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摘!要!为了有效实现单兵火箭武器的燃气消焰!可以从火箭发动机的结构原理设计上加以改 进%文 中 根 据

单兵火箭武器的消焰机理!给出燃气消焰的结构设计方案#同时搭建试验平台进行消焰装置的试验研究#根据

试验装置及装药条件!建立内弹道数 学 模 型 并 进 行 数 值 模 拟%试 验 测 试 结 果 与 数 值 模 拟 数 据 有 较 好 的 一 致

性!证明该燃气消焰的方法是可行的%研究结果对未来单兵火箭武器的设计与试验有很大的指导作用%
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#!引言

单兵火箭武器发射过程中!火箭发动机工作

时会产生长长的后喷火焰’火红的闪光和震耳欲

聋的噪声!使火箭武器的发射存在声’光’焰’烟

等较大的 缺 陷(=)%现 今 较 为 先 进 的 单 兵 火 箭 武

器’单兵便携式 导 弹!具 有 火 箭 燃 气 消 焰 性 能 的

有瑞典AJ[PH’美 国 7@!I[’德 国*铁 拳+系 列

等%其中尤以 AJ[PH的液体消焰原理的 应 用

较为突出!火箭 发 射 时 后 喷 液 体!发 射 筒 后 形 成

水雾!可以有效 抑 制 火 箭 发 射 存 在 的 缺 陷!并 且

这种消 焰 原 理 已 被 多 数 单 兵 便 携 式 导 弹 所 采

用(!Z#)%据查资料!国内对这方面的研究还未见

报道%

文中主要通 过 对 已 有 单 兵 火 箭 武 器 消 焰 机

理的认识!结合文献([)所 述 的 气 液 同 轴 喷 雾 的

物理模型!给出 新 的 结 构 设 计 方 案!然 后 在 试 验

研究及数 值 模 拟 的 基 础 上!对 设 计 方 案 加 以 验

证!证明消焰方案的可行性及可靠性%

$!试验研究

=$燃气消焰方案%火箭发动机工作时!火药

燃气从中心喉道喷出!高压液体从环绕喉道的一

圈小孔喷射!然 后 在 气 液 混 合 室 内 混 合 流 出!通

过气液混合流动实现燃气消焰的目的%

!$试验 研 究 方 案%试 验 的 测 试 内 容 包 括 对

燃烧室壁面压 力’贮 液 室 壁 面 压 力’发 动 机 底 部

所受推力的测量#为了能较好地体现液体的消焰

" 收稿日期!!$$>Z$?Z=#
作者简介!武瑞清"=">!Z$!男!内蒙古临河人!助理工程师!硕士!研究方向&固体火箭发动机以及内外弹道数
值计算%
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作用!试验设计 为 发 动 机 工 作 到 近 一 半 时 间!液

体喷射完!之后 为 单 纯 燃 气 喷 射!尾 喷 流 场 的 流

动情况由高 速 摄 影 拍 摄"燃 气 消 焰 装 置 的 总 体

结构及测试系统配置如图=所示"

#=$中间底%#!$燃烧 室%##$活 塞%#[$贮 液 室%#?$雾 化 器%#%$

混合器%#@$喉 道%#>$点 火 具%#"$固 药 盘"%推 力 传 感 器 测

点%&燃烧室压力测点%$贮液室压力测点"

图=!燃气消焰装置总体结构及测试系统配置示意图

#$气液两相流场的测试结果及分析"高速摄

像拍摄的流场流动情况的时序截取照片见图!"

图!!气液两相流场流动情况时序照片

由高速摄影照片可以看到!后喷液体的消焰

作用是较为成功的"发动机点火后!Ui=;>##N4
燃气冲 破 点 火 具 流 出!Ui!;###N4封 堵 雾 化 器

的压 力 膜 片 破 裂!液 体 流 出%Ui[;>##N4时 刻

前!由于液体的 喷 射!从 气 液 两 相 混 合 流 场 的 流

动情况可以看出!有很明显的燃气消焰作用%Ui
[;>##N4时刻后!由 于 液 体 已 经 喷 射 完!之 后 只

有燃气流出!可 以 从Ui@;?$$#=?;%%@N4照 片

中看到 耀 眼 的 火 光 以 及 高 速 喷 射 的 燃 气!Ui
=>‘=%@N4时发射 药 已 经 燃 完!此 时 还 有 较 为 浓

密的烟流出"另 外!从Ui[;>##N4前 后 的 照 片

中可以看出!气 液 混 合 流 的 流 型 较 为 扩 散!而 单

纯燃气流的流 型 较 为 集 中!有 很 高 的 燃 气 流 速!
因此!消焰方案的设计在一定程度上还可以实现

单兵火箭武器的&有限空间内发射’"

%!数学模型

火箭发动机 工 作 过 程 的 数 值 分 析 主 要 是 内

弹道数值模拟"根据燃烧室中装药的具体条件!
为了方便给出燃气 的 一 维 非 定 常 加 质 运 动 控 制

方程!提出以下 基 本 假 设(火 药 燃 气 的 热 力 特 征

量为常数!并服从阿贝尔 诺贝尔状态方程%忽略

流动过程 中 燃 气 与 通 道 壁 间 的 摩 擦!不 考 虑 粘

性%药管采用表 面 点 火 温 度 准 则!对 于 同 一 网 格

点!管内外同时点燃%每根药管的形状)尺寸与性

质完全相同!燃烧规律也相同%不考虑侵蚀燃烧"

=$燃气流动控制方程
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式中(W/3C* 为点火器质量流率%WZ为燃气对装药单

位表面的反 向 热 流 率%1$ 为 装 药 初 温%1M4 为 火

药表面温度%G1 为对流传热系数"

!$贮液室液体喷射控制方程
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式中!VM 为活 塞 运 动 速 度"0S 为 贮 液 室 截 面 积"

+A 为 液 体 喷 射 流 量 系 数"0M 为 喷 口 截 面 积"N-
为活塞运动阻力"/M 为活塞质量#

#$火箭发动机推力计算公式

文中研究的火箭发动机为一维轴对称体%推

力由高速后喷燃气和液体射流提供#火箭发动机

推力定义为发动机固定不动时的情况%则发动机

轴向推力的计算公式为!

N(W/8J8%#>08%#&48%#>4C$ &#$

由于燃气及液体喷射出口为突扩截面%应考

虑总压损失#总压损失系数可用下式表示!

4#!
4#= (

=- 8
8>=-

!
# =-

0#=
0#& $! &[$

式中!0#= 为突扩通道大端截面积%0#! 为突 扩 通

道小端截面积#

[$补充方程

气体常数!5(5$’7H &?$

单位质量加质燃气的比焓!

G(+M1>V!’! &%$

单位质量推进剂的焓值!

"Y (" (#>V!’!>’’# &@$

B!数值方法

=$燃气流动控制方程的求解

一维非定常 加 质 流 动 控 制 方 程 的 求 解 采 用

麦克考麦克&7+1P’)N+16$预估(校正两步差分

格式离散求解%稳 定 性 条 件 采 用P;];X稳 定 性

准则#燃烧室网格划分如图#所示%横向9轴取等

间距网格%纵 向U轴 的 网 格 间 距 由 稳 定 性 准 则

确定#

图#! 燃烧室离散网格划分

燃气流动控制方程用矢量形式表示为!

8’’8U>8(’89()
式中!
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!$液体喷射控制方程的求解

液体喷射模型为一阶方程组%可以采用经典

龙格 库塔&5(*C0 b(22+$四阶精度公式求解#

求解过程中%应 保 证 龙 格 库 塔 的 求 解 步 长 与 麦

克考麦克的求解步长取其中的最小值#

#$初始条件

点火药采用#’ 小粒黑火药%药重%%?C#点

火药的装填采用自制点火药盒%点火流量孔用赛

璐珞膜片封 装%点 火 头 采 用 低 电 压 桥 式 电 发 火

头#发射药采用管状改性双基药&9A< #$%药重

=#$%>C#发射药的装填为多根管状平行 装 填%由

固药盘粘胶固定#

[$边界条件

喉道点火具 冲 破 及 贮 液 室 压 力 膜 片 破 裂 之

前%网格两端 均 采 用 固 壁 镜 面 反 射 法 处 理 边 界"

点火具冲破或压力膜片破裂后%右边界流出源项

分配到最后#个 网 格 点 上#数 值 边 界 条 件!在 边

界上采用半网格 方 法%设 置 虚 拟 点 与 内 点#解 析

边界条件!当右 边 界 为 流 出 口 时%若 流 动 是 亚 音

速的%则右端边 界 压 力 为 外 界 压 力%管 内 流 场 受

管外压力的影响"若 流 动 是 超 音 速 的%可 用 临 界

条件下的假设代替出口边界条件%管内流场不受

管外压力的影响#

’!计算结果及分析

图[(图?所示为点火后数值模拟结果#图中

时间 标 识!U= ($%=![N4%U! ($%=?>N4%U# (
$‘=>#N4%U[ ( $%!$?N4%U? ( $%!!#N4%U% (
$‘![=N4"坐标标识!9轴为燃烧 室 轴 向%代 表 燃

烧室长度"6轴为内弹道参数计算值#

图[显示了点火后不同时刻点火压力波 阵

面沿燃烧室轴向由 底 部 点 火 处 向 头 部 传 播 的 过

程#随着装药表 面 的 不 断 点 燃%燃 烧 室 底 部 压 力

上升加快%燃烧 室 内 的 压 力 梯 度 不 断 增 大#在U%
时刻%燃烧室底部压力峰值已达到$%!>7.+"图

?显示了燃气速度沿轴向分布规律#可以看出%速

)??=)
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图[! 压力沿轴向

变化曲线
!!

图?! 速度沿轴向

变化曲线

度峰值沿燃烧室底部逐渐向头部传播!对应压力

波向前递变的过程"负向速度峰值由压力波阵面

引起!不同时刻的负向速度传播和压力波递变相

联系"随着点火时间的增加!速度峰值越来越大!

在U%时刻!负向速度峰值已达到-!$%%>N#4"速

度沿9轴负向传播!取为负值"

图%$图@所示为点火具剪切后数值计算结

果"图中时间标识%U=($%?@?N4!U!($%%=#N4!

U#($%%?=N4!U[($%%>"N4!U?($%@!%N4!U%

($%@%?N4&坐标标识%9轴为燃烧室轴向!代表

燃烧室长度&6轴为内弹道参数计算值"

图%! 压力沿轴向

变化曲线
!!

图@! 速度沿轴向

变化曲线

图%显示了点火具剪切后不同时刻的压 力

分布规律"点火具剪切后!燃气开始流出!压力沿

轴线逐渐下降!且 压 力 在 左 边 界 较 高!出 口 端 较

低"U=时间点火具剪切后!压 力 分 布 逐 渐 趋 于 平

缓!燃气开始稳定 流 出&图@显 示 了 燃 气 速 度 沿

轴向分布规律"点火具剪切后!燃气开始流出!速

度呈正值!沿燃烧室轴向逐渐增大"在U=时刻!速

图>! 燃烧室测点压

力 时间曲线

度存 在 正 峰 值 为@>N#4!

在出口 处 跌 落"这 是 因 为

点火具 未 剪 切 时!燃 气 速

度沿燃 烧 室 轴 向 传 播!在

受到燃烧室头部固壁面的

阻挡反 射 后!速 度 反 向 传

播到燃 烧 室 底 部&点 火 具

剪切后!燃 气 急 速 膨 胀 由

喉道流出!出现速 度 值 跌 落 的 现 象"在 左 端 固 定

壁面处!燃气速度为零!只有燃气生成"

图>& 图=$所示为燃烧室测点压力曲线数

值模拟结果与试验值的比较"

图"! 贮液室测点压

力 时间曲线
!

图=$! 发动机轴向推

力 时间曲线

由 图>可 知!燃 烧 室 的 压 力 曲 线 在!&
[‘>N4有稳定的平台工作段![‘>N4后出现压力

峰"这是因为[%>N4前!液体和燃气是同时喷射

的!有较为稳定的工作段&[%>N4后!由于液体已

经喷完!活塞 运 动 到 贮 液 室 底 部 将 喷 液 孔 堵 死!

此时只有燃气出口!燃烧室压力上升达到一个压

力峰!但压力曲 线 还 未 达 到 平 台!发 射 药 燃 烧 面

积已减小!压力 下 降"这 点 通 过 参 考 高 速 摄 影 照

片也可以得到验证"

由图"可知!贮液室的压力曲线在#%>N4时

有个小的跌落"这是因为此时活塞恰好运动到贮

液室的测压孔!由于活塞有一定的厚度正好将测

压孔封堵!使得压力传感器在很短的时间未能测

得压力!但应 变 式 压 力 传 感 器 有 一 定 的 迟 滞 性!

此时的实测值为惯性压力值"

图>与图"的压力曲线较为接近!这是因为

活塞与贮液室$喉 道 的 接 触 间 隙 用 固 体 油 密 封!

且滑动接触面光 滑$阻 力 小!仅 有 燃 气 流 动 沿 轴

线方向上压力值大小的差异"

由图=$的推力曲线可知!推力在[%>N4前

的气液同时喷射的情况下!存在一个相对稳定的

工作段!推力值也能达到性能要求"在[%>N4时!

液体已经喷射完!活塞运动到贮液室底端与雾化

器撞击的瞬间!推力值有所跌落"

L!结论

根据试验研究与数值模拟的结果!可以证明

文中提出的燃气消焰结构设计方案!可以有效地

实现单兵火 箭 武 器 的 燃 气 消 焰 作 用"计 算 结 果

与试验数据虽存在一些偏差!但曲线的形状符合

得较好!仍然可以作为定性分析的可靠依据"误

差产生的原因有两点%数学模型建立在基本假设

!下转第=%$页"
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射出去!

’!结论

建立了炮射 云 爆 弹 战 斗 部 抛 射 时 间 的 数 理

模型"用具体的 算 例 对 数 学 模 型 进 行 了 验 证"分

别得到了抛射时间 对 抛 射 力 以 及 战 斗 部 速 度 的

影响!从最后静态抛射的试验看"仿真的设计和

数值计算的结 果 比 较 合 理"满 足 了 设 计 的 要 求"

因而文中所得数据 能 为 云 爆 弹 抛 射 时 间 的 设 计

以及相关弹体结构设计提供重要的参考价值!
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的条件上"发射药的燃烧及燃气的流动与实际情

况有偏差(压力测量造成的误差!

同时得到以下有意义的结论及展望’=&在保

证火箭发动机固有性能参数的基础上"设计合理

的火箭发动机结构可以实现气液同轴喷射"不仅

起到消焰作用"还可以降低噪声)消烟(!&结合火

箭的无后坐发射技术与配重体平衡抛射原理"调

节喷液孔的形 状)大 小 及 数 量"控 制 液 体 与 燃 气

喷射的同步性"在一定程度上可以实现单兵火箭

的*有限空间内发射+!#&建 立 完 善 的 气 液 两 相

混合流动模型"在 流 场 数 值 模 拟 的 基 础 上"优 化

雾化器的结构设计"使消焰的作用更加显著!
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