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摘 要：为了研究质量轻便、结构紧凑的固体冲量发动机，提出以微气孔球形推进剂作为能量材、

以对流爆燃形成高内压为模式的脉冲动力方案。通过分析不同推进剂密度、长度、点火药量和膜片形式

等因素，得到了大喉燃比发动机中球形装药爆燃诱导条件；根据球形装药爆燃特性，通过数值模型研究了

新型爆燃冲量发动机的内弹道与流场特性。结果表明：装药长度、装药密度和点火药量均对发动机中爆燃现

象的出现有明显影响，较长装药、较小装药密度和较大点火药量均利于诱发对流爆燃；微气孔球形药在发动

机燃烧室内燃速与压力规律以分段的指数燃速形式出现；初步论证了一体式爆燃脉冲发动机的实用潜力。

关键词：固体冲量发动机；微气孔球形推进剂；喉燃比；对流爆燃；点火内弹道

中图分类号：TG156 文献标识码：A 文章编号：1001-4055（2022） 08-210232-08
DOI：10.13675/j.cnki. tjjs. 210232

Simulation and Experimental Analysis of Interior
Ballistics of Deflagration Pulse Rocket

GUAN Dian1,2，LI Shi-peng2，LI Yong-sheng3，GUO Ya-wen2
（1. Beijing System Design Institute of Electro-Mechanic Engineering，Beijing 100854，China；
2. School of Aerospace Engineering，Beijing Institute of Technology，Beijing 100081，China；

3. Dynamic Machinery Institute of Inner Mongolia，Hohhot 010010，China）

Abstract：In order to study the lightweight and compact impulse solid rocket motor，a new integrated im⁃
pulse-rocket solution was proposed，which uses the ball powder with micropores as the energy material and
builds the high-pressure internal ballistic by inducing convective deflagration of grain. By analyzing grain densi⁃
ty，grain length，ignition charge，and diaphragm form，the deflagration induction conditions of the ball powder
with micropores were obtained in the rocket with a large throat-to-burning surface ratio. Based on the deflagra⁃
tion characteristics of the ball powder with micropores，the trajectory and flow field characteristics of the new inte⁃
grated impulse rocket were both demonstrated. The results show that the grain length，the grain density，and the
amount of ignition charge all have a significant effect on the appearance of the deflagration，the longer grain
length，the smaller grain density and the larger amount of ignition charge are beneficial to inducing convective
deflagration. In the chamber of the rocket，the dependence of the micropore ball powder’burning rate on local
static pressure over a useful range of pressures is governed by segmented exponential burning rate. It is prelimi⁃
narily demonstrated that the possibility of high-pressure operation of the new impulse-rocket.
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1 引 言

精确打击能力是未来先进导弹的基本特征之

一，高速导弹在飞行过程中不断修正飞行轨迹和姿

态进而完成对目标的准确追踪。固体脉冲发动机组

在弹轴的垂直方向施加一个短脉冲力，可以实现快

速精准的飞控操作［1-3］。目前，固体脉冲发动机在

ENTRI微型发动机系统［4］、MMA微型发动机［5］、“龙”

式反坦克武器导弹系统以及 ICM脉冲控制发动机

组［6］中均得到了运用。其中 ENTRI，MMA微型发动

机和“龙”式反坦克导弹的内弹道参数如表 1所示，由

表 1可发现：上述脉冲发动机都具有短时快响应、高

内弹道压力、脉冲式冲量输出等动力特点。在保证

脉冲发动机优点的基础上，为了进一步减轻发动机

重量，提高发动机空间分布密集度，本文探索性地提

出了以微气孔球形装药中诱发爆燃为能量来源和去

喷管一体化结构的发动机方案，用以满足快响应、高

压力、轻质量的要求。

微气孔球形发射药，外形呈球扁形或球形，从结

构上看，其表面和内部含有大量微气孔，具有制备工

艺简单安全、易损性低的轻量化的特点［7-9］，其与密实

型含能材料燃烧的最大区别是对流燃烧模式。Ka⁃
gan等［10-11］和蔺向阳等［12］研究已经发现当多孔含能材

料的燃烧压力差超过特定的临界值，燃烧方式将从

密实型含能材料的热传导型燃烧转变为对流型传热

的爆燃，爆燃火焰前沿的预热区可导致局部自点火。

多气孔化便成为了提高推进剂燃速的有效途径之

一。因此改变传统发动机推进剂通过低速扩散/预混

燃烧和喷管建压的动量输出方式，利用微气孔球形

药对流爆燃的特性给脉冲发动机提供预定冲量推力

这一设想从原理角度是可行的。

本研究结合动力系统需求，考虑对流爆燃的形

成特点，采用大喉燃比（喉部面积与推进剂面积之

比）发动机，寻找诱导微气孔球形推进剂实现主体高

压输出的条件。基于试验结果提出了一种新型爆燃

冲量发动机结构，进行内弹道模拟，探究该新型冲量

发动机的潜力。

2 试验方案

为了建压，传统喉燃比（S喉部/S燃面）通常在 0.1~
0.01量级，本文采用喉燃比为 0.25的发动机进行试验

（如图 1所示），以分析球形装药脉冲发动机在大敞口

条件下点火内弹道性能。

图 1为发动机整体结构，其中包括喷管、燃烧室、

密封垫片、推进剂、推进剂包覆层、喷喉和转接头。

图 2为发动机试验图。

根据试验工况需要

d1= 12d2；d3=d2-2mm；L=50，55mm。

3 试验结果与分析

3.1 试验现象分析

图 3为出现高压过程实验组。发动机内压力曲

线在初期平缓上升，而后急剧升高，未出现明显平台

阶段，压力峰值介于 37~49.5MPa，推力段时间在 10 ~

Fig. 2 Platform of the rocket test

Fig. 1 Cross-sectional view of the overall structure of the

rocket
Table 1 Internal ballistic parameters of the typical impulse-

rocket

Type
ENTRI
MMA
BGM-77

Impulse/（N·s）
56
35.5
331

Time/ms
18
12.76
18

Peak pressure/MPa
81
58.1
-
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15ms。这表明在喉燃比为 0.25时，借助微气孔球形

推进剂，发动机依然可以实现快响应与高速建压，区

别于常规推进剂需要小喉燃比才可实现的建压过

程。在压力峰值附近时刻，高速摄影记录的外流场

火焰整体结构表明：高温高压射流主体明亮且外缘

结构光顺，发动机出口边缘有交替出现的激波与膨

胀波结构，并伴随着明显卷吸现象。火焰流动具有

高温高速特性，结合发动机内高压和快速升压的出

现，推测发动机内微气孔球形推进剂在高压诱导下，

在推进剂间隙存在燃气侵入，对流传热加速内部燃

烧并引起高压，而局部高压与流动和燃烧耦合致使

发动机内表现出持续增压，燃烧加剧。

图 4为未出现高压过程实验组。发动机内压力

曲线上升较为缓慢，压力曲线出现了明显的多峰现

象 ，峰 值 压 力 介 于 1.2~3.5MPa，仅 为 高 压 测 试 组

2.5%~10%。从高速摄影记录的外流场火焰整体结构

上看，外流场火焰整体呈现发散状，带有明显火星，

没有形成团状或光顺火焰，没有出现类似图 3中激波

结构。结合外流场与压力内弹道曲线推测：推进剂

空隙直径小，表层燃烧产生的热量主要通过热传导

作用在推进剂表层燃烧，侵入到未反应材料中热流

较少，整体由于以热传导燃烧为主，燃烧速度较慢，

致使有推进剂还未点燃时就已飞出，形成火星。同

时，由于 1~5组试验所用发动机结构尺寸一致，这意

味着所选用发动机装药密度、点火药量、长度以及膜

片材质对是否能诱导出“大燃喉比”下高背压的出现

存在着影响，下一节将对诱导条件进行进一步比较

分析。

3.2 重点试验组分析

有效对流爆燃现象试验组出现在第 1，2和 3组，

第 4组由于未出现明显对流爆燃现象作为对比组，其

试验过程物理参数如表 2所示。

由于该试验为高速瞬变试验，对流爆燃现象出

现时内弹道压力急剧升高，且出现高压峰值，为了便

于分析，将以下将各组试验的峰值时间点统一为横

坐标 0点，横坐标正负不代表时间正负，数值大小代

表时间变化。

第 1组和第 2组在装药密度和点火药量上一致，

而装药长度和膜片材质的选择不同。在装药长度

上，第 1组的装药长度略长于第二组；在膜片使用上，

第 1组采用胶片，第 2组采用铝片。图 5为第 1组和

第 2组内弹道曲线对比图，从图中可以发现：在压力

激增段前，燃烧室内压强第 2组出现了高于第 1组的

时段，考虑到第 2组试验所采用的铝片较胶片具有更

大剪切强度，膜片保压作用会略微增加燃烧室内压

力。在压力激增段，第 1组和第 2组内弹道和升压速

Fig. 3 High-pressure emergence experimental groups

Table 2 Experimental group parameters

Experiment
1
2
3
4

Grain density/（kg/m3）
370
370
400
620

Ignition charge/g
0.6
0.6
0.9
0.6

Grain length/mm
55
50
55
55

Closer material
Plastic flake

Aluminum flake
Aluminum flake
Plastic flake
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率几乎一致，而第 2组的峰值压力略低于第 1组。由

于该装药燃速极快，内弹道压力未出现平台期，装药

量对内弹道的影响表现在峰值压力上，因此出现如

图 5中装药长度影响峰值大小的现象：装药长度越

长，峰值压力越大。

第 1组和第 4组在点火药量和膜片使用以及装

药长度上一致，但第 4组所用装药密度比第 1组所用

装药密度大，意味着第 1组装药孔隙率更大。图 6为
第 1组和第 4组内弹道曲线对比图，从图中可以发

现：在相同的装药长度下，第 4组试验没有出现明显

的压力激增，而第 1组试验出现了极高压力峰值。产

生这种现象的原因是：推进剂堆积密度越大，孔隙直

径越小，传火速度降低，多孔推进剂表层燃烧产生的

热量主要通过热传导作用传递到未反应材料中，将

材料预热至点火温度。当球形装药以热传导燃烧为

主时，燃速较慢，所以出现第 4组中压力上升较低的

现象；推进剂堆积密度越小，孔隙直径越大，当气体

压力超过某一阈值时，大量高温气体进入孔隙，快于

热传导预热加热甚至点燃未反应材料，推进剂整体

燃烧形式以对流燃烧为主，燃速快，进而诱发“高压

过程”出现，因此出现第 1组中压力极高的现象。

第 1组和第 3组在装药长度上一致，第 3组所用

装药密度略大于第 1组，所用点火药量为第 1组 1.5
倍。图 7为第 1组和第 3组内弹道曲线对比图，从图

中可以发现：在相同的装药长度下，第 1组和第 3组
试验同时出现压力激增，相比而言，第 1组试验压力

峰值低于第 3组试验，由于两者装药密度相差较小，

孔隙率相差较小，高温推进剂在空隙间的热对流并

未受到较大影响，因此，更大的点火药质量能诱发更

高的初始压力，增强初始燃气侵彻作用，使得燃烧效

率提高。最终，对推力与时间过程积分获得第 3组比

冲 67N·s，第 1组比冲 40.3N·s。因此可以推测：点火

药量越多，更容易诱发“高压过程”出现，不仅使得发

Fig. 4 Experimental groups without high-pressure

Fig. 5 Comparison of pressure-time curves of experiment 1

and experiment 2

Fig. 7 Comparison of pressure-time curves of experiment 1

and experiment 3

Fig. 6 Comparison of pressure-time curves of experiment 1

and experiment 4
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动机峰值压力更大，而且使得球形装药燃烧效率

更高。

3.3 瞬态燃速辨识与分析

由图 1可知，推进剂装药结构简单，圆形燃面在

较小空间内等效于同时被点燃，依据装药物理性质

以及试验测试压力 p（t），依据下式（1）~（7）推导，可获

得球形推进剂在燃烧室内等效质量流量 ṁ。

V c
Γ 2 c*2

dp
dt = (1 - ε ) ṁ -

pA t
c*

（1）
式中 Vc为瞬时自由容积；At为喉部直径；ε为燃气密度

与推进剂密度比。

V c A ( t ) = B ( t ) ṁ - C ( t ) （2）
其中

Vt = t2 = Vt = t1 + ∫0Δt ṁρp dt
A ( t ) = 1

Γ 2 c*2
dp ( t )
dt

B ( t ) = 1 - p ( t )
RT f ρp

C ( t ) = p ( t ) A t
c*

利用试验测得压力数据 p ( t )，使用三点微分法求

解
dp ( t )
dt ，提高微分精度。

对于
dp ( t = 1)

dt ：

dp ( t = 1)
dt = 1

2Δt [-3p ( t = 1) + 4p ( t = 2 ) - p ( t = 3) ]
（3）

对于
dp ( t = i )
dt ：

dp ( t = i )
dt = 1

2Δt [-p ( t = i - 1) + p ( t = i + 1) ]（4）
对于

dp ( t = iend )
dt

dp ( t = iend )
dt = 1

2Δt [ p ( t = iend - 2) -
4p ( )t = iend - 1 + 3p ( t = iend ) ]

（5）

对于式（1）到式（5）方程组进行数值解析

ṁ ( t = i ) = V ( t = i - 1) A ( t = i ) + C ( t = i )
B ( t = i ) - ΔtA ( t = i ) /ρp （6）

V ( t = i ) = ( ṁ ( t = i - 1) + ṁ ( t = i ) )Δt2ρp + V ( t = i - 1)
（7）

其中

ṁ ( t = 1) = 0
V ( t = 1) = V0

r = ṁ
Ab ρp

（8）
式中 Ab为燃面面积；ρp为推进剂密度；r为推进剂表观

燃速。

考虑到微气孔球形药燃烧速度可能存在的特殊

性，在式（1）中未对其燃速规律特性进行直接描述，

而是使用等效质量流量表征。在获得等效质量流量

后，通过式（8）转化为燃速规律，并做对数处理，如图

8的 1，2和 3组燃速/压力对数图所示：微气孔球形药

在发动机燃烧室内表观燃速模型基本符合 lg（r）=
lg（a）+nlg（p）等效形式（即 r=apn），燃速 r单位 m/s，压
力 p单位MPa，其中压力指数 n>0.88。

三组装药均出现明显的三区域燃烧特性，分别

为低压区域Ⅰ、过渡区域Ⅱ和高压区域Ⅲ。在区域

Ⅰ中，lg（r）=lg（a）+nlg（p）的线性特征明显，瞬态燃烧

的燃速离散性较小，这意味着在低压区域外界对微

气孔球形药的燃烧影响较小；在区域Ⅲ中，高压段瞬

变燃烧时，燃速变化波动相对较大，相对低压区域稳

定性降低。由于第 3组装药密度略大于第 1组和第 2
组，装药孔隙率略小，在低压区域Ⅰ，燃速略小于另

外两组。但由于第 3组装药较长，点火药量最大，使

得初始点火压强较大，加强初始燃气侵彻作用，形成

燃烧室内初始高压，对火焰在推进剂内渗入深度影

响加大，从而产生更大的表观燃速，因此出现了第 3
组试验中高压区域Ⅲ中燃速较大的现象。

推进剂爆轰燃速约为 5000~7000m/s［13-14］，正常固

体推进剂燃速量级约为 0.1m/s［15］，而在本次试验中三

组试验推进剂燃速在 30~80m/s，说明试验中关于密

度、堵盖以及点火装药量的控制促使大燃喉比发动

机内球形装药被诱导以爆燃形式燃烧，燃速介于普

通燃速和爆轰燃速之间，工作时间处于 10~30ms量
级。上述试验结论将用于下文一体式爆燃发动机内

弹道论证中。

Fig. 8 Logarithmic graph of transient burning rate

characteristics of experiment 1, 2 and 3
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3.4 一体式冲量发动机内弹道模拟

爆燃是一种瞬时性极强的强能量释放过程，危

险性较大，在将其运用到动力系统上时，需进行一系

列的基础试验，探索相关规律，目前国内外还未有相

关方面的研究。

图 9为一体式爆燃脉冲发动机结构示意图，该发

动机特点是：省去传统冲量发动机的拉瓦尔喷管结

构，将燃烧室与出口设计成一体式锥面结构，从而密

集发动机阵列分布以提高总冲；利用球形装药爆燃

特性与扩张式燃烧室结构实现冲量输出。该型无喷

管发动机在装药使用和构型上，与文献［16］中使用

低燃速常规推进剂和装药“喷管”倒锥形收敛段技术

无喷管发动机的技术路径不一样。该发动机拟采用

尾部点火、堵盖保压的工作方式对推进剂进行点燃。

由于装药是内燃结构且无喷管结构，所以发动机出

口等效为喉部，该发动机出口与燃面比可做到上文

试验喉燃比程度。图 10为一体式爆燃脉冲发动机简

化后的物理模型及网格设置。

计算中使用到的主要物性参数为：燃气密度为

0.4g/cm3；燃气定压比热容为 1757J/（kg·K）；燃温为

2650K；比热比为 1.23；1kg推进剂燃烧产物基本组成

如表 3所示。

边界条件设置中环境边界采用压力出口，其中

环境温度为 300K，压强为 0.1MPa；推进剂表面第一层

网格采用质量、动量与能量源项加注的方式，详细内

容如下方程；其余边界采用绝热固壁。

质量源项

ṁ g = ρp Abapnc （9）
动量源项

ṁ gν g = ṁ 2
g

ρ g Ab
= ṁ gapnc

ρp
ρ g

（10）
能量源项

eg = ṁ gh = ṁ g cpgT g （11）
式中 ṁ g 为喷管入口处燃气质量流量；ρp为推进剂密

度；apnc 为固体推进剂燃速；Ab为燃面面积；ρg为燃气

密度；cpg为燃气定压比热；Tg为燃气温度。

求解器采用压力基求解器，离散方法使用二维

轴对称模型离散空间，湍流模型采用标准 k-ε模型。

采用 PISO算法对压力和速度进行解耦。空间项离散

精度为二阶，时间项离散精度为二阶，初始环境压力

为 0.1MPa，初 始 环 境 温 度 为 300K，时 间 步 长 取

0.05µs。
由上一节试验研究可以发现，当外界激发燃烧

转爆轰时，球形装药的表观燃烧指数 n大于 0.88。基

于这一发现，为了研究燃烧转爆轰在无喷管发动机

内的燃烧特性，假设仿真中的推进剂表面全部点燃，

并以较高的燃烧指数的形式形成燃烧。以图 10所示

发动机结构对 n=0.8，0.85，0.87，0.885，0.9，0.95时进

行仿真模拟，分析模型羽流结构和内弹道压力变化。

图 11为不同压力指数下发动机内流道中心位置

点火过程压力变化，可以发现：燃速指数 n=0.8时，在

Fig. 9 Schematic diagram of integrated deflagration pulse

rocket

Fig. 11 Pressure-time curves of the center point in the

deflagration pulse rocket under different n

Fig. 10 Schematic diagram of calculation domain and

boundary conditions

Table 3 Main components of exhausted gas

Species
Component/mol

CO2
5.64

CO
15.90

H2O
9.32

H2
3.99

N2
4.64
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初始时候，压力上升到 0.5MPa左右，而后开始下降。

随着压力指数 n的增大，当 n=0.87时，压力峰值增大

到 1.3MPa左右，压力而后降低，但是压力下降速率较

n=0.8时的下降速率降低，说明随着指数 n的增大，有

压力峰值平台出现的可能。当 n=0.885时，压力先较

快增大，而后缓慢上升，在所计算时间内，没有出现

下降趋势，表明压力出现正向积累，这种情况可以理

解为爆燃出现的过渡状态。当 n=0.9或 0.95时，压力

呈类指数状态急剧上升，升压速率持续增大，发动机

出现稳定爆燃现象。

图 12为 n=0.8和 n=0.9时一体式发动机羽流特征

云图和马赫数云图。可以发现：在 n=0.8时，开始时

刻燃面全部点燃，燃气燃烧逐渐填充内部流道，由于

内部流道呈锥形设计，底部截面积较小，燃气率先填

充满底部，对于端面燃面，由于其初始泄流面积较

大，建压没有内部燃面快，燃气生成量相对较低。n=
0.8时，射流整体呈柱状喷射结构，与试验 4和试验 5
中羽流特征类似，说明此时燃气动能较小；另一方

面，由马赫数云图可以看出：除了初始阶段燃气出口

处于超声速外，在装药燃面中后期流道内速度低于

声速，不利于发动机动量输出。n=0.9时，由速度云图

可以看出：燃烧室内部流道对燃气起到加速作用，射

Fig. 12 Jet characteristics of the intergrated rocket when n=0.8 and n=0.9
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流高速喷出，且在装药点燃中后期，速度呈增强趋

势，有利于发动机动量输出；同时，流场结构可看到

明显激波，羽流呈发展式膨胀，与试验 1、试验 2和试

验 3中羽流特征类似。从上文压力瞬变关系以及羽流

变化可以看出：当球形装药爆燃特性被激发时，使用

该新型发动机结构具有作为冲量发动机的工程潜力。

4 结 论

本文通过研究，得到如下结论：

当发动机出现对流爆燃现象时，外流场火焰边

缘较为光顺，高温高压射流在出口形成较强烈激波，

并伴随明显卷吸现象。发动机内未出现对流爆燃现

象时，对于外流场火焰，整体火焰结构呈现发散状，

带有明显火星，没有形成团状或光顺火焰，同时有未

燃推进剂飞出，形成飞溅火星。

装药长度、装药密度以及点火药量均对对流爆

燃的出现有明显影响。较长装药长度有利于诱发对

流爆燃，较小装药密度有利于诱发对流爆燃，较大点

火 药 量 有 利 于 诱 导 对 流 爆 燃 并 提 高 发 动 机 工 作

效率。

微气孔球形药在喉燃比为 0.25的发动机内可被

激发实现对流爆燃，装药表观燃速基本符合分段型

指数燃速形式。

新型一体式冲量发动机在微孔球形药被诱发爆

燃后可有效实现高压的建立与高速射流的形成，具

有明显的工程实用潜力，对于密集化阵列分布以提

高系统总冲与减轻系统重量具有积极意义。
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