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圆孔装药固体火箭发动机的慢速烤燃特性研究 

叶青，余永刚 

（南京理工大学 能源与动力工程学院，南京 210094） 

摘要：目的 研究圆孔装药固体火箭发动机的慢速烤燃特性。方法 针对装填高能推进剂的固体火箭发动机，

建立了二维瞬态慢速烤燃模型。其中 AP/HTPB 推进剂的化学动力学模型为两步总包反应模型。在升温速率

分别为 3.6、7.2、10.8 K/h 的工况下，进行固体火箭发动机的烤燃数值模拟，并具体分析慢速烤燃工况下固

体火箭发动机的传热特性和烤燃着火特性。结果 3 种慢速烤燃工况（3.6、7.2、10.8 K/h）对应的着火响应

时间分别为 30.96、22.19、18.70 h，着火温度分别为 518.84、518.85、519.59 K。随着慢速升温速率的提高，

烤燃着火中心向推进剂外壁面和右侧端面移动，着火区域由椭圆形变为半椭圆形。结论 在圆孔装药的固体

火箭发动机的慢速烤燃过程中，前期主导推进剂温度变化的是外界热传导，后期则是由推进剂的自热反应

主导。 
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Slow Cook-Off Characteristics of Solid Rocket Motor with Round-hole Charge 

YE Qing, YU Yong-gang 

(School of Energy and Power Engineering, Nanjing University of Science and Technology, Nanjing 210094, China) 

ABSTRACT: In order to research on slow Cook-off Characteristics of Solid Rocket Motor with Round-hole Charge. The ther-

mal safety of solid rocket motor has attracted more and more attention with the high energy of propellant. In this paper, a 

two-dimensional transient slow cook-off model is established for solid rocket motor filled with high energy propellant. The 

chemical kinetic model of AP/HTPB propellant is a two-step overall reaction model. Under the working conditions of heating 

rate of 3.6, 7.2 and 10.8 K/h respectively, the numerical simulation of solid rocket motor is carried out, and the heat transfer 

characteristics and ignition characteristics of solid rocket motor under slow cook-off working conditions are analyzed in detail. 

The ignition response times corresponding to the three slow cook-off conditions are 30.96, 22.19 and 18.70 h respectively, and 

the ignition temperatures are 518.84, 518.85 and 519.59 K respectively. With the increase of the slow heating rate, the ignition 

center of cook-off moves to the outer wall and the right end face of the propellant, and the ignition region changes from an el-

lipse to a semi-ellipse. The numerical results of cook-off show that in the slow cook-off process of solid rocket motor with 
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round-hole charge, the external heat conduction dominates the temperature change of propellant in the early stage, and the 

self-heating reaction of propellant dominates in the later stage. 

KEY WORDS: thermal safety; cook-off, propellant; numerical simulation 

固体推进剂通常用作太空运载火箭、航天器、导

弹的推进燃料[1-3]。现有多种推进剂，可满足各种应

用环境下的特殊要求。复合推进剂由氧化剂、粘合剂、

固化剂、金属燃料、燃烧催化剂和其他组分组成[4-6]。

高氯酸铵[7-11]（AP）是复合推进剂中使用最广泛的氧

化剂，基于 AP 的固体推进剂能量密度高，燃烧性能

较好。固体推进剂在常温常压环境下相对稳定，一旦

受到热刺激引起燃烧或爆炸时，将会对固体火箭发动

机的安全存储和使用造成巨大危害[12]。因此，固体火

箭发动机的热安全性问题日益引起重视。 

烤燃试验和烤燃数值仿真是研究和评估固体推

进剂热易损性的常用方法 [13-17]。由于烤燃试验耗资

高，费时长，危险性大，且不确定因素多，目前对固

体推进剂的烤燃试验研究[18-23]，重点关注烤燃弹尺寸

结构、加热方式、升温速率对试验结果的影响。大多

采用小尺寸的烤燃弹进行试验测试，试验中的加热条

件较为单一，难以研究不同加热环境对 AP/HTPB（高

氯酸铵/端羟基聚丁二烯）推进剂烤燃特性的影响。

固体火箭发动机的体积较大，装药结构复杂，烤燃

温度场控制困难，现有的烤燃试验技术条件难以满

足实际使用条件下固体火箭发动机的热安全性评估

要求。基于此，本文针对圆孔装药的固体火箭发动

机，开展慢速烤燃特性数值研究，并具体分析慢速

烤燃工况下固体火箭发动机的传热特性和烤燃着火

特性，研究结果可为固体火箭发动机热安全性分析

提供参考。 

1  计算模型 

本文采用圆孔装药的固体火箭发动机的结构如

图 1 所示，采用轴对称二维烤燃模型进行数值模拟。

发动机总长 1405  mm，外径为 348 mm，喷管长

292 mm，喷管直径为 127.5 mm。 
 

 

图 1  圆孔装药的固体火箭发动机结构[24] 

Fig.1 Schematic diagram of structure of a solid rocket motor 
with a round-hole charge[24] 

 
针对 AP 基的复合固体推进剂（AP/HTPB）的烤

燃特性[25]，建立基于两步总包反应的烤燃模型：第一

步反应为 AP 的热分解反应，见式（1）；第二步反应

为粘合剂与 AP 分解产物发生的最终放热反应，见式

（2）。 
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其中，β 为 AP 和粘合剂的质量当量比，第一步

和第二步反应的化学反应速率 RAP 和 RBinder 分别为： 
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式中：AAP、ABinder 为指前因子，s–1； EAP、EBinder

为反应活化能，kJ/mol；ρAP、ρBinder、ρDeP 分别为 AP、

粘合剂和 AP 分解产物 Z 的密度，kg/m3；QAP 和 QBinder

分别为第一步和第二步反应的反应热，kJ/kg。 

qp=RAPQAP +RBinderQBinder  (5) 

固体火箭发动机内部的传热过程用式（6）描述： 

( )i
i i i i i

T
c T q

t
 


    


 (6) 

式中：下标 i=c, l, p, g，分别表示壳体、绝热层、

固体推进剂和 N2 空腔；ρi 为密度，kg/m3；ci 为比热

容，J/(kg·K)；λi 为导热率，W/(m·K)；qi 为内热源；

T 为温度，K；t 为时间，s。 

根据慢速烤燃试验方法要求，固体火箭发动机的

初始温度为 290 K，以 0.05 K/s 将发动机壳体升温至

400 K 后，保温 8 h。保温阶段结束后，固体火箭发动

机的整体温度相对均匀，然后慢速加热壳体外表面。

AP/HTPB 推进剂的化学反应动力学参数[25]见表 1。固

体火箭发动机的慢速烤燃数值模拟通过FLUENT软件

进行。 
 
表 1  AP/HTPB 推进剂化学反应的动力学参数 

Tab.1 Kinetic parameters of AP/HTPB propellant chemical 
reaction  

反应步 
指前因子 

A/s–1 
活化能 

E/(kJ·mol–1) 
反应热 

Q/(kJ·kg–1)

AP 分解 800 137.18 –297 

粘合剂反应 1100 178.45 9643.2 
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2  烤燃着火过程分析 

烤燃数值计算中，分别对壳体内壁点 A(1170, 

161) mm、绝热层中部点 B(600, 154) mm、AP/HTPB

推进剂内点 C(600, 100) mm、推进剂肩部点 D(885, 

145) mm 及喷管喉部点 E(1270, 0) mm 进行监测。以

3.6 K/h 的烤燃工况为例，温度监测结果如图 2 所示。

A、E 的温升曲线趋势基本一致，B、C、D 的升温速

率在约 18 h 后，与 A、E 的温升曲线相比，斜率变缓，

升温速率下降。图 3 为监测点 D 各组分含量的变化

曲线，ωAP、ωBinder、ωDeP 分别代表 AP、HTPB 粘合

剂以及 AP 分解的中间产物的含量。由图 3 发现，D

点升温速率下降的时候，推进剂的 AP 分解反应速率

加快。这是因为 AP 分解反应为吸热反应，AP 分解

速率加快，吸收了一定的热量，导致推进剂温升变慢。

随后当推进剂肩部的温度上升到着火温度时，AP 分

解的中间产物与 HTPB 反应速率急速加快，释放大量

热量，并着火。 
 

 

图 2  5 个监测点温度随时间的变化曲线（ks=3.6 K/h） 
Fig.2 Temperature change curve of 5 monitoring points with 
time (ks=3.6 K/h) 

 

图 3  监测点 D 的组分含量和温度随时间的变化曲线（ks= 

3.6 K/h） 
Fig.3 Component content and temperature curve of point D 
with time (ks=3.6 K/h) 

 
为分析慢速烤燃过程固体火箭发动机的传热过

程，以 3.6 K/h 工况为例，选取固体火箭发动机温度

云图的 4 个时间点进行分析研究，见图 4。在 t=8.33 h

时，推进剂的温度为 351~395 K，推进剂的锥形段温

度较低，见图 4a。在 t=16.67 h 时，固体火箭发动机

慢速加热了 8 h，观察此时推进剂内部的温度分布，

发现推进剂外壁有一薄壁高温区。同时，由于持续不

断地径向慢速传热，锥形段的低温区已消失，推进剂

温度分布呈现径向由外至内递减的规律，见图 4b。

当 t=25.00 h 时，与 16.67 h 相比，推进剂内部温差明

显增大。图 4c 显示，推进剂的高温区域明显缩小，

AP 组分的吸热分解反应也持续发生。 

图 5 为推进剂组分分布云图，发现推进剂 AP 组

分分解反应集中在推进剂的肩部。t=30.96 h 时，固体

火箭发动机内部径向热传导方向依然为由外至内，推

进剂外壁的高温区域方位进一步缩小。推进剂右侧端

面位置出现高温点（T>500 K），较高的温度促进了推 

 

 

图 4  固体火箭发动机不同时刻的温度云图（ks=3.6 K/h） 
Fig.4 Temperature cloud distribution of the solid rocket motor at different times (ks=3.6 K/h) 
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图 5  AP/HTPB 推进剂烤燃后期的温度云图和 AP 组分云图（ks=3.6 K/h） 
Fig.5 Temperature and AP component cloud distribution at the late stage of AP/HTPB propellant cook-off (ks=3.6K/h) 

 

进剂的反应，使温度进一步上升，该过程是一个缓慢

而持续的正反馈机制。当温度上升到临界值，推进剂

的反应速率急剧上升，释放大量热量，使得推进剂着

火，最终发生着火的时刻为 30.96 h，着火温度为

518.84 K，着火区域(z, r)为(868~884, 143~150) mm，

中心位置(z, r)坐标为(876, 146.5) mm。 

3  慢速升温速率对烤燃特性影响 

升温速率为 7.2 K/h 时，固体火箭发动机在不同

时刻的温度分布如图 6 所示。由图 6 可见，在慢速烤

燃的前期，随着升温速率的提高，热量由发动机壳体

传递至推进剂的速度相对 3.6 K/h 工况更快了。在

7.2 K/h 的 t=16.67 h 时刻，推进剂温度为 397~442 K，

不仅温度升高了，推进剂的内部温差也扩大了近 1.5

倍。此时，推进剂外壁面的 AP 组分已经发生分解反

应，并形成相应的外层高温区（见图 6a）。随着自热

反应速率的增大，在固体火箭发动机的右侧端面出现 

了高温区域，并最终发生着火，着火响应时间为

22.19 h，着火区域(z, r)为(876~890, 144~150) mm，中

心位置坐标(z, r)为(883, 147) mm。 

升温速率为 10.8 K/h 时，固体火箭发动机在不同

时刻的温度分布如图 7 所示。发现随着时间推移，推

进剂外壁面的温度不断升高，同时高温区不断缩小，

直到形成高温的着火位置，此时推进剂外壁面温度超

过壳体温度。推进剂由向周围吸热转变为向周围放

热。固体火箭发动机发生着火的时间约为 18.69 h，

着火区域(z, r)为(878~890, 145~150) mm，中心位置坐

标(z, r)为(884, 147.5) mm。 

由图 4d、图 6b 和图 7b 可发现，3 种慢烤工况下，

着火位置均出现在推进剂的肩部，且随着升温速率的

增大，着火位置向推进剂与绝热层交界处移动。着火

位置的局部放大图显示，着火区域的二维截面随着升

温速率的提高，由椭圆形缩小为半椭圆形。将不同加

热速率下的烤燃响应特征参数列出，见表 2。着火特

征参数显示，随着慢速升温速率由 3.6 K/h 增大到 

 

 

图 6  固体火箭发动机不同时刻的温度云图（ks=7.2 K/h） 
Fig.6 Temperature cloud distribution of the solid rocket motor at different times (ks=7.2 K/h) 

 

 

图 7  固体火箭发动机不同时刻的温度云图（ks=10.8 K/h） 
Fig.7 Temperature cloud distribution of the solid rocket motor at different times (ks=10.8 K/h) 
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表 2  不同慢速升温速率下的着火特征参数 
Tab.2 Ignition characteristic parameters at different slow heating rates 

序号 升温速率/(K·h–1) 着火响应时间/h 着火温度/K 壳体温度/K 着火区域范围/mm 

1 3.6 30.96 518.84 479.56 (868~880, 143~150) 

2 7.2 22.19 518.85 496.82 (875~887, 145~150) 

3 10.8 18.70 519.59 508.77 (877~890, 146~150) 

 
10.8 K/h，着火响应时间由 30.96 h 缩短为 18.70 h，

着火温度由 518.84 K 增大至 519.59 K，增幅较小。

着火区域范围逐渐缩小，且可发现着火中心位置向推

进剂外壁及右侧端面移动。 

4  结论 

1）在圆孔装药的固体火箭发动机慢速烤燃工况

（3.6 K/h）中，前期推进剂温度变化受外界热传导的

影响较大，后期则由推进剂的自热反应主导。当着火

位置的 AP 组分基本分解完全时，推进剂温度也上升

到着火温度附近，推进剂迅速反应，释放大量热量，

使得推进剂温度迅速上升，并发生着火。 

2）在 3.6~10.8 K/h 慢速烤燃工况中，随着升温

速率的提高，着火中心位置向推进剂与绝热层交界面

移动，且着火区域的二维截面由椭圆形变为半椭圆

形。着火响应时间显著缩短，但着火温度变化很小。

3 种慢速烤燃工况对应的着火响应时间别为 30.96、

22.19、18.70 h，对应的着火温度分别为 518.84、518.85、

519.59 K。 
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