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单项点火试验在小型固体发动机点火设计中的应用 
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摘  要：阐述了小型固体火箭发动机点火装置单项点火试验的目的、作用，结合具体发动机点火装置研制，设计

了单项点火试验容器。根据单项点火试验结果，对点火药药量、初始点火容积、喷管设计状态、点火方式、环境条件

等因素对点火器点火性能的影响进行了分析，并对初始点火设计参数进行了调整。研究结果表明，基于单项点火试验

所做的设计改进，解决了发动机研制初期遇到的点火延迟、低温点火失效等问题。 
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Application of Single Ignition Test to the Igniter Design of  

Small Solid Rocket Motor  
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Abstract：The roles and aims of the single ignition test of the igniters, which used in small solid rocket motor, were 

introduced in this paper. Based on a lot of single ignition tests, the influence of mass of ignition powder, initial ignition volume, 

the design status of the nozzle closure and environmental conditions on the ignition characteristic of igniters were also analyzed. 

According to the single ignition tests results, some measures, such as changing the ignition manners, adjusting the ignition charge 

etc, had been adopted in the redesign of the igniter. The research indicated that the design modification had been utilized to solve 

the ignition delay, the ignition failure under low temperature etc ever occurred in the initial design completely.  
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固体火箭发动机点火是一个复杂的、瞬态的物理

－化学变化过程，研究人员对固体推进剂燃烧机理、

发动机点火过程进行了大量的试验研究和理论研究，

并建立了各种点火模型[1~5]，为固体火箭发动机点火设

计提供了理论基础。但在工程设计中，由于影响点火

性能的因素及其影响程度各不相同，因此已建立的各

种模型只能定性地说明各种影响因素对点火性能的

影响趋势。研制经验表明，一种新型点火装置的设计，

往往要通过发动机点火试验才能确定，在许多情况下

可能要经过若干次反复，这样存在着研制费用大、研

制周期长的问题。 

小型固体火箭发动机具有直径小、初始点火空间

小等特点，这为点火器单项点火试验提供了便利条

件，可使设计人员根据点火器单项点火试验结果进行

分析，对点火装置初始设计进行调整，确保产品参加

发动机点火试验一次成功，达到节约研制经费、缩短
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研制周期的目的。 

本文结合工程实际，以小型固体火箭发动机尾部

点火研制为基础，介绍了如何通过单项点火试验，对

点火器初始设计药量、点火方式、堵片打开压强等主

要设计参数进行试验验证和参数调整，设计出满足发

动机总体要求的点火装置。 

 

1   单项点火试验的主要内容和方法 

 

固体火箭发动机点火装置单项点火试验，通常有

两种试验方法。 

一是进行点火装置的单项点火试验，它不涉及发

动机主装药的点燃。目的在于获得点火装置自身的特

性参数，如点火延迟、最大点火压强、点火过程的压

强——时间、温度——时间曲线、点火装置试验后的

结构完整性、点火性能受环境条件的影响程度等等，

并判断试验结果与初始设计的相符程度，找出初始设

计中存在的问题和后续更改措施。在单项点火试验装

置的设计方面，一般要求点火初始容积与实际发动机

相符，在靠近点火装置的局部区域还应该模拟实际发

动机的装药结构，使点火器燃烧产物的流动边界条件

尽量与实际情况趋于一致。 

二是进行包括发动机主装药在内的单项点火试

验。通常在模拟药柱表面涂上一层几毫米厚的推进剂

进行点火试验，对点火瞬态的压强——时间曲线进行

测试。虽然它能够较为真实地模拟发动机点火过程，

但由于试验装置体积大、试验过程复杂、试验容器不

能重复使用，限制了该方法的应用，主要用于验证点

火装置与装药设计等是否存在严重的匹配性问题。 

 

2  单项点火试验在点火设计中的应用 

 

2.1  试验容器设计 

出于篇幅所限，仅介绍第一类型的单项点火试

验，即不包含推进剂装药燃烧过程。 

一种典型的小型固体火箭发动机，采用自由装填

式装药，装药尾段为端面和侧面燃烧，点火方式为尾

部点火。 

根据发动机的结构特点，设计了图1所示的单项

点火试验装置。 

图 1  单项点火试验装置 

Fig.1  Sketch of instrument of single ignition test 

模拟药柱由酚醛模压布棒制成，在前端又分成若

干圆块，可以通过圆块数量的增减来改变点火初始容

积，测试初始容积变化对点火器性能的影响。 

试验装置的尾段，包括模拟药柱的形状、尾部空

间与实际发动机一致。 

小型固体火箭发动机点火设计中，点火压强经常

作为一个最重要的点火强度指标。为此，分别在图 1

中 A、B、C 共 3 处安装了压力传感器，用以测试不

同部位的压强——时间曲线。 

2.2  在点火设计中的作用 

2.2.1  验证设计点火药药量是否合适 

点火药药量作为影响点火性能的重要因素，目前

主要借用头部点火设计经验公式进行药量估算。经验

表明预估值和实际值出入较大，因此需要通过试验才

能初步选定。    

某小型固体火箭发动机(简称A型发动机)采用尾

部点火设计，尾部结构简图与图1类似。 

点火药为黑火药，根据点火药药量经验公式[6]，

点火药药量的估算值为4.0g，点火峰值压强按4.0MPa

考虑。 

模拟尾部点火空间设计了点火试验装置，测出的

点火器峰值压强为3.5～4.2MPa，与设计值比较吻合，

且喷管打开效果比较理想。该状态产品经过了发动机

点火试验考核。 

2.2.2  确定边界条件对点火性能的影响规律 

A 型固体火箭发动机首次点火试验出现点火爆

炸故障，曾认为由于点火药药量过大造成。后经单项

点火试验验证，点火器工作压强远低于发动机工作压

强，说明故障与点火器药量大小无直接关系，为从燃

壳体传感器模拟药柱 点火器 喷管堵片 点火具

喷管
A B C 
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烧室装药、喷管堵片设计方面查找原因提供了试验依

据。 

借助于单项点火试验，对点火药药量、喷管堵片

打开压强等因素变化对点火性能的影响进行试验验

证，得出：对于尾部点火而言，喷管堵片打开压强大

小对点火性能有着显著影响，提高喷管堵片打开压强

比增加点火药药量更能有效解决点火延迟问题[7]。喷

管堵片、点火药量状态变化情况见表1。 

表 1   点火器及喷管堵片状态变化情况 

Tab. 1   Status changes of igniter and nozzle closure 

序
号 

点火器 
壳体 

点火药 
药量/g 

喷管 
堵片 

点火器峰值
压强/时间 
/(MPa/ms) 

1 
涤纶镀铝 
薄膜 

4 
铝箔(2层，δ 0.1 
mm、δ 0.3mm) 

3.17/14.6 

2 聚酯薄膜 3 
聚酯薄膜(1层 
，δ 0.07mm) 

0.80/16.1 

3 聚酯薄膜 4 
铝箔(1层， 
δ 0.1mm) 

1.32/18.5 

4 聚酯薄膜 4 
铝箔(2层， 
 δ 0.07mm 
、δ 0.3mm) 

4.32/8.5 

2.3  为采用新材料提供试验依据 

尾部点火设计中，广泛采用赛璐珞作为点火器壳

体。赛璐珞抗老化性能、防潮能力弱，为避免点火药

(如黑火药等)受潮、变质，对发动机密封性能提出了

较高的要求。 

为满足发动机使用条件，A型发动机点火设计尝

试选用一种新型的，抗老化、防潮能力强的材料——

聚酯薄膜作为点火器壳体；通过单项点火试验，对该

材料在高、低温、浸水和力学环境试验后的燃烧性能、

防潮性能进行了充分考核，验证了聚酯薄膜材料满足

点火性能要求，并已成功用于发动机点火试验，使点

火器壳体材料在发动机点火设计领域又增加了一个

新的品种。 

2.4  为确定点火方式提供依据 

固体火箭发动机点火研制经验表明，点火器安装

位置、点火方式均对点火性能产生影响，在特定的条

件下还起着重要作用。 

某小型固体火箭发动机(简称 B 型发动机)方案设

计时，考虑了两种点火方式：一是将电点火头埋入点

火药包，电点火头发火后直接点燃黑火药，可缩短点

火延迟时间；二是采用电发火管先将点火药盒点燃，

继而点燃黑火药，点火器、电发火元件的安装、检测

工作相互独立，维修性好。 

两种点火方式的试验结果见表2，为设计改进提

供了试验依据。  

表2  不同点火方式的单项点火试验结果 

Tab. 2  Single ignition test results with different  

 ignition manner  

序
号 

点火方式 点火药药量 
/g 

峰值压强/时间 
/(MPa/ms) 

1 电发火管 10 1.17/32 
2 电点火头 10 1.89/19 
3 电发火管 14 1.40/27 
4 电点火头 14 2.05/19 

测得点火器典型的P——t曲线见图2。 

 

 

 

 

 

 

图 2  不同点火方式下的压强——时间曲线 

Fig.2   P——t curves of different ignition manner 

结果表明，在点火药量、初始点火容积、喷管堵

片等状态一致的情况下，不同的点火方式导致了比较

大的点火差异。 

采用电点火头方案可缩短点火延迟时间，这与预

想结果一致；但二者峰值压强却相差较大，经分析是

两种点火方式导致喷管堵片打开过程不同所造成的
[7]。从另一方面考虑，如果要缩短采用电发火管点火

延迟时间，应进一步提高电发火管的点火能力，包括

低温条件下的点火能力。 

从试验残骸看，采用电点火头方案，喷管堵片打

开后形成的破片较大。为避免喷管堵塞或对喷管喉衬

造成损伤，优选电发火管点火方案进行发动机试验，

并取得成功。 

2.5  为发动机喷管设计提供设计参考 

喷管堵片打开压强作为喷管设计的一项重要参

数，对尾部点火性能的影响起着重要作用。传统的设

计为：先进行设计计算，再通过冷态试验(水压或气压)

验证设计的正确性。 

0 10 20 30 40 50 60
t /ms 

0

0.5

1.0

1.5

2.0

2.5

P 
/ M
Pa
 电发火管点火 

电点火头点火 
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由于试验设备的限制，冷态试验中的加载速率缓

慢(每秒几个兆帕)，与点火瞬态的增压速率(每秒数百

至上千兆帕)相比存在明显的不同，不同的加载速率必

定造成试验结果的差异，而点火器单项点火试验则为

喷管堵片打开试验提供了快速、真实的加载条件。 

某小型固体火箭发动机喷管堵片设计打开压强

为 1.5MPa，水压试验结果为 1.8～2.1MPa，二者相差

不大。但在单项点火试验中，其打开压强约为4.0MPa，

与通常的冷态试验相差较大。 

在点火药药量估算中，点火压强是按照 4.0MPa

给定的，因此从点火设计角度考虑，认为喷管堵片的

设计状态是合适的。 

2.6  验证点火序列设计是否存在薄弱环节 

在本文所提及的A、B型发动机低温点火试验中，

均出现过点火失效故障。 

在A型发动机点火器单项点火试验过程中，延时

点火具工作后，点火药盒被吹出，未被点燃。后来将

点火药盒固定，延长延时点火具输出能量对点火器的

加热时间，低温点火失效问题得到解决。将这一措施

落实到产品安装过程，避免了发动机点火试验出现类

似故障。 

在B型发动机低温点火试验过程中，电发火管工

作后，点火药盒未被点燃。由于点火药盒被固定，因

此出现的问题与前一种故障机理不同。经分析认为，

是由于电发火管输出装药低温点火能力较弱所致。后

将输出端装药更改，低温点火失效问题得到解决。 

由于该设计状态产品参加发动机低温点火试验

前，未进行点火器低温条件下的单项点火试验，使得

薄弱环节没有得到及时暴露，才导致低温点火失效出

现在发动机点火试验中。 

2.7  为点火瞬态数值模拟提供原始参数 

在点火瞬态数值模拟计算中，点火器质量流率、

压强/温度——时间曲线等性能参数，作为常用的输入

条件需预先给出。由于单项点火试验工作量小、试验

方便，因此可通过试验获得较为真实的初始边界条

件。 

除了上述应用外，单项点火试验还可以用于验证

产品的生产、装配等过程是否存在隐患等方面。 

 

3 单项点火试验与发动机点火试验结

果的比较 

 

图3为B型固体火箭发动机点火装置单项点火试

验和发动机点火试验的压强——时间曲线(点火药药

量均为14g)。 

 

 

 

 

 

 

 

图 3  单项点火试验和发动机点火压强——时间试验曲线 

Fig.3  P——t curves of single ignition test and motor 

ignition test 

A、B两点分别对应于单项点火试验、发动机点 

火试验中喷管堵片打开压强、打开时间，即：1.40M 

Pa/27.0ms、0.85MPa/50ms。 

出现这种差别的原因在于：发动机试车中，推进

剂长度比设计值短 20mm，因此发动机尾部点火空间

较单项点火试验容积增大，造成发动机点火试验中堵

片的打开压强比单项点火试验低，而对应的时间也比

单项点火试验滞后，这与实际情况相符。 

试验结果也说明，在B型发动机设计中，喷管堵

片打开压强较低。根据A型发动机研制经验，如出现

发动机点火延迟问题，可通过提高喷管堵片打开压强

解决。鉴于B型发动机点火延迟时间满足总体要求，

且无明显的点火压强峰，因此当前状态的点火器、喷

管堵片设计是合理的。 

点火装置单项点火试验与发动机点火试验结果

的比较，说明了点火装置单项点火试验结果从很大程

度上能够反映点火装置在实际发动机中的工作过程，

以及对点火性能产生的影响，验证了单项点火试验在

小型固体火箭发动机点火设计中的必要性、可行性，

设计人员可根据单项点火试验结果对发动机点火性

能做出预先判断。              （下转第13页） 
（上接第8页） 
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4  结论 
 

(1) 根据单项点火试验结果，对影响尾部点火性

能的因素进行了试验分析，经过初始设计参数、点火

方式等的选择或调整，设计出了满足发动机性能要求

的点火装置。 

(2) 本文只是结合工程实际，重点介绍了单项点

火试验在小型固体火箭发动机尾部点火设计中的应

用情况，不免带有一定的局限性，但其设计思路可为

其它类型的小型固体火箭发动机点火设计所借鉴。 
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