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固冲动力飞行器控制与动力一体化自由

射流试验方法

姚　旺，李新田，周国峰，赵晓宁，丛彦超
（中国运载火箭技术研究院，北京　１０００７６）

摘要：为验证固冲动力飞行器控制系统与动力系统一体化设计方法、固冲发动机可靠转级等关键技术，提出了一种固冲动力

飞行器控制系统与动力系统一体化自由射流试验方法，介绍了试验系统的组成与工作原理，针对试验系统硬件设计中核心的各系

统接地设计方法、供电能力与负载特性匹配性分析方法进行了讨论，提出了自由射流试验中各系统的软件工作流程与试验程序；

试验结果表明：应用该方法的自由射流试验系统工作稳定，试验中正常模拟了飞行器飞行过程中的大气来流条件，控制系统与动

力系统工作正常，固冲发动机可靠转级并按照试验程序正常的进行了推力调节，实时测量了攻角、侧滑角、马赫数等大气数据，

可以有效支撑固冲动力飞行器开展关键技术研究与评估。
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０　引言

固体火箭冲压组合发动机兼具固体火箭发动机和冲压

发动机两者的优点，其比冲高、结构紧凑、可靠性高、同

时便于维护。固体火箭冲压组合发动机与固体火箭发动机

相比，在同等推进剂装药量时，可实现全程有动力飞行，

显著增加飞行航程；相比液体冲压发动机，固冲发动机采

用全固体、一体化设计，具备结构紧凑特点，燃烧过程稳

定，有利于飞行器小型化设计，方便贮存与维护。综上所

述，固冲发动机已成为飞行器的优选动力之一［１７］。

美国与欧洲各国在以固冲发动机为动力的飞行器方面

开展了大量研究工作，美国通过ＶＦＤＲ项目，成功完成演

示验证飞行试验。美国ＧＱＭ－１６３Ａ靶弹采用的就是固冲

发动机。２００６年后美国先后提出联合双任务空中优势导弹

与三类目标终结者项目 （Ｔ３项目），２０１４年Ｔ３项目转为美

国空军负责，并提交了最终的测试报告。

德国主要以导弹为背景开展固冲发动机技术研究，开

展了多次飞行试验。２０００年后开始研制流星空空导弹。

２０１６年流星导弹成功从战斗机上发射并击中目标，是固冲

动力应用的重要里程碑。

固冲发动机应用包含助推级工作、转级、巡航级工作

等多个任务剖面，转级是冲压发动机研制过程中的关键，

包含堵盖打开机构动作、进气道起动等多项关键技术，需

要利用地面试验进行充分验证。目前开展固冲发动机转级

验证的方法主要为地面直连试验与自由射流试验，地面直

连试验成本较低，但无法准确模拟飞行器当前姿态对转级

的影响、进气道压力振荡与起动；自由射流试验中的引射

系统可有效模拟飞行工况，可以真实的考核发动机转级过
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程，是固冲发动机研制的关键试验［８１３］。

传统固冲动力飞行器的自由射流试验一般为发动机研制

试验，随着飞行器控制与动力一体化设计程度的不断提高，

控制与动力耦合更加紧密，因此将传统的发动机自由射流试

验扩展为全飞行器的控制与动力一体化自由射流试验，对于

固冲动力飞行器的研制十分有必要，可以在地面状态下对固

冲动力飞行器大气来流条件测量、固冲发动机全剖面工作、

流量控制与调节等全剖面飞行工况进行充分验证［１４２０］。

本文针对固冲动力飞行器控制与动力一体化自由射流

试验技术进行了研究，提出了一种固冲动力飞行器控制与

动力一体化自由射流试验方法，介绍了试验系统总体方案，

针对试验设计中关键的接地设计、供电能力与负载匹配性

分析方法进行了讨论，提出了一种通用的自由射流试验程

序，通过开展一种典型工况的自由射流试验，获取了全部

试验数据，验证了试验方法设计的正确性与可行性。

１　试验系统组成与原理

固冲动力飞行器控制与动力一体化自由射流试验系统

主要包含被试飞行器 （含控制系统与固冲发动机）、测试设

备与自由射流试验台，试验系统组成见图１。

图１　控制与动力一体化自由射流试验系统组成

该系统的工作原理为：利用自由射流试验台模拟飞行

器飞行过程中的真实来流条件，控制系统实时解算飞行器

当前攻角、策划角、马赫数等大气参数，按照既定的控制

规律控制固冲发动机完成转级，同时控制固冲发动机进行

推力调节，利用地面测试设备完成试验系统的控制与环境

参数的测量。

１１　控制系统

控制系统由飞控计算机、惯性测量装置、嵌入式大气

数据传感系统 （简称ＦＡＤＳ）、多个压力、温度、力学传感

器与相关电缆组成。

飞控计算机是飞行器的核心控制设备，主要功能如下：

１）接收ＦＡＤＳ发送的攻角、侧滑角、马赫数等大气测

量数据；

２）接收惯性测量装置发送的角速度、加速度等测量

数据；

３）根据试验程序向固冲发动机流量调节控制器发送流

量调节指令，并接收固冲发动机反馈数据；

４）完成固冲发动机助推级、燃气发生器的点火；

５）完成进气道入口／出口堵盖的打开控制；

６）利用传感器测量试验中的力、热环境数据；

７）接收地面测试计算机发送的试验控制指令，并将全

部测试数据打包发送至测试计算机。

惯性测量装置用于实时测量飞行器角速度、加速度等

信息，用于飞控组合实时计算飞行器当前姿态。

ＦＡＤＳ利用分布在飞行器头部的多个压力传感器，结合

压力分布模型，实时解算飞行器当前攻角、侧滑角与马赫

数等信息。

压力、温度、力学传感器用于测量试验过程中飞行器

关键部组件的压力、温度、冲击等环境数据。

１２　固冲发动机

固冲发动机由助推器、进气道、燃气发生器、流量调

节控制器、流量调节伺服机构、燃气发生器压力传感器组

成。助推器用于建立固冲发动机的初始推力，达到特定工

况后，进气道入口堵盖、出口堵盖打开，燃气发生器点火

工作，固冲发动机转级，根据燃气流量指令开展燃气

流量调节，进而闭环控制固冲发动机推力。

１３　测试设备

测试设备主要包含测试计算机、传感器采集系统

与地面电源。测试计算机向飞行器上飞控计算机发送

试验控制指令，并接收／显示飞行器上相关测量数据，

向传感器采集系统、自由射流试验台控制系统发送时

统指令，建立试验时统；传感器采集系统接收测试计

算机发送的时统指令，采集飞行器上相关温度、压力、

冲击等传感器数据；地面电源用于为飞行器上设备分

别提供控制设备用电与伺服系统用电。

１４　自由射流试验台

自由射流试验台主要包含加热器、试验舱、引射

器、试验台控制系统。加热器主要用于将空气加热，

模拟飞行工况下总温；飞行器安装在试验舱中，引射

器完成来流的引射，模拟飞行工况；试验控制台接收测试

设备发出的时统指令，完成整个试验台的状态控制。

２　试验系统硬件设计

２１　试验系统接地设计

控制与动力一体化自由射流系统连接复杂，可靠的接

地设计是试验中各系统稳定工作的保证，试验接地设计原

理图见图２，试验系统按照如下原则开展接地设计。

１）试验系统整体采用浮地体制，飞行器上所有设备的

一次供电地、二次供电地均与设备的外壳绝缘；

２）飞控计算机、惯性测量装置、ＦＡＤＳ利用地面电源

提供的控制设备用电作为各自的一次电，并通过ＤＣ－ＤＣ

变换至二次电使用；

３）流量调节控制器利用地面电源提供的控制设备用电

作为一次电，并通过ＤＣ－ＤＣ变换至二次电使用 （同时作
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图２　接地原理图

为燃气发生器传感器用电）；利用地面电源提供的伺服用

电，实现流量调节伺服机构的驱动控制；

４）其余传感器利用传感器采集系统提供的传感器供电

作为一次电；

５）测试计算机与飞控计算机通过隔离后的通信接口实

现通信；

６）飞行器上所有设备的外壳与飞行器结构搭接，飞行

器结构与试验台搭接，并通过试验台接入厂房保护地；

７）地面电源、传感器采集系统、测试计算机外壳采用

接地线接入厂房保护地；

８）地面电源、传感器采集系统、测试计算机采用

２２０Ｖ交流供电，接入厂房测试地。

２２　供电能力与负载适应性分析

自由射流试验过程中需要进行进气道入口／出口堵盖打

开、助推器点火、燃气发生器点火控制，一般通过引爆多

路火工品实现，单路常规钝感火工品起爆的过程中需要５～

８Ａ的驱动电流，在多路火工品同时起爆时刻，可能出现系

统供电能力不足、负载不适应的情况，需要开展系统供电

能力与负载适应性分析，下面以一种典型工况开展分析方

法讨论。

典型工况下，进气道入口堵盖、出口堵盖打开控制分

别需要４路火工品，助推器点火、燃气发生器点火控制分

别需要２路火工品，因此按照最恶劣的条件机同时控制４路

火工品起爆的情况开展分析。

假设飞行器上设备对于供电电压的适应性范围见表１，

地面电源至飞行器的测试电缆长度为２５ｍ，考虑飞行器上

电缆长度，估算电缆带来的阻值约为０．６Ω，假设单路火工

品起爆电流需求为５～８Ａ，四路火工品同时起爆时刻，对

于电流需求为３２Ａ，将带来１９．２Ｖ的压降，结合飞行器上

设备最低的用电需求，并考虑余量，至少需要地面电源提

供３４Ｖ的供电。

表１　飞行器上设备用电需求

设备名称 适应电压范围 用电功率

飞控计算机 １６～４０Ｖ ８０Ｗ

惯性测量装置 １２～４０Ｖ ２０Ｗ

ＦＡＤＳ １６～４２Ｖ １５Ｗ

流量调节控制器 １３．５～４２Ｖ １８Ｗ

地面电源一般具有过流保护功能，若过流保护电流设

计不当，则有可能在火工起爆过程中导致地面电源过流保

护，使得全系统断电。在试验中由于４路火工品同时起爆

至少需要３２Ａ电流，表１中飞行器上设备用电功率总和为

１３３Ｗ，在最低１２Ｖ供电时刻，需要１１．０８Ａ的电流，因

此至少需要４３．０８Ａ，考虑设计余量，地面电源限流保护下

限至少设置为５０Ａ。

３　试验系统软件设计

控制与动力一体化自由射流试验各系统软件工作流程

见图３。

图３　控制与动力一体化自由射流试验程序

１）试验开始后，开展测试设备自检与自由射流试验台

自检，检查测试设备是否可以正常开机、测试软件是否可

以正常运行、通信接口与时序输出接口是否可以正常工作；

自由射流试验台重点检查试验台各部组件工作状态，是否

可产设计试验工况来流，是否可以监测／控制试验台工作

状态；

２）飞控计算机自检中，检查飞控计算机一次／二次电

压工作状态，检查供电与时序输出功能是否正常，检查与

ＦＡＤＳ、流量调节控制器、惯性测量装置通信接口是否工作
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正常；

３）惯性测量装置自检中，主要检查惯性测量装置诸元

数据、二次电压、工作状态及测量输出的角速度、加速度

数据是否复合实际物理环境规律；

４）ＦＡＤＳ自检中，主要检查ＦＡＤＳ二次电压、工作状

态及向飞控计算机输出的攻角、侧滑角、马赫数等数据是

否有效；

５）流量调节功能测试中，飞控计算机向流量调节控制

器发送测试流量调节指令，流量调节控制器控制流量调节

伺服机构，带动燃气发生器阀门运动，实现固冲发动机流

量调节功能的测试；

６）完成以上全部测试后，自由射流试验台启动，完成

试验规定来流工况的模拟；

７）试验台模拟来流稳定后，地面测试计算机向传感器采

集系统、试验台控制系统发动时统指令，建立试验时统；向飞

控计算机发送试验启动指令，飞控计算机启动试验程序；

８）飞控计算机控制固冲发动机助推级点火；

９）助推级发动机工作完成后，飞控计算机控制进气道

入口堵盖、出口堵盖打开；

１０）飞控计算机控制燃气发生器点火，发动机转级；

１１）飞控计算机按照设计程序向固冲发动机流量调节

控制器发送规定的流量调节指令，流量调节控制器控制流

量调节伺服机构，带动燃气发生器阀门运动，实现固冲发

动机流量调节。

４　试验验证与分析

按照以上试验方案，在典型试验工况下开展了试验验

证工作，试验按照图３中规定的试验程序正常执行，固冲

动力飞行器控制系统、固冲发动机均正常工作，惯性测量

装置、ＦＡＤＳ正常测量了加速度、角速度、攻角、侧滑角、

马赫数等数据，飞控计算机按照设计程序正常向固冲发动

机流量调节控制器发送调节指令，流量调节控制器控制流

量调节伺服机构，完成固冲发动机燃气流量的调节，试验

过程见图４。

图４　自由射流试验过程

试验过程中进气道入口堵盖、出口堵盖均正常打开，

冲击传感器正常敏感到了堵盖打开的冲击，见图５。

试验过程中ＦＡＤＳ测量的静压、马赫数、攻角、侧滑

角数据见图６、图７与图８。ＦＡＤＳ解算得到稳定段平均马

赫数为２．８５Ｍａ，攻角为－０．４°，侧滑角为０°测试数据与试

验工况符合性较好。

图５　进气道入口堵盖、出口堵盖打开

图６　马赫数 （ＦＡＤＳ测量）

图７　攻角 （ＦＡＤＳ测量）

图８　侧滑角 （ＦＡＤＳ测量）
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固冲动力飞行器控制与动力一体化自由射流试验方法 ·２２３　　 ·

　　试验过程中飞控计算机发送的流量调节指令 （归一化

后）见图９，流量调节伺服机构运动情况 （归一化后）见图

１０，流量调节伺服机构按照设计程序正常进行了流量调节，

固冲动力飞行器正常完成了固冲发动机流量控制与推力

调节。

图９　飞控计算机发送的流量指令 （归一化后）

图１０　量调节伺服机构运动情况 （归一化后）

５　结束语

本文针对固冲动力飞行器控制与动力一体化自由射流

试验技术开展了研究，提出了一种固冲动力飞行器控制与

动力一体化自由射流试验方法，其中试验总体方案与试验

程序对于开展固冲动力飞行器总体设计的研究人员在设计

自由射流试验有一定指导意义；文中提到的试验系统接地

设计方法、供电能力与负载匹配性分析方法具有一定的通

用性，可以一定程度供开展飞行器大型地面试验设计时参

考使用。
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