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隔舱式双脉冲发动机第Ⅱ脉冲

点火过程数值仿真
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摘　　　要：基于计算流体力学和相关点火理论，对双脉冲发动机第Ⅱ脉冲点火瞬态过程的流场进行了数值

分析，并进行了发动机第Ⅱ脉冲点火试车试验。结果表明：在隔板打开前，第Ⅱ脉冲燃烧室高压区的位置由燃

烧室前端向隔板移动，压强沿燃烧室径向变化较小，沿轴向变化较大，燃烧室头部和尾部近壁面区域一直处于

低温；６ｍｓ时隔板打开，第Ⅱ脉冲燃烧室压强下降０．５ＭＰａ，药柱内孔前后端压强差波动剧烈，药柱内孔前端

温度场下降６００Ｋ，而其他区域温度变化较小。隔板打开后，沿隔板下游第Ⅰ脉冲燃烧室轴线形成带状高温

区，第Ⅰ脉冲燃烧室头部和尾部依次出现压强峰值，第Ⅰ脉冲燃烧室压强在１８ｍｓ时达到稳定，而温度在２５

ｍｓ时达到稳定。试验测得的第Ⅰ、Ⅱ脉冲燃烧室压强时间曲线和仿真结果吻合较好，表明该仿真方法具有

一定的准确性。
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　　固体火箭发动机具有结构简单、可靠性高、成

本低廉的优点，与液体火箭发动机相比，推进剂一

旦点燃便难以终止，这极大地制约了采用固体火

箭发动机为动力装置的导弹机动性能，在传统固

体火箭发动机的基础上，通过在燃烧室内部设置

硬质隔舱或隔层结构将其分为两个独立的燃烧

室，各燃烧室内具有独立的点火系统，通过控制各

燃烧室的点火时间间隔，从而实现脉冲发动机的

多次启停。硬质隔舱有易加工、承压、密封性能良

好的特点，采用硬质隔舱的脉冲发动机已经在多

种空空、空地、地空型号导弹上得到了运用［１５］，搭

载脉冲发动机的导弹其射程、精度、机动性能均有

较大的提升。

国内学者对隔舱式双脉冲发动机的研究虽然

较晚，但近些年也取得较大的进展。王春光、刘伟

凯、石瑞、王伟等［６９］对金属膜片式隔舱的打开过

程进行了数值模拟和试验验证，探究了金属膜片

尺寸对隔板承压、破碎性能的影响。孙娜、张涵、

刘亚冰、曹熙炜等［１０１３］采用随机轨道模型对双脉

冲发动机燃烧室内两相流场进行了数值模拟，分

析了级间通道下游燃气的流动规律以及颗粒运动

轨迹。陈子豪、白涛涛、伊自宾、李映坤等［１４１７］探

究了级间通道构型对第Ⅰ脉冲燃烧室绝热层烧蚀

的影响。陈雄等［１８］采用耦合传热的方法，探究了

不同时刻第Ⅰ脉冲燃烧室热防护层表面的对流热

换分布以及炭化对热防护层受热情况的影响。

上述研究工作主要集中在隔舱结构设计和燃

烧室内部稳态流场计算上，对双脉冲发动机第Ⅱ

脉冲燃烧室点火瞬态过程的研究较少。第Ⅱ脉冲

药柱点火升压这一过程，由于级间隔板的存在，燃

烧室内部流场在隔板打开前后表现出三维、非稳

态和震荡现象，因此对此现象的研究是很有必要

的。以Ｆｌｕｅｎｔ软件为计算平台，利用ｕｓｅｒｄｅ

ｆｉｎｅｄｆｕｎｃｔｉｏｎ（ＵＤＦ）模块建立点火器出口燃气

质量流率模型、推进剂表面温度与点火燃气温度

之间的转化模型、以及燃气源项加质模型，完成了

隔舱式双脉冲发动机第Ⅱ脉冲点火瞬态过程的数

值计算，分析第Ⅰ、Ⅱ脉冲燃烧室内压强和温度随

时间的变化，Ⅱ脉冲药柱点火延迟时间，最后进行

了双脉冲发动机点火试车试验，通过试验对仿真

方法进行了验证。

１　计算模型

１１　物理模型

由于本文主要研究第Ⅱ脉冲药柱由点火到稳

定燃烧这一过程，此时第Ⅰ脉冲药柱已燃烧结束，

不考虑第Ⅰ脉冲药柱对燃烧室内部流道的影响，

为方便燃烧室内部流场的计算，对隔舱式双脉冲

发动机结构做适当简化，物理模型如图１所示，图

２为隔舱结构，发动机模型的主要结构参数如表１

所示。

图１　双脉冲发动机物理模型

Ｆｉｇ．１　Ｐｈｙｓｉｃａｌｍｏｄｅｌｏｆｄｕａｌｐｕｌｓｅｍｏｔｏｒ

图２　隔舱结构

Ｆｉｇ．２　Ｃｏｍｐａｒｔｍｅｎｔｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

２４５１
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表１　发动机模型主要参数

犜犪犫犾犲１　犕犪犻狀狆犪狉犪犿犲狋犲狉狊狅犳狋犺犲犿狅狋狅狉犿狅犱犲犾

参数 数值

第Ⅰ脉冲燃烧室长度犔１／ｍｍ １１５

第Ⅰ脉冲燃烧室直径犇１／ｍｍ ６０

第Ⅱ脉冲燃烧室长度犔２／ｍｍ １４４

第Ⅱ脉冲燃烧室直径犇２／ｍｍ １２０

第Ⅱ脉冲药柱药厚狉３／ｍｍ ４２

第Ⅱ脉冲药柱长度犔３／ｍｍ １０５

喷管喉径犇４／ｍｍ ７．３

喷管扩张角α／ｒａｄ π／１２

喷管收敛角β／ｒａｄ π／６

１２　基本假设

固体火箭发动机点火过程是一个复杂的过

程，根据相关的点火理论和实际发动机工作条件，

采用如下假设：

１）对点火器模型进行简化，点火燃气从燃烧

室头部固定直径的出口喷出。

２）点火器产生的燃气为理想气体，不考虑点

火器内具体发生的化学反应，点火燃气成分和推

进剂药柱燃烧产生的气体成分相同。根据某复合

推进剂的配方，药柱与燃气的参数如表２所示。

表２　推进剂与燃气的参数

犜犪犫犾犲２　犘犪狉犪犿犲狋犲狉狊狅犳狆狉狅狆犲犾犾犪狀狋犪狀犱犵犪狊

参数 数值

推进剂密度ρｐ／（ｋｇ／ｍ
３） １６５１

推进剂着火温度犜ｋ／Ｋ ７００

推进剂定压燃烧温度犜ｐ／Ｋ ２８００

燃气摩尔质量犕／（ｋｇ／ｍｏｌ） ０．０２

燃气比热比γ １．２８

　　３）第Ⅱ脉冲药柱为内孔燃烧，在点火过程中

不考虑燃面的变化，假设推进剂在其表面薄层内

发生化学反应，将推进剂表面薄层设置为燃气加

质层。

４）点火准则采用推进剂表面临界温度准则，

当推进剂表面温度达到着火温度时，认为推进剂

被点燃。忽略燃气对推进剂表面的辐射，根据文

献［１９］中提出的推进剂表面温度与加质层单元温

度的关系转换模型，推进剂表面温度犜ｓ由式（１）

确定

犜ｓ＝
槡犺狋犜ｇ＋０．５ πρｐ犮ｐ槡 κ犜０

０．５ πρｐ犮ｐ槡 κ＋ 槡犺狋
（１）

其中犜ｇ 为气相加质层温度，犜０ 为推进剂表面的

初始温度，狋为加热时间，ρｐ 为推进剂密度，犮ｐ 为

推进剂比定压热容，κ为推进剂导热系数，犺为表

面传热系数。

１３　计算模型及网格划分

根据上述对双脉冲发动机物理模型的简化和

假设，建立燃烧室及喷管一体化计算模型，由于计

算模型的对称性，取模型的１／８进行计算。利用

ＩＣＥＭ软件对模型进行非结构网格划分，网格单

元总数为４０４２２７，计算域网格如图３所示。为更

好的显示燃烧室内部流场的变化情况，作辅助面

犆０，如图４（ａ）所示，在辅助面犆０ 内设置一系列监

测点（犘１～犘９）如图４（ｂ）所示。

图３　计算域网格

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｄｏｍａｉｎｇｒｉｄ

图４　辅助面示犆０ 意图和监测点的位置

Ｆｉｇ．４　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆａｕｘｉｌｉａｒｙｓｕｒｆａｃｅ犆０

ａｎｄｔｈｅｐｏｓｉｔｉｏｎｏｆｔｈｅｍｏｎｉｔｏｒｉｎｇｐｏｉｎｔｓ

１４　边界条件及初始化

１）入口边界条件：将点火器出口作为入口边

界，采用质量流率入口边界条件，通过模拟自由容

积试验测得管式点火装置内压强时间曲线，可以

确定点火器质量流率随时间变化的规律［２０２２］

３４５１
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犿
·（狋）

狋
狋１
狓 狋≤狋１

狋２－狋

狋２－狋１
狓 狋１ ＜狋＜狋２

０ 狋≥狋

烅

烄

烆 ２

（２）

其中犿
·
（狋）为点火药的质量流率，狓＝２犿ｉｇ／狋２，犿ｉｇ

为点火药的质量。通过设置不同的点火器作用时

间，得到不同的点火器质量流率曲线，本文中点火

药的质量犿ｉｇ为２ｇ，狋１ 为０．０１ｓ，狋２ 为０．０２ｓ。入

口质量流率随时间变化通过宏函数 ＤＥＦＩＮＥ＿

ＰＲＯＦＩＬＥ来定义，利用外部接口ＵＤＦ将上式编

译并导入Ｆｌｕｅｎｔ中求解计算。

２）燃气加质源项：在 ＵＤＦ中读取燃气加质

层单元的温度，通过式（１）将其转化为推进剂表面

温度犜ｓ，当犜ｓ小于７００Ｋ时，加质层单元内的质

量项、动量项、能量项均为零。当犜ｓ 大于７００Ｋ

时，加质层内相应的单元垂直于燃面向燃烧室加

质，加质源项采用下式计算：

图５　不同时刻燃烧室压力、温度分布

Ｆｉｇ．５　Ｐｒｅｓｓｕｒｅａｎｄｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｃｈａｍｂｅｒａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｉｍｅｓ

质量源项

犿
·
＝ρｐ狉

·
犃ｂｉ／犞ｂｉ （３）

　　动量源项

犿
·
ν＝ρｐ狉

·
犃ｂｉν／犞ｂｉ （４）

　　能量源项

犿
·
犺＝ρｐ狉

·
犃ｂｉ犮狆犜ｇ／犞ｂｉ （５）

其中狉
·
为推进剂的燃速，采用燃速指数公式，狉

·
＝

犪狆
狀，本文中取犪＝８．２×１０－６，狀＝０．４５８。狆为加

质单元的压强；ν为推进剂径向加质速度，由质量

守恒得ν＝－狉
·

ρｐ／ρｇ，ρｇ 为燃气的密度；犃ｂｉ、犞ｂｉ分

别为加质单元格的燃面面积和单元格体积。

３）壁面边界条件：燃烧室壁面及装药壁面均

采用无滑移固壁绝热边界条件，壁面边界处各变

量的法向梯度均为零。通过监测隔板上的最大压

强值，当该值未达到隔板打开压强前，把级间隔板

设置为绝热壁面，当达到打开压强后，将其作为内

部流域，隔板打开压强设置为１．５ＭＰａ。

４）出口边界条件：喷管出口边界采用压力出

口边界条件，出口压力为一个大气压强，出口温度

取３００Ｋ。

５）初始条件：犜０＝３００Ｋ，狆０＝１０１３２５Ｐａ。

２　仿真结果及分析

２１　燃烧室压强、温度云图

图５给出了不同时刻燃烧室内部压强场和温

度场分布。图中狆为燃气压强，犜 为燃气温度。

在狋＝０时刻，点火器开始点火，点火燃气从点火

具出口向燃烧室下游传播，由图５（ａ）、图５（ｂ）可以

看出，点火初期燃烧室温度场的变化要滞后于压强

场，当狋＝１ｍｓ时，点火燃气产生的压强波已经传播

到隔板前端，由于隔板未达到打开压强，级间孔处

于密闭状态，压强在隔板前端产生聚集，燃烧室高

４４５１
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压区处于隔板前端，而此时对应的火焰波传播到第

Ⅱ脉冲燃烧室中部，高温区处于燃烧室前端和中端。

狋＝２ｍｓ时，第Ⅱ脉冲燃烧室内部压强分布均匀，第Ⅱ

脉冲药柱内孔区域呈现高温，而燃烧室头部和尾部

近壁面区域仍处于低温区。狋＝６ｍｓ时，隔板处的

压强达到打开压强１．５ＭＰａ，此时隔板打开，由图

５（ｄ）、图５（ｅ）可知，在隔板开打的瞬间，第Ⅱ脉冲

燃烧室内的压强、温度迅速降低，燃气在级间孔处

形成欠膨胀的高速射流，级间孔下游沿燃烧室轴

线形成带状高温区。狋＝９ｍｓ时，燃烧室内各处压

强和温度分布均匀，随着燃气不断向燃烧室内注

入，压强和温度场持续增加。

２２　点火过程中燃烧室流场特性分析

图６给出了第Ⅱ脉冲燃烧室监测点压强随时

间的变化曲线，可以看出，狋＝６ｍｓ时隔板打开，第

Ⅱ脉冲燃烧室内部压强开始下降，在狋＝６．５ｍｓ，

压强下降到最小值１ＭＰａ，之后压强开始增大并

最终稳定在５．８ＭＰａ。图７为第Ⅱ脉冲燃烧室监

图６　第Ⅱ脉冲燃烧室监测点压强随时间变化曲线

Ｆｉｇ．６　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｔｉｍｅｃｕｒｖｅａｔｔｈｅｍｏｎｉｔｏｒｐｏｉｎｔｓｏｆ

ｔｈｅｓｅｃｏｎｄｃｈａｍｂｅｒ

图７　第Ⅱ脉冲燃烧室监测点压强差随时间变化线

Ｆｉｇ．７　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｔｉｍｅｃｕｒｖｅｓａｔｔｈｅｍｏｎｉｔｏｒ

ｐｏｉｎｔｓｏｆｔｈｅｓｅｃｏｎｄｃｈａｍｂｅｒ

测点压强差随时间变化曲线，由图可知，整个点火

升压过程中，燃烧室压强沿径向（犘１犘３ 和犘２

犘４）变化很小，压强沿燃烧室轴线（犘１犘２）变化较

剧烈。隔板打开前后，第Ⅱ脉冲燃烧室前后端

（犘１犘２）压强差为０．３５ＭＰａ，药柱稳定燃烧时，第

Ⅱ脉冲燃烧室前后端压强差在０．１ＭＰａ左右，这

对装药强度有一定的影响。

图８给出了第Ⅱ脉冲药柱内孔表面沿轴线温

度分布，由图可以看出，在狋＝１ｍｓ时，药柱内孔

头部区域首次被点燃，随着火焰向下游传播以及

燃气对药柱表面的加热作用，药柱内孔表面相继

达到点火温度，在狋＝３ｍｓ时，整个药柱内孔表面

均已被点燃。图９为第Ⅱ脉冲燃烧室监测点温度

随时间变化曲线，由图可知，在点火升压初期，由

于点火燃气和推进剂燃气的相互干扰，第Ⅱ脉冲

燃烧室内部各区域温度出现较大的差异，药柱内

孔头部区域（监测点犘１）温度场波动较为剧烈，第

Ⅱ脉冲燃烧室尾部（监测点犘２、犘４）及燃烧室头部

图８　第Ⅱ脉冲药柱内孔表面沿轴线温度分布

Ｆｉｇ．８　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｔｈｅｉｎｎｅｒｓｕｒｆａｃｅ

ｏｆｔｈｅｓｅｃｏｎｄｇｒａｉｎａｌｏｎｇｔｈｅａｘｉｓ

图９　第Ⅱ脉冲燃烧室监测点温度随时间变化曲线

Ｆｉｇ．９　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｔｉｍｅｃｕｒｖｅａｔｔｈｅｍｏｎｉｔｏｒｐｏｉｎｔｓ

ｏｆｔｈｅｓｅｃｏｎｄｃｈａｍｂｅｒ
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近壁面区域（犘３）温度变化较为滞后。隔板打开

前后，药柱内孔头部温度下降，其值减小了６００

Ｋ，燃烧室尾部温度变化较小，整个第Ⅱ脉冲燃烧

室温度场达到稳定状态需要的时间为１５ｍｓ。

图１０给出了第Ⅰ脉冲燃烧室内监测点压强

时间变化曲线，隔板打开瞬间，压缩波经过燃烧头

部和尾部，使得头部（监测点犘６、犘８）和尾部（监测

点犘７、犘９）依次出现压强高峰值，由于喷管收敛段

对燃气的聚集作用，燃烧室尾部的压强峰值明显

高于燃烧室头部，随着压缩波的往返运动，燃烧室

内各监测点压强值发生波动现象，第Ⅰ脉冲燃烧

室压强在狋＝１８ｍｓ达到稳定状态。图１１给出了

第Ⅰ脉冲燃烧室内监测点温度随时间变化曲线，

可以看出，隔板打开瞬间（狋＝６ｍｓ），第Ⅰ脉冲燃

烧室轴线区域（监测点犘６、犘７）温度迅速增大，而

近壁面区域（监测点犘８、犘９）变化较为滞后，这是

由于燃气在级间孔处形成高速射流，隔板下游沿

燃烧室轴线形成局部带状高温区，近壁面区域处

图１０　第Ⅰ脉冲燃烧室内监测点压强时间变化曲线

Ｆｉｇ．１０　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｔｉｍｅｃｕｒｖｅａｔｔｈｅｍｏｎｉｔｏｒｐｏｉｎｔｓ

ｏｆｔｈｅｆｉｒｓｔｃｈａｍｂｅｒ

图１１　第Ⅰ脉冲燃烧室内监测点温度随时间变化曲线

Ｆｉｇ．１１　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｔｉｍｅｃｕｒｖｅａｔｔｈｅｍｏｎｉｔｏｒｐｏｉｎｔｓ

ｏｆｔｈｅｆｉｒｓｔｃｈａｍｂｅｒ

于带状高温区之外。随着燃气流经喷管之后速度

增加、温度下降，第Ⅰ脉冲燃烧室轴线区域温度先

缓慢下降并最终回升到稳定状态，由于第Ⅰ脉冲

燃烧室头部近壁面区域（监测点犘８）处于隔板下

游燃气的回流区，该区域燃气的流动速度很小，因

此在温度场达到稳定之前，该区域温度偏高。

３　双脉冲发动机点火试车试验

为验证本数值模型和计算方法的可靠性，本

文进行了点火试车试验。由于本文主要研究第Ⅱ

脉冲工作时燃烧室内部流场的变化情况，因此只

进行了第Ⅱ脉冲点火试车试验，认为第Ⅰ脉冲药

柱已经完全燃烧结束。图１２为整个双脉冲发动

机的试验装置，主要由点火器、发动机壳体、测压

嘴、隔舱、喷管、第Ⅱ脉冲药柱组成。图１３为试验

测得的发动机第Ⅱ脉冲工作过程中第Ⅰ、Ⅱ脉冲

燃烧室压强随时间变化曲线，由图１３可知，试验

发动机第Ⅱ脉冲稳定工作时间为３ｓ左右，点火升

压阶段持续的时间很短。

为直观反应第Ⅱ脉冲点火升压阶段两燃烧室

内部压强的变化情况，将前２５ｍｓ内第Ⅰ、Ⅱ脉冲

燃烧室压强时间曲线试验结果与仿真结果对比，

图１２　双脉冲发动机试验装置

Ｆｉｇ．１２　Ｄｕａｌｐｕｌｓｅｍｏｔｏｒｔｅｓｔｅｑｕｉｐｍｅｎｔ

图１３　第Ⅰ、Ⅱ脉冲燃烧室压强时间曲线试验结果

Ｆｉｇ．１３　Ｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｏｆｐｒｅｓｓｕｒｅｔｉｍｅｃｕｒｖｅｓｏｆ

ｔｗｏｃｈａｍｂｅｒｓ
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如图１４所示。由图１４（ａ）可以看出，在前５ｍｓ

内，第Ⅱ脉冲燃烧室内部压强仿真结果和试验结

果误差很小，隔板打开前后（狋＝６ｍｓ左右），第Ⅱ

脉冲燃烧室压强试验值下降幅度要小于仿真结

果。由图１４（ｂ）可知，在隔板打开后（６ｍｓ后），试

验得到的第Ⅰ脉冲燃烧室第一个压强峰值出现的

时间要比仿真结果早１ｍｓ。可能造成的原因有：

试验采用的隔板其理论打开压强为１．５ＭＰａ，但

发动机实际工作条件为高温环境，隔板的力学性

能发生变化，第Ⅱ脉冲燃烧室内实际压强并未达

到１．５ＭＰａ时，隔板已发生破碎，使得第Ⅰ、Ⅱ脉

冲燃烧室内部压强仿真结果和试验结果产生偏

差。但整体上仿真得到的压强时间曲线和试验

压强时间曲线吻合较好，说明仿真方法具有可

行性。

图１４　燃烧室压强时间曲线计算结果与试验结果对比

Ｆｉｇ．１４　Ｃａｌｃｕｌａｔｅｄｒｅｓｕｌｔｏｆｐｒｅｓｓｕｒｅｔｉｍｅｃｕｒｖｅｏｆ

ｔｗｏｃｈａｍｂｅｒｓｃｏｍｐａｒｅｄｗｉｔｈｔｈｅｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔ

４　结　论

通过对隔舱式双脉冲发动机第Ⅱ脉冲点火瞬

态过程进行仿真计算，得到如下结论：

１）药柱内孔前端在１ｍｓ时被点燃，３ｍｓ时

整个药柱内孔均全部燃烧，在隔板未打开前，第Ⅱ

脉冲燃烧室内部出现局部高压区，高压区位置先

从点火器出口向隔板移动，后从隔板前端往回运

动，压强沿燃烧室径向变化较小，沿轴向变化较

大。火焰波沿轴线从第Ⅱ脉冲燃烧室头部向尾部

运动，燃烧室内侧温度迅速升高，而燃烧室头部和

尾部近壁面区域温度一直处于低温区。

２）６ｍｓ时隔板达到打开压强，隔板打开，第

Ⅱ脉冲燃烧室内部压强下降１ＭＰａ，药柱前后端

压强差达到了０．３５ＭＰａ。隔板打开对药柱内孔

前端区域温度影响较大，其温度值下降了６００Ｋ，

而对燃烧室尾部温度场影响较小。

３）隔板打开后，燃气在级间孔处形成欠膨胀

的高速射流，隔板下游沿第Ⅰ脉冲燃烧室轴线形

成带状高温区，第Ⅰ脉冲燃烧室头部和尾部依次

出现压强高峰值，且燃烧室尾部压强峰值高于头

部压强峰值。在温度场达到稳态前，Ⅰ脉冲燃烧

室头部近壁面区域温度要稍高于其他区域。Ⅰ脉

冲燃烧室压强在狋＝１８ｍｓ达到稳定，而温度在狋＝

２５ｍｓ达到稳定。

４）试验得到的第Ⅰ、第Ⅱ脉冲燃烧室压强

时间曲线和仿真结果吻合较好，说明采用的计算

模型和求解方法是有效的。
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