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导弹尾部外形对发动机水下点火推力的影响
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摘 � � � 要: 利用球形气泡模型,通过数值求解研究了导弹尾部对发动机水下点火时推力峰值、尾部压力分

布以及推力波动特性的影响.计算结果表明: 尾部收敛段半锥顶角的变化对推力峰值影响较大, 半锥顶角大于

45�时 ,随着半锥顶角的减小, 推力峰值缓慢下降;半锥顶角小于 45�时,推力峰值随着半锥顶角的减小而加速

下降;半锥顶角对推力达到峰值的时间影响较小 ;推力达到峰值时尾部收敛段压力分布变化较大; 半锥顶角对

推力波动特性影响很小.
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Abstract: By using the sphere model, the influences of outline o f m issile tail upon the

thrust peak, pressure dist ribut ion on the tail and the oscillat ion character of the thrust fo r

solid motor launching under w ater are numer ically studied. Results indicate that the half�
cone�angle o f convergent segment has g reat ef fect upon thrust peak. T he thrust peak decrea�
ses slow ly as the half�cone�angle is above 45 degree, and decreases quickly as the half�cone�
ang le is less than 45 degr ee. But the hal f�cone�ang le has very litt le ef fect upon the t ime fo r

thrust reaching the peak. It is also show n that the pressure dist ribut ion varies a lot on the

convergent segment of the m issile tail as thrust r eaches the peak value. T he half�cone�angle
has lit t le ef fect on the oscillat ion f requency of thrust .
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� � 潜射导弹由于隐蔽性好、机动性强,是各国重

点发展的武器之一. 相比于无动力水下发射方式,

有动力导弹水下发射可提高导弹在水中的稳定性

和获得有利的出水姿态, 如法国 飞鱼!、俄罗斯
SS�N�21等弹型均采用了有动力水下发射方式,
导弹运载器由火箭发动机点火产生的推力助推出

水.已有的试验和理论研究表明,由于水惯性的作

用,火箭发动机水下点火后瞬间,发动机出口处燃

气泡的压力迅速升高, 使运载器受到的推力急剧

增大,并在达到峰值后迅速回落,推力峰值可达到

发动机正常工作推力的数倍[ 1�8] .急剧增大的推力

所产生的冲击有可能严重影响导弹的正常发射,
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因此如何有效地降低推力峰值、减轻瞬间冲击对

导弹发射的影响,是一个需要研究解决的问题.在

前面的工作中, 我们利用球型气泡模型和准一轴

对称模型研究了推力峰值与发动机各参数的关

系[ 7�8] ,根据计算结果提出了利用嵌金属丝端燃药

柱发动机降低推力峰值的方案, 并进行了研究计

算
[ 9�10]

.在研究火箭发动机水下点火问题的过程

中,我们发现 飞鱼!导弹运载器以及国内试验研
究中[ 1�2, 11] 采用了不同的尾部形状设计, 为研究运

载器(或导弹)尾部外形对火箭发动机水下点火推

力峰值的影响, 本文数值模拟了不同尾部外形情

况下火箭发动机水下点火后的工作状况.

1 � 数学模型

计算中所采用的运载器尾部外形参照了 飞
鱼!运载器的外形(如图 1所示) ,简化后的尾部外

形和燃气泡位置如图 2和图 3 所示, 尾部收敛段

母线与轴线所夹的半锥顶角为 �.

1. 1 � 燃烧室气体压力、温度控制方程

假定燃气为理想、完全气体,并假定燃烧室内

燃气密度均匀分布, 由质量守恒得到燃气压力控

制方程为

�p V p - M =
pV p

R gT
+

V
R g

1
T
dp
dt

-
p
T

2
dT
dt

(1)

式中 p , V , T 分别为燃气压力、燃烧室自由容积、

燃气温度, �p 为药柱密度, �V p 为单位时间药柱燃

烧的体积, �M 为喷管质量流量, R g 为气体常数.由

能量守恒得
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式中, q为药柱放热量, T p 为药柱初温,  为比热

比, CV 为气体定容比热容.

1. 2 � 燃气泡压力、半径控制方程

对燃气泡采用球形气泡模型[ 12] ,把燃气泡考

虑成球形等压滞止泡.燃气泡半径控制方程为
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式中 Rb 为燃气泡半径, p b 为燃气泡压力, p 0 为大

气压, H 为水深, �w 为水密度.

燃气泡压力控制方程为
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1. 3 � 喷管流量计算

喷管背压即为燃气泡压力 p b , 当背压 p b 小

于喷管临界压力 p
*
b 时, 喷管质量流量 �M 为

�M p
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式中 A t 为喷管喉部截面积. 当背压 p b 大于喷管

临界压力 p
*
b 时,喷管质量流量为
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式中 A b 为喷管出口截面积.

1. 4 � 推力计算

运载器受到的推力为

F = �MV e+ A b ( p e- p b0) +

#A s

( p s - p b0)dA ∃ cos � (7)

其中 V e 是喷管出口处速度, p e 是喷管出口处压

力, A b 为喷管出口截面积, p s 为导弹尾部所受到

的水压力, A s 为导弹尾部与水接触的受力面积,

p b0为导弹水深处静压.

由于运载器尾部与球形气泡球心不同距离处

受到的压力不同,距球形燃气泡球心 L 处的压力

p s= p s( L)采用下式计算[ 13]

p s

�w
=

p b0

�w
-

1
2

R
2
b�R b

L
2 +

2�R2
bR b + R

2
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式中, �Rb 和 %R b 分别为燃气泡膨胀的速度和加速

度.通过( 8)式计算出运载器尾部距气泡球心不同

距离处所受到压力, 由( 7)式对运载器尾部与水接
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触部分积分,即可计算出运载器所受推力.

2 � 计算结果与分析

选取药柱放热量 q= 5 000 kJ/ kg ,药柱初温

T p = 300 K, 药柱密度 �p = 1 800 kg / m3 , 气体常

数 Rg= 368 m2 / s 2 ∃ K, 大气压 p 0 = 0. 1 MPa, 水

深 H = 50 m, 比热比  = 1. 2, 喷管喉部截面积

A t= 0. 004 m
2
,出口截面积 A b= 0. 02 m

2
. 通过数

值求解研究了不同半锥顶角 �对推力峰值、尾部

压力分布以及推力波动特性的影响.

2. 1 � 半锥顶角 �对推力峰值的影响

图 4是半锥顶角 �分别为 15�, 30�, 60�时火

箭发动机水下点火后, 运载器(或导弹)所受推力

随时间的变化. 从图中可以看到,火箭发动机水下

点火后,推力迅速上升, 且半锥顶角 �越大时, 推

力上升的速度越快, 三种半锥顶角情况下推力几

乎在同时达到峰值. 从图中可以看到,半锥顶角 �

越大时,推力峰值越高, 半锥顶角为 60�时的推力

峰值约为 15�时推力峰值的 1. 7倍.推力在达到峰

值后回落,并逐渐趋于稳定工作推力,三种半锥顶

角情况下稳定工作推力相差很小.

从前面的计算结果可以看到, 半锥顶角 �的

变化对推力峰值的影响很大. 我们通过计算研究

了推力峰值随半锥顶角 �的变化.如图 5所示,半

锥顶角 �为 90�时, 推力峰值约为 270 kN, 是正常

工作推力(约 40 kN) 6. 7倍.当半锥顶角 �由 90�

逐渐下降(半锥顶角 �为 90�相当于尾部为圆柱
体) , 推力峰值也随之缓慢降低;当 �下降到约 45�

后,随着 �的减小, 推力峰值呈加速下降状态, 半

锥顶角 �下降到 10�时,推力峰值下降到了约 130

kN, 为正常工作推力的大约 3. 2倍.因此, 为减小

火箭发动机水下点火时的推力峰值, 在设计运载

器(或导弹)外形时尾部收敛段应尽量采用较小的

半锥顶角.

图 4 � 不同半锥顶角�时推力随时间变化比较

F ig . 4 � Thrust as a function of t ime at different

half�cone�ang le

图 5 � 推力峰值随半锥顶角 �的变化

Fig . 5 � Thrust peak as a function of half�cone�angle

2. 2 � 半锥顶角 �对运载器尾部压力分布的影响

由公式( 8) ,尾部收敛段与燃气泡中心距离不

同则受到的压力也不同.通过计算我们研究了推

力达到峰值时以及推力回落到正常工作推力附近

时,不同半锥顶角情况下尾部收敛段压力分布.如

图 6所示, A D, BD, CD 分别对应半锥顶角 �为

15�, 30�, 60�时尾部收敛段母线. 图 7 和图 8分别

为 AD , BD, CD 上,推力达到峰值时刻和推力回

落到正常工作推力附近时的压力分布比较.从图

7中可以看到,推力达到峰值时, 三种半锥顶角情

况下尾部收敛段压力分布均变化较大, AD, BD,

CD 段上压力分别由 3. 6 MPa 下降到 1. 5, 1. 8,

2. 3 M Pa.推力回落后,三种半锥顶角情况下尾部

收敛段压力分布均变化较小, A D, BD, CD 段上

受到的压力为 0. 63 MPa左右.
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图 8 � 推力回落到稳定推力后尾部压力分布比较

Fig. 8 � P ressur e distr ibut ion on the tail when t hrust

return to no rmal value

2. 3 � 半锥顶角 �对推力波动特性的影响

推力由峰值回落后, 将围绕中心值上下波

动[ 7] .为研究半锥顶角 �对推力波动特性的影响,

我们计算了半锥顶角 �为 15�, 30�, 45�时推力随

时间的变化.图 9显示,不同半锥顶角时的推力由

峰值回落后,几乎重合在一起,半锥顶角 �对推力

波动特性影响很小.

图 9 � 不同半锥顶角�时推力随时间变化

F ig . 9 � Thrust as a function of t ime at different

half�cone�ang le

3 � 结 � 论

利用球形气泡模型, 通过数值求解研究了运

载器(或导弹)尾部外形对火箭发动机水下点火时

推力峰值、尾部压力分布以及推力波动特性的影

响,并得到以下结论:

1) 半锥顶角的变化对推力峰值影响较大,当

半锥顶角大于 45�时,随着半锥顶角的减小,推力

峰值缓慢下降, 当半锥顶角小于 45�时, 推力峰值

随着半锥顶角的减小而加速下降;

2) 半锥顶角的变化对推力火箭发动机水下

点火后推力达到峰值的时刻影响较小;

3) 推力达到峰值时,不同半锥顶角情况下尾

部收敛段上压力分布变化都较大, 而推力回落到

正常工作推力时, 不同半锥顶角情况下尾部收敛

段上压力分布变化都较小;

4) 半锥顶角对推力波动特性影响很小.
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