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星形内孔装药的非均匀侵蚀燃烧

北京航空航天大学　　徐绍敏　李凤良

【摘要】　本文对星形内孔装药的一个单元星角内的侵蚀燃烧进行实验研究。实验表明沿装药燃烧

周界侵蚀燃烧是不均匀的, 星谷附近的燃速大于星尖附近的燃速。侵蚀燃烧的不均匀程度与燃气

平均流速、燃气压强以及星角的大小有关。二维流场计算与实验结果对照说明, 流速分布不均匀

是造成侵蚀燃烧不均匀的主要原因。

本文的目的是: 研究非均匀侵蚀燃烧的规律, 找出非均匀侵蚀燃烧的原因, 为在内弹道

计算中考虑非均匀侵蚀燃烧的影响提供依据。

图 1　星孔断面简化图 图 2　试验段横断面图

一、实 验 研 究

1. 实验方案　本文采用试件法

来研究异形装药侵蚀燃烧的规律。

为了加工试件方便, 把装药形

状简化, 并取出一个单元星角区来

作为研究对象, 如图 1所示。图中

O- M、O- N 两面是对称面, 将 O- M 和O- N 所夹的星角区取出, 做成试件装入试件壳体

中如图 2所示。通过研究单元星角内的侵蚀燃烧规律来模拟整个装药。本文选择星形内孔装

药的星角数为 7, 这样圆 心角 �= 51. 43°。星角 �共选择了三种, 即 30°、45°和 60°。因星孔

中心圆的半径不变, 故图 1中尺寸 B 是定值。

图 3　实验装置图

本文于 1989年 11月收到。



实验采用中止燃烧法测量燃速。图 3是实验装置图, 圆管形主装药产生的燃气流经收敛

段, 较均匀地进入装有试件的试验段。通过控制 K= A b/ A t 来控制压强, 式中A b 是主装药与

试件燃烧表面积之和, A t 是喷喉截面积。通过控制 J = A t/ A p 来控制试验段流速, 式中A p 是

试验通道截面积, 取试验前、后通道截面积的平均值。实验中测量出 A t 和 A p , J = A t/ A p= q

(  ) , 式中  是速度系数, q (  ) 是气动函数。实测出特征速度 C
*
, 即可求出试验通道内的平

均流速 w m。用压力传感器感应发动机头部和试验段出口的燃气压强。

图 4　试验通道图 图 5　试验段通道计算简图

本文的实验参数如下: 试验段

燃气压强 p = 4. 41～8. 63M Pa; 试

验段燃气平均流速 w m = 100～

420m/ s; 主装药及试件初温 T i=

20℃; 燃烧时间 t b= 0. 12s。试件用

双镁- 3推进剂, 主装药用双芳镁

- 3推进剂。

2. 实验结果及其分析　图 4是

实验前、后试验段通道的横截面图

形。实验前测得 abcd 边界, 其中

bad 是金属壳体表面, bcd 是推进剂

试件表面。实验后测得 ab
′
c
′
d
′边界,

其中 b
′
ad

′
是金属壳体表面, b

′
c
′
d
′
是

燃烧后的推进剂试件表面。由图 4

看出, 在星角区内试件的燃烧速度是不均匀的。

由实验结果和理论分析可看出上述燃烧的非均匀性是与流速有关的, 平均流速较低时不

均匀性较小。当平均流速低于一定值以后, 不均匀现象消失。所以本文认为实验得出的星角

区内燃烧的不均匀是属于侵蚀燃烧的不均匀。而不象文献 [ 1] 所说的燃烧不均匀是由点火不

对称造成的。

图 6　w m对侵蚀燃烧非均匀性的影响 图 7　P 对侵蚀燃烧非均匀性的影响

研究侵蚀燃烧非均匀性规律, 需要得出侵蚀比沿星角区深度方向的分布。取 b-d 为基准

线, 以确定星角区深度尺寸 H , 如图 5所示。在星角区进口宽度 B 一定时, 大小不同的星角
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�所对应的星角区最大深度 H max是不一样的。实验曲线的横坐标用无因次深度 H / H max表示。

图 8　�角对侵蚀燃烧非均匀性的影响

每个深度 H 对应两个烧去肉厚 e1、e2, 先求出

二者的平均值 e, 将 e除以燃烧时间 tb, 求得 H 处

的燃速 r。再将该燃速 r 除以零流速下的燃速 ro, 就

得到H 处、即 H / H max处的侵蚀比 != r / r o

对几十次实验数据处理之后,得出实验结果如

下: ( 1) 在保持试件星角 �一定和燃气压强 p 一定

的条件下, 燃气平均流速w m对星角区侵蚀燃烧非

均匀性的影响如图 6所示。由图可见, 燃气平均流

速 w m越高, 则侵蚀效应越严重, 并且侵蚀燃烧非

均匀性越明显。( 2) 由图 7可看出, 当�角和w m 一

定时, 燃气压强 p 越高, 侵蚀比 !越大, 非均匀侵

蚀越明显。( 3) 由图 8看出, w m和 p 一定时, 星角 �越小, 则星角区内侵蚀燃烧越不均匀。

二、 理 论 分 析

1. 流动控制方程　本文对流动作以下假设:

( 1) 燃气流动是定常的, 气流是不可压缩的。

( 2) 气流是在等直通道内流动, 不考虑试件的质量加入。

因为流经试验段的燃气流中, 绝大部分是主装药产生的, 试件产生的燃气量远远小于主

装药的燃气量。作为一种简化问题的办法, 可以忽略掉试件的质量加入。

不可压流的 N - S 方程为:

Dv i/ Dt = ( - 1/∀) ( �p / �x i ) + �(� 2
v i )

　　按照上述假设, 对于侧面没有质量加入的不可压缩流, 在等直通道内其轴向流速w 与坐

标 z 无关, 而且其它两个方向的流速 u, v 为零。于是对于定常流来讲, 上述方程就成为:

( �2w / �x 2 ) + ( �2w / �y 2 ) = ( 1/#) ( �p / �z ) ( 1)　

　　式中 ∀、#分别是燃气的密度和动力粘性系数。
解方程 ( 1) 的边界条件是　w � c= 0　式中 c是试验段通道截面的周界。

�p / �z 的确定: 在我们现在所讨论的情况下, 它等于流动的沿程损失。用一维流的方法来

估计它, 即

∃p / ∃ z = (%/ 2dh )∀w 2
m ( 2)　

　　式中 %是沿程损失系数, w m是燃气的平均流速, dh 是通道的水力学直径。

实际计算中用给定的平均流速 w m 做为已知条件, 求出雷诺数 Re , 按 Blasius 公式或

Prandt l方程估算 %。再把 ( 2) 式代入离散后的方程 ( 1)。通过求解方程 ( 1) , 得出 w 的分布。

积分求出通道截面上的平均流速 w mc, 将 w mc与给定的 w m 作比较。若不满足误差要求, 则重

新选取 %, 重复上述计算, 直至满足误差要求为止。

2. 流动控制方程的变换　利用T hompson 变换将物理面转换为矩形域计算面并划分计算

网格, 物理面内的流动控制方程 ( 1) 也作相应的变换。计算面坐标用 (&, ∋) 来表示, 物理

平面坐标用 ( x , y ) 来表示。坐标变换关系为
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图 9　试验段通道中的等速线

&= & ( x , y )

∋= ∋ ( x , y )

坐标变换微分方程为

&xx + &yy = 0

∋xx + ∋yy = 0

　　经变换后方程 ( 1) 变成:

�2w
�&2 (&2

x + &2y ) +
�2w
�∋2 ( ∋2

x + ∋2y ) + 2
�2w
�&�∋(&x∋x + &y∋y ) =

1
#
�p
�z

( 3)　

　　方程 ( 3) 离散化后即可求解。

3. 计算结果　我们计算了星角 �= 30°、45°、60°时, 平均流

速 w m分别为 400、300、100m / s的速度分布。图 9是一张试验段

通道截面上的等速线分布图。图中每条等速线上标出的数字代表

速度值, 单位是 m/ s。从图 9看出, 通道中部流速最高, 在试件

和金属壳体表面流速为零。在星谷附近气流的速度和速度梯度较

大, 在星尖附近气流的速度和速度梯度较小。在图 9中截取1、2、

3三个速度分布剖面, 如图 10 ( a) 所示, 横坐标 sn是从图 9取出

的法向距离, 原点取在试件表面上。由图可见, 星谷附近的 1剖

面的速度梯度比星尖附近的 3剖面的速度梯度大得多。图 10 ( a、b) 中 (= tg - 1 ( �w / �sn ) , (
角代表燃烧表面的速度梯度, 而速度梯度与温度梯度相似, 温度梯度反映传至燃烧表面的热

流, 所以 (角也就反映了侵蚀燃速。( (1- (3 ) 的值代表从星谷区到星尖区侵蚀燃速的变化。图

10 ( a) ( (1-(3) 的值比 ( b) 的大, 这说明平均流速较高时, 侵蚀燃烧的非均匀性也较明显。

图 10　速度剖面 图 11　一个星角内的等速线分布图

由图 9看出, 从星尖到星谷速度梯度逐渐增加到最大值, 然后又略有减小。图 6至图 8的

实验曲线, 从星尖到星谷侵蚀比!也是逐渐加大的, 其变化规律与计算出的速度梯度的变化规

律相近。只是没有出现 !达最大值以后又略有下降的趋势。原因是实验用试件外侧粘有包复
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层, 并且由于试件形状所限, 在星谷底附近, 即深度 H 很小处无法取得 t b时间内烧去肉厚 e

的值, 求不出燃速值, 所以画不出那段实验曲线。

从以上计算结果可以说明, 我们所得的实验曲线的变化规律是合理的。并且可以看出, 星

形内孔装药的非均匀侵蚀燃烧主要是由于流场分布不均匀造成。

图 12　星形内孔装药的等速线分布图

4. 实验器流场与星形内孔装药中流场计算的比

较　 实验中是取出装药的一个星角区来做成实验

器。实验器的流通边界与星形内孔装药中一个星角

区的流通边界是有差别的。在装药的一个星角区中,

图 5的ab 和ad边不是固体壁面, 而是两个对称面。

其上速度不等于零, 而是速度梯度等于零。因此, 只

要将ab和 ad 两个边的边界条件改成法向速度梯度

等于零, 参照前述计算即可得出一个星角内的等速

线分布如图 11所示。图 12是整个星形内孔装药内

的等速线分布图。

比较图 11和图 9可看出, 在燃烧周界包围的三

角形区域内, 即 bcd 区内, 两种流场分布规律是相似

的。特别是在燃烧表面附近的流场分布规律更相近。

所以在实际星形内孔装药中, 我们的实验所揭示的

不均匀侵蚀燃烧的基本规律仍是客观存在的。

从图 12可见, 沿燃烧周界的速度分布是不均匀的。星谷区的速度和速度梯度最大, 星尖

区的速度和速度梯度最小。因而可予测, 在完整星形内孔装药中星谷区的侵蚀燃速大于星尖

区的侵蚀燃速。沿装药燃烧周界存在侵蚀燃烧的非均匀性, 并且这种非均匀性的规律与我们

实验的相似。利用图 12的流场分布可以解释文献 [ 1] 所给出的发动机装药中的非均匀侵蚀

燃烧现象。

三、结　　论

本文的实验结果与理论计算两者在规律上的一致性, 证明了本文所采用的实验方法和理

论模型是合理的。

星形内孔装药中沿燃烧周界上的侵蚀燃速分布不均匀,星谷区的燃速大于星尖区的燃速。

侵蚀燃烧不均匀程度与燃气平均流速, 燃气压强以及星角大小有关。

产生非均匀侵蚀燃烧的主要原因是星形内孔装药中的速度分布不均匀。

对于高装填密度的异形内孔装药,在内弹道计算中应当考虑到非均匀侵蚀燃烧的影响。包

括两方面: 1. 沿燃烧周界燃速分布不均匀; 2. 燃烧周界的变化规律与平行层规律不一致。
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NONUNIFORM EROSIVE BURNING IN STAR-CORE GRAIN

IN A SOLID-PROPELLANT ROCKET ENGINE
Xu Shaomin and Li Fengliang

( Beij ing University of Aeronaut ics and Astronaut ics)

ABSTRACT　　　　T he experimental inv est ig ation o f ero sive burning in one lobe o f

the star-co re grain in a solid-propellant ro cket engine w as carried out . The experimental r e-

sults show that the erosiv e burning rate in the star recess is higher than that at the star

po int . T he nonuniform ity of er osive bur ning is dependent on the average flow velocity paral-

lel to the burning surface, the chamber velo city parallel to the burning surface, the chamber

pr essure and the geometry of the cr oss-sect ion. From comparison betw een the calculational

results and experimental data it is concluded that the nonuniform ity of the erosive bur ning

comes mainly f rom the nonuniform ity of the velocity dist ribut ion.

EFFECT OF CATALYSTS ON THERMAL DECOMPOSITION

OF HMX/ AP/HTPB PROPELLANT
Zhu Hui and Zhang Reng

(National University of Def ence Technology )

ABSTRACT　　　　T he effects of some catalysts on the thermal decomposit ion of HMX/

AP/ HTPB propellant are studied with the different ial scanning calo rimetry ( DSC) . The ex-

periments demonst rate that the mix ture of HMX/ AP/ = 1/ 1 ( weight ) has specif ic decomposi-

tion characteristics. T he cataly sts( such as PbO 2 , Na2S2O 8, Fe3O 4, CO 2O 3 and Pb Cr2O 4 ) which

are able to increase the burning rate of the pr opellant , pr imarily rais6e chem ical react ion rate

in gaseous phase.

PARTIAL SIMILARITY AND A REAL-TIME MODEL

OF TWIN-SPOOL GAS TURBINE
Wang Xueyu, Zhu Xingj ian

( Beij ing University of Aeronaut ics and Astronaut ics)

ABSTRACT　　　　Part ial similarity o f tw in-spool g as turbine means that the high

pr essure ro to r can be considered as a single-spool g as turbine operat ing under a specif ical cir-

cumstance, the high and low pressure turbines and exhaust no zzle are considered a single

components o f a combinat ion. In fo rmulat ion of a real-t ime gas turbine model, this method

reduces dimensions of the dynamic parameter s of the model. T her efore, calculat ion speed and

accuracy of the model are good enough for real-t ime modeling . T hus the model is capable o f

microcomputer dig ital cont rol of g as-tur bine and o f real-t ime est imation of mal-functioned

parameters in the gas turbine monito ring system.
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