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一种双脉冲发动机的技术研究
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【摘要】　提出了一种带有中间喷管的新型双脉冲固体火箭发动机技术方案,设计了一台结构参数

可调的试验发动机;改变发动机的结构参数进行多次点火试验,获得了试验数据; 对该发动机的多

喉道流动过程建立了二维非稳态流动模型,对试验方案进行了大量计算,并与试验数据进行了比

较分析。试验结果与理论计算基本吻合,结构可靠,对工程设计有参考价值。
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1　前　言

　　双脉冲固体火箭发动机是一种新型发动机,其特点是在同一燃烧室内用阻燃隔热层将推

进剂装药分段隔离,每段装药有独立的点火系统,由控制系统确定每段装药的点火时间,以达

到对发动机的工作过程引入能量管理的机制,满足火箭总体最优弹道的技术要求。

结合反坦克导弹的特殊要求,采用了两级推力由间断点火的两级装药来实现,由于两级推

力比较大,又采用了设置中间喷管的措施,以提高低推力段的燃烧稳定性,并减轻整个发动机

的重量。因此需要解决的关键问题是: (1)实现双脉冲推力的间隔点火隔板的结构和可靠性;

(2)为提高推力比而采用多喉道的流场计算模型及对发动机结构参数设计的影响; (3)多喉道

双脉冲发动机的试验及流场测试。本文侧重于叙述多喉道的流场计算模型与试验结论分析。

2　技术方案概述

　　用以进行流场计算和双脉冲推力试验的装置如图 1所示。助推级燃烧室是导弹总体要求

图 1　多喷管双脉冲发动机试验装置



的一个长尾管,在助推级与续航级之间的隔板上装有中间喷管,在中间喷管处有一锥形塞起到

了两级隔燃作用,虽然两级推力比很大,但两级压强却可以是相同或相差甚小,为了减小助推

级的发射噪声,甚至采用了大推力低压强和小推力稍高压强的方案。由于有两个贯穿喷管,续

航级燃气的流动,其流动规律与超音速风洞类似。续航级由点火到建立稳定工作压强需要一个

时间过程,随着压力的逐渐提高,首先在中间喷管A ts下游出现正冲波,然后该冲波向下游移

动,直到扫过助推级燃烧室到达主喷管出口时,助推级燃烧室中才建立起超音速流动。正冲波

的存在使燃气流总压下降,使得原先通过A ts的流量,却不能通过主喷喉A tb。这就要求两喷喉

面积比应满足A tböA ts= p 01öp 02。式中: p 01为波前总压, p 02为波后总压。

如果主喷管与中间喷管的喉面比选择适当且型面设计合理,在助推级燃烧室中将不会出

现正冲波。为了进行多种试验条件与理论计算的比较,设计加工了多种尺寸A tböA ts。

3　试验发动机的内流场计算方法及算例

　　为了研究续航级工作时燃气流经尾管的冲波损失情况,建了一个简化的纯气相、无粘、有

旋、无加质、二维轴对称控制方程,本文采用时间相关法,使混合型控制方程在整个流动区都成

为双曲型,便可用同一种方法求解全流场。其守恒形式的方程为:

5Θö5t + [5(Θu ) ö5x ] + [5(Θv ) ö5r ] + Θvör = 0 (1)

[5(Θv ) ö5t ] + [5(Θuv ) ö5x ] + [5(p + Θv 2) ö5r ] + Θv 2ör = 0 (2)

[5(Θu ) ö5t ] + [5(p + Θu 2) ö5x ] + [5(Θuv ) ö5r ] + Θuv ör = 0 (3)

5E
5t

+
5[ (E + p ) u ]

5x
+

5[ (E + p ) v ]
5r

+
(E + p ) v

r
= 0 (4)

p = ΘR T (5)

其中: E = Θ{[p öΘ(k - 1) ] + (u 2 + v 2) ö2} (6)

式中, Θ、u、v、p、T、E 分别为密度、轴向流速、径向流速、压强、温度、滞止内能。
此方程为非定常偏微分方程,应给出定解条件,对本文所述的试验发动机存在 4个边界,

分别是中间喷管入口、主喷管出口、壁面、轴线。中间喷管进口截面为亚音速流动,会受到下游

反压的影响,所以只指定 p、T 两参数, Θ可由状态方程求出,此外再由喷管几何形状近似求出

进口流动角作为附加边界条件。在主喷管出口截面,当流动为亚音速时,指定出口反压 p ;当流

动为超音速时,则不指定出口边界条件。在壁面边界应给出相切条件。

图 2　物理网格与计算网格

在轴线上则给出轴对称边界

条件即径向速度 v = 0,其它流动

参数的径向导数也为零。所有定

解条件全部指定, 即可用差分方

法求解方程组。

为了精确给出边界条件, 应

采用贴体的离散网格, 由于流场

边界几何形状复杂, 划分网格疏

密不均,为计算方便,通过坐标变化将曲线网格转化为正交矩形网格 (如图 2所示)。将物理平

面 (x , y )变换为计算平面 (Ν, Γ) :

Ν= x　,　Γ= röru (x )　,　Σ= t (7)
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式中 ru (x )表示流场边界半径,为 x 的函数。

将上式代入原控制方程,得到计算平面 (Ν, Γ)坐标系中的新控制方程,其矢量形式为:

5Vϖö5Σ+ 5Fϖö5Ν- a (5Fϖö5Γ) + b (5Gϖö5Γ) + Gϖf = 0 (8)

其中: Vϖ = [Θ, Θu , Θv , E ]T　,　Fϖ = [Θu , p + Θu 2, Θuv , (E + p ) u ]T

Gϖ = [Θv , Θuv , p + Θv 2, (E + p ) v ]T

Gϖf = [Θv ör, Θuvör, Θv 2ör, (E + p ) v ör ]T (9)

　　根据计算对象不同,计算平面分为 5种网格点:内点、进口点、出口点、壁面点和轴线点。对

不同的网格点采用不同的处理方法。

(1)内部网格点参数计算采用M acCo rm ark 二步显格式,为了消除振荡,在离散方程的预

测步和校正步都加上显式的二阶和四阶人工粘性项,实际计算证明,这种措施能有效抑制数值

振荡。 (2)进口网格点参数计算采用特征线法。 (3)出口网格点参数计算,当流动为亚音速时,

采用特征线法,其特征线为两条,一条为流特征线,一条为下行特征线。当出口网格为超音速时

采用线性外插法。 (4)壁面网格点的边界条件为几何边界条件,为便于处理冲波和缩短计算时

间,参数计算采用线性外插法。 (5)轴线网格点的参数计算采用与内点计算相同的方法。但需

将轴对称边界条件代入方程。

M acCo rm ark 格式是一种条件稳定的差分格式, 为保证格式的稳定性, 计算步长应用

Cou ran t条件控制。

根据以上数值计算方法,针对图 1所示的试验发动机,改变中间喷管的膨胀比和主喷管的

图 3　 (编号 1, 2算例)在尾管中出现冲波

的压强、速度及温度分布

喉部面积等结构参数进行多种组合计算,现列

出 4 组结果,代表了尾管中正冲波存在和冲波

移出主喷管,尾管建立了超音速流动的两种典

型情况。原始结构参数:编号为 1- 4;中间喷管

喉径均为 615 mm ;中间喷管膨胀比编号 1和 3

为 1151,编号 2和 4为 4164;主喷管喉径编号 1

和 2 为 1811 mm ,编号 3 和 4 为 28 mm (满足

(1)式的主喷管喉径) ; 主喷管膨胀比编号 1 和

2为 1176,编号 3和 4为 1198。

图 3所示为编号 1和 2计算的压强马赫数

和温度的分布曲线及冲波位置; 图 4 所示为编

号 3和 4计算的压强、马赫数和温度分布曲线。
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由表 1计算结果可知:多喉道尾管流场参数及冲波位置与中间喷管的膨胀比无关,只与两

喷管的喉面比有关,随着主喷管喉面增大,冲波位置后移,波后压强相应减小,只有满足 (1)式

的喉面比,在尾管中才能建立超音速流。

4　试验结果及分析

　　用图 1所示的装置进行了助推级与续航级的静止点火试验,助推级的试验证明了双脉冲

图 5　续航级燃烧室的压强—时间曲线 图 6　尾管压强—时间曲线
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推力的隔燃装置的可靠性,经多发试验隔板的密封塞承受了 6- 20M Pa 的压强无漏气和烧蚀

现象,中间喷管完好,因此项内容不是本文叙述的重点,不在此详述。

续航级试验采用不变中间喷喉,改变中间喷管膨胀比和主喷管喷喉的方法进行。由于两级

推力比要求及助推级最低压力的限制,未能进行主喷喉达到 28 mm 无冲波在尾管的试验,即

全部试验均在尾管中产生了正冲波,其试验结果如下:

(1)续航级燃烧室的压强稳定、试验重复性好,试验与理论计算结果的比较如图 5所示。

(2)尾管压强随主喷管喷喉的增大而减小,图 6所示为尾管 (在主喷管入口处测压)的压强

—时间曲线。

图 7　试验 3的尾管压力、速度分布计算曲线

(3)试验 1和 2与算例的编号 1, 2结构参数相同,试验 3的结构参数除主喷管的喷喉为 21

mm 外,其它与算例编号 4 相同。试验 3 的理论计算结果如图 7 所示,它们的尾管平均压强

(M Pa)与试验结果对比值如下:流场计算结果试验序号 1和 2为 1113,试验序号 3为 0182;试

验结果分别为 0173, 0175, 0150。

由上可知数值计算与试验结果基本吻合,证明尾管中冲波确实存在。

5　结　论

　　 (1)两级隔离的结构可靠,隔燃和密封效果好。(2)中间喷管保证了两级推力比很大的条件

下续航级工作稳定。 (3)本文所建立的多喉道流动的二维非稳态流动模型假设合理,计算结果

与试验基本吻合,对工程设计有一定的参考价值。(4)中间喷管会带来冲波损失,使续航级效率

下降,为减小能量损失,在结构参数设计时应参考多喉道流场计算的结果,而不能用一般单喉

道的设计方法。
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a new failu re criterion of the disk. A real d isk w as u sed as experim en ta l componen t, w e

w o rked ou t a new failu re experim en ta l app roach, including key techn ique to en su re the non in2
terference betw een the low cycle loading and h igh cycle loading, the h igh frequency induct ion

local heat ing (550℃ con stan t tempera tu re) , the con tro l of h igh cycle vib ra t ion frequency and

amp litude, and crack real- t im e detect ion. Experim en ta l load spectrum and temperatu re field

em u lated the reality, and the experim en t comp letely rep roduced the p ract ica l f ligh t fau lt. T he
p resen t experim en ta l app roach can be app lied to the com b ined fa t igue analysis of any compo2
nen ts.
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ABSTRACT　　　　A new type of dual- pu lse so lid rocket mo to r concep t w ith an in2
term edia te nozzle is p resen ted and a test mo to r w ith changeab le st ructu ra l param eters w as

designed. Severa l f irings of the mo to r w ith changing the st ructu ra l param eters w ere conduct2
ed and the co rresponding experim en ta l data w ere ob ta ined. A tw o - dim en sional un steady

m athem atica l model w as con structed fo r analyzing the m u lt ith roat f low fields, and num erica l
ca lcu la t ion w ith th is model w as comp leted. T he resu lts w ere compared w ith the test data.

Key W ords　So lid p ropellan t rocket engines　F low fields　N um erica l compu ta t ion

NUM ER ICAL SIM ULAT ION OF 3- D FLOW
IN A TRANSON IC COM PRESSOR STAGE

L iu Qianzh i, N ing W e i, Yao J ix ian , Zhou X inha i
(7th D ep t. N orthwes tern Polytechn ica l U n ivers ity , X i’an　710072)

ABSTRACT　　　　A n imp licit N avier- Stokes so lver is p resen ted fo r num erica l sim u2
la t ion of th ree - d im en sional steady comp ressib le tu rbu len t f low in a tran son ic comp resso r
stage. T he LU - SGS (L ow - U pper Symm etric- Gau ss- Seidel) imp licit t im e- m arch ing

schem e developed by Jam eson and Yoon is u sed to imp rove the compu ta t ional eff iciency. In

o rder to ob ta in dist inct shock system and valid boundary layer characterist ics, one k ind of

h igh reso lu t ion schem es, the th ird o rder accu ra te NND (N on- o scilla to ry, N on- free- pa2
ram eter, D issipat ive) schem e is inco rpo ra ted in th is so lver. T he govern ing equat ion s, the nu2
m erica l schem e, the grid system and the boundary trea tm en t m ethod are con sidered in th is

paper. T he Baldw in- L om ax A lgeb ra model is u t ilized to compu te the tu rbu len t visco sity.

T he viscou s flow in a single stage tran son ic comp resso r is ca lcu la ted by th is so lver. T he cal2
cu la t ion w as perfo rm ed by coup ling the ro to r and sta to r f low fields a t each t im e step th rough

an overlapped grid. T he compu ted resu lts w ere compared w ith experim en t data.

Key W ords　T h ree- d im en sional f low s　T u rbu len t f low　H igh reso lu t ion

N um erica l analysis　T ran son ic comp resso rs
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