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固体火箭发动机一维两相内弹道研究

陈　军,封　锋,余　陵
(南京理工大学 机械工程学院, 南京 210094)

摘要:针对目前工程上所采用的固体火箭发动机内弹道模型过于简单 (如零维模型、单一气相模型等)和两相内弹道

模型难以统一的问题,构造了适用于固体火箭发动机复杂装药条件下统一的一维两相内弹道计算模型,推导了不同

类型边界条件、收敛准则 、凝相质量等物理模型,采用理论方法计算凝相粒子直径的变化.利用上述模型对某远程火

箭发动机进行了内弹道计算与分析,计算结果与实验数据吻合良好, 表明该两相内弹道模型可以有效地降低纯气相

模型引起的理论与实际之间的模型偏差,有利于提高固体推进剂火箭发动机内弹道的预示精度.
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Research on One-Dimensional Two-Phase Internal Ballistics of SRM

CHEN Jun, FENG Feng , YU Ling

( School of Mechanical Engineering, NUST, Nan jing 210094, China)

Abstract:The models of internal ballistics adopted widely ( e.g.zero-dimensional or single-gase-

ous) in solid rocket motors ( S RM ) , are too simplex , and some dif ferent tw o-phase internal bal-

listic models are dif ficult to be unified.Aiming at the problems, a unifo rm calculated model of

one-dimensional tw o-phase internal ballist ics fo r complicated g rains o f S RM was buil t.Some

physical models such as several co rresponding boundary condit ions, conve rg ence rule, and mass

ratio o f condensed phase were derived in detail.Size change o f condensed part icles w as de termined

by calculation.Based on above model, the internal ballistics of long-range solid rocket mo to r w as

computed and analyzed.The computed results are consistent w ith experimental data.The tw o-

phase internal balli st ic model can availably reduce theoretical erro rs caused by single-gas-phase

model, and the model is very useful to improve prediction precision o f inte rnal balli stics of SRM.

Key words:internal balli stics;tw o-phase f low ;so lid rocket mo to r

　　随着武器系统在远程化 、机动性等方面的快速

发展,高能固体推进剂一直是世界各军事强国竞相

研究的热点.添加金属燃烧剂是提高推进剂能量的

有效途径之一, 但随之带来的两相流动现象对发动

机性能会产生较大影响, 采用传统纯气相内弹道计

算得到的结果误差很大, 因此,两相流动的研究很早

就被人们所重视.文献[ 1]对喷管内的一维两相流动

进行了计算,建立了流动模型,讨论了两相常滞后流

动(实际上喷管内的两相流动并不是常滞后流

动[ 2] ) ;文献[ 3]提出了一维两相内弹道的概念并进

行了计算,其模型包含了燃烧室和喷管的统一内流

场,但数值计算方法简单,且没有内弹道实验数据对

比;文献[ 4 ～ 6]也对一维两相不平衡流动进行了详

细计算,但没有结合内弹道知识进行详细分析.

本文对上述研究成果进行了综合对比分析,统

一了计算模型,对一维两相不平衡流动的计算模型

和边界条件等进行了详细推导和深入分析,并进行

了实例的对比计算, 得到复杂边界条件下的一维两

相内弹道的计算结果.同时,给出了某复合推进剂燃

气中凝相质量比的确定方法.
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1　一维两相内弹道的数学模型

理想情况下, 燃气的一维两相流动控制方程见

文献[ 4, 6] ,该方程包括了气相和凝聚相的连续方

程 、动量方程和能量方程.通过对控制方程(加上状

态方程)的推导,可以得到用于计算的微分方程组:

dvc
dx =

AD( v-vc)
vc
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式中, x 为轴向坐标, A 为流动截面积(通气面积) ,ε

为凝相质量比,定义ε=
﹒mc

﹒mm
=

ρcvc A
ρvA+ρcvcA, ﹒m

c 为凝相

微粒的质量流率, ﹒mm 为混合物的质量流率;下标 c表

示凝相,下标 m 表示混合物, 无下标则表示气相, 下

标 i表示质量加入;v, p,ρ, T 分别为流动速度 、压力 、

密度和温度;AD , BD 是凝相与气相间的阻力系数和热

交换系数;R, cp 为气体常数和定压比热容;H, h为总

焓和静焓;ρP , ﹒r, Π分别为推进剂的密度 、燃速和装药

的周长;﹒r=ap
n
φ( æ) , a, n, æ分别为燃速系数 、燃速压

力指数和推进剂装药的燃通比.

该计算模型对凝相微粒的基本假设:凝相微粒

是具有均一尺寸的单分散混合物,即将按质量平均

的凝相微粒半径作为整个微粒群的半径, 不存在微

粒间的相互作用项,也不存在相与相之间由于质量

交换所带来的影响,而仅考虑气相与凝相之间的气

动作用项和传热项.

与文献[ 4 ～ 6]不同, 本文建立的计算方程组( 1)

采用了全部的微分计算, 而文献[ 4 ～ 6] 对凝相温度

T c 的计算采用了代数积分式, 存在一定的模型误

差.文献[ 3]虽然也采用了全部的微分计算,但其数

值计算过程中引入了一些线性假设, 从而也存在一

定的计算误差.

计算方程组 (1)可适应不同条件下的流动.当

ε=0(同时 AD =0, BD =0)时,可得到燃烧室中纯气

相流动的控制方程组;当质量加入项ρP﹒rΠ=0时,可

得到喷管内的两相流动控制方程组;当 ε=0( AD =

0, B D=0) ,同时质量加入项ρP﹒rΠ=0, 可得到喷管中

纯气相流动(即等熵条件下)的控制方程组.

2　初值条件 、边界条件与收敛准则

在燃烧室中,初始条件主要给出给定时刻的头

部压力估算等;边界条件包括装药头部( x =0)和末

端( x=LP )的参数特性, 其中 LP 为装药长度.对于

复杂装药,如 2级装药,在装药中间过渡部分还存在

中间边界.

同样,按文献[ 1]引入速度滞后数 K 和温度滞

后数L ,以考察凝相对流动的影响.即

K ≡v c/v (2)

L ≡( T 0-T c) /( T0 -T) (3)

2.1　头部边界条件

文献[ 4 ～ 6] 详细推导了装药头部( x =0)各参

数的边界条件, 这里不再赘述.实际上, 采用

Rounge-Kutta 法数值计算时还需给出微分函数的

边界条件,因为从方程组(1)可以看出, x=0 时, 右

边函数会出现奇点.文献[ 4]给出:

dv
dx x※0+

=
( 1-ε)ρP﹒rΠ
ρA x※0+

(4)

dv c

dx x※0+
=
-1+ 1+

8
AD

dv
dx x※0+

4
AD

(5)

这样,由微分方程组(1)不难得到:

dp
dx x※0+

=0 (6)

dT
dx x※0+

=0 (7)

由文献[ 4] 推出:L 0 =
T′c x※0+
T′ x※0+ , 其中, L0 为头

部温度滞后数,并考虑式(7) ,则可知:

d Tc

dx x※0+
=0 (8)
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2.2　中间边界条件

在 2级装药中, 中间存在过渡段,由于通气面积

存在突变,需要仔细处理这里的参数变化.对于截面

突然扩大的通道(突扩通道) ,由文献[ 7] 可知, 扩大

的通道中流速变化关系为

1
λ2
=
ε2
λ1
+λ1 1-

γ-1
γ+1

(ε2 -1) -λ2 ( 9)

式中,λ1 ,λ2 为通道前后的流速系数;ε2 =A2/A1 为

突扩比, A1 , A2 分别为通道前后的截面积.突扩通

道中,假设总温不变, 即 T 02 =T01 , 则静温为 T 2 =

T02τ(λ2) , 流速为 v2=λ2 a
＊
2 =λ2

2γRT 02

γ+1
.

利用质量流率关系, 可得突扩通道的总压恢复

系数为

σ1=
p02

p01
=

q(λ1)
ε2 q(λ2) (10)

则静压为 p2 =p0 2π(λ2) =σp01 π(λ2) ;气体密度由状

态方程可得:ρ2=
p2

RT 2
.

突扩通道凝相参数可通过假设常滞后 、总温不

变(即 T c2 =T c1)的条件来获得.通道突扩时假设速

度滞后数 K 为常数, 即 K 2 =K 1 , 这时凝相密度为

ρc2 =
ερ2

(1-ε)K 2
;凝相速度由凝相比关系式得到, 即

vc2 =
ρ2v2
ρc2

ε
1-ε

.

类似地,对于突然缩小的通道, 如装药末段 、中

间段结束等处, 文献[ 7]给出了总压恢复系数为

σ2=
p02
p01
=1-0.5(1-ε2) γ

γ+1
λ21 (11)

这时,求解速度系数可通过突扩通道的逆过程

获得, 即通过式(9) , λ2 已知,求解λ1即可.需要注意

的是,式( 9)中的突扩比要与缩小的通道截面比对应

起来.其余参数的处理相同.

2.3　装药末端边界条件

装药末端( x=LP )的参数一般用来判断计算的

流动参数是否满足流动条件, 从而修正初始参数.在

装药末端的两相混合物流量 ﹒mmL应等于喷管喉部流

量 ﹒m mt , 即

﹒mmL=﹒mmt (12)

由于燃烧室内的流动是两相流动, 故喷管内相

应也是两相流动.文献[ 1, 4]假设喷管内的流动为一

维常滞后流动, 从而得到常滞后两相流动喷管喉部

流量 ﹒mmt的计算公式.文献[ 2]分析, 这种假设存在

较大误差.本文认为,可改为按气相流量来判断,即

﹒mL =﹒m t (13)

该判别准则的实质是,在喷管中的两相流动采

用了与燃烧室相同的假设, 即保持相同的凝相比ε,

因此只要气相流量满足上述条件即可.注意的是,喷

管喉部气相流量的计算必须考虑装药末端至喉部之

间的总压损失,文献[ 7]给出其总压恢复系数为

σ3 =
p0t

p0L
=1-0.15

L t

dP
γ
γ+1

λ2L (14)

式中, p0t为喷管喉部处的总压;p0L , λL 为装药末端

的总压和速度系数;L t 为装药末端至喉部的距离;

dP 为装药末端通气截面的当量直径.

这样,喷管喉部气相流量为

﹒mt =
Γp0t A t

R T0

(15)

式中, R T 0 为推进剂的火药力, A t 为喷喉截面积,

Γ= γ
2
γ+1

γ+1
2(γ-1)

.

2.4　收敛准则

令 Δ﹒m=﹒mL -﹒mt , 判断是否满足给定精度ε1 ,即

Δ﹒m/ ﹒m t ≤ε1 (16)

由流量与压力的变化关系:Δ﹒m/ ﹒m =Δp/p, 可

以得到头部压力的迭代修正公式为

p
( n)
1 =p( n-1)1 +Δ﹒m

( n-1)

﹒m
( n-1) p

( n-1)
1 =p( n-1)1 1+

Δ﹒m( n-1)

﹒m( n-1) (17)

式中, n-1表示当前值, n表示修正值.

3　凝相质量比和粒子直径

一维两相内弹道计算模型中需要已知燃气中的

凝相质量比ε.Al粉是推进剂中最常用的金属燃烧

剂,这里以添加 Al粉的某丁羟复合推进剂为例, 在

不同 Al含量下,通过热力计算[ 8] , 得到对应的凝相

质量比,如表 1所示,其变化关系如图 1所示.
表 1　某丁羟复合推进剂不同 Al含量下的凝相质量比

w( Al)/ % ε/ %

0 0

2.06 3.834

5.00 9.322

7.77 14.431
10.38 19.135

13.64 24.697
17.39 30.096

20.83 33.267

24.00 34.500
26.92 34.443
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图 1　凝相质量比与 Al含量的关系

　　从图中可以看出, 推进剂中的 Al含量 w (A l)

与对应燃气中的凝相质量比 ε的对应关系比较复

杂,在 Al 含量小于 15%时近似为线性关系, 大于

15%时接近指数关系.通过数据拟合, 可以得到 Al

含量小于 15%时,对应燃气中的凝相质量比:

ε=1.82w(Al) (18)

在全区间内 w ( A l) =0 ～ 26.92%, 凝相质

量比:

　ε=-0.6+
0.102 2

[ w(Al) -0.249 4]
2
+0.108 04

(19)

在理想情况的两相流动中,凝相粒子尺寸主要

影响凝相与气相间的阻力系数 AD 和热交换系数

BD 的大小.严格来讲,凝相粒子存在尺度分布[ 2] .为

简化计算,这里采用文献[ 9]使用的平均粒子尺寸估

算,粒子的平均直径 dc(μm )为

dc =2.385 34p
1
3 n

1
3s (1-e

-0.000 157 5L＊
) (1+0.001 772 dt )

(20)

式中, ns 为凝聚相微粒浓度( mol/0.1 kg ) ;L ＊是发

动机的特征长度( mm ) , 即 L
＊
=Vc/ A t , Vc 为燃烧

室自由容积( mm3
) , A t 为喷喉面积( mm2

) ;d t 为喷

喉直径( mm) ;p是燃烧室压力( MPa) .

4　某远程火箭发动机的计算与分析

利用上述模型,计算了某远程固体火箭发动机的

一维内弹道.该发动机采用 2级装药(星孔+圆孔) ,中

间存在过渡阶段,必须使用中间边界条件;该发动机推

进剂为含 Al 5%的丁羟复合推进剂,由表1可知,燃气

的凝相质量比ε=9.322%.通过上述模型的计算,在准

定常条件下,计算得到的平衡段平均压力为12.5 MPa,

实验值为 12.9 MPa,误差为 3.1%,可满足一般的工程

精度要求.得到的压力-时间曲线如图 2所示.由图可

见,计算结果与实验数据吻合较好.

图 2　某远程火箭一维两相 p-t 曲线

如果不考虑两相流动,采用纯气相流动假设,在相

同条件下,计算得到的平衡段平均压力为14.6 MPa,与

实验值的误差为 13.2%, 可见误差明显增大, 这是

由于纯气相理论模型忽略了凝相对流动的影响.得

到的计算曲线如图 3所示, 吻合程度较低.

图 3　某远程火箭一维纯气相 p-t 曲线

考察两相流动中发动机压力在轴向的变化情

况,如图 4所示.图中给出了 t=0.1 s和 t=4.0 s的

2条曲线.压力沿轴向呈下降趋势, 但在 2级装药的

中间部分, 过渡阶段致使压力发生变化:在初始阶

段,由于通道突扩比较大, 压力下降明显;随着推进

剂的燃烧,通道逐渐接近, 突扩比下降, 压力在中间

的变化趋于平缓.

图 4　某远程火箭一维两相 p-x 曲线

5　结论

通过对固体火箭发动机复杂装药条件下燃烧室

中一维两相流动模型的建立与计算分析,可以得到如

下结论:①建立的统一的两相内弹道模型是适当的,

计算表明该模型可以有效地降低纯气相模型引起的

理论与实际之间的模型偏差,使得内弹道的预示精度

大大提高;②计算也表明, 建立的复杂装药条件下一

维流动的中间边界 、凝相质量比的确定 、凝相粒子直

径的估算 、收敛准则等物理模型在固体火箭发动机内

弹道预估中的应用是合理的.本文只给出了含 Al复

合推进剂的凝相质量比的计算模型, 对于其它推进

剂,还需要通过热力计算等手段进一步确定.
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　　②点火具燃烧随着转速的增加,火焰喷射猛烈

程度增加,燃烧火焰的高度和宽度均比静态下多5 ～

8 cm 以上,火焰火光更加明亮.这与旋转的离心作

用有一定的关系,因为高速旋转加快了点火药的燃

烧和高温颗粒的离心运动.

③在中心端面点火和侧面点火的高速燃烧中,

相同条件下的侧面点火比中心端面点火燃速快, 燃

烧时间短.

④随着转速的提高, 点火具端口烧蚀情况趋于

严重,其端口有明显的烧蚀痕迹,燃烧残渣螺旋喷出

点火具,配方 1残渣较多.
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