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旋转对固体火箭发动机两相流点火
过程影响仿真研究

覃生福，李军伟，张智慧，贺 业，王宁飞

（北京理工大学 宇航学院，北京 100081）

摘 要：为研究高速旋转对内外燃管型装药固体火箭发动机凝聚相点火瞬态过程的影响规律，应用计算

流体动力学（CFD）流体计算软件，使用用户定义函数（UDF）编程接口建立固体火箭发动机点火模型，对旋转

条件下发动机凝聚相点火过程进行模拟。将数值计算结果与地面旋转实验内弹道进行对比分析，验证数值模

型的正确性。计算结果表明：①点火药燃气颗粒因旋转做离心运动，大量粒子聚集在燃烧室头部上端，部分粒

子附着在发动机壁面，且停留时间较长。②点火药燃气颗粒占比从 20% 增加到 40%，点火压力峰值降低

3. 93%，发动机转速的升高会造成内弹道平衡压力升高，但点火压力峰会逐渐降低，且峰值出现时间发生延迟，

转速达到 15 000 r/min时点火压力峰消失。③转速增大，点火颗粒与推进剂传热增大，火焰传播期减小，但燃气

填充期和点火延迟增大，点火药燃气颗粒占比为 20% 时，转速为 15 000 r/min较静止条件下点火延迟增加了

23. 76%。
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Simulation study on the influence of spin on ignition process of
two⁃phase in solid rocket motor

QIN Shengfu，LI Junwei，ZHANG Zhihui，HE Ye，WANG Ningfei
（School of Aerospace Engineering，Beijing Institute of Technology，Beijing 100081，China）

Abstract：In order to study the influence law of high⁃speed spin on condensed phase ignition
transient process of solid rocket motor with internal and external burning tubular propellants， the
ignition model of solid rocket motor was established by the user defined function（UDF）of com⁃
putational fluid dynamics（CFD）software，and the ignition process of condensed phase was sim ⁃
ulated under the condition of spin. The correctness of the numerical model was verified by compar⁃
ing the numerical results with the interior ballistics ground spin test results. The results showed
that：（1）a large number of particles gathered at the front end of the combustion chamber due to
the centrifugal motion of igniter gas particles，and some particles adhered to the solid rocket mo⁃
tor wall for a long time.（2）The particle ratio increased from 20% to 40%，and the ignition pres⁃
sure peak decreased by 3. 93%. The increase of solid rocket motor spin speed could lead to
the increase of internal ballistic equilibrium pressure，but the ignition pressure peak gradually
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decreased，and the appearance time of pressure peak was delayed. When the spin speed reaching
15 000 r/min， the ignition pressure peak disappeared.（3）With the increase of spin speed， the
heat transfer between ignition particles and propellant increased， the flame ⁃ spread period de⁃
creased，but the chamber⁃filling period and ignition delay increased. Compared with static condi⁃
tion the ignition delay increased by 23. 76% at 15 000 r/min when the particle ratio was 20%.

Key words：solid rocket motor；spin；two⁃phase flow； ignition particles； ignition delay

由于固体导弹武器对高精度、高速度、高突防

能力的需求，高速旋转过载、高加速等性能成为研

究的热点。固体火箭发动机作为固体导弹武器的

动力推进系统，高速旋转对其有重大影响，如壳体

药柱变形，推进剂燃烧性能改变，燃烧室及喷管流

动状态改变 [1⁃2]。这些变化将会影响内弹道性能，

造成点火异常。点火器燃烧产物含有一定量的高

温粒子，它们对药柱表面传热、流动存在影响 [3⁃4]。

因此，正确预测高速旋转下固体火箭发动机两相

流点火特性有助于理解旋转造成的点火异常，并

可以深入优化其点火过程。

国内外学者对固体火箭发动机旋转过程进行

了大量研究。Crowe[5]与 King[6]提出固体火箭发动

机旋转下的理论燃速模型。Fuchs等 [7]通过实验

研究了加速条件下，铝含量、装药量和氧化剂粒子

大小对推进剂燃速的影响。武晓松等 [8]分析高速

旋转发动机实验数据，拟合出了动态燃速计算公

式。Manda[9]、Farquhar等 [10]和 Mager[11]认为在燃

烧室总压相同的前提下，喷管质量流量的减小是

喷管喉部有效面积的减小引起的，有效面积大小

与转速相关。王革、刘平安等 [12⁃13]对旋转发动机内

流场进行纯气相仿真，分析燃烧室内燃气的流动

特点及药柱壁面质量流的注入对涡核结构的影

响。张志峰、冯喜平等 [14⁃15]对旋转发动机进行两相

流仿真，建立旋转下两相流仿真模型，比较了有无

旋转时的粒子分布。

固体火箭发动机点火过程历时几十到几百毫

秒之间，国内外学者对此也做了大量研究。在实

验上主要通过冷流实验 [16]或采用缩比发动机 [17]模

拟点火过程。发动机点火过程时间较短，开展详

细实验较为困难，故发动机点火过程的研究主要

集中在数值仿真上，如纯气相点火 [18⁃19]、点火过程

流固耦合计算 [20⁃21]和少量的两相流点火 [22⁃23]。因旋

转条件下发动机点火研究的复杂性，目前对发动

机旋转点火过程研究较少 [24]。另外，因计算过程

复杂，大多数数值模拟将点火器出口设为气体的

质量流量出口 [25]，忽略了点火药燃气颗粒对燃气

流动、推进剂传热等影响。因此有必要模拟固体

火箭发动机在旋转条件下的两相流点火过程。

本文以内外燃装药固体火箭发动机为研究对

象，使用商业软件 Fluent与用户定义函数（UDF）
代码相结合，建立发动机旋转模型、旋转点火药燃

气及旋转推进剂燃气加质模型、点火燃气颗粒与

推进剂传热模型、推进剂着火判定模型、旋转燃速

模型，实现点火瞬态的数值模拟。通过改变旋转

角速度（ω）和点火药燃气颗粒占比（下文简称为

颗粒占比）研究旋转对发动机两相流点火瞬态过

程性能的影响规律。

1 计算模型

1. 1 物理模型

内外燃管型装药具有结构简单、固有恒面性

等特点，常用于工作时间短、大推力的固体火箭发

动机中，因此对其旋转条件下点火瞬态研究具有

重要意义，图 1为内外燃管型装药固体火箭发动

机模型。该发动机由点火药盒、装药、喷管组成，

推进剂装药两端截面包覆，在计算中按绝热表面

考虑。旋转下发动机点火过程为：当点火指令发

出后，点火药盒点燃，点火燃气及点火燃气颗粒在

离心惯性力作用下注入燃烧室，燃气与颗粒传至

推进剂表面并与推进剂发生传热，当推进剂表面

达到着火温度后，推进剂被点燃，推进剂受旋转条

件的影响，传热增强，燃速增大，推进剂燃气注入

燃烧室，燃烧室开始建压，当燃烧室压力达到平衡

压力，点火过程结束。

固体火箭发动机点火瞬态过程是一个复杂的

图 1 固体火箭发动机模型（单位：mm）
Fig.1 Solid rocket motor model（unit:mm）
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非定常过程，为了便于计算，对发动机点火数值模

拟进行如下假设：

1）只考虑点火药燃烧产物中的颗粒，且颗粒

直径单一分布，不考虑推进剂燃烧产物中的颗粒，

假设推进剂燃烧产物为纯气相。

2）假设点火燃气颗粒内部温度分布均匀，不

考虑粒子的燃烧、蒸发、相变过程，不考虑粒子与

周围环境的辐射换热，仅考虑粒子与周围气相的

对流换热过程。

3）装药燃气与点火燃气物性参数相同。点

火燃气及推进剂燃气服从理想气体状态方程。某

推进剂和点火药（黑火药）、点火药燃气颗粒数和

推进剂燃气相关参数 [26⁃27]如表 1所示。

4）由于点火过程时间短暂，不考虑推进剂燃

面推移，假定推进剂反应为一步反应，不考虑化学

反应过程，只考虑最后的结果，即生成高温燃气。

5）不考虑燃气与推进剂辐射传热，燃气与装

药燃面换热方式为热对流，考虑燃气与药柱表面

之间的热固耦合。

1. 2 控制方程

1. 2. 1 气相控制方程

固体火箭发动机在点火燃烧时，燃气在燃烧

室内为复杂的湍流流动，因此采用目前工程应用

最为广泛的标准 k⁃ε两方程湍流模型。由于发动

机具为高度轴对称，在二维网格中使用旋转相对

柱坐标系下的可压缩Navier⁃Stokes方程：

∂
∂X ( ρuΦ )+

1
r
⋅ ∂∂r ( ρrvΦ )+

1
r
⋅ ∂∂θ ( ρwΦ )=

∂
∂x (Γ ∂Φ∂x )+ 1

r
⋅ ∂∂r (Γr ∂Φ∂r )+

1
r
⋅ ∂∂θ ( Γr ⋅ ∂Φ∂θ )+ S （1）

式中 Φ= [ 1,u,v,w,k,ε ]T；r为径向坐标；θ为切向

坐标；ρ为气体密度；u、v、w分别为轴向、径向和

切向速度；k为湍流动能；ε为湍能耗散率；Γ为与

气相相关的黏性量；S为气体源项，模拟点火燃气

和推进剂燃气时，通过UDF加入。

1. 2. 2 离散相控制方程

对于点火燃气颗粒的模拟，采用颗粒轨道模

型，离散相计算中不考虑粒子之间的相互作用，粒

子在气相中运动时，假设只受到气体的阻力。气

相与离散相之间的质量、动量和能量交换通过相

间耦合源项体现，离散相的运动方程为

dX si

dt = v si （2）

dv si
dt = F drag ( vgi- v si+ v 'gi ) （3）

式中 X si为颗粒在燃烧室中的位置分量；vgi为 i方
向气相的时均速度分量；v si 为 i方向颗粒相的瞬

时速度；v 'gi为 i方向气相的脉动速度分量；F drag为
颗粒所受阻力,其表达式为

F drag =
3μgRedC drag

4ρdd 2d
（4）

颗粒传热方程为

m d cp,d
dT d

dt = αdA d (T gas - T d) （5）

式中 μg为气体黏度；Red为颗粒雷诺数；C drag为阻

力系数；ρd为颗粒密度；d d为颗粒直径；m d为颗粒

质量；cp,d为粒子比定压热容；T d为颗粒温度；αd为
颗粒与周围气相的表面传热系数；A d为颗粒的表

面积；T gas为当地瞬时燃气温度。

1. 2. 3 固相（推进剂区域）控制方程

固相控制方程为非稳态导热方程，推进剂表

面温度通过热固耦合方程式（6）~式（8）获得，式

（6）左端第 2项为旋转引起的对流传热。

∂T p

∂t +∇ ⋅ (V pT p)= λp
ρp cp,p

∇2T p （6）

-λp ( ∂T p

∂t ) = q （7）

q= cp,p (T gas - Tw ) （8）

表 1 固体火箭发动机点火瞬态物理参数

Table1 Physical parameters of ignition transient
simulation in the solid rocket motor

参数

推进剂密度 ρp/（kg/m3）

推进剂比定压热容 cp,p/( J/( kg ⋅ K ) )

推进剂导热系数 λp/( W/( m ⋅ K ) )

推进剂着火温度 T b/K

推进剂燃速压力指数 n

推进剂燃速系数 a/( m/( s ⋅ MPan ) )

点火药比定压热容 cp,ig/( J/( kg ⋅ K ) )

点火药燃气颗粒半径 R d/μm

点火药燃气温度 T ig/K

燃气温度 T g/K

燃气比定压热容 cp,g/( J/( kg ⋅ K ) )

燃气平均分子量M g/（g/mol）

数值

1 680

1 512

0. 24

700

0. 3

0. 004 7

1 378

30

2 590

2 800

1 680

24. 7
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式中 T p为推进剂温度；V p 为推进剂自旋速度；Tw

为推进剂耦合表面温度；q为热流通量。

1. 3 数值模型

1. 3. 1 发动机旋转模型

图 2为发动机旋转示意图，点火药盒在数值

模拟时为源项加质区域，在旋转释放点火燃气及

颗粒时存在切向速度 v ig,t，点火药盒区域静止释放

燃气及颗粒时速度由 X方向速度 v ig,x和 Y方向速

度 v ig,y合成，两个速度公式为式（9）、式（10），v ig为

旋转时点火药盒燃气及颗粒合速度（图 2（a））。

推进剂被点燃释放燃气时除了由初始燃烧引起的

法向速度 vpr,r，同时也有旋转引起的切向速度

vpr,t，推进剂内外燃面速度分别为 vpr,in、vpr,out如图

2（b）。旋转切向速度 v t公式为式（11）。

v ig,x=
x
H
v ( ig,x ) max （9）

v ig,y=
y
b
v ( ig,y ) max （10）

v t = ωrn （11）
其中

}v ( ig,x ) max
v ( ig,y ) max

= qm/( ρgA )

式中 x、y分别为目标点到 Y轴、X轴距离；H、b分

别为圆柱点火药盒高度和半径；v ( ig,x ) max、v ( ig,y ) max分

别为 X、Y方向速度最大值；qm为点火燃气质量流

量；ρg为燃气密度；A为点火药盒面积；ω为旋转

角速度；rn为目标点到旋转轴距离。

1. 3. 2 点火药燃气颗粒与推进剂传热模型

点火药盒区域不仅是点火燃气源项加质区

域，也是点火颗粒注入区域，高温点火颗粒受到离

心惯性力及燃气带动作用下流入燃烧室，并与推

进剂发生传热。在固体火箭发动机点火过程中，

高温点火颗粒主要通过接触导热向推进剂表面传

递热量 [3]，颗粒对壁面的接触导热量Q为

Q= 0.87(Tw - T d )A c tc 1 2

( ρd cp,d λd )-1/2 +( ρd cp,p λp )-1/2
（12）

其中

E= 4 3
(1- σ 2p ) /E p +(1- σ 2d ) /E d

（13）

A c = π( 5m dR 2
d/4E )2 5U 4 5

dn （14）
tc = 2.94 ( 5m d/4E )2 5 ( R dU 4 5

dn ) （15）
式中 σd、σp分别为颗粒和推进剂壁面的泊松比；

E d、E p 分别为颗粒和推进剂壁面的弹性模量，

U dn为颗粒垂直壁面速度。

当高温点火颗粒接触推进剂表面时，颗粒与

推进剂发生传热，传递的热量通过向该颗粒所在

的推进剂表面相邻气相网格加入能量源项的方式

给出，如图 3所示。能量源项形式如下：

s= Q
V bi δt

（16）

式中 V bi为推进剂表面相邻气相第 1层单元网格

的体积，δt为时间步长。

1. 3. 3 燃速模型

静止和旋转不同条件下推进剂燃烧状态不

同，因此采用两种燃速模型。在静止条件下，因燃

气通道较长，燃气流速高，因此考虑点火过程中的

侵蚀效应，引入侵蚀比 εe，燃速公式 [28]为式（17）。

当发动机旋转时，燃速增大，其原因为 [29]：径向加

速度产生的附加力源（离心惯性力），一方面使得

火焰前沿到推进剂表面的距离缩小，传热量增大；

另一方面，金属粒子受附加力源作用在推进剂表

面凝聚形成凹坑，形成附加热源。基于此，采用

Greatrix等提出的多参数旋转燃速模型 [29]，燃速公

图 2 固体火箭发动机旋转点火药盒释放燃气和推进剂旋

转释放燃气截面图

Fig.2 Schematic diagram of gases released from the igniter
of spin solid rocket motor,cross⁃sectional

released from the propellant

图 3 高温点火颗粒与推进剂传热示意图

Fig.3 Schematic diagram of heat transfer between high
temperature of ignition particles and propellant
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式为式（18）。

静态燃速

re = εeapn （17）
旋转燃速

rg =
β ( rg + G a/ρp )

exp [ cp,gδ0 ( ρp rg + G a ) /λg ]- 1
（18）

其中

δ0 =
λg

ρp r0 cp,g
⋅ ln

é

ë

ê
ê
êê
ê
ê
1+

cp,p ( )T gas - Tw

cp,p ( )Tw - Tp,i - ΔH s

ù

û

ú
úú
ú
ú
ú

G a =
ag p
rg
⋅ δ0
RT gas

⋅ r0
rg

式中 δ0 为燃烧区厚度；G a 为加速度质量通量；rg
为旋转燃速；re为考虑侵蚀燃烧的静态燃速；r0为
推进剂基础燃速，r0 = apn；ag为旋转加速度；β为

热流系数；λg为燃气导热系数；p为参考压力；Tp,i

为推进剂初温；ΔH s为净放热量；R为气体常数。

图 4为发动机在旋转加速度下，推进剂燃速

比变化情况，g为重力加速度。由图可知，随着旋

转过载的增大，燃烧比逐渐增大，但斜率逐渐减

小，说明随着旋转过载升高的燃速敏感性逐渐

降低。

1. 3. 4 点火燃气和推进剂燃气源项

由于点火燃气流量难以确定，运用自由容积

法 [30]简化点火燃气质量流量 qm 随时间变化过程，

点火燃气质量流量随时间变化关系式如式（19），

点火药质量为 m ig=10 g，假设完全燃烧产生燃气

和颗粒，颗粒占比 γp，气相质量 m g由式（20）决定。

由于目前对点火药燃烧产物中颗粒所占比重没有

一个确定的理论研究，为研究其对旋转点火过程

的影响，取 γp=20%，30%，40%进行研究，点火

药气相燃气质量流量曲线如图 5所示。

点火药盒燃烧产生高温燃气这一过程通过在

点火药盒网格区域加入源项来简化模拟。虽然点

火药盒区域为流体区域，但它与推进固体区域一

致在模拟过程中旋转，通过参考坐标系旋转模拟

切向速度，不需要加入切向动量源项，模拟点火药

盒气相燃气的质量源项、动量源项（轴向动量源

项 、径 向 动 量 源 项）和 能 量 源 项 为 式（21）、式

（22）、式（23）。

qm=

ì

í

î

ï

ï
ïï
ï

ï

ï

ï
ïïï
ï

ï

ï

t
t1
⋅ 2m g/te t≤ ts

te - t
te - ts

⋅ 2m g/te ts < t< te

0 t≥ te

（19）

m g = m ig ( 1 - γp ) （20）
质量源项

ṁ= qm/V ig （21）
动量源项

ì
í
îïï

ṁv ig,x= qm v ig,x/V ig

ṁv ig,y= qm v ig,y/V ig
（22）

能量源项

ṁh ig = qm cp,gT ig /V ig （23）
其中 v ig,x、v ig,y由式（9）、式（10）获取，V ig为点火药

盒计算域体积，h ig为点火药燃气质量焓。

点火温度判据用于确定推进剂表面是否被点

燃。根据固相点火理论 [18]，当推进剂表面温度达

到着火温度 T b 时，认为推进剂被点燃，推进剂表

面相邻气相网格（推进剂燃烧加质层）加质。由于

加质区域属于流体域，为了模拟推进燃气存在初

始旋转切向速度，加入切向动量源项。模拟推进

燃气的质量源项、动量源项（径向动量源项、切向

图 4 燃速比随旋转过载的变化规律

Fig.4 Relation between burning rate and rotation overload

图 5 点火药盒燃气质量流量曲线

Fig.5 Mass flow flux of igniter combustion gas curves
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动量源项）及能量源项为

质量源项

ṁ= ρp rbA bi/V bi （24）
动量源项

ì
í
îïï

ṁvpr,r = ρp rbA bivpr,r/V bi

ṁvpr,t = ρp rbA bivpr,t/V bi
（25）

能量源项

ṁhp = ρp rbA bicp,gT g/V bi （26）
其中 hp是推进剂燃气的焓；rb为推进剂瞬时燃速，

当发动机静止时 rb = re，当发动机旋转时 rb = rg，
由质量守恒得 vpr,r =-rb ρp/ρg；vpr,t根据式（11）获

取，A bi为加质单元格的面积。

1. 4 边界条件及计算流程

喷管出口为压力出口边界条件，出口压力为

101 325 Pa，出口温度为 300 K。燃烧室轴线为轴

对称边界条件，沿轴向上的法向速度为零，各物理

法向梯度均为零。发动机壁面及装药包覆层均为

无滑移固体壁面绝热边界条件，壁面边界处各变

量的法向梯度均为零。点火药盒区域、固体推进

剂区域及发动机壳体壁面为旋转区域或边界。由

于点火过程时间较短，推进剂传热只发生在近流

体域附近，为了减少不必要的计算资源，只对靠近

流体域的推进剂进行计算，并在推进剂表面设置

3个监测点，P 1（34.4,12）mm、P 2（173,12）mm和

P 3（311.6, 12）mm，发动机数值计算模型如图 6
所示。

2 模型验证

2. 1 实验验证

图 7为地面旋转点火发动机实验模型，点火

药盒放置燃烧室前端，传感器安装于前封头，用于

测试燃烧室压力，爆破装置安装于壳体中部，为防

止发动机旋转过程存在偏心质量，采用两对爆破

装置对称于壳体两侧，推进剂采用双基药，两端面

包覆，内外燃烧，推进剂参数在表 2中给出,其余

气相参数与表 1相同。

图 8为旋转点火实验示意图，发动机放置于

旋转轴中，变频器通过控制电动机使其带动旋转

轴旋转，从而模拟发动机旋转过程。点火信号和

压力信号通过无线传输装置进行传输，从而实现

对发动机的点火以及压力信号采集。

图 9为发动机转速为 1 000 r/min时实验测得

的压力曲线，实验压力曲线与仿真压力曲线点火

图 8 旋转点火实验示意图

Fig.8 Schematic diagram of spin ignition test

图 6 二维轴对称计算模型

Fig.6 Two⁃dimensional axisymmetric simulation model

图 7 实验发动机模型（单位：mm）
Fig.7 Test solid rocket motor model（unit：mm）

表 2 实验发动机推进剂及点火药参数

Table2 Parameters of propellant and ignition powder
in the test solid rocket motor

参数

推进剂外径Dp/mm

推进剂内径 dp/mm

推进剂长度 Lp/mm

推进剂密度 ρp/（kg/m3）

推进剂比定压热容 cp,p/( J/( kg ⋅ K ) )

推进剂导热系数 λp/( W/( m ⋅ K ) )

推进剂着火温度 T b/K

燃气比定压热容 cp,g/( J/( kg ⋅ K ) )

燃气温度 T g/K

推进剂燃速系数 a/( m/( s ⋅ MPan ) )

推进剂燃速压力指数 n

点火药质量m ig/g

数值

45

8

120

1 640

1 276

0. 32

682

1 516

2 860

0. 008 3

0. 26

4
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升压过程趋势基本一致，两条曲线吻合度较高，且

两者最大误差也仅为 4.3%，这说明所提出的数值

计算方法是可靠的。

2. 2 网格无关性验证

为了评估网格数量及推进剂表面气相第 1层
网 格 高 度 对 计 算 结 果 的 影 响 ，分 别 取 粗 网 格

（56 654）、中等网格（124 273）、细网格（198 658）3
种网格数量，这 3种网格推进剂表面气相区域第 1
层网格高度分别为 5×10-4、1×10-5、5×10-6 m
进行验证，计算结果如图 10所示。从图上可以看

出中等网格和细网格计算结果几乎重合，粗网格

与中等网格虽然有一定差别但计算结果也接近吻

合。为减少计算量，取中等网格进行计算，网格划

分模型如图 11所示，为了准确获取壁面物理现

象，对近壁面网格进行加密。

2. 3 时间步长无关性验证

为评估瞬态计算中的时间步长对仿真计算结

果的影响，对中等网格进行瞬态计算，时间步长分

别取 1×10-4、1×10-5、1×10-6 s，计算结果如图

12所示。由图可知，3种时间步长计算的结果非

常接近，1×10-6 s与 1×10-5 s计算得到的内弹道

重合度较好，1×10-4 s虽然在点火压力上升段存

在一定区别，但误差较小，为了减小计算资源，选

取计算时间步长为 1×10-5 s进行计算。

3 数值计算结果分析

为分析固体火箭发动机点火特性，通常将发

动机点火过程分为以下几个阶段 [30]，点火滞后期

（Δt1）：点火药点燃到推进剂表面首次被点燃；火

焰传播期（Δt2）：推进剂表面首次被点燃到推进剂

表面全面点燃；燃气填充期（Δt3）：推进剂表面全

面点燃到燃烧室压力达到工作压力的 80%。如图

13所示，发动机点火延迟（Δt=Δt1 + Δt2+ Δt3）为

点火药点燃到燃烧室压力达到工作压力 80%。

为方便分析定义几个参数，t4为点火压力波峰最

大 pmax对应时间。为了分析旋转及点火颗粒对固

体火箭发动机的影响，如表 3所示，转速（ω）取 0、
5 000、10 000、15 000 r/min，颗 粒 占 比 取 20%、

30% 和 40%，采用控制变量法，计算 4× 3个算

例,研究旋转对固体火箭发动机两相流点火过程

影响（Δt1,Δt2,Δt3,Δt,pmax）。

图 9 实验与仿真压力曲线对比

Fig.9 Curves of the pressure for test data and
numerical results

图 10 不同网格数量压力变化

Fig.10 Curves of pressure for different grids

图 11 发动机网格划分

Fig.11 Block and grid setup of solid rocket motor

图 12 不同时间步长压力变化

Fig.12 Pressure variation with different time steps
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3. 1 点火过程两相流动分析

3. 1. 1 燃烧室温度云图

图 14 为 静 止 条 件 下 ，颗 粒 占 比 为 20% 时

（γp =20%）发动机点火过程不同时刻温度云图,
可以看出点火燃气从点火药盒开始燃烧到装药表

面点燃再到高温燃气充满整个燃烧室点火过程。

t=0.4 ms处于点火滞后期，点火燃气刚从点火药

盒喷出，推进剂还未被点燃。 t=1 ms和 t=2 ms
处于火焰传播期，此时推进剂表面已经被点燃，外

表面点燃滞后于内表面。 t=3 ms和 t=5 ms处于

燃气填充期，推进剂已经完全燃烧，大量燃气填

充，温度逐渐趋于平衡，且点火药盒区域附近温度

低于内外通道温度。

图 15为 t=10 ms不同转速下的发动机内部

温度云图。由图可知，随着转速的增加，发动机内

部温度逐渐升高，高温区域沿燃烧室往下游方向

逐渐缩短，内通道温度小于外通道温度，内外通道

温差逐渐变大。

3. 1. 2 燃烧室点火颗粒分布

图 16 为 静 止 条 件 下 ，颗 粒 占 比 为 20% 时

（γp =20%）发动机点火过程点火颗粒运动分布

图，图中对颗粒数的显示做了一定缩减。 t=0.4
ms时点火颗粒刚从点火药盒喷出；t=1 ms时开

始沿装药内外通道传播；t=2，3 ms时点火颗粒在

发动机头部上端大量聚集，内外通道颗粒较少，外

通道颗粒停留时间较长，这是由于装药外通道较

小，推进剂燃气大量生成，对流入的点火颗粒具有

图 14 不同时刻发动机内部温度云图

Fig.14 Temperature contour at different times in
solid rocket motor

图 15 10 ms时刻不同转速下发动机内部温度云图

Fig.15 Temperature contour of solid rocket motor at
different spin speeds at 10 ms

图 13 点火过程特性参数定义

Fig.13 Definitions of ignition process parameters

表 3 ω, γp值

Table 3 ω and γp values

ω/（r/min）

γp/%(m ig = 10 g )

0

20

5 000

30

10 000

40

15 000
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一定阻碍作用。

图 17为 t=5 ms时不同转速下的颗粒分布。

由图可知，随着转速增加，点火颗粒受到的离心力

增大，沿径向往外运动，内通道点火颗粒往推进剂

表面方向运动，外通道点火颗粒往发动机壁面运

动，且在发动机壁面停留时间较长，容易使壳体温

度过高而导致壳体被烧蚀的可能，应做好热防护。

3. 2 旋转对发动机点火性能的影响

3. 2. 1 推进剂表面温度变化分析

图 18为监测点温度变化，越靠近点火药盒位

置的推进剂表面越容易着火。装药表面越往后端

的监测点位置燃烧稳定后温度越高，这是由于前

端推进剂被点燃后，加入的燃气冲刷推进剂后表

面，提高后端推进剂表面热传递，致使温度升高。

根据图 19，比较 ω=0 r/min，γp =20%和 ω=
5 000 r/min，γp =20%，两种工况下推进剂表面

P 1、P 2、P 3 这 3 点点燃时刻可知，P 1（1.23 ms,0
r/min,20%）与 P 1（1.34 ms,5 000 r/min,20%）点

燃时刻分别为 1.23 ms与 1.34 ms，两者相差 0.11
ms，到 推 进 剂 后 端 表 面 P 3（2.18 ms, 0 r/min,
20%）与 P 3（2.16 ms, 5 000 r/min, 20%）两 者 相

图 16 点火过程颗粒运动分布

Fig.16 Particle distribution at different times

图 17 5 ms时刻不同转速下颗粒运动分布

Fig.17 Particle distribution at different spin speeds at 5 ms

图 18 ω=0 r/min,γp=20%工况推进剂表面监测点 P1、

P2、P3三点温度随时间变化曲线

Fig.18 Temperature histories of three monitoring points
P1、P2 and P3 on propellant surface under the
conditions of ω=0 r/min and γp=20%

图 19 不同工况下推进剂表面监测点 P 1、P 2、P 3点燃时刻

Fig.19 Ignition time of monitoring points P 1,P 2 and P 3 on
propellant surface under different conditions
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差-0.02 ms。这说明沿推进剂表面向后端，转速

的增加缩短了推进后端的点燃时间。比较 ω=
5 000 r/min，γp=20%和ω=5 000 r/min，γp=30%，

两种工况下推进剂表面 P 1、P 2、P 3点燃时刻可知，

颗粒占比的增多并不能有效地缩短推进剂的点燃

时间，相反点燃时间存在小幅度增长的现象。对

比 颗 粒 占 比 P 3（2.16 ms, 5 000 r/min, 20%）与

（2.36 ms,5 000 r/min,30%），两者点燃时刻差值

较 P 1点对应相同工况下的差值增长了 0.9%。

3. 2. 2 点火过程燃烧室压力变化分析

图 20显示了静态条件下不同颗粒占比的发

动机压力上升段内弹道曲线。压力曲线出现点火

波峰，其原因为装药完全点燃在 3 ms以内，点火

药盒工作释放燃气时间为 30 ms，燃烧室短时间

内燃气质量过高容易产生点火压力波峰 [31]。在不

同颗粒占比（γp）下，压力曲线平衡压力相同；γp越

大点火压力波峰越小，γp从 20%增加到 40%，点

火压力峰值降低 3.93%，这是由于凝聚相颗粒不

做膨胀功，在流动中对压力贡献较小，同时 γp的

增大导致点火燃气质量的减小。图中箭头表示点

火压力波峰出现的位置，颗粒占比（γp）越小，点火

压力波峰出现时刻越提前。

图 21显示了相同颗粒占比下不同转速条件

的发动机压力上升段内弹道曲线。工况 1下点火

压力波峰与平衡压力差值（Δpmax）和平衡压力

（p case1）的比值为 9%，工况 2下比值减少为 5.8%，

随着发动机转速的升高 Δpmax/p case1逐渐减小，且点

火压力波峰出现时间逐渐增大，当发动机转速达

到 15 000 r/min时，压力曲线已经不再出现点火

波峰。转速的增加同时也使得平衡压力增大，由局

部放大图（图 22）可知 ω=5 000 r/min平衡压力相

对于 ω=0 r/min增加了 21.6%，平衡压力的增加

量随转速的增加呈现先增大后减小的现象。点火

压力波峰的变化趋势表明了旋转导致燃速加速效

应，推进剂燃气流量增大弥补点火药量过多及燃

烧时间过长而产生点火压力波峰的问题，同时燃

速的加速度敏感性（如图 4）也使得平衡压力存在

升高的变化趋势。

3. 2. 3 点火特性参数分析

图 23为点火过程的点火滞后期，不同颗粒占

比（γp）条件下，点火滞后期（Δt1）随转速增大均呈

现先升高后降低的趋势，其中 γp=40%的点火滞

后期受转速影响变化较小，γp=20%的点火滞后

期受转速的影响变化较大。对于同一颗粒占比

下，当 ω=5 000 r/min时，点火滞后期最大，当

ω=15 000 r/min时，点火滞后期最小。推进剂表

面被传递的热量由燃气对流传热和点火颗粒碰撞

图 20 静态下不同颗粒占比内弹道曲线

（ω=0 r/min）
Fig.20 Internal ballistic curves of different particle ratios

in static state（ω=0 r/min）

图 21 不同转速内弹道曲线（γp =20%）

Fig.21 Internal ballistic curve of different spin speeds
（γp =20%）

图 22 压力变化曲线局部放大图（t=35~45 ms）
Fig.22 Partial enlarged view of pressure⁃time curve

（t=35~45 ms）
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传热（图 3）一起提供，高转速时颗粒与点火燃气

受到离心力作用，增强点火药盒推进剂表面附近

热流量，推进剂首次点燃时间减小。

图 24为点火过程的火焰传播期，发动机在旋

转时将会缩短推进剂表面的火焰传播时间，ω=
15 000 r/min（γp =20%）相 对 ω=0 r/min（γp =
20%）火焰传播期（Δt2）缩短了 18.9%。在区域 1、
3中，颗粒占比增大，火焰传播期也随着增大，其

中 γp =30%较 γp =20%火焰传播期增长幅度较

小；在区域 2中，则 γp =30%火焰传播期最小。这

表明当颗粒占比不变时，发动机转速增加导致点

火颗粒与推进剂表面碰撞增多，特别是推进剂内

表面，传热增大，推进剂点燃时间缩短，因此随着

转速的增大火焰传播期减小。当发动机转速不变

时，点火颗粒占比增加超过一定值后，火焰传播期

存在明显的增长，颗粒的增多虽然加强了与推进

剂的传热，但一定程度上气相点火燃气质量减少

导致燃气与推进剂热对流减少，当颗粒占比较大

时 导 致 火 焰 传 播 期 大 幅 增 长 ，如 区 域 1 中 的

γp =40%。

图 25显示了不同颗粒占比在不同转速下的

发 动 机 燃 气 填 充 期 曲 线 ，当 ω=0 r/min（γp =
20%）时 燃 气 填 充 期（Δt3）为 8.15 ms，当 ω=
15 000 r/min（γp =20%）燃气填充期增长到 11.05
ms，相对于静态工况下增长了 35.58%。燃气填

充期随转速的增大而增大，其主要原因是旋转导

致推进剂燃速增加效应，燃烧室平衡压力增大（图

22）。 当 ω=0 r/min（γp =20%）与 ω=0 r/min
（γp =30%）比较，燃气填充期增长了 13.98%，点

火颗粒占比的增大燃气填充期也随着增大，这是

由于一方面颗粒不做膨胀功，不参与燃烧室建压

过程；另一方面颗粒占比的增多导致气相点火燃

气的减少，以至于气相点火燃气对燃烧室建压的

贡献减少。

图 26显示了不同颗粒占比在不同转速下发

动机点火延迟曲线，根据前面定义点火延迟（Δt）
是 Δt1、Δt2和 Δt3相互耦合的叠加结果。点火延

图 24 火焰传播期随转速变化情况

Fig.24 Variation of flame⁃spread with spin speed
图 26 点火延迟随转速变化情况

Fig.26 Variation of ignition delay with spin speed

图 23 点火滞后期随转速变化情况

Fig.23 Variation of ignition lag with spin speed

图 25 燃气填充期随转速变化情况

Fig.25 Variation of chamber⁃filling with spin speed
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迟随着转速的增大而逐渐增大，随着颗粒占比的

增多也增大。出现这种趋势是因为虽然点火滞后

期和火焰传播期随着转速的增加所用时间减少，

但是燃气填充期所用时间增大，而燃气填充期在

整个点火延迟中占的时间比重最大，起主导作用，

因此点火延迟随着转速增大而增大。但随着转速

的增加，颗粒占比的增加量对点火延迟影响的略

有 减 少 ，转 速 从 0 r/min 增 到 15 000 r/min 时 ，

γp =20%到 γp =40%点火延迟增加量依次递减，

分别为 23.76%、21.75%和 19.42%，这说明高转

速对点火燃气中颗粒占比较高的点火延迟敏感性

较小。

4 结 论

通过 CFD流体计算软件对内外燃管型装药

固体火箭发动机在旋转条件下的凝聚相点火过程

进行研究。

1）建立旋转条件下发动机凝聚相点火模型，

通过实验对比验证点火模型的正确性，分析颗粒

占比和转速对点火过程的影响规律和机制。

2）发动机旋转过程点火使得点火药燃气颗

粒做离心运动，大量粒子聚集在燃烧室头部上端，

发动机外通道粒子受到较大离心力，大量粒子附

着在发动机壳体壁面，且停留时间较长，容易造成

壳体温度过高，应做好热防护，如增加绝热层

厚度。

3）颗粒占比（γp）和旋转速度（ω）对发动机内

弹道存在不同程度的影响。颗粒占比（γp）的增多

使得点火压力峰值降低，这是有利的。受到推进

剂燃速加速效应的影响，转速增大，平衡压力增

大，但转速的增加使得点火压力峰值减小并消失，

且点火压力峰值出现的时间延长。

4）点火延迟随着发动机转速的增大而升高，

点火延迟（Δt）是 3个点火周期耦合叠加的结果。

计算结果表明，旋转下点火颗粒与推进剂表面接

触增多，传热增大，火焰点火滞后期（Δt1）和火焰

传播期（Δt2）均减少，受到燃速增大影响燃气填充

期（Δt3）增大，在整个点火延迟中燃气填充期所占

时间较长，起到主导作用。
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