
模型固体火箭发动机拉法尔喷管初步设计

与发动机综合性能提升方法的研究

Quix 中青为火箭小组

摘要：本文简单的探讨了固体火箭发动机拉法尔喷管的工作状态与一般设计方法，并通过

了一些实例研究了其对性能提升的情况，结果表明对于一般的低压发动机使用拉法尔喷管对

推力的提升较小，对于高压发动机而言则很有必要。同时药柱可燃端面数量也对发动机总体

性能起到了关键的作用。
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拉法尔喷管概述

拉法尔喷管是一种使气流从亚音速加速到超音速的收缩-扩张喷管，主要用途为产生超音速

气流，如下图所示。对于燃烧室出口气流压强较大的航空发动机而言，经过收敛喷管流动后，

喷管已经达到超临界状态，喷管出口压强仍然远大于外界压强，则可以考虑通过扩张喷管减

少气体的不完全膨胀而导致的推力损失，实现对发动机性能的提升。

图 1
使用拉法尔喷管会在其扩张流道中产生超音速气流，进而有可能出现激波。超音速气流通过

激波是非等熵流动，因此只有在喷管内不出现激波的情况下，或是说在激波前后的流动，我

们才能够使用绝热等熵流（不计入摩擦）的公式。

拉法尔喷管理论设计方法

关于拉法尔喷管工作状态的知识可以参见参考文献[1]，本文就不再赘述了。下文假定当前

喷管工况为拉法尔喷管内无正激波，出口处可能存在斜激波，则拉法尔喷管内部流动可以采

用等熵流的公式。对于外部存在过膨胀或欠膨胀导致的激波可以予以忽略，仅考察出口截面

前的气流状态即可。对于收敛段的末端，喷管达到临界或超临界状态，喉部马赫数 1tMa ，

由参考文献 1 可得
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其中滞止压强 0p 可被近似为燃烧室压强 cp ， tp 为拉法尔喷管喉部压强， cr 为临界压强比，



 为尾喷管内气体比热比。对于两相效应较大的尾气而言需通过参考文献[3]中的方法计算

尾气的两相流比热比 ph2 ，典型尾气两相流效应大的推进剂包括硝糖系推进剂，RNX 推进剂

等。

由此可知喉部压强计算公式为

crct pp  式 2

当 et pp  时，收敛喷管处于超临界状态，使用这一条件即可简单判断发动机燃烧室压强是

否达到能够应用拉法尔喷管的条件。由参考文献[2]可知多数模型火箭发动机可以满足这一

条件。

对于扩张喷管来说，应用等熵面积比公式
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其中 eA 为拉法尔喷管出口截面积， tA 为拉法尔喷管的喉部截面积， eMa 为出口马赫数。

已知拉法尔喷管面积比
t

e

A
A

就可以算出出口马赫数 eMa 了，进而可以通过下式计算出口压强
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由上式变换并推广到全部截面可得
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其中 xp 为某截面上的压强， xMa 为该截面处的马赫数。带入式 3，可得
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式 6

其中 xA 为某截面积大小， xp 为该截面上的压强。

对于任意时刻的燃烧室压强 cp 而言，为了使喷管达到完全膨胀，最大化推力，则出口压强 ep

应等于外界压强，这里取大气压 101325Paap 即可得：
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对于普通拉法尔喷管而言，面积比
t

e

A
A

不可能随时进行变化，故选择使用带入燃烧室平均压

强 cp 来求解最优面积比

optt

e

A
A

。其中
n
pp c

n

c
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'
cp 应选取燃烧室压强大于火箭建压后和

药柱燃烧完毕前的最小压强的压强段，一般最小压强可取 0.3Mpa-2Mpa，其值可依照不同设

计条件而自行修改。由此就可以计算得
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在求解最优面积比后可通过简单的几何学推算拉法尔喷管的详细几何建模。对于喷管收敛段

来说，即使收敛角度取得非常大也不会发生气流分离的问题，一般可采用 60°的收敛角度。

而扩张段可采用抛物线型设计，或是直锥形设计。为防止气流与壁发生分离，其沿轴线方向

发展的喷管壁最大角度应小于 20°，但该段长度又应尽量短以减少附面层的流动损失。工

程应用中通常对于锥形拉法尔喷管则可采用最大角度小于 15°的设计以缩短喷管长度。本

文仅涉及拉法尔喷管的初步设计，在计算出最优面积比后的具体技术细节，便不再描述了。

上文中的全部公式仅适用于喷管内无正激波的一维绝热无黏等熵流，而无法计算正激波出现

下的工况。正激波出现在管内是由于喷管内部压强过低所导致的（喷管工作状态可参考参考

文献[1]），一般出现在占总工作时间时间非常短的初始建压和药柱燃烧殆尽后的等熵膨胀

末段，实际对整体冲量与推力表现影响不大，故可对这一影响因素进行忽略处理。对于拉法

尔喷管最优化设计而言，应当以最大化火箭推力与总冲为目标进行设计。

火箭发动机推力可由下述的公式进行计算

ctf pACF  式 9

其中为喷管效率，一般取 0.75-0.9，对于一般的拉法尔喷管而言可以取 0.85； fC 为推力

系数，可由下式计算
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其中 ap 为大气压，或其他条件下的外界压强，  为只与比热比  有关的单值函数
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总结一下拉法尔喷管的一般设计流程

1. 通过已知的发动机几何参数、燃料性能计算发动机的总体内弹道性能

2. 选择计算平均压强的压强段起点与终点，并计算该段内发动机的平均压强 cp

3. 将计算得的平均压强带入式 8 计算，得出

optt

e

A
A

4. 基于面积比选取相应的曲线进行简单建模，初步设计出拉法尔喷管

5. 计算该设计下发动机的总冲，推力表现，并尝试进一步优化发动机性能

6. 确定最终方案后，进行详细的几何建模，同时可以通过 CFD 等方法进一步优化流动损失

拉法尔喷管与发动机性能研究

下面以设计三款发动机为例考察拉法尔喷管对推力与总冲提升的表现。

1.经典低压 PVC 发动机

发动机选择推进剂为 KNDX，喷管内径 4mm，药柱总长 60mm，直径 16mm，内径 4mm，端

面数为 1，属于典型的 2cm 直径 PVC 水管为外壳的发动机。计算得该发动机的内弹道性能

如下图所示

图 2

由于 KNDX 存在较大的两相流效应，故使用两相流内弹道模型。取燃烧室压强 cp 不低于

0.3Mpa 的工作压强段计算平均压强 cp ，可得 MPa 1.0348cp ，代入式 8 计算面积比可得

2.3814
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。事实上多数模型火箭都采用的是直喷管而非收敛喷管，存在一定的流动损

失，但这里都近似简化为收敛喷管处理。设尾喷管效率 n 为 0.85，两相流比热比 1.0432 ph ，



计算推力可得下图

图 3

已知火箭发动机的总冲量的定义为 
0

0

t

t FdtI ，其中 0t 为工作时间，F 为推力，故可知采用

收敛喷管的发动机总冲量 ctI , = sN 10.55 ；采用拉法尔喷管的发动机总冲量 ltI , = sN 12.22 ，

总冲的提升百分比由下式计算：

15.83%%
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可以看出使用拉法尔喷管对低压 PVC 发动机性能的提升较为有限。

2.无端面可燃高压金属发动机

发动机选择推进剂为 KNSB，喷管内径 4mm，药柱总长 150mm，直径 20mm，内径 4mm，

端面数为 0。由于计算过程与第一个例子没有大的改动，这里直接展示内弹道结果。

图 4
由于 KNSB 同样存在较大的两相流效应，故使用两相流内弹道模型。由两相流内弹道结果可

计算得 3.4997MPacp ，最大燃烧室压强为 7.91MPa
1max, cp 。计算最优面积比可得



7.1629
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。设尾喷管效率 n 为 0.85，两相流比热比 1.0432 ph ，计算推力可得下图

图 5

采用收敛喷管的发动机总冲量
1,ctI = sN 44.51 ；采用拉法尔喷管的发动机总冲量

1,ltI = sN 59.31 ，继而可得 33.3%%
,

,,
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I 。对比燃烧室工作压强较低的 PVC 发

动机，拉法尔喷管在燃烧室平均压强较高的发动机中对总冲量的提升有了显著提高。

3. 多端面可燃的高压金属发动机

上文中的例二采用了零端面燃烧的工况，现考虑发动机其他设计条件全部不变，将原单药柱

装药改为使用 5 段药柱装药，开放端面，则有 10 个端面参与燃烧，可得下图的内弹道仿真

图 6
可以看出随着端面数量的增加，发动机的工作压强曲线变得更加平滑了。此时仍然采用两相



流模型，调整选取计算平均压强的压强段最低压强为 1Mpa，可得 3.3274MPacp ，计算

最优面积比可得 6.8701
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。设尾喷管效率 n 为 0.85，两相流比热比 1.0432 ph ，计

算推力后如下图所示

图 7

采用收敛喷管的发动机总冲量
2,ctI = sN 44.40 ，较例 2 中的 sNI ct  44.51

1, 稍有下降；

采用拉法尔喷管的发动机总冲量
2,ltI = sN 58.67 ，较例 2 中的 sNI ct  59.31

2, 同样稍有

下降，进而可得 32.1%%
2,

2,2,
2 


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I 。对比例 2，发动机总体性能有微弱的下降，

但 其 燃 烧 室 最 大 压 强 被 大 大 降 低 ， 其 中 MPa65.3
2max, cp ， 对 比 例 2 中 的

7.91MPa
1max, cp 下降了近一倍多。故采用多端面燃烧可以在不进行对比冲进行过大降低

的前提下大大减轻发动机外壳质量，实现总体比冲的增加。

关于发动机设计可燃端面数量的进一步讨论

当然，可燃端面数并不是越多越好，参考下图的对例 2 描述的金属发动机两相模型的内弹道

仿真，它展示了不同端面数对平滑压强曲线，减小最大压强效果的差别



图 8
当端面数从零开始增加时，最大压强最初出现在了工作时间的后段部分，随着端面数的不断

增加而逐渐向时间轴的前部移动，最大压强逐渐下降。在超过某一极限时，最大压强重新升

高，平滑效果消失，发动机总体工作时间也随之缩短。这是由于端面数的增加，导致了初始

喷燃比的增加，使得最大喷燃比逐渐向时间段的前部推进，进而产生了上述的效果。在上述

的 KNSB 金属发动机的例子中最优解出现在了端面数 n 介于 8 至 10 之间，实际工程应用中

该金属发动机可以取端面数为 9 或者 10 即可。

下面来研究下不同的面积比下会导致的最大比冲的变化，上述的 KNSB 金属发动机不同端面

数下的面积比与总冲量拟合图如下，图例中 n 为端面数，最优面积比的计算采用了上文所述

的方法。

图 9
由上文对端面数与内弹道的结果来看，当压力曲线越是平滑时，面积比的轻微误差会偏离最

大比冲点较快；当压力曲线越是陡峭时，其面积比在上升达到某一特定数值时之后再进一步

变化，其总冲下降趋势明显较小。故在最优端面数解的情况下，压强曲线最为平滑，火箭发

动机对拉法尔喷管是否良好设计会比其他端面数情况下更为敏感。但实际上仔细观察上图 9
可以发现，喷管设计偏离最优面积比影响总冲较端面数改变对总冲的影响而言还是略小的，

实际应用中需权衡考量这两大因素以达到最优化设计。



结论

通过上述的分析可得出以下的基本结论：

1.拉法尔喷管可在管内无正激波的情况下应用一维绝热无黏等熵定常流的公式进行计算。由

于存在管内正激波的工况在发动机实际工作中时间较少，故多数情况下可以予以适当的忽略。

2.对于发动机燃烧室压强较高的发动机而言，拉法尔喷管对推力与总冲的提升更为明显。

3.对于高压发动机而言应采用多端面燃烧来降低发动机最大工作压强，减轻燃烧室外壳重量

以达到提升比冲的效果。同时该端面数存在一最优值，可通过内弹道仿真进一步确定。

4.同一装药设计，不同可燃端面数的发动机内弹道计算得的压强曲线越是平滑，其对拉法尔

喷管是否良好设计越是敏感。
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