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固冲发动机补燃室压强控制技术研究

齐　鑫１，胡大庆２，张　格１，何　颐１
（１．中国航天科技集团公司 第四研究院第四十一研究所 燃烧、流动和热结构国家级

重点实验室，西安　７１００２５；２．中国航天科技集团公司四院，西安　７１００２５）

摘要：以固体冲压发动机为动力的导弹，其纵向通道控制系统设计中需要考虑固冲发动机的可控性、控制的经济性以及发动

机的安全性，需要对固冲发动机开展充分的试验验证，通过补燃室压强控制试验验证发动机性能，为导弹总体控制创造条件；文

章提出了一种基于补燃室压强闭环的控制策略，可以在固冲发动机地面直连试验中有效验证固冲发动机控制性能；建立了固冲发

动机燃气发生器、补燃室数学模型，设计控制律并进行数学仿真；仿真结果表明，文章设计的补燃室压强闭环控制系统可实现补

燃室压强控制，充分反应了固冲发动机控制性能，可根据研究结果开展导弹纵向通道控制系统设计，实现导弹总体对固冲发动机

能量管理及进气道保护等方面的需求。
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０　引言

固体火箭冲压组合发动机 （以下简称固冲发动机）由

进气道、燃气发生器、固体火箭助推器等几部分组成。利

用空气中的氧气作为氧化剂，大幅提高推进剂比冲，配备

该发动机的导弹武器可大大增加射程，具有比冲高、巡航

经济性好、机动性好等多方面优势［１］。壅塞式固体火箭冲

压发动机通过伺服机构带动针栓式或滑盘式阀门作动，通

过改变燃气发生器出口的喉部面积，调节燃气发生器压强，

进而控制燃气流量，具有大调节比且流量实时可控的优

点［２］，为进一步发挥以固冲发动机为动力导弹的经济性和

机动性创造了条件［３］。

然而，以固冲发动机为动力的导弹武器高效可靠的控

制燃气流量，工程应用还需要做大量研究［４５］。包括燃气发

生器流量调节特性，燃烧室压强对调节装置的影响，烧蚀、

沉积对流量调节性能的影响，发动机结构材料工艺等的影

响，以及固冲发动机特有的负调特性等，由于固冲发动机

与导弹控制密切相关，以上诸多问题不单单影响发动机本

身，同时影响了导弹纵向通道的控制性能，为验证以固冲

为动力导弹纵向通道的控制性能，需要发动机开展大量试

验验证工作。

固冲发动机地面直连试验是研究冲压发动机性能最常

用也是最有效的手段。通过直连系统模拟进气道内的亚音

速气流，并注入补燃室与燃气掺混燃烧形成发动机推力。

由于补燃室压强与固冲发动机推力具有明确的对应关系，

导弹总体对固冲发动机的可控性要求，完全可以通过补燃

室压强闭环控制进行验证。因此，发动机地面直连试验过
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程中，通过调节燃气流量控制补燃室压强，可以有效验证

固冲发动机性能，具有重要意义。

本文对固冲发动机燃气发生器、补燃室、流量调节伺

服进行了数学建模，提出了补燃室控制策略，设计补燃

室、燃气发生器、伺服系统三环控制系统结构，并进行了

数学仿真。仿真结果表明，采用本文所述的补燃室控制方

式，能够实现补燃室压强控制，为导弹纵向通道控制提供

依据。

１　固冲发动机建模

以固冲为动力的导弹武器，其投放后在预定高度速度

条件下，无喷管助推器点火工作，产生推力短时间内快速

增加导弹武器飞行速度，满足导弹武器转级条件后，打开

进气道的出口和入口堵盖，使固冲发动机从不通流状态转

为通流状态，超音速空气来流经过进气道压缩后与燃气发

生器生成的一次燃气在无喷管助推器燃料燃尽的补燃室中

掺混、燃烧。固冲发动机模型包括：燃气发生器、流量调

节装置、空气来流、补燃室等几部分。

１１　燃气发生器模型

固冲发动机的燃气发生器即为贫氧推进剂装药的固体

火箭发动机，燃气发生器通过贫氧推进剂进行一次燃烧将

固体燃料变成了均匀的可以二次燃烧的燃气，其工作过程

与燃气发生器装药的特征速度、推进剂燃速、燃烧室压强

等参数相关，内弹道性能可以按照固体火箭发动机模型计

算。一次燃气流量与燃烧室压强和出口喉部面积有关，通

过控制流量调节伺服机构来控制阀门位置，不同位置对应

不同的出口喉部面积也对应了不同的燃烧室压强，通过改

变出口喉部面积进而改变燃气发生器一次燃气流量。固体

火箭冲压发动机燃气发生器装药为端面燃烧药柱，建立燃

气发生器压强变化计算模型，燃烧产生的一次燃气其中一

部分经流量调节阀门流出、一部分一次燃气滞留于燃气发

生器内，假定燃气发生器药柱在一次燃烧过程中，满足理

想气体状态方程理论。则由质量守恒定律得［６７］：
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式中，犃ｂ为推进剂的燃面；犆

ｒ 为推进剂的特征速度；犪为 推

进剂标的燃速；Γｒ为比热比相关函数；犘ｒ为燃气发生器的压

强；犞ｒ为燃气发生器的自由容积；犃ｒ为喷口喉部面积；ρＰ为推

进剂密度；ε为推进剂温度敏感系数；狀为推进剂压强指数；ηｒ

为推进剂喷射效率。

１２　流量调节伺服模型

伺服系统由伺服控制器、传动机构、位置传感器、支

撑机构等几部分组成。三相无刷直流电机旋转带动齿轮组、

滚珠丝杠副运动，并转化为丝杠螺母伸缩直线运动，带动

阀门负载作动。

建立流量调节伺服机构数学模型，考虑无刷直流电机

电枢电感、电枢电阻、电机力矩系数、反电动势系数，以

及机构、电机的转动惯量，直齿、丝杠减速器的减速比，

反馈电位计系数等环节，由于伺服可近似为线性系统，假

设二阶传递函数等效其模型。

犌ｄ（狊）＝
９７６１

狊２＋１４６．３狊＋９７６６
（３）

１３　燃气流量模型

燃气发生器燃烧［８］产生的可二次燃烧气体通过喉部面

积可控的流量调节装置，喷射进入补燃室，进入补燃室的

燃气流量与燃气发生器压强、流量调节阀门面积以及燃气

特征速度相关。

珡犿ｆｕｅｌ＝
犘ｒ犃ｒ

犆
ｒ

（４）

式中，犘ｒ为燃气发生器压强；犃ｒ为燃气发生器喉部面积；犆

ｒ

为 燃气发生器特征速度。

即燃气发生器内压强变化和阀门开度变化同时对燃气

流量的大小起作用。当期望燃气流量减小时，增大流量调

节阀门面积，燃气流量先增大再减小；当期望燃气流量增

大时，减小流量调节阀门面积，燃气流量先减小再增大。

这就是流量调节过程中的负调现象，燃气发生器压强变化

是依靠燃速变化实现的，其过程要慢于流量调节装置的开

度变化。两者变化速度不匹配导致了负调现象的产生，而

决定最终流量大小的是燃气发生器压强。

建立燃气发生器动态模型，设计ＰＩＤ控制器控制燃气

发生器压强［９］，并进行仿真。假设初始状态燃气流量指令

为０．５ｋｇ／ｓ，燃气发生器初始压强为２．４ＭＰａ，初始喉部面

积１１２．７ｍｍ
２，仿真第５ｓ时目标流量调整为０．２ｋｇ／ｓ，仿

真结果如图１～３所示。

图１　燃气发生器压强仿真曲线

根据仿真结果可以看出，通过控制流量调节伺服机构

的位置可以改变燃气发生器出口的喉部面积，进而改变燃

气发生器燃烧室内的压强和一次喷射的燃气流量，当仿真

第５ｓ流量指令由０．５ｋｇ／ｓ，阶跃变化至０．２ｋｇ／ｓ时，喉部

面积也出现了阶跃式跳变，燃气发生器压强随之降低，经

过一段时间的调整，燃气发生器压强稳定在０．４５ＭＰａ，而

燃气流量在此过程中出现了负调，负调值为阶跃指令变化

量的７５％，负调现象非常明显。
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图２　燃气发生器喉部面积仿真曲线

图３　燃气流量仿真曲线

１４　补燃室模型

补燃室作为双用途发动机，利用无喷管助推器工作后

的燃烧室作为冲压燃烧室，燃气发生器产生的一次燃气带

有巨大的热能，将由导弹武器进气道进入的来流空气加热

并掺混、燃烧，使温度进一步升高并形成补燃室推力。补

燃室为无喷管设计，其喷口前气流具有足够高的温度和压

力，具有足够高的能量以供产生较高的喷射气流，从而获

得较高的发动机推力［１０］。固冲发动机推力大小与导弹武器

飞行的高度、马赫数、攻角、侧滑角等飞行状态密切相关，

当导弹飞行包络确定后，设计适合飞行条件的固冲发动机

喷管、进气道结构外形。来流空气和一次燃气在补燃室内

掺混均匀，假设补燃室在工作过程中服从理想气体状态方

程，补燃室内压强和温度等参数处处都保持一致，进入补

燃室中的来流空气和一次燃气之和等于喷出固冲发动机尾

喷管的能量以及在补燃室中滞留气体之和［１１］。则依据质量

守恒定律，补燃室压强计算公式如下：

珡犿ａｉｒ＝Φ·ρＨ·犞Ｈ·犃Ｃ （４）

犞ｂ

（犆ｂ
·Γｂ）

２
·
ｄ犘ｂ
ｄ狋
＝犿ｆｕｅｌ＋犿ａｉｒ－

犘ｂ犃狋ｂ

犆ｂ


（５）

犉ｍ ＝犡ａ犘ｂ－犘Ｈ·犃ｅ－珡犿ａｉｒ犞Ｈ （６）

　　犡ａ为推力系数；犘ｂ为固冲发动机补燃室压强；犘Ｈ 为大

气压；犉ｍ 为发动机推力；ρＨ 为大气密度；犞Ｈ 为速度；犃ｅ为固

冲发动机出口面积；犃狋ｂ为补燃室喉部面积；犃Ｃ为进气道等效

面积；Φ为进气道系数；犞ｂ 为容积；犆ｂ
 为特征速度；Γｂ 为 比

热函数。

建立补燃室动态模型，导弹在飞行过程中，其飞行速

度和大气密度均为缓变量，进气道随导弹飞行姿态扰动而

变化，可作为弹体飞行过程中的扰动，此处不再考虑。假

设输入的空气流量为６．５ｋｇ／ｓ，补燃室压强仿真结果如图４

所示。

图４　补燃室压强仿真曲线

由仿真结果可以看出，当燃气流量出现负调时，固冲

发动机的推力输出也出现了较大幅度的波动，燃气流量的

扰动为补燃室瞬间大幅增加了燃料，补燃室压强在扰动作

用下明显出现了波动。

２　基于模糊自适应算法的燃气发生器控制

经过分析，流量调节阀门面积变化过快是导致负调产

生的直接原因，给初始阀门面积一个合理的过渡过程，降

低其变化速率，使阀门面积变化与燃气发生器压强变化匹

配，从而抑制负调。

２１　模糊自适应算法

模糊自适应算法是根据系统的状态信息，通过辨识过

程的模糊模型，获取所需的控制规律，调整控制器参数，

以适应不同的应用环境。具有较强的鲁棒性，实现所需要

的控制性能［１２］。

模糊自适应算法通常由模糊推理、模糊化、反模糊化、

软反馈以及模糊规则等５个部分组成，是基于Ｚａｄｅｈ的模糊

理论。模糊推理是利用模糊逻辑的方法，将输入空间中的模

糊子集映射至输出空间的子集上，比如可以采用基于Ｔａｋａｇｉ

－Ｓｕｇｅｎｏ模糊模型算法。模糊化是通过变换模糊因子、隶属

度变换函数将实测的系统状态转换为模糊系统子集。反模糊

化是将得到的模糊值转换为明确数值，利用反变换因子将输

出的模糊子集变换成对应的数值输出，可采用 Ｍａｘ－Ｍｉｎ准

则进行判断计算。软反馈则是由控制量校正模块、规则参数

修正模块、性能测量模块等几部分组成，通过反馈信息对控

制器性能参数进行调整，进而更加具有适应性，改善被控过

程的控制效果。模糊规则［１３］则是人们归纳总结出的被控对象

的规律，规则的制定是模糊控制中的核心。基于模糊自适应

算法的控制系统设计结构［１４］如图５所示。
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图５　模糊自适应控制系统原理图

２２　基于模糊自适应的燃气发生器压强控制

模糊自适应ＰＩＤ控制器由离线和在线两部分组成
［１５１６］，

离线部分通过发动机地面试车数据，结合数字仿真和半实

物仿真获取控制规律，并通过数字拟合得到ＰＩＤ控制函数。

在线部分通过ＰＩＤ控制函数对ＰＩＤ控制器进行修正
［１７］，采

用模糊自适应控制算法的燃气发生器压强控制原理图如图６

所示。

图６　燃气发生器压强控制原理图

燃气流量调节随着燃烧室压强的变化，流量响应也在

同时变化。为了更好地抑制负调现象，采用模糊自适应的

燃气发生器通过调整过渡过程，能够有效解决负调与快速

性的矛盾。设计模糊自适应控制器对燃气发生器压强进行

闭环控制。仿真结果如图７～１０所示。

图７　采用模糊自适应控制的燃气发生器压强仿真曲线

根据仿真结果可以看出，采用模糊自适应控制后，燃

气发生器喉部面积变化速度明显降低，更有利于与燃气发

生器压强变化匹配，当仿真第５ｓ流量指令由０．５ｋｇ／ｓ，阶

图８　采用模糊自适应控制燃气发生器喉部面积仿真曲线

图９　采用模糊自适应控制的流量仿真曲线

图１０　采用模糊自适应控制的补燃室压强仿真曲线

跃变化至０．２ｋｇ／ｓ时，燃气流量在此过程中出现了一定负

调，但降低非常明显，负调值为阶跃指令幅值的２５％，随

着燃气流量负调的减小，固冲发动机补燃室压强扰动也明

显改善，有利于导弹总体对固冲发动机的应用。

３　补燃室控制及仿真

固冲发动机地面直连试验过程中，通过控制补燃室压

强，可有效验证固冲发动机控制性能［１８１９］，开展固冲发动

机补燃室压强闭环控制的研究工作具有重要意义。

固冲发动机补燃室在工作过程中，其工作状态随着补

燃室燃气的特征速度、补燃室压强等状态变化。将某一燃

气流量、空气来流状态掺混燃烧，即平衡状态下，对小偏
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图１１　补燃室压强闭环控制方案

差下线性化模型进行处理，并进行拉式变换，得到一次燃

气流量、空气来流到补燃室压强变化的传递函数。

犠犘
狉
珡犿 （狊）＝

１

τｂ狊＋１
（７）

　　其中：τｂ是补燃室时间常数，表征了补燃室在工作过程

中受到扰动后，压强再次进入稳态的过渡时间。

根据发动机特性设计补燃室控制方案，固冲发动机补

燃室压强闭环控制回路设计如图１１所示，控制回路由外

环、中环和内环三环组成。其中，外环为补燃室压强控制

回路，将补燃室压强传感器采集值与补燃室压强 指令比较，

形成补燃室压强偏差，通过补燃室压强控制器形成燃气发

生器压强控制指令。中环则为燃气发生器压强闭环控制回

路，根据模糊自适应控制理论设计燃气发生器压强闭环控

制器，并根据模糊模型获得控制参数，模糊控制器接收补

燃室控制器发送的压强控制指令，与采集到的燃气发生器

传感器压强进行比较，形成伺服位置控制指令。内环则为

燃气流量调节伺服机构控制环，伺服机构位置控制器接收

燃气发生器控制器解算出的位置指令，通过与位置传感器

测量的位置信息进行比较并控制伺服电机作动，形成伺服

机构位置控制闭环。伺服控制器、补燃室压强控制器、燃

气发生器压强控制器组成的三环控制回路。最终，通过解

算获得伺服控制指令，伺服执行调节指令并改变燃气发生

器出口面积，改变燃气发生器压强，进而改变固冲发动机

燃气发生器一次燃气流量，并与来流空气掺混燃烧形成补

燃室压强，实现对冲压发动机推力控制性能验证。

建立发动机推力模型，设计固冲发动机补燃室控制器、

燃气发生器压强控制器，并调节控制参数。设计补燃室压

强典型工作曲线，补燃室初始工作压强为０．２５ＭＰａ，１０ｓ

后阶跃爬升至０．３５ＭＰａ，１０ｓ后阶跃爬升至０．４５ＭＰａ，维

持１０ｓ后由０．４５ＭＰａ阶跃下降至０．３５ＭＰａ，１０ｓ后再阶

跃下降至０．２５ＭＰａ，该段目标曲线覆盖了补燃室控制可能

涉及到的大部分范围，同时阶跃指令也是最严酷的考核手

段。仿真条件下，补燃室压强仿真曲线、发动机推力仿真

曲线如图１２～１３所示。

由图１２～１３可以看出补燃室压强能够按照指令要求变

图１２　补燃室压强仿真曲线

图１３　发动机推力仿真曲线

化，系统在０．３５～０．４５ＭＰａ的高压段出现了超调，超调量

为补燃室压强阶跃指令幅值的３０％，而低压段补燃室压强

跟随较好，基本无超调。

仿真结果表明：采用补燃室压强闭环、燃气发生器压

强闭环、伺服系统三环控制方案，能够实现补燃室压强控

制，补燃室压强能够较好的跟随压强指令变化，发动机推

力与补燃室压强趋势一致，推力可控。

４　结束语

本文基于以固冲为动力导弹发动机推力控制试验验证

需求，在开展固冲发动机地面直连试验［２０］中采用补燃室控

制方式，验证发动机推力控制性能。本文建立了固冲发动
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机燃气发生器、补燃室数学模型，设计补燃室控制、燃气

发生器压强闭环控制器并优化控制参数，进行仿真。仿真

结果表明：采用三环补燃室压强闭环控制方案能够实现补

燃室压强控制。补燃室压强可控，充分验证了固冲发动机

推力控制性能，为固冲发动机工程应用提供了条件。
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并且由于智能工位的可适性，其对包装、颜色、纹理等视

觉属性以及产品置换等都有良好的技术扩展性，可以在更

多领域和工业环境得到很好的利用。

２１世纪是科技的时代，如何把前沿性的科技理论落地

到具体的生态环境之中，这正是新一代科研工作者应该考

虑和重视的环节。而只有当像食品生产这样的基础性工业

得到有效的技术渗透，才真正实现了科技的时代性助益。
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