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“锥-柱-槽”药型固体火箭发动机点火过程仿真
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摘摘 要要：为了深入了解固体火箭发动机“锥-柱-槽”复杂结构药型点火瞬态过程中的性能变化

规律，以 PC3-1固体火箭发动机为研究对象，通过药柱侧壁加质法模拟固体火箭发动

机加质燃烧，实现了对“锥-柱-槽”药型的固体火箭发动机点火过程数值仿真，获得

了发动机内流场特性及发动机压强随时间的变化规律。结果表明：“锥-柱-槽”药型固

体火箭发动机在火焰传播期，药柱头部存在压强振荡现象，振幅超过平均压强的 5%，

此时药柱燃烧为“粗暴燃烧”；随着燃烧过程的不断进行，前锥柱根部与药柱头部会被

同时点燃，在分布燃烧的作用下，燃烧室内压强迅速上升，药柱燃烧模式转换为“平

稳燃烧”；点火初期，由于燃烧室内压强较高，点火器产生的燃气动能不足以使燃气穿

过堵盖，燃烧室内会出现回流，加剧燃烧室内压强振荡，阻碍药柱燃面扩展，使得固

体火箭发动机点火时间延长。
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Simulation of Solid Rocket Motor Ignition Process with
Conical Column-Groove Propellant
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ABSTRACT: To explore the performance variations of the conical-column-groove propellant
used in the solid rocket motor（SRM）during the transient ignition process, the numerical simula-
tion of the ignition of the SRM with conical-column-groove propellant was conducted. Taking
PC3-1 SRM as the subject, the mass addition combustion of the SRM was simulated by grain
sidewall refuelling technique. Thereby, characteristics of the internal flow field of the SRM and
pressure variations of the SRM along with time were obtained. Results showed that the pressure
oscillation occurs at the head of the column and the amplitude exceeds 5% over the average pres-
sure. In this phase, the combustion of the grain is turbulent combustion. Along with the combus-
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tion, the base of the conical and the head of the column are ignited simultaneously, while the
pressure in the combustor increases rapidly because of the distributed combustion. The combus-
tion of the grain is stable combustion. At initial ignition stage, the internal pressure of the com-

bustor is relatively high and the kinetic energy of the gas generated by the ignitor is not adequate
to make the gas through the plug cap. Consequently, the backflow occurs in the combustor,
which intensifies the pressure oscillation within the combustor, impedes the expansion of the pro-
pellant column combustion surface, and delays ignition.
KEYWORDS: solid rocket motor；sidewall refuelling；conical-column-groove；ignition simula-

tion

固体火箭发动机点火过程是发动机工作的重

要组成部分，点火性能直接影响固体火箭发动机

的工作性能、效率、可靠性和安全性。固体火箭

发动机点火过程是一个机理复杂的非定常过程，

包括药柱加热、局部点燃、火焰沿药柱表面传播

和燃烧室增压等过程[1]。点火瞬态过程若发生异

常，如出现大点火延迟、过高压强峰值、断续燃

烧和熄火等，会导致发动机工作失效和任务失败，

甚至可能造成更严重的后果[2]。为提高装填密度、

减少余药和应力集中，近年来研制的大型战略导

弹用固体火箭发动机广泛采用翼柱型、锥柱型等

复杂结构装药设计，但复杂结构装药设计引起了

药柱通道内复杂的燃气流动问题[3]。这种特殊设

计的药柱导致固体火箭发动机的一般经验和研究

结论在一定程度上难以通用，需要对此类发动机

点火瞬态过程进行专门研究和分析。

目前，国内外对发动机点火时内流场开展了

大量数值分析。Ma等[4]进行了大长径比固体火箭

发动机点火瞬态过程的数值模拟，建立了二维模

型来准确捕捉点火初期的动态特性，但缺乏数值

仿真模型的试验验证。余贞勇[5]建立了翼柱型药

柱发动机的点火升压数学模型并进行了试验验证。

郜冶等[6]建立了长通道固体火箭发动机的点火瞬

态过程的计算模型，得到了管型药柱内外表面点

燃规律，但是未考虑内流场复杂流动特性以及对

压强的定量分析。杨乐等[7]对未考虑点火建压、

燃面扩展的大长径比固体火箭发动机点火瞬态内

流场特性进行研究，得到了发动机内燃气的流动

特性规律。西北工业大学刘佩进等[8]综述了固体

火箭发动机燃烧不稳定的研究，分析了燃烧不稳

定的原因以及抑制方法。

随着固体火箭发动机高装填比要求不断提高，

“锥-柱-槽”复杂结构药型设计愈发受到重视，而

目前对该复杂药型点火瞬态过程性能变化规律的

认识还不清晰。因此，本文围绕“锥-柱-槽”复

杂药型结构的大型固体火箭发动机点火瞬态过程

进行仿真研究，通过网格标记和侧壁加质法，对

Fluent进行二次开发，定义了特性点火器质量流

率入口模型、温度相点火判据和推进剂燃气加质

模型，分析了内流场的流场分布规律和燃气的气

动特性，得到了燃烧室内压强振荡、燃气回流和

分布燃烧等现象产生过程及其规律。研究仿真结

果可为大型固体火箭发动机点火装置设计、点火

特性分析及点火过程性能散布控制等实际问题提

供参考。

1 物理模型

美国“海神C3”（Poseidon C3 UGM-73A）潜

地弹道导弹第一级发动机采用的是 PC3-1 固体火

箭发动机[9]，如图 1所示。采用聚丁二烯丙烯酸丙

烯 腈（Polybutadiene-Acrylonitrile，PBAN）作 为

推进剂，药柱装填比高达 0.925，并且通过前锥中

柱后翼槽结构，以保证发动机工作过程中，药柱

燃面是递进的燃面，确保推力性能稳定可控。

图图 11 PC3-1固体火箭发动机固体火箭发动机模型模型

Fig. 1 PC3-1 solid rocket motor model

2 计算模型

2.1 模型简化与假设

在不影响计算结果精度的条件下，对模型进
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行简化并做出如下假设[10]：

1）由于点火过程时间极短，通常为几十到几

百ms，药柱燃面径向位移极小，因此在计算中忽

略药柱燃面的径向位移；

2）忽略侵蚀燃烧对推进剂燃速的影响；

3）忽略推进剂燃烧及化学反应作用，将生成

的燃气视为纯气相气体；

4）计算过程中忽略重力的作用。

根据上述假设，设定计算模型的边界条件如

表1所示。

表表 11 边界条件设置边界条件设置

Tab. 1 Boundary condition settings

边界名称

入口

出口

壁面

轴线

类型

质量流率入口

压力出口

绝热无滑移

对称轴

数值

用户自定义（kg/s）

101 325 Pa

—

—

入口类型选择质量流率入口，模拟点火器生

成的高温燃气。为了使点火过程更加接近真实情

况，将整个计算分为两部分：当堵盖压强低于 1.5

MPa时，将堵盖设置为 wall壁面；当堵盖压强大

于 1.5 MPa时，将堵盖平面设置为 interior，以此

来模拟点火过程中堵盖被点火燃气冲开的过程。

质量流率入口通过 Define-Profile宏对入口边

界进行自定义，流率按如下公式计算：

ṁ =
ì
í
î

0.03 t,
3 ,

0 ≤ t≤ 10
t > 10

2.2 推进剂加质源项

通过建立源项区域来模拟推进剂点燃后燃气

质量添加的过程，具体为将推进剂表面第一层网

格区域设定为源项区，并将其视为放热源。模拟

过程中，省略了详细的化学反应过程及其所需时

间。当达到点火条件时，根据燃速公式，将质量、

动量和能量源项设定为与压强相关的函数，具体

形式如下：药柱点燃前，质量源项、动量源项和

能量源项均为零；药柱点燃后，质量源项为

ṁ = ρpel rA

动量源项为

ṁv = ρpel rAv

能量源项为

ṁh = ρpel rAcpT g

式中：ṁ为燃气质量流率；ρpel 为推进剂密度；r为

燃速，r = apn，a为燃速系数，n为燃速压力指数，

p为燃烧室内气体压强；A为推进剂点燃面积；v为

燃气速度，v = -r ρpel
ρg

，ρg 为燃气密度；h为气体焓

值；cp为燃气定压比热；T g 为燃气温度。

将以上的质量源项、动量源项和能量源项编

写成用户自定义函数，再通过 Visual Studio将其

编译连接，挂载到Fluent相应的源项加载区域中。

2.3 控制方程与湍流模型

将推进剂燃气流动视为二维可压黏性流动，

其质量守恒方程为

∂ρ
∂t +

∂
∂xi ( ρui)= 0

动量守恒方程为

∂ ( ρui)
∂t + ∂

∂xi ( ρuiuj)+
∂p
∂xi =

∂
∂xi τij

能量守恒方程为

∂ ( ρE )

∂t + ∂
∂xi [ ( ρE + p )ui]=

∂
∂xi ( qi + ujτij)

式中：

E = cvT +
1
2 u2

i

qi = η
∂T
∂x

τij = μ ( )∂ui
∂xj +

∂uj
∂xi - 2

3 μδij ( )∂μk
∂xk

p = ρRT
式中：ρ为气体密度；ui为气体速度分量；xi、xj、

xk 为空间中点坐标分量；E为能量；qi为热流量；

τij 为切应力分量； cv 为定容比热容；μ为黏性系

数；μk为动力黏性系数。

固体火箭发动机点火燃气流来自于点火器燃

烧喷射，在燃烧室中心孔内流动为高雷诺数流动，

因此，湍流模型采用Renormalization Group（RN-

G）k - ε两方程模型[11]，其中湍流能量输运方程

和能量耗散输运方程为

∂ ( ρk )
∂t + ∂

∂xj ( )ρuj
∂k
∂xj - ( )μ + μt

σxj
∂k
∂xj =

τtij Sij - ρε + 2μ ( )∂ k
∂y

2

∂ ( ρk )
∂t + ∂

∂xj ( )ρujε - ( )μ + μt
σε

∂ε
∂xj =

cε1
ε
k
τtijS ij - cε2 f2 ρ

ε2

k
+ 2μ μt

ρ ( )∂2 μs
∂y2

式中：μt为涡黏性；S ij为平均速度应变率张量； k

为湍动能；ε为湍流耗散率；τtij为雷诺应力。
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在进行流场求解时，采用有限体积法离散

Navier-Stokes（N-S）方程[12]，并使用 SIMPLE
算法进行求解，对流体区域边界层采用局部加密

的办法进行结构化网格划分，并对边界层进行网

格加密处理。空间离散采用二阶迎风格式，时间

推进采用四阶龙格-库塔方法。

2.4 网格无关性验证

为了对流场网格进行无关性检验，本文对其

进行了网格划分，获得了 4 种不同疏密程度的网

格，它们的网格节点数分别约为 5 万、10 万、20

万和 40 万。通过对发动机模型进行瞬态仿真，获

得了头部在不同网格数量下迭代 100时间步的压强

曲线，如图 2所示。网络无关性验证结果如表 2所

示。其中：用加密后网格计算压强与加密前网格

计算压强的差值，除以加密前网格计算压强，得

到相对误差。

图图 22 不同网格数量下头部压强曲线不同网格数量下头部压强曲线

Fig. 2 Head pressure curves with different

number of grids

表表 22 网格无关性验证结果网格无关性验证结果

Tab. 2 Grid independence verification results

网格数目

5万

10万

20万

40万

压强极值/kPa

161.415

162.358

162.878

163.079

相对误差/%
—

0.58

0.32

0.12

由图 2可知，随着网格数增加，压强曲线呈现

收敛趋势。结合表 2中的头部压强极小值，可以看

出，网格数目 20万与网格数目 40万的压强极值相

差甚小，网格数目 40 万的相对误差仅为 0.12%，

可以认为网格量为 20 万时，结果接近收敛状态。

为减少计算量，本文选取20万网格进行计算。

3 计算结果与分析

3.1 模型验证

为验证该数值方法的正确性，通过某型固体

火箭发动机的地面热试车数据，与该发动机的数

值仿真结果进行对比，结果如图3所示。

图图 33 实验与仿真压强实验与仿真压强曲线对比曲线对比

Fig. 3 Comparison of experimental and simulated

pressure curves

从图 3可以看出，实验压强曲线与仿真压强曲

线的上升趋势基本一致，仿真结果与实验结果吻

合良好，最大误差不超过 5.2%，有效验证了本文

数值计算方法的准确性。

3.2 燃烧室压强特性分析

燃烧室压强变化主要由点火器的燃气和推进

剂药柱生成的燃气两部分引起。在发动机点火建

压过程中，发动机头部、中部和尾部 3个监测点压

强随时间变化曲线如图4所示。

图图 44 点火建压过程点火建压过程升压曲线升压曲线

Fig. 4 Pressure increase curves during ignition and

pressure building
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可以看出：在主装药点燃前，燃烧室内压强

上升较为缓慢；在主装药点燃后，升压速率迅速

增加，直到尾喷管堵盖被打开。由于尾喷管堵盖

打开的泄压作用，导致升压速率减小，燃烧室内

压强缓慢达到平衡压强。在此之后，燃烧室内头

部压强保持最大，中部压强次之，堵盖处压强最

小。整个点火过程，点火延迟期（从给出点火指

令到发动机燃烧室压强达到额定工作压强的

75%~80%被称为点火延迟期）不到 200 ms，符合

实际的发动机点火延迟要求。

整个点火建压过程中，燃烧室压强分别在火

焰诱导期和堵盖泄压时存在压强振荡现象。当堵

盖泄压时，堵盖处压强迅速下降，但是随着燃烧

室内高压燃气填充进入尾喷管，压强迅速回升，

如图 4局部放大图所示，堵盖处的压强呈现出振荡

上升的趋势。虽然振荡时间相对较短，但是振荡

还是向燃烧室头部方向传播，并且引起了头部和

中部的压强振荡，在 10 ms时间内振荡即因被抑制

而消失。堵盖打开前的火焰诱导期，燃烧室压强

也存在严重震荡现象，如图5所示。

图图 55 点火建压初期燃烧点火建压初期燃烧室内压强时程曲线室内压强时程曲线

Fig. 5 Pressure history curves of the combustor during

the initial of ignition and pressure building

从图 5可以看出，压强振幅不超过平衡压强的

5%，此时燃烧室内由“粗暴燃烧”转变为“平稳

燃烧”，且压强近似周期性振荡，并且波浪式升

高。在 t = 5 ms处，药柱前锥柱根部被点燃，此时

燃面由单一出口处扩展，转变为药柱头部与前锥

柱根部同时作为点火源，药柱处于分布燃烧状态，

压强震荡幅度大为减小，与文献[13-15]所提出的

观点一致，即分布燃烧有利于减小压强震荡。

通过对压强振荡诱因进行分析发现，速度耦

合响应和压力耦合响应是压强振荡的主要原因[3]。

在火焰诱导期，燃气流动速度对推进剂燃面处燃

烧过程具有增益或衰减作用，此时燃烧室内压强

相对较低，较低的压强振幅就可以造成相对较大

的振荡幅度。堵盖泄压时的压强振荡相较于火焰

诱导期时间更短，振幅更小，因此对点火建压的

影响也更小。在固体火箭发动机设计的初始阶段

应该重点考虑火焰诱导期的压强振荡，通过对点

火器流量、药柱结构、推进剂配方等进行整体优

化设计来抑制压强振荡的产生。

3.3 燃烧室温度特性分析

在主装药点燃前，燃烧室内热源主要是点火

器燃气。在排除热辐射的前提下，其热量的传递

主要依靠热对流，其次是热传导。堵盖打开前后，

燃烧室温度变化规律如图6和图7所示。

图图 66 堵盖打开前燃烧室静温云图堵盖打开前燃烧室静温云图

Fig. 6 Static temperature cloud images of the combustor

with closed plug cap

点火器燃气进入燃烧室后，会先将内部的冷

空气向尾部和锥柱尖方向压缩，燃气流分为两股，

一股沿药柱中心通道向尾喷管传播，另一股气流

向锥柱尖传播，如图 6（a）所示。在点火燃气的

推动作用下，高温燃气撞击前锥柱根部，并引燃

此处的药柱，前锥柱与药柱根部同时作为点火源

如图 6（b）所示。由于处于分布燃烧状态，燃面

扩展速度迅速增大，燃烧室内压强快速升高。当

t = 30 ms 时，前锥柱几乎被完全点燃，后翼槽药

柱根部区域也被点燃。此时，堵盖已经达到破裂
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压强，如图6（d）所示。

当堵盖处压强达到 1.5 MPa之后，堵盖被冲

开，此时积压在堵盖处的气体通过拉瓦尔喷管向

外喷出。由于喷管内外压强相差巨大，绝大部分

燃气通过堵盖向外喷出，只有极少部分燃气进入

翼槽内，故而从堵盖打开 30~37.9 ms内，燃烧室

内温度变化仍旧不明显，但是尾喷管出口温度变

化剧烈，如图 7（a）所示。随着燃面不断扩展，

燃烧室内燃气速率不断增大，最终在 t = 54.7 ms
时，药柱全部被点燃，点火建压进入燃气填充期。

此时，燃烧室内存在部分保护气体，这类气体温

度为 300 K，在药柱后翼槽内形成一团低温区域，

如图 7（b）所示。在高温燃气的对流传热作用下，

低温区不断缩减，最终在 t = 65.9 ms时，燃烧室内

低温区完全消失，如图 7（c）所示。最终稳定后

的温度分布如图7（d）所示。

图图 77 堵盖打开后燃烧室静温云图堵盖打开后燃烧室静温云图

Fig. 7 Static temperature cloud images of the combustor

with open plug cap

通过点火过程温度变化规律可以看出，该复

杂结构药柱在点火燃气喷入主通道的第一时间即

可引燃锥柱根部药柱，形成分布燃烧。这样的设

计不仅可以极大缩短燃面扩展时间，提高发动机

点火性能，还可为设计大推力、高装填比的固体

火箭发动机提供技术支撑。

3.4 燃烧室速度特性分析

发动机燃烧室在点火建压过程中存在复杂的

燃气流动现象，图 8为堵盖打开前不同时刻燃烧室

内速度迹线。

图图 88 堵盖打开前燃烧室速度迹线堵盖打开前燃烧室速度迹线

Fig. 8 Velocity traces of combustor with closed plug cap

堵盖打开前，燃烧室内会出现燃气倒流，并

且会有大量的漩涡形成与融合。在点火初始阶段，

由于药柱结构的影响，流动通道面积变大，欠膨

胀点火燃气在此处膨胀加速，同时不断压缩燃烧

室内静止的冷空气。之后受到前锥柱根部的阻碍，

部分燃气在此处滞止，另有部分气体在此处分叉，

分成两股气流分别流向前锥柱和主通道。此时会

在前锥柱根部形成涡旋，该涡旋会随着点火燃气

一起向前运动，并逐渐与点火燃气融合，在 t =
12 ms 左右，该漩涡与主流完全融合，如图 8（a）
所示。随着点火燃气向尾喷管出口运动，在 t =
14.4 ms时，靠近尾喷管出口处的后翼槽根部首先

被点燃，生成高温燃气，如图 8（b）所示。在药

柱壁面加质的作用下，壁面附近流域处的燃气速
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度相较于燃烧室内的平均速度更大。燃气流速度

相对较大，后翼槽内空气的速度相对较小。在速

度梯度的作用下，后翼槽内也会形成多个漩涡。

由于点火装置喷射的燃气动量不足以克服燃烧室

内的压强，不能直接冲开堵盖，此时燃烧室会发

生倒流，如图 8（d）、（e）、（f）所示。燃气回流

过程中在燃烧室内形成复杂漩涡，并引起燃烧室

内压强振荡，阻碍了燃面的进一步扩展，最终导

致点火延迟时间变长，发动机点火性能下降。因

此，在设计固体火箭发动机时，应充分评估回流

现象对点火建压造成的影响，并对点火器采取适

当的优化设计，避免燃气回流。堵盖打开之后，

燃烧室内不同时刻的速度迹线如图9所示。

图图 99 堵盖打开后燃烧室速度迹线堵盖打开后燃烧室速度迹线

Fig. 9 Velocity traces of combustor with open plug cap

可以看出：燃烧室从闭口系转化为开口系，

在压强差的推动下，翼槽前积聚的气体迅速通过

尾喷管向外排出；后翼槽内的气体由于相距尾喷

管距离较长，被滞留在后翼槽内，并在加质燃气

和主通道燃气的双重压缩作用下，翼槽内形成漩

涡，直到 t = 49.7 ms时漩涡彻底融合，燃烧室内流

动迹线平稳有序。

4 结论

本文通过网格标记法和模拟侧壁加质法，对

Fluent软件进行二次开发，实现了对“锥-柱-槽”

复杂药型固体火箭发动机点火建压全过程数值计

算。主要结论如下。

1）燃烧室点火初期，压强出现周期性振荡、

波浪式上升现象。随着压强的不断上升，压强振

幅与平均压强的比值越来越小。药柱燃烧从“粗

暴燃烧”转变为“平稳燃烧”。在固体火箭发动机

研制中，应该考虑火焰传播期由于压强震荡引起

点火延迟时间加长和药柱燃烧不稳定等问题。

2）采用“锥-柱-槽”药型的发动机燃烧室在

堵盖打开之前，点火器动量不足以冲破堵盖，此

时燃气流会向上游回流，导致在燃烧室内形成大

量的漩涡，引起燃烧室内压强振荡，并会阻碍燃

面进一步扩展，严重可能会造成点火失败。因此，

发动机点火器应该与发动机堵盖泄压进行一体化

设计，使得点火器压强恰好能够打开堵盖，又不

产生回流，以此提高发动机点火性能。

3）在燃面拓展期间，前锥柱由于点火燃气冲

击翼槽根部，翼槽根部两侧燃面同时被点燃，燃

烧室内会形成两个点火源的分布燃烧现象。这种

分布燃烧加速了燃面拓展，缩短了点火延迟时间，

同时减弱了燃烧室内压强振荡，为发动机抑制压

强振荡提供了有效的方法。
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