机后发动机性能的变化规律分析方

面，相关的文献报道还相对较少。

本文建立了基于热力计算的固冲发动机性能

分析模型，针对三类典型的固冲发动机贫氧推进

剂，计算了不同条件下的热力学参数及发动机性

能，分析了发动机性能变化规律，可为固冲发动机

的设计及应用提供参考。

１　计算模型与方法

图１所示为固冲发动机截面示意图。

进气道捕获的空气流量犿
·

ａ计算公式如下：

图１　固冲发动机截面示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｅｃｔｉｏｎｄｉａｇｒａｍｏｆｄｕｃｔｅｄｒｏｃｋｅｔ

犿
·

ａ＝ρ０犕犪０犮０犃１φ（犕犪０，αｖ，βｖ） （１）

式中ρ０ 为来流空气密度，犕犪０ 为来流马赫数，犮０

为声速，犃１ 为进气道捕获面积，φ为流量系数。

流量系数φ与来流马赫数犕犪０、攻角αｖ及侧滑角

βｖ有关。

来流空气总压狆

０

狆

０ ＝狆０ １＋

γ－１

２
犕犪（ ）２０

γ

γ－１

（２）

式中狆０ 为来流空气静压，γ为空气比热比。

来流空气总温犜
０

犜
０ ＝犜０ １＋

γ－１

２
犕犪（ ）２０ （３）

式中犜０ 为来流空气静温。

空燃比犖

犖 ＝犿
·

ａ／犿
·

ｇ （４）

式中犿
·

ｇ为燃气流量。

余气系数α

α＝犖／犔０ （５）

式中犔０ 为１ｋｇ燃料完全燃烧所需的理论空气质

量，称为当量空燃比。

补燃室出口总压狆

４

狆

４ ＝

犿
·

４犆


犃ｔｎ
＝
（犿
·

ａ＋犿
·

ｇ）犆


犃ｔｎ
（６）

式中犿
·

４ 为４截面流量，犆
为特征速度，犃ｔｎ为喷

管喉部截面面积。

喷管出口总压狆

５

狆

５ ＝σ４－５狆


４ （７）

式中σ４－５为喷管总压恢复系数。

喷管出口流量函数狇λ（ ）５

狇λ（ ）５ ＝
犃ｔｎ
犃５

（８）

式中λ５ 为喷管出口速度系数，犃５ 为喷管出口截

面面积。

喷管出口气流速度系数λ５ 由式（９）求解得

到，喷管出口为超声速气流，取λ５＞１。

８５２１
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狇λ（ ）５ ＝
γ５＋１（ ）２

１
γ５－

１

λ５ １－
γ５－１

γ５＋１
λ（ ）２５

１
γ５－

１

（９）

式中γ５ 为喷管出口气流比热比。

喷管出口气流马赫数犕犪５

犕犪５ ＝

λ５
２

γ５＋槡 １

１－
γ５－１

γ５＋１
λ槡
２
５

（１０）

　　发动机名义推力犉ｍ

犉ｍ ＝ （犿
·

５狏５＋狆５犃５）－犿
·

ａ狏０－犃５狆０ ＝

狆

４σ４－５π（λ５）犃５（γ５犕犪

２
５＋１）－

犿
·

ａ犮０犕犪０－犃５狆０ （１１）

式中犿
·

５ 为喷管出口流量，狆５ 为喷管出口静压，狏０

为来流速度，压强气动函数π（λ５）＝
狆５

狆

５

，狆５ 和狆

５

分别为５截面静压与总压。

发动机推力系数犆犉

犆犉 ＝
犉ｍ

狇０犃ｍ
＝
２犉ｍ

ρ０狏
２
０犃ｍ

（１２）

式中狇０ 为未扰动来流动压头，犃ｍ 为参考面积。

发动机比冲犐ｓ

犐ｓ＝
犉ｍ

犿
·

ｇ

（１３）

　　进气道裕度Δ犓

Δ犓 ＝１－
σ２

σ２，ｃｒ
＝１－

狆

２

狆

２，ｃｒ
＝１－

狆

４

σ２－４狆

２，ｃｒ

（１４）

式中狆

２ 、狆


４ 分别为工作状态下２、４截面总压，

狆

２，ｃｒ为进气道临界状态下２截面总压，σ２－４为工作

状态下４、２截面总压比。

２　计算结果分析

２１　计算条件

目前研究较多的固冲发动机贫氧推进剂主要

包括纯 ＨＴＰＢ碳氢贫氧推进剂、添加铝镁金属的

贫氧推进剂及含硼贫氧推进剂。针对这三类典型

的贫氧推进剂，参考相关文献［２０２８］，选用相应

配方开展发动机性能分析，具体如表１所示。其

中ＩＤ１为碳氢贫氧推进剂，ＩＤ２为铝镁贫氧推进

剂，ＩＤ３为含硼贫氧推进剂。为便于对比，三种推

进剂配方的氧化剂比例一致，质量分数均为

３５％；铝镁贫氧推进剂与含硼贫氧推进剂的金属

质量分数均为３５％，ＨＴＰＢ质量分数均为３０％。

根据各组分密度及比例计算可知，碳氢贫氧推进

剂的密度最低，含硼贫氧推进剂的密度最高。

表１　贫氧推进剂配方

犜犪犫犾犲１　犉狌犲犾狉犻犮犺狆狉狅狆犲犾犾犪狀狋犮狅犿狆狅狊犻狋犻狅狀狊

编号 类型 配方组成 密度／（ｇ／ｃｍ
３）

ＩＤ１
碳氢贫氧

推进剂
３５％ＡＰ＋６５％ＨＴＰＢ １．１３８

ＩＤ２
铝镁贫氧

推进剂

３５％ＡＰ＋２０％Ａｌ＋

１５％Ｍｇ＋３０％ＨＴＰＢ
１．５０９

ＩＤ３
含硼贫氧

推进剂

３５％ＡＰ＋３５％Ｂ＋

３０％ＨＴＰＢ
１．５３４

２２　推进剂热力计算分析

针对三种典型推进剂配方，开展热力计算，分

析空燃比犖、空气总温犜
ａ 、补燃总压狆


４ 对燃烧

产物热力参数的影响。图２～图４所示为推进剂

ＩＤ１计算结果。由图可知，随着空燃比的增加，燃

烧产物总温及特征速度均先增加后减小，完全燃

烧时的当量空燃比约为７～８。随着空气总温的

增加，燃烧产物总温及特征速度均显著增加。在

当量空燃比附近，空气总温由７００Ｋ增加至９００Ｋ，

相对增加比例２８．６％，特征速度约增加２６ｍ／ｓ，相

对增加比例约为２％。冲压发动机的补燃室总压

通常远低于火箭发动机，由图４可知，当压强在

０．１～０．５ＭＰａ范围内时，补燃室总压对推进剂

ＩＤ１特征速度的影响比例在０．７％以下，与空燃比

和空气总温影响相比，其影响相对较小。

图２　燃烧产物总温随空燃比变化（ＩＤ１，狆４ ＝０．３ＭＰａ）

Ｆｉｇ．２　Ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｐｒｏｄｕｃｔｔｏｔａｌｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｖｅｒｓｕｓ

ａｉｒｆｕｅｌｒａｔｉｏ（ＩＤ１，狆４ ＝０．３ＭＰａ）

图５和图６所示分别为推进剂ＩＤ２与ＩＤ３在

不同空气总温下特征速度随空燃比的变化曲线。

随着推进剂中金属成分的加入，对冲压发动机当

量空燃比产生明显影响，ＩＤ２当量空燃比为２～３，

９５２１
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图３　不同空气总温下特征速度随空燃比变化

（ＩＤ１，狆４ ＝０．３ＭＰａ）

Ｆｉｇ．３　Ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｖｅｌｏｃｉｔｙｖｅｒｓｕｓａｉｒｆｕｅｌｒａｔｉｏ

ａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｉｒｔｏｔａｌｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｓ

（ＩＤ１，狆４ ＝０．３ＭＰａ）

图４　不同补燃室总压下特征速度随空燃比变化

（ＩＤ１，犜
ａ ＝７００Ｋ）

Ｆｉｇ．４　Ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｖｅｌｏｃｉｔｙｖｅｒｓｕｓａｉｒｆｕｅｌｒａｔｉｏ

ａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｆｔｅｒｂｕｒｎｉｎｇｃｈａｍｂｅｒｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｓ

（ＩＤ１，犜
ａ ＝７００Ｋ）

图５　特征速度随空燃比变化（ＩＤ２，狆４ ＝０．３ＭＰａ）

Ｆｉｇ．５　Ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｖｅｌｏｃｉｔｙｖｅｒｓｕｓａｉｒｆｕｅｌｒａｔｉｏ

（ＩＤ２，狆４ ＝０．３ＭＰａ）

图６　特征速度随空燃比变化（ＩＤ３，狆４ ＝０．３ＭＰａ）

Ｆｉｇ．６　Ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｖｅｌｏｃｉｔｙｖｅｒｓｕｓａｉｒｆｕｅｌｒａｔｉｏ

（ＩＤ３，狆４ ＝０．３ＭＰａ）

ＩＤ３当量空燃比为５～６。同时，相同空气总温条

件下，不同配方的最大特征速度也有一定差异。

空气总温为 ７００Ｋ 时，ＩＤ１ 最大特征速度为

１３４２．３ｍ／ｓ，当量空燃比为７．７；ＩＤ２最大特征速

度为１４０４．９ｍ／ｓ，当量空燃比为３．０；ＩＤ３最大特

征速度为１３７０．９ｍ／ｓ，当量空燃比为５．５。可见

ＩＤ２最大特征速度最大，ＩＤ１最大特征速度最小，

ＩＤ３居中。一方面金属添加物使推进剂的热值增

加，从而使燃烧产物温度及特征速度增加；同时，

当量空燃比较大时，空气中惰性氮气的占比也相

应增加，会在一定程度上降低燃烧产物的温度。

由分析对比可知，固冲发动机不同推进剂的

燃烧产物热力学参数差异较大。对于液冲发动

机，燃料组分基本固定，进行冲压发动机性能分析

时通常采用燃烧热值结合不同空燃比下燃烧效率

的方法；而固冲发动机的贫氧推进剂有多种组合，

当量空燃比及特征速度随空燃比的变化规律差异

较大，更适宜采用基于热力计算的性能分析方法。

２３　发动机性能分析

研究冲压发动机的速度特性和高度特性时，

常用的分析方法是将燃气流量固定，以来流马赫

数、高度作为横坐标，分析性能参数随其变化。由

于速度、高度变化会引起空气流量变化，间接引起

空燃比变化，而由热力计算可知空燃比对燃烧产

物有很大影响，这种分析方法难以剥离此间接变

化的影响。而对于燃气流量可调的发动机，空燃

比可以主动调节。因此，本文分析以余气系数作

为横坐标，以更好地反映来流马赫数和高度自身

对性能的影响。以含硼贫氧推进剂ＩＤ３为例，分

析冲压发动机性能随来流马赫数、高度、余气系数

的变化情况。余气系数以当量空燃比为５．５计算。

０６２１
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２．３．１　速度特性分析

图７～图１０为高度 犎＝２０ｋｍ，不同来流马

赫数条件下补燃室总压狆

４ 、进气道裕度Δ犓、推

力系数犆犉、比冲犐ｓ随余气系数α的变化情况。

图７　不同来流马赫数下补燃室总压随余气系数变化

（ＩＤ３，犎＝２０ｋｍ）

Ｆｉｇ．７　Ａｆｔｅｒｂｕｒｎｉｎｇｃｈａｍｂｅｒｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｖｅｒｓｕｓ

ｅｘｃｅｓｓａｉｒｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｎｃｏｍｉｎｇ

Ｍａｃｈｎｕｍｂｅｒｓ（ＩＤ３，犎＝２０ｋｍ）

图８　不同来流马赫数下进气道裕度随余气系数变化

（ＩＤ３，犎＝２０ｋｍ）

Ｆｉｇ．８　Ｉｎｌｅｔｓｔａｂｉｌｉｔｙｍａｒｇｉｎｖｅｒｓｕｓｅｘｃｅｓｓａｉｒｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

ａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｎｃｏｍｉｎｇＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｓ

（ＩＤ３，犎＝２０ｋｍ）

由图７～图９可知，给定来流马赫数，若发动

机燃气流量减小，即余气系数增加，则引起补燃室

总压降低，进气道裕度增加，推力减小，推力系数

降低。相同的余气系数条件下，随着来流马赫数

的增加，来流空气流量增加，燃气流量同比例增

加，引起补燃室总压增加；随着来流马赫数增加，

进气道的抗反压能力提升，由于其提升幅度大于

补燃室总压提升幅度，进气道裕度增加；随着来流

马赫数增加，来流动压增加，但由于其增加幅度大

于推力增加幅度，推力系数减小。

图９　不同来流马赫数下推力系数随余气系数变化

（ＩＤ３，犎＝２０ｋｍ）

Ｆｉｇ．９　Ｔｈｒｕｓｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｖｅｒｓｕｓｅｘｃｅｓｓａｉｒｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

ａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｎｃｏｍｉｎｇＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｓ

（ＩＤ３，犎＝２０ｋｍ）

由图１０可知，给定来流马赫数下，随着余气系

数的增加，比冲先增加后减小。发动机设计时，为

更好地发挥发动机性能，通常希望比冲最大，本文

中将最大比冲对应的余气系数定义为最佳余气系

数。后文对不同推进剂冲压发动机性能的对比也

基于各自的最佳余气系数点对比。对于火箭发动

机而言，最大比冲对应的空燃比与最大特征速度对

应的空燃比较为接近，即最佳余气系数在１附近；

但对于冲压发动机，根据图１０，给定条件下最大比

冲对应的最佳余气系数约为２．１～２．３，远大于１，

对应的空燃约比为１１．６～１２．７。主要原因是冲压

发动机推力为喷管出口富裕冲量与进气道入口富

裕冲量之差，空气流量大于当量空燃比对应的空气

图１０　不同来流马赫数下比冲随余气系数变化

（ＩＤ３，犎＝２０ｋｍ）

Ｆｉｇ．１０　Ｓｐｅｃｉｆｉｃｉｍｐｕｌｓｅｖｅｒｓｕｓｅｘｃｅｓｓａｉｒｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

ａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｎｃｏｍｉｎｇＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｓ

（ＩＤ３，犎＝２０ｋｍ）

流量后，虽然特征速度降低，但总流量增加，综合作

用下仍可对富裕冲量差产生增益。同时，随着来流

马赫数的增加，比冲有所降低。主要原因是冲压

１６２１
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喷管出口马赫数由喷管扩张比决定，喷管出口富

裕冲量的增加主要依赖于补燃室总压或总流量的

增加；而来流马赫数增加，空气流量及速度两项因

素增加均会使进气道入口富裕冲压增加，增加幅

度大于喷管出口富裕冲量增加值，从而引起比冲

降低。

２．３．２　高度特性分析

图１１～图１４为犕犪０＝３．４，不同高度条件下

补燃室总压、进气道裕度、推力系数、比冲随余气

系数的变化情况。

图１１　不同高度下补燃室总压随余气系数变化

（ＩＤ３，犕犪０＝３．４）

Ｆｉｇ．１１　Ａｆｔｅｒｂｕｒｎｉｎｇｃｈａｍｂｅｒｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｖｅｒｓｕｓ

ｅｘｃｅｓｓａｉｒｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｈｅｉｇｈｔｓ

（ＩＤ３，犕犪０＝３．４）

图１２　不同高度下进气道裕度随余气系数变化

（ＩＤ３，犕犪０＝３．４）

Ｆｉｇ．１２　Ｉｎｌｅｔｓｔａｂｉｌｉｔｙｍａｒｇｉｎｖｅｒｓｕｓｅｘｃｅｓｓａｉｒｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

ａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｈｅｉｇｈｔｓ（ＩＤ３，犕犪０＝３．４）

由图１１～图１４可知，给定飞行高度，若发动

机燃气流量减小，即余气系数增加，则引起补燃室

总压降低，进气道裕度增加，推力减小，推力系数

降低，比冲先增加后减小。相同的余气系数条件

下，飞行高度增加，大气密度降低，空气流量减小，

图１３　不同高度下推力系数随余气系数变化

（ＩＤ３，犕犪０＝３．４）

Ｆｉｇ．１３　Ｔｈｒｕｓｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｖｅｒｓｕｓｅｘｃｅｓｓａｉｒｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

ａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｈｅｉｇｈｔｓ（ＩＤ３，犕犪０＝３．４）

图１４　不同高度下比冲随余气系数变化

（ＩＤ３，犕犪０＝３．４）

Ｆｉｇ．１４　Ｓｐｅｃｉｆｉｃｉｍｐｕｌｓｅｖｅｒｓｕｓｅｘｃｅｓｓａｉｒｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

ａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｈｅｉｇｈｔｓ（ＩＤ３，犕犪０＝３．４）

燃气流量同比例减小，补燃室总压降低；但值得注

意的是，相同余气系数下，进气道裕度、推力系数、

比冲则均随高度的变化不明显，下面对其原因进

行分析。

首先分析进气道裕度。高度增加，大气密度

降低，空气流量降低，相同空燃比下燃气流量同比

例降低，根据热力计算可知特征速度随室压的变

化不明显，因此补燃室总压随大气密度的变化近

似成正比关系；同温层附近大气温度变化不大，大

气压强与密度近似成正比关系，进气道所能承受

的最大反压也与大气密度近似成正比关系。因此

高度变化时，补燃室总压的降低与进气道抗反压

能力的降低程度基本一致，进气道裕度变化不

明显。

接而分析发动机性能。根据发动机推力公

式，相同空燃比下，喷管出口的富裕冲量与补燃室

总压近似成正比关系，即与空气流量或大气密度

２６２１
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也近似正比关系，而空气来流的富裕冲量也与大

气密度成正比关系，因此推力与大气密度近似成

正比关系。而来流动压、燃气流量也均与大气密

度成正比关系，从而最终计算的推力系数、比冲均

随高度的变化不明显。

２４　空气总温对性能影响

来流马赫数变化会引起空气总温变化，并对

热力计算结果产生影响，下面分析其对冲压发动

机性能的影响。选取推进剂ＩＤ３，分别取空气总

温为３００～９００Ｋ变化进行热力计算，并分析发动

机在犎＝２０ｋｍ、犕犪０＝３．４条件下的性能。其中

犎＝２０ｋｍ、犕犪０＝３．４的实际空气来流总温为

７１７．５Ｋ，与７００Ｋ接近。计算结果如图１５所示。

分析可知，相同余气系数下，随着空气总温的增

加，由于特征速度增加，补燃室总压增加，进气道

裕度降低，推力系数增加，比冲增加。余气系数为

２．１时，当空气总温由７００Ｋ增加至９００Ｋ，即增

加比例为２８．６％时，比冲由７１７１ｍ／ｓ增加至

７７７５ｍ／ｓ，增加比例为８．４％，影响较为显著。同

时随着余气系数的增加，空气占比增加，热力计算

反应物的总焓增加，从图１５也可看出对发动机性

能的影响也越显著。因此，在建立冲压发动机性

能分析模型时，空气总温对性能的影响不容忽略。

图１５　不同空气总温下比冲随余气系数变化

（ＩＤ３，犎＝２０ｋｍ，犕犪０＝３．４）

Ｆｉｇ．１５　Ｓｐｅｃｉｆｉｃｉｍｐｕｌｓｅｖｅｒｓｕｓｅｘｃｅｓｓａｉｒｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

ａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｉｒｔｏｔａｌｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｓ

（ＩＤ３，犎＝２０ｋｍ，犕犪０＝３．４）

２５　推进剂配方性能对比

对碳氢贫氧推进剂ＩＤ１，取飞行高度为２０

ｋｍ，分析发动机比冲性能随来流马赫数、余气系

数的变化。余气系数以当量空燃比为７．７计算。

由图１６可知，最大比冲对应的余气系数为１．５～

２．３，空燃比为１１．６～１７．７。对比推进剂ＩＤ１与

推进剂ＩＤ３性能可知，虽然推进剂ＩＤ１当量空燃

比下的最大特征速度比推进剂ＩＤ３要略低，但由

于其当量空燃比高，燃气流量在总流量中占比小，

最大比冲反而更高。但是，由于推进剂ＩＤ１的密

度很低，同等推进剂质量所占体积较大，从工程应

用来讲，不利于发动机的小型化设计。以犎＝２０

ｋｍ、犕犪０＝３．４以例，推进剂ＩＤ３相比推进剂ＩＤ１

最大比冲低６．５％，但密度高３４．８％，综合而言，

推进剂ＩＤ３比推进剂ＩＤ１密度比冲高２６％。

图１６　不同来流马赫数下比冲随余气系数变化

（ＩＤ１，犎＝２０ｋｍ）

Ｆｉｇ．１６　Ｓｐｅｃｉｆｉｃｉｍｐｕｌｓｅｖｅｒｓｕｓｅｘｃｅｓｓａｉｒｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

ａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｎｃｏｍｉｎｇＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｓ

（ＩＤ１，犎＝２０ｋｍ）

图１７　不同来流马赫数下比冲随余气系数变化

（ＩＤ２，犎＝２０ｋｍ）

Ｆｉｇ．１７　Ｓｐｅｃｉｆｉｃｉｍｐｕｌｓｅｖｅｒｓｕｓｅｘｃｅｓｓａｉｒｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

ａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｎｃｏｍｉｎｇＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｓ

（ＩＤ２，犎＝２０ｋｍ）

对于铝镁贫氧推进剂ＩＤ２，取飞行高度 犎＝

２０ｋｍ，分析发动机比冲性能随来流马赫数、余气

系数的变化。余气系数以当量空燃比为３计算。

由图１７可知，最大比冲对应的余气系数为３．３～

３．６，空燃比为９．９～１０．８。三种推进剂中，铝镁

贫氧推进剂ＩＤ２完全燃烧的理论空气质量最低，
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虽然其最大特征速度在三种推进剂中最高，但由

于当量空燃比小，燃气占比较大，同时最大比冲对

应的最佳余气系数相对较大，偏离当量空燃比较

远，特征速度降低幅度较大，综合作用使得其最大

比冲在三种推进剂中最低。在推进剂配方中，通

过降低金属含量，可使当量空燃比增加，使比冲性

能得到提升，但金属含量的降低会使推进剂密度

降低，对工程应用不利。

经综合对比分析，含硼贫氧推进剂ＩＤ３当量

空燃比介于碳氢贫氧推进剂ＩＤ１与铝镁贫氧推进

剂ＩＤ２之间，比冲性能较高，同时推进剂密度最

大，密度比冲最高，具有较好的工程应用优势。

３　结　论

本文建立了基于热力计算的固冲发动机性能

计算模型，针对碳氢贫氧推进剂、铝镁贫氧推进

剂、含硼贫氧推进剂三种典型的推进剂配方开展

了发动机性能计算，分析了燃烧产物热力性能及

发动机性能参数的变化规律。在本文所研究的推

进剂配方及计算工况条件下，主要结论如下：

１）相同高度和来流马赫数下，随着余气系数

的增加，进气道裕度增加，推力系数减小，比冲先

增加后减小；相同高度和余气系数下，随着来流马

赫数增加，进气道裕度增加，推力系数减小，比冲

减小；相同来流马赫数和余气系数下，进气道裕

度、推力系数、比冲均随高度的变化不明显。

２）空气总温对特征速度及发动机性能有较

明显影响，典型状态下，空气总温由７００Ｋ增加至

９００Ｋ，特征速度增加 ２％，发动机比冲增加

８．４％，来流马赫数引起的空气总温变化是固冲发

动机性能分析时不可忽略的因素。

３）碳氢贫氧推进剂的当量空燃比高，比冲

高，但密度较低；铝镁贫氧推进剂当量空燃比低，

比冲低，但密度较高；含硼贫氧推进剂当量空燃比

介于两者之间，比冲相对较高，同时推进剂密度最

大，综合密度比冲高，是工程应用较好的选择之一。
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