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过载下内外弹道与热防护结构烧蚀联合计算方法研究
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（中国运载火箭技术研究院，北京，100076）

摘要 : 在过载影响下，发动机内弹道与热防护结构烧蚀发生变化，提高了发动机设计与飞行弹道设计间的耦合度，传统

的固体火箭总体-动力分立设计难以充分考虑该耦合关系。通过研究内外弹道与热防护结构烧蚀的耦合关系，形成考虑飞行过

载的内弹道耦合模型、热防护结构烧蚀耦合模型，建立以内弹道计算、外弹道计算与热防护结构烧蚀计算为基础的联合计算

模型，实现了过载下内外弹道与热防护结构烧蚀的正确预示。计算结果表明，低轨弹道下，过载使发动机内弹道压强上升，

关机点的高度与当地速度倾角增加，飞行速度基本不变；热防护结构总质量上升，喷管热防护层厚度分布发生变化，需要加

强热防护。内外弹道与热防护结构烧蚀联合计算正确预示了内外弹道在过载下的变化，为热防护结构设计与内外弹道设计联

合奠定基础，可以提高固体火箭总体-动力设计一体化程度。
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Research on the Integrated Simulation Method of Internal Ballistics, 
External Ballistics and Thermal Protection Structure under Overload

LIANG Rongji, LEI Jianchang, CHI Yuancheng
(China Academy of Launch Vehicle Technology, Beijing, 100076)

Abstract: Overload changes the internal ballistics of the motor and the erosion of the thermal protection structure, which 

increases the coupling degree between engine design and flight trajectory design. Conventional solid rocket overall-motor discrete 

design is difficult to fully consider this coupling relationship. By studying the coupling relationship between internal ballistics, 

external ballistics and thermal protection structure, an internal ballistics model and a thermal protection structure model considering 

flight overload are formed. An integrated simulation method based on internal ballistic model, external ballistics model and thermal 

protection structure model is established to achieve accurate prediction of internal, external ballistics and thermal protection structure 

erosion under overload. The calculation results show that under overload, the pressure of the motor increases, the altitude and the local 

flight path angle of the shutdown point increases, while the flight speed remains basically unchanged. The total mass of the thermal 

protection structure increases and the thermal protection structure thickness of the nozzle changes, requiring strengthened thermal 

protection. The integrated simulation correctly predicts the changes of internal and external ballistics under overload, laying the 

foundation for the joint design of internal ballistics, external ballistics and thermal protection structure, which can improve the 

integration degree of solid rocket overall-motor design.

Keywords: influence of overload; solid rocket; internal and external ballistic; motor thermal protection structure; integrated 

design

0　引 言

在传统固体火箭设计模式中，总体设计提出发动

机的设计性能指标，如总冲、工作时间、平均推力

等，发动机设计则以总体指标为基准，以发动机单机

性能最优为目标开展优化设计。在总体-动力分立的

设计下，设计环节间的迭代周期长，分立下的总体设

计最优或动力设计最优并不代表全局性能最优，固体

火箭总体性能仍有上升空间。

内外弹道一体化设计充分考虑发动机性能与总体

性能间的耦合关系，是提高固体火箭总体-动力设计

一体化程度，提升固体火箭总体性能的有效方法，国

内外学者对该领域开展了相关研究，Dupont等［1］基
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于HADES V15.0平台建立了包含动力、结构、气动、

弹道与成本估算等模块的联合计算模型，以成本和有

效载荷为目标开展固体火箭优化。Roshanian［2］集成

了动力、质量、气动与弹道模型，基于可靠性分析设

定优化约束，进行内外弹道设计优化，最终提升了火

箭的投掷质量。吕艳等［3］分析了比冲偏差、气动偏

差、大气密度偏差等多个偏差量，基于不确定性提出

内外弹道设计的优化约束与优化目标，通过优化算法

提高了火箭运载能力。范健等［4］建立了固体火箭内

外弹道联合计算模型，根据经验选取影响较大、相互

独立的药柱设计参数作为优化变量，在满足火箭战术

指标要求下提高了火箭弹射程。Mahjub等［5］对四级

中型固体运载火箭开展了内外弹道联合优化，其一级

发动机采用“前高后低”的双推力内弹道形式，在改

善了二级起控环境的同时减少了运载能力的损失。

然而，过载下发动机内弹道改变，热防护结构烧

蚀加剧，增加了总体与动力设计间的耦合关系。田忠

亮等［6］通过离散坐标方法研究了过载下锥形药柱的

燃面退移，在横向过载下推进剂燃速增加，锥形药柱

燃烧偏心，燃烧室压强上升。诸毓武［7］结合工程计

算与流场仿真方法分析了绝热层在火箭主动段全程过

载下的烧蚀情况，结果表明过载方向的金属粒子浓度

上升，绝热层烧蚀量增加，绝热层烧蚀分布不均匀。

雷建长等［8］在内外弹道耦合模型中建立了过载对喷

管热防护层烧蚀与推进剂燃速的影响，结果显示过载

影响下低空轨道的关机点高度降低、速度增加、弹道

倾角减少。当前的总体-动力一体化设计中少有考虑

过载对发动机的影响，尚未研究内外弹道与热防护结

构的一体化设计，有待进一步提高内外弹道计算模型

的精细程度，增加总体-动力设计一体化程度。

为提高固体火箭的设计效率与总体性能，保证热

防护设计安全有效，本文在内弹道计算与热防护结构

烧蚀计算中建立过载影响机理，形成过载下的内外弹

道与热防护结构烧蚀的联合计算框架与流程，量化分

析了过载影响下的内外弹道与热防护结构烧蚀耦合，

有助于提高固体火箭总体-动力设计一体化程度。

1　内外弹道与热防护结构烧蚀联合计算模型

内外弹道与热防护结构烧蚀联合计算模型包含3个

子模型，分别为内弹道模型、外弹道模型与热防护结构

烧蚀模型，模型的参数传递如图1所示。在固体发动机

点火后，随着固体推进剂燃烧不断产生燃气，燃气一方

面提高燃烧室压强，经喷管膨胀喷出后推动火箭飞行，

另一方面产物中的凝相粒子（含铝复合推进剂中为氧化

铝颗粒）冲击热防护结构，加剧了热防护结构烧蚀。内

弹道模型负责求解燃烧室的压强，获取燃烧室压强后，

通过喷管膨胀的关系式可以求出喷管出口压强与出口

质量流量，在这之后，基于喷管出口压强、出口面积

与当前大气环境压强求解发动机推力，以出口质量流

量计算固体火箭飞行过程的质量变化；外弹道模型计

算火箭的飞行轨迹，由发动机推力与火箭质量等参数

决定，其控制方程为三自由度的质心运动方程；热防

护结构烧蚀模型计算烧蚀厚度，烧蚀厚度由燃烧室内

流场以及暴露在高温燃气中的时间决定。

在飞行过程中，飞行过载对内外弹道与热防护结

构烧蚀产生影响，增加了模型间的耦合关系，一方面

过载改变推进剂燃速，使内弹道的推力、质量流量发

生变化，影响凝相粒子流量，导致承载侧的绝热层提

前暴露，进而反作用于外弹道性能与热防护结构厚

度；另一方面过载改变了热防护结构表面的凝相粒子

图1　内外弹道与热防护结构烧蚀联合计算模型结构与耦合关系

Fig.1　Structure and coupling relationship of integrated simulation for internal ballistics, external ballistics and thermal protection structure
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分布，特定部位热防护结构烧蚀增加，改变了热防护

结构的设计质量以及喉部面积，对内外弹道产生反

作用。

根据上述模型关系，联合计算模型的关键耦合参

数为飞行过载、燃气质量流量、燃烧室绝热层暴露时

间、热防护结构质量以及喉部面积，在所有子模型

中，内弹道模型关联的耦合量较多，耦合关系复杂。

鉴于模型间的步长差距大，采用统一步长同时运

行所有子模型的效率较低，本文建立的联合计算模型

通过迭代方式求解模型间的耦合关系，保持子模型间

的相互独立性。基于 ISIGHT建立的联合计算模型如

图 2所示，在初始化环节，首先在ANSYS实体造型

软件中根据药型参数建立装药几何外形，划分燃面网

格，之后在无过载条件下运行热防护结构和内弹道模

块，计算结果作为迭代环节初值。迭代环节依次运行

外弹道、热防护结构以及内弹道模块。上游子模型运

行完成后即刻更新下游子模型的耦合输入参数，由于

固体火箭的总体性能一般以外弹道参数表征，如终点

速度、投掷距离等，迭代的收敛参数选取飞行终点的

高度与速度，收敛容差设定为0.01%。

内外弹道与热防护结构烧蚀联合计算模型以过载

下热防护结构烧蚀的数值仿真研究和燃速研究为基

础，建立考虑过载影响的内弹道模型和热防护结构烧

蚀模型。通过模型联合仿真，充分考虑内弹道、外弹

道和热防护结构烧蚀间的耦合影响，提高了模型的精

细程度。基于联合计算模型，内弹道、外弹道与热防

护结构得以在统一框架下进行设计优化，提高了总

体-动力设计的一体化程度。

2　过载影响机理建模

2.1　过载下的内弹道计算

内弹道计算的核心是研究发动机燃烧室内的压强

随时间变化的规律，在过载影响下，承载一侧的推进

剂燃速增加，燃面退移加快，将发生不对称的非均匀

退移，在本节使用Greatix燃速模型［9］计算过载下的

燃速分布，利用偏移面方法［10］和零维内弹道方法计

算发动机内弹道。

2.1.1　飞行过载下的燃速

过载对推进剂燃速的作用机理十分复杂，表现为

承载侧推进剂燃速增加，燃速的增加量受到加速度大

小、燃烧室压强、基础燃速等多方面影响，Greatix燃

速模型基于推进剂燃烧参数进行理论推导，将燃速与

过载直接联系，燃速模型如下［9］：

rb =
rb + Ga /ρs

exp [ Cpδ0 ( ρsrb + Ga )/γ ] - 1
·

Cp (TF - TS )
(Cs (TS - T i ) )

（1）

δ0 =
k

ρsr0Cp

· ln
é

ë
êêêê

ù

û
úúúú1 +

Cp (TF - TS )
Cs (TS - T i ) - ΔHs

（2）

Ga =
an pcδ0r0

rb RTFrb

（3）

式中    r0为基础燃速；rb 为过载下燃速；Cp 为燃气定

压比热容；Cs 为推进剂比热容；TS 为推进剂表面温

度；TF 为燃气温度；T i 为参考温度；ΔHs 为净表面热

流；δ0 为火焰层厚度；k为燃气绝热指数；an 为表面

法向过载；pc 为燃烧室压强。当 an<0 时，推进剂的

燃速为基础燃速。本节使用 HTPB/AP/AL 含铝复合

推进剂，基于配方计算燃气性质，在已知 r0 与法向

过载的情况下，通过牛顿法迭代求解 rb，求解精度为

1×10-5。

2.1.2　内弹道计算

发动机药柱为后翼柱形，配置4个翼槽，装药侧

面与端面均进行包覆，内表面燃烧，药柱长径比

3.75，内孔直径400 mm，通过实体造型软件建模并划

分三角面网格如图3所示。

图2　内外弹道与热防护结构烧蚀联合计算流程

Fig.2　Workflow of integrated simulation for internal ballistics, external ballistics and thermal protection structure
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本文建立的后翼柱形装药发动机的长径比小于6，

属于短粗发动机，燃气的侵蚀燃烧与流动壅塞现象

弱。此外，为研究横向过载对燃气分布的作用，通过

计算流体力学仿真了横向过载下的燃烧室内流场，在

飞行弹道可能的最大横向过载 6g下，承载侧和非承

载侧压力的相对偏差如图4所示，在喉部前（轴向坐

标 5 m）燃气压强分布均匀，不受横向过载影响，而

在喉部后燃气超声速流动，湍流强度大，压强分布不

再均匀。综上分析，可以假设燃烧室内的燃气参数不

随空间变化，压强、温度、燃气成分在燃烧室内分布

均匀，视为零维内弹道问题，压强计算方程如下：

dpc

dt
=

RTF

Vc ( )ρS Abr - pc A t

C *
（4）

Abr = ∑
i = 1

n

Airi （5）

式中    Vc 为自由容积；C * 为推进剂特征速度；R为燃

气的气体常数；Abr为燃面与燃速乘积；Ai为 i单元燃

面面积。

求解上述压强计算方程的关键是获得燃面面积与

燃速的乘积Abr，过载下推进剂燃面发生非均匀退移，

燃面面积计算存在困难，本节建立偏移面方法［10］，通

过移动界面网格追踪非均匀退移的燃面。根据燃面网

格点所有邻面的偏移面重构下一时间步的点位置，为

保持燃面几何特征，通过曲面特征辨识正确识别网格

点处于平面、棱边还是棱角，以此修正网格点位置，

在移动燃面后，应用网格质量优化方法保证网格质量。

本文建立的偏移方法可以获得不同横轴向过载下

的内弹道，由于轴向过载与大部分燃面平行，影响很

小，因此主要研究横向过载的作用效果，最终获得0~

12g全程横向过载下的燃烧室压强与过载影响的相对

变化量，如图 5和图 6所示，在 0~50 s的主要工作阶

段，横向过载使推进剂燃速上升，燃烧室压强较无过

载情况增加。

在50 s之后的临近结束阶段，横向过载使承载面

的推进剂提前烧尽，燃面减少，燃烧室压强提前下

降。此外，发动机工作 20 s时装药的翼槽特征烧尽，

燃烧室压强开始下降，横向过载提前了翼槽的烧尽时

间与压强下降时间，产生了压强相对变化曲线上20 s

处的凹点。过载影响与过载大小呈比例关系，在 12g

横向过载下，较无过载情况，主要工作阶段平均压强

增加了 1.05%，最大压强增加了 1.07%；在临近结束

阶段，压强提前 2 s 开始下降，在 56 s 附近减少了

48%；在20 s附近，翼槽烧尽时间提前了1.1 s。

图3　药柱建模与网格划分

Fig.3　Grain modeling and mesh partitioning

图4　6g横向过载下燃烧室承载侧与非承载侧的压强偏差

Fig.4　Relative change of pressure in different side of chamber 

under 6g lateral overload

图5　0~12g横向过载下燃烧室压强曲线

Fig.5　Pressure of motor under lateral overload of 0~12g

图6　横向过载下燃烧室压强相对变化

Fig.6　Relative change of pressure of motor under lateral overload

17



导 弹 与 航 天 运 载 技 术（中英文） 2025年

通过统计燃面到达边界的时间，获得了绝热层暴

露时间，承载侧绝热层暴露时间如图7所示。翼柱形

装药的翼槽部分绝热层暴露时间长，平均暴露时间约

为40 s。圆柱段是装药最后燃尽的部分，暴露时间仅

有几秒或在工作过程中不发生暴露。在过载影响下，

承载侧绝热层提前暴露，药柱的圆柱段受过载作用时

间长，绝热层暴露时间变化较为明显；翼槽装药在

20 s附近烧尽，受过载作用时间短，暴露时间变化相

对较小。随过载大小提高，绝热层暴露时间延长，在

12g的横向过载作用下，承载侧绝热层暴露时间平均

增加了 1.27 s，最大增加时间位于圆柱段，增量为

2.7 s。

在本文研究飞行弹道下，发动机可能受到的最大

横向过载在 6g左右，在全程 6g横向过载下，较无过

载情况，主要工作阶段平均压强增加 0.55%，最大压

强增加 0.45%。临近结束阶段压强下降时间提前 1 s，

57 s附近的压强减小42%，对发动机推力产生了一定

的影响。绝热层在承载侧暴露时间平均增加 0.64 s，

最大增量为 2.03 s。由于圆柱段绝热层暴露时间短，

过载影响带来的暴露时间相对变化大，所受影响较

大，而翼槽部分的绝热层暴露时间长，暴露时间相对

增加少，所受影响较小。

2.2　过载下的热防护结构烧蚀

含铝量较高的固体推进剂在燃烧时产生凝相粒子

流（熔融氧化铝颗粒），过载下凝相粒子轨迹改变，

在承载侧聚集或高速撞击壁面，增加热防护结构的化

学烧蚀率与机械侵蚀率，燃烧室绝热层的烧蚀研究以

粒子聚集度、粒子速度、粒子冲击角度为参数，基于

试验结果拟合粒子冲击产生的热增量与绝热层机械侵

蚀率［11-12］，而喷管热防护材料以硬质抗烧蚀材料为

主，可以通过凝相冲击剥蚀模型计算机械侵蚀率［13］。

本节首先计算飞行过载下的稳态凝相粒子分布，随后

建立稳态结果与动态飞行过程的联系，最终以一维的

绝热层烧蚀模型计算燃烧室绝热层厚度，以OKA凝

相冲击模型［14］与热烧蚀经验公式计算喷管热防护层

分布。

2.2.1　飞行过载下的凝相粒子分布

为获取粒子环境下的热防护结构烧蚀速率，需要

获得凝相粒子的粒子聚集度、粒子速度、粒子冲击角

度。本节采用可压缩湍流的连续方程、动量方程以及

能量方程建立燃烧室流场计算模型，考虑流体曳力、

浮力、流场压强追踪粒子运动轨迹，在壁面处采用基

于韦伯数的粒子沉积反弹耦合模型［15］，粒子反弹系

数的拟合公式如下［16］：

en = -0.3865α3 + 0.5644α2 + 0.1896α + 0.2587 （6）

et = -1.434α3 + 3.643α2 - 2.612α + 1.262 （7）

式中    en为法向反弹系数；et为切向反弹系数；α为粒

子入射角。按推进剂配方计算，粒子质量为燃气总质

量33%；粒子粒径参考文献［17］，取Rosin-Rammler

分布，设定平均粒径为70 μm，分布系数3.5，分布范

围为 10~120 μm。粒子轨迹追踪与相应的网格划分如

图8所示，喷管收敛段的粒子聚集度高，速度快，热

防护层烧蚀环境恶劣，需要重点研究其粒子冲击环

境；扩张段壁面基本不受粒子冲击，可认为 0~6g的

小横向过载对其烧蚀率影响较小。

通过粒子轨迹后处理获得喷管收敛段的粒子冲击

环境，6g 横向过载下的喷管粒子冲击环境如图 9 所

示，收敛段上游的粒子冲击速度小，聚集浓度较低，

这些区域的热防护层烧蚀受凝相粒子影响较小；收敛

段下游接近喉部区域的粒子聚集浓度高，冲击速度

大，此处粒子侵蚀环境较为恶劣；喷管喉部在当前横

向过载下聚集浓度很低，受粒子侵蚀影响弱。当凝相

粒子以高密度、大速度以及小角度冲击时，产生的机

图7　承载侧燃烧室绝热层暴露时间

Fig.7　Exposure time of insulation in chamber under lateral 

overload

图8　粒子轨迹追踪与计算网格划分

Fig.8　Particle tracking and mesh partitioning

18



第3期 梁镕基等 过载下内外弹道与热防护结构烧蚀联合计算方法研究

械破坏最大，而横向过载使粒子偏转，粒子聚集浓度

在承载侧上升，最大聚集浓度从 17.59 kg/m3上升至

30.9 kg/m3，入射角度在承载侧减小，最小入射角度

从 73.8°下降至 12.7°，冲击速度则变化不大，这使承

载侧的粒子侵蚀环境恶化；非承载侧的变化趋势则与

承载侧相反，在此侧凝相粒子的机械破坏减弱。

为计算飞行全程的绝热层烧蚀，需要合理建立稳

态计算结果与内外弹道的联系。在小过载下，氧化铝

粒子在发动机内的停留时间一般小于0.05 s［17］，在过

载改变后很快重新达到稳态，响应时间远小于热防护

结构烧蚀时间，因此可以假设燃烧室内流场与粒子轨

迹处于瞬时稳态，以燃气的质量流量与飞行过载作为

稳态流场与内外弹道间的联系参数。比如在固体火箭

飞行的13~15 s间，内弹道质量流量从400 kg/s降低至

300 kg/s，飞行过载从横向0g、轴向10g变为横向2g、

轴向 6g，内流场与粒子轨迹即视为从质量流量 400 

kg/s、横向过载 0g与轴向过载 10g的稳态工况下转化

为质量流量300 kg/s、横向过载2g与轴向过载6g的稳

态工况，而 13~15 s间的状态看作前后稳态工况的中

间状态，通过联系参数的三维插值获得。

通过计算燃气质量流量（0~400 kg/s）、横向过载

（0~6g）与轴向过载（0~10g）下共 48种不同工况的

燃烧室流场与粒子轨迹，构建稳态工况网格，工况间

的横向过载计算间隔为2g、轴向过载计算间隔为5g、

质量流量计算间隔为 100 kg/s。最终以联系参数插值

获得飞行全程的粒子环境。为方便热防护结构计算使

用，粒子数据转换至均匀网格，使用中位数滤波方法

降噪，如图10所示。

2.2.2　热防护结构烧蚀厚度计算

根据 2.2.1节的粒子轨迹追踪结果，在 0~6g小横

向过载范围内，扩张段不受粒子冲击，喉部的粒子侵

蚀环境变化很小，这些部位的粒子侵蚀环境不与内外

弹道耦合，因此在本文中不研究扩张段与喉部的热防

护设计。余下部位的热防护结构的烧蚀不均匀，在燃

烧室区内，翼槽附近的绝热层暴露时间与圆柱段绝热

层暴露时间存在较大差异，承受过载一侧的绝热层暴

露时间有所增加。在喷管收敛段至喉部前，粒子侵蚀

条件影响热防护层的烧蚀速率，过载方向的粒子侵蚀

环境更加恶劣。为进行绝热层的合理布置，对热防护

图9　过载作用下的喷管粒子环境

Fig.9　Particle environment of nozzle under overload

图10　均匀网格上粒子数据降噪（柱坐标系下）

Fig.10　Particle data denoising on a uniform grid
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结构布置区域划分均匀网格，如图11所示，在每个网

格单元内进行一维烧蚀计算。

燃烧室绝热层材料选取三元乙丙橡胶，热化学烧

蚀计算方法为一维的分层烧蚀计算［18］，绝热层烧蚀

后形成碳化层、热解层与原始层。碳化层是绝热层材

料热解后形成的多孔碳层，热解层是绝热层材料发生

热解反应的位置，可以简化为无厚度界面XL，原始层

是绝热层材料未发生热解反应的部位，绝热层的烧蚀

厚度即为碳化层厚度。碳化层、热解层与原始层的控

制方程和边界条件如下：

碳化层：

ρ1C1

∂T1∂t
= k1

∂2T1∂x2
（8）

-k1

∂T1∂x
| x = 0 = qr + qp + qc （9）

T1| x = XL
= TL （10）

热解层：

Q̇dt = ρ2 LdXL + ρ2C2 (TL - T̄2 )dXL （11）

原始层：

ρ2C2

∂T2∂t
= k2

∂2T2∂x2
（12）

T2| x = XL
= TL （13）

T1| x = Xmax
= 0 （14）

式中    T，ρ，C，k分别为温度、平均密度、比热容与

导热系数，下标1、2分别为碳化层与原始层；qr为辐

射热流；qp 为粒子撞击热流；qc 为对流换热热流；L

为热解反应热；dXL 为热解层在一个时间步内的移动

距离；TL 为绝热层热解温度；T̄2 为原始层在 dXL 内的

平均温度；Q̇为碳化层向热解层的导热量。

粒子冲击改变绝热层的烧蚀情况，首先是绝热层

在燃气边界增加了粒子撞击热流 qp，其次是绝热层受

粒子撞击产生机械破坏，需要对热化学烧蚀量修正，

参考文献［11］的粒子热流公式与文献［12］的三元

乙丙橡胶粒子烧蚀实验，得到的公式如下：

qp = 7.16 × 105·ṁ0.5
cp ·V 0.18

p · cos α （15）

弱冲蚀条件下（Vp<28 m/s）：

r = r0 + 0.01292 × ṁ0.9415
cp ·V 0.0532

p ·cosα （16）

强冲蚀条件下（Vp≥28 m/s）：

r = r0 + 0.01292 × ṁ0.8834
cp ·V 0.9165

p · cos α0.486 （17）

式中    mcp为粒子聚集浓度；Vp为粒子冲击速度；r0为

热化学烧蚀率；r为冲蚀条件下的绝热层烧蚀率。

喷管热防护材料选取C/C复合材料，其热化学烧

蚀率根据 BATES 发动机试验数据［8，19］拟合，如下

所示：

R = 0.58 × 0.0254 × MW × 100 （18）

式中    MW 为水蒸气的摩尔百分数。粒子冲击的机械

破坏率通过OKA［18］模型获得：

er = g (α )eref( )U
Uref

k2( )D
Dref

k3

（19）

g (α ) = (cos α )n1 [1 + Hv (1 - cos α ) ]n2 （20）

式中    g (α ) 为入射角函数；U为粒子速度；e为侵蚀

率；D为粒子直径；Hv为维氏硬度，单位GPa；下标

ref表示参考基准；k2，k3，n1，n2为模型系数。参考基

准与模型系数参考文献［13］的取值。

获得热防护结构烧蚀厚度后，为保证发动机壳体

强度，以工作结束后发动机壁温（即热防护结构底部

温度）不高于393 K作为热防护结构设计条件，计算

各设计单元的热防护结构设计厚度。由于粒子的轴向

运动主要由高速燃气拖曳，作用力远大于轴向过载，

因此轴向过载对热防护结构厚度影响较小。横向过载

的作用效果如图 12所示，6g横向过载下，燃烧室的

绝热层在承载侧增厚，在非承载侧变化不大，总质量

上升了 5.6 kg。喷管收敛段的热防护层厚度在承载侧

增加，在非承载侧减少，质量基本不变，厚度分布则

变化较大，在承载侧靠近喉部位置，热防护层的设计

厚度最大增加了 1 mm，因此需要重点考虑该点位的

热防护问题。

图11　绝热层网格划分

Fig.11　Grid division of thermal protection structure

图12　热防护结构设计厚度

Fig.12　Design thickness of thermal protection structure
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3　联合计算仿真结果

建立以内弹道模型、外弹道模型与热防护结构烧

蚀模型为基础的联合计算模型，针对某低轨固体火箭

的一级飞行弹道，比较轴向过载正常加载下，考虑/

不考虑横向过载影响的联合计算结果，分析横向过载

对固体火箭内外弹道性能与热防护结构烧蚀厚度产生

的影响。

在本文的飞行条件下，发动机在20 s后受到平均

2.8g的横向过载，持续 38 s。内弹道因横向过载产生

的压强、质量流量以及海平面推力偏差如图13所示，

压强、质量流量以及推力的变化趋势一致。在横向过

载影响下，大部分时间三者均轻微上升，燃烧室的最

大压强出现在大攻角转弯段之前（20 s前），所受横

向过载小，上升幅度仅 0.01%；大攻角转弯段（20~

50 s）的横向过载大，燃烧室平均压强上升 0.21%；

在关机点，承载侧燃面烧尽时间提前 0.61 s，压强、

质量流量以及推力皆大幅下降。

飞行弹道因横向过载产生的高度、当地速度倾

角、动压、速度大小偏差如图 14所示。在大攻角转

弯段，横向过载增加固体火箭推力增加，相对于不考

虑横向过载情况，飞行高度和速度上升，同时弹道拉

平速度加快，速度倾角略有降低。在发动机临近关机

时，由于承载侧装药会提前烧尽，推力降低，飞行速

度偏差逐渐减小，弹道拉平基本停止，当地速度倾角

相对增加。在关机点处，飞行高度上升了 0.20%，当

地速度倾角上升了 0.64%，飞行动压下降了 1.12%，

飞行速度偏差接近 0%。根据速度偏差曲线，横向过

载实质使临近关机点的推进剂能量转移至大攻角转弯

段释放，由于转弯段固体火箭的俯仰角较大，转移的

能量更多转化为火箭的垂直速度，使关机点飞行高度

上升、速度倾角增加。

热防护结构计算结果如图15所示，考虑横向过载

后，热防护结构总质量增加0.82 kg，其中燃烧室绝热

质量增加0.59 kg，相对变化较小；喷管热防护层在承

载侧的收敛段下游粒子聚集度增加，冲击速度提高，

烧蚀增加，高烧蚀区域扩大，热防护质量增加0.23 kg。

在喷管热防护层的最大变化点位，粒子聚集度上升

1.5 kg/m3，平均冲击速度提高4.4 m/s，平均冲击角度

减小0.35°，导致平均机械侵蚀速率提高了0.016 mm/s，

最终该点的热防护层设计厚度增加了0.9 mm。

综合以上计算结果，在当前条件下，过载耦合对

内外弹道产生的影响较小，关机点的高度、当地速度

倾角、速度大小偏差均在0.65%以内，内弹道偏差在

大部分时间处于0.21%左右。但是，热防护结构的厚

度分布在过载影响下发生较明显的变化，横向过载增

加了承载侧的热防护结构厚度，最大增加量为

0.9 mm，增加幅度9.9%，不考虑横向过载进行热防护

结构设计存在热防护失效风险。考虑到火箭的优化设

计指标一般定在总体性能提高5%至10%，而在当前过

载下耦合产生的速度与高度偏差相对较低，可以认为

图13　横向过载下的压强、质量流量与海平面推力偏差

Fig.13　Pressure, mass flow rate and sea level thrust deviation 

under lateral overload

图14　横向过载下的高度、当地速度倾角、动压、速度偏差

Fig.14　Height, local flight path angle, dynamic pressure and 

speed deviation under overload

图15　联合计算的热防护结构设计厚度

Fig.15　Design thickness of thermal protection structure of 

integrated simulation
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过载耦合对总体性能的影响较小，但由于热防护结构

烧蚀与内外弹道之间的紧密耦合关系，需要关注过载

对热防护结构厚度的影响，加强相关区域的热防护。

4　结 论

本文以过载影响与内外弹道耦合机理为基础，建

立了内外弹道与热防护结构烧蚀的联合计算方法，此

方法适用于使用高含铝推进剂、受长时间小横向过载

作用的固体火箭飞行任务。使用联合计算方法对长时

间 0~6g横向过载下的固体火箭内外弹道与热防护结

构烧蚀建模，开展横向过载影响分析，结果显示在0~

6g小横向过载且偏转的粒子未直接冲击喉部的情况

下，内外弹道的变化不大，但需要关注热防护结构厚

度分布的变化，加强热防护措施。本文建立的方法可

应用于内外弹道与热防护结构的联合设计，有助于提

升固体火箭总体-动力设计一体化程度。
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