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摘　要: 本文首先对气动塞式喷管内外流干扰的机理进行了分析, 在此基础上对外流干扰

对气动塞式喷管性能的影响进行了数值模拟研究。数值方法采用NND 格式求解二维N S 方程,

对于不同的背压和来流马赫数条件进行了大量的数值实验。通过计算揭示了不同外流条件下气

动塞式喷管的流动特征以及外流干扰对喷管性能的影响规律。本文的计算结果可以为气动塞式

喷管的设计和性能预报提供参考。
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A NUM ER ICAL ANALY SIS OF SL IPSTREAM EFFECT

INFL UENCE ON AEROSP IKE PERFORM ANCE
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Abstract: In th is paper the m echan ism of in teraction betw een free stream and p lum e beh ind

aero sp ike nozzle is analyzed and then num erical analysis is carried to p redict the influences of

slip stream effect on aero sp ike nozzle perfo rm ance. Tw o o rder NND schem e is used to so lve tw o

dim ension N avier Stokes equations under. perfect gas assump tions. Som e valuab le resu lts are

summ arized w h ich w ould be helpfu l fo r aeao sp ike design and perfo rm ance p redict ion.
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1　引言

为了大幅度降低运输费用, 满足日益增长的空间开发、商业及军事应用的需要, 研制单

级入轨 (SSTO ) 的可重复使用运载器 (RLV ) 已经成为当今世界各航天大国关注的前沿和热



点。美国制定了专门的“可重复使用运载器技术计划”,NA SA 已确定将融升力体和直排式

气动塞式喷管发动机于一体的“冒险星”作为下一代可重复使用的单级入轨运载器的主攻目

标。我们国家也应根据现有条件, 不失时机地发展适合我国国情的可重复使用单级入轨运载

器。众所周知, 推进是新型运载器研制成功的关键, 根据我国液体火箭技术力量相对比较强

的优势, 结合在研的新型液体火箭发动机发展气动塞式喷管发动机技术不失为一条比较可

行的方案。而目前有关气动塞式喷管的研究工作基本上还没有开展, 因此追踪国外先进技术

进行气动塞式喷管的预先研究就显得非常迫切。

对于钟型喷管, 外流一般不会影响喷管的性能, 而对于气动塞式喷管, 外流干扰却会改

变射流的流动特性, 从而在一定程度上影响喷管的性能。因此, 研究气动塞式喷管内外流干

扰的机理, 以及这种干扰对于喷管效率的影响规律是非常重要的。

2　内外流干扰的机理

气动塞式喷管最大的优点是具有高程补偿能力, 这也是单级入轨运载器采用气动塞式

喷管的重要原因。气动塞式喷管由一个截短的塞形体和其周围并排的若干主喷管构成, 其流

场结构和基本流动特征大致如图 1 所示。来自主喷管的主燃气喷流绕塞形体表面及其末端

拐角作半受限膨胀流动, 底部形成回流区, 外侧自由膨胀边界持续膨胀到当地环境压力。在

低空时, 较高的环境大气压限制了喷流外边界的边度膨胀, 使其有效膨胀比与当地的最佳膨

胀比接近, 避免了过膨胀损失, 而在高空时, 较低的环境压力允许喷流膨胀到更大的膨胀比,

避免了欠膨胀损失。这正是气动塞式喷管具有高程补偿能力的缘由。

图 1　塞式喷管流动示意图

当外流流经飞行器底器时, 一般会造成射流出口附近压力低于环境压力, 射流开始所感

受的压力是低于真实环境压力的, 相对环境静止的条件下, 自由射流向外膨胀的程度更大,

当射流开始感受到真实的环境压力时, 会向内偏转, 产生压缩波或者激波。初始射流角度的

变化和射流向内偏转的滞后导致压缩波ö激波射到塞体表面更远的地方。这样会改变塞体表

面的压力分布, 一般会造成喷管效率的下降, 这与钟型喷管的过膨胀很相似。对于截短的塞

式喷管, 外流干扰的影响大多数情况下是通过改变喷管底部压力体现出来。由于考虑到局部

受热问题, 在设计截短塞式喷管时一般不会让压缩波射到塞体壁面上, 通常会让它射到塞体
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底部亚声速流动区域。外流干扰作用仍然以类似过膨胀的形式体现出来, 它使得射到塞体底

部亚声速流动区域的压缩波ö激波射到更远的下游, 当超过声速线时, 压缩波增加塞体底部

压力的作用就完全消失了。外流干扰对塞式喷管性能的影响是个很复杂的问题, 受很多相关

因素的影响, 如飞行器底部的形状、喷管的膨胀比以及外流的马赫数和飞行攻角等。文献

[ 1 ]对内外流干扰的机理作了较为详细的分析。

在对气动塞式喷管内外流干扰流场细节认识尚不充分, 而又缺乏实验研究的条件下, 本

文首先采用了数值模拟的方法进行研究。

3　数值方法

为了能够抓住主要矛盾, 简化问题, 在计算中做了如下的简化处理:

(1)将直排型塞式喷管流动简化为平面二维流动;

(2)不考虑化学反应, 多相流动;

(3)只进行层流计算, 对于外流与射流之间的湍流剪切流动, 计算中不做特殊处理。

控制方程采用任意曲线坐标系下的平面二维N avier2Stokes 方程:

5Uδ

5t
+

5Eδ

5Ν+
5Fδ

5Γ=
1

R e
5Eδv

5Ν+
5Fδv

5Γ (1)

差分格式采用二阶精度的NND 格式[2 ]。

4　算例考核

本文首先对计算程度序进行了比较细致地考核, 算例包括二元喷管内流场、单膨胀斜面

喷管内流场、自由喷流流场及有超声速外流干扰的喷流流场和后向台阶等。考核结果表明本

文发展的计算程序是有效的, 可以用来计算有外流干扰的气动塞式喷管流场。下面只列出单

膨胀斜面喷管内流场计算结果与实验数据的比较。

图 2　单膨胀斜面喷管计算结果
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　　本文对文献[ 3 ]提供的单膨胀斜面喷管在N PR = 210 和N PR = 1010 两种工况下的内

流场进行了二维数值模拟, 计算结果在图 2 中给出。图中除等压线外, 还给出了喷管上下壁

面压力分布的计算结果与实验结果的比较, 可以看出, 数值模拟总体上很好的预测了这种非

对称喷管的气流膨胀过程, 计算结果与实验结果吻合比较好。

5　气动塞式喷管内外流干扰数值计算的工况

研究外流干扰对塞式喷管性能的影响应该在一定的背压条件下对不同的来流马赫数进

表 1　计算工况

落压比

马赫数
0. 0. 5 0. 8 1. 0 1. 2 2. 0 3. 0

50 < < < < < < <

75 < < < < < < <

150 < < < < < < <

200 < < < <

300 < < < <

500 < < <

1500 < <

行计算, 所以需要将背压和外流马赫

数这两种条件进行合理的组合来确定

计算工况。参考国外实验所选择的工

况[1 ]初步确定计算工况, 在计算过程

中根据计算结果进行调整, 总共计算

了 33 种工况 (表 1)。

计算中采用的总压、总温、气体比

热比和气体常数如下:

总压　P 0= 1. 5×107Pa

总温　T 0= 3000K　　　比热比　Χ= 1. 225　　　气体常数　R = 348J ö(kg·k)

6　计算结果分析

图 3 是计算网格, 由于内喷管出口的压力远远高于环境压力, 一般不会出现分离, 为了

节省计算时间将内喷管和外喷管分开计算, 先计算内喷管, 然后将内喷管出口参数作为塞式

喷管流场计算的入口边界条件。

图 3　计算网格图

本文对上面提到的 33 种工况内外流干扰流场进行了计算, 获得了不同条件下的流动图

象以及塞体表面的压力分布, 下面对有代表性的结果进行简单分析。图 4 是落压比N PR =

50 时不同外流马赫数干扰流场的等压线图。从图中可以看出内外流的相互干扰使得主流的

形态发生了改变, 而且随着外流马赫数的增加, 干扰对主流形态的影响加剧, 马赫数M a∞=

2 的等压线图上可以清楚地看出到由于外流干扰的形成的两道干扰激波。

图 5 (a) 是落压比N PR = 50 时不同来流马赫数条件下塞体壁面的压力分布, 从图中可以

看出, 由于外流的干扰作用, 使得塞体壁面压力分布发生明显改变, 在干扰作用下塞体壁面压

力总体都有的降低, 而且外流马赫数越大, 壁面压力下降越多。但是M a∞= 2. 0 和 3. 0 的压力
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分布基本重合, 这说明, 外流马赫数增加到一定程度后, 壁面压力分布不再随着外流马赫数的

增加而变化, 这一点在其他工况的计算中也得到证实。图 5 (b) 是不同来流马赫数条件下塞体

底部的压力分布, 从图中可以看出, 除M a∞= 0. 5 和 018 的压力比M a∞= 010 的压力略高, 其

他情况下的压力都比M a∞= 010 的压力低, 而且随着外流马赫数的增加, 压力不断下降,M a∞

= 210 和 310 的压力分布基本重合, 这说明, 外流马赫数增加到一定程度后, 底部压力分布不

再随着外流马赫数的增加而变化, 这一规律在其也工况的计算中也得到体现。

图 4　外流干扰条件下的等压线图 (N PR = 50)

图 5　外流干扰条件下塞体型面和底部压力分布 (N PR = 50)

为了考察外流干扰对喷管效率的影响, 需要计算气动塞式喷管的推力。一般计算火箭产

生的轴向推力有两种方法, 第一种方法是沿法向积分作用发动机内外表面上的压力:

F x =∫P d ax (2)

第二种是根据气体动量变化计算推力。对于采用钟型喷管的火箭发动机, 采用上述两种方法

都可以推导出如下的推力计算公式:

F x = m u e+ (P e- P a)A e (3)

对于气动塞式喷管也可以采用上述两种计算方法, 这里是将气动塞式喷管的内喷管和

外喷管分开考虑。内喷管采用公式 (3)计算推力, 对于外喷管采用公式 (2)沿塞体型面和塞体

底部积分, 总推力等于内喷管和外喷管提供的推力之和。由于是平面二维问题。所以计算得
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到的推力是单位宽度的推力。

图 6　外流干扰对塞式喷管性能的影响

由推力可以计算出各种工况下的推

力系数。为了便于比较, 将推力系数除以

内喷管的特征推力系数, 得到的比值也

可以反映出外流干扰条件下的喷管效率

变化情况。图 6 就是外流干扰条件下的

喷管效率图, 从图中也可以看出, 在落压

比小于 150 时, 随着外流马赫数的增加,

喷管效率下降比较严重, 但随着落压比

的增加, 这种影响减小。当落压比大于

150 后, 外流干扰基本上不再影响喷管的

效率。本文计算的这些工况中, 外流干扰

造成喷管效率下降最为严重的情况是在

N PR = 50,M a∞= 3. 0, 推力相对损失最

大达到 1512%。但在实际运载器的飞行

过程中, 一般是落压比比较小的时候其飞行速度是比较低的, 而飞行速度较大的时候往往落

压比比较大, 因此结合运载器的飞行轨道来分析, 外流干扰造成喷管性能损失不会有那么严

重。本文根据X233 的有关参数, 对类似X233 这样的运载器在飞行过程中外流干扰可能造

成的推力损失进行了简单估算。文献[ 4 ]提供X233 的有关参数如下:

地面推力 F t (kN ) 1838 地面比冲 I s (m ös) 3322

燃烧室压力 P 0 (M Pa) 519 起飞重量m (kg) 123942

推进剂重量m p (kg) 95340

根据 F t= m
·

I s, 可以得到喷管的质量流率:

m
·

=
F t

I s
=

1. 838×106

3322
= 553kgös (4)

根据下面的公式就可以计算出不同时刻飞行器的飞行高度以及飞行速度。

F = F t - (m - m
õ

t) g , 　F = m a , 　v =∫ad t, 　s =∫vd t (5) 2(8)

　　查大气表, 可以得到对应不同飞行高度的大气压力和声速, 这样就得到了飞行过程中落

压比与飞行马赫数的对应关系, 将估算得到的数据与本文所计算的工况对应起来, 得到了类

似X233 这样的飞行器在飞行过程中外流干扰造成的喷管推力损失 (表 2)。

表 2　飞行过程的喷管推力损失

落压比
背压

(bar)

高度H

(m )

声速 a

(m ös)

速度 v

(m ös)
马赫数

损失

(% )

75 0. 8 2000 333 162 0. 94 4. 38

150 0. 4 7000 312 325 1. 04 0. 35

200 0. 3 9000 304 377 1. 24 0. 06

300 0. 2 12000 295 451 1. 53 0. 009

500 0. 12 15000 295 518 1. 76 0. 001

1500 0. 04 22000 296 662 2. 24 0
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　　可以看出, 在落压比比较低的情况下, 外流干扰造成的损失比较大, 表中最大为 414% ,

与国外文献[1 ]的 4% 左右的分析相近。

7　结束语

将计算分析获得的主要结论总结如下:

(1)气动塞式喷管内外流干扰是一个比较复杂的问题, 外流干扰对喷管效率的影响主要

通过造成燃气射流出现过膨胀体现出来的, 过膨胀现象则导致射向塞体型面或者塞体底部

回流区的压缩波ö激波向后移动, 造成了型面或底部压力的变化, 一般会造成推力损失。

(2) 在落压比较低的条件下, 外流干扰造成的推力损失相对比较严重, 随着落压比的增

加, 外流干扰造成的推力损失越来越小, 当落压比大于某一临界值后, 外流干扰不再会影响

喷管的推力。

(3) 在落压比比较低的范围, 对于一定的落压比条件, 外流干扰造成的推力损失随着来

流马赫数的增加而增加, 当来流马赫数大于某一临界值, 外流干扰造成的喷管推力损失不再

随来流马赫数增加而增加。

(4) 本文计算的这些工况中, 外流干扰造成喷管推力损失最大达到 1512% (N PR = 50,

M a∞= 310)。但结合飞行器的飞行过程来看, 外流干扰造成喷管性能损失不会有那么严重,

根据X233 的有关参数进行简单的估算, 这种损失最大可接近 4% 左右。
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