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固体火箭发动机液体喷射

熄火液量的确定*

西北工业大学　　殷金其
* *
　王克秀　吴心平

【摘要】　本文运用固体火箭发动机液体喷射熄火模型,确定了液体喷射熄火液量,研究了推进剂

能量、压强指数、燃烧室压强、液体性质和喷射压降等多种因素的影响。

　关键词: 　固体火箭发动机　液体喷射熄火　熄火液量　理论模型

1　前　言

　　由于现有的固体火箭发动机液体喷射熄火模型 [ 1- 4]没有全面考虑液体喷射熄火过程中固

体推进剂本身的瞬变燃烧过程及其与射流换热、液滴蒸发、燃烧室压强等之间的交互作用, 因

而难以理论预示熄火过程的特征参数及其影响因素。作者在实验研究的基础上[ 5、6] ,提出了一

种固体火箭发动机液体喷射熄火模型[ 7] , 它全面考虑了固体推进剂的瞬态燃烧、射流换热、液

滴蒸发和燃烧室压强瞬变等过程的耦合作用,理论预示的熄火所需临界喷射压降与实验结果

相一致。本文在该模型的基础上,进一步研究了液体喷射熄火过程中的另一个重要特征参数—

熄火液量及其影响因素。

2　数学模型

　　固体火箭发动机液体喷射熄火模型的建立详见文献[ 7] , 本文只给出主要方程。

质量方程
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式中: A t 为喷管喉部面积, P c燃烧室压强, r 瞬态燃速, R 气体常数, S b 燃面面积, t时间, T 燃

烧室中混合气体温度, V 熄火时刻燃烧室自由容积, m�质量流率,�p 推进剂密度;下标 b 表示燃

面, ev 蒸发, n喷管, 1、2分别表示有、无射流冲击的推进剂燃面区域。式中 r1 ( t)和 r 2( t )由推进

剂瞬态燃烧模型[ 8]确定,液体蒸发质量流率 m
�
ev为液滴沿程蒸发质量流率 m

�
ev , d与射流在燃面上

冲击沸腾蒸发质量流率 m�ev , j之和。m�ev, d与 P c、T 和喷射压降(喷射液体压强 P l 与燃烧室压强

Pc 之差(△P= P l- P c) )等参数有关; m�ev , j与 P c、燃面温度、射流速度有关 [ 8]。� = {  〔 / ( +
1)〕(  + 1) / (  - 1) } 1/ 2 ,  为混合气体比热比。
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能量方程

dP c/ dt = R/ V Cv{m�bQp - m
�
ev〔Cpl ( T sat - T o) + hf g〕- � A t RT P c �Cpg / ( V Cv ) }

( 2)　

式中: Cv 和 Cp g分别为燃烧室中混合气体的定容和定压比热, Cp l、hf g、T o 和 T sat分别为液体比

热、汽化潜热、初始温度和饱和温度, Q p 推进剂爆热。

熄火总用液量

W =∫
t
e

o
m
�
evdt ( 3)　

式中: te 为熄火时间。

初始条件

t = 0时　　Pc = Pco　,　T = T f o

t > 0时　　△P > 0
( 4)　

　　式( 1)和( 2)是求解固体火箭发动机液体喷射熄火过程中, 燃烧室压强和燃气与蒸汽混合

气体温度的控制方程。由于液滴蒸发,射流冲击沸腾换热与蒸发、推进剂瞬态燃速与发动机内

弹道之间是相互影响的,因此在理论预示熄火液量时,上述各式必须与液滴蒸发、射流换热和

推进剂瞬态燃烧等子模型联立耦合求解[ 8]。计算方法选用 Runge-Kut ta 法。本文从 Pc 下降到

1. 5倍环境压强时作为发动机熄火的控制点。积分( 3)式得到熄火用液量。

3　熄火液量的确定及其影响因素

　　理论计算选用的固体推进剂参数列于表 1中, 表中 n 为推进剂压强指数。运用该理论模

型,在典型工况下对所用推进剂液体喷射熄火用液量进行了理论计算。预示结果与实测值列于

表 2中。表中P co和 ro 分别为实施喷液时刻的燃烧室压强和推进剂燃速, S b为熄火后测得的装

药燃面面积, d t 为喷喉直径,W s 为单位燃面面积熄火用液量( g / cm
2 ) , 总熄火液量为喷射液体

液量与熄火后剩余在发动机中的液量之差。实验发动机的内孔燃烧装药的尺寸(长- 内径/外

径)为 75- 50/ 112( mm)。由表 2可见, 理论计算得到的熄火用液量与实测值基本一致。

表 1　固体推进剂参数

代号 粘合剂 铝粉含量( % ) Qp ( kJ /g ) n

S03 双基 0 3. 699 0. 601

S04 PU 0 5. 244 - 0. 382

S06 PU 15 5. 935 0. 281

S07 HT PB 16 6. 036 0. 417

S08 HT PB 18. 5 6. 984 0. 402

运用上述模型可以就多种参数对熄火液量的影响进行理论预示, 下述理论计算中采用的

熄火时刻推进剂燃面面积为 152. 5cm
2。

3. 1　燃烧室压强的影响

　　对 S08和S04推进剂在不同P c下熄火液量的理论预示结果示于图1、2中。可见正压强指
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数推进剂( S08)随着 Pc 的增加,W s增加; 相反, 对于负压强指数推进剂,W s 随 Pc 的上升而下

降。由于正或负压强指数推进剂的燃速分别随 P c上升而增加或下降,因此,燃烧室压强和推

表 2　熄火液量的理论预示和实验结果(W s: g / cm
2)

推进剂 液体 P co( MPa) △P ( MPa) ro (m m/ s) S b ( cm2) d t( mm) W s 计算 W s(实验)

S 03 水 7. 50 7. 60 8. 14 153. 33 5. 0 0. 4167 0. 4193

S03 水+ 0. 5% CE 7. 81 6. 41 8. 34 176. 7 6. 5 0. 2207 0. 2760

S04 水 5. 63 3. 15 4. 48 140. 4 4. 7 0. 3561 0. 3928

S04 水+ 0. 5% CE 5. 73 4. 74 4. 25 160. 9 4. 6 0. 2670 0. 3151

S06 水 4. 16 11. 78 7. 6 148. 2 7. 1 0. 4478 0. 5535

S07 水 3. 27 6. 90 7. 6 143. 7 8. 0 0. 4940 0. 5980

S08 水 3. 16 12. 82 9. 5 152. 5 9. 7 0. 5968 0. 7154

图 1　燃烧室压强与熄火液量的关系(S 08) 图 2　燃烧压强与熄火液量的关系(S 04)

进剂燃速压强指数对熄火液量的影响可归并为质量燃速的影响,即推进剂质量燃速增加则熄

火液量增加。

3. 2　液体性质的影响

　　本研究采用了纯水和加有 0. 5%添加剂( CE)的水溶液, 后者的汽化热增加约 25%。图 3

示出了同一 Pc, 采用不同液体时,W s 随△P 的变化。可见, 水中加入 0. 5%CE, W s大幅度下

降,下降量约 25～30%, 与水溶液的汽化热的增幅相当。

3. 3　推进剂能量的影响

　　图 4是推进剂燃速相同时, 获得的W s随推进剂爆热( Q p )的变化规律。可见 W s几乎随 Qp

线性增加。

3. 4　喷射压降的影响

　　从图 1～4还可以看出喷射液体压降△P 对 W s的影响,即随着△P 的增加,W s均下降。

以上各参数对 W s 的影响趋势均被实验所证实[ 5、6]。
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图 3　添加剂对熄火液量的影响 图 4　推进剂爆热对熄火液量的影响

4　结　论

　　本文运用所提出的固体火箭发动机液体喷射熄火模型,在理论上确定了液体喷射熄火用

液量及其影响因素。研究表明,熄火液量除取决于推进剂能量外,还受燃烧室压强、推进剂压强

指数、液体性质和喷射压降的严重影响。提高喷射压降和液体的汽化热可减少熄火用液量。推

进剂压强指数和燃烧室压强对熄火液量的影响可归并为质量燃速的作用,即推进剂质量燃速

增加,熄火用液量增加。理论预示与实验结果相一致。
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be convenient ly carried out . T he contact st resses on dif ferent contact lines of a pair o f

aer onaut ical hel ical gears acted by dynamic and stat ic loads of the gear sy stem are calculated.

The calculated results show , the present method and the cor responding m icrocomputer

pr ograms ar e fast and reliable in calculat ion as compared w ith those by Aeronaut ical
Standard o f China HB/ Z84, 2-84.

A TRANSIENT BURNING MODEL OF SOLID PROPELLANTS
AND ITS APPLICATION TO LIQUID QUENCH OF ROCKET MOTOR

Yin Jinqi, Wang Kexiu, Wu Xinping
(Northwestern Polytechnical University )

ABSTRACT　　　　A transient burning model of so lid propellants is proposed, in

w hich the dist ributed react ions and deep absor pt ion o f external radiat ion are consider ed in the
condensed phase. The heat loss due to boiling heat t ransfer induced by liquid jet impinged on

burning surface is taken into considerat ion in the energ y balance equat ion on the buring
surface. A space-w ise thick f lame model is developed to obtain the f lame heat feedback under

the condit ions that the decreasing of chamber pressure and gas-phase temperatures is caused
by liquid injection and evaporat ion of liquid drops in gas phase, w hich is described by a

submodel for internal ballist ics of rocket motor durning liquid quench. T he model can be used
to describe the t ransient burning behaviors of solid propellants under the inf luence o f

external distur bances, such as rapid depr essurizat ion, deradiat ion or liquid inject ion, and to
obtain the crit ical values r equired for ex t inction of solid propellants. The results fr om

theoret ical pr edict ion indicate that w hether the t ransient burning comes into ex t inct ion is not
only dependent on the var iat ion rate o f the ex ternal disturbance, but also on the variation

amplitude of the disturbance. T he critical values of l iquid inject ion pressur e drops for
ext inct ion of tw o kinds of aluminized ammonium perchlo rate-hydroxyterminated

po lybutadiene propellants ( 16%A l and 18. 5%Al ) w ere obtained by experiments. T he
pr edicted resul ts obtained from the t ransient burning model are in good agreement w ith the

exper imental data. T he crit ical value o f liquid injection pr essure drop increases w ith
increasing propel lant ener gy and chamber pressur e.

DETERMINATION OF LIQUID QUANTITY REQUIRED
FOR LIQUID QUENCH OF SOLID ROCKET MOTOR

Yin Jinqi, Wang Kexiu, Wu Xinping

(Northwestern Polytechnical University )
ABSTRACT　　　　The liquid quant ity required ( LQR) for liquid quench o f solid rocket

moto r w as determined w ith the use of a theoret ical model developed by the author s. LQR
increases w ith propel lant energy and decreases as the evapo ration heat of liquid and the liquid

pr essure dr op ( the dif ference betw een inject ion pr essure o f liquid and chamber pressur e)

increase. The effects of the chamber pressure and burning rate pr essure exponent o f
pr opellant on LQR merge into the ef fect of mass burning rate of propellant . T hen LQR

increases w ith increasing mass burning rate. T he theor et ical results ar e in good agreement
w ith experimental data.
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