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点火过程对小型固体火箭发动机内弹道影响
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摘　要：为了研究某小型固体火箭发动机点火过程对内弹道性能的影响，建立包含点火过程的小型固体火箭发动机的内弹道数值
研究模型和试验验证方案，对点火药量为 １．０ｇ、０．８ｇ、０．６ｇ和 ０．４ｇ的发动机进行了内弹道数值研究，试验研究了点火药量为
１．０ｇ和０．８ｇ两种情况，数值计算结果与试验结果基本一致。研究结果表明：小型固体火箭发动机由于燃烧室体积小，点火过程
对内弹道影响明显；点火药量越大，点火药装填密度越大，引起压力峰值越大，稳定工作时间越短；经验估算得到的 １．０ｇ点火药
量产生了过高的压力，是稳定压力的三倍，０．８ｇ的点火药量能够满足点火可靠性和总体设计要求，产生最大压力为２７．０８ＭＰａ，稳
定工作时长１５９ｍｓ，建议该小型火箭发动机的点火药量为０．８ｇ。
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１　引　言

　　固体火箭发动机的点火是一个非常短暂的过程，
却关系到发动机能否正常工作。研究人员对点火过程

进行了大量的实验研究和理论探索。蒋新广
［１］
，郭

宁
［２］
等人采用试验方法对发动机的点火性能及影响

因素进行了研究，胡建新
［３］
等通过数值计算研究了不

同因素对硼颗粒点火的影响，王志健
［４］
，王志新

［５］
等

人对发动机点火的流场特性进行了研究分析。由于点

火作用时间短，相对整个内弹道的影响很小，通常在固

体火箭发动机的内弹道研究中都会忽略点火过程
［６］
。

小型固体火箭发动机由于自身结构特点，内弹道过程

不同于一般火箭发动机，其初始自由容积小，相对而言

点火过程不容忽视。尤其在工程应用中，点火药量的

选择通常由经验公式获得，为了确保推进剂可靠点燃，

产生了点火药生成压力过大的现象，即初始压力峰值

过大
［７］
，常常为工作压力的几倍，这样过高的初始压

力峰值将增大燃烧室的压力负荷，影响整个小型火箭

发动机的内弹道性能。本研究在对小型固体火箭发动

机的内弹道计算中考虑了点火因素的影响，通过与试

验数据比较，能够较准确地预示其整个内弹道过程，为

小型固体火箭发动机的设计、检验提供切实可行的数

值模拟方法，同时能够为设计人员确定合适的点火药

量提供参考。

２　物理模型和试验方案

　　所研究的小型固体火箭发动机的内弹道结构如图
１所示（图形尺寸均为 ｍｍ）。该火箭结构尺寸小，燃
烧室的长径比小，工作时间短，完全可以忽略气体参数

在轴向上的分布。喷管前置倒流，导致火药燃气在喉

部不成满流，其影响引入喉面收缩系数
［８］
进行修正，

点火药采用２号小粒黑，推进剂采用双铅２。

图１　小型火箭内弹道结构

Ｆｉｇ．１　Ｄｉａｇｒａｍｏｆｓｍａｌｌｓｉｚｅｓｏｌｉｄｒｏｃｋｅｔｍｏｔｏｒ

２．１　基本假设
　　本文模型采用了如下假设：
　　（１）推进剂装药燃烧完全，燃烧产物组分不变，燃
烧温度等于推进剂等压燃烧温度；

　　（２）燃气为完全气体，服从完全气体状态方程；
　　（３）装药燃烧服从几何燃烧定律，不考虑侵蚀燃烧；
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　　（４）点火药与主装药产生的两种燃气，热力学参
数相同，燃气混合过程等熵，不发生化学反应

［９］
；

　　（５）燃气流动参数取其沿轴向的平均值。
２．２　数理模型

　　根据质量守恒原理［１０］
：

ｄ
ｄｔ
（ρＶｇ）＝ｍ

·

ａ－ｍ
·

ｔ （１）

　　考虑点火过程，则 ｍ
·

ａ＝ｍ
·

ｂ＋ｍ
·

ｐ，ｍ
·

ｂ为点火药燃气

生成率，ｋｇ·ｓ－１；ｍ
·

ｐ为推进剂燃气生成率，ｋｇ·ｓ
－１
；ρ

为燃气平均密度，ｋｇ·ｍ－３
；Ｖｇ为燃烧室的自由容积，

ｍ３；ｍ
·

ａ为推进剂燃气生成率，ｋｇ·ｓ
－１
；ｍ
·

ｔ为燃气通过

喷管排出的质量流率，ｋｇ·ｓ－１。
　　式（１）可具体表示为：

Ｖｇ
ｄρ
ｄｔ
＝ρｂｓｂｒｂ＋ρｐｓｐｒｐ－φΓ

ｐＣＡｔ

ＲＴ
—

槡 ０

（２）

其中，ρ为装药密度，ｋｇ·ｍ－３
；ｓ为燃烧面积，ｍ２；ｒ

为平均燃速，ｍ·ｓ－１；下标 ｂ表示点火药，ｐ表示推进
剂；φ为流量修正系数；Γ是有关比热比 ｋ的函数，具

体表达式为Γ＝
２
ｋ( )＋１

ｋ＋１
２（ｋ－１）

槡ｋ；ｐ为燃烧室平均压力，

Ｐａ；Ｃ为喉面收缩系数，是气体流经喉面与设计喉面
的比值，一般取值为０．８５～１．０，可由试验值进行反算
求得，求解方程参见文献［９］，计算得出本文发动机的
喉面收缩系数为０．９８；Ａｔ为喷喉截面积，ｍ

２
；Ｒ为气

体常数，Ｊ·ｍｏｌ－１·Ｋ－１；Ｔ
—

０为燃烧室平均温度，Ｋ。
　　同理，建立考虑点火过程的能量守恒方程

Ｖｇ
ｄｐ
ｄｔ
＝ρｂｓｂｒｂχｋｆｂ＋ρｐｓｐｒｂχｋＲＴ

—

ｐ－φΓ
ｐＣＡｔ

ＲＴ
—

槡 ０

ｋＲＴ
—

０ （３）

其中，χ为散热系数；ｋ燃气比热比；ｆｂ为点火药火药

力，Ｊ·ｋｇ－１；Ｔ
—

ｐ为推进剂定压燃烧温度，Ｋ。
　　自由容积随时间的变化率
ｄＶｇ
ｄｔ
＝ｓｂｒｂ＋ｓｐｒｐ （４）

ｓｂ＝
６ωｂ

ρｂ（ｄｂ－２ｅｂ）
（５）

ｓｐ＝π｛（Ｄ１＋ｄ１－４ｅｐ）（ｌ１－２ｅｐ）＋
（Ｄ２＋ｄ２－４ｅｐ）（ｌ２－２ｅｐ）＋
１
２
［（Ｄ１－２ｅｐ）

２－（ｄ１－２ｅｐ）
２
］＋

１
２
［（Ｄ２－２ｅｐ）

２－（ｄ２－２ｅｐ）
２
］｝ （６）

式中，Ｄ、ｄ、ｌ分别为管状推进剂的外径、内径和长度，

ｍ（如图２所示）；ωｂ为点火药装药量，ｋｇ；ρｂ为点火

药密度，ｋｇ·ｍ－３
；ｄｂ为点火药直径，ｍ；ｅｂ为点火药

已燃厚度，ｍ；ｅｐ为推进剂已燃厚度，ｍ。
　　结合燃气状态方程及点火药和推进剂的燃速方
程，方程组封闭可解。

ｐ＝ρＲＴ
—

０ （７）

ｒｉ＝ａｉｐ
ｎｉ　（ｉ＝ｂ，ｐ） （８）

其中，ａ为火药燃速系数，ｍ·ｓ－１·Ｐａ－１；ｎ为火药燃
速指数。

图２　推进剂装药结构

Ｆｉｇ．２　Ｃｈａｒｇｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｐｒｏｐｅｌｌａｎｔ

２．３　数值计算
　　采用四阶 ＲｕｎｇｅＫｕｔｔａ方法对上述微分方程进行
数值求解，由于发动机的工作时间为毫秒级，考虑到计

算精度和求解效率，本文选取步长为０．０００００１。数值
求解流程图如图３所示。点火药首先工作，根据药粒
的尺寸变化判断点火药是否燃完，若在达到临界压力

前燃完则推进剂未被点燃，发动机未能正常工作；若

点火药产生压力达到临界压力，则推进剂点燃，之后判

断点火药和推进剂的燃烧情况，有如下几种可能：点

火药未燃完，推进剂燃完，这时仅点火药工作，计算模

型不考虑推进剂相关选项（不考虑下标为 ｐ的选项），
由于点火药量相对很小，燃烧时间非常短，这种情况基

本不会发生；点火药未燃完，推进剂未燃完，点火药和

推进剂共同工作；点火药燃完，推进剂未燃完，这时仅

推进剂工作，数值模型不考虑点火药相关选项（不考

虑下标为 ｂ的选项）；点火药燃完，推进剂燃完，数值
计算仅考虑流出项。

２．４　试验方案
　　小型固体火箭发动机内弹道测量的试验安装系统
如图４所示，被测试的小型固体火箭发动机通过连接
底座固定连接与钢制的试验台上，火箭发动机燃烧室

外壳预留测压孔，传感器采用 Ｋｉｓｔｌｅｒ６２１５，使用预紧
扭力扳手安装，安装完毕后连接测试线通过多通道瞬

态记录仪 ＤＥＷＥ４０１０采集数据。试验开始前，设置
记录仪参数，仪器清零，检查点火线；试验时通过起爆
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器点燃电点火头，点火头引燃点火药，点火过程开始；

之后推进剂被点燃，发动机进入工作状态，瞬态记录仪

全程记录发动机燃烧室内压力随时间的变化情况。

图３　数值计算流程

Ｆｉｇ．３　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｎｕｍｅｒｉｃａｌｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎ

图４　试验安装简图

Ｆｉｇ．４　Ｄｉａｇｒａｍｏｆｔｅｓｔｉｎｓｔａｌｌａｔｉｏｎ

３　计算结果与讨论

　　双铅２为双基推进剂，双基推进剂具有良好的内
弹道性能，临界压力低，为 ２．９４～３．９２ＭＰａ，易点
火

［１１］
。因此保守选择内弹道计算中的推进剂临界压

力为４ＭＰａ。整个计算过程按照发动机的工作特点分
为四个阶段：（１）从点火开始到燃烧室压力达到推进
剂临界压力 ４ＭＰａ，即点火药工作阶段；（２）从推进
剂临界压力点到燃烧室达到最大压力，即点火药与推

进剂共同工作阶段；（３）从最大压力到推进剂燃烧
完，即推进剂工作阶段；（４）从推进剂燃完到火箭停
止工作为工作结束阶段。

３．１　计算与试验曲线对比分析
　　试验中推进剂药量为３６．４ｇ，装药结构为套管式
如图 ２所示；通过经验公式计算得到点火药药量为
１．０ｇ；燃烧室容积３．４×１０－５ｍ３。
　　图５为计算曲线与试验曲线的对比图，通过计算
与试验 ｐ～ｔ曲线对以上四个阶段进行对比分析说明。

图５　１．０ｇ点火药计算与试验 ｐｔ曲线比较

Ｆｉｇ．５　Ｃａｌｃｕｌａｔｅｄａｎｄｔｅｓｔｅｄｐｒｅｓｓｕｒｅｔｉｍｅｃｕｒｖｅｓｗｉｔｈ１．０ｇ

ｉｇｎｉｔｉｎｇｃｈａｒｇｅ

　　第一阶段：点火药工作阶段，由于燃烧室压力未
能达到临界压力，因此仅点火药燃烧，这一过程时间非

常短，从计算结果来看，仅有 １～２ｍｓ，并且燃烧室内
压力偏小，喷口流出气体忽略不计。

　　第二阶段：点火药与推进剂共同工作阶段，达到
临界条件后点火药与推进剂共同燃烧，此时燃烧室内

压力迅速上升，几乎瞬间达到整个工作过程的最大压

力点，与第三阶段的稳定工作压力相比，此时的最大压

力就是初始压力峰值，应当尽量避免初始压力峰值过

高的现象，因为它将增大燃烧室的压力负荷，从而增加

发动机的机构质量，并使燃烧室在较长的工作时间上

处于强度储备量过大的状态，令发动机总体性能变坏。

第二阶段持续到点火药燃完，不能忽略喷口的气体流

出。从图５可以看出，从点火开始到压力最高值之间
就是火箭工作的前两个阶段，试验得到的压力最高值

为３７ＭＰａ，计算值为 ４３ＭＰａ。造成理论计算值偏大
的原因是，计算默认火药完全燃烧，并且假设第一阶段

没有燃气流出。

　　第三阶段：推进剂工作阶段，点火药已经燃尽，压
力曲线在极短时间内下降到某一值，开始稳定燃烧。

此时燃烧室内产生的气体与流出的气体近似达到动态

平衡，计算曲线可以看出，压力值随时间的变化非常
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小；但实际上，燃烧室内的压力不能达到理想的平衡，

只是压力下降缓慢，这是由于主装药是减面燃烧。从

图中看到，计算曲线 ４５ｍｓ进入稳定燃烧阶段，试验
曲线都是从 ３５ｍｓ开始稳定燃烧，计算曲线稳定燃烧
理想压力平均值为 １２．５ＭＰａ，试验曲线平均值为
１３ＭＰａ。整个稳定燃烧的时间是发动机的稳定工作
时间，试验得到的稳定工作时间为 １４８ｍｓ，计算值为
１５１ｍｓ，理论计算结果与试验结果符合较好。
　　最后一阶段为发动机工作结束阶段，这时所有火
药都已结束燃烧，燃烧室内压力急剧下降，火箭发动机

结束工作。

３．２　点火药量选择
　　点火药量过少，会出现点不着、过度点火延迟和断
续燃烧等现象；而过多又会出现起始压力突升，即产

生初始压力峰值过高的现象。在实际工作中常采用经

验公式来估算点火药量，不可避免地会产生上述情况。

小型火箭发动机由于燃烧室体积小，点火药量越大，则

点火药装填密度越大，产生能量越高，对发动机的工作

性能影响越明显。经验公式求得的点火药量为１．０ｇ，
产生的压力是稳定工作压力的三倍，增大了发动机的

结构性能要求。本研究在推进剂不变，同样的点火药

情况下选取不同药量进行内弹道计算，最终可以获得

合适的小型固体火箭的点火药量。图 ５中的计算曲
线，临界压力取值为４ＭＰａ，图６中的计算为了提高点
火的可靠性，将临界压力选择为５ＭＰａ，点火药量分别
选取１．０ｇ、０．８ｇ、０．６ｇ及 ０．４ｇ，其余参数不变，进
行内弹道计算。通过图 ６与表 １的对照分析，点火药
量在０．６ｇ以上都可以达到临界压力，而 ０．４ｇ的点
火药量在黑火药的燃烧结束点，未能产生足够的压力

满足点火条件。而且在可满足点火条件的几组数据

中，点火药量越大，产生的压力峰值越大，稳定燃烧时

间越短，即发动机稳定工作时间越短，反之，则稳定工

作时间越长。点火药量对燃烧时间的影响起一定作用

但不是主要影响因素，推进剂决定了稳定压力的大小，

主要决定了燃烧时间的长短。

图６　不同点火药量的 ｐｔ曲线

Ｆｉｇ．６　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｔｉｍｅｃｕｒｖｅｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｇｎｉｔｅｒｍａｓｓｅｓ

图７　０．８ｇ点火药计算与试验 ｐｔ曲线比较

Ｆｉｇ．７　Ｃａｌｃｕｌａｔｅｄａｎｄｔｅｓｔｅｄｐｒｅｓｓｕｒｅｔｉｍｅｃｕｒｖｅｓｗｉｔｈ０．８ｇ

ｉｇｎｉｔｉｎｇｃｈａｒｇｅ

　　相比较试验采取的１．０ｇ点火药，０．８ｇ的点火药
量产生的初始压力是在可接受范围内的，能满足火箭

发动机的总体设计要求，虽然点火药量 ０．６ｇ产生的
压力峰值最小，但从工程上考虑，点火药量越多点火越

可靠，０．８ｇ的点火药量既能保证足够的点火能量，压
力峰值又能满足总体设计要求，因此建议小型火箭发

动机的点火药量建议选择 ０．８ｇ。图 ７为点火药量为
０．８ｇ的计算与试验压力时间曲线。从图 ７中可以看
出，计算曲线与试验曲线基本吻合，同时达到压力峰

值，试验得到最大压力为 ２６ＭＰａ，稳定工作时间为
１６０ｍｓ；计算得到的最大压力为２７ＭＰａ，稳定工作时
间为１５９ｍｓ。

表１　点火药量对小火箭性能的影响

Ｔａｂｌｅ１　Ｔｈｅｅｆｆｅｃｔｏｎｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｓｍａｌｌｓｉｚｅｓｏｌｉｄｒｏｃｋｅｔｍｏｔｏｒｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｇｎｉｔｅｒｍａｓｓｅｓ

ｉｇｎｉｔｅｒ
ｍａｓｓ
ωｉ
／ｇ

ｉｇｎｉｔｅｒ
ｐｒｏｐｏｒｔｉｏｎ
ζ
／％

ｉｇｎｉｔｉｎｇｃｈａｒｇｅ
ｄｅｎｓｉｔｙ
Δｉ
／ｋｇ·ｍ－３

ｐｒｅｓｓｕｒｅ
ｐｅａｋ
ｐｍ
／ＭＰａ

ｓｔａｂｌｅａｖｅｒａｇｅ
ｏｐｅｒａｔｉｏｎｐｒｅｓｓｕｒｅ
ｐｗ
／ＭＰａ

ｓｔａｂｌｅｏｐｅｒａｔｉｏｎ
ｔｉｍｅ
ｔｗ
／ｍｓ

ｓｉｎｇｌｅｎｏｚｚｌｅ
ｏｐｅｒａｔｉｏｎｉｍｐｕｌｓｅ
Ｉｗ
／Ｎ·ｓ

１．０ ２．６７ ２９．４１ ４３．０２ １２．５ １５１ ２５．６０
０．８ ２．１５ ２３．５３ ２７．０８ １２．５ １５９ ２６．０７
０．６ １．６２ １７．６５ ２１．３２ １２．５ １６３ ２６．６８
０．４ １．０９ １１．７６ ４．４１ － － －

８７

ＣｈｉｎｅｓｅＪｏｕｒｎａｌｏｆＥｎｅｒｇｅｔｉｃＭａｔｅｒｉａｌｓ，Ｖｏｌ．２１，Ｎｏ．１，２０１３（７５－７９） 含能材料 ｗｗｗ．ｅｎｅｒｇｅｔｉｃｍａｔｅｒｉａｌｓ．ｏｒｇ．ｃｎ



点火过程对小型固体火箭发动机内弹道影响

４　结　论

　　（１）计算结果与试验结果吻合较好，计算模型与实
际接近，精确度较高，计算量小，可以为小型固体火箭发

动机的装药设计和内弹道性能预测提供理论参考。

　　小型固体火箭发动机主装药药量少，燃烧室容积小，
点火药量对内弹道影响较大。经验计算得到的１．０ｇ点
火药量，产生的压力峰值是稳定工作压力的三倍。

　　（２）对点火药量分别为 １．０ｇ、０．８ｇ、０．６ｇ和
０．４ｇ的发动机内弹道进行了数值研究。研究发现小
型固体火箭发动机点火药量越大，点火药装填密度越

大，引起压力峰值越大，０．６ｇ以上的点火药量产生的
最大压力为稳定工作压力的两倍以上；研究中发现稳

定工作压力不随点火药量的变化而变化。

　　（３）建议该小型固体火箭发动机的点火药量为
０．８ｇ，产生最大压力为 ２７．０８ＭＰａ，稳定工作时长
１５９ｍｓ，即有足够的点火可靠性又能满足总体设计要求。
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