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针栓变推力固体火箭发动机动态响应特性研究 *
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摘 要：为了解针栓式固体发动机的动态响应特性，基于可变等效喉部面积的调控内弹道模型，研

究了针栓型面及其调节过程对发动机动态响应的影响。结果表明：针栓式变推力固体发动机响应时间以

及推力响应的动态特性与针栓移动速度、针栓型面以及推进剂压力指数密切相关。发动机响应时间由针

栓移动时间和针栓移动造成的压力延迟时间组成；随针栓移动速度增大，针栓移动过程与压力延迟过程

相对比重发生变化，使得响应时间先快速缩短后趋向于定值，由 32ms缩短至 11.6ms，而推力过冲逐渐

增大，但在针栓打开过程中响应时间更短，推力过冲更大，并且计算表明压力和等效喉部面积的相对变

化率决定了推力过冲；随着正压力指数的增大，压力调节范围增大，推力过冲和响应时间均增加，而负

压力指数的推进剂明显缩短响应时间，抑制推力过冲；凸型面针栓能够缩短响应时间同时降低推力过

冲，可根据等效喉部面积相对变化率获得最佳型面曲率，使得响应时间和推力过冲最小。
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Abstract： In order to investigate the dynamic response characteristics of the pintle solid rocket motor，
based on the adjustable internal elastic model with variable equivalent throat area，the effects of the pintle profile
and adjusting process on the dynamic response characteristics of the motor were studied. The results show that the
dynamic characteristics for the response time and the thrust response are closely related to the pintle speed，the
pintle profile and the propellant pressure index in pintle variable thrust solid rocket motor. The response time is
composed of the time of pintle movement and the pressure delay time caused by pintle movement in the motor.
With the increase of pintle speed，the relative proportion of the pintle movement and pressure delay process
changes，so that the response time first decreases rapidly and then tends to a fixed value，from 32ms to 11.6ms，
while the thrust overshoot increases gradually. During the opening process of pintle，the response time is shorter
and the thrust overshoot is larger，the calculation shows that the relative variation rate of pressure and equivalent
throat area determines thrust overshoot. With the increase of positive pressure index，the variation range of pres⁃
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sure increases，and the thrust overshoot and response time also increase. Compared with positive pressure index，
the propellant with negative pressure index significantly shortens the response time and suppresses the thrust over⁃
shoot. The convex pintle can also reduce the response time and thrust overshoot at the same time. According to the
relative variation rate of the equivalent throat area，the best curvature of the pintle can be obtained to minimize
the response time and thrust overshoot.

Key words：Pintle；Solid rocket motor；Dynamic response；Response time；Thrust overshoot

1 引 言

固体火箭发动机因其推力固定，调节困难，严重

影响了飞行器的机动灵活性。针栓式变推力固体火

箭发动机改变了传统固体火箭发动机的这一缺点，

能够调节燃烧室压力，实时控制推力大小。20世纪

90年代中期，Aerojet在弹射座椅救生系统（PEPS）［1-2］

项目中实现 16.7：1的推力调节比。20世纪 90年代中

后期［3］，美国实现 20：1的最大推力调节比，并成功应

用到导弹系统中。

然而针栓式变推力固体火箭发动机推力调节的

关键问题之一就是快速响应过程，此过程决定了推

力调节的动态响应性能，是实现飞行机动性和灵活

性的必要因素。近年来，国内外针对针栓式固体火

箭发动机快速响应问题的研究工作还比较少。国内

西北工业大学的李娟等［4-6］通过数值模拟，研究了针

栓移动过程对喷管出口压强的影响，最大程度地发

挥发动机性能。唐金兰等［7］研究发现，瞬时压力存在

明显的延迟，且针栓移动速度越大，延迟现象越明

显。Christina Davis［8-9］，Hyun Ko等［10］从燃烧室气体

质量守恒方程出发，结果表明较大燃烧室自由容积

的压力延迟更严重，达到平衡的时间更长。Junyoung
Heo等［11］采用滑动网格方法，研究发现是喷管喉部反

射到燃烧室的波与从喷管喉部反射到喷管出口的波

之间的时间差导致响应的延迟。李娟等［12］通过动网

格技术，研究表明针栓移动过程对流场特性的影响

与发动机自由容积相关。武渊等［13］实验研究表明推

力调节相对喉栓运动有一定延迟，且延迟时间随调

节 比 的 增 大 而 延 长 ，但 并 未 说 明 原 因 。 王 毅 林

等［14-15］通过非同轴式变推力发动机试验系统，把此

响应问题归结为推进剂动态响应速率慢。魏祥庚

等［16-17］针对压强爬升缓慢的问题也进行了研究，排

除了自由容积的影响，其结果与文献［8-10］仿真结

果不一致，而这种差异主要来源于推进剂在压力快

速变化时的燃烧响应特性［15］，实验过程考虑到可靠

安全性，所用推进剂燃速的动态响应速率可能较慢，

并且研究结果也表明推进剂特性是压力响应慢的主

要原因。

综上目前主要研究了自由容积、针栓移动速度、

推进剂正压力指数以及流场等因素对压力响应过程

的影响，但对针栓低速运动（针栓移动时间与燃烧室

压力稳态响应时间在相同量级，此时增加针栓移动

速度能够有效提升动态响应）过程对推力调节的影

响以及由高压向低压调节过程的响应时间总低于从

低压向高压调节过程的问题还缺乏机理分析；对于

推力动态响应过程的推力峰值反向突变现象及控制

问题也少有机理上的研究和抑制措施；而且也缺乏

针对针栓型面以及推进剂正负压力指数对响应时间

和推力过冲影响的研究。

针对以上问题，本文从针栓移动速度、针栓型面

以及压力指数三方面对针栓式变推力发动机动态特

性开展研究，揭示高压向低压调节的优势和原因，并

详细分析推力过冲产生的原因以及降低推力过冲的

可行方法，有利于推力调节的精确控制与发动机结

构设计。

2 计算模型

2.1 针栓发动机物理模型

当喷管喉部插入针栓时，喉衬型面与针栓型面

会组成新的最小流通截面积，形成喷管的等效喉部

面积。由针栓变推力发动机调节原理可知，通过改

变针栓在喷管中的轴向位置，从而改变喷管的等效

喉部面积，调节燃烧室内压力大小，最终实现推力的

调节。因此，为了得到压力动态响应特性，首先需要

获得等效喉部面积随针栓位置的变化关系，以此为

基础计算针栓不同移动速度时，等效喉部面积不同

变化率情况下的燃烧室压力动态响应特性。

图 1是简化后的二维针栓发动机模型。实线针

栓是初始移动位置，为零位；虚线是针栓移动与喉衬

型面闭合，即终止位置。针栓在初始位置与终止位

置之间往复移动，b 代表针栓位置与原点的距离

（mm），其最大移动距离 bmax为 7.26mm，喉衬直径为

10.1mm。等效喉部面积由喉衬型面和针栓型面之间

的最小流通截面积（也是最小环形面积）构成。
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2.2 等效喉部面积计算方法

喉衬型面与针栓型面组成的环形面积 Sij，如式

⑴，即喉衬型面任意离散点与针栓型面离散点连线

围绕针栓轴线旋转一周组成的环形面积

Sij = π[ri1 rij1 - rj2 rij2 ] （1）
式中 i，j分别为正整数，即 i，j=1，2，3……，分别表

示喉衬型面与针栓型面的离散点的个数，其大小取

决于离散节点。

Sij：喉衬型面第 i个点与针栓型面第 j个点构成的

环形面积（ac绕 y轴旋转一周围成的面积）；

ri1：喉衬型面第 i个点到 y轴的垂直距离（af）；

rj2：针栓型面第 j个点到 y轴的垂直距离（cd）；

rij1：喉衬型面第 i个点与针栓型面第 j个点连线与

y轴交点到第 i个点的距离（ea）；

rij2：喉衬型面第 i个点与针栓型面第 j个点连线与

y轴交点到第 j个点的距离（ec）；

针栓某一位置处，当最小环形面积小于或等于

喉衬喉部面积（80.12mm2），则此最小环形面积为等效

喉部面积；如果最小环形面积大于喉衬喉部面积，此

时喉衬喉部面积大小即为等效喉部面积，如式（2）。

A t.eq = {min ( )Sij , min ( )Sij ≤ 80.12mm2

80.12mm2, min ( )Sij > 80.12mm2 （2）

式中 At.eq为等效喉部面积（mm2）。

根据等效喉部面积算法，得到了针栓不同位置

下的等效喉部面积，如图 2所示。

图 2是每个针栓位置对应的等效喉部面积 At.eq与

等效喉部面积最大值（At.eq）max的比值。从图中可以看

出，At.eq变化主要分为两个阶段。第一阶段是 0≤b<
3.4mm，此时由上述算法获得的最小环形面积大于喷

管喉衬的喉部面积，因此针栓位置不改变 At.eq大小；

第二阶段是 3.4mm<b≤7.26mm，此时等 At.eq与 b近似线

性变化，随着针栓向关闭的位置移动，等效喉部面积

At.eq逐渐减小。当 b=7.26mm时，针栓型面与喉衬型面

重合，喷管完全关闭。

2.3 针栓发动机动态响应模型

2.3.1 压力动态响应模型

基于上述等效喉部面积，结合零维内弹道微分

方程，不考虑燃气组分和流场的变化，得到针栓式发

动机燃烧室内压力的动态响应模型。

根据质量守恒原理，即燃烧室内燃气变化率=推
进剂燃烧产物质量生成率-喷管流出的质量流率，且

针栓移动过程等效喉部面积实时变化，即 At.eq（t）。结

合理想气体状态方程即可得到压力动态响应方程

V c
RT c

dp c
dt = ρb Abapnc (1 - p c

ρb RT c ) - Γ p c A t

RT c
（3）

式中 Γ = k ( 2
k + 1 )

k + 1
2 ( )k - 1

，ρc是燃气密度；Vc是

燃烧室自由容积；ρb是推进剂密度；Ab是装药燃烧面

积；r是装药燃速；a是燃速系数；n是压力指数；pc是燃

烧室瞬时压力；Tc是燃烧室温度。

当针栓移动至调节位置，针栓停止运动，燃烧室

压力达到平衡时 dpc/dt=0，可以得到稳态平衡压力公

式（4）。由式（4）可知，每个等效喉部面积 At.eq（每个针

栓位置）对应一个稳态平衡压力 peq。

p eq = é
ë
êêC

* ρba (1 - ρ cρb ) AbA t ùûúú
1

1 - n
（4）

由此可见，针栓调节过程有两种类型的压力：燃

烧室瞬时压力 pc和稳态平衡压力 peq。pc是由于针栓

Fig. 1 Schematic of structure of pintle motor

Fig. 2 Equivalent throat area of different b
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以一定的速度移动，引起 At.eq变化，导致燃烧室压力

随时间变化；peq是由于针栓停止至指定位置，At.eq不

变，此时工作过程与常规固体火箭发动机类似，燃烧

室内压力经过压力上升段之后平衡，pc=peq。压力响

应时间简称响应时间 tre，即为从压力初始变化时刻至

燃烧室压力 pc到达稳态平衡压力值 peq的 99%时刻之

间的时间差。

2.3.2 推力动态响应模型

发动机产生的推力 Fc如式（5）
F c = CF p c A t.eq （5）

发动机推力随针栓的移动不断变化，对式（5）进

行数学变换之后，得到发动机推力动态响应模型，

如式（6）
dF c
dt = F c ( 1p c dp cdt + 1

A t.eq

dA t.eq
dt ) = F c (αpc + αA t.eq )（6）

式中 αpc = 1
p c

dp c
dt ；αA t.eq =

1
A t.eq

dA t.eq
dt 。定义 αpc为压

力相对变化率，αA t.eq 为等效喉部面积相对变化率，即

时间变化 1s引起的压力或等效喉部面积相对变化

量。由 pc和 At.eq的变化关系可知，等效喉部面积 At.eq越

小，瞬时压力 pc越大，故当 αA t.eq + αpc > 0时，推力变化

率大于零，推力增加；当 αA t.eq + αpc < 0时，推力变化率

小于零，推力降低。

推力上升过程：αpc > 0，αA t.eq < 0
αA t.eq + αpc = αpc - | αA t.eq |

推力下降过程：αpc < 0，αA t.eq > 0
αA t.eq + αpc = αA t.eq - | αpc |

仿真计算过程中需要的装药参数和燃气参数如

表 1所示，其中M为混合燃气的平均分子量。考虑到

实际过程高温燃气对针栓的烧蚀问题［18］严重影响推

力调节过程，故选取较低温推进剂参数，也便于与已

开展的实验进行对比。

3 结果和讨论

本文研究了针栓移动速度、针栓型面以及推进

剂压力指数对针栓变推力发动机压力响应时间和推

力动态响应特性的影响，获得了不同参数对发动机

动态特性响应的影响规律。

3.1 计算模型验证

为验证计算模型的准确性，本文选用了一组针

栓频率调节过程下燃烧室内压力动态响应的实验数

据。对比了频率调节下的平均压力和压力波动幅

值，结果表明，误差均在 5%以内，此计算模型能够较

为准确地研究变推力固体火箭发动机动态的响应

特性。

图 3为实验装置示意图，由两个喷管组成，针栓

控制一个喷管喉部面积，其行程为 5.5mm，另一个喷

管常开，使得发动机的喉部面积始终在两个大于零

值范围内变化，防止针栓完全关闭时燃烧室压力过

高，破坏发动机。因此根据以上计算模型，此时发动

机喷管的等效喉部面积如 At.test=At.const+At.eq，其中 At.const
为常开喷管喉部面积，At.test是两个喷管的发动机等效

喉部面积。

实验过程推进剂高温燃气由入口进入，两个喷

管出口排出，同时针栓在全开和全闭两个位置，以

Fig. 3 Schematic diagram of experimental device

Table 1 Parameters of propellant and hot gas used in calculation

Propellant
n

0.25
a/（mm/（s·（MPa）n））

4.18
ρb/（g/cm3）

1.8

Gas
k

1.25
Tc/K
2323

Cp/（kJ/（kg·K））
1.8456

M

23.712
Rg/（J/（kg·K））

350.6
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15Hz的频率往复移动，针栓行程为 5.5mm，此时等效

喉部面积的变化如图 3（a）所示，通过压力传感器采

集燃烧室内的压力动态波动数据。

如图 4所示，是实验过程测量的压力动态波动数

据。可以看出燃烧室压力表现出周期性的动态波动

特性，这是由针栓周期性移动导致等效喉部面积周

期性变化而引起。图中蓝色曲线是动态压力变化平

均值，简称平均压力
-p c，红线是压力动态波动过程的

最大值 pc.max，则压力动态波动幅值 p′c = p c. max - -p c。但

在 0~3.5s期间平均压力存在一个缓慢上升过程，初步

认为是由初始时刻燃面未全部点燃引起，此后压力

在设计值附近波动，平均压力与压力波动幅值均保

持稳定状态。由于本文计算模型中，假设推进剂无

异常燃烧情况，因此计算结果与实验过程压力稳定

波动段的数据进行对比，结果如图 5所示。

由图 5中可以看出，在压力波动稳定阶段，平均

压力均保持不变，计算结果与实验数据比较精确地

保持一致性，整个稳定波动阶段的平均压力误差在

0~3.6%；而压力波动值随时间有缓慢降低的趋势，此

时的计算结果与实验数据在变化趋势和数值大小

上均相吻合，此时的误差在 0~5%。因此本文的动态

计算模型能够较为准确地预测发动机的动态响应

特性。

通过针栓频率动态调节实验，获得了压力随等

效喉部面积变化的压力动态响应波动曲线。虽然压

力动态波动范围较小，这是由针栓调节频率较大引

起的，但完全能够体现出发动机的动态响应过程。

并且计算结果与实验数据误差较小（在 5%以内），数

值与变化趋势均能够保持较好的一致性，也为进一

步研究变推力发动机一般动态响应特性奠定了基础。

3.2 变推力发动机动态响应过程

通过针栓频率调节的动态特性对比可知，本文

的计算模型能够较为准确地预测发动机的动态响应

过程。为了进一步了解针栓式发动机的一般动态特

性，首先研究了针栓以速度 v=0.6m/s移动时，燃烧室

压力和推力随时间的变化特性。由图 2可知，当 b>
3.4mm时，针栓的移动才能够调节等效喉部面积大

小，改变燃烧室压力。计算过程，以针栓从 3.5mm处

以速度 v=0.6m/s移动至 6mm位置，然后停止 40ms，最
后以相同速度移动至 3.5mm位置处为一个计算周期，

研究针栓移动过程变推力发动机的动态特性。

图 6是预测的推力和燃烧室压力动态变化过程。

与调节原理相同，燃烧室压力和推力会因针栓的移

动而改变，然而，图中有四个值得注意的现象。一是

针栓驱动停止后，燃烧室压力和推力持续变化，经过

一段时间后稳定，即压力和推力均存在延迟问题；详

细过程如下文图 7所示，针栓停止时刻与稳态压力存

在压力延迟，且延迟量随针栓移动速度而不同；二是

推力和压力需要经过一定的变化过程才能达到平

衡，即响应时间 tre，如下文图 7所示，正是由于针栓移

动过程和压力延迟过程共同导致 tre的变化；对于这两

种现象，在实验过程中也表现得很明显，如参考文献

［10］中开展的仿真与冷气实验；三是针栓移入和移

出过程（即燃烧室压力上升和下降过程）中，燃烧室

压力和推力的动态变化过程也存在差异，如下文图 8
所示，压力响应的不同过程，响应时间大小具有明显

的差异；四是推力在初始调节阶段呈现出相反的变

化趋势，即当针栓向喷管喉部移动时，尽管燃烧室压

力单调增大（区域 I），但推力先减小后增大，当针栓从

喷管喉部移出时，尽管燃烧室减小，推力也是先增大

后减小（区域 II）；详细过程如下文图 9所示。在西工

大［4，14-15］前期开展的实验以及文献［19-20］中的实验，

推力过冲的现象都非常明显。

针对上述变推力发动机动态响应过程经常出现

Fig. 4 Pressure fluctuation in pintle regulation with 15Hz

Fig. 5 Comparison between simulation and experimental

data
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的现象，基于针栓发动机动态响应模型，继续深入研

究了燃烧室压力和推力动态响应特性，揭示其机理

过程。

3.3 针栓移动速度对动态响应的影响

3.3.1 针栓移动速度对响应时间 tre的影响

在针栓调节过程中，一般比较关心的是燃烧室

压力从针栓移动开始至燃烧室压力 pc达到稳态平衡

压力 peq之间的响应时间，即燃烧室压力响应时间 tre。

因为 tre决定了飞行器的快速响应特性和机动性能。

针对此问题，仿真计算了燃烧室压力随针栓调节的

变化特性，结果如图 7所示。在 0.005s时刻针栓以速

度 v=0.10，0.15，0.25，0.45，1.00m/s移动至 6mm位置

处，待 pc达到稳态平衡压力 peq后，在 0.055s时刻，针栓

再以相同速度至初始位置（3.5mm），完成一个调节过

程（针栓位于 3.5mm位置处，燃烧室的平衡压力为

3.8MPa）。

从图 7可以看出，燃烧室压力响应过程主要分为

三个过程。第一过程为燃烧室压力 pc的上升过程，针

栓由 3.5mm位置移动至 6mm位置，At.eq减小，燃烧室

压力 pc上升至 peq；第二过程是针栓停止移动，At.eq不

变，燃烧室压力 pc=peq，保持稳定；第三过程是燃烧室

压力 pc的下降阶段，针栓由 6mm位置移动至 3.5mm
位置，At.eq逐渐增大，pc下降至初始时刻压力值。由图

中①和②虚线可以看出，针栓停止移动时压力存在

一定延迟，且与针栓移动速度相关性很大。这是由

于喷管喉部处的压力变化引起燃烧室内压力响应需

要一段时间，则针栓速度越大，燃烧室压力在针栓移

动过程的响应时间越短，导致压力越低，延迟量越

大。并且针栓移动过程与压力延迟过程所占比重随

针栓速度的变化而逐渐改变，针栓速度越大，压力延

迟过程所占比重越大。

针栓不同移动速度下响应时间如图 8所示。在

压力上升过程（针栓由 3.5mm移动至 6mm位置），当

针栓速度 v由 0.1m/s增加至 1.1m/s，tre由 32.2ms减小

为 11.6ms，并且逐渐趋向稳定于定值，即压力延迟时

间，由图 7可知这是由于压力延迟过程逐渐成为主要

部分；而当 v由 0.1m/s增加至 0.45m/s时，tre 减少了

18ms，降低了 56%，此时针栓移动速度的增加很明显

加快了 pc的响应，当 v继续增加至 1.1m/s，tre仅降低了

17.7%，此时增大针栓速度对 pc响应提升越来越小。

这是由针栓移动过程与压力延迟过程在动态响应过

程所占比重的变化引起的，由图 7可知，当 v<0.45m/s
时，针栓移动过程占主要部分。因此，此时增大针栓

移动速度明显减小响应时间，反之针栓移动速度的

影响逐渐减弱。这种差异性在文献［5］中也有体现，

由于针栓移动速度的增大，流场的非稳态特性逐渐

占主导地位，即压力延迟过程更加重要。在压力下

降过程，随着针栓移动速度增大，tre由 26.4ms减小至

7.0ms，并且始终小于上升过程的响应时间。

综上所述，燃烧室压力上升过程的响应时间总

是大于下降过程，并且针栓移动速度的影响程度不

同。这是由于在针栓相同移动速度情况下，下降过

Fig.6 General dynamic behaviors of pintle variable thrust

motor

Fig. 7 Pressure variation at different moving speeds of

pintle

Fig. 8 Response time at different moving speed of pintle in

different process
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程初始压力更大，导致压力变化率更大，压力变化更

快，引起的压力延迟量更小，也就降低了压力响应时

间 tre。因此，推力调节过程，由高压向低压调节明显

快于低压向高压调节过程，有利于推力的快速响应。

3.3.2 针栓速度对推力响应的影响

由针栓式变推力发动机调节原理可知，针栓移

动改变燃烧室压力，最终输出推力，从而实现推力调

节。由推力公式可知，针栓最终调节的推力大小由

推力系数 CF，燃烧室压力 pc和等效喉部面积 At.eq决定，

而推力系数 CF变化较小，可近似为常数。

由前文可知，针栓移动过程燃烧室压力 pc和等效

喉部面积 At.eq变化剧烈，且变化趋势相反，瞬时响应

过程不同，对推力调节的综合作用也产生影响。因

此需要进一步研究针栓速度对推力响应的影响，对

发动机动态工作特性进行分析。分别取针栓移动速

度 v=0.15，0.25，0.45，0.60，1.00，2.00m/s，研究发动机

推力随针栓移动速度的动态响应特性。

图 9中下图是推力上升过程的局部放大，更清楚

地观察针栓停止移动时刻对应的瞬时推力变化时

刻。由图 9可知，推力动态响应过程相比于压力响

应，明显存在两个不同的现象。一是在针栓移动速

度范围内，推力动态响应过程都存在反向推力尖峰

Fpeak，称为推力过冲［21］，并且文献［4］实验中在针栓调

节过程也出现明显的推力过冲。此推力尖峰值与针

栓速度相关，如图 9所示，当针栓速度由 0.15m/s增加

至 2.00m/s时，上升过程 Fpeak由 495.4N降低至 251.2N，
下降过程 Fpeak由 719.5N增加至 1150.6N。二是反向

推力尖峰值出现的时刻不同，推力上升过程反向尖

峰值出现在针栓停止移动时刻，并且出现在推力尖

峰值之前，推力变化率随针栓的速度增大而增大。

推力下降过程此尖峰出现时刻与针栓速度相关，针

栓速度越快，此尖峰越靠近针栓停止时刻。

（1）推力过冲定义

本文将推力过冲
- ---ΔF定义如下：推力尖峰值 Fpeak

与稳态推力值 Feq差值的绝对值与稳态推力 Feq的比

值，如式（7）
- ---ΔF = || F peak - F eq

F eq
（7）

由图 9可知，推力峰值在推力上升和下降过程变

化相反。值得注意的是，推力上升过程出现推力过

冲时，Fpeak始终小于 Feq，因此
- ---ΔF<1。

（2）推力过冲分析

推力响应过程推力过冲对发动机推力控制精度

产生影响，并有可能引起控制系统的误动作，从而影

响发动机推力调节的性能和效果［21］。文献［10］归结

为喷管喉部的质量流率突变的影响，文献［22］中认

为是针栓运动引起流场突变形成的，但都未在机理

上说明推力过冲产生的原因。本文根据推力动态变

化模型并结合数值计算结果，得到了推力动态响应

过程出现过冲的原因，也为针栓调节提供了指导。

由推力动态响应模型可知，推力过冲即是推力

变化率的问题，由 αpc 和 αA t.eq 的相对大小变化引起。

如图 10所示，针栓移动速度 v=0.15，0.60，2.00m/s，图
中虚线是针栓移动停止时刻，αA t.eq = 0，则 pc直至达到

peq，αpc才为零。

由 图 10（a）可 以 看 出 ，当 v=0.15m/s 时 ，αpc 与

| αA t.eq |变化趋势基本一致，导致推力缓慢增长，随着针

栓速度增大，| αA t.eq |与 αpc 差值越来愈大，导致 αA t.eq +
αpc < 0，推力下降。当针栓停止移动（图中竖直虚线

位置），αpc > 0，αA t.eq = 0，使得推力又逐渐增大。由于

压力延迟与针栓速度正相关，而等效喉部面积不存

在延迟，则针栓速度越大，| αA t.eq |变化率越大，αpc 变化

率越小，导致 αA t.eq + αpc越大，推力过冲越大。

Fig. 9 Thrust dynamic response characteristics at different

moving speeds of pintle
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如图 10（b）所示，是推力下降过程 αpc 与 αA t.eq 的变

化趋势，可以看出两者出现交点，即 A，B，C点，也是

推力极大值（推力尖峰值）点，在交点左侧 αpc 始终小

于 αA t.eq 且针栓速度越大，差值越大，导致下降过程推

力过冲越大。相比推力上升过程，推力下降过程出

现的推力过冲更大，由于推力下降过程开始调节时

的推力 Fc更大，导致推力变化率（dFc）/dt更大，引起

的推力过冲也就较大。

综上所述，针栓不同移动速度引起 αpc 和 αA t.eq 相

对大小的变化，导致推力过冲。且针栓速度越大，

αA t.eq增长越快，而由于压力延迟，αpc相对增长较慢，推

力负增长率也就越大，导致推力过冲越大。由于推

力下降过程开始调节时的推力（632.3N）大于上升过

程初始调节时的推力（445.6N），导致下降过程推力变

化率（dFc）/dt更大，因此引起的推力过冲也就更大。

因此，一方面，可以通过调节针栓移动速度改变 αpc和

αA t.eq 的相对大小，针栓快进慢出，降低推力过冲；另一

方面，设计针栓和喷管型面获得最佳 αA t.eq，满足快速

响应和较小的推力过冲。

3.4 针栓不同型面对动态响应的影响

由推力过冲可知，等效喉部面积的相对变化率

与压力的相对变化率大小决定了推力过冲大小，而

等效喉部面积的相对变化率与针型面直接相关，因

此，继续研究了不同针栓型面下压力与推力的动态

响应过程。

针栓型面如图 11所示，有五种曲面形状，分别为

圆型面（Sur_A），即针栓头部外轮廓由圆曲线构成，

其他型面构成也是如此，椭圆型面（Sur_B），抛物型面

（Sur_C），双 曲 型 面 1（Sur_D）以 及 双 曲 型 面 2
（Sur_E），这五种型面又可分为凸型面（区域 I）和凹型

面（区域 II），即针栓型面曲率变化趋势相反。每种型

面均可通过其特征参数控制针栓型面的曲率大小。

计算过程每种针栓型面的直径 dp=12mm和针栓头部

高度 h=5mm。

图 12是针栓不同型面下的等效喉部面积变化曲

线。可以看出，凸型面针栓的等效喉部面积随针栓

位置变化趋势基本一致，其变化率与针栓型面的曲

率变化范围相关，即针栓型面曲率变化范围越大，等

效喉部面积的变化范围和变化率越小。但对于型面

Sur_E的针栓，等效喉部面积变化规律明显不同，从

图中可以看出，此时等效喉部面积有一个平台段，即

针栓位置的变化不改变等效喉部面积大小，然后等

效喉部面积快速下降。

图 13是燃烧室瞬时压力 pc与响应时间 tre随针栓

Fig. 10 Variation of αpc
and αA t.eq

with different speeds of

pintle

Fig. 12 Variation of At.eq with profile surface of pintle

Fig. 11 Profile surface of pintle
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型面的变化特性。此时针栓的调节过程是压力调节

比不变，不同型面的针栓分别以 v=0.6m/s从 b=0mm
位置移动至 pc=14.67MPa位置处。由于不同型面的

针栓其等效喉部面积变化特性不同，因此为保持压

力调节比不变，使得针栓移动行程不同，这也是引起

响应时间不同的原因之一。

以压力上升响应过程为例，如图 13（b），可以看

出不同型面针栓引起的响应时间 tre均随着针栓移动

速度的增大而缩短，但不同型面针栓的 tre变化特性不

同。针栓相同移动速度下型面 Sur_E的针栓对应的

tre 始终最大，型面 Sur_B 的针栓对应的 tre 最小，为

13.3ms，型面 Sur_D，Sur_C和 Sur_A的针栓对应的 tre
依次降低，并且不同型面针栓对应 tre的差值随针栓速

度的增大而逐渐减小，即在低速区相比其他型面的

针栓，型面 Sur_B的针栓能够大幅减小 tre，随着针栓

速度的增大，tre减小量越来越小，所有凸型面针栓对

应的 tre趋向一致，但始终明显小于型面 Sur_E针栓的

tre，这是由于型面 Sur_E针栓的等效喉部面积平台区

引起的。

如图 14是发动机推力响应过程随针栓型面的变

化特性。由图 14（a）可知，当针栓移动速度与推力调

节比一定时，不同针栓型面下推力响应时间与推力

过冲明显不同，并且对推力上升过程的影响更大。

因此，取不同型面下推力上升过程的推力过冲，根据

式（7）计算得到图 14（b）。

从图 14（b）中可以看出，所有针栓型面下
- ---ΔF均

随针栓移动速度的增大而增大，推力过冲越来越严

重。针栓在不同速度下，型面 Sur_E针栓对应的
- ---ΔF

始终最大，推力过冲最严重；型面 Sur_C对应的
- ---ΔF最

小 ，推 力 过 冲 最 弱 ，且 当 v<0.4m/s 时 ，型 面 Sur_B，
Sur_D以及 Sur_C对应的

- ---ΔF（为便于区分有无推力过

冲，此三个数据点的
- ---ΔF未取绝对值）均小于 0，即无

推力过冲现象。因此，相比型面 Sur_E的针栓，凸型

面针栓更有利于推力的精确控制。

综上所述，当针栓速度与推力调节比不变时，型

面 Sur_E针栓使压力响应时间 tre更大，推力过冲也更

严重。因此，针栓设计过程应该尽量避免有 Sur_E型

面，对于凸型面针栓，其针栓头部的曲率变化率范围

越大，等效喉部面积的变化范围越小，使得响应时间

tre越小，同时也导致推力过冲增大，设计过程需要综

合考虑。

Fig. 13 Variation of pc and tre with profile surface of pintle

Fig. 14 Variation of Fc and
- ---ΔF with profile surface of pintle
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3.5 压力指数对动态响应的影响

由于压力指数是推进剂燃烧速度的关键参数之

一，对推进剂燃速的动态响应特性有一定的影响。

因此，研究不同压力指数 n对发动机推力调节动态响

应的影响，为推进剂的选择提供依据。

3.5.1 不同压力指数 n的动态响应过程

取正推进剂压强指数 n=0.25，0.3，0.4，0.5，0.6，
负压强指数 n=-0.25，-0.4，-0.6，-0.8，-1，为尽量减

小针栓移动对响应过程的影响，取针栓的移动速度 v

=2m/s，针栓位置由 3.5mm移动至 6mm，等效喉部面

积变化比不变，计算结果如图 15所示。当 n变化时，

每个等效喉部面积对应的 Feq也改变，为了便于对比

不同压强指数下发动机动态响应特性，对压力和推

力数据进行无量纲处理。图中压力比和推力比为等

效喉部面积变化引起的压力变化之比和推力变化

之比。

如图 15（a），是不同压力指数下压力与推力的动

态响应特性，可以看出压力与推力变化比均随压力

指数的增大而增大，且推力过冲也与压力指数表现

出强烈的相关性。从图 15（b）可以看出，当 n>0时，n

越大，压力比变化率越大，反之 n<0时，n的绝对值越

大，压力比及其变化率越小。当 n>0时，推力与压力

变化规律类似，更易实现大范围的推力调节，但对发

动机壳体设计要求较高，推力下降过程的推力过冲

也更加严重；当 n<0时，n绝对值越大，推力变化范围

也越大，推力过冲量越小。因此，负压力指数推进剂

降低燃烧室压力变化比，同时增加推力变化比，并抑

制推力过冲。

3.5.2 压力指数 n对响应时间 tre的影响

分析不同压力指数对针栓式发动机推力响应时

间的影响。图 16是推力和压力响应时间 tre随推进剂

指数 n的变化关系。从图中可以看出，随着压力指数

n的增加，tre也逐渐增大。当 n>0时，n由 0.25增大至

0.6，tre在上升过程由 12.8ms增大至 27.8ms；在下降过

程由 6.2ms增加至 21ms，推力响应时间与压力响应时

间相一致。当 n<0时，n由-0.25降低至-1，tre在上升

过程由 4.8ms增大至 6.9ms；在下降过程，由 2.9ms增
加至 4.3ms。因此，负压力指数推进剂对应的 tre明显

小于正压力指数推进剂对应的 tre，并且正压力指数推

进剂对应的 tre随 n的变化率更大。

因此不同压力指数情况下，推力响应时间与压

力响应时间基本一致，下降过程响应时间 tre明显小于

上升过程 tre，与前文所述规律相同。并且，负压力指

数 n的绝对值越大，tre越小，且明显小于正压力指数

Fig. 15 Dynamic response characteristics of motor with

different pressure index n

Fig. 16 Variation of tre with pressure index n
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的 tre，有利于推力调节的快速响应。

3.5.3 压力指数 n对推力过冲的影响

分析不同压力指数对针栓式发动机推力过冲的

影响，计算结果如图 17所示。可以看出，
- ---ΔF基本随

压力指数的增加而增加，当 n>0时，推力上升过程的
- ---ΔF略有降低的趋势，但降低量很小；并且在 n=0时，

推力上升过程与下降过程的
- ---ΔF出现断点，这是由于

压力指数 n由正变为负时，推力变化趋势相反，如图

15（a）所示，即正压力指数的推力上升过程对应的是

负压力指数的下降过程，反之亦然。所以在 n=0处，

正 n推力上升过程的
- ---ΔF与负 n推力下降过程的

- ---ΔF
连续，反之亦然。

当 n>0时，变化范围 0~0.6，- ---ΔF在推力上升过程

由 0.47降低至 0.41，在下降过程由 0.77增加至 1.34，
当 0<n<0.3时，推力下降过程

- ---ΔF的变化率几乎不变，

然后随 n的增大而快速增大，并且始终大于上升过程

的
- ---ΔF。当 n<0，由 0降低至-1时，

- ---ΔF在推力上升过程

由 0.77降低至 0.04，在下降过程由 0.47降低至 0.16；
并且推力上升过程与下降过程

- ---ΔF 的大小关系在

n=-0.15时出现转变，即当-0.15<n<0时，推力上升过

程的
- ---ΔF更大，反之当 n<-0.15时，推力上升过程的

- ---ΔF更小，与正压力指数的
- ---ΔF变化规律不同。随着负

压力指数 n的绝对值增大，
- ---ΔF在推力的上升和下降

过 程 均 明 显 降 低 ，并 且 相 比 于 正 压 力 指 数 的
- ---ΔF

更小。

综上所述，正压力指数的增大有利于提高推力

调节范围，并使得推力上升过程的
- ---ΔF对推力动态响

应的影响相对减弱，同时也会导致 tre与推力下降过程

的
- ---ΔF快速增大，不利于推力调节的快速响应与精确

控制。而负压力指数推进剂能够明显减小推力过冲

和响应时间，并在降低燃烧室内压力比的同时增大

推力比调节范围。

4 结 论

通过对针栓式变推力固体火箭发动机动态响应

问题进行研究，本文所得主要结论如下：

（1）针栓移动速度与响应时间 tre和推力过冲密切

相关；针栓移动速度对响应时间的影响随针栓移动

过程所占比重的降低而减弱，导致响应时间快速降

低，后趋向于定值，由 32ms减小至 11.6ms；而推力过

冲，由 αpc 和 αA t.eq 的相对大小决定，针栓速度对 αA t.eq 影

响很大，可通过优化型面设计获得最佳 αA t.eq，降低推

力过冲；且相比于低压向高压调节过程（上升过程），

高压向低压调节过程的初始压力和推力更大，使得

压力和推力变化率大，导致响应时间更低，推力过冲

更大。

（2）凹型面针栓使得响应时间 tre更长，并且推力

过冲也更严重，针栓设计过程应尽量避免凹型面；对

于凸型面针栓，其针栓头部越大的曲率变化率范围，

使得 tre越短，同时也易导致推力过冲增大，设计过程

需综合考虑。

（3）正压力指数推进剂更易引起较为严重的推

力过冲，且随 n的增大而增大，同时也增大压力与推

力的调节范围和 tre；而负压力指数推进剂可明显抑制

推力过冲，缩短 tre，并在降低燃烧室内压力比的同时

增大推力比调节范围，有利于快速响应和精确控制。
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