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摘 要： 慢速烤燃试验是固体火箭发动机低易损性评估试验考核的重点之一。为研究丁羟复合固体推进剂发动机尺寸对慢速烤

燃特性的影响规律，采用慢速烤燃试验结合数值模拟，对比分析了 Ф100 mm×200 mm、Ф160 mm×400 mm中小型试验件和

Ф522 mm×887 mm大尺寸固体火箭发动机慢速烤燃点火增长规律，确定了点火温度、点火区域及响应等级。结果表明：Ф100 mm×
200 mm，Ф160 mm×400 mm及 Ф522 mm×887 mm 3种试验件的试验点火温度分别为 244，172，155 ℃；以试验数据作为输入，计

算点火温度分别为 250，269，154 ℃，计算误差分别为 2.88%，1.17%，0.64%，响应等级分别为爆炸、爆炸、爆燃；计算云图表明，中小

型试验件的点火位置位于圆柱体中心，大尺寸固体火箭发动机的点火位置位于固体推进剂前端肉厚的中心位置，为一环状区域。
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1 引 言

在导弹武器研制、生产、运输、使用和勤务等过程

中因热、机械、冲击波等意外刺激可能引发燃烧或爆炸

事故，不仅无法实现导弹武器预期的目的，反而可能会

造成己方武器平台（或装备）的损坏和人员的伤亡。固

体火箭发动机占导弹武器质量的 70%以上，其低易损

性的优劣直接决定着导弹武器功能的发挥，而慢速烤

燃试验是固体火箭发动机所有不敏感试验中考核条件

较为苛刻的项目。对于慢速烤燃试验，国外已经有一

套完整的评估标准、理论及方法［1-2］，并在不断完善之

中。我国由于起步较晚，伴随着海军的快速发展，低易

损性研究工作正在发展之中，试验方法和试验条件不

统一，没有统一的评价标准。

国内外许多学者在火炸药、固体推进剂等的低易

损性实验评估及数值模拟方面开展了探索研究［3-5］。

Ho S Y等［6］进行了端羟基聚丁二烯（HTPB）/高氯酸铵

（AP）和 HTPB/黑索今（RDX）复合固体推进剂的小型

烤燃弹实验，研究了增塑剂用量对烤燃过程的影响。

Erdoğan Aydemir等［7］开发了一个二维数值模拟程序

来模拟慢速和快速烤燃的条件，通过计算预测了弹药

的瞬态温度分布、点火时间和点火位置。刘文一等［8］

计算了推进剂在慢速烤燃和快速烤燃工况下的温度分

布和爆炸延迟时间、临界温度和时间，结果表明，推进

剂在快速烤燃模式下的热扩散速率大于慢速烤燃工况

下的，但是温度梯度则相反。两种工况下推进剂达到

临界温度后开始反应的位置不同，推进剂厚度决定了

其储热能力。杨后文等［9］通过数值模拟的方法，建立

了二维烤燃简化模型，研究了 AP/HTPB推进剂的热安

全性，随着升温速率的增大，最初着火位置由中心区向

药柱壳体端面移动，升温速率对着火温度影响较小，但

着火延迟期随着升温速率的增大而大幅缩短。陈中娥

等［10］利用同步差示扫描热重联用仪（DSC‑TG）、扫描

电镜（SEM）和慢速烤燃试验，对比分析了高能硝酸酯

增塑聚醚（NEPE）推进剂和 HTPB推进剂的热分解特

性与慢速烤燃行为的关系，结果表明，AP热分解过程

中形成的多孔性形貌是导致HTPB推进剂慢速烤燃响

应剧烈的主要因素。李军强等［11］利用差示扫描量热

（DSC）、热重（TG）和慢速烤燃试验，对比 HTPB推进

剂热分解和慢速烤燃结果，分析了端羟基聚醚（HTPE）
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推进剂的热分解特性与慢速烤燃行为的关系，HTPE
推进剂比 HTPB推进剂更容易发生热分解反应，且慢

烤响应时间比 HTPB推进剂提前 40 min，响应温度降

低 44 ℃。赵孝彬等［12］分别以HTPE推进剂、聚叠氮缩

水甘油醚（GAP）推进剂为对象，研究了固体推进剂慢

速烤燃的影响因素，燃速、升温速率影响程度较小，夹

板约束对慢速烤燃影响较大，为固体推进剂的配方设

计提供了指导。Pakulak J M等［13］设计了小型烤燃弹

试验，采用加热速率可控的电加热带，进行烤燃试验，

并使用热电偶测量药柱表面温度。陈朗等［14］采用多

点测温的烤燃试验装置，对烤燃弹进行了不同加热速

率下的烤燃试验，并测量了炸药边沿至炸药中心不同

位置的温度变化。杨筱等［15］利用自行设置的烤燃试

验装置进行了小尺寸试验，并进行了仿真计算，研究了

装药尺寸及结构对 HTPE推进剂烤燃特性的影响，结

果表明，HTPE推进剂的烤燃响应时间、响应温度随升

温速率的变化趋势与装药尺寸及结构无关，但响应时

间和响应温度的绝对值与装药尺寸及结构均有很大关

系。宋柳芳等［16］以 HTPE为研究对象，对不同尺寸的

试验件开展了慢速烤燃与快速烤燃试验，并通过模拟

软件进行了相应的计算，结果表明，慢烤试验响应温度

无显著差异，但响应剧烈程度明显不同，快烤试验均呈

现出较为温和的相应结果。

综上所述，目前针对推进剂的烤燃试验多是围绕

小尺寸试验展开，由于大尺寸发动机的实验成本高，风

险大等原因，主要采取数值模拟进行计算研究［17-19］，

所 以 对 于 大 尺 寸 发 动 机 烤 燃 试 验 的 研 究 鲜 有 报

道［20-21］，且不同结构尺寸对丁羟复合固体推进剂发动

机的慢速烤燃特性研究较少，影响规律不明确。为此，

本工作以丁羟复合固体推进剂发动机为研究对象，进

行小中型试验件及大尺寸发动机慢速烤燃试验，并结

合数值模拟了点火温度、点火区域，分析固体火箭发动

机慢速烤燃点火增长规律，以期为固体火箭发动机的

低易损性优化设计提供参考。

2 试验部分

2.1 试验装置及试件制备

3种慢速烤燃实验装置均为湖北航天化学技术研

究所研制，温度范围均为 25~350 ℃，控温精度均

为±1 ℃，其他参数见表 1。
采用立式捏合机将 HTPB、AP、Al、助剂（质量比：

HTPB/AP/Al/助剂=10/70/18/2）依次进行混合，混合

温度为50~55 ℃，混合时间为120 min，分别真空浇注至

实心中小型试验件（Ф100 mm×200 mm、Ф160 mm×
400 mm）和大尺寸发动机（Ф522 mm×887 mm）壳体

（装药内部形状为单孔、喷管为半嵌入式）中，浇注温度

为 50~55 ℃，50 ℃条件下恒温固化 168 h，取出冷却

后进行实验。

2.2 试验布局

3 种 慢 速 烤 燃 试 验 装 置 实 物 图 如 图 1 所 示 。

Ф100 mm×200 mm小型试验件内壁无隔热层，壳体

和端盖厚度均为 3 mm，材料采用 45#钢，见证板距离

试样为 1 m，共 4块；Ф160 mm×400 mm的中型试验

件内壁无隔热层，壳体采用 45#钢，筒体厚度为 3 mm，

为了保证约束强度基本一致，端盖厚度为 18 mm，见

证板距离试样为 1 m，共 3块；Ф522 mm×887 mm的

大尺寸固体火箭发动机内壁无隔热层，内径 90 mm，

发动机两端肉厚均为 116 mm，壳体材料为 D406A
钢，后端为铝合金堵盖，4块见证板距离试样 2 m，试验

装置示意图如图 2所示，其中 1为加热箱，2为发动机，

a~d为见证板。所用慢速烤燃实验装置的残片可能会

留在见证板上，对实验结果分析产生一定影响。

表 1 慢速烤燃实验装置及其参数

Table 1 Parameters of slow cook‑off test device

installation photo

model
sample mass/g

small‑scale cook‑off test device

HTSSCⅠ‑002
1~1000

middle‑scale cook‑off test device

HTMSCⅢ‑002
1000~10000

large‑scale cook‑off test device

HTLSCⅢ‑003
1000~100000
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温度传感器布置于发动机外表面。为提高实验效

率，缩短实验周期，首先按照 60 ℃·h-1的升温速率快

速升温到 80 ℃左右，然后按照 3.30 ℃·h-1的升温速

率进行加热。

2.3 试验结果及分析

中小型试验件及大尺寸发动机的慢速烤燃试验后

残骸如图 3及图 4所示。固体火箭发动机慢速烤燃试

验试验后状态及响应等级如表 2所示。

由图 3可以看出，Ф100 mm×200 mm小型试验件

壳体筒段撕裂，沿轴向全部展开，端盖从螺纹处断裂。

现场没有残药，壳体有烧蚀的痕迹，地面没有炸坑，见

证板有多处明显凹痕，但是均未穿孔，其响应等级判定

为爆炸。Ф160 mm×400 mm中型试验件壳体筒段撕

裂成多块，沿轴向全部展开，端盖从螺纹处断裂并被冲

开飞出。现场没有固体推进剂残药，壳体有明显的烧

蚀痕迹，地面没有炸坑，见证板有多处明显凹痕，但是

均未穿孔，其响应等级判定为爆炸。

由图 4可以看出，大尺寸发动机壳体破损，碎片分

散于实验场，收集到若干碎片。收集到的碎片基本能

够复原固体火箭发动机壳体。见证板基本没有发生弯

曲变形，但稍有穿孔。固体火箭发动机响应时产生了

一定的声响，形成大火球，可见持续燃烧现象。加热箱

解体，底部基本完好，残留在实验点，现场散落大量加

热箱碎片。现场仍残留大量的固体推进剂药屑，因体

积较小未收集，其响应等级判定为爆燃。

a．Ф100 mm×200 mm b. Ф160 mm×400 mm c. Ф522 mm×887 mm

图 1 慢速烤燃试验装置实物图

Fig.1 Physical picture of slow cook‑off test device

图 2 大尺寸固体火箭发动机试验装置示意图

Fig.2 Schematic diagram of full‑scale SRM test device

a. Ф100 mm×200 mm

b. Ф160 mm×400 mm

图 3 中小型试验件慢速烤燃试验后残骸及见证板

Fig.3 Wreckage and witness plate after slow cook‑off test of
small‑ and medium‑size test pieces

图 4 大尺寸固体火箭发动机试验过程及残骸

Fig.4 Experimental process and wreckage of full‑size SRM

表 2 固体火箭发动机慢速烤燃试验后状态及响应等级

Table 2 State and response level of SRM after slow cook‑off test
charge size /mm
Ф100×200
Ф160×400
Ф522×887

state after test
shell and end cover were torn
the shell was torn and the end cover was punched open
the shell was broken and the swarf remained

response level
explosion
explosion
deflagration
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3 数值模拟

3.1 计算假设与基本方程

对慢速烤燃计算过程进行了如下假设：

（1）忽略固体推进剂反应中的相态变化和物质

运动；

（2）慢速烤燃过程中的各物理化学性能参数均为

常数，不随温度变化而变化；

（3）忽略各组分之间的热膨胀、热传导及差异；

（4）忽略固体推进剂与壳体之间的间隙；

（5）固体推进剂受热反应遵循 Arrhenius方程［22］。

固体火箭发动机慢速烤燃过程中的动量方程、质

量方程、能量方程等通用形式［23］为：

∂
∂t ( )ρcT =

∂
∂x ( )λ

∂
∂x T +

∂
∂y ( )λ

∂
∂y T +

∂
∂z ( )λ

∂
∂z T +S （1）

式中，ρ为密度，kg·m-3；c为比热容，J·kg-1·K-1；T为温

度，K；t为时间，s；λ为热导率，W·m-1·K-1；S为固体推

进剂自热反应项。

S按照（2）式计算，针对 AP/HTPB推进剂的烤燃特

性，采用两步总包反应［24］进行描述：

S = ρQZexp ( )-
Ea
RT

（2）

式中，Q为反应热，J·kg-1；Z为指前因子，s-1；Ea为活化

能，J·mol-1，具体热分解动力学参数见表 3；R为通用气

体常数，8.314 J·mol-1·K-1。
试验件所在的空气区域受到自然对流换热影响，

对流传热单位面积换热率按照牛顿冷却定律［25］计算：

q = h ( )T f - Tw （3）

式中，q为对流传热单位面积换热率，W·m-2；h为对流

传热系数，W·m-2·K-1；（Tf–Tw）为固体壁面与流体之

间的温差，K。

3.2 计算模型及材料参数

计算模型与装置一致，为了提高计算效率，简化计

算，采用轴对称模型，取 1/4模型进行计算，几何模型

如图 5及图 6所示。

固体推进剂化学反应放热通过 C语言编写程序进

行加载，以子函数形式通过用户自定义（UDF）功能导

入软件，以试验所测的温度‑时间曲线作为输入，试验

所测曲线如图 7所示，计算所需的各材料参数如表 4
所示。

a. overall model

b. 1/4 model

图 6 大尺寸固体发动机慢速烤燃数值模拟几何模型

Fig. 6 Geometric model for numerical simulation of slow
cook‑off of full‑size solid rocket motor

表 3 热分解动力学参数［24］

Table 3 Kinetic parameters of thermal decomposition
reaction step
1
2

Z/s-1

800
1100

Ea/J·mol
-1

137.15
178.75

Q/J·kg-1

-297
9643.2

Note： Z is pre‑reference factor；Ea is activation energy；Q is reaction heat.

a. X⁃Y plane

b. X⁃Z plane

图 5 中小型试验件慢速烤燃数值模拟几何模型

Fig. 5 Geometric model for numerical simulation of slow
cook‑off of small‑ and medium‑ size test pieces
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3.3 计算结果及分析

采用表 3的参数对试样发动机的慢速烤燃过程进

行计算，不同时刻的计算云图如图 8~图 10所示。由

图 8可见，在 0.5 h时，Ф100 mm×200 mm试验件的壳

体温度为 294.8 K，固体推进剂的径向温度随径向长

度的增加而增加，这是由于开始加热过程中，环境温

度高，而固体推进剂内部温度低，热量由壳体向固体

推进剂内部进行热量传递的结果。在 55 h时，固体推

进剂中心的温度已经高于其他部位的温度，热流的方

向发生了变化，温度开始骤然升高，说明小型试验件

已经点火，点火的位置在固体推进剂的中心位置（由

之前假设可知推进剂组分均匀一致，并且没有任何

的孔隙裂纹缺陷等，是一种理想化的方式）。由图 9可
见，Ф160 mm×400 mm试验件的烤燃趋势和结果与

Ф100 mm×200 mm小型试验件相似，点火位置也在

固体推进剂的中心位置。

在进行均匀加热时，热量不断由壳体向固体推进

剂内部进行热量传递，且由于两种试验件推进剂药柱

都是实心，所以在药柱的中心部位不易进行热量扩散，

进而产生了热量积累造成点火。

由图 10可见，在 1 h时，大尺寸发动机的壳体温

度为 362.4 K，在固体发动机的径向，温度随着径向长

度的增加而增加，由于开始加热过程中，环境温度高，

而固体推进剂内部温度低，热量由壳体向固体推进剂

a. 0.5 h

b. 18 h

图 9 Ф160 mm×400 mm中型试验件慢速烤燃温度云图

Fig.9 Slow cook‑off temperature cloud diagram of
Ф160 mm×400 mm medium test piece at different times

图 7 慢速烤燃试验温度‑时间曲线

Fig.7 Temperature‑time curves of slow cook‑off test

表 4 材料参数

Table 4 Material parameters
material
HTPB propellant
45# steel
D406A steel
air

ρ/kg∙m−3

1740
8030
8050
1.225

c/J·kg−1·K−1

1410
502.48
501.4
1006.43

λ/W·m−1·K−1

0.373
16.27
21.77
0.0242

Note： ρ is density，c is specific heat capacity，λ is thermal conductivity.

a. 0.5 h

b. 55 h

图 8 Ф100 mm×200 mm小型试验件慢速烤燃温度云图

Fig.8 Slow cook‑off temperature cloud diagram of
Ф100 mm×200 mm small test piece at different times
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内部进行热量传递。在 32 h时，固体推进剂头部肉厚

的中心位置温度已经高于其他部位，热流的方向发生

了变化，温度开始骤然升高，说明固体推进剂已经发生

点火，点火的位置在发动机的头部，为一环状区域。在

进行均匀加热时，热量不断由壳体向固体推进剂内部

进行热量传递，但是由于中小型试验件与大尺寸发动

机结构不同，大尺寸发动机内部是喷管部位，与空气直

接接触，热量由外界传向推进剂药柱的同时，发动机也

在通过内壁向外界散发热量，且由于推进剂药柱轴向

方向上药柱厚度不同，所以药柱温度分布并不均匀，从

而影响了药柱的热量积累，最终造成固体推进剂头部

肉厚的中心区域点火。

4 结果与讨论

慢速烤燃试验与计算点火温度及点火部位见

表 5。慢速烤燃试验与计算点火温度曲线见图 11。由

表 5及图 11可以看出，在同一升温速率下，发动机点

火温度呈现出随装药尺寸增大而降低的趋势，计算得

到的点火温度与试验所得点火温度一致性较好，尺寸

从小到大误差分别为 2.88%、1.17%及 0.64%，数值模

拟的仿真模型及仿真结果具有较高可信度。在中小型

试验件慢速烤燃试验中，点火机构已经剔除，且装药是

实心结构，相对于真实的固体火箭发动机，试验结果具

有一定局限性。

5 结 论

（1）在丁羟发动机慢速烤燃试验中，两种中小型

试验件的点火位置位于圆柱体中心，响应等级均为爆

炸；大尺寸固体火箭发动机的点火位置位于固体火箭

a. 1 h

b. 8 h

c. 25 h

d. 32 h

图 10 大尺寸固体火箭发动机慢速烤燃不同时刻温度云图

Fig.10 Slow cook‑off temperature cloud diagram of full‑size
SRM at different times

表 5 固体火箭发动机慢速烤燃点火温度及点火部位

Table 5 Ignition temperature and ignition position of solid
rocket motor under slow cook‑off tests

charge
size/mm

Ф100×200
Ф160×400

Ф522×887

test ignition
temperature
/℃

243
171

155

calculate
ignition
temperature
/℃

250
169

154

calculation
error/%

2.88
1.17

0.64

ignition
position

center
center
circular fleshy
center

图 11 固体火箭发动机慢速烤燃试验与数值模拟温度‑时间曲线

Fig.11 Temperature‑time curves of solid rocket motor under
slow cook‑off tests and numerical simulation
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不同结构尺寸丁羟发动机慢速烤燃特性

发动机前端中心部位，点火区域是一环状区域，响应等

级为爆燃。

（2）HTPB固体火箭发动机慢速烤燃的点火温度

以及响应剧烈程度表现出随着尺寸的增加而降低的趋

势，由此可推断：实心装药中小型试验件的慢速烤燃响

应等级高于大尺寸固体火箭发动机，通过小尺寸固体

火箭发动机慢速烤燃结果可以保守预估大尺寸固体火

箭发动机慢速烤燃安全性。

（3）Ф100 mm×200 mm，Ф160 mm×400 mm 及

Ф522 mm×887 mm 3种试验件的试验点火温度分别

为 244，172，155 ℃，计算点火温度分别为 250，269，
154 ℃，计算点火温度与试验点火温度误差分别为

2.88%，1.17%，0.64%，数值模拟中所使用数据为试

验数据的输入，因此一致性较好，如何在没有试验数据

下得到较为准确的模拟结果还需继续探索。
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Slow Cook⁃off Characteristics of HTPB SRM with Different Structural Sizes

DENG Yu⁃cheng1，LI Jun1，2，REN Hui1，JIAO Qing⁃jie1
（1. State Key Laboratory of Explosive Science and Technology，Beijing Institute of Technology，Beijing 100081，China；2. Science and Technology on Aerospace
Chemical Power Laboratory，Xiangyang 441003，China）

Abstract：Slow cook‑off test is one of the key tests of low vulnerability assessment for solid rocket motor. In order to study the in‑
fluence of the charge size of HTPB composite propellant on the slow cook‑off characteristics，slow cook‑off tests and numerical
simulation were carried out to compare and analyze the ignition growth laws of solid rocket motor under slow cook‑off tests，
with charge dimensions of Φ100 mm × 200 mm，Φ160 mm × 400 mm and Φ522 mm × 887 mm. Their corresponding ignition
temperatures，ignition positions and response levels were determined. Results show that the ignition temperature of specimens of
Ф100 mm×200 mm，Ф160 mm×400 mm and Ф522 mm×887 mm of solid rocket motors are 244 ℃，172 ℃ and 155 ℃，respec‑
tively. Taking test data as inputs，the calculated ignition temperature is 250，269，154℃，and their corresponding calculation er‑
rors and response levelsare 2.88%，1.17%，0.64%，and explosion，explosion and deflagration. The calculated cloud diagram
shows that the ignition position of medium and small test pieces is located in the center of charge cylinders，and the ignition posi‑
tion of full‑scale solid motor is in the center of meat thickness of solid propellant front‑end，which is a ring shape area.
Key words：solid rocket motor；HTPB composite propellant；slow cook‑off；ignition temperature；response characteristic
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