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基于导弹压力冲击平滑的燃气弹射装置
环形腔结构参数次序优化 *

程洪杰，陈 力，赵 媛，赵 谢

（火箭军工程大学 发射工程教研室，陕西 西安 710025）

摘 要：针对导弹低燃温弹射压力双波峰冲击的问题，建立了含二次燃烧和尾罩运动的二维轴对称

数值模型，在与实验数据对比的基础上验证了模型可靠性。研究了环形腔平滑弹底压力曲线的流场机

理，解耦分析了其结构参数对压力冲击平滑效果的影响，并提出了次序优化的思路。数值结果表明：环

形腔能有效阻挡燃气向上扩散且腔内具有存储氧气的功能，使二次燃烧沿时间维度展开，从而平滑弹底

压力冲击；在由初容室空间几何约束确立环形腔布置高度和环形半径后，以长度作为调控弹底压力曲线

的主要结构参数，收缩或扩张角度作为微调的结构参数，可使压力曲线逼近理想设计曲线；布置优化后

的环形腔，加速度峰值减小9.26%，出筒速度减小4.13%，出筒时间延长2.5%。
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Ordinal Optimization of Ring Cavity Structure
Parameters for Gas Ejection Device Based on

Missile Pressure Impact Smoothness
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Abstract：On the basis of comparison with experimental data verifying the reliability of model，two-dimen⁃
sional axisymmetric numerical model with secondary combustion and trail cover movement was established for
double pressure peaks shock of missile low-temperature gas-ejection. The flow field mechanism of the ring cavity
smoothing missile bottom pressure curve was studied，and the influence of structural parameters on the pressure
impact smoothing effect was analyzed by decoupling，and the idea of ordinal optimization was put forward. The
numerical results show that the ring cavity with the function of storage of oxygen can effectively prevent gas from
diffusing upward，making the secondary combustion expand along the time dimension，thereby smoothing the im⁃
pact of missile bottom. After the arrangement height and annular radius of ring cavity are established by geometric
constraints of initial chamber space，the length can be taken as the main structural parameters to control the
curve of missile bottom pressure，and expansion or contraction of angle as the structure parameter to fine tune，
then the pressure curve can approximate the ideal design curve. After arranging the optimal ring cavity，the peak
acceleration is reduced by 9.26%，and out of the cylinder speed is reduced by 4.13%，and out of the cylinder
time is extended by 2.5%.
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1 引 言

传统的车载热发射和井式热发射多采用高温推

进剂，具有比冲大和尾焰流场复燃剧烈等特点，因而

会对弹体和临近发射单元产生较强的热烧蚀和强冲

击效应［1］。基于改善导弹发射热环境的考虑，McKin⁃
nis在 1981年提出燃气弹射的概念，利用固体燃气发

生器产生高速燃气射流，在发射筒内快速建压推动

导弹向上运动。由于弹射动力原料仍采用高温推进

剂，导弹存在较大的热冲击威胁［2］。

随着低燃温、高燃速推进剂技术的成熟，使得在

1000℃～1500℃、宽压范围（0.1MPa～20MPa）下可以

稳定燃烧，相对于传统热发射流场温度的 3000K～
3500K［3］，极大地改善了发射筒内热环境，被广泛应

用于国内外各类导弹发射［4］。Hegab等［5］对固体火箭

发动机推进剂燃烧特性进行了数值仿真分析，Fu
等［6］和杨育文等［7］分别对固体发动机欠膨胀射流和

尾流场的复燃特性进行了数值研究 ;在此基础上，胡

晓磊等［8］研究发现低温推进剂燃烧后会产生大量 H2

和 CO等富燃气体，以射流形式进入发射筒卷吸空

气，发生剧烈的非预混二次燃烧，释放大量化学能，

引起流场温度升高和弹底压力的冲击；李恩义等［9］和

李仁凤等［10］研究发现发射筒内压力具有双波峰冲击

现象，得出压力曲线的初始峰值是由二次燃烧导致，

二次压力峰值是由入口燃烧产物峰值导致的结论，

并分析了二次燃烧产物对内弹道性能的影响。胡晓

磊等［11］在 Fu等［12］建立的超声速射流化学反应模型

基础之上，采用有限速率/涡耗散化学反应模型成功

模拟低温燃气弹射的二次燃烧现象，仿真结果与实

验数据吻合良好。

针对压力双波峰冲击现象，李仁凤等［13］分析了

发射筒壁面布置环形隔板型障碍物对燃气弹射流场

结构和载荷的影响，但未深入研究障碍物结构对流

场的影响机理。胡晓磊等［2］在发射筒内增加腔型障

碍物有效缓解了弹底压力冲击，但压力曲线变化仍

然不够平缓，同时存在较大的冲量损失，且在弹射过

程后期引起了较大的压力振荡和波动。燃气弹射过

程的平稳性是导弹重要的战术指标，因而考虑布置

环形腔，并分析环形腔结构参数对弹射流场的影响

机理，确定一套通用的流程化结构参数优化方法，从

而避免盲试以提高设计效率具有重要的工程意义。

本文以燃气弹射装置为物理对象，采用有限速

率/涡耗散模型和 RNG k-ε湍流模型，建立包含导弹

运动边界的二维轴对称数值模型，研究腔型障碍物

对流场的影响机理，解耦分析 4个结构参数对压力冲

击平滑效果的影响，并以此确立优化方法，为弹射装

置的内弹道优化设计提供参考，为燃气弹射装置在

陆机机动发射、井下发射及潜艇水下发射等场合的

应用提供借鉴。

2 物理模型和计算方法

2.1 物理模型

燃气弹射装置主要由固体燃气发生器、导流锥、

发射筒、导弹尾罩、底座以及支撑结构组成。其中，

固体燃气发生器与导流锥通过文献［14］的导流架形

式连接成整体，导流架通过细长钢结构固定于发射

筒壁面，因支撑结构对流场影响较小，三维几何模型

简化如图 1（a）所示。该装置具有初容大、增面燃烧、

高贫氧等特点，相比于燃气-蒸汽等其他弹射方式结

构更加简单，同时能保证较快的出筒速度和较远射

程。此外，该装置的应用能在一定程度上减缓弹底

压力冲击、减弱高温烧蚀破坏，并能使弹体加速运动

出筒。低燃温推进剂在固体燃气发生器中燃烧经喷

管加速产生燃气射流，在发射筒内迅速建立压强，同

时与筒内空气发生剧烈二次燃烧加快建压过程，推

动导弹向上运动，实验装置燃气流向轨迹如图 1（b）
所示。考虑布置环形腔形式障碍物后，燃气射流作

用于弹底的轨迹变长，二次燃烧进程相对变缓，如图

1（c）所示。其中，P点为实验和数值仿真监测点，假

设实验装置初容室高度为 h，P点位于 0.75h处。

Fig. 1 Physical model of gas-ejection launcher
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针对燃气弹射装置具有高度轴对称的特点，数

值求解采用二维轴对称多组分 Navier-Stokes控制方

程［15］，燃气流的二次燃烧过程采用组分输运模型和

有限速率/涡耗散模型进行模拟［16-17］。

有限速率/涡耗散模型中 Arrhenius反应速率和

涡耗散反应速率同时计算，净反应速率 Ri 由二者混

合控制，取其中速率较小者。其中，有限速率模型忽

略湍流脉动对化学反应的影响，化学反应速率常数

由 Arrhenius公式得到。涡耗散模型是一种湍流-化
学反应相互作用的模型，由湍流混合尺度 k/ε控制反

应速率为
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式中 Ri, r为反应 r中物质 i的产生速率；YR为反应

物质量分数；YP为燃烧产物质量分数；A和 B为常数，

分别取 4.0和 0.5；M w,R为反应物摩尔质量；M w, j为生成

物摩尔质量［4］。Arrhenius反应速率具有动力学开关

的作用，能阻止反应在火焰稳定之前发生，延迟了计

算中化学反应的开始，较为符合实际，被广泛应用于

湍流扩散燃烧［18］。文中气相组分燃烧模型均采用文

献［19］中 CO/H2两步反应

2CO + O2 → 2CO2 + Q 1 ( Q 1 = 565.95kJ/kmol )
2H2 + O2 → 2H2O + Q 2 ( Q 2 = 565.64kJ/kmol )
RNG k-ε模型考虑了平均湍动中的旋转及旋流

流动情况，针对高雷诺数的湍流具有较高的计算精

度，可以更好地处理高应变率及流线弯曲程度较大

的流动［20］。布置环形腔后发射筒内燃气流弯曲程度

变大，旋流复杂度增加，所以本文湍流模型采用 RNG
k-ε模型。受壁面限制的湍流流动的近壁面处理方

法采用标准壁面函数。

2.2 计算方法

采用轴对称面 1/2结构化网格模型，如图 2（a）所

示，在喷管、筒壁面和底座处进行网格加密，加密方

法采用抛物线性节点分布规律，第一层网格厚度为

0.5mm，加密比率为 1.05，壁面 y+值保持在［30，200］
内满足要求。网格质量检查报告如图 2（b）和（c）所

示，网格质量较佳，满足收敛性和求解需求。图中，

Determinant 2× 2×2为网格质量检查参量，Determi⁃
nant 2×2×2定义为最小和最大雅克比行列式的比值，

变化范围为 0～1，比值越趋近 1，网格质量越佳。

弹射过程中，导弹在燃气推力、重力摩擦力和气

动阻力的作用下沿筒轴线运动，导弹运动加速度由

牛顿第二定律导出

a = ( F t - mg - F g - F f ) /m （2）
式中 F t为燃气推力；m为导弹质量；g为重力加

速度；F g为空气阻力；F f为摩擦力。

Fig. 2 Mesh model and quality check

在 t时刻，导弹沿发射筒轴线方向的速度 vt和位

移 lt，分别由式（3）和式（4）确定。式中 Δt为计算的时

间步长。

vt = vt -Δt + a ⋅ Δt （3）
lt = lt -Δt + vt ⋅ Δt （4）

结合动态分层动网格技术，由式（2）～（4）编写

UDF（User-Defined-Function），并嵌入 FLUENT解算

器中，通过加载 DEFINE_CG_MOTION宏函数，实时

赋予动网格速度，实现导弹运动与流场变化的耦合

求解。动态分层法的基本思想为：尾罩的向上运动

导致边界处网格拉伸，当超过指定网格变形范围时，

即满足式（5）时，网格 j层分裂为两层，以此来实施网

格的动态更新，原理如图 3所示。选用基于高度类型

动态分层法。

hmax > ( 1 + α s ) h ideal （5）
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式中 hmax 为网格 j层的最大高度；α s 为网格分裂

因子，取 0.4；h ideal为网格理想高度，取 5mm。

Fig. 3 Dynamic layering

喷管入口条件采用压力入口，数据由自由射流

实验得到，其总压曲线如图 4所示［13］。理论上气体组

分会随着总压大小变化，采用平衡态的组分来作为

喷管入口条件进行简化考虑，利用最小自由能法对

推进剂燃烧产物进行热力学计算，得到入口组分的

含量及质量分数，如表 1所示。数值计算的初始条件

为标准大气状态，静压为 101.325kPa，静温为 300K，
N2和 O2的质量分数分别为 79%，21%。固体燃气发

生器和喷管壁面采用绝热壁面边界条件，发射筒壁

面和底座采用对流换热壁面边界条件。

采用有限体积法对控制方程进行离散，选择稳

定性较好、计算速度较快的 SIMPLE耦合形式。压力

梯度项采用二阶格式离散，动量方程的差分格式均

采用二阶迎风格式，湍流输运方程的差分格式采用

一阶迎风格式，各项残差收敛精度为 1×10-4，计算步

长为 40μs。

Fig. 4 Curve of total pressure

Table 1 Species and mass fraction of nozzle inlet

Species
Mass fraction

H2O
0.004

CO
0.564

H2

0.05
CO2
0.002

N2
0.26

HCl
0.12

对于包含多组分燃烧的非定常工程问题，数值

计算的精度对网格大小和质量有较强的依赖性，因

此有必要进行网格无关性检验。选取三种网格密度

进行弹射过程数值计算，工况 A为 2.19万，工况 B为

5.95万，工况 C为 9.97万。以工况 C为基准，对 A、B

工况下监测点 P在 0.1t0和 0.5t0时刻的压力和温度载

荷进行相对偏差计算，如表 2所示。其中，p和 p c分别

表示监测点压力和燃气临界压力，T和 T c分别表示监

测点温度和燃气临界压力，t0为推进剂燃烧完全所用

时间。

Table 2 Mesh independence test

Condition
A
B

0.1t0
|p - pc |/pc
0.96%
0.69%

|T - T c|/T c
1.0%
0.44%

0.5t0
|p - pc |/pc
0.34%
0.15%

|T - T c|/T c
0.19%
0.08%

从对比结果上看，三种网格工况下 P点的压力和

温度载荷相对偏差不超过 1%，考虑到计算效率的需

要，选取 2.19万网格作为计算对象。

为验证前文数值模型及方法的可靠性，将数值

计算与飞行试验数据［13］（无量纲化）进行对比，如图 5
所示。从图 5（a）可看出，对于初始压力波峰，实验值

为 0.83p0，计算值为 0.84p0；对于二次压力波峰，实验

值为 0.78p0，计算值为 0.79p0。从图 5（b）可看出，对于

温度波峰，实验值 0.94T 0，计算值为 0.94T 0。对于压

力和温度曲线，计算值与实验值趋势一致，最大误差

为 1.2%，表明所建立的数值计算模型具有较高的可

Fig. 5 Calculation and experiment values of load at point P
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信度。

3 结果与讨论

3.1 环形腔平滑压力的流场机理

为研究环形腔结构对燃气弹射内流场的影响，

选取在 0.05t0，0.1t0，0.2t0和 0.3t0时刻下，对有无环形

腔工况的 HCl和 O2质量分数云图进行分析，结果如

图 6（无环形腔）和图 7（有环形腔）所示。其中，图 6、
图 7的左侧为 HCl质量分数云图，右侧为 O2质量分数

云图和流线图。

HCl仅存在于燃气成分中，所以 HCl的空间分布

可以用于表征燃气的空间分布和扩散状态；O2质量

分数的空间分布可以表征二次燃烧的剧烈程度。结

合图 1（b）和图 6（a）、（b）可见，在 0t0～0.1t0时段，无环

形腔工况下，燃气射流在导流锥分流与导向作用下，

一部分燃气在导流锥下方形成较小的顺时针回流

区，另一部分燃气呈贴壁射流沿发射筒壁面向尾罩

方向运动，形成较大的逆时针回流区，在两个回流区

交界面上形成一个剪切层，导致二次射流区域存在

明显的温度梯度，此时燃气射流沿底座和筒壁面运

动，并不断“卷吸”初容室内氧气发生剧烈二次燃烧

现象，筒内氧气量迅速下降、压强迅速上升；在 0.1 t0
～0.2t0时段，随着尾罩的运动和燃气的回流，燃气开

始向上和向发射筒中心轴线方向扩散，此时筒内压

力继续上升，并在 0.2 t0 时刻达到峰值，如图 5（a）所

示；在 0.2t0～0.3t0时段，燃气已基本“吞噬”整个初容

室，如图 6（c）、（d）所示，随着导弹的加速运动，初容

室容积开始快速增加，由于总压曲线的压力增加速

率小于筒容积增加引起压力减小的速率，筒内压力

开始出现下降，如图 5（a）所示。

结合图 1（c）和图 7（a）、（b）可见，在 0～0.1 t0 时
段，环形腔工况下，弹射初始阶段，燃气向上扩散并

遇到环形腔阻挡，出现涡的破碎与分裂，大部分燃气

在环形腔和导流锥下方分别形成顺时针和逆时针回

流区，少部分燃气沿燃气发生器壁面向尾罩方向运

动，反射向下形成逆时针回流区。在 0.1 t0～0.2 t0 时
段，燃气首先将环形腔底部氧气消耗殆尽，而后大量

燃气开始溢出并向尾罩和发射筒壁面方向扩散，同

时被阻挡的燃气量也在增加，如图 7（c）所示。在

0.2 t0～0.3t0时段，燃气逐渐“吞噬”整个初容室，由于

环形腔结构细长，使得燃气不易完全渗透进入，所以

腔内仍然储存较富足的氧气，并在中后期持续发生

二次燃烧，如图 7（d）所示。

图 8为有无环形腔两种工况在 0.1t0时刻燃烧组

分 H2，H2O，CO和 CO2的质量分数云图，其中左半轴为

无环形腔隔板云图，右半轴为有环形腔隔板云图。

Fig. 6 Flow contours of experiment equipment at 4 different times

Fig. 7 Flow contours of ring cavity at 4 different times
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由图 8可见，当无环形腔时，H2和 CO质量分数主要集

中在导流锥下方和发射筒壁面，由于二次燃烧作用

导致质量分数低于喷管入口。H2和 CO与 O2发生化

学反应生成 H2O和 CO2，所以 H2O和 CO2的质量分数

云图非常相似，二次燃烧主要集中在该区域；当布置

环形腔时，相对于无环形腔工况，导流锥和环形腔下

方 H2和 CO的质量分数上升，H2O和 CO2的质量分数

降低，这说明大量的燃气被阻挡在环形腔下方区域，

二次燃烧得到了有效的抑制，其区域主要集中在固

体燃气发生器壁面附近。

从以上分析可见，环形腔对燃气起到了明显的

阻挡作用，同时对燃气和氧气形成有效隔断，使得发

生二次燃烧出现明显滞后。障碍腔具有储存氧气的

功能，一方面可以减少前期参加二次燃烧的氧气量，

从而减小初始压力冲击；另一方面储存的氧气在

0.2 t0 后持续发生二次燃烧增压，以补充因发射筒容

积增大而引起的压力快速衰减。如图 9（a）所示，实

验装置的氧气消耗殆尽时刻约为 0.23t0，而布置环形

腔后延长至 0.8t0 时刻，二次燃烧特性在时间维度能

够有效展开，从而导弹底部压力双峰冲击得到平滑，

如图 9（b）所示。

3.2 环形腔结构参数对平滑效果影响

如图 10所示，环形腔的结构参数有：布置高度

H、环形半径 R、长度 L和角度 θ。为得到环形腔结构

参数对燃气弹射压力冲击平滑效果的影响规律，现

以 H=300mm，R=100mm，L=700mm和 θ=0°为结构参

数的基准工况，采用解耦的方法分析 4个结构参数横

向变化引起的载荷变化规律。

如图 11（a）所示，随着布置高度 H的增加，弹底

压力峰值呈现先增加后减小的趋势，曲线平稳度相

差不大，在弹体承压范围之内应尽可能使推力最大

以提高弹射效率。此外，环形腔布置过低可能会引

起与燃气射流的激烈碰撞，造成筒底压力载荷的震

荡，不利于场坪承载；若布置过高会导致发射筒初容

室内空间不足，燃气回流紊乱，综合考虑选择 H=
300mm。

如图 11（b）所示，随着环形半径 R的增加，初始

压力冲击波峰逐渐减小，到达 R=100mm时平滑度最

优。这是当 R过小时，腔内储存的氧气较少，且腔口

狭窄使得燃气渗透困难，前期二次燃烧仍然很剧烈，

导致初始冲击波峰较大；当 R过大时，腔内储存的氧

气过多，超过了理想的平衡值，前期二次燃烧动力不

足，中后期持续释压，导致弹底压力曲线平滑效果不

佳。综合考虑选择 R=100mm。

如图 11（c）所示，随着长度 L的增加，初始压力冲

击波峰逐渐减小，当 L=1000mm时对压力冲击平滑效

果最优。因为 L的长短直接决定环形腔内储存的氧

气量，L过长和过短均会导致氧气量在时间维度消耗

Fig. 8 Mass fraction contours of different species at 0.1t0

Fig. 9 Curves of O2 mass fraction and missile-bottom pressure
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的不协调，二次燃烧特性不能充分被利用，使得弹底

压力曲线不理想。

如图 11（d）所示，当角度 θ为负，即环形腔向内收

缩时，初始压力冲击会略微增强，随着角度的扩张，

平滑效果越来越优，到达 θ=2°时平滑效果最优。当

角度 θ=4°时，很明显可以看到前期二次燃烧强度较

弱，中后期弹底压力还在持续上升，所以角度 θ对平

滑度具有较重要的调控作用。

Fig. 10 Structure parameters of ring cavity

3.3 结构参数的次序优化及内弹道性能分析

由 3.2节的分析可知，环形腔的 4个结构参数中，

首先确定的是布置高度 H的大小，因为其直接关系

到环形腔底部是否与燃气射流碰撞，以及筒内燃气

回流区域形状和大小，对流场结构影响较大，应根据

初容室空间大小合理进行布置；其次，环形半径 R直

接决定腔口大小，进而影响燃气的渗透程度，同时 R

过大一方面会使得环形腔结构受射流冲击极易引起

大变形，同时也会引起燃气回流区域过于狭窄，不利

于流场结构的稳定，应选择合适大小；长度 L是直接

决定腔内氧气量，在选择合适的 H和 R后，其可作为

调控弹底压力曲线平滑效果的主要结构参数；最后，

将角度 θ向内收缩或向外扩张进行微调，可使弹底压

力曲线完全达到理想的内弹道设计曲线。按照上述

优化次序，结合 3.2节中分析结果，首先依据初容室

空间几何约束，确定 H=300mm，R=100mm，再以长度

L作为调控弹底压力曲线平滑效果的主要结构参数，

并对收缩或扩张角度加以微调，通过多次解算和调

整，确定了 L=700mm，θ=2°。
图 12（a）、（b）和（c）分别为无环形腔与环形腔优

化参数工况下导弹加速度、速度和位移曲线对比，数

据由 UDF对尾罩实时监测写出。其中，a0 为导弹允

许的加速度最大值；v0 为导弹设计速度最大值；l0 为

发射筒全长，导向段筒长为 0.885l0。

Fig. 11 Time curves of missile-bottom pressure under 4 different conditions
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Fig. 12 Internal ballistic curves of missile

由图 12（a）可见，优化环形腔结构参数后，弹底

加速度基本上达到了理想的设计曲线，匀加速时长

约为 0.5 t0，最大加速度由 0.907 a0 减小至 0.823 a0，
减小了 9.26%。由图 12（b）可见，无环形腔时导弹

出 筒 速度为 0.969 v0，布置环形腔工况的出筒速度

为 0.929v0，降低了 4.13%，满足设计出筒速度在：0.84
v0～v0。而图 12（c）中，同一时刻，无环形腔的导弹位

移大于有环形腔，说明有环形腔时，二次燃烧在更小

的空间内发生，若不考虑环形腔的作用，在含氧量确

定的情况下，更小空间内的氧气浓度更大，二次燃烧

反应更加剧烈，燃气内能相对增加，不考虑能量转化

率的差异，内能转化的动能也应相应增加，但燃气在

环形腔上的撞击、反射，以及涡的破碎、分裂引起的

复杂波系结构变化，导致了部分能量的损失，造成动

能减小，弹体运动速度减小，与图 12（b）描述相符；无

环形腔时，导弹出筒时间为 0.959t0，布置环形腔后出

筒时间为 0.983t0，延迟了 2.5%。

4 结 论

本文采用 RNG k-ε湍流模型和有限速率/涡耗散

燃烧模型，建立了耦合导弹运动和二次燃烧的低燃

温弹射数值模型，分析了环形腔平滑弹底压力冲击

的流场机理及其结构参数对平滑效果的影响，得出

如下结论：

（1）从流场特性上看，增加环形腔改变了燃气的

流动轨迹，无环形腔时燃气主要沿底座和发射筒壁

面向尾罩方向扩散，而后“吞噬”整个初容室；有环形

腔时，燃气首先“吞噬”环形隔板下部区域，而后向固

体燃气发生器壁面扩散，最后向尾罩和发射筒壁面

运动。

（2）从平滑压力曲线的流场机理上看，环形腔的

阻挡作用使得二次燃烧进程沿时间维度展开，氧气

组分消耗速率变慢。障碍腔内储存的氧气可以减弱

前期燃烧的剧烈程度，并在 0.2t0 后持续发生二次燃

烧增压，以补充因发射筒容积增大而引起的压力快

速衰减，从而平滑压力曲线。

（3）环形腔 4个结构参数中，首先根据初容室空

间几何约束可大致确定布置高度 H和环形半径 R，而

后将长度 L作为调控弹底压力曲线平滑效果的主要

结构参数，最后将角度 θ向内收缩或向外扩张进行微

调，可使弹底曲线逼近理想设计曲线。

（4）当 H=300mm，R=100mm，L=700mm 和 θ =2°
时，能有效平滑压力曲线，基本消除双峰冲击，相对

于 实 验 装 置 工 况 ，弹 射 过 程 的 加 速 度 峰 值 减 小

9.26%，出筒速度减小 4.13%，出筒时间延长 2.5%。
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