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摘要    流固耦合是流体力学与固体力学交叉而产生的一门新兴力学分支, 它主要研究固体

在流场作用下的各种力学行为以及固体变形或运动与流场的相互作用规律. 20世纪90年代, 美

国“大力神 4”助推发动机首发试验失败后, 固体火箭发动机点火过程中的流固耦合现象逐渐被

研究人员所认识, 并在实际应用中迅速发展. 本文针对流固耦合在固体火箭发动机上的应用进

行了归纳和总结, 分别从点火燃气流动、药柱变形和实验研究三个方面综述了国内外的发展现

状与趋势. 以此为基础, 初步探讨了我国开展固体发动机点火瞬间流固耦合研究的方法, 为固

体发动机装药设计提供了一定参考.  
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固体火箭发动机的点火过程是发动机工作过程

中最复杂的一段, 也是最容易出现故障的一段. 在发

动机点火过程中, 点火器首先工作生成点火燃气, 然

后点火燃气在燃烧室内充填, 同时向固体推进剂表

面传热; 当推进剂表面达到点火温度时, 推进剂表面

被点燃, 火焰在整个推进剂表面进行传播; 点火燃气

在内通道中流动, 燃烧室压强上升, 直到整个发动机

处于稳定工作状态, 点火过程结束[1]. 固体火箭发动

机点火过程的稳定直接影响到整个发动机的工作性

能、可靠性和安全性.  

固体火箭发动机点火瞬间流固耦合现象主要发

生在大长径比(发动机长度/直径10)发动机中. 由于

大长径比发动机多采用分段式装药, 且各段药柱间

留有缝隙, 因此在点火燃气压力作用下, 药柱尖端处

易产生变形, 而发生变形的药柱改变了燃烧室内流

场边界, 减小了燃气流动通道, 导致燃烧室内压强进

一步升高, 压强的快速升高又会使药柱变形加剧, 形

成燃气流动、火焰传播和推进剂变形三者之间的耦合

过程. 这一复杂过程, 对大中型固体发动机而言, 仅

有几十分之一到几秒的时间, 但发生的概率却相对

较高[2], 后果也十分严重. 因此有必要对固体发动机

点火瞬间流固耦合现象进行深入研究, 以了解点火

过程中的诸多物理化学现象, 了解燃气流动、推进剂

变形过程和变形对燃气流动的影响, 分析点火过程

中发动机发生故障的内在原因, 降低故障发生的概

率, 提高固体发动机设计水平.  

1  国外发展历史、现状与趋势 

作为固体发动机点火瞬间流固耦合分析的前序

工作, 从 20 世纪五六十年代起, 国外相关研究人员利

用理论分析、数值仿真和实验研究等手段分别开展了

燃气流动和药柱变形这两方面的研究工作, 取得了大

量实用性结论, 并成功应用到固体发动性能预估及寿

命评估上, 为后来流固耦合的研究奠定了基础.  

1991 年 4 月, 美国“大力神 4”(Titan IV)改进型固
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体火箭助推器首发全尺寸地面静态试验发动机

PQM-1 在点火阶段发生爆炸, 引起美国研究者的高

度重视. 在 PQM-1 故障分析中提出了由于点火燃气

压强引起后段药柱变形使气体流动受到限制, 最终导

致燃烧室头部压强异常升高, 直至壳体爆破的故障模

式. 美国的研究者随即开展了固体火箭发动机点火过

程中装药结构完整性与瞬态流场的一体化研究工作.  

1.1  点火瞬间燃气流动数值模拟研究现状 

早期的点火瞬态燃气流动数学模型可分为三类: 

集总参数法, P(t)模型; 一维准定常法, P(x)模型; 一

维瞬态法, P(t, x)模型. 由于一维非定常模型可以描

述大长径比发动机点火瞬态的基本特征并且计算速

度较快, 所以现在仍被广泛采用, 如 NASA 的大型固

体火箭发动机和“阿里安”系列大型固体助推器点火

瞬态预示仍采用一维非定常模型.  

DeSoto 等人 [3]建立了适用于高面喉比发动机的

零维 P(t)模型, 研究认为点火瞬态过程中火焰传播与

燃烧室压强存在耦合关系. Caveny[4]修改了  P(x)模型, 

考虑火焰传播速度建立了点火瞬态过程的准稳态模

型. 较完整的分析模型由 Caveny 和 Kuo 于 1976 年提

出[5], 该模型假设气体一维流动, 考虑各点状态随时

间的变化, 仿真研究表明压强时间曲线与实验结果

定性吻合较好. Han[6]采用一维非定常流动模型, 结

合试验数据对可重复利用固体火箭发动机(RSRM)进

行了分析. 结果表明, 在点火瞬态过程中发动机头部

压强随时间变化很快, 头部燃速和侵蚀燃烧对点火

瞬态过程有较大影响.  

由于一维模型的局限性和流动、装药结构的复杂

性, 采用一维模型计算不可能得到比较完整的结果, 

因此, 多维分析是十分必要的. 二维非定常计算模型

用于研究点火瞬态过程, 可以较准确地反映轴对称

固体火箭发动机药柱燃气沿通道横截面的变化以及

喷管潜入等因素对压强分布的影响, 很适于进行点

火瞬态流固耦合分析.  

Ciucci 等人[7, 8]对固体发动机燃烧室头部星孔段

内点火瞬态过程进行了一系列模拟试验研究, 发展

了二维轴对称有粘模型, 即用 MacCormack 显式预测

—校正法求解全 N-S 方程及 k两方程湍流粘性模型, 

并考虑气相与固体推进剂间的换热和燃烧加质等方

面的影响. 计算结果与实验结果贴近, 较真实地反映

了头部具有复杂药型的固体发动机点火燃气流动的

整个过程. Johnston[2]利用欧拉方程对非定常轴对称

发动机点火瞬态内流场进行求解, 模型考虑了热传

导、辐射及药柱内部的一维非定常热传导过程, 并通

过调整燃速常数来调整装药星型槽的燃面变化, 计

算结果与实验吻合.  

三维非定常模型能如实反映复杂药型的流场结

构和点火瞬间的流固耦合现象, 从 20世纪 90年代起, 

三维模型开始建立并迅速发展起来. Wang[9]在发动

机轴对称部位采用二维轴对称模型, 翼槽、星孔等部

位采用二维平面模型, 得到了准三维流动现象. 与实

验结果对比分析表明, 狭窄空间内侵蚀燃烧对点火

瞬态过程影响较大. Johnston[10]采用无粘三维欧拉方

程, 对 Titan IV 发动机的点火流动过程进行了数值研

究, 得到了点火瞬态过程非稳态内流场的具体景象. 

Kuo 等人[11]在 2009 年采用三维模型耦合燃气流动研

究了高铝推进剂对潜入喷管的侵蚀影响, 得到了铝

粒子在喷管表面的沉积加速度.  

采用商业软件是研究固体发动机点火瞬态内流

场的发展趋势. 二维分析中, Huseman[12]考虑两种气

相组分和移动边界建立了二维轴对称非定常流动模

型, 并开发了 IGNITE 软件. 三维仿真中这种趋势更

加明显, 下文将详细介绍.  

1.2  药柱变形研究现状 

研究药柱变形可采用以下两种方法: 1) 忽略耦

合作用研究药柱变形; 2) 采用耦合分析方法研究点

火动态压强下的药柱变形. 点火过程中药柱变形对

固体火箭发动机的安全工作非常重要, 点火过程中

药柱瞬态响应过程和静态分析存在明显差别, 因此

动态分析药柱变形过程更具有实际意义.  

忽略耦合作用研究药柱变形机理见诸报道的有

一维模型和三维模型[13,
 
14]. 一维模型结合非稳态流

动方程和包含粘弹性动态响应行为的结构有限元方

程, 得到了星型药内孔压强振荡和装药的结构位移. 

三维模型采用 I-DEAS 建模, NASTRAN 求解药柱的

粘弹性, 得到了泊松比的选取对药柱应力/应变影响

较大和可压缩应力/应变分析结果大于不可压缩结果

的重要结论.  

点火瞬态, 作用在推进剂表面的燃气压强是不

断变化的动态过程. 耦合分析点火瞬间药柱变形 , 

可采用在流动模型中加入变形系数矩阵的方法 [15], 

也可采用在每一个时间步内同时求解流动和变形的
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方法[16]. 前一种方法应用于 Titan PQM-1 发动机, 原

理是在环形槽部分建立二维流动模型, 在后段药柱

选择关键点根据实验数据建立药柱变形系数矩阵 , 

通过求解压强结合系数矩阵得到药柱的变形. 1996 年, 

此方法应用于 Ariane 5 固体助推器点火瞬态过程分

析, 得出了当推进剂模量不低于 600 psi时, 工作前 2 s

是安全可靠的结论. 后一种方法采用轴对称模型, 应

用时间相关法计算粘性燃气的瞬态流场, 并将流场

内压强分布传给结构分析软件计算药柱变形, 重建

网格后再次计算, 如此反复迭代, 直到流场和结构计

算均收敛为止.  

1.3  流固耦合研究现状 

Chang 等人[16]采用自适应结构网格有限元法求

解N-S方程得到燃气的流动状态, 并根据药柱表面的

燃气压强分布计算了药柱/绝热层/壳体的结构变形, 

依据变形, 全部重新调整网格, 再次计算燃气的流动

过程. 计算发现, PQM-1 是由于燃气沿药柱通道流动

存在压强分布, 导致后段药柱变形, 减少了燃气流动

的有效气流面积, 加速了压强分布不均匀性, 更加导

致药柱变形, 如图1所示[17]. 其中对于低模量推进剂, 

这种变形有可能使药柱产生断裂并使发动机头部压

强进一步异常升高 , 导致试车失败 , 计算结果与

PQM-1 实测相吻合 . 研究者根据此结论修改了

PQM-1 药型, 再次试车获得了成功.  

流固耦合仿真软件近年来发展迅速. 2000 年美

国伊利诺斯大学先进火箭仿真中心(CSAR)建立了

RSRM 固体火箭发动机的三维流固耦合模拟方法, 

采用并行代码, 并研制开发了点火瞬态过程仿真软

件 GEN1[18]. 该软件采用欧拉预估校正算法, Arbitrary 

Lagrangian-Eulerian(ALE)法处理流固耦合边界, 能

够详细描述点火瞬态过程中三维燃气流动、推进剂和

壳体结构响应以及它们之间的耦合等现象. GEN1 软

件包含三个部分: ROCFLO, ROCSOLID和ROCFACE. 

ROCFLO是三维CFD代码, 数值求解采用结构化有限

体积法, 控制方程离散采用二阶TVD格式, 耦合边界 
 

 

图 1  Titan IV PQM-1 点火前后流场通道对比 

可根据药柱变形采用自适应网格求解控制方程 ; 

ROCSOLID 为 结 构 求 解 代 码 , 采 用 动 态 隐 式

Newmark 法进行有限元非结构化离散, 这两部分代

码由 FORTRAN 90 执行; ROCFACE 的作用是对流场

和结构场间的网格进行匹配, 并在两代码间传递数

据, 此部分由 C++程序实现. 2001 年, CSAR 推出了

GEN1 2.0 版本[19]. 从结构示意图(图 2)来看, 新版软

件共分为物理模块(Rocflo, Rocburn, Rocsolid)、基础

模块(Rocface, Rocpanda)和驱动模块(Driver)三部分. 

其中物理模块新增加了燃烧计算程序(Rocburn), 该

程序采用非线性动态燃烧模型计算推进剂的非稳态

燃烧速率 ; 基础模块新增加了并行输出程序

(Rocpanda), 该程序可实现并行计算中指定时间步结

果文件的输出, 并可将结果以图像的形式显示在可

视化工具上; 而驱动模块作为主程序控制所有模块

的运行. 2006 年 CSAR 对软件进行了升级, 重新命名

为 Rocstar[17].  

2003年Daron等人[20]所在的ATK Thiokol Propulsion

实验室采用 Python 脚本语言建立了一种较为自动化

的流固耦合计算流程, 并计算了大型分段式装药固

体发动机药柱连接段处的流固耦合问题, 得到了不

同弹性模量推进剂在点火燃气压力下的变形以及对

流场的影响.  

1.4  实验研究现状 

流场观测实验主要集中于二维流动显著的部位, 

如药柱翼槽处或台阶部位; 而药柱结构变形实验主

要集中于环形槽部分.  

翼槽流场实验分为点火实验和冷流试验 [21, 22]. 

点火实验通过记录感光二极管阵的响应历程得到火

焰在翼槽中的传播过程; 冷流实验采用压缩空气驱

动翼槽内流场, 通过高速摄影仪记录观察窗上粉笔 

 

 

图 2  GEN1 2.0 版结构示意图 
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沫/煤油混合物的流动轨迹, 得到翼槽中流场的发展

历程 .  台阶流场实验采用台阶高度可调的实验器 

完成, 由实验结果可知, 台阶较高时会产生气流壅

塞, 燃气越过变截面段重新附着在推进剂壁面产生

二次点火(见图 3), 是造成发动机头部压强振荡的主

要原因.  

针对 PQM-1 的冷流实验是将点火过程中压强随

时间变化的测试值作为载荷, 采用 X-射线记录环形

槽的变形过程[23]. 实验显示, 药柱粘弹性模量对变形

有重要影响, 流固耦合分析得出的药柱变形量大于

动态分析的结果. 图 4 显示了环形槽在流固耦合分

析中的变形情况.  

 

 

图 3  台阶结构的二次点火 

 

图 4  流固耦合下环形槽的变形 

2  国内研究现状 

国内对流固耦合的研究主要集中在航空领域的

气动弹性问题, 针对气动力和飞行器结构耦合计算

提出了多种方案, 并成功应用. 而固体发动机点火瞬

间的流固耦合现象研究较少, 近年来, 随着计算技术

的不断提高, 国内各科研单位和高校相继开展了固体

发动机工作过程中的流固耦合现象研究, 限于研究手

段, 仅得到了一些初步结论, 相比在燃气流动、药柱变

形和实验研究等单一方面的研究成果差距较大.  

2.1  燃气流动和耦合研究现状 

国内对点火瞬态流动过程的研究从建立零维和

一维非定常模型开始, 逐步发展起二维非定常模型, 

同时利用商业软件 FLUENT 建立了轴对称模型. 在

典型药型分析中, 针对大长径比发动机装药结构的

不同部分建立了不同维数的模型; 针对端面燃烧装

药, 研究了流场结构与装药形状的关系.  

余贞勇[24]在实验基础上采用 P(x,y,t)模型对固体

发动机点火过程内流场进行了二维非定常分析, 系

统开展了潜入喷管情况下点火瞬态翼槽内燃气流动

规律研究, 建立了含翼槽结构固体发动机点火段的

压强估算方法. 刘君等人[25]采用 ENO 差分格式分析

了固体发动机端面燃烧点火初期形成的冷喷流流场, 

分析了点火喷流与主药柱形状的相互作用, 仿真结

果表明, 药柱形状设计不当, 会导致燃烧室内局部压

强升高, 将药柱挤碎. 钟涛等人[26]采用守恒型一维非

定常模型研究了大长径比固体火箭发动机点火瞬态

的压强急升和火焰传播过程, 并与实验结果进行对

比, 验证了火焰传播的起止时刻.  

固体火箭发动机工作过程中的流固耦合现象也日

益成为人们的研究重点. 第二炮兵工程学院高双武[27]

利用 MpCCI 耦合器耦合计算 FLUENT 和 ABAQUS, 

对推进剂裂纹内的燃烧流动情况进行了仿真, 得到

了裂纹尖端的应力场分布, 分析了裂纹尖端压强与

药柱结构之间的相互作用关系, 并预测了点火升压

过程中的危险时刻与装药的危险位置, 对含缺陷固

体发动机质量评判提供了重要依据. 海军航空工程

学院于胜春等人[28]同样借助 MpCCI, 对固体火箭发

动机快速升压过程中的气流流动与药柱结构完整性

进行了耦合分析, 真实反映了该过程中药柱的应力、

应变情况及燃烧室的流场变化情况. 北京航空航天
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大学黄宏艳等人[29]采用流固耦合的流动与换热模型, 

实现了流场解算与温度场解算的耦合数值分析. 并

采用此计算模型对静止的轴对称收-扩喷管进行了数

值模拟, 得到的喷管壁温与试验数据吻合较好.  

2.2  药柱变形与实验研究现状 

基于流固耦合方法的点火瞬态仿真模型可以预

示点火过程中燃烧室内压强变化与药柱变形相互作

用对结构完整性的影响, 能够解释部分发动机点火

瞬态过程中的异常现象. 因此国内广泛开展了药柱

瞬态变形研究.  

国内建立的药柱变形模型有: 八节点有限元模

性、不可压粘弹性模型、分阶导数模型以及非线性粘

弹性模型. 八节点有限元模型的蠕变柔量采用 Prony

级数形式表达, 适用于分析自由装填药柱. 不可压粘

弹性模型是将王元有建立的近乎不可压缩的粘弹性

本构关系离散成数值分析的格式得到. 分阶导数模

型采用  Viogt 方法拟合推进剂松弛模量曲线 , 用

Laplace 变换计算药柱圆筒段在点火冲击下的位移和

应力. 非线性粘弹性模型以描述固体推进剂力学性

能的朱-王-唐模型为基础, 可用于点火过程中推进剂

的响应分析. 同时, 国内也采用商业软件 NASTRAN

对推进剂粘弹性进行了分析, 建立了分段加权目标

函数逼近法拟合试验数据, 得到了 Kp, Cs, Cp 等参数

在此软件中的建模方法.  

国内实验研究主要集中于翼槽中燃气流动和火焰

传播过程. 实验装置分为圆柱段、翼槽段和喷管段, 如

图5所示; 观测手段主要采用高速摄影仪和压强传感器; 

实验对象分为前翼槽和后翼槽[30]. 获得的主要结论有: 

1) 推进剂初始发火点出现在离头部一定距离的位置上, 

而燃烧室最大压强出现在燃气通道内某一处而不是头

部; 2) 翼槽底部流速慢, 但压强明显大于翼槽外; 3) 升

压梯度越高, 翼槽越宽, 火焰传播速度就越快.  
 

 
图 5  模拟实验器 

3  进一步研究设想 

固体火箭发动机点火瞬间流固耦合研究受到了

各国的普遍重视, 但由于条件限制, 大多数研究对模

型引入了修正参数进行简化, 属于趋势性研究. 作为

航天大国的中国, 亦应借此时机大力开展固体发动机

点火瞬间燃气流动与药柱变形耦合问题的研究, 提升

我国固体发动机的设计水平. 研究中可充分利用国内

外已取得的成果, 并借助 CFD, FEM 等技术的提高和

高性能计算机发展的有利条件进行. 针对流固耦合实

现的关键技术, 作者提出如下几点初步看法和建议.  

1) 流固界面相互作用描述. 

流固耦合的重要特征是两相介质间具有相互作

用, 如何对这种作用进行数学描述是一个非常重要

的问题. 通常情况下, 求解固体变形的力学问题使用

Lagrangian 坐标系描述, 流体质点的运动主要采用

Eulerian 坐标系描述, 而研究流固耦合问题会同时用

到上述两种方法, 因此需结合这两种方法在流固接触

面建立相互作用的方程. 采用任意拉格朗日欧拉法

(ALE)可以解决界面节点不同的运动描述方式互相协

调问题. 在 ALE 描述中, 有限单元剖分是针对独立于

结构和流体运动的参考坐标系进行的, 网格点为参考

点. 当指定网格速度和节点速度一致时, ALE 退化为

Lagrangian描述; 当指定网格速度为零时, ALE退化为

Euler 描述, 协调边界处节点运动的不同描述方式. 

ALE描述目前已成为非线性连续介质力学中大变形分

析的有效方法, 广泛应用于解决流固耦合问题.  

2) 动网格技术. 

动网格模型可以用来模拟流场形状由于边界运

动而随时间改变的问题. 边界的运动形式可以是预

先定义的运动, 即可以在计算前指定其速度或角速

度; 也可以是预先未做定义的运动, 即边界的运动要

由前一步的计算结果决定. 由于药柱在高压燃气的

作用下变形, 导致流场计算域的变化, 所以必须利用

动网格技术来跟踪边界的变形.  

常用的网格动态更新法有网格变形光滑法(弹性

压缩式)、动网格层铺法(动态铺层法)、重新划分网格

法(局部网格生成法)等. 在求解流固耦合问题时, 区

域边界的位移量比相邻单元的尺寸大得多, 网格单

元的属性就会遭到破坏, 甚至产生负网格, 当迭代到

下一时层时, 便会发散. 为此, 可采用重新划分网格

的方法解决. 在边界运动过程中, 可指定网格的某一
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属性作为参考, 只要有任一网格单元的该属性超出

指定范围, 便对整个区域重新划分网格.  

3) 界面信息传递与网格匹配技术. 

流固耦合是通过流场网格点上的载荷传递给结

构场的节点和结构场节点上的位移插值到流场网格

点上进行数据交换实现的, 这项技术从原理上看很

简单, 即流体域和固体域在边界上对应质点间满足

位移协调和作用力的平衡条件即可, 但由于流场分

析和结构场分析是相对独立发展的数值方法, 两种

分析技术所求解的物理对象、采用的计算方法和网格

形式均有很大差别, 很难在同一代码中实现. 另外, 

通常情况下耦合界面上的网格并不匹配, 节点也不

重合, 不能直接进行数据交换, 这就需要在两求解代

码的耦合界面上采用一定的信息映射方法以实现相

互间的数据交换. 因此, 耦合界面上信息传递和网格

匹配技术成为联合两种异构代码进行耦合分析的关

键, 这也是目前开展流固耦合分析的最大困难所在.  

为实现上述目的, 主要有两种解决途径: 一是开

发流固耦合程序源代码, 二是开发实现耦合的数据

交换平台, 即第三方辅助软件. 前一种方法需改写流

体和结构控制方程使其形式统一, 然后对控制方程

直接进行求解, 如 GEN1 软件, 但这种方法需耗费大

量的人力和计算机资源, 目前还无法在个人计算机

上实现. 开发第三方辅助软件是实现流固耦合较简

便的方法, 它在每个时间步分别计算 CFD 方程和

FEM 方程, 再通过中间数据交换平台实现流场和结

构场之间的耦合, 其中比较有代表性的是德国 SCAI

开发的 MpCCI 接口软件, 其流固数学模型如图 6 所

示. 流固软件在耦合区域的网格可以不匹配, 网格间

数据转换通过 MpCCI 插值实现, 如图 7 所示.  

 

图 6  流固间数学模型 

 

图 7  不同网格之间插值 

利用流固耦合方法模拟固体火箭发动机点火瞬

间的工作过程是目前国外科研机构广泛采用的手段, 

它能够更加详细地获得发动机真实的工作状态. 大

量研究与工程实践表明, MpCCI 软件能够很好地将

流场计算软件和非线性有限元分析软件进行耦合应

用, 从而更加准确地模拟发动机点火过程的实际工

作状况, 综合评价点火瞬间药柱的结构完整性以及

流场和结构场的相互影响过程, 为我国固体发动机

设计技术取得跨越式发展打下坚实的基础.  
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