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固体火箭发动机的故障模拟诊断
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【摘要】　用模拟试验的方法,对某台大型固体火箭发动机的爆炸故障进行诊断。分别对装药烘烤

导因、气流冲击壅塞导因以及限燃包复层脱粘导致故障,进行了试验验证。结果证明: 限燃包复层

脱粘是造成故障的真正原因。通过对自由装填包复层和贴壁包复层的脱粘燃烧进行的仿真计算表

明: 计算结果与试验一致。试验结果不支持其他两种假设。从而实现对该发动机故障的模拟诊断。

　主题词:　固体推进剂火箭发动机　故障诊断　模拟试验
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1　某型固体火箭发动机故障的基本情况
该型发动机试车时, 点火通电后经过一段低压延迟期到 0131 秒时, 压强急剧上升, 到

01383秒时,发生爆炸,此时压强为 12110M Pa。因爆炸发生在点燃初期,缺乏记录数据,很难分

析故障原因。人们对故障有 3种看法; (1)烘烤导因 (或称为点火装置与装药不匹配)。认为本

发动机的装药为大后翼,造成装药局部点燃,先点燃后翼的局部,所生燃气烘烤装药的未点燃

部分。由于此部分表面受到燃前烘烤, 致使燃速大大提高, 从而造成压强迅速上升而爆炸。

(2)气流冲击壅塞导因 (或称喷管与装药不匹配)。喷管为深潜入式,配上大后翼式的装药,造成

后翼燃面产生的燃气先沿着径向流向喷管。认为由后翼燃面来的径向气流与来自前段装药的

轴向气流互相冲击,从而可能造成气流在喷管处壅塞,导致发动机爆炸。(3)限燃包复层脱粘导

致故障。因为这次爆炸事先也有某些局部脱粘迹象。

以上各种分析,缺乏试验依据。为此,我们分别设计相应的模拟试验,给予验证。

2　装药受到烘烤的模拟试验
设计了一个“双室—4喷管发动机”的装置。有 2个燃烧室,一个是引燃燃烧室,另一个是

延迟点燃燃烧室 (烘烤燃烧室)。两个燃烧室的喷管d t1 和 d t2 迎面相对。引燃燃烧室点燃后,其

喷出的燃气逆向喷入延迟点燃燃烧室,烘烤该室的内装药,经一定时间延迟,烘烤燃烧室中的

装药被引燃。在烘烤延迟期间,为了使来自引燃燃烧室的燃气不断地流入延迟点燃燃烧室,在

该燃烧室的另外一端,开有另外一个喷管 d t3。在烘烤期间,燃气由喷管 d t2,逆向进入延迟点燃

燃烧室,由另一个喷管 d t3 流出,从而保证在烘烤期间,在延迟点燃燃烧室中,有稳恒的燃气

流。为了控制被烤装药的延迟点燃时间,在连接两个喷管 d t1 和 d t2 之间的过渡室 (二次膨胀

室)上,开有第 4个喷管 d t4。改变喷管 d t4 的喉径,便可调解进入烘烤燃烧室的燃气的压强,从

而改变被烤装药的点燃延迟时间。当延迟点燃燃烧室内的装药自身点燃以后,经过烘烤的装药



产生的燃气,则分别由自身的两个喷管 d t2 和 d t3 排出。在两个燃烧室的装药同时燃烧时,由于

两个燃烧室的喷管 d t1、d t2 和 d t3 都在超临界状态工作,所以,两个燃烧室的压强互相不影响。

图 1　典型的烘烤延时的试验结果

观察的重点是烘烤燃烧室的压强变

化。设计引燃燃烧室和烘烤燃烧室的

初始平衡压强为 10M Pa 或 13M Pa,

烘烤时间延迟约为 0120～ 0130秒。图

1中的虚线显示的是引燃燃烧室的压

强变化过程。实线为烘烤燃烧室压强。

引燃燃烧室点燃后,将燃气逆向吹入

烘烤燃烧室,此时烘烤燃烧室内约有

1M Pa 的存留压强,经过 0119 秒的预

热延迟,烘烤燃烧室点燃,正常建立室

压。由图 1可以看到:点燃后的烘烤燃

烧室,压强正常上升,燃烧压强平稳变化,试验进行多次,结果相似。

3　气流冲击的模拟试验和限燃包复层脱粘的模拟试验
311　气流冲击的模拟试验装置和模拟试验结果

设计了两股气流冲击的模拟试验发动机。燃气互相冲击的方案是发动机的两个燃烧室的

轴线互相垂直,分别产生两股气流:一股气流正对喷管;另一股气流需转弯 90°才能流出。在每

个燃烧室的装药后端,分别加接一个收缩后直段通道。相当于其喉ö通面积比J = 0152。这样,

图 2　两股气流互相冲击的试验结果

在两个互相垂直的直管的交接处,便

会形成高速燃气流的冲击。为了便于

比较,分别测量两个燃烧室的头部压

强,观察两室头部压强的差别,以及是

否有超压现象?

图 2中实线显示的是与喷管同轴

的燃烧室的压强,虚线显示的是垂直

于喷管轴线的燃烧室的压强。由该图

可以看出,两个燃烧室的压强几乎没

有什麽差别。而且试验压强平稳,没有

任何超压现象。由此可得出结论:因两

股气流冲击而形成壅塞,而造成爆炸

的推理是不能成立的。

312　包复层脱粘试验装置、试验发动机、试验情况与试验结果

本模拟试验采用中止燃烧试验的方法,将管形装药药柱进行局部包复,让包复层可能脱粘

和完全不脱粘,来对比其故障效果。设计两种类型的包复层:一种为自由装填包复层,包复层外

表面与发动机内壁之间有较大的间隙; 另外一种为贴壁包复层,包复层外表面紧贴发动机内

壁。管形装药前段外侧表面实行包复,可脱粘的被包复表面积占初始燃烧面积的 25%～ 30%。

发动机点燃后,约经 012秒后,将燃烧中止,以便由中止燃烧后的药柱,观察包复层脱粘情况。
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在试验中,各发次之间,实际的脱粘速度各不相同,这与包复层的原先粘结牢度、燃烧压强等因

素有关。一般来说,燃烧压强高,其脱粘速度也快。

图 3所示的是自由装填包复层脱粘燃烧的两发试验结果,以及与之对比的完全不脱粘的

试验结果。编号为A 的一发为不脱粘燃烧的对比试验,预计其初始平衡压强 P eq= 9112M Pa,

实测初始压强 P s = 8161M Pa。实线所示为编号为B 的一发试验, 预计初始平衡压强 P eq =

10162M Pa,实测初始压强 P s= 10197M Pa。该发试验的燃烧一开始,初始压强只保持了约 0103

秒便迅速升压,直到 0114秒时,压强达到最大 P m = 29145M Pa,此后压强成平直,估计是由于

测量系统饱和所致。如果按照包复层全部脱粘估计,最大压强 P em = 17193M Pa,实际的最大压

强,远大于预计的全部脱粘的最大压强。这是由于计算压强时,应用的燃速公式 r= ap
n 中的燃

速指数 n 假定为常数,但是当压强超过一定范围时,实际的 n 值随着压强而增加。这就是实际

的最大压强远远超过预计值的原因。也是许多实际发动机的包复层脱粘爆炸的原因。

图 3　自由装填包复层脱粘燃烧对比试验结果 图 4　贴壁包复层装药试件的脱粘燃烧试验结果

装药试件的可脱粘包复层的外表面紧贴燃烧室壁,包复层的外侧与燃烧室内径之间只有

0105～ 012mm 的初始间隙。试验结果如图 4所示。本发次试验的不脱粘预计压强取得较低,约

为 710M Pa。由图 4可以看出:在燃烧初期形成较强的侵蚀压强峰,其数值为 19113M Pa,其脱

粘后的压强的峰ö衡比约为 1172。照此试验估计,当贴壁包复层脱粘面积为未脱粘初始燃面的

2716%时,其脱粘燃烧的压强峰值是不脱粘燃烧压强的 2173倍。

图 4中所示的另一试验结果,是不脱粘燃烧的对比试验结果,其燃ö通面积比,比前一试验

在不脱粘时的略大一些。我们所研究的实际有故障发动机即为贴壁的限燃包复层,如果脱粘燃

烧发生在贴壁处,受类似的侵蚀燃烧影响,其压强上升速率可能会很大。

4　包复层部分失效情况下燃烧引起故障的仿真计算
自由装填包复层部分失效情况下的内弹道计算结果。按照内弹道基本方程: dP öd t= (ΘpA b

·aP
n- P·A töC

3 ) (#·C
3 ) 2öV c。式中 Θp 为推进剂密度,A b为燃烧面积,A t 为喷喉面积, C

3

为特征速度, # 为含比热比的常数,V c为自由容积。

考虑到自由装填包复层的脱粘燃烧过程,建立迭代公式,即可以进行内弹道计算。

要注意的一个问题是: 当压强比较高时,燃速指数 n 不再是常数,而是随着压强变化。因

此,我们根据试验情况假定:当压强大于 1418M Pa 时,燃速指数 n 随压强而线性变化。其线性

公式中的待定常数,由试验确定。对照试验曲线,我们设定:发动机由 0110秒起燃,到 0114秒
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时,包复层瞬间完全脱粘 (脱粘面积占初始燃面的 30◊ ) ,燃烧到 0130秒时,燃烧被瞬间中止。

内弹道计算结果如图 3中的虚线所示。由图 3可以看出:计算结果与试验结果基本相符。

说明我们这种计算方法,特别是高压强下,燃速指数随着压强而增加的假设,是符合固体火箭

发动机故障诊断的实际的。

贴壁包复层脱粘燃烧的内弹道仿真计算。与自由装填包复层的脱粘燃烧过程不同,需要考

虑到脱粘通道内的侵蚀燃烧,即可得到关于贴壁包复层脱粘燃烧的内弹道计算程序。

按照通常的习惯,我们把侵蚀函数表示为流速与压强的函数: Ε= rör0 = 1 + K u (u - u t)

。其中变量 K u 和 u t与推进剂类型有关,也是压强的函数。

对照试验曲线,我们设定:发动机由 0110秒起燃,在点燃的瞬间,预定脱粘的贴壁包复层,

几乎立即全部脱粘,只是后端极小的包复环面依旧可靠地包复着,以便保证脱粘表面的燃气,

只由脱粘缝隙单端排出。燃烧到 0133秒时,燃烧被瞬间中止。

计算结果如图 4中虚线所示。由图 4可以看出:计算结果与试验结果基本相符。说明我们

对贴壁包复层的脱粘装药表面按侵蚀燃烧计算,是符合实际的。只是试验结果的侵蚀压强下降

得缓慢一些,估计是由于脱粘后的包复层是柔软的和缓燃的,使有效通道截面积变小所致。

这种内弹道计算方法也可用于真实发动机的脱粘故障的内弹道预示。

5　结　论
(1)通过对 3种故障可能性的假设模拟验证,可得出限燃包复层脱粘是符合故障实际的。

自由装填包复层脱粘面积如果相对过大,就有可能造成爆炸。自由装填包复层脱粘燃烧形成两

种效应:一种是增大燃面造成的升压;另一种是当过压到一定数值后,燃速指数 n 不再是常数,

而是随着压强而增加。对于贴壁包复层来说,包复层的脱粘,还可能在脱粘通道内形成强烈的

侵蚀燃烧效应。从而造成初始压强更高。总之,包复层的脱粘燃烧,可造成几种效应的迭加,使

燃烧室压强更猛烈地增大,从而导致爆炸。 (2)模拟试验结果不支持烘烤导因和气流冲击壅塞

导因的假设。 (3)小型发动机模拟试验的方法进行故障诊断,是固体火箭发动机故障诊断的基

本方法。在基本机理或基本过程尚不十分清楚的情况下,用小发动机进行模拟试验,可以直接

将故障原因推导至故障效果。用小发动机模拟试验的方法,不但可以诊断原理类的故障,同样

也可以对结构类故障进行诊断。
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