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固体燃料超燃冲压发动机结构变化对推力特性的作用机理
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摘　 要: 固体燃料超燃冲压发动机是高超声速飞行器的理想推进系统ꎬ在其工作过程中由于装药燃面退移ꎬ在燃烧室火

焰稳定段中心主流会出现正激波造成严重总压损失ꎬ引起推力大幅下降ꎮ 分析在燃烧室火焰稳定段中心主流引发正激

波的直接原因ꎬ了解结构变化与推力下降之间的直接关系ꎮ 通过数值仿真手段对燃烧室内部流场进行研究ꎮ 结果表

明:火焰稳定段凹腔和中心主流之间交界面上的静压分布对中心主流起主要影响ꎻ而交界面静压与等直段半径之间存

在强烈的线性关系ꎬ由此可以计算得到避免正激波出现的等直段尺寸范围ꎮ
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０　 引言

固体燃料超燃冲压发动机作为现代航空航天

领域的研究热点之一ꎬ相较于液体燃料发动机具

有生产、贮存成本低以及反应速度快的优势ꎻ相较

于火箭发动机具有比冲高ꎬ结构简单的优势ꎬ可应

用于多种跨速域高超声速推进系统中[１－２]ꎮ
固体燃料超燃冲压发动机这一概念于 １９８９

年由 ＷＩＴＴ 首次提出[３]ꎬ各国研究者[４－２０] 也对其

开展了包括自点火机制、变结构设计以及与火箭

发动机协同工作等多方面的研究ꎬ彰显其作为新

兴推进系统的应用前景ꎮ
文献[５]首次对固体燃料超燃冲压发动机燃

烧室的推力特性进行了研究ꎬ发现在工作 ９ ｓ 后燃

烧室推力相对于 １ ｓ 时下降了 １６％ꎮ ＺＨＡＮＧ
等[２１]对固体燃料超燃冲压发动机燃烧室工作过

程中推力性能进行了研究ꎬ提出燃烧室工作过程

中等直段半径扩张在火焰稳定段中心主流引发的

正激波造成严重总压损失ꎬ是导致推力大幅下降

的主要原因ꎮ ＨＡＮ 等[２２] 对固定部分等直段以及

扩张段的固体燃料超燃冲压发动机燃烧室长时间

工作过程进行了研究ꎬ表明维持等直段以及扩张

段的结构能有效维持燃烧室性能ꎬ增加燃烧室稳

定工作的时间ꎮ
综上所述ꎬ针对燃烧室工作过程中推力下降

问题的研究尚未完备ꎬ对于等直段结构扩张和正

激波的出现这两者之间的联系没有给出合理的解

释ꎬ也没有发掘其中的数值关系ꎮ 本文通过数值

仿真计算研究了燃烧室内部流场结构特性ꎬ得到

影响燃烧室推力的主要原因为火焰稳定段中心主

流与凹腔的交界面的静压ꎻ分析了等直段半径与

交界面静压的关系ꎬ从而了解燃烧室结构扩张对
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推力的影响机制ꎻ并得到特征静压与燃烧室等直

段半径之间数值关系ꎬ获取避免正激波出现而造

成严重推力下降的等直段半径范围ꎮ

１　 数值仿真模型

１.１　 燃烧室几何结构

研究涉及的燃烧室几何结构如图 １ 所示ꎮ
图 １ 中火焰稳定段流域由虚线下方的中心主流流

域以及虚线上方的凹腔流域构成ꎻ火焰稳定段内

的虚线代表中心主流与凹腔流域的交界面ꎬ在文

中统一称为交界面 ｆꎮ 交界面 ｆ 与进口端壁面交

点位置的静压统一称为 ｐｅꎮ 研究中发现在 ０ ｍｍ
到 ８０ ｍｍ 交界面 ｆ 的静压基本等于 ｐｅꎬ认为可以

用 ｐｅ表征交界面 ｆ 的静压ꎮ

pF

L

E	 %&/� 
�/D

�� ���	0, 

�6 =8D*

图 １　 燃烧室结构简图

１.２　 数值模型

本文使用数值仿真的方式对燃烧室工作过程

中的流场结构进行研究ꎬ应用的控制方程为雷诺

平均 Ｎ－Ｓ 方程ꎮ 该方程的矢量表达式如下所示:

Ｓ＝ƏΦ
Əｔ

＋
Ə(Ｅ－Ｅｘ)

Əｘ
＋
Əｒ(Ｇ－Ｇｒ)

ｒƏｒ
(１)

采用了标准 ｋ－ε 湍流模型来对时均雷诺 Ｎ－Ｓ
方程进行闭合处理ꎬ其中的湍流动能 ｋ 和扩散系

数 ε 通过以下两方程计算得出:
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本文中假定 ＭＭＡ 燃气与空气中的氧气的燃

烧反应属于一步总包不可逆反应[２３]ꎬ其反应表达

式如下所示:
Ｃ５Ｈ８Ｏ２＋６Ｏ２→５ＣＯ２＋４Ｈ２Ｏ (４)

采用涡耗散模型计算燃烧化学反应速率ꎮ 根

据该模型ꎬ生成物 ｉ 在反应 ｒ 中的净生成速率取决

于下列两个表达式中数值较小的一个:

Ｒ ｉꎬｒ ＝ ｖ′ｉꎬｒＭｗꎬｉＡρ
ε
ｋ
ｍｉｎ
Ｒ

ＹＲ
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∑
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∑
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采用基于热通量的模型求解装药的燃速ꎬ燃
速的表达式如下所示:

ｒ
􀅰＝ ｑ

􀅰

ρｓＨｖ
(７)

上述公式各个变量定义见参考文献[２１]中

相关解释ꎮ

１.３　 边界条件

表 １ 展示了设定的燃烧室进出口参数ꎬ其中ꎬ
进口静压在文中统一称为 ｐ０ꎮ

表 １　 燃烧室进出口参数设置

部件名称 静压 / ＭＰａ 总压 / ＭＰａ 总温 / Ｋ
进口 ０.５６７ ２.３４５ １ ６００
出口 ０.１０１ － ３００

２　 数值仿真模型验证

研究中将数值仿真结果与文献 [ ２１] 及文

献[２４]中使用固体燃料超燃冲压发动机进行实

验测量得到的数据进行了比对ꎬ图 ２ 展示了用于

实验的燃烧室初始结构图ꎮ 图 ３ 展示了文献[２１]
所提实验与数值仿真得到的燃烧室工作 ０ ｓ 的壁

面静压对比ꎬ图 ４ 展示了文献[２４]所提实验与数

值仿真得到的燃烧室工作 ０ ｓ 的燃速对比ꎮ 可以

看出:数值仿真得到的数据与实验基本一致ꎬ证明

数值仿真模型可以用于研究燃烧室内部流场ꎮ
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图 ２　 实验用燃烧室结构图
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图 ３　 壁面静压对比
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图 ４　 燃速对比

３　 数值仿真计算及结果分析

本章对燃烧室内部流场结构特性进行了研

究ꎬ分析了影响燃烧室推力的主要原因ꎬ讨论了等

直段半径对其的影响ꎬ从而了解燃烧室结构扩张

对推力的影响原理得到等直段半径与其之间的数

值关系ꎬ从而获取避免正激波出现而造成严重推

力下降的等直段半径范围ꎮ
由文献[２１]可知在燃烧室火焰稳定段中心

主流引发正激波的主要原因为等直段半径扩张ꎮ
因此研究中根据图 ２ 的燃烧室尺寸ꎬ建立了不同

等直段半径的算例ꎬ以研究燃烧室结构变化对推

力特性的影响ꎮ 表 ２ 给出了文中涉及的算例和对

应的等直段半径ꎮ

表 ２　 算例以及对应尺寸

燃烧室构型 等直段半径 / ｍｍ
Ｍ０Ｒ１５００ １５.００
Ｍ０Ｒ１５５０ １５.５０
Ｍ０Ｒ１６００ １６.００
Ｍ０Ｒ１６５０ １６.５０
Ｍ０Ｒ１６６５ １６.６５
Ｍ０Ｒ１６７５ １６.７５
Ｍ０Ｒ１７００ １７.００

３.１　 燃烧室火焰稳定段中心主流的主要影响因

素分析

　 　 对燃烧室火焰稳定段中心主流的主要影响因

素进行分析ꎬ以了解在该流域引发正激波造成推

力大幅下降的原因ꎮ
图 ５ 展示了不同算例中火焰稳定段中心主流

的总压云图ꎬ其中 ｐｅ / ｐ０的值分别为 ０.６５、０.５５ 以

及 ０.４７ꎮ 从图 ５(ａ)和图 ５(ｂ)中可以看出在中心

主流流域气流的总压维持稳定ꎬ说明在 ｐｅ / ｐ０>０.５
的情况下ꎬ燃烧室中心主流流域未出现正激波ꎮ
图 ５(ｃ)中在中心主流观察到明显的总压损失ꎬ表
明在 ｐｅ / ｐ０<０.５ 的情况下主流流域出现了正激波ꎮ
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图 ５　 不同算例的总压云图

　 　 气流在进入固体燃料超燃冲压发动机的燃烧

室时ꎬ速度可达 １ ０００ ｍ / ｓꎮ 由于气流速度极快ꎬ
在燃烧室内停留的时间非常短ꎬ气流通过火焰稳

定段的时间不超过 ０.２ ｍｓꎮ 而在如此之短的时间

内中心主流与燃烧室凹腔流域之间的物质交换和

能量传导是极为有限的ꎬ故认为这两个因素对中

心主流流动的影响可以忽略不计ꎬ将火焰稳定段

中心主流气流视为环境压强为交界面 ｆ 静压(根
据 １.１ 小节认为其数值等于 ｐｅ)ꎬ初始静压等于 ｐ０

的超声速射流进行分析ꎮ
在燃烧室火焰稳定段中心主流中ꎬ根据流体

动力学理论ꎬ在 ｐｅ / ｐ０ >０.５ 时ꎬ气流在进入流场后

主流流域呈现出膨胀波与压缩波交替出现的波

系ꎮ 在 ｐｅ / ｐ０<０.５ 的情况下ꎬ由于环境压强过低ꎬ
气流经过膨胀后其压强变得非常低ꎬ会形成阻断

主流的流动的拦截冲波ꎬ表现为主流出现的正激

波[２５]ꎮ 根据燃烧室火焰稳定段中心主流流场结

构特性ꎬ结合上述基础理论分析ꎬ燃烧室火焰稳定

段主流就会有正激波出现ꎮ 这符合上文描述的不

同 ｐｅ情况下的流场结构特性ꎮ 不同 ｐｅ条件下燃烧

室中心主流的流场结构特性与理论分析完全相

符ꎬ证明 ｐｅ是影响燃烧室火焰稳定段中心主流流

动的主要因素ꎬ在 ｐｅ / ｐ０<０.５ 燃烧室推力会出现大

幅下降ꎮ
为验证将火焰稳定段中心主流气流等效为射

流的合理性ꎬ将燃烧室流场以及对应射流的数值

计算结果进行比对ꎬ射流进口条件同表 １ꎬ环境压

强为 ｐｅꎬ初始静压等于 ｐ０ꎮ 图 ６ 是 ３ 个算例火焰

稳定段中心主流以及对应射流流场的马赫数云

图ꎮ 在算例 Ｍ０Ｒ１５００、Ｍ０Ｒ１６００ 以及对应的射流

流场中ꎬ主流没有出现正激波ꎬ在中心主流流域中

出现的马赫盘的位置、范围以及主流流域的流动

参数分布均高度吻合ꎮ 在算例 Ｍ０Ｒ１７００ 以及对

应的射流流场中ꎬ均可以在中心主流观察到明显
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的正激波现象ꎬ并且在正激波出现之前的流域两

个算例的流场参数非常吻合ꎮ 综上所述ꎬ将火焰

稳定段中心主流气流等效为射流是完全合理的ꎬ

在各类静压条件下均能较好地反映燃烧室中的流

场结构特性ꎮ
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图 ６　 ３ 个燃烧室以及对应射流流场的马赫数云图

３.２　 等直段结构变化对燃烧室推力特性的作用

由于 ｐｅ是影响燃烧室火焰稳定段中心主流流

动的主要因素ꎬ研究燃烧室等直段半径和 ｐｅ的关

系即可了解燃烧室结构变化对推力特性的影响ꎮ
图 ７ 展示了算例 Ｍ０Ｒ１５００ 中燃烧室火焰稳

定段的流线图ꎮ 从图 ７ 中可以看到ꎬ对火焰稳定

段中心主流流动起决定性影响的交界面 ｆ 上的流

动ꎬ其主要来源为交界面 ｆ 上等直段入口位置的

火焰稳定段中心主流的气流形成的回流ꎮ
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图 ７　 算例 Ｍ０Ｒ１５００ 流线图

图 ８ 展示了不同算例中火焰稳定段内气流平

均静压在径向的分布ꎮ 从图 ８ 中可以看出ꎬ气流

的静压随径向位置增加而降低ꎬ根据文献[２５]ꎬ
等直段半径增加导致形成回流的中心主流的气流

在进入凹腔时偏离中心主流的程度增大ꎬ进入凹

腔时膨胀程度增加ꎬ静压降低ꎮ 因此认为燃烧室

等直段半径变化对 ｐｅ的影响主要是通过改变等直

段进口的径向位置影响进入凹腔的气流的静压ꎬ
从而改变凹腔内回流的静压ꎬ回流到达 ｐｅ位置使

ｐｅ的值发生改变ꎮ 图 ９ 展示了不同算例中等直段

半径和对应的 ｐｅ的值及未出现正激波的算例中获

取的数据的拟合曲线ꎮ
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图 ８　 火焰稳定段气流平均

静压的径向分布
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图 ９　 ｐｅ对应等直段半径

以及拟合曲线

在未出现正激波的范围内ꎬｐｅ与燃烧室等直

段半径呈现出非常强烈的一次线性关系ꎮ 计算得

到的拟合曲线如下:
ｐ∗
ｅ ＝ －０.０５７ ７Ｒ∗＋１.２６ (８)

式中:Ｒ∗为以 ｍｍ 为单位的等直段半径 Ｒ 的无量

纲值ꎻｐ∗
ｅ 为以 ＭＰａ 为单位的 ｐｅ的无量纲值ꎮ

在出现正激波的情况下ꎬ气流在受到壁面干

涉的作用后ꎬ静压会进一步下降ꎮ 在设定 ｐｅ的阈

值时ꎬ将其适当提高为 ｐ０ / １.８５ 以弥补壁面干涉的

作用ꎮ 将该值代入式(８)计算得到的等直段半径

的阈值为 １６.５１４ ｍｍꎮ 图 １０ 展示了算例Ｍ０Ｒ１６６５
的马赫数云图ꎮ 在图 １０ 中能在主流观察到明显

正激波现象ꎮ
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图 １０　 算例 Ｍ０Ｒ１６６５ 总压云图

文中采用文献[５]中的公式计算推力为
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Ｆ＝ｍ
􀅰
ｕｅ＋(Ｐｏｕｔ－Ｐａｔｍ)Ｓｏｕｔ (９)

式中各项的意义见文献[５]ꎮ 图 １１ 展示了不同

算例中理论推力与等直段半径的关系ꎬ可以看出

在等直段半径在小于 １６.５ ｍｍ 时推力维持较为稳

定ꎬ在超过 １６.５ ｍｍ 后推力迅速下降ꎬ结合图 １０
可以看出ꎬ推力的变化符合 ３.１ 节的结论ꎮ
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图 １１　 燃烧室推力及对应等直段半径

４　 结语

本文通过数值仿真的手段研究了固体燃料超

燃冲压发动机燃烧室等直段半径和火焰稳定段中

心主流流场结构特性之间的具体关系ꎬ分析了燃

烧室结构变化对推力性能的影响ꎬ主要结论如下:
１)对燃烧室火焰稳定段中心主流起主要影响的

流动参数为交界面 ｆ 上的静压分布ꎬ且该曲面上的静

压可以用进口端壁面位置的静压 ｐｅ表征ꎬ通过 ｐｅ的

取值可以判断中心主流是否出现正激波ꎻ
２)等直段半径扩张通过改变进入凹腔的气流的

径向位置影响凹腔内回流的压强ꎬ对火焰稳定段中

心主流造成影响ꎬ在等直段半径扩张到一定程度时

在中心主流引发正激波ꎬ造成严重推力下降ꎻ
３)等直段半径和 ｐｅ 之间存在强烈的线性关

系ꎬ结合中心主流出现正激波时 ｐｅ的取值范围可

以计算避免正激波出现ꎬ维持推力稳定的等直段

半径的范围ꎮ

参考文献:
[１] ＫＵＭＡＲ ＳꎬＭＵＲＡＲＩ ＰＡＮＤＥＹ ＫꎬＫＵＭＡＲ ＳＨＡＲＭＡ

Ｋ. Ｒｅｃｅｎｔ ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｓ ｉｎ ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｉｃａｌ ｉｎｎｏｖａｔｉｏｎｓ ｉｎ
ｓｃｒａｍｊｅｔ ｅｎｇｉｎｅｓ: ａ ｒｅｖｉｅｗ [ Ｊ ]. Ｍａｔｅｒｉａｌｓ Ｔｏｄａｙ:
Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓꎬ２０２１ꎬ４５:６８７４￣６８８１.

[２] ＺＨＡＯ ＸꎬＸＩＡ Ｚ ＸꎬＭＡ Ｌ Ｋꎬｅｔ ａｌ. Ｒｅｓｅａｒｃｈ ｐｒｏｇｒｅｓｓ ｏｎ
ｓｏｌｉｄ － ｆｕｅｌｅｄ ｓｃｒａｍｊｅｔ [ Ｊ ]. Ｃｈｉｎｅｓｅ Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ
Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃｓꎬ２０２２ꎬ３５(１):３９８￣４１５.

[３] ＷＩＴＴ Ｍ Ａ. Ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎ ｉｎｔｏ ｔｈｅ ｆｅａｓｉｂｉｌｉｔｙ ｏｆ ｕｓｉｎｇ
ｓｏｌｉｄ ｆｕｅｌ ｒａｍｊｅｔｓ ｆｏｒ ｈｉｇｈ ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ / ｌｏｗ ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ
ｔａｃｔｉｃａｌ ｍｉｓｓｉｌｅｓ [ Ｒ ]. Ｎａｖａｌ Ｐｏｓｔｇｒａｄｕａｔｅ Ｓｃｈｏｏｌ

Ｍｏｎｔｅｒｅｙ ＣＡꎬ １９８９.
[４] ＡＮＧＵＳ Ｗ. Ａｎ ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎ ｉｎｔｏ ｔｈｅ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ

ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ ｏｆ ａ ｓｏｌｉｄ ｆｕｅｌ ｓｃｒａｍｊｅｔ ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ
ｄｅｖｉｃｅ[Ｒ]. Ｎａｖａｌ Ｐｏｓｔｇｒａｄｕａｔｅ Ｓｃｈｏｏｌ Ｍｏｎｔｅｒｅｙ
Ｍｏｎｔｅｒｅｙ ＣＡꎬ １９９１.

[５] ＢＥＮ－ＹＡＫＡＲ ＡꎬＮＡＴＡＮ ＢꎬＧＡＮＹ Ａ. Ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎ ｏｆ ａ
ｓｏｌｉｄ ｆｕｅｌ ｓｃｒａｍｊｅｔ ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ[ Ｊ]. Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ
ａｎｄ Ｐｏｗｅｒꎬ１９９８ꎬ１４(４):４４７￣４５５.

[６] ＣＯＨＥＮ－ＺＵＲ ＡꎬＮＡＴＡＮ Ｂ. Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎ
ｏｆ ａ ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ ｓｏｌｉｄ ｆｕｅｌ ｒａｍｊｅｔ[Ｊ]. Ｊｏｕｒｎａｌ
ｏｆ Ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ ａｎｄ Ｐｏｗｅｒꎬ１９９８ꎬ１４(６):８８０￣８８９.

[７] ＶＡＵＧＨＴ ＣꎬＷＩＴＴ ＭꎬＮＥＴＺＥＲ Ｄꎬｅｔ ａｌ. Ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎ ｏｆ
ｓｏｌｉｄ－ｆｕｅｌꎬｄｕａｌ－ｍｏｄｅ ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ ｒａｍｊｅｔｓ[ Ｊ]. Ｊｏｕｒｎａｌ
ｏｆ Ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ ａｎｄ Ｐｏｗｅｒꎬ１９９２ꎬ８(５):１００４￣１０１１.

[８] ＪＡＲＹＭＯＷＹＣＺ Ｔ ＡꎬＹＡＮＧ ＶꎬＫＵＯ Ｋ Ｋ. Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ
ｓｔｕｄｙ ｏｆ ｓｏｌｉｄ － ｆｕｅｌ ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ ｕｎｄｅｒ ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ
ｃｒｏｓｓｆｌｏｗｓ[ Ｊ]. Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ ａｎｄ Ｐｏｗｅｒꎬ１９９２ꎬ
８(２):３４６￣３５３.

[９ ] ＢＥＮ － ＡＲＯＳＨ Ｒꎬ ＮＡＴＡＮ Ｂꎬ ＳＰＩＥＧＬＥＲ Ｅꎬ ｅｔ ａｌ.
Ｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌ ｓｔｕｄｙ ｏｆ ａ ｓｏｌｉｄ ｆｕｅｌ ｓｃｒａｍｊｅｔ ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ[ Ｊ].
Ａｃｔａ Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａꎬ１９９９ꎬ４５(３):１５５￣１６６.

[１０] ＣＨＩ Ｈ ＷꎬＷＥＩ Ｚ ＪꎬＷＡＮＧ Ｌ Ｈꎬ ｅｔ ａｌ. Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ
ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎ ｏｆ ｓｅｌｆ － ｉｇｎｉｔｉｏｎ ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ ｏｆ ｓｏｌｉｄ －
ｆｕｅｌ ｓｃｒａｍｊｅｔ ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ[Ｊ]. Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ ａｎｄ
Ｐｏｗｅｒꎬ２０１５ꎬ３１(４):１０１９￣１０３２.

[１１] ＳＡＬＧＡＮＳＫＹ Ｅ ＡꎬＬＵＴＳＥＮＫＯ Ｎ ＡꎬＬＥＶＩＮ Ｖ Ａꎬｅｔ ａｌ.
Ｍｏｄｅｌｉｎｇ ｏｆ ｓｏｌｉｄ ｆｕｅｌ ｇａｓｉｆｉｃａｔｉｏｎ ｉｎ ｃｏｍｂｉｎｅｄ ｃｈａｒｇｅ
ｏｆ ｌｏｗ－ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ ｇａｓ ｇｅｎｅｒａｔｏｒ ｆｏｒ ｈｉｇｈ－ｓｐｅｅｄ ｒａｍｊｅｔ
ｅｎｇｉｎｅ[Ｊ]. Ａｅｒｏｓｐａｃｅ Ｓｃｉｅｎｃｅ ａｎｄ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙꎬ２０１９ꎬ
８４:３１￣３６.

[１２] 赵翔ꎬ 夏智勋ꎬ 方传波ꎬ等. 固体火箭超燃冲压发动

机理 论 性 能 分 析 [ Ｊ ]. 航 空 学 报ꎬ ２０２３ꎬ
４４(５): ２２６９７１.

[１３] 赵翔ꎬ夏智勋ꎬ马立坤ꎬ等. 固体火箭超燃冲压发动机

地面直连试验[Ｊ]. 航空兵器ꎬ２０１８ꎬ２５(４):５７￣６１.
[１４] 陶欢ꎬ魏志军ꎬ迟鸿伟ꎬ等. 燃烧室长度对固体燃料超

燃冲压发动机燃烧室性能的影响[ Ｊ]. 航空动力学

报ꎬ２０１６ꎬ３１(３):５９８￣６０７.
[１５] 陈鹏鑫ꎬ武志文ꎬ张皓ꎬ等. 固体燃料超燃冲压发动机

关键基础技术问题 [ Ｊ]. 固体火箭技术ꎬ ２０２２ꎬ
４５(６):９０８￣９１９.

[１６] ＺＨＡＯ ＸꎬＸＩＡ Ｚ ＸꎬＬＩＵ Ｂꎬｅｔ ａｌ. Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ ｓｔｕｄｙ ｏｎ
ｓｏｌｉｄ － ｆｕｅｌ ｓｃｒａｍｊｅｔ ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ ｗｉｔｈ ｆｕｅｌ － ｒｉｃｈ ｈｏｔ
ｇａｓ[Ｊ]. Ａｅｒｏｓｐａｃｅ Ｓｃｉｅｎｃｅ ａｎｄ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙꎬ２０１８ꎬ７７:
２５￣３３.

[１７] ＹＡＫＵＳＨ Ｓ ＥꎬＲＡＳＨＫＯＶＳＫＩＹ Ｓ ＡꎬＢＲＹＺＧＡＬＯＶ Ａ
Ｉ. Ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ ｉｎ ａ ｓｏｌｉｄ ｆｕｅｌ ｓｃｒａｍｊｅｔ ｗｉｔｈ ｃｈａｎｎｅｌ
ｇｅｏｍｅｔｒｙ ｖａｒｉａｔｉｏｎ ｄｕｅ ｔｏ ｂｕｒｎｏｕｔ [ Ｊ ]. Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ
Ｐｈｙｓｉｃｓ:Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ Ｓｅｒｉｅｓꎬ２０１９ꎬ１２５０(１):０１２０４２.

(下转第 ６５ 页)

􀅰０６􀅰



􀅰机械制造􀅰 赵瑞瑾ꎬ等􀅰基于 Ｈ∞ 控制的高温磁悬浮轴承控制方法研究

图 ８　 两种控制器的悬浮效果对比试验

在 ２０℃、１５０℃、３００℃与 ４５０℃ ４ 个温度节点下

引入与 ３.１ 节相同的正弦干扰ꎬ观察两种控制器的抗

干扰效果ꎬ１５０℃时的效果对比如图 ９ 所示ꎮ
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图 ９　 １５０ ℃时两种控制器抗干扰效果对比

由图 ９ 可以看出ꎬ在受到同种正弦干扰ꎬＨ∞

控制器表现出比 ＰＩＤ 控制器更好的扰动抑制效

果ꎬ振幅下降较为明显ꎬ证明了 Ｈ∞ 控制器具有更

强的抵抗外界干扰能力ꎮ

４　 结语

本文从温度对磁悬浮轴承－转子系统的影响

入手ꎬ进行了理论分析ꎬ指出 ＰＩＤ 控制器用于高温

磁悬浮轴承控制时的不足之处ꎬ将温度对转子系

统的影响视为系统不确定性的增加ꎬ针对性地设

计了鲁棒性更强的 Ｈ∞ 控制器用于试验研究ꎮ 试

验结果表明:从常温至 ４５０℃ 整个加热过程中ꎬ
Ｈ∞ 控制器振幅始终比 ＰＩＤ 控制器小ꎬ不会出现失

稳现象ꎬ对外界低频干扰有更好的抑制效果ꎬ鲁棒

性较强ꎬ证明所设计 Ｈ∞ 控制器用于高温工况时的

可行性ꎮ

参考文献:
[１] ＳＣＨＷＥＩＴＺＥＲ Ｇ. Ａｃｔｉｖｅ ｍａｇｎｅｔｉｃ ｂｅａｒｉｎｇｓ－ｃｈａｎｃｅｓ ａｎｄ

ｌｉｍｉｔａｔｉｏｎｓ [ Ｃ ] / / Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓ ｏｆ ｔｈｅ ６ｔｈ ＩＦＴｏＭＭ
Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ ｏｎ Ｒｏｔｏｒ Ｄｙｎａｍｉｃｓ. Ｓｙｄｎｅｙ:
ＵＮＳＷ Ｐｒｉｎｔｉｎｇ Ｓｅｒｖｉｃｅꎬ ２００２: １￣１４.

[２] ＭＯＮＴＡＧＵＥ Ｇꎬ ＪＡＮＳＥＮ Ｍꎬ ＰＲＯＶＥＮＺＡ Ａꎬ ｅｔ ａｌ.
Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ ｈｉｇｈ ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｚａｔｉｏｎ ｏｆ ａ
ｍａｇｎｅｔｉｃ ｂｅａｒｉｎｇ ｆｏｒ ｔｕｒｂｏｍａｃｈｉｎｅｒｙ[Ｃ] / / ５９ｔｈ Ａｎｎｕａｌ
Ｆｏｒｕｍ ａｎｄ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ Ｄｉｓｐｌａｙ. Ｐｈｏｅｎｉｘ: Ａｍｅｒｉｃａｎ
Ｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒ Ｓｏｃｉｅｔｙꎬ２００３ (Ｅ－１３７８４).

[３] ＪＡＮＳＥＮ ＭꎬＭＯＮＴＡＧＵＥ ＧꎬＰＲＯＶＥＮＺＡ Ａꎬｅｔ ａｌ.Ｈｉｇｈ
ｓｐｅｅｄꎬ ｈｉｇｈ ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅꎬ ｆａｕｌｔ ｔｏｌｅｒａｎｔ ｏｐｅｒａｔｉｏｎ ｏｆ ａ
ｃｏｍｂｉｎａｔｉｏｎ ｍａｇｎｅｔｉｃ － ｈｙｄｒｏｓｔａｔｉｃ ｂｅａｒｉｎｇ ｒｏｔｏｒ ｓｕｐｐｏｒｔ
ｓｙｓｔｅｍ ｆｏｒ ｔｕｒｂｏｍａｃｈｉｎｅｒｙ[Ｃ] / / Ｔｕｒｂｏ Ｅｘｐｏ: Ｐｏｗｅｒ ｆｏｒ
Ｌａｎｄꎬ Ｓｅａꎬ ａｎｄ Ａｉｒ. Ｖｉｅｎｎａ: ＡＳＭＥꎬ ２００４ꎬ ４１７１５:
５９９￣６０６.

[４] ＭＩＮＩＨＡＮ ＴꎬＰＡＬＡＺＺＯＬＯ ＡꎬＫＩＭ Ｙꎬｅｔ ａｌ. Ｆａｉｌ ｓａｆｅꎬ
ｈｉｇｈ ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ ｍａｇｎｅｔｉｃ ｂｅａｒｉｎｇｓ[Ｃ] / / Ｔｕｒｂｏ Ｅｘｐｏ:
Ｐｏｗｅｒ ｆｏｒ Ｌａｎｄꎬ Ｓｅａꎬ ａｎｄ Ａｉｒ. Ａｍｓｔｅｒｄａｍ: ＡＳＭＥꎬ
２００２ꎬ ３６０９６: １１０７￣１１１６.

[５] 王戈一. 磁悬浮多电发动机的研究[ Ｊ]. 燃气涡轮试

验与研究ꎬ２００７ꎬ２０(４):１５￣１８ꎬ３５.
[６] ＭＡ Ｗ ＹꎬＬＩＵ ＧꎬＬＥ Ｙꎬｅｔ ａｌ. Ｓｔｉｆｆｎｅｓｓ ｃｏｍｐｅｎｓａｔｉｏｎ

ｃｏｎｔｒｏｌ ｆｏｒ ｃｅｎｔｒｉｆｕｇａｌ ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒｓ ｂａｓｅｄ ｏｎ ｏｎｌｉｎｅ
ｐａｒａｍｅｔｅｒ ｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎ ｏｆ ｍａｇｎｅｔｉｃ ｂｅａｒｉｎｇｓ[ Ｊ]. ＩＥＥＥ
Ｔｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓ ｏｎ Ｉｎｄｕｓｔｒｉａｌ Ｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓꎬ ２０２３ꎬ ７０ ( ９):
９４２１￣９４３１.

收稿日期:２０２３ １２ ２１

􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠

(上接第 ６０ 页)
[１８] 王利和ꎬ武志文ꎬ等. 入口气流参数对固体燃料超燃

冲压发动机燃烧室性能的影响分析[Ｊ]. 兵工学报ꎬ
２０１４(３５): ６９１￣６９６.

[１９] ＣＨＥＲＮＯＶ Ｖ. Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎ ｏｆ ａ ｓｏｌｉｄ ｆｕｅｌ
ｓｃｒａｍｊｅｔ ｕｓｉｎｇ ａｎ ａｒｃ ｈｅａｔｅｒ[ Ｊ]. Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ
ａｎｄ Ｐｏｗｅｒꎬ２０１９ꎬ３５(４):８７９￣８８２.

[２０ ] ＨＵ Ｍꎬ ＷＥＩ Ｚ Ｊꎬ ＤＩＮＧ Ｓ Ｑꎬ ｅｔ ａｌ. Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ
ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎ ｏｆ ａ ｃｏｍｂｉｎｅｄ ｓｏｌｉｄ ｆｕｅｌ ｓｃｒａｍｊｅｔ
ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ[Ｊ]. Ａｃｔａ Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａꎬ２０１８ꎬ１４８:２１０￣２１９.

[２１] ＺＨＡＮＧ ＨꎬＷＡＮＧ Ｎ ＦꎬＷＵ Ｚ Ｗ. Ｅｆｆｅｃｔ ｏｆ ｆｕｅｌ ｇｒａｉｎ
ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ ｏｎ ｔｈｅ ｔｈｒｕｓｔ ｏｆ ａ ｓｏｌｉｄ－ｆｕｅｌ ｓｃｒａｍｊｅｔ[ Ｊ].
Ａｅｒｏｓｐａｃｅ Ｓｃｉｅｎｃｅ ａｎｄ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙꎬ２０２０ꎬ１０６:１０６１４５.

[２２] ＨＡＮ Ｗ ＺꎬＷＥＩ Ｚ ＪꎬＹＡＮＧ Ｇꎬｅｔ ａｌ. Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ ｓｔｕｄｙ

ｏｎ ｌｏｎｇ － ｄｕｒａｔｉｏｎ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｏｆ ｓｏｌｉｄ － ｆｕｅｌ ｓｃｒａｍｊｅｔ
ｗｉｔｈ ｓｉｚｅ － ｆｉｘｅｄ ａｆｔ ｃｈａｎｎｅｌ [ Ｊ]. Ａｃｔａ Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａꎬ
２０２１ꎬ１８９:２２２￣２３４.

[ ２３] ＩＮＧＥＮＩＴＯ Ａꎬ ＢＲＵＮＯ Ｃ. Ｐｈｙｓｉｃｓ ａｎｄ ｒｅｇｉｍｅｓ ｏｆ
ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ [ Ｊ ]. ＡＩＡＡ Ｊｏｕｒｎａｌꎬ ２０１０ꎬ
４８(３):５１５￣５２５.

[２４] ＺＨＡＮＧ ＨꎬＷＡＮＧ Ｎ ＦꎬＷＵ Ｚ Ｗꎬｅｔ ａｌ. Ａ ｎｅｗ ｍｏｄｅｌ
ｏｆ ｒｅｇｒｅｓｓｉｏｎ ｒａｔｅ ｆｏｒ ｓｏｌｉｄ ｆｕｅｌ ｓｃｒａｍｊｅｔ [ Ｊ ].
Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｈｅａｔ ａｎｄ Ｍａｓｓ Ｔｒａｎｓｆｅｒꎬ２０１９ꎬ
１４４:１１８６４５.

[２５] 赵承庆ꎬ姜毅. 气体射流动力学[Ｍ]. 北京:北京理
工大学出版社ꎬ１９９８.

收稿日期:２０２４ ０３ １３

􀅰５６􀅰


