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基于犆犃犜犐犃的固体火箭发动机系统设计
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摘要：发动机图形绘制与性能计算是火箭设计的关键步骤，通过对固体火箭发动机设计过程的分析，提出ＣＡＴＩＡ 参数化图形绘制技术；

以单孔管状装药发动机为例，建立了发动机燃烧室与喷管模型，在ＶＣ环境下利用ＣＡＴＩＡＡｕｔｏｍａｔｉｏｎ二次开发技术实现了燃烧室与喷管参数化

设计，完成了两者装配与动态显示；利用Ｍａｔｃｏｍ实现内弹道压力时间曲线计算，发射段轨道分析；最后完成系统软件编制；实际使用情况表

明，使用该软件可快速构造发动机，进行全面的性能分析，为固体火箭发动机方案论证与初步设计提供了有力的工具。

关键词：固体火箭发动机；ＣＡＴＩＡ；内弹道；发射段
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０　引言

自从２０世纪８０年代美国
［１］和法国［２］先后成功地将计算机

辅助设计技术应用到固体火箭发动机［３］的设计中以来，国内外

有多家单位都积极开展ＳｒｍＣＡＤ的理论研究与实践
［４］。国内

也建立了一些发动机组成部分的ＣＡＤ系统，如装药ＣＡＤ系

统、喷管 ＣＡＤ 系统，部分专用的计算程序，如热力计算程

序、内弹道计算程序、性能预示程序等，有力地推动了ＣＡＤ

技术在航天领域的应用。今天的固体火箭发动机ＣＡＤ技术，

已经不仅能解决单个零部件的设计、优化或制图等问题，而且

能解决发动机作为导弹武器系统的一个子系统时与导弹各子系

统之间的，以及发动机自身各部件之间错综复杂的性能和结构

方面的制约关系问题。

固体火箭发动机设计是一项复杂的系统工程，从任务上讲不

但要完成方案设计和图形显示，还要进行多项计算和性能分析。

文献［５］分析了固体火箭发动机系统设计软件按数据依存关系可

以分为总体设计和图形绘制两个模块 ，其中前者提供固体火箭发

动机的参数，而后者则利用相应参数生成二维或三维图形，从而

生成图纸。因此，两个模块可以分别作为独立的系统进行开发 ，

其间通过数据接口 （如数据库等）实现参数传递。

本文利用ＣＡＴＩＡ参数化设计与建模能力实现图形生成，

结合 Ｍａｔｌａｂ强大计算能力完成性能计算等。首先探讨了火箭

发动机设计的一般过程，然后分析了发动机的内弹道和发射段

数学模型与计算实现，最后介绍了 ＣＡＴＩＡ及二次开发的原

理，并给出了固体火箭发动机的部分ＣＡＴＩＡ绘图结果。

１　固体火箭发动机总体设计

１１　总体设计一般过程

前已叙及，固体火箭发动机设计主要包括总体设计和图形绘

制。总体设计包括发动机结构形式选择、主要设计参量确定、装

药设计、内弹道性能分析、发射段轨迹分析等，固体火箭发动机

软件设计结构如图１所示
［６］。本文通过规定最小平均推力和发动

机最大直径及有效工作时间这３个输入来开始设计。

图１　总体设计结构框图
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图２　内弹道压力—时间曲线

１２　固体火箭发动机内弹道性能计算

内弹道性能计算主要是计算燃烧室压力，燃烧室压力是

关系发动机性能的一个重要的热力参数。燃烧室压力计算可

分为上升段、平衡段、后效段三部分［７］，其中平衡段的计算

最为简单，从平衡段开始计算如下。

１．２．１　平衡段压力计算

一般用平衡压力代替燃烧室压力，平衡压力Ｐｅｑ计算过

程如下：

犘犲狇＝ ρ狆φ（θ）α犛 χ犚犜槡 ０

φ２Γ犃［ ］
狋

１
１－狀

（１）

式 （１）中，ρΡ 为推进剂密度；φ（θ）为推进剂平均侵蚀函数；α

为燃速系数；Ｓ为装药燃烧面积；χ为热损失修正系数；犚为

燃气的气体常数；Ｔ０为推进剂的燃烧温度；φ２ 为流量修正系

数；Γ为比热比犽的函数；犃狋为喷喉面积；狀为燃速压力指数；

在无侵蚀效应和装药燃烧面积保持不变的条件下，取φ（δ）＝

１，φ２ ＝０．９５，ρΡ，α，犛，Α狋， χ犚犜槡 ０，狀在初步设计完成后为常

值，Γ可查表得到，为常值，故犘犲狇的值为常量，因此平衡段

的压力—时间曲线为一条水平直线。

１．２．２　上升段压力计算

令

狋＝
犞犵０

（１－狀）φ２犃狋Γ
２犆

犾狀
１－（

犘犻犵
犘犲狇

）１－狀

１－（
犘
犘犲狇

）１－狀
，γ＝

（１－狀）φ２Α狋Γ
２犆

犞犵０

（２）

犘＝犘犲狇 １－犲
－γ狋 １－（

犘犻犵
犘犲狇

）１－［ ］｛ ｝狀

１
１－狀

（３）

式 （２）～ （３）中，狋为时间；犞犵０ 为燃烧室的起始自由容积；

犘犻犵为点火压力；犆为特征速度；犘为压力；一般取犘犻犵＝

０．３犘犲狇。由于γ＞０；因此从理论上讲，需要经过无限时间，

燃烧室压力才能到达平衡压力。但是实际上压力上升很快，一

般中小型火箭发动机在装药点燃后０．０１ｓ左右，燃烧室压力

就可以到达平衡压力的９５％以上。因此上升段计算方法如下：

先取上升段终点的压力犘犱＝０．９５犘犲狇，通过 （２）求得对应的

时间狋犱 作为上升段的结束时间；再在狋＝０至狋＝狋犱 之间插入若

干时间点，并由 （３）求得对应的压力，将这些点连接起来，

即得到上升段的犘－狋曲线。

１．２．３　后效段压力计算

假设装药的起始燃烧厚度为犲１，推进剂燃速为狏，则可估

算平衡段时间为狋１＝犲１／狏；后效段压强计算如下：

犘＝犘犲狇［
２犞犮

（犽－１）φ２ΓΑ狋 χ犚犜槡 ０狋＇＋２犞犮
］
２犽
犽－１ （４）

式 （４）中，狋’为时间，从后效段开始计算；犞犮 为燃烧室容

积；犽为推进剂的热力比值；在初步设计完成后，犞犮，犽为常

值，后效段压力仅与狋’有关。计算方法为：取狋’为从０到１

之间的若干值，由 （４）式计算出后效段压力，当压力＜０．３

时即停止计算，并取时间狋＝狋１＋狋’，可得到后效段压力时间

曲线。在程序中取火箭最小平均推力为３００ｋＮ，发动机最大

直径为４２６ｍｍ，有效工作时间为２ｓ，总体设计后，内弹道计

算如图２所示。

上升段起始压力 （狋＝０时）应该为０．３犘犲狇，但计算结果显示

起始压力明显大于０．３犘犲狇；这是由于上升段时间很短 （只有

２９ｍｓ），压力—时间曲线不能完全显示，并非程序计算错误。

１３　固体火箭发动机发射段分析

为了进一步验证火箭总体性能，通常需要分析计算无人机的

发射过程：利用发动机推力，在倾斜轨道上推动飞机起飞。通常

假设在火箭工作结束前，飞机的飞控系统不工作，飞机仅是一个

抛物体，将这一过程的飞机假设为质点进行计算分析，即确定推

力时间关系。火箭一般会经过离轨前发射和离轨后飞行和分离落

体运动３个阶段，下面以离轨前发射阶段为例进行分析，以如下

微分方程组为数学模型分析离轨前发射段规律［８］。

犿
ｄ狏
ｄ狋
＝犉犣犜 ＋犉犇 －

１

２ρ
狏２犛犆狓－犿ｇ犳ｃｏｓθ０－犿ｇｓｉｎθ０

ｄ犾
ｄ狋
＝狏

ｄ犿
ｄ狋
＝
犉犣犜

犵犐狊狆
（５）

初始条件为犞狋＝０ ＝０，犾狋＝０ ＝０，犿狋＝０ ＝犿０ 。

计算结束条件为犾＝犾０ 。

公式 （５）中，狋为时间；犿 为飞机的瞬时质量 （包括火

箭质量）；狏为飞机沿轨道滑动速度；犉犣犜为火箭的总轴向推

力；犉犇为飞机自身动力装置的总轴向推力；ρ为飞机发射阵地

的空气密度；犛为飞机气动参数的特征面积；犆狓为飞机空气

动力阻力系数；犵为重力加速度；犳为轨道与飞机的摩擦阻力

系数；θ０ 为飞机发射倾角；犾为飞机在轨道上的滑行距离；犐狊狆

为火箭推进剂比冲；犾０ 为发射轨道的长度。

式 （５）是一组微分方程组，通常将其转化为以ｌ作为自

变量，其余为变量来计算，这样更容易求解。使用 Ｍａｔｃｏｍ
［９］

求解该方程组；Ｍａｔｃｏｍ是 ＭａｔｈＴｏｏｌ公司开发的第三方控件，

它可以将犿脚本文件和犿函数转化为具有相同功能的Ｃ／Ｃ＋＋

文件。相比 Ｍａｔｌａｂ自带的编译器，使用 Ｍａｔｃｏｍ 转化代码要

简单许多，因为它是自动完成的，而且使用 Ｍａｔｃｏｍ 工具可以

方便生成动态链接库文件 （ｄｌｌ）和可执行文件 （ｅｘｅ），这样程

序可以脱离 Ｍａｔｌａｂ环境，提高了代码的复用率和执行速度。

文中使用 Ｍａｔｃｏｍ４．５版本。

１４　发射段实例计算

由于火箭发射时间很短，故犉犣犜取火箭的最小平均推力，

犉犇＝０；假设轨道长ｌ＝１００ｍ，求解后得到速度—时间，距

离—时间关系分别如图３、图４所示。

２　固体火箭发动机的犆犃犜犐犃参数化设计与建模

ＣＡＴＩＡ是一款包含ＣＡＤ／ＣＡＭ／ＣＡＥ／ＰＤＭ 于一体的三

维设计软件，提供了强大的参数化设计与建模能力，参数化设

计即事先用ＣＡＴＩＡ绘制粗略模型并提供模型控制参数接口，
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图３　速度—时间曲线

图４　距离—时间曲线

然后通过改变参数值得到精确模型；建模即通过计算得到准确

值后直接绘制模型。ＣＡＴＩＡ提供了多种二次开发接口，通过

这些接口可以实现任何用户所需的特殊功能。ＣＡＴＩＡ的二次

开发接口有两种［１０］：ＣＡＡ Ｖ５Ａｕｔｏｍａｔｉｏｎ和 ＣＡＡＣ＋＋。

ＣＡＡＡｕｔｏｍａｔｉｏｎ容易掌握，但功能有一定限制，不过足以解

决参数化模型问题，而且随着 ＣＡＴＩＡ版本的更新，其功能还

在不断地增强；ＣＡＡＣ＋＋功能强大，但较难掌握。本文通

过ＣＡＡＶ５Ａｕｔｏｍａｔｉｏｎ二次开发接口完成参数化设计与建模。

２１　犆犃犃犞５犃狌狋狅犿犪狋犻狅狀二次开发接口

Ａｕｔｏｍａｔｉｏｎ技术允许一个应用程序操纵另一个应用程序。基

于Ａｕｔｏｍａｔｉｏｎ技术的客户程序并不是直接获取或者处理数据，而

是通过暴露的对象和属性，利用对象的方法和属性获取、设置和

处理数据。ＣＡＡＶ５Ａｕｔｏｍａｔｉｏｎ中，所有的数据均以对象的形式

进行了封装，ＣＡＴＩＡ中的对象以层次化的形式组织，形成对象模

型树结构。Ａｕｔｏｍａｔｉｏｎ可以将应用程序的特性提供给ＶＢ、ＶＢＡ、

ＶＢＳ，以及其它语言编写的客户程序。它解决了这些语言不能使

用常规的ＣＯＭ接口与ＣＯＭ对象对话而引起的问题。但是，它并

没有局限于ＶｉｓｕａｌＢａｓｉｃ体系的语言中，其他语言编写的客户程序

也可以使用Ａｕｔｏｍａｔｉｏｎ，例如ＶＣ＋＋。本文即选择ＶＣ＋＋平台

来完成参数化模型的驱动程序。

２２　犆犃犜犐犃参数化设计与建模驱动程序开发步骤及模型显示

在ＶＣ＋＋中引入ＣＡＴＩＡ的类型库文件后，编写驱动程

序的基本流程如下［１１］：

（１）如果ＣＡＴＩＡ尚未启动，则启动ＣＡＴＩＡ；

（２）打开需要更新的模型文件或建立模型；

（３）提取尺寸参数，并修改参数值；

（４）处理模型更新时可能抛出的异常，如果模型更新失败，

恢复原模型并返回错误代码给主调程序；如果模型成功更

新，保存模型文件。

参数化设计或建模完成后，为了更好地与用户交互，需要

动态显示ＣＡＴＩＡ模型，本文将达索公司推出的３ＤＸＭＬＰｌａｙｅｒ

提供的浏览控件集成到开发环境中。达索公司最新推出的新的

文件格式３ＤＸＭＬ，不仅可以将ＣＡＴＩＡ文件大小大幅度缩减，

而且可在不安装ＣＡＴＩＡ的前提下浏览３Ｄ模型，更加方便了

用户使用。３ＤＸＭＬＰｌａｙｅｒ浏览控件可以动态观看三维模型，

用户可以旋转，放大缩小模型，并可以隐藏或显示部分组件，

使用时只需将ＣＡＴＩＡ文件另存为３ｄｘｍｌ格式，然后添加到

３ＤＸＭＬＰｌａｙｅｒ中即可浏览。

２３　火箭发动机犆犃犜犐犃参数化设计与建模实例

火箭发动机燃烧室结构比较简单，利用ＣＡＴＩＡ参数化设

计其结果如图５所示。表１为参数化设计程序驱动前后驱动变

量取值比较。

表１　燃烧室模型驱动前后驱动变量的取值

驱动变量 模型驱动前 模型驱动后

前段螺纹长（ｍｍ） １０ １９

后段螺纹长（ｍｍ） １０ １９

装药长度（ｍｍ） ２０ ２２２３

燃烧室内径（ｍｍ） １６ ４１６

燃烧室外径（ｍｍ） ２０ ４２６

本文中喷管采用复合锥形单喷管结构，喷管是将发动机热

能转换为动能的关键部件，它的型面设计比较复杂［１２］。生成

的模型如图６所示。

图５　参数化设计后燃烧室结构　　　图６　喷管模型　　　　

３　结论

通过发动机参数的数学分析和建模，实现了其自动化参数

设计和图形绘制，同时实现了其性能评估。由于精力与时间限

制，许多模型只能依附于一定的研究课题，在软件优化和完整

性方面还需进一步完善，但利用该软件，方便地完成了许多方

案论证工作，大大提高了设计效率。
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读写时序，并在Ｘｉｌｉｎｘ公司提供的ＩＳＥ１３．４开发工具中综合编

译并映射到ＦＰＧＡ中运行。ＦＰＧＡ程序流程图如图３所示。

图３　ＦＰＧＡ程序流程图

由于固件配置采用内部时钟，ＦＰＧＡ 使用ＦＸ２ＬＰ提供的

接口时钟ＩＦＣＬＫ，接口引脚中满、空信号和读写使能等输入

信号则控制ＦＰＧＡ输出控制信号，输出控制信号均在ＩＦＣＬＫ

时钟下产生。ＦＰＧＡ端程序主要实现以下功能：根据ＰＣ端发

出的读／写使能信号 （ＦＬＡＧＤ）产生地址信号ＦＩＦＯＡＤＲ ［１：

０］以选择相应的端点ＦＩＦＯ，判断空／满标志，激活读／写控制

信号，传送数据或接受指令，反复执行以上操作。

３　测试结果及分析

本设计主要通过ＫｅｉｌｕＶｉｓｉｏｎ２和ＩＳＥ１３．４开发平台实现。

在测试过程中借助ＣｈｉｐＳｃｏｐｅＰｒｏ对ＦＰＧＡ逻辑工作状态进行

跟踪测试，测试结果图４所示。

图４　ＦＰＧＡ的信号波形图

　　从测试结果图４可以看出，在ＦＰＧＡ的挂起状态，若在

ＩＦＣＬＫ的上升沿检测到ＰＣ发出的读指令 （即ＳＬＣＳ变高）以

后，检查输入／输出缓冲区的满、空标志，并产生相应的读写

控制信号，并重复上述操作，满足了ＦＰＧＡ时序控制的要求。

通过 Ｃｙｐｒｅｓｓ提供的 ＳｕｉｔｅＵＳＢ３．４开发包中的 ＤＡＴＡ

Ｓｔｒｅａｍｅｒ应用软件
［１１］，在 ＷＩＮＤＯＷＳＸＰＳＰ２中测试传输速

度达到了３９ＭＢｐｓ，满足了水下航行体数据快速传输要求。

４　结论

在水下航行体参数记录系统中，对记录数据的快速提取是

一个比较重要的设计。在目前的工程设计中采用 ＲＳ２３２或

ＣＡＮ总线进行参数提取，严重影响对水下航行体的测试效率。

采用ＵＳＢ来进行航行体记录数据的提取，可以明显改善数据

提取效率。由此可见在水下航行体的工程设计中，采用 ＵＳＢ

进行数据传输有较大的应用价值。

同时，该设计可扩展性好，已经被应用于数据传输与采集

的板卡上，经实际测试，数据误码率低，传输速率可达

３９ＭＢｐｓ，可以满足水下航行体数据快速传输要求。但水下航

行体在水下运动，环境相对较恶劣，对电磁特性提出特殊要

求。在实际工程设计中必须考虑高速传输条件下的电磁特性要

求，需要深入研究探索以完善设计。
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