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摘　　　要：以双脉冲固体火箭发动机隔塞的运动过程为研究对象，搭建了脉冲隔离装置冷气冲击实验平

台，获得了隔塞在Ⅰ脉冲燃烧室中的运动规律。采用动态结构嵌套网格方法，对隔塞的运动过程进行了数值

模拟，分析了隔塞运动过程中流场结构，揭示了隔塞运动规律的形成机制。研究结果表明：对于单孔隔板，隔

塞在燃烧室中沿轴向平稳运动，随着驱动压强的上升，隔塞运动的初始加速度增加，运动速度有所上升；对于

多孔隔板，由于隔板级间孔和隔塞对燃烧室内流场结构的干扰，导致多个隔塞在Ⅰ脉冲燃烧室中的运动过程

异常复杂，出现转动和翻覆现象；且随着时间的推移，隔塞的运动速度、姿态和位置差异逐渐增大，合理的隔板

级间孔设计可以有效避免隔塞在喷管喉部处聚集。
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　　为实现固体火箭发动机能量的最优管理，提

出了双脉冲固体火箭发动机（以下简称双脉冲发

动机）的概念［１］。该发动机采用脉冲隔离装置将

燃烧室分隔为多段，且共用一个喷管，实现了推力

的间歇式释放，并可根据任务需求，合理调节推力

分配以及两级脉冲间隔时间，满足现代战争对导

弹武器系统远射程、强机动性、易可控性、高末端

速度的指标要求。

脉冲隔离装置为双脉冲发动机关键核心技术

之一，根据其结构和材料的不同，可以分为金属膜

片式、陶瓷舱盖式、软质隔层式以及非金属隔塞式

等。目前，针对双脉冲发动机隔离装置的工作过

程，国内外学者相继展开了大量研究。国外Ｎａｕ

ｍａｎｎ、Ｓｔａｄｌｅｒ、Ｓｃｈｉｌｌｉｎｇ、Ｈａｒｏｌｄ、Ｊａｖｅｄ等
［２６］分

别针对脉冲隔离装置结构设计、实验验证、内流场

特性等进行了详细的研究。国内，王长辉、王伟、

付鹏等［７９］分别对陶瓷舱盖式、金属膜片式和软质

隔层式双脉冲发动机进行了有限元仿真、理论分

析和实验研究。张晓光等［１０］分析了双脉冲发动

机复合喷管绝热材料的传热烧蚀特性。尹自宾

等［１１］通过数值模拟研究了Ⅱ、Ⅲ脉冲工作状态下

脉冲隔离装置结构对双脉冲发动机三维内流场的

影响。刘伟凯等［１２］采用大涡模拟方法研究了隔

舱消融对双脉冲发动机燃烧室内压力振荡的影

响。杨春庆、李映坤等［１３１５］则分别对软质隔层式

和金属膜片式双脉冲发动机的Ⅱ脉冲点火过程进

行了数值模拟研究。

上述研究主要针对金属膜片式和软质隔层式

双脉冲发动机，而对于非金属隔塞式（下文简称为

隔塞式）双脉冲发动机的工作过程研究较少。国

外日本的Ｎｉｓｈｉｉ等
［１６］对设计的隔塞式双脉冲发

动机进行了实验研究，获得了两级脉冲发动机推

力时间曲线。国内李江等［１７］采用Ｘ射线高速实

时荧屏分析技术，展开了隔塞式双脉冲发动机Ⅱ

脉冲点火过程的内视研究。近几年，严登超等［１８］

对隔塞式双脉冲发动机的Ⅱ脉冲点火瞬态过程进

行了仿真研究。梅开等［１９］设计了一种以堵板和

塞子为主体结构的脉冲隔离装置，并通过实验研

究了其承压和打开工作过程。然而，隔塞式双脉

冲发动机Ⅱ脉冲点火工作过程中，Ⅰ脉冲燃烧室

内运动的隔塞会对燃烧室的局部热防护结构产生

影响，同时隔塞易聚集在喷管喉部附近，导致燃烧

室内的压力剧烈升高，从而引发爆炸事故。但是

目前鲜有双脉冲发动机隔塞运动特性的实验和仿

真研究公开报道。

本文以隔塞式双脉冲发动机为研究对象，设

计模拟Ⅱ脉冲点火的冷气冲击实验，对Ⅰ脉冲燃

烧室内隔塞的运动过程进行研究。同时基于嵌套

网格方法对隔塞的运动过程进行数值模拟，分析

隔塞运动过程中的燃烧室内流场演化过程。研究

成果可为隔塞式双脉冲发动机脉冲隔离装置结构

与喷管喉部的匹配设计，以及隔塞对燃烧室／喷管

绝热层的撞击损伤研究奠定基础。

１　实验系统与方法

１１　冷气冲击实验系统

为研究Ⅰ脉冲燃烧室内隔塞的运动过程，本

实验采用冷气冲击系统模拟Ⅱ脉冲发动机点火的

气流冲击，实验系统如图１所示，主要包括高压供

气系统、储气系统、过渡连接系统、实验发动机结

构和测试系统等组成，实验系统的详细设计见文

献［２０］。采用高压氮气罐向储气室中充气，并通

过减压阀调整储气室中的压力，以满足不同模拟

工况的要求。过渡连接系统通过法兰盘连接储气

室和实验发动机，其主要由刻槽金属膜片、撞针、

牵引磁铁闭锁器、活塞、螺纹杆等组成，储气室高

压气体与下游低压气体通过金属膜片隔开。实验

过程中，闭锁器控制撞针顶破金属膜片，储气室中

高压气体瞬间流入实验发动机测试段中，用于模

拟Ⅱ脉冲发动机点火过程中的压力瞬态冲击过

程，真实复现燃烧室内的激波、膨胀波、压缩波等

流动现象。

图２为隔塞式双脉冲实验发动机实验装置和

结构示意图，Ⅱ脉冲燃烧室内设置模拟药柱，用于

模拟发动机点火过程中燃烧室内的自由容积与流

动状态，Ⅰ脉冲燃烧室材料选用有机玻璃，便于观

察隔塞的运动。模拟装药的上游连接冷气冲击系

统的转接段，用来模拟Ⅱ脉冲点火器出口。脉冲

隔离装置由隔板和隔塞组成，其中隔板设置有级

７１２
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图１　冷气冲击实验系统

Ｆｉｇ．１　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓｙｓｔｅｍｏｆｃｏｌｄｇａｓｉｍｐａｃｔ

图２　隔塞式双脉冲实验发动机结构示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｄｕａｌｐｕｌｓｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

ｍｏｔｏｒｗｉｔｈｐｌｕｇ

间孔，级间孔内安装隔塞，当Ⅰ脉冲工作时，隔塞

可以承受Ⅰ脉冲燃烧室内的高压燃气；当Ⅱ脉冲

点火工作时，隔塞被吹出隔板，在Ⅰ脉冲燃烧室内

运动。

１２　测试系统

测试系统主要由高速相机、同步器和计算机

组成，同步器用于控制高速相机的采集时间，且本

文假设隔塞进入视场时为零时刻。高速相机型号

为Ｐｈａｎｔｏｍ公司的６１０Ｌ，其采集最高频率达到

２０００００帧／ｓ，本文实验图片的采样频率为４１６６

Ｈｚ，时间间隔为０．２４ｍｓ。同时，在Ⅰ脉冲燃烧室

内壁面放置坐标纸，为隔塞运动过程的直接定性

观测提供参照；通过相同时间间隔内隔塞的运动

距离，计算得到隔塞的运动速度，每幅图像的隔塞

飞行距离采用基于灰度变化的图像处理技术进行

定位，处理方法精度为０．３ｍｍ。

１３　实验工况

储气室压力为０．５、１．０ＭＰａ和１．５ＭＰａ，脉

冲隔离装置隔板结构如图３所示，隔板外径为８６

ｍｍ，Ⅰ脉冲燃烧室长度为３００ｍｍ，喷管喉径为２３

ｍｍ，其中图３（ａ）为单孔隔板ａ，图３（ｂ）、图３（ｃ）和

图３（ｄ）分别为级间孔分布不同的９孔隔板ｂ、ｃ、

ｄ，图３（ｅ）为安装隔塞的隔板实物图，具体的工况

如表１所示。隔塞直径为６ｍｍ，单孔隔板隔

塞直径为１６ｍｍ，多孔隔板隔塞直径为１１ｍｍ。

图３　隔板结构

Ｆｉｇ．３　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｃｌａｐｂｏａｒｄ

表１　不同工况下的参数值

犜犪犫犾犲１　犈狓狆犲狉犻犿犲狀狋犪犾狆犪狉犪犿犲狋犲狉狊狅犳犱犻犳犳犲狉犲狀狋犮犪狊犲狊

工况 高压区压力／ＭＰａ 隔板类型

１ ０．５ ａ

２ １．０ ａ

３ １．５ ａ

４ １．０ ｂ

５ １．０ ｃ

６ １．０ ｄ

８１２
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隔板材料为４０Ｃｒ，隔塞材料为铝合金，所有隔塞

均由同一胚料加工而成，隔塞与隔板级间孔之间

过盈配合，保证隔板级间孔内表面和隔塞外表面

尺寸公差与加工精度一致，以减小摩擦力散布的

影响。

２　数值模拟方法与计算模型

２１　数值计算方法

隔塞运动过程中流体计算区域不断变化，控

制方程中需考虑网格运动，故采用任意拉格朗日

欧拉（ａｒｂｉｔｒａｒｙＬａｇｒａｎｇｉａｎＥｕｌｅｒｉａｎ）描述的可压

缩非定常二维轴对称ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ方程：



狋
犞

犝ｄ犞＋犛
犉ｃ－犉（ ）ｖ ·狀ｄ犛＝

犞

犎ｄ犞

（１）

式中犝 为守恒变量的一般形式；犉ｃ 为无黏通量；

犉ｖ为黏性通量；犎 为轴对称几何源项；犉ｃ＝犉犻＋

犌犼；犉ｖ＝犉ｖ犻＋犌ｖ犼；狀为控制体表面的法向量；

（犻，犼）表示直角坐标系两个坐标方向（狓，狔）的单位

矢量；犛为控制体面积；犞 为控制体体积；狋为时

间。以上各式的具体形式参考文献［２１］。

采用基于格心多块结构网格有限体积法对流

体控制方程进行求解，其中对流通量离散采用三

阶 ＭＵＳＣＬ（ｍｏｎｏｔｏｎｅｕｐｓｔｒｅａｍｃｅｎｔｅｒｅｄｓｃｈｅｍｅ

ｆｏｒｃｏｎｓｅｒｖａｔｉｏｎｌａｗｓ）重构格式和 ＡＵＳＭＰＷ＋

（ａｄｖｅｃｔｉｏｎｕｐｓｔｒｅａｍｓｐｌｉｔｔｉｎｇｍｅｔｈｏｄｂｙｐｒｅｓ

ｓｕｒｅｂａｓｅｄｗｅｉｇｈｔｆｕｎｃｔｉｏｎ）格式
［２２］，时间推进采

用双时间步 ＬＵＳＧＳ（ｌｏｗｅｒｕｐｐｅｒｓｙｍｍｅｔｒｉｃ

ＧａｕｓｓＳｅｉｄｅｌ）时间离散方法
［２３］。隔塞的运动采

用嵌套网格方法处理，通过“ｈｏｌｅｍａｐ”方法确定

洞边界［２４］，贡献单元的寻找采用矢量判别法［２５］，

计算方法的验证见文献［２１］。

图４　计算模型与边界

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｍｏｄｅｌａｎｄｂｏｕｎｄａｒｙｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

２２　计算模型及边界

将冷气冲击实验系统简化为二维轴对称模

型，以工况３为研究对象，计算模型与边界如图４

所示。计算初始时刻金属膜片上游为高压区域

（１．５ＭＰａ），下游为低压区域（０．１ＭＰａ），温度为

３００Ｋ，气体保持静止，出口设置为压力出口边界

条件，其余表面均设置为绝热无滑移壁面。

图５所示为计算模型网格划分，整个计算域

采用多块结构化网格，壁面处网格进行局部加密

处理，经网格无关性验证后选择的网格单元总数

约为２１．５万。图５中Ⅰ脉冲燃烧室网格为背景

网格（黑色），隔塞表面的贴体网格（红色）覆盖在

Ⅰ脉冲燃烧室的背景网格之上，隔塞运动过程中

贴体网格跟随隔塞运动，通过上述嵌套网格方法

处理物理量的搜寻与传递。隔塞运动规律采用牛

顿第二定律描述，作用在隔塞上的合力由其表面

压力积分得到。

图５　计算网格

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｍｅｓｈ

３　结果分析

３１　单个隔塞运动特性实验结果分析

图６所示为工况１下隔塞在Ⅰ脉冲燃烧室内

的运动轨迹（本文将隔塞进入视场瞬间定义为狋＝

０ｍｓ，图中水平方向为狓轴方向。从图中可以看

出，隔塞从隔板级间孔喷出后，在Ⅰ脉冲燃烧室内

的飞行姿态与在隔板级间孔中的安装状态保持一

致，且运动方向与燃烧室轴线方向基本平行，未发

生转动、翻覆等复杂刚体运动行为，隔塞运动过程

中与燃烧室壁面未发生碰撞。对于单孔隔板，隔

塞在Ⅱ脉冲高压气体的冲击作用下从隔板级间孔

喷出，随后在Ⅰ脉冲燃烧室中平稳运动。此外，通

过实验观察发现，对于单个中心轴上的隔塞，当其

运动至喷管收敛段时，并未与喷管收敛段壁面发

生碰撞，而是直接从喷管喉道内喷出。

通过相同时间间隔内隔塞的相对位置，计算

得到隔塞的瞬态运动速度，进一步处理得到隔塞

的运动速度随时间变化曲线，不同压力驱动下的

计算结果如图７所示。由图可见，随着驱动压力

９１２
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图６　工况１下隔塞的运动轨迹（单位：ｍｓ）

Ｆｉｇ．６　Ｐｌｕｇｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｆｏｒｃａｓｅ１（ｕｎｉｔ：ｍｓ）

图７　不同工况下隔塞的运动速度历程

Ｆｉｇ．７　Ｈｉｓｔｏｒｙｏｆｐｌｕｇｖｅｌｏｃｉｔｙｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃａｓｅｓ

的增加，隔塞的初始运动速度升高，这是因为较高

压呼驱动下隔塞表面受力较大，导致加速度升高，

工况１、工况２和工况３中隔塞从隔板级间孔喷

出的瞬时加速度值分别为５１．７９、６７．３４、１１０．５１

ｍ／ｓ２。进一步分析发现，随着隔塞在Ⅰ脉冲燃烧

室中继续飞行，对于驱动压力为０．５ＭＰａ时（工况

１），隔塞的运动速度增加不明显，基本处于匀速运

动状态；当驱动压力为１．０ＭＰａ（工况２）和１．５

ＭＰａ（工况３）时，隔塞运动速度增加较为明显，远

大于０．５ＭＰａ工况下的运动速度值。同时，相对

于１．０ＭＰａ工况，１．５ＭＰａ工况下隔塞运动速度

增加幅度较小，这是由于随着驱动压力的逐渐升

高，隔塞离开隔板级间孔瞬间，高压气体在隔板级

间孔处出现雍塞现象所致。图８所示为狋＝３．６

ｍｓ不同驱动压力下隔塞在Ⅰ脉冲燃烧室内的运

动位置，由图可见，相比于０．５ＭＰａ工况情况，１．０

ＭＰａ和１．５ＭＰａ驱动压力下隔塞的相对位置较

图８　不同压力驱动下隔塞的运动位置（狋＝３．６ｍｓ）

Ｆｉｇ．８　Ｐｌｕｇｌｏｃａｔｉｏｎｓｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐｒｅｓｓｕｒｅｓ（狋＝３．６ｍｓ）

为接近。

３２　单个隔塞运动特性仿真分析

图９所示为工况３下隔塞在Ⅰ脉冲燃烧室运

动过程的马赫数演化历程。由图可见，隔塞从隔

板级间孔喷出后，Ⅱ脉冲燃烧室内的高压气体流

经隔板级间孔后突然释放，急剧压缩初始环境中

的空气，并与运动中的隔塞相互干扰，最终在Ⅰ脉

冲燃烧室前端内形成了复杂的流场结构。从图

９（ａ）和图９（ｂ）可以发现，高压气体从隔板级间孔

释放后，在Ⅰ脉冲燃烧室内逐渐开始膨胀加速，同

时受到运动中隔塞的阻碍作用，高压气体压缩空

气形成的冲击波主要在隔塞周围沿径向传播，在

隔塞后端（靠近隔板级间孔的端面）形成了一个马

赫环。此外，由于隔塞的运动速度远低于气体膨

胀后的流动速度，因此在隔塞后端面上形成了初

始脱体激波。

随着隔塞的持续加速运动，隔塞后端形成的

脱体激波更加明显，并与隔板级间孔下游形成的

马赫盘相互干扰，导致马赫盘产生了畸变。同时，

沿径向传播的冲击波与燃烧室壳体壁面相互作用

产生反射激波，如图９（ｃ）～图９（ｅ）所示。在狋＝

２．５ｍｓ时刻，马赫盘受隔塞运动的影响降至最

低，燃烧室内形成了完整的马赫盘，如图９（ｆ）所

示。随着时间的推移，由于高压气体的持续膨胀

作用，Ⅰ脉冲燃烧室内逐渐形成一系列马赫盘，但

是隔塞与其他马赫盘的相互作用干扰强度逐渐

降低。

图１０所示为狋＝２．１６ｍｓ和狋＝３．８４ｍｓ时刻

隔塞运动位置仿真结果与实验拍摄图像的对比。

从图中可以看出，数值计算得到的隔塞运动位置

与实验结果吻合较好。图１１所示为隔塞的受力

情况以及运动速度的数值仿真结果与实验结果的

对比，由图可知，隔塞喷出隔板级间孔后，受到隔

０２２
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图９　隔塞运动过程中的马赫数演化历程

Ｆｉｇ．９　ＥｖｏｌｕｔｉｏｎｏｆＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｄｕｒｉｎｇｐｌｕｇｍｏｔｉｏｎ

板级间孔后高速气流的冲击，隔塞所受作用力瞬

间增大，引起了隔塞运动速度的增加。随着隔塞

向下游运动，作用在隔塞上的力逐渐减小，隔塞的

加速度逐渐减小，导致了隔塞的运动速度上升速

率变缓，６ｍｓ后隔塞运动速度约５０ｍ／ｓ。由图１１

中工况３下的隔塞运动速度数值模拟结果与实验

值的对比可知，两者总体趋势一致，但是在初始运

动阶段有一定差异，最大误差为１６．９％，平均误

差为７．９％。这是因为本文计算模型中，未考虑

图１０　隔塞运动位置的仿真结果与实验拍摄图像

对比（单位：ｍｍ）

Ｆｉｇ．１０　Ｃｏｍｐａｒｉｎｇｔｈｅｐｏｓｉｔｉｏｎｏｆｐｌｕｇｍｏｔｉｏｎｂｅｔｗｅｅｎ

ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓ（ｕｎｉｔ：ｍｍ）

图１１　隔塞受力以及运动速度的仿真结果与实验值对比

Ｆｉｇ．１１　Ｃｏｍｐａｒｉｎｇｔｈｅｆｏｒｃｅａｎｄｖｅｌｏｃｉｔｙｏｆ

ｐｌｕｇｂｅｔｗｅｅｎｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

隔塞与隔板级间孔之间摩擦力的影响，作用在隔

塞表面的初始压力值较小，隔塞在较小的压力下

就从隔板级间孔喷出，导致隔塞运动速度较小，影

响隔塞喷出后与燃烧室内马赫盘的相互干扰过

程。此外，实际隔塞飞行过程具有一定的偏转角

度，本文数值仿真假设隔塞严格沿着轴线运动，影

响了隔塞合力计算的准确性。

１２２
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３３　多个隔塞运动特性的实验结果分析

随着脉冲隔离装置中隔板级间孔数量的增

加，由于隔板级间孔和隔塞对高压气体流动过程

的干扰，导致Ⅰ脉冲燃烧室中的运动过程异常复

杂。图１２所示为工况４中９个隔塞在不同时刻

的运动轨迹，对于ｂ型隔板结构（如图３（ｂ）所

示），当高压气体流动至隔板表面时，位于轴线和

轴线附近的共计５个隔塞首先喷出，且运动的同

步性较好，而最外圈４个隔塞的喷出存在一定延

迟，约为０．９６ｍｓ，如图１２（ａ）和图１２（ｂ）所示，这

种延迟是由于作用在隔板Ⅱ脉冲一侧的瞬态压力

呈现出中心轴区域高、径向外围区域小的分布特

征所致。随着隔塞在Ⅰ脉冲燃烧室中持续飞行，

其运动姿态和相对位置发生较大改变：隔板中心

的隔塞位于最前端，轴线外圈４个隔塞紧随其后，

最外圈４个隔塞运动位置最靠后，如图１２（ｃ）和

图１２（ｄ）所示。同时，从图中可以发现，对于多个

隔板级间孔的工况，隔塞在运动过程中出现了转

动和翻覆现象，与单个隔塞运动过程相比，其水平

运动能力较弱。

为研究隔板级间孔分布对隔塞运动过程的影

响，图１３所示为工况４、工况５和工况６隔塞在

图１２　工况４条件下隔塞运动轨迹

Ｆｉｇ．１２　Ｐｌｕｇｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｆｏｒｃａｓｅ４

图１３　工况４、工况５和工况６下隔塞运动轨迹

Ｆｉｇ．１３　Ｐｌｕｇｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｏｆｃａｓｅ４，ｃａｓｅ５ａｎｄｃａｓｅ６

Ⅰ脉冲燃烧室中的运动过程对比。由图可见，对

于设置有多个级间孔的脉冲隔离装置，隔塞喷出

隔板级间孔后，在燃烧室内的运动速度、姿态和位

置并不一致，且随着时间推移，这种差异越来越

大。这是因为一方面隔塞离开隔板级间孔的时间

不同步，如图１３（ａ）所示，图中明显可以发现中心

轴附近的隔塞首先喷出；另一方面，由于流经隔板

级间孔气流和多个隔塞的干扰，隔塞喷出瞬间燃

烧室内的激波、膨胀波、压缩波相互干扰，流场结

构异常复杂，导致隔塞表面的压力分布不断变化，

引起了隔塞运动姿态的不断变化。另外，多个隔

塞同时运动至喷管喉部会造成堵塞，导致燃烧室

内压力突升，影响发动机的结构完整性，因此隔塞

运动过程中应避免在中心轴附近的大量聚集。通

过对比发现，工况６的隔塞在中心轴附近过度集

中，所以在隔塞式脉冲隔离装置设计时，应当避免

采用如图３（ｄ）所示的级间隔板结构。而工况５

中隔塞在燃烧室内运动过程中分布较为分散，因

此在隔板结构设计时应该采用如图３（ｃ）的级间

孔分布形式，即中心轴设置４个隔塞，外圈分布５

个隔塞。

４　结　论

本文针对隔塞式双脉冲固体火箭发动机，设

计并搭建了脉冲隔离装置隔塞运动过程冷气冲击

实验装置，对冷气冲击过程中隔塞的运动特性进

行了实验和仿真研究。主要结论如下：

１）对于单孔隔板，隔塞在Ⅰ脉冲燃烧室中沿

轴向平稳运动，未出现明显的转动和翻覆现象；随

着驱动压力的上升，隔塞运动的初始加速度增加，

隔塞在Ⅰ脉冲燃烧室中的运动速度有所增加。

２）采用动态结构嵌套网格方法，对冷气冲击

２２２
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下隔塞在燃烧室内的运动过程进行了数值模拟，

通过对比隔塞运动位置和速度的数值计算结果与

实验值，验证了基于嵌套网格的流场数值模拟方

法的可靠性。在此基础上，分析了隔塞运动过程

中流场结构，揭示了隔塞运动规律的形成机制。

３）对于多孔隔板，由于隔板级间孔和隔塞对

燃烧室内流场结构的干扰，导致多个隔塞在Ⅰ脉

冲燃烧室中的运动过程异常复杂，出现转动和翻

覆现象；且随着时间的推移，隔塞的运动速度、姿

态和位置差异逐渐增大，合理的隔板级间孔设计

可以避免隔塞在喷管喉部处聚集。
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ＭＥＩＫａｉ，ＬＩＪｕｎｗｅｉ，ＷＡＮＧＺｈｏｎｇ，ｅｔａｌ．Ｄｅｓｉｇｎａｎｄｅｘ

ｐｅｒｉｍｅｎｔｏｆｐｕｌｓｅｓｅｐａｒａｔｉｏｎｄｅｖｉｃｅｏｆｄｏｕｂｌｅｐｕｌｓｅｓｏｌｉｄ

ｒｏｃｋｅｔｍｏｔｏｒ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＰｒｏｐｕｌｓｉｏｎＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０２０，

３２２
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４１（４）：７５８７６６．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［２０］　严登超．双脉冲发动机Ⅱ脉冲点火瞬态特性试验与数值仿

真研究［Ｄ］．南京：南京理工大学，２０１７．

ＹＡＮＤｅｎｇｃｈａｏ．Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｒｅｓｅａｒｃｈａｎｄｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕ

ｌａｔｉｏｎｏｎｐｕｌｓｅ Ⅱ ｉｇｎｉｔｉｏｎｔｒａｎｓｉｅｎｔｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆ

ｄｏｕｂｌｅｐｕｌｓｅｍｏｔｏｒ［Ｄ］．Ｎａｎｊｉｎｇ：ＮａｎｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆ

ＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１７．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［２１］　李映坤，韩臖礼，陈雄，等．基于嵌套网格的脉冲发动机喷管

内流场数值模拟［Ｊ］．固体火箭技术，２０１４，３７（２）：１７８１８３．

ＬＩＹｉｎｇｋｕｎ，ＨＡＮＪｕｎｌｉ，ＣＨＥＮ Ｘｉｏｎｇ，ｅｔａｌ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ

ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｅａｒｃｈｏｆｎｏｚｚｌｅｉｎｎｅｒｆｌｏｗｆｉｅｌｄｆｏｒｐｕｌｓｅｍｏ

ｔｏｒｂａｓｅｄｏｎｄｙｎａｍｉｃｃｈｉｍｅｒａｇｒｉｄ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｏｌｉｄ

ＲｏｃｋｅｔＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１４，３７（２）：１７８１８３．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［２２］　ＫＩＭＫＨ，ＫＩＭＣ，ＲＨＯＯ Ｈ．Ｍｅｔｈｏｄｓｆｏｒｔｈｅａｃｃｕｒａｔｅ

ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎｓｏｆｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｆｌｏｗｓ：ⅠＡＵＳＭＰＷ＋ｓｃｈｅｍｅ［Ｊ］．

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＣｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌＰｈｙｓｉｃｓ，２００１，１７４（１）：３８８０．

［２３］　阎超．计算流体力学方法及其应用［Ｍ］．北京：北京航空航

天大学出版社，２００６．

［２４］　ＴＳＡＵＣ，ＲＯＢＥＲＴＬ．Ｏｎａｕｔｏｍａｔｉｎｇｄｏｍａｉｎｃｏｎｎｅｃｔｉｖｉｔｙ

ｆｏｒｏｖｅｒｓｅｔｇｒｉｄｓ［Ｒ］．ＡＩＡＡ１９９５０８５４，１９９５．

［２５］　ＷＡＮＧＺ，ＰＡＲＴＨＡＳＡＲＡＴＨＹ Ｖ．Ａｆｕｌｌｙａｕｔｏｍａｔｅｄ

Ｃｈｉｍｅｒａｍｅｔｈｏｄｏｌｏｇｙｆｏｒｍｕｌｔｉｐｌｅｍｏｖｉｎｇｂｏｄｙｐｒｏｂｌｅｍｓ

［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｆｏｒＮｕｍｅｒｉｃａｌＭｅｔｈｏｄｓｉｎＦｌｕ

ｉｄｓ，２０００，３３（７）：９１９９３８．

（编辑：陈　越）
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