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本发明属于固液火箭发动机技术领域，针对

现有技术中存在的氧燃比无法实现在线测量的

技术问题，本发明提供一种固液火箭发动机燃烧

性能评估方法及系统，采用超声波技术获得固体

燃料实时退移速率，采用TDLAS技术获得发动机

出口高温气流静温、燃烧产物水分压；记录发动

机氧化剂质量流量，燃烧室总压，出口静压、外界

压力以及推力。得实时氧燃比，计算理论比冲与

理论出口静温；计算实际比冲；计算燃气速度，计

算得到燃气中水的物质的量，计算得到完全燃烧

所生成的水的物质的量，计算得到燃烧效率，结

合动态氧燃比、出口静温、比冲等数据综合分析，

可对发动机燃烧性能进行综合评估，该方法测量

具备测试系统简单、时间分辨率高等优点，应用

前景广泛。
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1.一种固液火箭发动机燃烧性能评估方法，其特征在于，包括如下步骤：

步骤（1）通过超声波技术测量固液火箭发动机（1）的固体燃料实时退移速率，即燃料质

量流量 ；

步骤（2）通过发动机测控单元（4）获得氧化剂质量流量 、燃烧室实时氧燃比 、

总压 、发动机出口静压 、外界压力 以及发动机推力   ；

步骤（3）通过固液火箭发动机（1）的喷管出口的TDLAS单元，得到喷管出口尾焰静温

和水分压 ；

步骤（4）通过化学平衡计算工具得到发动机理论出口静温 以及理论比冲

，结合已知的燃料分子式得到理论上完全燃烧应生成水的物质的量

；

步骤（5）选取固液火箭发动机（1）喷管出口部分作为计算域，由推力公式得到发动机出

口燃气速度 ，其中，A为喷管出口横截面积，将燃料消耗与其燃烧产

生的燃气喷出看作同时发生，通过TDLAS单元测得的水分压 与完全气体状态方程，得到

出口实际水的物质的量 ；计算得到燃烧效率 ；

步骤（6）发动机总流量 与推力 计算得实时比冲 ；

步骤（7）通过实时氧燃比 以及相应的燃烧效率 、理论出口静温 、实际出

口静温 、真实比冲 、理论比冲 综合分析发动机燃烧状况。

2.根据权利要求1所述的一种固液火箭发动机燃烧性能评估方法，其特征在于，所述步

骤（1）中固体燃料为化学分子式已知的碳氢类燃料，具体采用石蜡、聚乙烯或端羟基聚丁二

烯中的任意一种。

3.根据权利要求1所述的一种固液火箭发动机燃烧性能评估方法，其特征在于，所述步

骤（1）中退移速率的测量过程为：

超声波发射仪（10）以固定频率通过超声波探头（12）发射脉冲信号，超声波探头（12）紧

贴缓冲材料（13），缓冲材料（13）紧贴药柱（2）外表面；超声波探头（12）接收从药柱（2）表面

返回的超声波信号，通过识别药柱（2）内外表面的回波信号，根据提前测得的声音在此药柱

（2）中的传播速度计算此药柱（2）的厚度信息。

4.根据权利要求1所述的一种固液火箭发动机燃烧性能评估方法，其特征在于，所述步

骤（4）中化学平衡计算工具为CEA或CHEMKIN。

5.一种固液火箭发动机燃烧性能评估系统，采用权利要求1‑4任意一项所述的一种固

液火箭发动机燃烧性能评估方法，其特征在于，包括固液火箭发动机（1）、数据处理终端

（3）、超声波发射仪（10）和录波仪（11），固液火箭发动机（1）的内部设置有药柱（2），氧化剂

填充于药柱（2）内部，固液火箭发动机（1）的外侧壁上设置有超声波探头（12），超声波探头
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（12）的内部填充缓冲材料（13），所述固液火箭发动机（1）工作过程中，超声波探头（12）发射

并采集超声波信号，经超声波发射仪（10）处理并传输给录波仪（11），经数据处理终端（3）处

理得到药柱（2）的厚度信息。

6.根据权利要求5所述的一种固液火箭发动机燃烧性能评估系统，其特征在于，还设置

有发动机测控单元（4），所述发动机测控单元（4）控制已知流量的 进入固液火箭发动机

（1）与药柱（2）在燃烧室中燃烧，燃烧产生的燃气经喷管膨胀加速后形成高速气流从而产生

推力。

7.根据权利要求5所述的一种固液火箭发动机燃烧性能评估系统，其特征在于，沿着紧

贴固液火箭发动机（1）的喷管出口处设置有TDLAS单元，TDLAS单元，包括TDLAS信号调制及

数据处理模块（5）、激光器（6）、单模光纤（7）、自聚焦准直透镜（8）和光电探测器（9），TDLAS

信号调制及数据处理模块（5）通过电流调制和温度调制控制激光器（6）输出激光信号；激光

信号经单模光纤（7）通过自聚焦准直透镜（8）进行准直，光路紧贴喷管出口，垂直穿过高温

高速气流，经激光接收端滤波、聚焦后传输至光电探测器（9），透射激光信号经光电探测器

（9）进行光电转换，转换为电压信号传输至TDLAS信号调制及数据处理模块（5）进行分析处

理。

8.根据权利要求7所述的一种固液火箭发动机燃烧性能评估系统，其特征在于，所述激

光器（6）输出给定的扫描频率和输出波长，扫描频率为2‑10kHz，单周期内包含4029.5cm‑1、

4030.6  cm‑1和4030.7  cm‑1共三条吸收谱线。
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一种固液火箭发动机燃烧性能评估方法及系统

技术领域

[0001] 本发明属于固液火箭发动机技术领域，具体涉及一种固液火箭发动机燃烧性能评

估方法及系统。

背景技术

[0002] 固液火箭发动机作为化学能火箭推进的一个重要发展方向，其兼具固体火箭发动

机和液体火箭发动机的优点，具备广阔的应用前景。对于固液火箭发动机来说，其燃烧室内

的燃烧反应属于典型的扩散燃烧，固液火箭发动机燃烧过程发生在远离燃料表面的边界层

中且贯穿整个燃料通道。液体氧化剂经喷注器雾化、汽化后进入燃料通道与燃料接触开始

燃烧，固体燃料表面在燃烧区对流及热辐射的作用下持续发生热解，热解产物与边界层内

的氧化剂相互掺混发生化学反应以释放能量，燃烧过程发生在高温高压条件下并涉及多个

物理化学过程，包括燃面受到对流换热和热辐射的持续热解过程、燃料表面附近的热解气

体与氧化剂的掺混、燃面热解变化对近壁区域流动和燃烧的影响等。

[0003] 当前对于固液火箭发动机的燃烧性能评估普遍采用特征速度c*效率

进行评价，其中 P0为燃烧室压力， 为推进剂总的质量流量、A*为喷管喉道

面积。这种度量方式虽然可以间接的对发动机化学能‑热能转换效率进行总体评估，但难以

有效表征燃烧释热与火焰结构、燃料布局、混合、雾化等化学物理机制之间的相互耦合关

系，对燃烧流动现象缺乏认知，从而对可能导致燃烧性能降低的特定损耗机制及影响权重

知之甚少。特别需要说明的是，固液火箭发动机(1)中推进剂燃烧产生的热量及能量利用效

率与燃烧时氧化剂和固体燃料热解产物的混合比例(即氧燃比，氧化剂质量流量与燃料质

量流量之比)以及掺混程度密切相关。因此，保证推进剂在设定的氧燃比条件下燃烧就显得

极为重要，能够实现氧燃比的在线测量就显得极为重要。

发明内容

[0004] 针对现有技术中存在的氧燃比无法实现在线测量的技术问题，本发明的目的是提

出一种非接触式、在线的固液火箭发动机燃烧性能评估方法，其基于非接触的超声波技术

及TDLAS技术，通过对于发动机氧燃比、喷管出口高温燃气静温、水蒸气静压等在线定量测

量，辅助以成熟的化学平衡计算方法，获得发动机实时燃烧效率、实验静温与理论静温之比

等关键参数，可实现固液火箭发动机燃烧性能的综合评估。

[0005] 本发明采取的技术方案为：

[0006] 一种固液火箭发动机燃烧性能评估方法，包括如下步骤：

[0007] (1)通过超声波技术测量固液火箭发动机的固体燃料实时退移速率，退移速率即

为固液火箭发动机固体燃料燃面单位时间内向外移动的距离，即燃料质量流量

[0008] (2)通过发动机测控单元获得氧化剂质量流量 燃烧室实时氧燃比 总
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压Ptotal、发动机出口静压Ps、外界压力Pout以及发动机推力Tmeasured；

[0009] (3)通过固液火箭发动机的喷管出口的TDLAS单元，得到喷管出口尾焰静温Tmeasured

和水分压

[0010] (4)通过化学平衡计算工具得到发动机理论出口静温Ttheoretical以及理论比冲

I t h e o r e t i c a l，结合已知的燃料分子式得到理论上完全燃烧应生成水的物质的量

[0011] (5)选取固液火箭发动机喷管出口部分作为计算域，由推力公式得到发动机出口

燃气速度 其中，A为喷管出口横截面积，将燃料消耗与其燃烧产

生的燃气喷出看作同时发生，通过TDLAS系统测得的水分压 与完全气体状态方程，得

到出口实际水的物质的量 计算得到燃烧效率

[0012] (6)发动机总流量 与推力Fmeasured计算得实时比冲Iauthentic；

[0013] (7)通过实时氧燃比 以及相应的燃烧效率η、理论出口静温Ttheoretical、实际出口

静温Tmeasured、真实比冲Icalculate、理论比冲Itheoretical综合分析发动机燃烧状况。

[0014] 进一步的，所述步骤(1)中固体燃料为化学分子式已知的碳氢类燃料，具体采用石

蜡、聚乙烯或端羟基聚丁二烯中的任意一种。

[0015] 进一步的，所述步骤(1)中退移速率的测量过程为：

[0016] 超声波发射仪以固定频率通过超声波探头发射脉冲信号，超声波探头紧贴缓冲材

料，缓冲材料紧贴药柱外表面；超声波探头接收从药柱表面返回的超声波信号，通过识别药

柱内外表面的回波信号，根据提前测得的声音在此药柱中的传播速度计算此药柱的厚度信

息。

[0017] 进一步的，所述步骤(4)中化学平衡计算工具为CEA或CHEMKIN。

[0018] 一种固液火箭发动机燃烧性能评估系统，采用所述的一种固液火箭发动机燃烧性

能评估方法，包括固液火箭发动机、数据处理终端、超声波发射仪和录波仪、TDLAS单元，固

液火箭发动机的内部设置有药柱，氧化剂填充于药柱内部，固液火箭发动机的外侧壁上设

置有超声波探头，超声波探头的内部填充缓冲材料，所述固液火箭发动机工作过程中，超声

波探头发射并采集超声波信号，经超声波发射仪处理并传输给录波仪，经数据处理终端处

理得到药柱的厚度信息。该系统可用于测量燃料退移速率、记录发动机工作数据、测量发动

机燃气水分压和静温信息。

[0019] 进一步的，还设置有发动机测控单元，所述发动机测控单元控制已知流量的O2进

入固液火箭发动机与药柱在燃烧室中燃烧，药柱设置为石蜡基药柱，燃烧产生的燃气经喷

管膨胀加速后形成高速气流从而产生推力。该发动机测控单元的上位机软件由LabVIEW编

写，可以控制阀门开闭和传感器的通断并且可以接收传感器采集的数据。

[0020] 进一步的，沿着紧贴固液火箭发动机的喷管出口处设置有TDLAS系单元，TDLAS单

元包括TDLAS信号调制及信号处理模块、激光单模光纤、自聚焦准直透镜和光电探测器，

TDLAS信号调制及数据处理模块通过电流调制和温度调制控制激光器输出激光信号；激光
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信号经单模光纤通过自聚焦准直透镜进行准直，光路紧贴喷管出口，垂直穿过高温高速气

流，经激光接收端滤波、聚焦后传输至光电探测器，透射激光信号经光电探测器进行光电转

换，转换为电压信号传输至TDLAS信号调制及数据处理模块进行分析处理。通过分析处理可

以得到发动机燃气的水分压和静温信息。

[0021] 进一步的，所述激光器输出给定的扫描频率和输出波长，扫描频率为2‑10kHz，单

周期内包含4029.5cm‑1、4030.6cm‑1和4030.7cm‑1共三条吸收谱线。

[0022] 本发明的有益效果为：

[0023] (1)本发明提出一种固液火箭发动机燃烧性能评估方法。该方法基于固液火箭发

动机扩散燃烧特性，结合超声波技术与TDLAS技术，同时实现发动机工作时氧燃比、喷管出

口高温燃气温度及关键燃烧产物水蒸气分压的动态定量测量，结合发展成熟的化学平衡计

算工作，可从燃烧效率、理论/实际静温比等多角度对固液火箭发动机燃烧性能进行综合评

估。

[0024] (2)本发明基于两种在线测量实验技术，测量结果反映发动机动态燃烧特性，实现

了固液火箭发动机燃烧效率在线评估的技术突破，对深入了解固液火箭发动机燃烧机理及

优化发动设计具有重要意义。

[0025] (3)本发明系统简单，安全，测量成本低，并具有极强的适应性和发展潜力。

附图说明

[0026] 图1为本发明的具体实施流程图；

[0027] 图2为本发明的实验系统组成图；

[0028] 图3为某实验获得的TDLAS原始数据图；

[0029] 图4为某实验超声波系统得到的一次完整回波信号图；

[0030] 其中，1、固液火箭发动机；2、药柱；3、数据处理终端；4、发动机测控单元；5、TDLAS

信号调制及数据处理模块；6、激光器；7、单模光纤；8、自聚焦准直透镜；9、光电探测器；10、

超声波发射仪；11、录波仪；12、超声波探头；13、缓冲材料。

具体实施方式

[0031] 下面结合附图对本发明做进一步的详细说明，以令本领域技术人员参照说明书文

字能够据以实施。此处所描述的具体实施例仅用于解释本发明，而非对本发明的限定。另外

还需要说明的是，为了便于描述，附图中仅示出了与本发明相关的部分而非全部结构。

[0032] 本实验以氧气/石蜡基固液火箭发动机为例，如图2所示，一种固液火箭发动机燃

烧性能评估方法包括：固液火箭发动机1、药柱2、数据处理终端3、发动机测控单元4、TDLAS

信号调制及信号处理模块5、激光器6、单模光纤7、自聚焦准直透镜8、光电探测器9、超声波

发射仪10、录波仪11、超声波探头12、缓冲材料13。

[0033] 发动机测控单元4控制已知流量的O2进入固液火箭发动机与石蜡基药柱2在燃烧

室中燃烧，燃烧产生的燃气经喷管膨胀加速后形成高速气流从而产生推力。

[0034] 一种固液火箭发动机燃烧性能评估方法，包括如下步骤：

[0035] (1)通过超声波技术测量固液火箭发动机1的固体燃料实时退移速率，退移速率即

为固液火箭发动机固体燃料燃面单位时间内向外移动的距离，即燃料质量流量
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[0036] (2)通过发动机测控单元4获得氧化剂质量流量 燃烧室实时氧燃比

总压Ptotal、发动机出口静压Ps、外界压力Pout以及发动机推力Fmeasured；

[0037] (3)通过固液火箭发动机1的喷管出口的TDLAS单元，得到喷管出口尾焰静温

Tmeasured和水分压

[0038] (4)通过化学平衡计算工具得到发动机理论出口静温Ttheoretical以及理论比冲

I t h e o r e t i c a l，结合已知的燃料分子式得到理论上完全燃烧应生成水的物质的量

[0039] (5)选取固液火箭发动机1喷管出口部分作为计算域，由推力公式得到发动机出口

燃气速度 其中，A为喷管出口横截面积，将燃料消耗与其燃烧产

生的燃气喷出看作同时发生，通过TDLAS系统测得的水分压 与完全气体状态方程，得到

出口实际水的物质的量 计算得到燃烧效率

[0040] (6)发动机总流量 与推力Fmeasured计算得实时比冲Iauthentic；

[0041] (7)通过实时氧燃比 以及相应的燃烧效率η、理论出口静温Ttheoretical、实际出口

静温Tmeasured、真实比冲Icalculate、理论比冲Itheoretical综合分析发动机燃烧状况。

[0042] 其中，步骤(1)中退移速率的测量过程为：

[0043] 超声波发射仪10以固定频率通过超声波探头12发射脉冲信号，超声波探头12紧贴

缓冲材料13，缓冲材料13紧贴药柱2外表面；超声波探头12接收从药柱2表面返回的超声波

信号，通过识别药柱2内外表面的回波信号，根据提前测得的声音在此药柱2中的传播速度

计算此药柱2的厚度信息。

[0044] 设t2时刻药柱燃面对应的直径为d2,t1时刻药柱燃面对应的直径为d1,退移速率即

为

[0045] 本方法的具体实施步骤如图1所示：通过点火实验及超声波系统获得燃烧室的实

时氧燃比 燃烧室总压Ptotal、发动机出口静压Ps，代入化学平衡计算工具得到发动机理论

出口静温Ttheoretical、理论比冲Itheoretical。

[0046] 如图2所示，TDLAS信号调制及数据处理模块5通过电流调制和温度调制使激光器6

输出给定的扫描频率和输出波长，扫描频率为2‑10kHz，单周期内包含4029 .5cm‑1、

4030.6cm‑1和4030.7cm‑1共三条吸收谱线；输出的激光信号经单模光纤7通过自聚焦准直透

镜8进行准直，光路紧贴喷管出口，垂直穿过高温高速气流，经激光接收端滤波、聚焦后传输

至光电探测器9，透射激光信号经光电探测器9进行光电转换后，转换为电压信号传输至

TDLAS信号调制及数据处理模块5进行分析处理。此外，发动机工作过程中，超声波探头12会

发射并采集超声波信号，经超声波发射仪10处理并传输给录波仪11，经数据处理终端3处理

得到药柱厚度信息。
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[0047] 如图4所示，为此次实验经超声波系统一次完整回波信号图，实验前测得药柱厚度

d为15.77mm。药柱2内表面与外表面回波信号的时间差即为某时刻超声波在当前药柱中传

播一来回所需要的时间(经实验验证每组回波信号对应的时间可取此信号第一个波峰对应

的时间)，由图4可知此次由超声波脉冲产生的药柱内外表面回波信号的时间节点分别为

6.523×10‑4s与6.384×10‑4s，则超声波在此药柱中传播一来回的时间Δt为1.39×10‑5s，

由 得超声波在此药柱中的传播速度为2269m/s。在发动机工作过程中由于药柱

厚度的变小，药柱内表面的回波信号会左移，即不同时刻的Δt不同，已知超声波在此药柱

中的传播速度，由 即可得知当前药柱的厚度。通过V＝(πR2‑πr2)h得到发动机工

作时实时燃料消耗的体积，其中r和R为某时刻前后对应的药柱内径(mm)，h为药柱的长度

(mm)。经测算，已知石蜡分子式为C25H52，计算可得其完全燃烧理论上产生的水的物质的量

[0048] 基于吸收光谱原理，当一束频率为v的激光通过流场，其出射光强It和入射光强I0
满足Beer‑Lambert关系式：

[0049] (It/I0)v＝exp(‑kv·L)     (1)

[0050] 式中：kv(cm
‑1)为吸收系数，L(cm)为吸收长度。其中吸收系数kv是吸收组分分压

PH2O(这里以H2O作为研究组分，atm)，吸收谱线线强度S(T)(cm‑2atm‑1)，线型函数φ(v)(cm)

的函数：

[0051]

[0052] 式中：线型函数满足归一化条件，即∫φ(v)dv≡1。

[0053] 式(2)中的吸收组分分压是气流参数，而吸收线强度为吸收线的固有属性，它是温

度的函数。将吸收系数和吸收长度的乘积kvL称之为光谱吸收率αv：

[0054]

[0055] 任意温度下的线强度S(T)由已知温度T0的线强度计算得到：

[0056]

[0057] 式中：E″(cm‑1)为吸收跃迁的低能级能量，h(J·s)为普朗克常数，c(cm/s)为光速，

k(J/K)是波尔兹曼常数，Q(T)是配分函数，它反映了在所处温度T(K)下，在对应吸收低能级

上的粒子数占总粒子数的比值。

[0058] 由式(3)和式(4)可知，采用直接吸收‑波长扫描法同时获得两条及以上的吸收谱

线线型，通过其比值即可得到温度Fmeasured，进而根据式(3)得到吸收组分分压

[0059]

[0060] 图3给出某实验获得TDLAS的原始数据。在一个扫描周期可同时获得4029.5cm‑1、

4030 .6cm‑1和4030 .7cm‑1三条吸收谱线，基于其积分吸收率可同时实现喷管出口静温
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Fmeasured和吸收组分分压 的测量。

[0061] 通过点火实验可得到推力Fmeasured、外界压力Pout、氧化剂实时流量 由超

声波测量单元可得知燃料实时消耗量(即燃料质量流量 )，由推力公式可得出口燃气

速度 已知发动机喷管出口截面为A，设某微小时间段为t，由理想

气体状态方程可知此微小时间段内实际生成水的物质的量

[0062] 由此可得知发动机的实时燃烧效率

[0063] 通过点火实验可得到发动机的推力Fmeasured，结合总流量 可得

到实际比冲Iauthentic。

[0064] 该方法基于非接触的超声波技术及TDLAS技术，通过对于发动机氧燃比、喷管出口

高温燃气静温、水蒸气静压等在线定量测量，辅助以成熟的化学平衡计算方法，获得发动机

实时燃烧效率、实验静温与理论静温之比等关键参数，能够实现固液火箭发动机燃烧性能

的综合评估。该方法实现了固液火箭发动机燃烧效率在线评估的技术突破，对提升固液火

箭发动机扩散燃烧机理认知，发动机优化设计等具有重要意义；此外，该方法测量具备测试

系统简单、时间分辨率高等优点，应用前景广泛。

[0065] 以上所述并非是对本发明的限制，应当指出：对于本技术领域的普通技术人员来

说，在不脱离本发明实质范围的前提下，还可以做出若干变化、改型、添加或替换，这些改进

和润饰也应视为本发明的保护范围。
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图2

图3
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图4
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