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一维非定常有加质两相跨音流场

隐格式方法

北京航空航天大学　　裴　鸣　张中钦　张振鹏

【摘要】　本文成功地用隐格式求解无喷管发动机一维非定常有加质两相跨音流场, 为无喷管发动机

内弹道的工程计算提供了一个通用的方法。而且, 这一成果为整个固体火箭发动机领域流场的一体

化计算打下了基础。文中给出了两个算例, 给出了计算与实验结果对比的情况。

隐格式解法的优点是时间步长可以取得比较大, 而不会影响计算的稳定性及收敛性。这一
点对于工作时间比较长而参数变化比较缓慢的非定常过程尤为重要。隐格式解法的缺点是计算
机程序比显格式复杂。

本文讨论的隐格式解法, 也可用于有喷管发动机点火启动过程及一体化计算, 从而使火箭
发动机一维非定常两相流内弹道计算有了统一的方法。

一、推进剂点燃过程

点火药点着后, 产生的高温燃气对推进剂燃面加热。当推进剂被加热到着火温度时, 则当

地的推进剂被点燃。上游推进剂被点着以后, 其燃烧生成的燃气及点火药燃气一起对下游推进

剂加热, 从而促成下游推进剂被点燃。依照参考文献 [ 1] , 推进剂燃面温度 T p s用下式表述:

dT ps
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=

4�ph2c ( T - T p s) 3
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hc 为燃气对推进剂燃面的对流传热系数
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�p 和 k p 分别为推进剂导温系数和导热系数, kg 是燃气的导热系数, T pi是推进剂初温, db、A 和

A t 分别为通道水力直径、横截面积和喉部面积, Red是以 db 为特征尺寸雷诺数。

我们认为式 ( 1) 中的T 不应是中心燃气流当地的静温, 而应比静温高比总温低。因为在横

向气流作用下, 上游火焰弯折靠近下游推进剂燃面; 又因为靠近推进剂燃面处燃气流速较低, 静

温高于通道中心气流的静温。故认为 T 取为当地恢复温度为宜
[ 2]

T = T ∞〔1 + P r (�- 1) Ma2/ 2〕 ( 3)　

T ∞为当地静温, P r 为普朗特数, �为燃气比热比, Ma为燃气马赫数。

为便于处理上游边界条件, 将形状复杂的点火空腔等效成与装药通道横截面形状一致的
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通道, 其长度由原空腔的自由容积决定, 壁面的等效燃速由点火药在各瞬时产生的燃气流率决

定。即等效通道长度为:

L = V OL / A o ( 4)　

VOL 为点火空腔自由容积, A o为装药通道头部的横截面积。等效燃速为:

req = m
�/ ( L s!) ( 5)　

 s为推进剂密度, !为燃面横截面周长。
这样, 就能用与装药通道中同样的方程来描述点火空腔的流动及对装药通道的影响。

　图 1　点火药燃气流率　　　　图 2　点火药燃气流率

与时间的关系 与时间的关系

根据未装推进剂的发动机点火药点燃实验结

果, 设点火药流量与时间的关系为抛物线。若假

设 t= 0时点火药颗粒已全面点燃 (见图 1) , 得到

单位时间内点火药燃气生成量为:

m
�= 3mT

2t o
1 -

t
2

t
2
0

( 6)　

mT 为点火药质量, t o 为点火药工作时间。

如果假设单位时间内, 点火药燃气流量与时

间的关系如图 2的抛物线所示, 则得
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　　单位时间内点火药燃气生成量 m
�与时间的关系, 也可用其它公式或离散输入查表插值的方

式给出, 本文的程序中提供了这种选择。

对头部没有点火空腔, 点火药装在装药通道内。但这时等效点火空腔与一部分装药通道重

合, 其长度 L 不宜取得太大, 包括 3～5个节点就足够。

二、基 本 方 程

1. 基本假设　 ( 1) 燃气流动是一维两相流动; ( 2) 凝相微粒呈球形, 尺寸均匀; ( 3) 忽

略燃气对燃烧室壁及装药表面的摩擦和传热; ( 4) 不考虑化学反应; ( 5) 气相为完全气体;

( 6) 气相和凝相的比热均为常数。

2. 基本方程　对一维非定常变截面有加质两相跨音流动, 基本方程如下 (为便于用隐格式

求解, 将方程写成输运型)

气相质量方程

A
� 
�t +  �A�t + uA

� 
�x +  A �u�x +  u �A�x - ∀A = 0 ( 8)　

气相动量方程

 �u�t +  u �u�x + RT
� 
�x +  R �T�x + u∀ - A p p ( up - u) = 0 ( 9)　

气相能量方程

cv �T�t + cv u �T�x - RT
� 
�t - RT u

� 
�x -  RT �A�t / A - ∀ cp ( T f - T ) +

u
2

2

- A p p ( up - u) 2 - Bp p ( T p - T ) = 0 ( 10)　

颗粒质量方程
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A
� p
�t +  p �A�t + upA

� p
�x +  pA �u

p

�x +  pup �A�x - ∀pA = 0 ( 11)　

颗粒动量方程

 p
�up
�t +  pup

�up
�x + up ∀p + A p p ( up - u) = 0 ( 12)　

颗粒能量方程

 p cp p
�T p

�t +  pup cp p
�T p

�x - ∀p cp p ( T f - T p ) +
u
2
p

2
+ B p p ( T p - T ) = 0 ( 13)　

气体状态方程

p =  RT ( 14)　

∀ = #∀-　,　∀p = ( 1 - #) ∀-　,　∀- =  sr!/ ( Acos∃)

A p = 4. 5%C- D / ( mr2p )　,　Bp = 3%N- ucp / ( mr2pP r )

C
-
D = 1 + Re

2/ 3
/ 6　,　N- u = 1 + 0. 2295R e

0. 55
P r

0. 33
　,　Re = z p ( u - up ) r p /%

式中下标 p 表示颗粒, r 是装药的线性燃速, rp 及 m分别为燃气中颗粒的半径及物质密度, %为
燃气与颗粒间的粘度, #为燃气中气相重量含量, T f 为燃气总温, ∃为通道扩张半角。

三、初始条件及边界条件

1. 初始条件　t= 0时, 点火药突然点燃, 而这时整个通道中气体及颗粒的流速都为 0, 压

强与外界大气压强一致, 温度为推进剂初温 T i , 气相密度用式 ( 14) 求出, 颗粒流密度为气相

密度的 ( 1 - #) / #倍。
2. 边界条件　

( 1) 上游边界条件　由于引入了等效点火通道的概念, 上游边界条件为:

u1 = up1 = 0 ( 15)　

T 1 = T p 1 = T f ( 16)　

p 1 由式 ( 14) 求出, 其它参数  1、 p 1 (用 &表示) 由外推确定, 即

&1 = I e&2 - ( Ie - 1) &3 ( 17)　

当用两个点外推时, I e= 2; 用一个点外推时, I e= 1。下同。

( 2) 下游边界条件　当出口为亚音速时

 n = p am/ ( RT n ) ( 18)　

　　当出口为超音速时

 n = I e n- 1 - ( I e - 1) n- 2 ( 19)　

　　不管出口是亚音还是超音, 其它参数 (统一用 &代表) 都用以下的形式外推给出

&n = I e&n- 1 - ( I e - 1) &n- 2 ( 20)　

四、计 算 方 法

为了消去点火启动过程中激波导致的数值突跃和跳动, 在基本方程中加入人工粘项, 即在

方程 ( 9) 左边加一项-  ( b∋x ) 2�ux �uxx , 在方程 ( 10) 左边加入一项  ( b∋x ) 2u�ux �uxx。其中

b= 1～2。

采用一个通用的隐式中心差分格式, 这一格式包含了 Cr ank-Nicolson 格式和欧拉后差格
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式。对任意变量 y , 有

y � ni = ( 1 - ( ) y ni + ( y n+ 1
i ( 21)　

�y
�x

n

i
= ( 1 - ( ) y

n
i+ 1 - y

n
i- 1

z∋x + ( y
n+ 1
i+ 1 - y

n+ 1
i- 1

z ∋x ( 22)　
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n
i

∋t ( 23)　

对 ( = 0. 5, 我们得到 Crank-Nico lson 格式; 对 ( = 1, 得到欧拉后差格式。令 F ( X
�

) = 0代表

对基本方程差分以后得到的所有代数方程。对每个时刻, 用牛顿方法解出该时刻全场参数的值

�F

�X
�

X
�
= X
�
o

( X
�

- X
�

o) = - F ( X
�

o) ( 24)　

X
�

o 是上一次迭代得到的结果。如果两次迭代 z
�间 X

�

与 X
�

o 全场平均相对误差小于 10
- 5
, 则收敛,

再前进一个时间步。( �F/ �X
�

) X� = X
�
o
是块三角矩阵, 用块消去法求解, 求解速度很快。为节省篇幅,

解法及系数矩阵元素的求法在此就不列出。

五、计算结果及讨论

中止燃烧结合燃速辨识得到的某推进剂的燃速公式为:

r = 6. 275× 10- 4
p
0. 2〔1 + 1. 542× 10- 7

p
0. 218 ( u) 0. 762〕 ( 25)　

该推进剂密度为 1823kg/ m
3
, 比热比为1. 217, 燃气分子量为 28. 38, 理想燃气总温为3363K。根

据我们对无喷管发动机中推进剂燃烧效率的分析, 取燃烧效率为 0. 92。推进剂初温为 300K。根

据对复合推进剂点火经验数据的分析, 其燃面着火温度取为700K。颗粒与燃气之间的粘性系数

%= 7. 7868×10
- 6
, 颗粒比热为 1643. 08, 颗粒直径取为 3×10

- 5
m, 颗粒物质密度取为 2250kg /

m
3
, 推进剂比热为 1674. 72, 其导热系数为 0. 4187, 燃气导热系数为 0. 1279。

该推进剂中铝粉含量 )Al为17%。根据发动机中铝粉燃烧情况的分析, 取铝粉燃烧效率 ∗Al为
0. 85。假设铝粉燃烧产物全部为Al2O 3 , 得到燃烧产物中颗粒的含量为 ( 1+ 0. 889∗A l) )Al。

装药通道总长为 0. 515m , 直通道长 0. 475m , 扩张角为 15. 8°, 点火空腔自由容积为 9. 5×

10
- 6
, Pr = 0. 7, 点火药量为 3. 5×10

- 3
, 点火药工作时间为 0. 02 ( s)。单位时间点火药燃气流

量用式( 6)计算。计算时, CFL 数开始时取为 0. 85, 然后, 每推进一个时间步乘以一个因子 1. 15,

最大CFL 数限为 800。

以下讨论两个算例。算例 1是两片装药矩形通道的情况。初始通道宽度为6. 52×10
- 3
m, 通

道高度为 9×10- 3
m。算例 2是圆柱内孔装药的情况, 初始通道直径为 9. 16×10- 3

m。

由于我们的片形装药中止燃烧实验只工作 0. 21 ( s) 就中止, 所以我们的计算也只进行到

0. 21 ( s)。算例 2是圆柱内孔装药, 没作对比实验。

图 3是真空推力随时间变化的情况。从图中可以看出, 对我们所讨论的推进剂, 片型装药

发动机真空推力随时间是下降的, 而圆柱内孔装药发动机真空推力随时间是上升的。

图 4是燃烧室头部压强随时间变化的情况。从图中可看出, 无论对片型装药还是对圆柱内

孔装药, 燃烧室头部压强随时间下降。

图 5为算例 1计算和实验结果对比的情况, 可以看出, 除了点火压强峰以外, 大部分地方

符合较好。计算的点火压强峰值比实验值高出许多, 主要是因为计算中假设单位重量的点火药
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能量与单位重量的推进剂能量一样造成的。实际上, 点火药的能量比推进剂的能量要低。

图 6是算例 1燃烧中止时计算通道面积与实验值对比的情况。可以看出, 在直通道段, 实

验得出的通道面积比计算值高一些。就是说, 计算的燃速比实际情况要低一些。这主要是由于

我们所用的燃速公式 ( 25) 与实际有点出入造成的。

图 3　真空推力随时间变化 图 4　头部压强随时间变化

图 5　算例 1计算压强与实验对比情况 图 6　算例 1计算通道面积与实验对比情况

结论: 本文用隐格式方法计算了无喷管发动机一维非定常有加质两相跨音流场, 计算结果

与实验对比总的说来符合较好。计算表明, 当隐格式 CFL 数取为 800时, 计算纯气相时, 隐格

式比显格式快 80～100倍, 计算两相流时快50～60倍。对CFL 数较小的点火启动过程, 隐格式

与显格式速度相当。
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RESEARCH ON IGNITION CHARACTERISTICS

OF HIGH-ENERGY IGNITERS
Li Lu ( Beij ing University of Aeronautics and Astronautics )

ABSTRACT　 　 　 　 T he experimental resear ch on the ignit ion characterist ics of

alum inum-potassium perchlorate ignit ion charg e w ere carried out w ith CO 2 laser as heat

source. T he ef fects of the weight percentage o f aluminum in the ignit ion charge, the radiat ion

intensity , the addit ive o f sulphur powder and the init ial temperature of the test sample on

ignition delay w er e invest igated exper imentally. T he expperimental results show that under the

condit ions of a fix ed r adiant heat flux , the ignit ion delay is the shortest , as the w eight ratio of

alum iinum to potassium perchlo rate appr oaches 50% . T he ignit ion delay decreases sharply by

adding 2% ( w eight ) o f sulphur into the ignit ion charg e. The ignition delay decreases as the

radiant heat flux and the init ial temperatur e increase. T here seems to ex ist a m inimum of the

radiant heat flux in the case o f a f ixed weight percentage of aluminum and a given init ial

temperature. It is impossible to ignite the sample successfully if the heat flux is inferior the

minimum . The ex ter nal energ y for ignit ion is the smallest at the opt imal heat f lux . An ignit ion

model for aluminum-potassium perchlorate ignit ion charg e is established on the basis of

exper imental observ iat ions and theo ret ical analyses. T he hetero geneous react ion is regarded as

the most important process in the model . The governing equat ions of the model can be solved

numerical ly. T he analy tical results co rrespond to the experimental data sat isfacto rily.

IMPLICIT SCHEME IN ONE-DIMENSIONAL

TIME-DEPENDENT TWO-PHASE TRANSONIC

FLOW FIELD COMPUTATION
Pei Ming, Zhang Zhongqin, Zhang Zhenpeng

( Beij ing University of Aeronaut ics and Astronautics)

ABSTRACT　　　　A computat ional model w ith an implicit numerical integ ration scheme

is successfully applied to computat ion of the one-dimensional time-dependent tw o-phase

t ransonic flow field in no zzleless so lid propelland rocket mo to rs. In addit ion, this achiev ement

pr ovides the basis of integrat ive performance calculat ion for all kinds o f solid ro cket mo tors. We

int roduce a concept of equivalent ignit ion channel , w hich simplified the t reatment of headst ream

boundary condit ions. When deducing the expressions o f the elements in the coef ficient matrix ,

w e get derivat ives before w e replace the dif ferent ial w ith f inite dif ference. T his appr oach not

only makes the expressions succinct , but also saves the t ime of computat ion. In the inverse

oper at ion of the matrix in tw o-phase flow computation, the characteristics o f the matrix are

taken into account , and therefo re the computat ion t ime is fur ther shortened. T w o numerical

examples are g iven. Comparison of the calculat ions w ith the motor tests show s a good

agreement betw een the calculated and the measur ed values.
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