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一种固冲发动机纯净来流气源系统
设计
谭正一*
中国空空导弹研究院，河南 洛阳 471009

摘 要：为了模拟固冲发动机飞行状态下来流总压、总温，在地面试验中需要高压气源，同时要利用特制加热器对空气进行

加热。来流品质对固冲发动机性能影响的研究有重要意义，一些部件考核试验也需要洁净空气。为满足纯净来流的试验需

求，分析了常用加热方法的特点，提出了气罐内部封闭电加热的方法，实现了空气无污染加热。对系统组成及工作原理、解

决的技术问题、温度仿真计算、试验应用等方面进行了详细介绍，表明气罐内部封闭电加热方式是一种可行的纯净空气加热

方案。
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国内对于固冲发动机的研究主要采用地面试验、飞行

试验和数值模拟的方法，其中地面试验是基础[1,2]。目前常

用的固冲发动机地面试验方法有直联试验、自由射流试验

和半自由射流试验等。为了在地面进行试验研究，必须建

造能够模拟飞行状态下的总温、总压、马赫数和气体中氧气

组分的来流模拟设备[3]。高温空气是来流模拟的基础，在

地面试验中，一般采用加热器加热气流的方法实现来流总

温模拟[4~6] 。国内外对来流加热方式有直接加热和间接加

热两大类，其中常用的有蓄热式加热、电弧加热、燃烧加热

等。以上方法各有优缺点，可以根据试验工况需求以及经

费投入选择相应的加热方法。随着对固冲发动机研究的不

断深入，人们对来流品质对发动机燃烧性能的影响有了更

多的关注，为得到更为真实的燃烧特性，提出了纯净来流的

试验需求。同时，发动机一些部件的考核试验也需要高温

洁净空气。

为满足纯净来流的试验需求，本文分析、对比了国内外

常用加热方法的优缺点，综合考虑建设成本及实现难度，提

出一种在气罐内部封闭加热的方法，实现了对空气的无污

染加热，并设计了一套应用于固冲发动机试验的纯净气源

系统。

1 加热方式选取

目前，国内外常用的加热方式有蓄热式加热、电弧加

热、燃烧加热等。针对纯净来流的试验需求，分析、对比不

同加热方式对气流成分的影响、实现难易程度等问题，探索

一种较为经济适用的加热方案。

蓄热式加热属间接加热，一般采用预先加热蓄热体，然

后进行热交换的方式。常用电加热方法对气流没有污染，

不改变气流成分，但热惯性大，温度控制相对较难，试验过

程中加热体温度持续下降，需冷热掺混装置实现温度持续

稳定。

电弧加热属直接加热，能达到非常高的温度，且对空气

的化学组成无大的影响，但电极物质的微细粒子会混入气

流中。气体离子化，存在一次试验要消耗极大电功率的问

题，而且投资巨大，建设难度较高[7~9]。

燃烧加热直接在空气中喷入燃料进行燃烧，一般采用

氢气或者煤油燃烧两种方式，属直接加热法，其加热温度

高，缺点是燃烧产物H2O、CO2、NO等污染空气。由于加热

消耗空气中的氧，需要对空气品质进行补偿，为了补偿燃烧

导致的含氧量降低，一般会采取补氧措施 [10] ，对于产生的

其他污染气体则无法消除。补氧系统的使用会带来一定的
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安全隐患，历史上曾经出现过氧气系统爆炸的安全事故。

上述加热方案，各有优缺点，均为对气流进行加热，瞬

时加热功率高，系统相对较为复杂。对于纯净来流的试验

需求，电加热方式是最好的办法；从经济性及建设难度看，

对静态的上游空气进行加热，加热功率低，实现方法更为简

单，本系统选取气罐内部封闭电加热的方法。

2 系统设计
纯净来流气源系统主要由高温高压储气罐、电加热器

及控制系统组成。

2.1 高温高压储气罐

2.1.1 罐体结构

本方案为罐内直接加热，气罐设计温度为350℃。储气

罐采用卧式安装，每台储气罐有4组电加热器，电加热器采

用外部法兰连接形式，由储气罐底部左右两侧安装，其布局

如图1所示。

2.1.2 热辐射问题

电加热器在罐内工作时存在罐体受到热辐射问题，电

加热器最高温度可达600℃，如果不采取措施，罐体温度极

可能超过350℃的设计指标。同时加热器温度被罐体吸收，

空气加热速度大大降低，加热周期会变长。

为降低罐体温度、缩短加热时间，气罐内部设置隔热屏

结构。隔热屏采用抛光不锈钢板，具有良好的反射效果，同

时隔热屏设计有通气孔，保证其内外气压平衡，避免快速放

气时内外压力失衡导致结构破坏。

2.1.3 罐体散热问题

罐体较大，散热量也相应较大，为减少热损失，气瓶需

采取保温措施。保温方式有内保温和外保温两种，内保温

施工难度较大，且内保温方案有保温材料与罐体材料热膨

胀系数不同的问题，长期使用过程中会出现绝热层破坏，污

染空气，甚至有绝热失效的可能；外保温方案施工相对简

单，成熟可靠，因此本方案采用了外隔热保温方式。

2.1.4 罐体热膨胀问题

罐体升温会产生热膨胀，膨胀产生的位移直接影响罐

体支撑架及下游管路。为避免位移导致下游管路受损，气

罐出气端支架与支撑座采用固定连接方式，限制本端位移；

另一端为非固定连接，可相对滑动，支座设计限位螺栓，支

架限位孔为条形孔，预留移动空间。同时，鉴于罐体质量超

过40t，需尽量降低接触面摩擦系数，减小摩擦力，基础支座

与罐体支架接触面采用平滑金属面。

2.2 电加热器

每组电加热器主要由一对法兰、三组电加热体及电加

热体保护管等构成。电加热体为额定功率 8kW的U形电

加热管，为延长电加热管的使用寿命，在每根电加热管内部

预埋温度传感器用于监测电加热管表面温度负荷，从而控

制电加热管的持续工作时间。

电加热体采用管状结构形式，由合金电热丝、绝缘材料

和金属导管等材料构成。单根电加热体为U形电热丝，末

端引线；外部采用316不锈钢管作为外保护管；内部用MgO

绝缘材料压实填充，冷态绝缘电阻不小于50MΩ，热态绝缘

电阻不小于1MΩ；端面用专用密封件密封。

2.3 控制系统

电加热控制系统主要由电加热控制台、电加热控制柜、

传感器组成，包含了温度传感器、压力传感器、PLC控制器

和工控机等组件，控制系统构成如图2所示。

2.3.1 电加热控制台

电加热控制台主要由一台工控机及PLC控制器组成，

负责整个电加热过程监控，实时进行数据采集、处理、分析

和显示。同时，可实现远程加热控制，当出现储气罐超压或

超温时，能及时报警并自动切断电加热器。

电加热控制台与控制柜采用以太网连接，通过TCP/IP

协议进行数据通信。控制柜将各传感器测量信号和电加热

回路工作状态信号远传至电加热控制台，控制台做完数据

分析后，发出控制指令控制电加热控制柜工作。

2.3.2 电加热控制柜

电加热控制柜主要用于气罐内电加热器的加热控制，

具有手动/自动、远程/本地多种控制方式，以及设备运行的

连锁保护，并通过以太网通信与远程电加热控制台进行数

据交互，达到实时监控电加热器工作过程的目的。

控制柜也实时监测储气罐内气体的压强、温度、电加热

器表面温度，以及电加热器工作电压、电流，通过固态继电

图1 储气罐及加热器安装示意图

Fig.1 Installation diagram of the air tank and heater
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器实现对电加热回路通断状态的连续控制。

电加热控制柜的动力电源采用三相380V交流电，主回路

设置空气断路器，作为总电源的通断操作，起到系统故障过流

安全保护作用。通过固态继电器控制电加热器通断，实现电

加热器分组分时加热，其控制系统原理框图如图3所示。
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图3 电加热控制柜原理图

Fig.3 Schematic diagram of the electric heating control cabinet

温度调节采用PLC控制器内置脉宽调制输出单元，控

制固态继电器的通断频率,从而改变电加热器的功率,实现

加热温度控制。

电加热控制柜手动控制一般为调试用状态，自动控制

分远程/本地两种控制模式。当系统处于本地控制状态时，

电加热器通断由温控仪、控制器及多路数字式巡检仪共同

判断，若加热达到目标温度，系统将自动停止加热；当系统

处于远程控制状态时，加热目标温度加热状态由远程电加

热控制台决定。

当系统监测到储气罐内气体温度、压强达到报警值，系

统自动关闭加热器并发出声光报警；系统对主回路电压和

每组电加热管工作电流进行实时监测，当电加热管表面温

度达到设定温度时，自动切断该组加热器，实现加热管过热

保护功能，并在上位机界面上实现指示。

3 温度计算仿真

在加热体工作时，由于隔热屏的设置，罐体不会受到直

接热辐射，为评估隔热屏方案的有效性，掌握各部位温升情

况，确保罐体温度不产生超温，进行了仿真计算。

3.1 计算假设

按照在高压储气罐中对空气加热的实际过程，采用辐

射及传导模型对储气罐中空气加热过程进行了传热模拟计

算，基于如下假设：（1）将罐体考虑为均匀圆柱体，加热体布

置在罐体中心，由于对称因素，计算模型仅考虑罐体的一

半；（2）加热体与罐体内部隔热屏之间仅仅通过热辐射交换

热量，有效辐射率 0.6，暂时忽略空气引起的热传导损失；

（3）隔热屏内外侧空气不发生剧烈的流动，存在一定的温度

梯度。

3.2 计算模型

3.2.1 计算有限元模型

带有隔热屏的罐体计算有限元模型如图 4所示，其中

黑色壳体为外保温层，绿色壳体为金属罐体，黄色为隔热

屏，中间红色柱体为加热体。

图2 电加热控制系统构成图

Fig.2 Composition diagram of the electric heating control system

图4 计算有限元模型

Fig.4 Finite element model of calculating
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3.2.2 计算材料参数

计算材料参数有：（1）外保温材料厚度 100mm,导热系

数0.088 W/（m·℃）；（2）罐体材料厚度100mm，材料选为钢

材，导热系数参考值45.01 W/（m·℃）。

3.2.3 计算边界

计算边界：（1）罐体外表面与空气采用对流换热，传热

系数20W/（m·℃）；（2）隔热屏与罐体之间为封闭平板之间

辐射换热模型；（3）根据保温层厚度及导热系数，换算罐体

与保温层之间传热系数 25W/（m ·℃）；（4）加热体功率

96kW。

3.3 计算结果

采用该计算模型，加热 1h后隔热屏温度约 351.8℃，分

布如图 5所示；加热体温度 515℃，而罐体温度 65℃,如图 6

所示。

加热1.5h后隔热屏温度约354.8℃，分布如图7所示；加

热体温度517℃，而罐体温度83℃,如图8所示；各个部分温

度随时间变化曲线如图9所示。

3.4 结果分析

图9显示，随加热器工作，加热体和隔热屏温度快速升

高，1h后加热体温度趋于平衡，温度达到517℃，1.5h后隔热

屏温度达到360℃后逐步趋于稳定，整个仿真过程罐体温度

升温缓慢。

由于隔热屏的存在，加热体向外辐射热量被有效拦截

在罐体内部，罐体温度主要通过空气热传递升温，其温度不

会高于空气温度，隔热屏能有效防止气罐超温情况出现。

4 调试及试验应用

4.1 调试情况

系统调试分别对系统加热能力、控制系统稳定性、安全

措施可靠性进行了验证。

图5 加热1h后隔热屏温度

Fig.5 Temperature of the heat shield after 1 hour's heating

图6 加热1h后罐体温度（平均值）

Fig.6 Temperature of the shell of tank after 1 hour's

heating(average value)

图7 加热1.5h后隔热屏温度

Fig.7 Temperature of the heat shield after 1.5 hour's heating

图8 加热1.5h后罐体温度（平均值）

Fig.8 Temperature of the shell of tank after 1.5 hour's

heating(average value)

图9 加热系统各部分温度随时间变化曲线

Fig.9 Change curve over time of all parts of the

heating system
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在进行的极限工况加温测试中，罐内空气按最高设计

值加压，而后进行加温测试。本次加温时间较长，经过加热

器连续工作，实际加热时间约为 19h到达目标温度 350℃，

系统运行稳定，温度曲线如图10所示。

加热完毕后进行放空处理，随后进行再次充气，重新加

温，约3h罐内空气恢复到350℃。由于气罐基础温度较高，

加热器热量基本被空气吸收，因此加温速度变快。在进行

连续试验时，系统试验效率高。

4.2 试验应用

由于高温空气从气罐到试验台需经过管路及流量调节

设备，沿程因管路吸热及热损失，温度会有一定程度下降，

下游管路需有保温措施。试验前，针对各典型工况需分别

进行调试，以确定上游温度。

利用本系统加热空气分别进行了固冲发动机半自由射

流试验、连管试验、固体发动机气动加热等试验。以固冲发

动机半自由射流试验为例，介绍系统在实际应用中温度变

化情况，如图11所示。

图中显示了气罐内空气和限流喷管入口温度变化情

况，试验时长约 12s。试验前空气温度 270℃，试验后温度

下降约2℃，试验段上游温度基本稳定；限流喷管入口总温

在 3s内快速升高到 189℃左右，试验段温度在目标工况上

下5℃范围内，满足试验要求。

各种应用结果表明，本气源系统提供的高温纯净空气

可有效应用于固冲发动机各项地面试验，同时也可以拓展

至固体火箭发动机热环境试验。

5 结论
本系统采用罐内封闭电加热方式实现空气加热，具有

控温准确、无污染、防爆、瞬时功率小等优点，是一种可行的

纯净空气加热方案。

系统解决了加热过程中加热体对罐体的热辐射、罐体

对外散热及热膨胀问题，提高了系统安全性。

气罐内电加热方式控制参数单一，系统简单可靠，造价

低廉，经济性好。

系统因受限于内保温技术瓶颈，未实现内隔热，大量热

量被罐体吸收，试验时前期加热周期较长，如解决该问题，

系统加热效率将得到改善，空气温度也将得到有效提高。
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A System of Pure Air Supply Design for Solid Rocket Ramjet Intake

Tan Zhengyi*
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Abstract: In order to simulate the incoming flow's total pressure and temperature for solid rocket ramjet in flight

status, we need high pressure air source in the ground test, and the air should be heated by special heater. It's very

important for the study of the quality of incoming flow's bad effects to the combustion performance of ramjet, some

components' tests of the rocket need pure air. Through analysis the characteristic of different heating methods, and

put forward a new way of heating by electricity in the air tank, to satisfy the need of pure incoming flow in the test. This

article introduces the design process and applications of this system in detail, from the composition and operating

principle, solutions of the technical matters, simulation calculating of the temperature, experimental applications. It

shows the method of heating by electricity in the air tank is workable.
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