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星孔药柱旋转发动机工作过程数值模拟

国防科技大学　　张为华* *　曹泰岳　冯海涛　姜春林

【摘要】　建立了星孔药柱发动机在旋转状态下工作过程仿真的物理模型和计算模型, 给出了部分

计算结果。通过数十发实验获得了燃速加速度敏感性的经验关系式, 并且采用全尺寸发动机进行

了实验验证。实验和理论预示压强时间曲线具有良好的一致性。

　主题词: 　固体推进剂火箭发动机　旋转　数值模拟

　分类号: 　V435

由于旋转引起固体火箭发动机性能的改变, 因而引发了人们对旋转发动机工作过程研究

的关注。国内外对此开展了大量理论研究和实验研究,取得了多方面进展
[ 1- 5]
。本文从星孔药

柱旋转发动机研究入手,以期获得满意的工作过程预示结果。

1　物理模型和数学模型

　　以常规星孔药柱发动机为对象建立物理模型。在旋转状态下, 星孔药柱发动机的内部流动

实际上是多维流动,要对这种多维流动进行数值模拟往往是比较困难的。因此,引入零维模型

预示星孔药柱发动机工作过程。假设燃烧室内气流参数均布,喷管流动为超临界流,工作过程

等温。由于实验发动机喉通比较小, 模型中不考虑侵蚀效应的影响。根据以上假设,可得到零

维模型计算方程:
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式中�p 和 c
*分别表示推进剂密度和特征速度, A b 和A t 分别表示燃烧面积和喷喉面积, V c 和 s

分别表示自由容积和燃烧周长, R 和 T c 分别表示气体常数和燃烧温度, ra和 r-a分别表示加速

度场中推进剂的燃速和平均燃速。

该计算方程组为一组常微分方程,采用龙格库塔法求解。计算中有两个难点,一是燃面计

算,二是燃速加速度敏感性预示。旋转发动机中推进剂的燃速不仅取决于加速度水平(在相同

转速下,加速度水平与燃面上各点离旋转中心轴距离成正比) , 而且还取决于加速度向量的方

位角,这就增加了燃面计算的困难。

图 1所示为两端限燃星孔药柱半星角横截面。由于结构对称,可取半星角 �= 360°/ 2n来



图 1　星孔药柱半星角横截面示意图

研究( n为星角数)。将 �角( k- 1)等分,根据药柱

初始几何参数,可获得 t= 0时刻( N = 0) k 个节点

的坐标 x i 和 y i ( i= 1, 2, ⋯, k )。随着燃烧过程的

进行,各个节点与旋转轴之间的距离发生变化, 燃

面与加速度向量之间的夹角  也发生变化, 因而

各节点上的燃速不同。由于燃烧沿法线方向进行,

节点在不同时刻需重新插值。但计算中网格仍按

角度等分,网格点数目保持不变。计算中采用下列

公式计算确定燃面上各点至中心轴的距离 R i, 向

量角  以及燃面周长 s。
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ro 为基础燃速,  c r为临界角。

对应燃面上各点燃速的计算引用经验关系式。实验采用不同加速度和方位角在旋转试车

台上进行, 以期获得旋转发动机中燃速随加速度水平和方位角变化的燃速加速度敏感性经验

公式。对于所研究的含铝丁羟推进剂,通过实验得到如下经验关系式:

r aM/ r o = 1 + 9. 002× 10- 3
a - 4. 15× 10- 5

a
2 + 6. 866× 10- 8

a
3 ( 7)

F(  ) = [ ( r a/ r o) - 1] / [ ( raM / r o) - 1] ( 8)

F ( ) = ( 1/ 25) - 2. 6　　( ≥  cr )　,　 c r = 65° ( 9)

图 2　星孔装药发动机实测压强时间曲线

式中a 为旋转加速度,下标 M 为  = 90°时的参数。

实验发动机推进剂配方为: 过氯酸铵 7% , 铝粉

( 16∃) 16%,丁羟 14%。

2　实　验

　　实验用发动机为 % 118标准发动机,喉径 21. 9 mm,

装药为十角星形,药柱外径 106 mm,肉厚 24 mm。各发

药长L p 分别为 220、214、205 mm 及装药质量mp 分别为

2. 025、1. 960、1. 850 kg。实验结果如图 2所示。

由图 2可见, 星孔装药发动机压强时间曲线对加速

度变化不敏感。其原因在于星孔药柱燃面中垂直于加速

度燃面份额较小。这从( 7) - ( 9)式就可得到答案。实验

研究表明,旋转状态与静态相比,燃烧室压强的变化不明
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显,但燃烧室中的沉积有明显增加。燃速比及燃烧室平均压强示于表 1中。由表可见,旋转状

态与静态相比,平均燃速有所增加,但幅度很小。

表 1　不同转速下的实测结果

序号 转速( r/ min ) p- c( M Pa) r-a(m m/ s) r-a/ ro

1

2

3

0

920

1300

4. 128

4. 453

4. 011

13. 71

15. 14

14. 46

1

1. 075

1. 069

3　结果与讨论

　　为了验证内弹道计算模型的合理性,对一个星孔药柱发动机和一个内孔燃烧发动机进行

图 3　内孔燃烧发动机实测和预示压强时间曲线

了计算,并与实验结果进行了对比。对星孔药柱发动

机,实测压强与预示压强的最大相对误差小于 3%,

这一计算结果表明本文提供的模型具有良好的预示

精度。对某实际使用的内孔燃烧发动机,应用零维内

弹道模型进行了计算, 实测压强与预示压强的最大

相对误差小于 5%。实测和预示压强时间曲线示于

图 3中。由图3可知,旋转对内孔燃烧发动机内弹道

性能影响较大,实验和理论预示压强吻合良好。

根据以上分析, 可得到如下结论: ( 1)本文提供

的计算方法可行,可推广至其它药型旋转固体发动

机工作过程仿真。( 2)燃速经验关系式可通过实验方

法获得。( 3)本模型具有良好的预示精度。
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