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固体火箭发射初期导流载荷特性数值研究
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摘要:在固体火箭发射阶段ꎬ发动机喷管尾部喷出高温高速高压燃气ꎬ射流冲击导流器并产生随时间变化的导流载

荷ꎬ从而实现射流定向偏转ꎮ 为揭示该非定常流场在发射过程中的演化规律及其气动力学机制ꎬ基于计算流体力

学理论并结合动网格技术ꎬ对发射筒约束条件下固体火箭后方冲击流场及后续自由射流场开展全过程数值模拟ꎮ
对发射过程中经发射筒壁面反射后冲击流场特性进行了分析ꎬ对比近场不同距离、形状和尺寸导流结构的导流载

荷的变化特点ꎬ并结合流场结构分析冲击载荷的响应规律及其成因ꎮ 结果表明:在发射筒后方近场区域内ꎬ随着发

射筒与导流结构相对距离逐渐增大ꎬ冲击载荷峰值强度变化较小ꎬ但各载荷峰值出现时刻明显提前ꎮ 导流结构几

何特性对载荷输出具有显著调节作用ꎻ在发射初期ꎬ锥形流场核心区前移使导流器载荷呈明显周期性波动ꎬ且随着

发射过程推进ꎬ载荷峰值逐渐衰减ꎮ 该研究揭示了复杂气动环境下导流器的受力机制ꎬ可为高性能发射导流系统

的结构优化与载荷预测提供理论依据和数据支撑ꎮ
关键词:固体火箭ꎻ射流流场ꎻ导流载荷ꎻ动网格
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　 　 固体火箭发射过程中ꎬ喷管后方会形成高温高

速高压的超音速燃气射流ꎬ并在短时间内对后方人

员、设备、平台产生很强的冲击效应ꎮ 为了削弱燃气

射流对后方的影响ꎬ可以在发射筒后方设置导流器ꎬ
使燃气射流偏转角度并向安全区域排出ꎬ导流器在

此过程中受到燃气冲击产生的向后作用力称为导流

载荷ꎬ对导流载荷特点进行研究是设计导流器的重

要依据和技术前提ꎮ
火箭武器发射过程是一个连续的、动态的过程ꎬ

动网格方法可以准确连续地计算导弹与发射筒具有

相对运动的燃气射流非定常流场[１－２]ꎮ 对于发射筒

内的流场ꎬ射流波系结构在有限的空间内多次反射ꎬ
能够形成与自由射流不同的流场结构[２－７]ꎮ

燃气射流对后方导流结构的冲击流场是复杂的

瞬态问题ꎬ对此ꎬ国内外已有很多研究ꎮ 从外形上区

分ꎬ导流结构可以大致分为旋成体和非旋成体ꎬ旋成

体包含导流锥、平板等ꎬ非旋成体包含楔形、格栅、导
流槽、倾斜平板等ꎮ 周志坛等[８－１０] 采用 ＣＦＤ 方法ꎬ
研究了多喷管运载火箭尾焰对单侧导流槽、双侧楔

型导流槽和双侧圆锥型导流槽 ３ 种不同导流槽拓扑

型面的冲击流场ꎻ王惠方等[１１]提出了一种由栅格与

楔形组合的新型导流结构ꎬ分析了传统导流结构与

新型导流结构对燃气流的导流性能和冲击载荷变化

规律ꎻ赵若男等[１２]研究了不同型面导流器对燃气流

排导和发射箱内环境的影响ꎻ赵谢等[１３]研究了燃气

弹射问题中直线锥、抛物线锥、双曲线锥及椭圆锥的

弹道内弹道载荷的变化规律ꎻＭＣＩＬＲＯＹ 等[１４] 采用

了 ＣＦＤ 方法对超声速欠膨胀射流撞击倾斜平板的

问题进行了数值分析ꎻＭＥＨＴＡ 等[１５] 分析了喷管发

出的欠膨胀和过度膨胀的超音速自由射流的冲击和

流动特性ꎻＡＬＶＩ 等[１６] 基于风洞试验研究了射流对

平板的冲击流场结构特点ꎻ刘念昆[１７]采用数值模拟

方法ꎬ研究车载导弹垂直发射装置燃气排导系统的

流场分布ꎻＡＬＬＧＯＯＤ 等[１８]通过数值模拟方法ꎬ研究

了火箭发射时下方倾斜导流槽的射流场特性ꎻ

ＳＩＮＨＡ 等[１９]通过数值模拟方法ꎬ研究了导弹热发射

过程中火箭发动机羽流与发射管内壁的相互作用ꎬ
分析了不同环形间隙对导弹底部阻力的影响ꎻ
ＢＥＲＴＩＮ 等[２０]根据发射试验的结果ꎬ分析了废气在

发射管内的流动特性及其对导弹发射的影响ꎮ
近年来ꎬ带有相对运动边界的复杂非定常发

射流场问题越来越受到关注ꎬ动网格技术成为精

细化模拟该类问题的重要手段ꎮ 孙中一等[２１]基于

嵌套动网格技术ꎬ深入研究了冷发射弹体点火后

偏转飞行对车载发射装置力热环境的动态影响ꎬ
揭示了弹体运动姿态与受限空间内燃气射流演化

的耦合机理ꎮ 这些研究表明ꎬ考虑弹体实际运动

的非定常数值模拟能够更真实地反映发射过程中

的气动力学特性ꎮ
现有的研究中关于导流载荷随发射的变化情

况主要依据试验测定和经验公式计算ꎬ前者成本

较高ꎬ后者误差过大ꎮ 而且ꎬ近年来导流载荷相关

数值研究主要基于准定常工况或定常工况ꎬ这些

计算方案无法体现出发射过程运动连续、火箭不

断加速的特点ꎮ 本文采用层铺法来实现火箭运动

中尾流场的一维拉伸ꎬ针对固体火箭经过发射筒

约束后的尾部自由射流场进行建模与 ＣＦＤ 计算ꎬ
并通过在射流场中设置不同的阻挡结构ꎬ分析其

有导流结构阻挡的流场结构和导流载荷随时间的

变化特性ꎮ

１　 计算模型和计算方法

１.１　 计算模型

计算域由喷管内部、发射筒内部、外流场三部分

组成ꎬ模型如图 １ 所示ꎮ 图中ꎬⅠ为压力入口ꎬⅡ为

壁面ꎬⅢ为压力出口ꎬ包括外流场外边界以及发射筒

内流场和喷管内流场端面上未与相邻计算域重合的

区域ꎮ 外流场区域根据不同导流结构进行小幅调

整ꎮ 喷管与导流锥的尺寸分别如图 ２ 和图 ３ 所示ꎮ
图中ꎬＤ 为发射筒内壁直径ꎻＬ 为发射筒与导流结构

８１１
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之间的距离ꎻＲ１ꎬＲ２ 分别为导流结构的钝头半径与

基座弧面半径ꎮ

图 １　 流场结构模型

Ｆｉｇ􀆰 １　 Ｆｌｏｗ ｆｉｅｌｄ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｍｏｄｅｌ

图 ２　 火箭喷管尺寸

Ｆｉｇ􀆰 ２　 Ｒｏｃｋｅｔ ｎｏｚｚｌｅ ｓｉｚｅ

图 ３　 导流结构尺寸说明图

Ｆｉｇ􀆰 ３　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｏｆ ｔｈｅ ｄｅｆｌｅｃｔｏｒ ｇｅｏｍｅｔｒｙ

对数据作无量纲化处理ꎬ提取真实数据中的特

征参考值ꎬ将长度的单位定为发射筒内壁直径 Ｄꎬ质
量的单位定为火箭自身质量 ｍ０ꎬ基于基础量纲的改

变ꎬ其余单位按照以下关系变化:

ｘ∗ ＝ ｘ
Ｄ

ｖ∗ ＝ ｘ
Ｄｔ

Ｆ∗ ＝ ｍＤ
ｍ０ ｔ２

ｐ∗ ＝ ｍ
ｍ０Ｄｔ２

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ï
ï

(１)

式中:ｘ∗为无量纲长度ꎻｖ∗为无量纲速度ꎻＦ∗为无

量纲力ꎻｐ∗为无量纲压力ꎻｘ 为真实长度ꎻｔ 为真实时

间ꎬ本文中不对时间做无量纲化处理ꎮ
外流场为固定的长 １１.５６Ｄ、半径 ８.６７Ｄ 的筒形

区域ꎻ火箭沿 ｘ 轴负方向运动ꎻ省略燃烧室主体结构

以及发射筒壁外侧、火箭发动机喷管前方流体区域

以简化计算模型ꎬ重点观察受不同位置、不同外形阻

挡结构阻挡后冲击流场结构ꎬ以及其导流载荷随时

间的变化特性ꎮ
模型中发射筒长度为 ９.２５Ｄꎬ导流锥结构由球

形钝头和弧面坡组成ꎬ为了便于结构化网格划分ꎬ底
部定为厚度 ０.０３Ｄ 的实心刚体ꎬ位于发射筒正后方ꎬ
与发射筒同轴ꎮ

通过调整导流锥双弧面的半径和对发射筒的距

离ꎬ便可以在不调整喷管及发射筒内流场网格的前

提下ꎬ计算不同条件下该型结构的冲击流场变化情

况以及导流载荷曲线ꎮ
１.２　 基本假设

火箭后方燃气射流是高温高压高度欠膨胀的燃

气流ꎬ为了便于计算ꎬ对其做出以下假设:①燃气射

流内部无化学反应存在ꎻ②燃气射流为单相连续介

质ꎻ③燃气不受重力影响ꎻ④壁面均为刚性且不考虑

壁面内部传热ꎮ
１.３　 湍流模型

ＳＳＴ ｋ－ε 模型分别结合了 Ｓｔａｎｄａｒｄ ｋ－ε 模型

在近壁场和 Ｓｔａｎｄａｒｄ ｋ－ε 模型在远场的优势ꎬ考
虑了湍流切应力的运输过程ꎮ 为更加精确地计

算固体火箭发射时射流场对后方结构的冲击效

应ꎬ本文选用 ＳＳＴ ｋ－ω 湍流模型进行模拟ꎬ其张

量公式为

∂ ρｋ( )

∂ｔ
＋
∂ ρｋｕｉ( )

∂ｘｉ
＝ ∂
∂ｘ ｊ

Γｋ
∂ｋ
∂ｘ ｊ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ＋Ｇｋ－Ｙｋ (２)

∂ ρω( )

∂ｔ
＋
∂ ρωｕｉ( )

∂ｘｉ
＝ ∂
∂ｘ ｊ

Γｋ
∂ω
∂ｘ ｊ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ＋Ｇω－Ｙω (３)

式中:Ｇｋ 为湍流动能产生项ꎬＧω 为比耗散率产生

项ꎬＹｋ 为湍流动能耗散项ꎬＹω 为比耗散率耗散项ꎬ
Γｋ 和 Γω 分别为 ｋ 和 ω 的发散项ꎮ
１.４　 动网格方法

火箭在发射筒内的运动方向不变ꎬ忽略弹膛间

隙ꎬ将喷管运动视为一维运动ꎮ 对于本计算模型中
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变形区域为规则结构化网格的情况ꎬ采用层铺法

(Ｌａｙｅｒｉｎｇ)更新网格ꎬ可以在保证网格质量的前提

下实现流场区域的形变ꎮ 其方法基本思想如下:在
每个时间步内读取运动边界相邻的网格高度ꎬ并判

断网格是否进行拆分或合并ꎮ 当网格高度满足 ｈ≥
１＋α( ) ｈ０ 时ꎬ网格会被拆分ꎻ当网格高度满足 ｈ≤
βｈ０ 时ꎬ网格将会被合并ꎮ α 为网格分裂因子ꎬβ 为

网格合并因子ꎬｈ０ 为理想网格高度ꎮ

２　 网格划分与边界条件

２.１　 网格划分与动网格预览

本文关注火箭尾流对后方导流结构的冲击效

应ꎮ 在单发且轴对称的条件下ꎬ弹体前部外形对所

研究尾流区域的影响较小ꎬ因此将火箭弹体简化为

发动机喷管模型ꎬ并与发射筒后方外流场相连接ꎮ
发射筒内壁简化为光滑圆筒壁面ꎬ取系统轴对称中

心截面建立二维半场计算域ꎬ并采用结构化网格

离散ꎮ
通过网格无关性验证ꎬ分别计算了网格数量为

４０ ０００、８０ ０００、１４０ ０００ 时的相同算例ꎬ得到后续计

算所涉及到的模型ꎬ需要在保证边界层网格充分小

的同时总网格数量不能少于 ７０ ０００ ~ ８０ ０００ꎮ 以此

为原则进行划分ꎬ初始时刻流场网格如图 ４ 所示ꎬ经
过时间发展ꎬ随火箭运动而拉伸的网格变化区域如

图 ５ 所示ꎮ

图 ４　 网格模型示意图

Ｆｉｇ􀆰 ４　 Ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｍｅｓｈ ｍｏｄｅｌ

图 ５　 动网格发展示意图

Ｆｉｇ􀆰 ５　 Ｄｙｎａｍｉｃ ｍｅｓｈ ｅｖｏｌｕｔｉｏｎ ｄｉａｇｒａｍ

２.２　 边界条件与一维运动模型

采用由零维内弹道计算得到的时变入口参数曲

线ꎬ燃气温度为 ２ ５００ Ｋꎬ压力曲线如图 ６ 所示ꎻ所有

出口均为压力出口ꎬ压力为 １０１ ３２５ Ｐａꎬ温度为

３００ Ｋꎮ 由于本文发动机射流核心区为高度超音速

流动ꎬ根据超音速流动特性ꎬ下游压力扰动无法向上

传播ꎮ 此外ꎬ数值求解器在处理超音速流出边界时ꎬ
会自动由内部流场外推计算所有流动参数ꎬ设定的

１０１ ３２５ Ｐａ 仅对射流外围的亚音速卷吸区域生效ꎮ
因此ꎬ该边界条件设置既模拟了真实大气背压ꎬ又避

免了对上游核心射流区及激波结构造成非物理的反

向挤压与干扰ꎬ保证了导流载荷计算的准确性ꎮ

图 ６　 发动机燃烧室压力曲线

Ｆｉｇ􀆰 ６　 Ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ ｃｈａｍｂｅｒ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｃｕｒｖｅ

图 ７　 火箭速度曲线

Ｆｉｇ􀆰 ７　 Ｒｏｃｋｅｔ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｃｕｒｖｅ

在喷管参数和发动机参数已知的前提下ꎬ可以

根据推力方程求解火箭在筒内的运动方程ꎮ 求解后

的速度曲线如图 ７ 所示ꎬ取 ６０ ｍｓ 为发射筒内运动

终止时刻ꎮ
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计算中所涉及到的发射筒与导流结构的壁面均

设置为固定壁面ꎻ剪切条件设为非滑移边界条件ꎻ粗
糙度常数给定为 ０.５ꎻ忽略发射过程中壁面处出现的

热流量ꎬ即假设壁面全部为绝热壁面ꎮ
２.３　 计算方法验证

为了证明本文所使用数值方法的有效性ꎬ选取

参考文献[１６]中的试验案例进行计算ꎬ并把计算结

果与试验数据进行对比ꎮ 其中ꎬ喷管的出口直径和

喉部直径均为 ２.５４ ｃｍꎬ喷管前端收缩比为 ５ꎬ按照

本文方法计算压力比(ｐ / ｐ０ 为喷管总压与环境压强

比)为 ３.７ 的喷管冲击平板的流场ꎬ流场结构如图 ８
所示ꎮ 喷口与导流平板距离为 ２Ｄꎮ

图 ８　 流场结构图

Ｆｉｇ􀆰 ８　 Ｆｌｏｗ ｆｉｅｌｄ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

不同高度下平板不同位置的表面压力分布如

图 ９ 所示ꎮ 图中ꎬＣｐ 为无量纲表面压力系数ꎬＨ 为

喷管出口到地面之间的距离ꎬｄ 为喷管喉部直径ꎮ
计算结果与原文实验结果基本一致ꎬ可以证明上述

计算方法的有效性ꎮ

图 ９　 不同高度下射流冲击平板压力分布

Ｆｉｇ􀆰 ９　 Ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｊｅｔ ｉｍｐａｃｔｉｎｇ
ｐｌａｔｅ ａｔ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｈｅｉｇｈｔｓ

２.４　 欠膨胀固体火箭发动机经发射筒约束后自由

射流场

　 　 以相同发动机参数和结构参数计算自由射流

场ꎬ３８ ｍｓ 时刻速度云图如图 １０ 所示ꎬ对应流场结

构如图 １１ 所示ꎮ 图中ꎬｐｅ 为喷管出口静压ꎮ

图 １０　 发射筒约束自由射流场速度云图

Ｆｉｇ􀆰 １０　 Ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｃｏｎｔｏｕｒｓ ｏｆ ｆｒｅｅ￣ｊｅｔ ｆｌｏｗ ｆｉｅｌｄ ｃｏｎｓｔｒａｉｎｅｄ ｂｙ ｌａｕｎｃｈ ｔｕｂｅ

图 １１　 发射筒约束自由射流场结构图

Ｆｉｇ􀆰 １１　 Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｆｒｅｅ￣ｊｅｔ ｆｌｏｗ ｆｉｅｌｄ ｃｏｎｓｔｒａｉｎｅｄ ｂｙ ｌａｕｎｃｈ ｔｕｂｅ

１２１



弹 道 学 报 第 ３８ 卷

　 　 欠膨胀燃气射流在喷管出口处的流动截面突然

变大后分离出静空气区ꎬ这一区域的压力 ｐｂ 作用于

射流边界ꎬ射流边界内部又存在无黏射流边界ꎬ激波

在壁面处方向改变并指向轴线ꎬ最终于喷管轴线位

置汇合并反射形成反射激波ꎬ交汇处流速降低ꎬ压力

升高ꎬ并随着波面扩张重新降压加速ꎬ在壁面二次反

射形成第二道反射激波ꎬ最终两道反射激波构成流

速逐渐上升的锥形流区ꎬ以此类推直到达到发射筒

出口并失去壁面约束ꎬ反射终止ꎮ
燃气流在发射筒出口处的流动截面再次改变ꎬ

形成压缩波ꎬ对于本模型中的情况ꎬ发射筒出口处的

燃气压力小于大气压ꎬ即燃气流在发射筒外形成过

膨胀燃气流ꎬ并产生一道指向轴线的压缩波ꎬ在后方

汇聚、反射直至燃气流逐渐混合ꎮ
综上所述ꎬ在远离发射筒出口的位置ꎬ燃气射流

结构与自由射流结构相似ꎬ在发射筒后方最后一道

反射激波末端的距离内ꎬ流场中起到关键作用的仍

然是受到筒壁边缘约束的反射激波ꎬ其最大距离为

单个发射筒内锥形流区的长度ꎬ对于本文中选取的

模型ꎬ此值大约为 ２.６Ｄꎬ为此ꎬ本文中所给定的导流

结构与发射筒的距离均小于 ２.６Ｄꎮ

图 １２　 不同形状导流锥受导流载荷变化情况

Ｆｉｇ􀆰 １２　 Ｖａｒｉａｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｌｏａｄ ｏｎ ｄｅｆｌｅｃｔｏｒ ｃｏｎｅｓ
ｗｉｔｈ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｓｈａｐｅｓ

３　 平板型导流结构所受导流载荷

３.１　 不同尺寸平板

通过调整导流结构尺寸ꎬ分别在距离发射筒后

端 １.５３Ｄ 处设置半径为 ０.４９Ｄꎬ０.５８Ｄꎬ０.６７Ｄꎬ０.７６Ｄꎬ
０.８５Ｄꎬ１.１７Ｄ 的圆盘平板导流结构ꎬ导流载荷的大

小随时间的变化情况如图 １３ 所示ꎮ
火箭发动机于 ０ 时刻开始工作ꎬ导流载荷在经

历一段宽度约为 ２０ ｍｓ 的平稳期后快速上升至首个

峰值ꎬ然后缓慢下降至低点ꎬ受力特性出现周期性变

化直到火箭离开发射筒ꎬ每个周期的宽度和高度均

小于上一个周期ꎮ

图 １３　 不同尺寸平板受导流载荷变化情况

Ｆｉｇ􀆰 １３　 Ｖａｒｉａｔｉｏｎ ｏｆ ｄｅｆｌｅｃｔｏｒ ｌｏａｄ ｏｎ ｆｌａｔ ｐｌａｔｅｓ
ｗｉｔｈ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｓｉｚｅｓ

载荷最大峰值出现在首个周期的峰顶ꎬ对于直

径小于 ０.７６Ｄ 的平板结构ꎬ受力大小峰值与平板的

大小呈现出明显的正相关ꎻ当继续增大平板半径时ꎬ
平稳期之后的载荷变化会逐渐趋于相同ꎬ且最大峰

值的高度接近于火箭发动机的推力ꎮ
３.２　 不同位置平板

选取半径为 ０.６７Ｄ 的平板导流结构ꎬ并计算其

位于不同位置时导流载荷随时间的变化情况ꎬ以距

离 Ｌ ＝ １.３３Ｄꎬ１.５３Ｄꎬ１.７３Ｄ 为例ꎮ 如图 １４ 所示ꎬ当
平板距离发射筒更近时ꎬ载荷极大值出现时刻会明

显滞后于距离更远的情况ꎬ首个峰内ꎬ每当阻挡结构

向后平移 ０.２Ｄꎬ峰值出现的时间推迟约 ２ ｍｓꎻ第二

个峰内此时长缩短为 １.２ ｍｓꎬ而对于每个峰结束后

的极小值出现时刻ꎬ则并未出现推迟的现象ꎮ

图 １４　 不同位置平板受导流载荷变化情况

Ｆｉｇ􀆰 １４　 Ｖａｒｉａｔｉｏｎ ｏｆ ｄｅｆｌｅｃｔｏｒ ｌｏａｄ ｏｎ ｆｌａｔ ｐｌａｔｅｓ
ａｔ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｌｏｃａｔｉｏｎｓ
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同时ꎬ当不断缩短两者距离时ꎬ载荷最大值将会

出现小幅度提高ꎮ 这种“距离越近、峰值越晚”的现

象主要由射流波系与平板的空间相对位置决定ꎮ 平

板距离发射筒较近时ꎬ其表面位于射流强压缩区的

更深处ꎬ需要等待火箭进一步前移ꎬ使首个锥形流区

尾部波结扫过平板后才产生明显压力变化ꎻ平板距

离较远时ꎬ波结则可在较早的发射阶段到达其表面ꎮ
与此同时ꎬ距离缩短使燃气在充分膨胀耗散前直接

冲击平板ꎬ因此局部驻点压力更高ꎮ 本文计算结果

显示ꎬ相较于 １.５３Ｄ 处平板ꎬ１.３３Ｄ 处平板受到的最

大导流载荷提高了约 ３.２％ꎬ相较于 １.７３Ｄ 处平板提

高 ５.８％ꎮ 平稳期的载荷受距离影响更加显著ꎬ两数

值分别提高至 １３.１％和 ２３.１％ꎮ

４　 锥形导流结构所受导流载荷

４.１　 不同位置导流结构

把平板替换为 Ｒ１ ＝ ０.２６Ｄ、Ｒ２ ＝ ０.４１Ｄ 的锥形导

流结构ꎬ并将其设置在距离发射筒后端 １. ５３Ｄ、
１.７３Ｄ、１.９３Ｄ 的位置ꎬ保持其他参数一致ꎬ得到的结

果如图 １５ 所示ꎮ

图 １５　 不同位置锥形导流结构受导流载荷变化情况

Ｆｉｇ􀆰 １５　 Ｖａｒｉａｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｌｏａｄ ｏｎ ｔｈｅ ｄｅｆｌｅｃｔｏｒ
ｃｏｎｅ ａｔ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｌｏｃａｔｉｏｎｓ

导流载荷变化的周期性依然存在ꎬ首个峰值

出现的时刻依次后移约 ２ ｍｓ 和 １.８ ｍｓꎬ第一个低

谷则依次后移 １.２ ｍｓ 和 １ ｍｓꎮ 在此距离上ꎬ首个

载荷高峰后的下降斜率变陡ꎬ并在高峰附近出现

了平台期ꎬ之后的峰值并未出现类似平台期ꎬ且谷

值并未出现先后关系ꎬ与平板相似ꎮ 对于载荷的

峰值ꎬ距离的由远及近带来了峰值的由高而低ꎬ与
平板相反ꎬ且距离 １.９３Ｄ 时此导流锥并未出现载

荷平台期ꎮ

４.２　 不同形状导流结构

通过改变导流锥圆弧的半径占比ꎬ对比不同形

状导流结构受到导流载荷的差异ꎬ将总半径为

０.６７Ｄ 的导流锥设置于发射筒后方 １.５３Ｄ 的位置ꎬ
在相同的发射条件下进行计算ꎮ 如图 １２ 所示ꎬ改变

导流锥形状可以显著影响其受到的导流载荷特性ꎮ
当锥头球面半径小于 ０.３８Ｄ 时ꎬ通过增大半径可以

显著减小其受到的冲击力ꎻ当此球面半径增大至

０.４９Ｄ 时ꎬ载荷波动的周期性将会消失ꎻ当不断增大

球面半径到 ０.６７Ｄꎬ周期性特性重新出现ꎮ 这一周

期性消失与重现的原因ꎬ在于激波反射模式随几何

钝度的突变ꎮ 当半径较小(小于 ０.３８Ｄ)时ꎬ导流锥

引发的是典型的斜激波反射ꎬ流场容易随来流核心

区的前移而产生周期性剥离ꎻ当半径达到 ０.４９Ｄ 左

右时ꎬ处于临界钝度ꎬ激波脱体并形成稳定的弓形正

激波ꎬ导致前端形成一个巨大的稳定低速驻点区ꎬ如
图 ２３(ｅ)所示ꎬ抑制了波系的周期性扫掠效应ꎬ故周

期性消失ꎻ而当半径继续增大至 ０.６７Ｄ 时ꎬ其钝头几

乎退化为平板结构ꎬ流场特征向纯平板冲击流场靠

拢ꎬ受射流截面扩张、压缩交替的影响ꎬ激波的周期

性特性再次显现ꎮ
峰值方面ꎬ不论如何修改导流锥形状ꎬ载荷最大

值始终出现在第一个高峰内ꎬ当锥头球面半径增大

时ꎬ平稳期之后的每个峰值和谷值差值将变小ꎮ 平

稳期内的冲击力大小同样受到影响ꎬ其值在锥头球

面半径小于 ０.３８Ｄ 时随着球面半径增大而减小ꎬ当
增大至 ０.４９Ｄ 以上时会逐渐提高ꎮ 对于不同形状的

导流锥ꎬ固定发射参数的情况下ꎬ存在受导流载荷总

冲和峰值最低的设计方案ꎮ

５　 导流载荷变化成因分析

５.１　 发射阶段平板冲击流场

固体火箭燃气射流冲击圆形平板时ꎬ由于流动

受阻会在表面形成低速区ꎬ燃气流在此区域内汇聚ꎬ
压力、温度、密度上升ꎬ并挤压偏转后续来流ꎮ 与此

同时ꎬ外侧燃气流在通过桶形激波尾部与壁面的狭

缝时会再次压缩后膨胀ꎬ在圆形平板外侧再次形成

类似于排气羽流结构的环形羽流结构ꎬ直至经历多

次反射、压缩、膨胀后能量损耗殆尽ꎮ
取半径 ０.６７Ｄꎬ距离 １. ３３Ｄ 的算例作分析ꎬ如

图 １６ 所示ꎬ由于本文计算所选择的发射系统喷管

尾部距离发射筒出口较近ꎬ所以在开始时燃气黏性

射流边界并未与发射筒壁面相交ꎬ此时冲击流场激
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波特性与自由射流对平板冲击激波特性一致ꎮ

图 １６　 导流载荷平稳期平板受冲击流场速度云图

Ｆｉｇ􀆰 １６　 Ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｃｏｎｔｏｕｒｓ ｏｆ ｉｍｐｉｎｇｉｎｇ ｆｌｏｗ￣ｆｉｅｌｄ
ｏｎ ｔｈｅ ｆｌａｔ ｐｌａｔｅ ｄｕｒｉｎｇ ｔｈｅ ｓｔｅａｄｙ ｌｏａｄｉｎｇ ｓｔａｇｅ

对于近距离放置的平板ꎬ欠膨胀超音速燃气射

流在表面形成凹面朝向喷口的中心压缩激波ꎬ与桶

形激波在边界处交会ꎬ并产生斜激波指向后方外侧ꎮ
平板表面燃气流速降低形成低速区ꎬ中心区域燃气

穿过中心压缩激波的波面速度降低至 ３ ０００ 左右ꎬ
并向外侧流动ꎬ最终在边缘处与穿过斜激波的燃气

汇合ꎬ重新加速形成新的环形羽流结构ꎮ
随着火箭不断运动ꎬ无黏射流边界尾部节点不

断远离平板ꎬ第二个锥形流区的中线所在位置与平

板交会ꎬ中心压缩激波逐渐减小ꎬ反射激波逐渐拉

长ꎬ低速区呈现为锥形ꎬ穿过反射激波的外侧燃气流

沿着低速区边界向后方运动ꎬ与少量穿过中心压缩

激波的气体汇合后排出ꎮ
由图 １４ 可知ꎬ在 ２３ ｍｓ 之前此模型导流载荷还

未离开平稳期ꎬ此区间内平板表面燃气流动微弱ꎬ受
到的导流载荷主要由表面低速区域内的静压造成ꎬ
主流燃气被偏转后排向斜后方ꎬ导致此阶段导流载

荷值较低ꎮ
图 １７ 为半径 ０.６７Ｄ 平板冲击流场速度云图ꎮ

在首个黏性射流边界所在的波结远离平板后ꎬ冲击

流场结构发生了变化ꎬ当壁面反射激波与轴线交点

通过中心压缩激波波面时ꎬ由于燃气速度下降致使

平板表面对燃气的压缩效应减弱ꎬ中心压缩激波与

反射激波交汇ꎬ形成的曲面激波展现出波浪状外形ꎬ
如图 １７(ａ)所示ꎮ 中间部分燃气穿过曲面激波后速

度下降ꎬ并偏转方向向外侧排出ꎻ边缘部分燃气穿过

曲面激波后立即向边缘转移ꎮ 两股燃气流在平板外

侧汇合ꎬ二次膨胀成环形羽流场ꎮ 此时导流载荷将

达到峰值前的尖峰ꎮ
当火箭继续前进ꎬ边缘的低速区随着曲面激波

与反射激波交汇点不断靠近射流边界而逐渐被压

缩ꎬ直至消失ꎬ此时低速区将只留存中心的部分ꎬ如
图 １７(ｂ)和图 １７(ｃ)所示ꎮ

图 １７　 导流载荷波动周期内平板受冲击流场速度云图

Ｆｉｇ􀆰 １７　 Ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｃｏｎｔｏｕｒｓ ｏｆ ｉｍｐｉｎｇｉｎｇ ｆｌｏｗ￣ｆｉｅｌｄ ｏｎ
ｔｈｅ ｆｌａｔ ｐｌａｔｅ ｄｕｒｉｎｇ ｏｎｅ ｆｌｕｃｔｕａｔｉｏｎ ｃｙｃｌｅ ｏｆ ｄｅｆｌｅｃｔｏｒ ｌｏａｄ

锥形流区内燃气的速度沿着燃气流动方向逐渐

增加ꎬ随着火箭继续运动ꎬ曲面激波波面前方燃气流

速上升ꎬ低速区受到的压缩效应增强ꎬ体积变大ꎬ挤
压偏转燃气流向外侧移动ꎬ如图 １７(ｄ)所示ꎬ当锥形

流区尾部假象结点位置抵达平板表面ꎬ低速区理论

上将达到最大ꎬ此时为导流载荷波动周期的低谷ꎬ如
图 １７(ｅ)所示ꎮ 后续波面将重复此循环发展ꎬ随着

燃气能量消耗ꎬ峰值不断降低ꎬ直至火箭离开发射

筒ꎮ 通过分析可以得到上述两种情况的流场结构如

图 １８ 和图 １９ 所示ꎮ 在一个周期内ꎬ只有当锥形流区

的前部所在位置处推移到平板前方时ꎬ才会在平板表

面产生短暂的双低速区ꎬ通过后ꎬ直到下一个锥形流
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区前方的激波交点越过斜激波波面重新可见ꎬ形成的

低速区一直以相对缓慢的速度不断变化ꎬ这一现象也

解释了周期变化中高峰上升快且下降缓慢的特点ꎮ

图 １８　 平板导流载荷波动周期上升段冲击流场结构图

Ｆｉｇ􀆰 １８　 Ｆｌｏｗ￣ｆｉｅｌｄ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｏｖｅｒ ｔｈｅ ｆｌａｔ ｐｌａｔｅ ｄｕｒｉｎｇ
ｒｉｓｉｎｇ ｐｈａｓｅ ｏｆ ｄｅｆｌｅｃｔｏｒ ｌｏａｄ ｆｌｕｃｔｕａｔｉｏｎ ｃｙｃｌｅ

图 １９　 平板导流载荷波动周期下降段冲击流场结构图

Ｆｉｇ􀆰 １９　 Ｆｌｏｗ￣ｆｉｅｌｄ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｏｖｅｒ ｔｈｅ ｆｌａｔ ｐｌａｔｅ ｄｕｒｉｎｇ
ｆａｌｌｉｎｇ ｐｈａｓｅ ｏｆ ｄｅｆｌｅｃｔｏｒ ｌｏａｄ ｆｌｕｃｔｕａｔｉｏｎ ｃｙｃｌｅ

针对距离发射筒 １.３３Ｄ 处的不同大小平板ꎬ对
比相同参数射流产生的冲击流场ꎮ 图 ２０ 为不同半

径平板导流场发射后 ３５ ｍｓ 时的流场速度云图ꎬ此
时为稳定期结束后第一个周期末尾ꎮ 由图 １３ 可知ꎬ
当 Ｒ<０.６７Ｄ 时ꎬ此射流参数下产生的导流载荷基本

与半径的平方呈正相关ꎬ这也证明了在一定尺寸范

围内ꎬ导流载荷的大小受平板面积的制约ꎮ 如

图 ２０(ｄ) ~图 ２０( ｆ)所示ꎬ当扩大平板半径至 ０.７６Ｄ
以上ꎬ低速区大小将不会随着平板扩大而继续扩大ꎬ
燃气离开中心跨音速区向四周流动受到的平板单方

向约束效果越发明显ꎬ燃气在离开平板范围时向后

速度所剩无几ꎬ此时导流载荷将达到平板的最大值ꎬ
其过程中最高点约为发动机本身推力ꎮ

图 ２０　 不同大小平板冲击流场速度云图

Ｆｉｇ􀆰 ２０　 Ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｃｏｎｔｏｕｒｓ ｏｆ ｉｍｐｉｎｇｉｎｇ ｆｌｏｗ￣ｆｉｅｌｄ
ｏｖｅｒ ｆｌａｔ ｐｌａｔｅｓ ｏｆ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｓｉｚｅｓ

同时ꎬ由图 ２０ 可看出ꎬ同一时刻下平板大小变

化不会导致其表面形成的低速区高度改变ꎬ而对比

图 １７ 中的低速区高度变化特点ꎬ也可以说明同一发

射条件下低速区大小主要取决于燃气流速ꎮ
５.２　 发射阶段导流锥冲击流场

选取导流锥结构尺寸 Ｒ１ ＝ ０.２６ＤꎬＲ２ ＝ ０.４１ＤꎬＬ＝
１.５３Ｄ 的算例ꎬ分别截取时间 ｔ ＝ ５ ｍｓꎬ１５ ｍｓꎬ２０ ｍｓꎬ
２４ ｍｓꎬ３０ ｍｓꎬ３５ ｍｓ 的速度云图ꎬ结果如图 ２１ 所示ꎮ
如图 ２１(ａ)和图 ２１(ｂ)所示ꎬ在平稳期内ꎬ由于球形

锥头的存在ꎬ锥头表面中心压缩激波向前拱起ꎬ低速

区主要出现在导流锥腰部的弧形坡表面ꎬ此时相较

于平板同时期ꎬ低速区更加的扁平且底面积更小ꎬ导
致平稳期内导流锥受导流载荷显著低于平板ꎮ 气流

在穿过中心压缩激波和边缘的反射激波后ꎬ沿着远

离坡面的路径向外侧排出ꎬ并且在抵达导流锥边缘

之前提前形成波结后与导流锥边缘碰撞ꎮ 如图 １３
所示ꎬ平稳期结束后ꎬ导流载荷的大小达到一个平

台ꎬ其流场结构如图 ２１(ｃ)所示ꎮ 此时中心区域流

速在首个波结末尾升至较高水平ꎬ中心压缩激波重

新形成后凹波面ꎬ锥头顶部低速区增大ꎬ从而使导流

载荷高于平稳期ꎮ 图 ２１(ｄ) ~图 ２１( ｆ)分别给出了

首个周期短时高峰、主峰和低谷对应的速度云图ꎮ
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与平板情形相似ꎬ当轴线上激波反射点越过波面后ꎬ
来流速度下降并形成短时高峰ꎻ随后出现贴壁流动ꎬ
导流载荷进入平台期ꎻ随着时间推进ꎬ来流速度再次

上升ꎬ表面低速区重新形成ꎬ导流载荷下降至低谷ꎮ

图 ２１　 导流锥冲击流场前、中期速度云图

Ｆｉｇ􀆰 ２１　 Ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｃｏｎｔｏｕｒｓ ｏｆ ｉｍｐｉｎｇｉｎｇ ｆｌｏｗ￣ｆｉｅｌｄ ａｒｏｕｎｄ
ｔｈｅ ｄｅｆｌｅｃｔｏｒ ｃｏｎｅ ａｔ ｅａｒｌｙ ａｎｄ ｉｎｔｅｒｍｅｄｉａｔｅ ｓｔａｇｅｓ

由图 １５ 可知ꎬ导流锥导流载荷拥有与平板相同

的周期ꎬ但对于此尺寸的导流锥ꎬ第一个周期与第二

个周期的载荷曲线形状相似ꎬ结果如图 ２２ 所示ꎮ
在第二个锥形流区末尾ꎬ燃气流动速度低于首

个波结末尾ꎬ导致锥头表面并未形成后凹中心压缩

激波ꎬ并且在短高峰结束后ꎬ坡面并未出现贴壁流

动ꎬ低速区的出现向后偏转了流动的方向ꎬ导致后续

周期内未出现第一个周期内的载荷高峰平台ꎮ
通过改变导流锥的结构参数得到不同形状的导

流锥ꎬ控制底面大小和导流结果至发射筒尾部的距

离保持一致ꎬ图 ２３ 为火箭发射后 ４０ ｍｓ 时刻的冲击

流场速度云图ꎮ
增大导流锥球头的半径ꎬ锥头表面生成的低速区

不断变大ꎬ在锥头半径达到 ０.３８Ｄ 以上时ꎬ导流锥坡面

不再产生低速区ꎬ燃气来流在锥头的偏转下向斜后方

运动ꎬ当导流锥变成半球时ꎬ其表面流场结构重新接近

于平板冲击流场ꎮ 其流场结构图可以简化为图 ２４ꎮ

图 ２２　 导流载荷波动周期内导流锥冲击流场速度云图

Ｆｉｇ􀆰 ２２　 Ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｃｏｎｔｏｕｒｓ ｏｆ ｉｍｐｉｎｇｉｎｇ ｆｌｏｗ￣ｆｉｅｌｄ ａｒｏｕｎｄ
ｔｈｅ ｄｅｆｌｅｃｔｏｒ ｃｏｎｅ ｄｕｒｉｎｇ ｏｎｅ ｆｌｕｃｔｕａｔｉｏｎ ｃｙｃｌｅ ｏｆ ｄｅｆｌｅｃｔｏｒ ｌｏａｄ

图 ２３　 不同形状导流锥冲击流场速度云图

Ｆｉｇ􀆰 ２３　 Ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｃｏｎｔｏｕｒｓ ｏｆ ｉｍｐｉｎｇｉｎｇ ｆｌｏｗ￣ｆｉｅｌｄ
ａｒｏｕｎｄ ｄｅｆｌｅｃｔｏｒ ｃｏｎｅｓ ｏｆ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｓｈａｐｅｓ
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图 ２４　 导流锥近端冲击流场结构图

Ｆｉｇ􀆰 ２４　 Ｉｍｐｉｎｇｉｎｇ ｆｌｏｗ￣ｆｉｅｌｄ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ａｔ
ｔｈｅ ｐｒｏｘｉｍａｌ ｅｎｄ ｏｆ ｄｅｆｌｅｃｔｏｒ ｃｏｎｅ

图 ２４ 中两个低速区只出现于锥头过小的情况

以及取中间参数时流速较高的情况ꎬ当增大锥头或

减缓坡面ꎬ燃气将变为贴壁流ꎬ图中曲面激波是由中

心压缩激波和来流反射激波在中心压缩激波边缘反

射后新形成的反射激波相连而形成的ꎮ
综上分析可知ꎬ导流载荷的时域波动特性及幅

值变化ꎬ本质上是由超音速欠膨胀射流中锥形流区

的动态前移与导流结构的局部空间阻塞效应相互耦

合决定的ꎮ 导流结构的几何形状改变了入射激波的

反射类型(正反射 /斜反射 /马赫反射)及低速驻点

区的体积ꎬ进而主导了冲击动能向表面静压转化的

效率ꎮ 这为后续高性能排气系统的抗冲击设计提供

了明确的气动力学依据ꎮ

６　 结束语

固体火箭发动机燃气射流经发射筒约束后对后

方导流锥或导流板冲击的流场受到多种因素影响ꎬ
包括扩张比、发射筒内壁、膛压、环境压力、发射筒与

导流结构的距离等ꎮ 导流载荷的最高点出现在第二

个锥形流区中段通过导流结构的时刻ꎬ本模型中这

一时刻约为 ２５ ｍｓꎮ 对于导流距离小于 ２Ｄ 的近处

摆放的导流结构ꎬ随着距离拉长ꎬ发射过程中导流载

荷最高点将逐步提前ꎬ对于本文模型ꎬ距离每增大

０.２Ｄꎬ峰值将会提前 ０.２ ｍｓꎮ 导流载荷的周期性波

动随锥形流区的通过而变化ꎬ每一周期对应一个波

结ꎮ 当火箭在筒内沿着前进方向不断加速时ꎬ由于

后方锥形流区大小并未改变ꎬ导致导流载荷的波动

周期随火箭运动不断缩短ꎬ由初期的约 ２０ ｍｓ 逐渐

缩短至后期的 ９ ｍｓꎮ 通过改变导流锥外形ꎬ可在不

改变整体尺寸的前提下显著改变流场排导特性ꎮ 其

中ꎬ燃气偏转角度会随射流周期性脉动在一定范围

内跳动ꎬ范围随着导流结构的尺寸参数而变化ꎻ且相

比于平板导流板ꎬ采用导流锥可使导流载荷的峰值

最高降低 ５６.２％ꎬ总冲减小约 ５４.８％ꎮ
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Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙꎬ２０１５. ( ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ)

[１８] ＡＬＬＧＯＯＤ Ｄꎬ ＡＨＵＪＡ Ｖ. Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ ｐｌｕｍｅ ｍｏｄｅｌｉｎｇ ｏｆ
ｃｏｎｃｅｐｔｕａｌ ＡＲＥＳ ｖｅｈｉｃｌｅ ｓｔａｇｅ ｔｅｓｔｓ: ＡＩＡＡ ２００７ － ５７０８ [ Ｒ] .
２００７.　

[１９] ＳＩＮＨＡ Ｐ ＫꎬＣＨＡＫＲＡＢＯＲＴＹ Ｄ. Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ ｓｔｕｄｙ ｏｆ ｈｏｔ ｌａｕｎｃｈ ｏｆ
ｍｉｓｓｉｌｅ ｉｎｓｉｄｅ ａ ｔｕｂｅ[Ｊ] . Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓ ｏｆ ｔｈｅ Ｉｎｓｔｉｔｕｔｉｏｎ ｏｆ
Ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ Ｅｎｇｉｎｅｅｒｓ Ｐａｒｔ Ｇ￣Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ａｅｒｏｓｐａｃｅ Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇꎬ
２０１４ꎬ２２８(１４):２６０４－２６１１.

[２０] ＢＥＲＴＩＮ Ｊ ＪꎬＢＥＲＴＩＮ Ｒ Ｓꎬ ＹＵＮＧ Ａꎬｅｔ ａｌ. Ｔｈｅ ｌａｕｎｃｈ￣ｔｕｂｅ ｆｌｏｗ￣
ｆｉｅｌｄ ｆｏｒ ａ ｖｅｒｔｉｃａｌ ｌａｕｎｃｈｉｎｇ ｓｙｓｔｅｍ:ＡＩＡＡ ８８－０３３２[Ｒ] . １９８８.

[２１] 孙中一ꎬ崔阳文ꎬ赵晨耕ꎬ等. 冷发射弹体偏转对发射车力热环

境影响[Ｊ] . 航空动力学报ꎬ２０２５ꎬ４０(１１):３５８－３６９.
ＳＵＮ ＺｈｏｎｇｙｉꎬＣＵＩ ＹａｎｇｗｅｎꎬＺＨＡＯ Ｃｈｅｎｇｅｎｇꎬｅｔ ａｌ. Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅ ｏｆ
ｃｏｌｄ ｌａｕｎｃｈ ｂｕｌｌｅｔ ｂｏｄｙ ｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎ ｏｎ ｔｈｅ ｆｏｒｃｅ ａｎｄ ｔｈｅｒｍａｌ
ｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ ｏｆ ｌａｕｎｃｈ ｖｅｈｉｃｌｅｓ[ Ｊ] . Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ａｅｒｏｓｐａｃｅ Ｐｏｗｅｒꎬ
２０２５ꎬ４０(１１):３５８－３６９. ( ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ)
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[６] ＬＩ Ｙ ＴꎬＱＩ ＳꎬＪＩＮＧ Ｑꎬｅｔ ａｌ. Ｔｈｅ ｅｆｆｅｃｔ ｏｆ ｏｐｅｒａｔｉｎｇ ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ ａｎｄ
ｉｇｎｉｔｉｏｎ ｅｎｅｒｇｙ ｏｎ ＪＰ￣１０ / ＰＯ / ａｌｕｍｉｎｕｍ ｐｏｗｄｅｒ ｍｕｌｔｉｐｈａｓｅ￣ｐｕｌｓｅ￣
ｄｅｔｏｎａｔｉｏｎ￣ｅｎｇｉｎｅ [ Ｊ ] . Ａｐｐｌｉｅｄ Ｔｈｅｒｍａｌ Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇꎬ ２０２４ꎬ
２４４:１２２７５８.

[７] 李世全ꎬ祝文超ꎬ孙方平ꎬ等. 颗粒注射速度对铝粉 / 空气两相

旋转爆轰波的影响[Ｊ] . 兵工学报ꎬ２０２４ꎬ４５(４):１１４８－１１５７.
ＬＩ ＳｈｉｑｕａｎꎬＺＨＵ ＷｅｎｃｈａｏꎬＳＵＮ Ｆａｎｇｐｉｎｇꎬｅｔ ａｌ. Ｅｆｆｅｃｔ ｏｆ ｐａｒｔｉｃｌｅ
ｉｎｊｅｃｔｉｏｎ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｏｎ ａｌｕｍｉｎｕｍ ｐｏｗｄｅｒ / ａｉｒ ｔｗｏ￣ｐｈａｓｅ ｒｏｔａｔｉｎｇ ｄｅｔｏ￣
ｎａｔｉｏｎ ｗａｖｅ[ Ｊ] . Ａｃｔａ Ａｒｍａｍｅｎｔａｒｉｉꎬ２０２４ꎬ４５( ４):１１４８ － １１５７.
( ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ)

[８] 李世全ꎬ杨帆ꎬ王宇辉ꎬ等. 当量比对铝粉 / 空气旋转爆轰发动

机流场影响的数值模拟[ Ｊ] . 航空动力学报ꎬ２０２４ꎬ３９(５):
８５－９９.
ＬＩ ＳｈｉｑｕａｎꎬＹＡＮＧ ＦａｎꎬＷＡＮＧ Ｙｕｈｕｉꎬｅｔ ａｌ. Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ
ｏｆ ｔｈｅ ｅｆｆｅｃｔ ｏｆ ｅｑｕｉｖａｌｅｎｃｅ ｒａｔｉｏ ｏｎ ｔｈｅ ｆｌｏｗ ｆｉｅｌｄ ｏｆ ａｌｕｍｉｎｕｍ ｐｏｗ￣
ｄｅｒ / ａｉｒ ｒｏｔａｔｉｎｇ ｄｅｔｏｎａｔｉｏｎ ｅｎｇｉｎｅ [ Ｊ ] . Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ａｅｒｏｓｐａｃｅ
Ｐｏｗｅｒꎬ２０２４ꎬ３９(５):８５－９９. ( ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ)

[９] ＷＡＮＧ ＦꎬＷＥＮＧ Ｃ ＳꎬＷＵ Ｙ Ｗꎬｅｔ ａｌ. Ｅｆｆｅｃｔｓ ｏｆ ｔｏｔａｌ ｐｒｅｓｓｕｒｅｓ
ａｎｄ ｅｑｕｉｖａｌｅｎｃｅ ｒａｔｉｏｓ ｏｎ ｋｅｒｏｓｅｎｅ / ａｉｒ ｒｏｔａｔｉｎｇ ｄｅｔｏｎａｔｉｏｎ ｅｎｇｉｎｅｓ
ｕｓｉｎｇ ａ ｐａｒａｌｌｅｌｉｎｇ ＣＥ / ＳＥ ｍｅｔｈｏｄ[Ｊ] . Ｄｅｆｅｎｃｅ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙꎬ２０２１ꎬ
１７(６):１８０５－１８１６.

[１０] 李宝星ꎬ翁春生. 液态燃料对连续旋转爆轰发动机爆轰特性的

影响[Ｊ] . 爆炸与冲击ꎬ２０１８ꎬ３８(２):３３１－３３８.

ＬＩ ＢａｏｘｉｎｇꎬＷＥＮＧ Ｃｈｕｎｓｈｅｎｇ. Ｅｆｆｅｃｔ ｏｆ ｌｉｑｕｉｄ ｆｕｅｌ ｏｎ ｄｅｔｏｎａｔｉｏｎ
ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ ｏｆ ｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓ ｒｏｔａｔｉｎｇ ｄｅｔｏｎａｔｉｏｎ ｅｎｇｉｎｅ[Ｊ] . Ｅｘｐｌｏ￣
ｓｉｏｎ ａｎｄ Ｓｈｏｃｋ Ｗａｖｅｓꎬ２０１８ꎬ３８(２):３３１－３３８. ( ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ)

[１１] 王研艳ꎬ翁春生. 基于带源项非结构网格 ＣＥ / ＳＥ 方法的 ＰＤＲＥ
爆轰排气流场中尾喷管特性研究[Ｊ] . 弹道学报ꎬ２０１６ꎬ２８(４):
９０－９６.
ＷＡＮＧ ＹａｎｙａｎꎬＷＥＮＧ Ｃｈｕｎｓｈｅｎｇ. Ｓｔｕｄｙ ｏｎ ｎｏｚｚｌｅ ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ
ｉｎ ＰＤＲＥ ｄｅｔｏｎａｔｉｏｎ ｅｘｈａｕｓｔ ｆｌｏｗ ｆｉｅｌｄ ｂａｓｅｄ ｏｎ ＣＥ / ＳＥ ｍｅｔｈｏｄ
ｗｉｔｈ ｓｏｕｒｃｅ ｔｅｒｍｓ ｏｎ ｕｎｓｔｒｕｃｔｕｒｅｄ ｇｒｉｄｓ[ Ｊ] . Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｂａｌｌｉｓｔｉｃｓꎬ
２０１６ꎬ２８(４):９０－９６. ( ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ)

[１２] ＷＥＩ ＷꎬＹＡＮＧ Ｊ ＬꎬＬＩ Ｎꎬｅｔ ａｌ. Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ ｓｔｕｄｙ ｏｆ ａ ｎｅｗ ｉｎｊｅｃ￣
ｔｉｏｎ ｍｏｄｅ ｏｆ ａｌｕｍｉｎｕｍ ｄｕｓｔ ｆｕｅｌ ｏｆ ｐｕｌｓｅ ｄｅｔｏｎａｔｉｏｎ ｅｎｇｉｎｅ ｂａｓｅｄ
ｏｎ ｐａｒｔｉｃｌｅ ｉｍａｇｅ ｖｅｌｏｃｉｔｙ[Ｊ] . ＳＰＩＥꎬ２０１６ꎬ１０１５５:１０１５５２Ｏ.　

[１３] ＮＧＵＹＥＮ Ｖ ＢꎬＬＩ ＪꎬＣＨＡＮＧ Ｐ Ｈꎬｅｔ ａｌ. Ｏｎ ｔｈｅ ｄｅｆｌａｇｒａｔｉｏｎ￣ｔｏ￣
ｄｅｔｏｎａｔｉｏｎ ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ(ＤＤＴ)ｐｒｏｃｅｓｓ ｗｉｔｈ ａｄｄｅｄ ｅｎｅｒｇｅｔｉｃ ｓｏｌｉｄ ｐａｒ￣
ｔｉｃｌｅｓ ｆｏｒ ｐｕｌｓｅ ｄｅｔｏｎａｔｉｏｎ ｅｎｇｉｎｅｓ ( ＰＤＥ) [ Ｊ] . Ｓｈｏｃｋ Ｗａｖｅｓꎬ
２０１８ꎬ２８(６):１１４３－１１６７.

[１４] 韦伟ꎬ翁春生. 基于三维两相 ＣＥ / ＳＥ 方法的点火位置对固体

燃料 ＰＤＥ 的影响研究[Ｊ] . 弹道学报ꎬ２０１６ꎬ２８(３):６５－７０.
ＷＥＩ ＷｅｉꎬＷＥＮＧ Ｃｈｕｎｓｈｅｎｇ. Ａｎａｌｙｓｉｓ ｏｆ ｔｈｅ ｉｎｆｌｕｅｎｃｅ ｏｆ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ
ｉｇｎｉｔｉｏｎ ｌｏｃａｔｉｏｎ ｏｎ ｐｕｌｓｅ ｄｅｔｏｎａｔｉｏｎ ｅｎｇｉｎｅ ｗｉｔｈ ｓｏｌｉｄ ｆｕｅｌ ｂａｓｅｄ
ｏｎ ｔｈｒｅｅ￣ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ ｔｗｏ￣ｐｈａｓｅ ＣＥ / ＳＥ ｍｅｔｈｏｄ [ Ｊ] . Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ
Ｂａｌｌｉｓｔｉｃｓꎬ２０１６ꎬ２８(３):６５－７０. ( ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ)
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