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二次燃烧对自力弹射内弹道影响分析
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摘 要:目前弹射所用低温药柱的燃烧平衡产物中含有可燃气体成分,遇初容室内氧气后发生

二次燃烧,影响初容室内流场与弹射内弹道特性。为了分析二次燃烧对自力弹射方案内弹道的

影响,建立了自力弹射可压缩流动仿真模型,结合有限速率化学反应模型与动网格技术,利用

PISO (压力隐式算子分裂法)算法对控制方程进行数值求解。计算结果表明,二次燃烧使得初

容室初始压力峰值时刻提前,并影响初始压力峰值大小。仿真分析结果为自力弹射内弹道设计

提供了理论参考。
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Abstract:Thecombustionequilibriumspeciesoflow-temperaturepropellantusedinlaunchescon-
sistofsomeunburnedgases.Thesegasesgenerateafterburningwhenmixedwiththeoxygenin
theinitialvessel.Theafterburninginfluencestheinternalflowandtheperformanceofinternal
ballistic.Toanalyzetheimpactofafterburning,acompressibleflowmodelisestablishedcombined
withfiniteratechemistryanddynamicmeshtosimulatetheself-ejectionprocessandthePISOal-
gorithmisusedtosolvetheconservativeequations.Theresultsshowthattheafterburningbrings
forwardthefirstpeakofpressureintheinitialvesselandaffectsthepeakvalue.Theanalysispro-
videsatheoreticalreferencefortheinternalballisticdesignofself-ejection.
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0 引言

近年来,弹射动力装置逐渐采用低温药柱作

为弹射能源。随着低温火药在弹射领域的广泛应

用,其燃烧产物特性也成为弹射内弹道设计的关

注重点[1-4]。
低温火药通常燃烧平衡温度较低,其平衡产物

中通常含有大量未充分燃烧的CO、H2、CH4 等气

体成分[5-6],当燃气从燃烧室流出后与初容室内氧气

混合,发生二次燃烧[7-12]。二次燃烧一方面释放热

量,使得初容室温度升高;另一方面改变初容室内

气体分子摩尔数,进而影响初容室压强[13-18]。
初容室内二次燃烧与初容室内流场特性高度

相关。对于自力弹射方案,由于弹射动力装置在

弹射过程中随被弹射物体一起出筒,因此其流场

特性与固定式弹射存在较大差异[1-2]。为了研究自

力弹射方案初容室二次燃烧特性及其对弹射内弹

道的影响,本文建立了自力弹射流场仿真模型,
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对包含有限速率化学反应的初容室内气体流动进

行仿真分析。分析结果可为自力弹射内弹道设计

提供理论参考。

1 几何模型与网格划分

自力弹射方式通常将弹射动力装置与被弹射

物体相连,随着弹射动力装置内的高温燃气通过

喷管入口流入初容室内,弹射动力装置与弹射物

体一起弹射出筒。初容室基本几何特征如图1所

示。选择二维轴对称模型进行网格划分,对喷管

内部与初容室内流场空间进行离散,用于流场仿

真计算。

图1 几何模型与网格划分

Fig.1 Geometryandmesh

2 控制方程

忽略热辐射与分子差异扩散现象的作用,守

恒型可压缩反应流动模拟的连续性方程、动量方

程、组分输运方程、能量方程分别是
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其中,Ya 代表组分质量分数,Da 是组分a 的分子

扩散系数,在面向多组分气体的扩散问题时,能

量通量满足

q=-λ

Δ

T-∑
ns

a=1
(ρDaha

Δ

Ya) (5)

此外,Sa 是组分a的化学反应项,是组分浓度

与温度的强非线性函数。

3 化学反应体系

低温药柱燃烧平衡产物主要包含 CO、N2、

HCl、CO2、H2O、CH4、H2,其摩尔分数如表1
所示。为简化计算,仅考虑CH4、CO、H2 与 O2
的燃烧,且将基元反应简化为总包反应,如表2
所示。

表1 低温药柱燃烧平衡产物

Tab.1 Combustionequilibriumspeciesofthe

low-temperaturepropellant

组分 摩尔分数

CO 0.25

N2 0.20

HCl 0.05

CO2 0.05

H2O 0.08

CH4 0.07

H2 0.30

表2 二次燃烧化学反应体系

Tab.2 Reactionsystemofafterburning

序号 反应式 指前因子
活化能/
(J/kmol)

温度指数

1
CH4+1.5O2 →
CO+2H2O

5.0112×1011 2×108 0

2
CO+0.5O2 →
CO2+0H2O

2.3239×1012 1.7×108 0

3
CO2 →

CO+0.5O2
5×108 1.7×108 0

4
H2+0.5O2 →

H2O
9.87×108 3.1×107 0

4 分析与讨论

4.1 初容室内流场

初容室内流线图如图2所示。从图中可以看

出,燃气从喷管喷出后经导流器排导沿径向向外

流动,随后冲击发射筒内壁,并沿内壁向四周散

开,最终形成前后 (沿弹射运动方向)两个涡旋。
低温火药燃烧产生的燃烧平衡产物中的CO、CH4
等含碳可燃物随燃气流流入初容室内,在流动路

径上遇 到 初 容 室 内 O2 后 发 生 二 次 燃 烧,生 成

CO2。对比图3、图4可知,点火后0.05s时刻,

二次燃烧使得初容室内燃气与空气混合区域CO2
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质量分数增加了1倍以上,而导流器底部等燃气尚

未到达区域CO2 质量分数。随着被弹射物体向前

运动,初容室容积增大,燃气逐渐充满整个初容

室容腔。在此过程中,燃气中的CO、CH4 在燃气

边界区与初容室O2 进一步反应,使得局部CO2 质

量分数升高。随着被弹射物体进一步向前弹射运

动,初容室内O2 逐渐被耗尽。0.25s时,初容室

大部分区域已基本无二次燃烧,CO2 质量分数不

再显著增加。
二次燃烧在改变初容室内气体成分的同时,

也产生相应热量。图5与图6分别为无/有二次燃

烧条件下弹射过程中初容室内温度分布。通过对

比可知,二次燃烧使得初容室温度显著升高。在

图2 初容室内流线

Fig.2 Streamlinesintheinitialvessel

(a)0s    (b)0.05s

(c)0.1s    (d)0.25s

图3 CO2 质量分数 (无二次燃烧)

Fig.3 MassfractionofCO2 (withoutafterburning)

(a)0s    (b)0.05s

(c)0.1s    (d)0.25s

图4 CO2 质量分数 (有二次燃烧)

Fig.4 MassfractionofCO2 (withafterburning)

(a)0s    (b)0.05s

(c)0.1s    (d)0.25s

图5 初容室温度 (无二次燃烧)

Fig.5 Temperatureofinitialvessel(withoutafterburning)

(a)0s    (b)0.05s

3




宇航总体技术 2024年3月

(c)0.1s    (d)0.25s

图6 初容室温度 (有二次燃烧)

Fig.6 Temperatureofinitialvessel(withafterburning)

0.05s时刻,相比无二次燃烧工况,有二次燃烧工

况初容室整体温度提升1000K以上。随着整体弹

射运动,一方面 O2 逐渐耗尽导致二次燃烧减弱;
另一方面弹射运动导致容积变大,致使温度降低。
因此,有二次燃烧的初容室内温度逐渐降低,并

逐步趋近于无二次燃烧工况。
初容室属于封闭容腔,因此初容室内温度升

高使得压强随之增大。如图7、图8所示,二次燃

烧使得初容室压强显著增大。此外,压力波传播

速度远高于燃气流动速度,因此除燃气射流内部,
初容室内压强基本呈均匀分布。

(a)0s    (b)0.05s

(c)0.1s    (d)0.25s

图7 初容室归一化压强 (无二次燃烧)

Fig.7 Pressureofinitialvessel(withoutafterburning)

(a)0s    (b)0.05s

(c)0.1s    (d)0.25s

图8 初容室归一化压强 (有二次燃烧)

Fig.8 Pressureofinitialvessel(withafterburning)

4.2 弹射内弹道特性

二次燃烧对初容室流场参数的改变进而影响弹

射内弹道特性。对比了有无二次燃烧初容室平均压

强随时间的变化,如图9所示,二次燃烧使得初容

室第一个峰值提前约0.13s,增大约4%。此外,二

次燃烧导致0.18s前初容室压强较大,使得弹射起

动时刻提前约0.029s,进而导致初容室容积增大,

速率加快。约0.1s后初容室内 O2 逐渐耗尽,无

法继续通过放热维持高压,使得有二次燃烧工况

下初容室压强快速下降。最终使得第二个峰值小

于无二次燃烧工况。

图9 初容室压强对比

Fig.9 Comparisonofpressuresininitialvessel
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为了进一步分析二次燃烧多弹射内弹道性能

的影响,对弹射内弹道性能参数进行了对比,见

表3。在相同条件下,有二次燃烧比无二次燃烧出

筒速度降低约4.1%,出筒时间缩短约3%,初

容 室最大压强升高约1.2%。可见,在有限行程

内,二次燃烧的存在缩短了弹射加速时间,降低

了弹射能量利用率。

表3 弹射内弹道性能对比

Tab.3 Comparisonofinternalballistic

有二次燃烧 无二次燃烧

起动时刻/s 0.024 0.053

出筒速度/ (m/s) 34.3 35.7

出筒时间/s 0.834 0.860

初容室最大归一化压强 0.83 0.82

5 结论

本文针对低温药柱自力弹射,结合有限速率

化学反应,进行了流场仿真计算,分析了二次燃

烧对初容室流场与弹射内弹道性能的影响,得出

以下结论。

1)燃气中包含的CO、CH4 等成分与初容室

内O2 发生二次燃烧,生成CO2 并释放热量,使得

初容室温度显著升高。

2)对于自力弹射方式,二次燃烧使得初容室

第一个压强峰提前,并使得压强峰值增大。

3)二次燃烧缩短了弹射时间,在有限行程内

降低了自力弹射能量利用率。
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