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前后翼型装药结构 SRM气固两相流动特性
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摘 要：基于可压缩流动强守恒型 Navier‑Stokes方程，运用颗粒轨道模型（PTM）和 shear stress transfer
（SST）k⁃ω湍流模型，采用计算单元内颗粒源法（PSIC）进行气固两相耦合计算，建立了某型前后翼型装药结构

固体火箭发动机（SRM）工作初期的三维两相内流场数值计算模型。对比分析了纯气相和气固两相条件下的

SRM 内部压强场、速度场、粒子沉积质量浓度和分布规律；重点研究了 SRM 燃烧室和喷管不同部位的颗粒沉

积质量浓度，并考虑了不同颗粒物粒径、横向及纵向过载等因素的影响。结果表明：前后翼型装药结构 SRM工

作过程所产生的固体粒子主要集中于药柱前翼、后翼及筒段壁面；随着颗粒物粒径增加，各监测面上的粒子沉

积质量浓度均升高；横向过载量与承载面最大颗粒沉积量呈正相关，且承载面和非承载面的粒子分布不均匀；

随着轴向过载增加，颗粒物沿过载方向不断积累，逃逸率升高，沉积量降低；过载所引起的颗粒物方向偏转将同

时影响燃烧室和喷管壁面的粒子沉积质量浓度，在前后翼型装药结构 SRM绝热层设计中应充分考虑。
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Abstract： Based on the Navier ‑ Stokes equation with strong conservation of compressible
flow， the particle trajectory model（PTM）and shear stress transfer（SST）k⁃ω turbulence mod‑
el were applied to calculate the gas‑solid two‑phase coupling by using the particle source method
（PSIC）in the computational unit，and the three‑dimensional two‑phase flow field numerical cal‑
culation model of a type of solid rocket motor（SRM）with front and rear wings propellant at the
ignition was established. The pressure field， velocity field， particle deposition mass concentra‑
tions and distributions under single‑phase and two‑phase conditions were compared and analyzed.
The particle deposition mass concentrations in different parts of SRM combustion chamber and
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nozzle were studied， and the effects of different particle sizes， transvers and axial overloads
were considered. The results showed that the solid particles produced by the front and rear wing
SRM were mainly concentrated around the front wing， rear wing and the wall of the cylinder.
With the increase of particle size， the particle deposition mass concentration on each monitoring
surface increased. The transverse overload was positively correlated with the maximum particle
deposition on the bearing surface，and the particle distribution on the bearing surface and the non‑
bearing surface was uneven. With the increase of axial overload， particles accumulated continu‑
ously along the overload direction， the escape rate increased，and the deposition decreased. The
particle direction deflection caused by overload could affect the particle deposition mass concentra‑
tion on the wall of combustion chamber and nozzle at the same time，which should be fully con‑
sidered in the design of SRM insulation layer with front and rear wings charge propellant.

Key words：solid rocket motor；two‑phase flow；front and rear wing structure；
flight overload；particle diameter；particle deposition mass concentration

固体火箭发动机（SRM）主要用作导弹、火箭

弹、探空火箭以及航天器发射和飞机起飞的助推

发动机。SRM药柱是由推进剂与少量添加剂制

成的中空结构，其截面形状有圆形、星形、翼形

等 [1‑3]。药柱燃烧产生的金属氧化物颗粒可抑制燃

烧室的不稳定燃烧，改善 SRM的工作性能 [4‑7]，但

是高温粒子由于受到 SRM内部结构和飞行过载

等因素的影响会冲蚀燃烧室，恶化绝热层的工作

环境，甚至导致 SRM局部烧穿等严重情况 [8‑13]。

因此，掌握 SRM的气固两相流动特性是其绝热结

构设计的关键，具有极为重要的科学意义和应用

价值。

国内外针对 SRM内流场及热防护技术的研

究主要集中在普通药柱结构的燃烧室冲蚀和喷管

绝热层工作环境恶化。Cortopassi等人 [14]通过研

究喷管处的烧蚀问题，提出了一种喷管设计方案，

并成功预测了喷管壁面的烧蚀率。Acharya等
人 [15]研究了在不同压强下金属和非金属推进剂对

喷管的冲蚀率，提出了石墨喷管冲蚀最小化的理

论模型和计算方法。Chaturvedi等人 [16]通过计算

流体动力学（CFD）数值模拟 SRM两相内流场，

着重分析了粒子质量浓度和分布规律，研究表明

燃烧室的颗粒沉积量以及熔渣池深度随时间增加

而增大。Shimada等人 [17]研究了星型装药结构气

固两相流场特性，研究表明星型槽内的湍流/涡结

构会影响燃气流动，从而导致喷管内的烧蚀不均

匀。Qin等人 [18]采用设计流道的小型 SRM试验研

究了低速高颗粒质量浓度两相射流对绝热试片的

冲蚀，发现了热力学性能较好的绝热材料。Guan
等人 [19]设计了一种多功能试验机，并使用 X光实

时采集沉积演化图像并测量沉积热流，得到了特

定绝缘材料的表面烧蚀率。何国强等人 [20‑21]提出

了一种 SRM内流场计算方法，分析了推进剂含铝

量对绝热层冲蚀的影响。淡林鹏等人 [22]利用颗粒

轨道模型对长尾喷管两相流场进行了模拟，研究

了颗粒与壁面完全弹性碰撞和非弹性碰撞情况下

的粒子运动轨迹。李越森等人 [23]研究了大长细比

SRM三维两相内流场，分析了横向和纵向加速度

载荷对 SRM燃烧室内粒子场和聚集带的影响。

于勇等人 [24]提出在 SRM热防护设计中应以两相

流温度为热边界条件。陈福振等人 [25]模拟研究了

发动机直径为 315 mm试验发动机过载条件下的

两相流场，发现在承载方向药柱通道出口处推进

剂表面粒子聚集度最大，造成对侧面绝热层的冲

刷。王立武等人 [26]通过地面旋转模拟过载试验系

统，分析了在不同过载条件下喷管喉衬材料的抗

烧蚀能力。张俊等人 [27]研究了柔性喷管后翼装药

结构 SRM的内流场特性，重点分析了喷管无摆动

和摆动两种状态下的发动机内流场变化特性。

综上，国内外针对 SRM气固两相流进行了大

量研究，但对于药柱是前后翼型的 SRM内流场研

究较少。本文以某型号前后翼装药结构 SRM为

研究对象，采用计算单元内颗粒源法（PSIC）对其

内流场进行气固耦合数值模拟，重点研究了 SRM
燃烧室和喷管不同部位的粒子质量浓度变化规

律，并考虑了不同颗粒物粒径、横向和轴向过载的

影响。得到了 SRM工作初期的内部压强场、速度

场以及粒子沉积分布特性，分析了在不同位置以

及不同过载情况下的粒子沉积质量浓度分布

规律。
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1 计算方法

1. 1 控制方程

为简化问题，根据国内外相关研究作如下假

设 [28]：不考虑两相流各组分间的化学反应；不考虑

固相和气相间的热量交换；近似认为粒子与壁面

发生弹性碰撞，碰撞后切向和法向速度的恢复系

数均为 0.8[29]，不考虑固相粒子的破碎和燃烧。控

制方程采用可压缩流动强守恒型 Navier‑Stokes
（N‑S）方程：

∂Q
∂t +

∂E
∂x +

∂F
∂y +

∂G
∂z =

∂E v

∂x +
∂F v

∂y +
∂G v

∂z + S （1）

式中 Q= [ρ,ρu,ρv,ρw,ρe]-1，ρ为燃气密度，u、v、
w分别为燃气速度分量；e为流体单位体积总能

量；F、G、E为惯性力矢通量；F v、G v、E v为黏性力

矢通量。考虑飞行过载及气相与颗粒相动量交

换，加入源项 S。
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式中 ρp为固相粒子的密度；ax和 az分别为 x和 z方

向的加速度；g为重力加速度；V为燃气速度；Vp

为固相粒子的速度；Fp为固相粒子受到的拖曳力；

Np代表单个计算粒子所代表的物理粒子数；∀为

网格体积；下标“p”表示固相。

1. 2 湍流模型

湍流模型采用 shear stress transfer（SST）k‑ω两

方程模型，该模型考虑了湍流切应力传输，能够精

确预测流动开始和负压梯度下流体的分离量，适

用于逆压变化梯度比较大的流动情况，可应用于

流场的黏性内层，但不会对涡流黏度造成过度预

测，特别适合描述边界层区域的复杂流动现象 [27]。

1. 3 颗粒轨道模型

燃气相作为连续相，其运动特性采用 N‑S控

制方程进行描述。SRM工作过程中产生的颗粒

体积占比小于 10%，可不考虑颗粒物之间的相互

作用以及颗粒相对气相的影响。固相通过颗粒轨

道模型追踪粒子轨迹进行求解，气相和固相间的

作用力采用拖曳力模型描述。颗粒轨道模型

（PTM）满足动量守恒定理：

m p
dN p

dt = F o + F g + F p （3）

式中 m p为固相粒子质量；F o、F g分别为固相粒子

所受过载力和重力，过载力和拖曳力的表达式：

F o = m p a2x+ g 2 （4）

F p =
π

8ρd 2pC ||V- V p (V- V p )
（5）

拖曳系数 C的表达式：

C=
ì
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24
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( )1+ Re2/3p Rep ≤ 1 000

0.424 Rep > 1 000
（6）

粒子运动轨迹方程：

T p = T 0
p +∫

t

t+ Δt

V p dt （7）

式中 Rep为雷诺数；dp表示颗粒相粒子直径；T 0
p 为

固相粒子的初始位置；t为时间。

1. 4 气固耦合计算方法

燃气相和颗粒相的耦合计算采用 PSIC，即计

算单元内颗粒源项算法。该方法的计算步骤是：

首先求解气相的压强、速度、温度等；再计算颗粒

轨道以及颗粒速度、温度等，最后将颗粒相代入气

相方程再次求解，反复此过程循环迭代，直至收

敛。为提高计算精度，动量、湍动能和湍动能耗散

率都选择二阶迎风格式，收敛精度为 10-5。

2 计算模型

2. 1 边界条件

根据模型的轴对称性，取 1/2模型作为计算

域，选取 SRM点火建压工作初期工况进行数值模

拟。根据该型 SRM的设计参数给定药柱初始燃

面的质量流量，并设置燃面为质量流量入口，喷管

出口设置为压强出口；对称面设置为轴对称边界，

其余边界面设为标准绝热壁面。图 1为几何模型

及边界条件。

2. 2 网格无关性验证

采用六面体结构化网格划分法，为了提高前

后翼部位的网格质量，建立虚拟拓扑并在网格交

接处采用网格交接面，在贴近壁面区域添加边界

层网格，流场模型的网格数量为 5.4×105，网格质

量为 0.904 5，图 2为网格模型。

分别取三组网格数量为 5.4×105、6.7×105和
1.02×106进行网格无关性验证。轴线上压强和

速度的计算结果如图 3所示，计算结果说明流场

网格数量为 5.4×105时能够达到计算要求。
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2. 3 计算数据

燃气相和颗粒相的物性参数取值见表 1。
表 1 计算数据

Table 1 Calculation data

参数

燃烧室总温/K

质量流量/（kg/s）

比定压热容/（kJ/( kg ⋅ K )）

气体常数/（kg/m3）

推进剂密度/（kg/m3）

平均工作压强/MPa

燃气平均摩尔质量/（kg/mol）

颗粒物平均摩尔质量/（kg/mol）

颗粒物密度/（kg/m3）

颗粒物比热容/（kJ/( kg ⋅ K )）

数值

3 550

8. 0

3. 476 5

0. 423

1 800

10. 0

0. 019 65

0. 308 7

3 013

1 437

将燃气相定义为理想可压缩气体，其热导率

按照动能平衡理论计算。颗粒物为铝氧化物，其

流入方向沿质量流量入口边界法线方向。

3 结果分析

3. 1 压强与速度场

对前后翼结构 SRM进行单相流求解，并在相

同初始条件下，加入粒径为 30 μm的粒子进行两

相流计算。图 4为单相流和两相流的计算结果，

其中图 4（a）为压强分布云图；图 4（b）为速度分布

云图；图 4（c）为内流场轴线上的速度曲线。

结果表明纯气相流和气固两相流的内流场压

强分布区别不明显。这是由于气体通过分子热运

动贡献压强，而颗粒通过布朗运动贡献压强，并且

所贡献的压强值随颗粒粒径增大而迅速减小。相

关研究指出 [12]：若颗粒物贡献 1%以上的压强，颗

粒半径要小于 4.04×10-4 μm。文中所添加的颗

图 1 几何模型及边界条件

Fig.1 Geometric model and boundary conditions

图 2 网格模型

Fig.2 Grid model

图 3 网格无关性验证

Fig.3 Grid independence verification
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图 4 单相流和两相流的对比结果

Fig.4 Comparison of single‑phase flow and two‑phase flow

粒物粒径均大于 10 μm，因此，颗粒相对流场贡献

的压强可忽略。由图 4（c）可以看出，考虑颗粒相

时，喷管处的速度明显减小。在纯气相条件下，喷

管轴线出口处的速度峰值达 3 340 m/s，而气固两

相流场的速度较低，喷管轴向上的最大速度仅为

500 m/s。由于燃烧室和喷管中的颗粒物会随燃

气流高速流动，但颗粒物的随流性差，在喷管收敛

段将会出现大量的滞后粒子，从而对高速两相射

流产生了阻碍作用，颗粒物粒径和沉积质量浓度

越高，这种影响越明显。

3. 2 颗粒粒径对沉积分布的影响

药柱燃烧产生的固体氧化物颗粒大小各异，

对发动机各个部位的影响也不同。因此本文在空

载情况下对不同粒径大小的颗粒在 SRM轴线上

的沉积进行了研究。如图 5给出了在颗粒相粒径

d p分别为 10、30、50、80、100、120 μm时 SRM轴线

上的粒子沉积分布规律。

结果表明：随着颗粒物的粒径增加，SRM轴

线上的粒子沉积现象越来越明显。当颗粒物直径

分别为 10、30、50、80 μm四种情况下，粒子沉积质

量浓度出现了两个峰值，分别位于前翼和后翼部

位；当颗粒物直径为 100、120 μm两种情况下，颗

粒质量沉积质量浓度出现了三个峰值，第三个峰

值出现在筒段后半部。这是由于随着颗粒直径增

大，部分颗粒在伴随燃气流动时由于喷管收缩段

截面面积较小被滞留在燃烧室中，从而产生了大

量沉积粒子，在前后翼型装药结构的 SRM绝热结

构设计中应重点关注。

为了揭示前后翼型结构 SRM的两相流粒子

沉积分布规律，以横向过载为 10g、粒子直径为 30
μm 为例对比分析。图 6（a）为距前封头 0.04、
0.08、0.12、0.16、0.20 m的五个不同前翼截面上的

粒子沉积分布云图；图 6（b）为距前封头 0.3、0.5、
0.7、0.9、1.1、1.3 m的六个不同筒段截面上的粒子

沉积分布云图；图 6（c）为距前封头 1.42、1.47、
1.52、1.57、1.62、1.67 m的六个不同后翼截面上的

粒子沉积分布云图；图 6（d）为距前封头 1.70、
1.72、1.74、1.76、1.78、1.80、1.82 m的七个不同喷

管截面上的粒子沉积分布云图。结果表明：在前

翼曲率变化较小的凹槽附近有大量粒子沉积，粒

子沉积质量浓度最高达到 107.8 kg/m3；后翼的凹

槽附近的粒子沉积质量浓度也相对较高，但最高

粒子沉积质量浓度出现在后翼中间位置，且仅为

前翼的最高粒子沉积质量浓度的 37.8%；筒段位

置的粒子主要分布在壁面处，其轴线附近的粒子

沉积质量浓度较低；喷管处的最高粒子沉积质量

浓度仅为 8.3 kg/m3，要远远低于其他部位，此外，

图 5 不同粒径颗粒在不同位置的粒子沉积质量浓度

分布规律

Fig.5 Particle deposition mass concentration distributions
of different particle diameters at different locations
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图 6 不同截面上的粒子沉积质量浓度分布云图

Fig.6 Particle deposition mass concentration distributions
on different sections

喷管收缩段的壁面存在颗粒沉积，而在喷管扩张

段的壁面粒子沉积质量浓度偏低，故影响相对较

小。综上，前后翼型装药结构 SRM工作过程中产

生的粒子沉积主要集中于药柱前后翼和筒段壁面

部位。

3. 3 横向过载对粒子沉积分布的影响

为了揭示横向过载对前后翼型结构 SRM两

相流粒子沉积分布的影响，以粒子直径为 30 μm，

轴向过载 Gx取 0g，横向过载 Gy分别取 10g、20g、
30g、40g四种工况对比分析，计算结果见图 7。

在考虑横向过载条件下，喷管横截面上中心

部分的粒子分布较密，而在四周分布较少，这一结

论与图 6（d）不同截面上的粒子沉积质量浓度分

布云图类似。大部分颗粒物在承载面聚集，而喷

管壁面上的粒子沉积质量浓度较低，说明粒子通

过喷管喉部后不会撞击喷管壁面，而是随燃气流

一起从喷管出口处逃逸；此外，随着横向过载不断

增大，在过载方向上，燃烧室前翼、后翼、筒段区域

的颗粒物与壁面的碰撞频率增大，粒子随流性降

低，沉积质量浓度升高。

图 8为承载面粒子最高沉积质量浓度和不同

横向过载之间的关系。结果表明：承载面最大粒

子沉积质量浓度和横向过载量呈正相关，且增长

速度越来越快，当横向过载为 40g时，粒子沉积质

量浓度达到峰值 277.1 kg/m3。

图 9为横向过载为 10g，承载面母线和非承载

面母线上的粒子沉积质量浓度对比图。结果表

明：承载面母线上的粒子沉积质量浓度较高，在前

翼 后 端 ，粒 子 沉 积 质 量 浓 度 达 到 第 一 个 峰 值

（69.14 kg/m3）；此外，在燃烧室筒段，粒子沉积质

量浓度均保持在（50~80 kg/m3）之间，而在后翼

前端，出现另一个峰值（58.32 kg/m3）。在非承载

面的母线上，粒子沉积质量浓度的同样呈先上升

图 7 不同横向过载下的粒子沉积质量浓度分布云图

（Gx= 0g）
Fig.7 Particle deposition mass concentration distributions

at different transverse overloads（Gx= 0g）

图 8 承载面粒子最高沉积质量浓度和不同横向过载

之间的关系

Fig.8 Relations between transverse overloads and
maximum particles deposition mass
concentrations on bearing surface
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后平稳最后下降趋势，但最大粒子沉积质量浓度

仅为承载面的 38%。

3. 4 轴向过载对粒子沉积分布的影响

为了揭示轴向过载对前后翼型结构 SRM两

相流粒子沉积分布的影响，以粒子直径 30 μm，横

向过载 Gy 取 0g，轴向过载 Gx 分别取 10g、20g、
30g、40g四种工况对比分析。

图 10为对称面不同轴向过载下的颗粒物沉

积分布云图。结果表明：在考虑轴向过载条件下，

大部分颗粒物沉积在燃面的筒段，而在前翼、后翼

以及喷管壁面的粒子沉积质量浓度相对较低；随

着轴向过载不断增加，颗粒物沿过载方向集聚；当

Gx=40g时，前翼及筒段前部的粒子沉积质量浓

度明显低于其他情况。

图 11为不同轴向过载下的 SRM轴线上的粒

子沉积质量浓度分布曲线。结果表明：粒子沉积

质量浓度沿轴线方向先急剧增长，然后稳定增长，

但在该部位存在上下波动情况；过载量越小，波动

越大，最后在喷管收缩段急剧下降，但在喷管扩张

段，由于截面不断变化而导致下降速率减小；在不

同轴向过载情况下，SRM后翼的粒子沉积质量浓

度均大于前翼的粒子沉积质量浓度；在不同轴向

过载情况下，粒子沉积质量浓度的峰值均出现在

喷管收缩段前端，当 Gx=10g时，最高粒子沉积质

量浓度为 39.82 kg/m3，聚集的大量粒子会对绝热

层产生极大冲刷和烧蚀作用；随着轴向过载不断

增大，颗粒物的逃逸率逐渐增大，沉积量逐渐减

小，当 Gx=40g时，最高粒子沉积质量浓度仅为

27.32 kg/m3。

4 结 论

1）在不考虑颗粒相的条件下，SRM燃烧室

后翼部位的燃气压强下降、速度增加。加入颗粒

物后，压强分布无明显变化，但速度场从后翼位置

开始直到喷管出口均小于纯气相场。这是由于燃

烧室和喷管中的颗粒物随燃气高速流动，但颗粒

物的随流性差，在喷管收敛段将出现大量滞后粒

图 9 承载面母线和非承载面母线上粒子沉积质量浓度

Fig.9 Particle deposition mass concentration on bearing
bus line and non‑bearing bus line

图 11 不同轴向过载的粒子在轴线上的沉积质量浓度

分布（Gy= 0g）
Fig.11 Particle deposition mass concentration distributions

on axis at different axial overloads（Gy= 0g）

图 10 不同轴向过载下的粒子沉积质量浓度分布云图

（Gy= 0g）
Fig.10 Particle deposition mass concentration distributions

at different axial overloads（Gy= 0g）
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子，对两相射流产生阻碍作用。

2）颗粒物粒径对 SRM内流场的粒子沉积分

布影响较大。当粒径较小时，颗粒沉积峰值质量

浓度出现在前翼和后翼部位，随着粒径增大，不同

部位的沉积量均升高，尤其筒段壁面处的沉积质

量浓度变化较大，在前后翼装药结构 SRM绝热结

构设计中应重点关注。

3）SRM工作过程中受到的横向过载与承载

面的最大颗粒沉积量呈正相关，过载量越大，前

翼、后翼、筒段区域的颗粒物与壁面的碰撞频率增

大，粒子沉积质量浓度升高。承载面和非承载面

的粒子分布不均匀，大量颗粒物在承载面集聚，将

随着燃气流一起从喷管出口逃逸，使得喷管壁面

上的粒子沉积质量浓度较低。

4）在轴向过载条件下，粒子沉积质量浓度沿

轴线方向先急剧增长，然后波动升高，最后在喷管

收缩段急剧下降。大部分颗粒物沉积在燃面筒

段，而在前翼、后翼以及喷管壁面的颗粒沉积质量

浓度相对较低。随着轴向过载不断增加，粒子逃

逸率增大，沉积量减小。
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