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点火药量对双脉冲固体火箭发动机
点火过程影响
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摘 要：为了确定第二脉冲点火药量对双脉冲发动机点火过程的影响规律，以某双脉冲固体火箭发动机

为模型，采用轴对称非定常 Navier‑Stokes方程和标准 k⁃ε湍流模型，对第二脉冲点火过程进行了仿真，研究了

点火装置工作持续时间和点火燃气流量对于点火延迟的影响。研究结果表明：点火燃气流量相同时，增加点火

装置工作持续时间可以有效减小第二脉冲点火延迟，该点火延迟存在一个极限值即最小点火延迟。不同点火

燃气流量对应不同的最小点火延迟，点火燃气流量越大，最小点火延迟越小，两者之间存在着负指数关系。在

设计第二脉冲点火药量时，自由容积应选取为第一、二脉冲自由容积之和更加合理。

关 键 词：固体火箭发动机；多脉冲；点火延迟；点火药量；点火燃气流量

中图分类号：V238 文献标志码：A

Impact of ignition charge on ignition process of
dual⁃pulse solid rocket motor

XIA Dingguo1，XU Guiyang2，WEI Zhijun1，ZHANG Weiqi1

（1. School of Aerospace Engineering，
Beijing University of Technology，Beijing 100081，China；

2. Xi􀆳an Modern Chemistry Research Institute，
China North Industries Group Corporation Limited，Xi􀆳an 710065，China）

Abstract： In order to find out the impact of ignition charge on ignition process in the second
pulse，a model was established. The axisymmetric unsteady Navier‑Stokes equation and the stan‑
dard k⁃ε turbulence model were used to simulate the second pulse ignition process. Based on that，
the impacts of the igniter working duration and ignition gas flow rate on the ignition delay were
studied. The results showed that：when the ignition gas flow rate was constant， increasing the
igniter working duration can effectively shorten the second pulse ignition delay，and there existed
a limit value of the ignition delay，which was defined as the minimum ignition delay. Different ignition gas
flow rates corresponded to different minimum ignition delay，and the bigger ignition gas flow rate in‑
dicated the smaller minimum ignition delay. The ignition gas flow rate had a negative exponential
relationship with the minimum ignition delay. Choosing the free volume as the sum of the first and
second pulse free volumes is more reasonable when calculating the second pulse ignition charge.
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固体火箭发动机具有成本低、维护简单、可靠

性高等优点，在战术、战略导弹的固体化以及航天

领域有广泛应用 [1]。不过，相比较液体火箭发动

机，常规固体火箭发动机由于推进剂一旦被点燃

后难以熄灭或者熄灭后难以及时点燃，使得其在

推力终止、多次起动等方面的可控性较差 [2]。而

多脉冲固体火箭发动机的提出增强了固体火箭发

动机的可控性，拓宽了固体火箭发动机的应用领

域。多脉冲固体火箭发动机通过在燃烧室内置脉

冲隔离装置（pulse separation device，PSD），使其

具备多次关机和起动、合理分配推力及各脉冲工

作时间的能力，这能够极大地提高武器系统的作

战性能 [3]。

国外自 20世纪 60年代开展对脉冲发动机的

研究，申请了多项有关设计方面的专利 [4]，并且在

多种导弹型号中应用了此种技术 [5]。如美国的

SRAM‑Ⅰ、SRAM‑Ⅱ、SM‑3导弹，意大利的 Idra
导弹，英国的 ARAM导弹，德国的 TLVS导弹和

“新一代导弹”项目研制的新型防空导弹 LFK‑
NG，俄罗斯“凯旋”C400系统配置的两种新型导

弹及 Kh‑55改进型常规空地巡航导弹，都采用了

多脉冲固体火箭发动机 [6‑7]。

国内相关领域的研究起步较晚，但也取得较

大的进展。刘伟凯、王春光等 [8‑10]对双脉冲发动机

中金属膜片静态和动态打开过程进行数值仿真和

试验验证，得到了金属膜片的打开特性，并且提出

了金属膜片式隔舱的设计方案。谢娜等 [11]对双脉

冲发动机燃烧室两相流场进行分析，研究了第一

脉冲绝热层出现的纵向烧蚀不均匀现象。朱卫兵

等 [12]对带级间孔的双脉冲固体火箭发动机内流场

进行了数值模拟，研究了级间孔对双脉冲固体火

箭发动机性能影响。黄波、汤亮等 [13‑14]对双脉冲发

动机第二脉冲点火过程进行仿真，得到其内流场

的瞬态。杨春庆等 [15]对隔层式多脉冲发动机点火

延迟过程进行数值模拟研究，分析端燃型隔层式

多脉冲发动机点火延迟特性及其影响因素。

双脉冲发动机在第二脉冲点火时，PSD迅速

打开，产生的压力波动以及燃烧室自由容积的突

然变化使得第二脉冲工作时的点火延迟较常规固

体火箭发动机有所增加。现今导弹、火箭弹等武

器为实现打击的迅速性和响应的及时性，普遍追

求减小发动机点火延迟，因此对多脉冲固体火箭

发动机的点火研究具有现实意义。

目前，在固体火箭发动机点火研究和工程设

计当中，点火药量计算时通常会考虑自由容积的

影响，由于双脉冲固体火箭发动机拥有两级脉冲

燃烧室的特殊性，自由容积的选定与常规固体火

箭发动机迥异，需确定合适的计算方法。此外，相

关文献对于多脉冲点火延迟的研究没有明确区分

点火装置工作持续时间和点火燃气流量对于点火

延迟的具体影响，无法指导工程设计。

本文从某型双脉冲固体火箭发动机出发，根

据经验公式计算点火药量建立数值模型，对双脉

冲固体火箭发动机第二脉冲点火过程进行仿真并

研究了点火装置工作持续时间和点火燃气流量对

于点火延迟的影响，结果可给工程提供设计指导。

1 计算模型

1. 1 数学模型

1. 1. 1 气相区域控制方程

气相区域的控制方程采用轴对称非定常 Na‑
vier‑Stokes方程：

∂
∂t∭

V

UdV+∬
S

(F c - F v ) ⋅ idS=∭
V

HdV（1）

式中 U为守恒变量，F c为无黏通量，F v为黏性通

量，i为单位法向量，H为轴对称几何源项，其余相

关变量中 V为控制体体积，S为控制体表面积，t
为时间，具体参考文献[16]，湍流模型采用标准 k‑ε
模型。

1. 1. 2 固相区域控制方程

推进剂部分设置为固相区域，采用二维轴对

称热传导控制方程：

ρp cp,p
∂T p

∂t = λp ( ∂2T p

∂x2
+ ∂2T p

∂y 2 ) + H p （2）

H p =
1
y
λp
∂T p

∂y （3）

式中 H p 为固相轴对称几何源项；ρp、cp,p、T p 和 λp
分别为推进剂的密度、比定压热容、温度和热

导率。

1. 2 几何模型

双脉冲发动机的二维轴对称模型如图 1所
示。该发动机由喷管、第一脉冲燃烧室、PSD、第
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二脉冲燃烧室、第二脉冲推进剂和点火装置组成。

发动机长度为 798 mm，第二脉冲燃烧室长度为

278 mm，喉部直径为 18 mm。

1. 3 基本假设

对于数值模拟过程做如下假设：

1）点火燃气和推进剂燃气具有相同物化性

质，且为理想气体。

2）忽略发动机壳体和绝热层厚度，壳体绝热。

3）推进剂燃烧直接生成高温燃气，不考虑燃

面退移。推进剂表面薄层设置为燃气加质层，根

据文献[14]此种设置经验证为有效的。

4）不考虑第一级推进剂对 PSD和壁面温度

等的影响。

5）在第二脉冲燃烧室增压至 PSD的承受极

限为 2.8 MPa时，PSD立刻发生破坏并消失。

1. 4 点火药量计算

根据文献 [17]中使用点火发动机点火时点火

药量的计算经验公式：

tbig =
V g

A t
⋅ 1
C ∗Γ 2 （4）

ṁ ig = CmdA t （5）
其中 tbig 为点火装置的工作持续时间，ṁ ig 为点火

燃气流量，V g为发动机燃烧室自由容积，A t为喷

管喉部面积，C ∗为理论特征速度，Γ是关于点火药

比热比的热力学常数，Cmd为比例系数，由经验确

定，此处取值为 4 g/( s ⋅ cm2 )。
根据以上公式，得到 ṁ ig 为 1 kg/s；工作持续

时间的计算采取两种方案：Case 1为V g取第二脉

冲燃烧室自由容积，tbig1=11.2 ms，第二脉冲点火

药量 m ig1=11.2 g；Case 2为 V g取第一、二脉冲燃

烧室自由容积之和，tbig2=46 ms，m ig2=46 g。
1. 5 边界条件设置与初始化

双脉冲发动机第一脉冲工作结束，一定的脉

冲间隔时间后，第二脉冲点火起动，开始工作。第

二脉冲装药为内燃管形装药，如图 1所示。

点火器入口：点火器工作时为质量流量入口

边界，工作结束后为无滑移绝热壁面。

推进剂表面：推进剂外表面设置为绝热壁面；

燃气与推进剂接触面设置为耦合壁面；将接触面

上的薄层设置为推进剂燃气加质层，采用 user‑de‑
fined function（UDF）编程为控制方程添加源项，

实现推进剂点燃加质过程,点火准则为固相表面

推进剂着火点温度准则 [18]，点火温度为 800 K。质

量源项、动量源项、能量源项分别为

Sṁ= ρp ṙA/V s （6）
Sṁv= ρp ṙAv/V s （7）

Sṁh= ρp ṙAcp,pT g/V s （8）
式中 ṙ为推进剂燃速且 ṙ= apn，其中 a为燃速系

数 ，n 为 燃 速 压 强 指 数 ；推 进 剂 燃 气 速 率 v=
ρp ṙ/ρg，ρg为推进剂燃气密度；A为推进剂点燃面

积；T g推进剂燃气温度；V s为单位体积。

壁面：壳体壁面均采用无滑移绝热壁面边界。

轴线：对称边界。

PSD：打开前为绝热无滑移边界，打开后为内

部边界。

喷管：压强出口边界，压强为 101 325 Pa，温
度为 293 K。

初始条件：全场初始条件为气体初始速度为

0 m/s，初始温度为 293 K，初始压强为 101 325 Pa。
数值计算中涉及的所有参数详见表 1。

2 第二脉冲点火过程分析

2. 1 点火装置点火至 PSD破碎过程

在 PSD破碎打开之前，Case 1和 Case 2的条

件完全相同，所以它们燃烧室内部变化相同。图

2为 Case 1和 Case 2点火装置点火至 PSD破碎过

程中燃烧室内各个时刻的温度云图，其中 x、y分

图 1 双脉冲固体火箭发动机模型

Fig.1 Model of dual‑pulse solid rocket motor

表 1 数值计算参数

Table 1 Parameters of simulation

参数

推进剂密度/（kg/m3）

推进剂热导率/（W/（m⋅K））

推进剂比定压热容/（J/（kg⋅K））

燃速系数/10-6（mm/（s⋅Pan））

燃速压强指数

推进剂燃气比定压热容/（J/（kg⋅K））

平均摩尔质量/（g/mol）

推进剂燃气温度/K

点火燃气温度/K

数值

1 788

0. 57

1 256

4. 70

0. 4

1 314. 6

25. 3

3 800

3 768
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别是沿固体火箭发动机轴向和径向的位置坐标；

从图中可以看出，在点火装置点火之后，高温点火

燃气不断喷入第二脉冲燃烧室内，使得燃烧室内

的压强和温度上升，结合图 3，在 0.6 ms时，点火

燃气开始接触推进剂尾部的表面，其表面的温度

随之升高。在 0.65 ms时，推进剂尾部区域达到点

火温度，首次被点燃，此时推进剂燃气的加入使得

点燃区域温度快速升高。

随着时间的推移，在推进剂内部热传导以及

高温燃气和推进剂表面对流换热的共同作用下，

推进剂表面点燃部分不断扩大，产生的高温燃气

使得第二脉冲燃烧室内的压强和温度迅速升高。

经过计算，在 2.42 ms时，第二脉冲燃烧室压强达

到 PSD承受极限 2.8 MPa，PSD破碎打开。

2. 2 火焰传播及填充过程

图 4是 Case 1和 Case 2第二脉冲燃烧压强 ⁃

时间曲线。在 0.65 ms前，只有点火燃气的注入，

第二脉冲燃烧室内的压强上升较为缓慢；在推进

剂被点燃之后，第二脉冲燃烧室内的压强快速升

高。由于本文选择的点火装置为点火发动机，点

火器入口设置为恒定的质量流量，点火初期，点火

燃气形成的压缩波沿通道传播并不断挤压通道内

空气，最终形成点火冲击波，所以在压强曲线开始

处出现了一个约为 2.5 MPa的压强峰值；点火冲

击波沿燃气通道传播到第二脉冲燃烧室尾部并与

PSD及燃烧室内壁处碰撞后，发生反射，压强曲

线随后出现了振荡。

在 t=2.42 ms时，PSD破碎打开。结合图 4
和图 5，第二脉冲燃烧室内燃气涌入到第一脉冲

燃烧室，使得第二脉冲燃烧室内的温度和压强都

在极短时间内骤降，但此时推进剂表面大部已被

点燃，并且随着燃气的不断加入、温度升高，燃面

不断扩大，在点火燃气及推进剂燃气的共同作用

下，第二脉冲燃烧室内压强开始逐渐回升。在图

4中可以看到压强曲线在下降再上升的过程中也

出现了振荡的现象，这是由于第二脉冲燃烧室内

高温高压气体释放后对第一脉冲燃烧室内低压气

图 2 PSD打开前燃烧室各个时刻温度云图

Fig.2 Combustion chamber temperature contours before PSD opened at different moments

图 3 PSD打开前推进剂表面温度

Fig.3 Propellant surface temperature before PSD opened

436



夏定国等：点火药量对双脉冲固体火箭发动机点火过程影响第 2 期

体进行压缩产生了压力波，并且压力波到达喷管

时发生反射在燃烧室内来回运动。

图 6显示的是 PSD打开后不同时刻推进剂表

面温度随坐标轴 x值分布的曲线。以推进剂表面

温度达到 800 K为点火判据，在 PSD破碎前，曲线

部分还处于 800 K之下，说明推进剂头部区域表

面仍未点燃。在 PSD打开之后，由于大量燃气

涌入第一脉冲燃烧室，推进剂表面的温度略有降

低，从图中可以看出推进剂表面高温区域下降了

240 K左右；但是随着时间推移，燃烧室内温度

开始回升，推进剂表面温度随之升高，未被点燃

部分也逐渐达到点燃温度，在 5.19 ms时，推进剂

完全点燃。

结合图 7和图 8，在推进剂被完全点燃之后，

整个燃烧室的压强和温度继续上升。Case 1在
11.2 ms时点火装置停止了工作，此时压强 ‑时间

曲线斜率减小，主要由于燃烧室内总的燃气生成

量突然降低，导致压强上升速率也降低。对于

Case 2，在其点火装置工作结束时（46 ms）也出现

了类似的现象。由于点火燃气对燃烧室建压过程

起增强和补充作用，11.2 ms之后 Case 2燃烧室内

的温度、压强和压强上升速率高于 Case 1，因而更

早达到燃烧室的平衡压强。

2. 3 点火延迟分析

点火延迟是表征发动机点火性能的重要指

标，通常将从点火装置开始工作到燃烧室压强达

到平衡压强 80%所需的时间定义为点火延迟，本

文发动机第二脉冲稳定工作压强为 12.2 MPa。
根据以上对于双脉冲固体火箭发动机第二脉冲点

火过程的分析，将第二脉冲的点火延迟分为四个

部分：①从点火装置开始工作至推进剂表面首次

出现火焰的时间 t ig1；②从首次出现火焰至 PSD破

碎的时间 t ig2；③从 PSD破碎至推进剂表面全部点

燃的火焰传播时间 t ig3；④从推进剂表面全部被点

图 5 PSD打开后燃烧室各个时刻温度云图

Fig.5 Combustion chamber temperature contours after
PSD opened at different moments

图 4 第二脉冲燃烧室压强‑时间曲线

Fig.4 Pressure‑time curves of the second pulse
combustion chamber

图 6 PSD打开后推进剂表面温度

Fig.6 Propellant surface temperature after PSD opened

437



第 37 卷航 空 动 力 学 报

燃至燃烧室压强达到平衡压强 80%的燃烧室填

充时间 t ig4。
表 2为不同算例的点火延迟时间（t ig）。对比

Case 1和 Case 2，因为 Case 1点火装置工作结束

之前，两个算例的各项条件一致，所以 t ig1、t ig2和 t ig3
大小相等。Case 1的 t ig4 大于 Case 2，这是因为

Case 1相比 Case 2点火装置提前结束工作，缺少

点火燃气对于燃烧室空腔的填充，Case 1压强在

同一时刻上升速率较小、压强更低，导致推进剂燃

速小，生成的燃气少，所以燃烧室的填充时间

增加。

综上所述，在其他各项条件都相同的情况下，

相比 Case 1、Case 2点火装置工作持续时间更长，

点火药量更大，而点火延迟更小。因此增加点火

装置工作持续时间和点火药量可以有效减小点火

延迟的大小。对于本文所采用的双脉冲固体火箭

发动机，在使用上述经验公式计算点火装置工作

持续时间时，自由容积 V g取第一、第二脉冲燃烧

室自由容积之和得到的点火延迟更小，Case 2更
为合理。

3 点火药量对点火延迟的影响

通过上述分析可知点火药量对于第二脉冲点

火延迟有比较大的影响。本文的点火装置为点火

发动机，点火药量由点火装置工作持续时间 tbig和

点火燃气流量 ṁ ig计算得到，因而探究这两个变量

对第二脉冲点火延迟的影响规律。

3. 1 点火燃气流量相同时点火装置工作持续

时间对点火延迟的影响

表 3是 ṁ ig=1 kg/s时，不同点火装置工作持

续时间的点火延迟。表中数据表明随着点火装置

图 7 Case 1和 Case 2燃烧室各个时刻温度云图

Fig.7 Combustion chamber temperature contours at different moments of Case 1 and Case 2

图 8 Case 1和 Case 2燃烧室各个时刻压强‑时间曲线

Fig.8 Pressure‑time curves of combustion chamber of
Case 1 and Case 2

表 2 不同算例的点火延迟

Table 2 Ignition delay of different cases

算例

1

2

t ig1/ms

0. 65

0. 65

t ig2/ms

1. 77

1. 77

t ig3/ms

2. 77

2. 77

t ig4/ms

119. 41

46. 86

t ig/ms

124. 60

52. 05
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工作持续时间的增加，对应的点火延迟逐渐减小，

当点火装置工作持续时间增加至 50 ms和 60 ms
时，点火延迟同为 47.50 ms。这说明点火延迟的

大小会随着点火装置工作持续时间的增加而减

小，但是当点火装置工作持续时间增加到一定程

度时，点火延迟便减小到一个极限值。

图 9是表 3对应的不同点火装置工作持续时

间的压强 ‑时间曲线，从图中可以看出，点火装置

工作持续时间越长，点火燃气对于燃烧室建压过

程中作用时间越长，燃烧室压强上升得越快，点火

延迟越小。观察图 9中 tbig=50 ms的压强‑时间曲

线，在 t=50 ms点火装置工作结束时，曲线对应的

压强约为 10 MPa，已经达到和超过了平衡压强的

80%（9.76 MPa），因而继续增加点火药量或是工

作持续时间无法进一步减小点火延迟，因此出现

了点火延迟的极限值。另外，根据表 3中的数据，

ṁ ig=1 kg/s，当点火装置恰好工作到燃烧室压强

图 9 不同点火装置工作持续时间的压强‑时间曲线

Fig.9 Pressure‑time curves of different igniter
working durations

达到平衡压强的 80%，点火装置的工作持续时间

tbig和点火延迟 t ig恰好相等，此时 m ig=47.5 g，t ig=
47.50 ms，是当前点火燃气流量下最小的点火延

迟 t *ig。如果将此刻点火装置的工作持续时间称为

最佳工作持续时间 t *big，则可以得到：当 tbig<t *big，点
火药量不足，点火延迟较大；当 tbig>t *big，点火药量

偏多且点火延迟无法进一步减小；当 tbig=t *ig，点火

药量恰好合适，此时点火延迟最小。

3. 2 点火药量相同时点火燃气流量对点火延迟

的影响

表 4是确定点火药量，不同点火燃气流量的

点火延迟。表中的数据表明，对于不同的点火燃

气流量，与 ṁ ig=1 kg/s时相似，点火延迟会随着

点火装置工作持续时间和点火药量的增加而相应

减小，但增加到一定值时，点火延迟减小到一个极

限值便不再变化。

表 4 不同点火燃气流量不同点火装置工作持续时间的点火延迟

Table 4 Ignition delay of different ignition gas flow rates and igniter working durations

m ig/g

10

20

30

40

50

60

t ig/ms

ṁ ig=0. 25 kg/s

127. 95

100. 15

88. 90

88. 90

88. 90

88. 90

ṁ ig=0. 30 kg/s

128. 65

106. 80

86. 40

86. 40

86. 40

86. 40

ṁ ig=0. 35 kg/s

128. 50

108. 65

81. 90

81. 90

81. 90

81. 90

ṁ ig=0. 50 kg/s

128. 15

111. 40

89. 35

73. 75

73. 75

73. 75

ṁ ig=0. 75 kg/s

126. 80

110. 70

91. 55

69. 50

59. 45

59. 45

ṁ ig=1. 00 kg/s

125. 15

109. 10

90. 35

66. 95

47. 50

47. 50

表 3 不同点火装置工作持续时间的点火延迟

Table 3 Ignition delay of different igniter
working durations

tbig/ms

10

11. 2

20

30

40

46

50

60

t ig/ms

125. 15

124. 60

109. 10

90. 35

66. 95

52. 05

47. 50

47. 50
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通过表 4中的数据，计算出各个点火燃气流

量下，tbig=t *big 时对应的最小点火延迟和点火药

量，如表 5所示。从表 5中可以发现，不同点火燃

气流量对应的最小点火延迟随着点火燃气流量的

增大而减小，点火药量也随之增加。图 10 是

m ig=50 g时不同点火燃气流量压强‑时间曲线，此

时对于各个点火燃气流量，都属于 tbig>t *big 的范

畴，点火装置在燃烧室压强达到平衡压强的 80%
过程中始终在工作。燃烧室建压过程中，点火燃

气流量越大，其填充和增强作用就越明显，曲线的

斜率越大，压强上升的速度就越快，越早达到平衡

压强，因此最小点火延迟随着点火燃气流量的增

加而减小。

观察图 10还发现，有三条压强 ‑时间曲线出

现了压强峰值。因此，当 tbig>t *big时，不仅无法进

一步减小点火延迟的大小，还可能会出现压强峰

值；并且当压强峰值出现时，点火燃气流量越小，

其峰值越大，出现时间越晚，点火装置结束工作

后，燃烧室压强开始逐渐恢复至平衡压强。

对于上述现象，压强‑时间曲线上出现压强峰

值和点火装置的工作持续时间有关：如果燃烧室

压强达到平衡压强时，点火装置继续工作，加大了

整个发动机的流量，那么便会出现压强峰值。当

压强峰值出现时，其出现的早晚和峰值大小是由

于：在点火药量相同的情况下，点火燃气流量越

大，压强上升越快，并且也越早结束工作，因而点

火燃气流量越大，峰值便出现越早；而点火燃气流

量较小的情况，点火装置工作持续时间更长，燃烧

室的压强可以上升到更高程度。

综上所述，对于不同的点火燃气流量，都存在

一个最小的点火延迟，并且点火燃气流量越大，最

小点火延迟越小。另外，当 tbig>t *big时，点火延迟

不仅不会进一步减小，反而有可能出现压强峰值；

压强峰值出现时，点火燃气流量越小，其峰值越

大，出现时间越晚。

3. 3 点火燃气流量与最小点火延迟的关系

通过之前的研究发现，不同的点火燃气流量

都存在一个最小的点火延迟，而最小点火延迟 t *ig
在数值上也等于最佳工作持续间长 t *big。通过对

不同点火燃气流量和对应的最佳工作持续时间进

行曲线拟合，得到的曲线如图 11所示。曲线方程

形式为

t ∗big = αe-βṁ ig （9）
对 于 图 11 中 的 曲 线 ，其 中 α=110.26，β=

0.833，曲线拟合的优度为 0.997，较好地贴合了

数据。

通过图 11，当 ṁ ig 确定，便可以得到对应的

图 11 t *big和 ṁ ig的拟合曲线

Fig.11 Fitting curve of t *big and ṁ ig

表 5 不同点火燃气流量的最小点火延迟和点火药量

Table 5 Minimum ignition delay and ignition charge of
different ignition gas flow rates

ṁ ig/（kg/s）

0. 25

0. 30

0. 35

0. 50

0. 75

1. 00

t *ig/ms

88. 90

86. 40

81. 90

73. 75

59. 45

47. 50

m ig/g

22. 23

25. 92

28. 67

36. 88

44. 59

47. 50

图 10 不同点火燃气流量的压强‑时间曲线（m ig=50 g）
Fig.10 Pressure‑time curves of different ignition gas

flow rates（m ig=50 g）
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t *big，从而计算出最佳的点火药量。图中曲线的下

方区域为 tbig<t *big，上方区域为 tbig>t *big。将文中第

2.4节中两种不同方案计算得到的点火燃气流量

和点火装置工作持续时间在图中标出，发现两种

方案都处于曲线的下方区域，属于点火药量不足

的情况，但是 Case 2更加贴近曲线，点火延迟更

小，更加合理。

另外，由于最小点火延迟数值上等于最佳工

作持续时间，因而式（9）也适用于最小点火延迟和

点火燃气流量的之间的关系，所以对于本文的双

脉冲固体火箭发动机模型，最小点火延迟和点火

燃气流量之间存在负指数关系。

4 结 论

通过本文的研究，得到了以下结论：

1）利用本文所采用的点火药量经验公式计

算双脉冲固体火箭发动机第二脉冲点火药量时，

自由容积应选取第一、第二脉冲燃烧室自由容积

之和更为合理。

2）点火燃气流量不变时，增加点火装置工作

持续时间可以有效减小第二脉冲点火延迟，但是

点火延迟存在一个极限值即最小点火延迟，tbig<
t *big时，点火药量不足，点火延迟较大；tbig>t *big时，

点火药量偏多，点火延迟无法进一步减小，可能出

现压强峰值，压强峰值出现时，点火燃气流量越

小，其峰值越大，出现时间越晚；当 tbig=t *big时，点

火药量恰好合适，此时点火延迟最小。

3）对于本文的双脉冲固体火箭发动机模型，

不同点火燃气流量存在对应的最小点火延迟，点

火燃气流量越大，最小点火延迟越小；并且点火燃

气流量和最小点火延迟之间为负指数关系。
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