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摘 　要 : 发展了一套可以对底部有二次流的气动塞式喷管的性能进行预示的数值方法 , 采用二阶精度的 NND

格式求解二维层流 N2S方程 , 对底部二次流的入口边界条件进行了特殊处理。以一种实验用的直排式气动塞式喷管

为对象 , 针对两种不同的背压条件 , 对二次流流量分别为主流的 0 % , 1 % , 3 %和 5 %的几种工况研究了塞式喷管

底部二次流流量变化对喷管性能影响。计算结果表明 , 底部二次流的加入使得气动塞式喷管性能有比较明显的提

高。数值方法可以用于气动塞式喷管的设计和性能预报。
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Numerical analysis of base bleed effect on aerospike nozzle performance
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Abstract : 　A simplified numerical model was developed to predict the base bleed effect on aerospike nozzle performance.

Second2order NND scheme was used to solve two dimensional Navier2Stokes equations under laminar assumption. A special treatment

to the inlet boundary condition of base bleed was put forward to simplified the complex inlet flow. This simple numerical model was

implemented to compute an experimental linear aerospike nozzle at two different ambient pressure and with four different base bleed

discharge. The results show that base bleed significantly increases the nozzle base pressure and nozzle thrust increases with the in2
creasing of base bleed discharge.
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1 　引 　言

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。以

往的研究主要依靠实验手段 ,随着计算水平的不断提

高 ,数值模拟方法逐渐成为气动塞式喷管研究中强有

力的工具。其中特征线方法以其简单、计算量小的优

点仍然被使用[1 ] 。但这种方法无法计算塞体底部的流

动 ,因此有一定局限性。无粘和有粘计算的对比表明 ,

无粘和有粘计算得到的塞体表面压力分布非常接近 ,

底部压力分布差别比较大 ,粘性计算结果更接近实验

数据[2 ] 。目前 ,关于气动塞式喷管流场计算的工作开

展得很多[1～7]
,但底部有二次流的计算很少。本文发

展了一套基于求解 N2S方程的气动塞式喷管性能预示

的数值方法 ,可以对底部有二次流的气动塞式喷管的

性能进行预示。本文采用这一数值方法 ,研究了塞式

喷管底部二次流流量变化对喷管性能的影响规律。

2 　气动塞式喷管流动分析

塞式喷管由一个截短的塞形体及其周围并排的若

干主喷管构成 ,图 1 为流场结构示意图。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

了喷流外边界的过度膨胀 ,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。在喷管压力比较低的条件下 ,底部会形
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成开口的尾迹流 ,其压力基本与环境压力相等。在压

力比接近喷管设计压力的条件下 ,流动形态会发生改

变 ,形成封闭的尾迹流 ,其特点是压力保持不变 ,不再

受环境压力的影响。由于底部回流区的影响 ,底部压

力有可能低于环境压力 ,从而产生负推力 ,影响喷管的

性能。所以一般在塞体底部引入少量二次流 ,来增加

底部压力 ,改善喷管的性能。采用燃气发生器循环的

发动机中 ,一般是将涡轮废气作为二次流从底部排出 ,

这样不仅利用了涡轮废气 ,而且又提高了底部的压力。

二次流对喷管性能的影响程度与很多因素有关 ,其中

二次流的流量和加入方式影响较大。

Fig. 1 　Schematic diagram of aerospike nozzle flow

3 　数值方法及边界条件

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 ,非平衡流动及多相流动等 ; (3) 为了避免引入更多

的不确定因素 ,只进行层流计算。

　　控制方程采用任意曲线坐标系下的平面二维 N2
S 方程
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差分格式采用二阶精度的 NND 格式[6 ] 。

喷管进口处一般为亚声速 ,需给定三个参数 ,一

般为总压、总温和流动角。对于粘性流 ,壁面边界采

用无滑移边界 ,并假定壁面为绝热壁。在对称边界

上 ,采用对称条件 ,计算中采用外加网格处理方法。

对于侧远方边界和前方入口边界 ,根据黎曼不变量建

立无反射条件。对于后方出口边界 ,当出口为亚声速

时 ,给定背压 ,其余参数由一阶外推给出 ,当出口为超

声速时 ,全部参数由一阶外推给出。

要给出合适的底部二次流入口边界条件比较困

难 ,首先入口气流是亚声速的 ,而且通常气流速度非

常低 ,本身就比较难以给出合适的边界条件。另外塞

式喷管底部结构形式和二次流加入方式有多种形式 ,

不同结构形式入口的参数分布不一样。这里 ,对于底

部二次流入口边界采用了一种特殊的简化处理方法。

考虑到底部二次流主要贡献是在底部提供了一定流

量的气源 ,所以边界条件应该保证流量恒定 ,并且假

定底部入口流量均匀分布 ,另外假设入口只有垂直于

表面的法向速度分量 ,平行表面的切向速度分量为

零。可这样处理 :入口处压力和温度的提法类似壁面

条件 ,即在入口处压力和温度的提法类似壁面条件 ,

即在入口处压力和温度沿法向的变化底部梯度为零 ,

然后根据流量计算出法向速度分量。

Fig. 2 　Computational results of single2expansion2ramp nozzle

(a) NPR = 2. 0 　　(b) NPR = 10. 0
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4 　算例考核

对计算程序考核的算例 ,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 ,可以用来计算底部有二

次流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。

对文献[9 ]提供的单膨胀斜面喷管在压比 N PR

= 2. 0 和 N PR = 10. 0 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地预

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 　计算结果分析

计算中采用的有关数据为 :总压 p0 = 15 MPa ,总

温 T0 = 3 000 K,比热比 γ = 11225 ,气体常数 R =

348 J / (kg·K) 。

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。

Fig. 3 　Computational grid

　　通常二次流来自涡轮废气 ,因此二次流流量与主

流流量无关。对二次流的流量分别为主流流量的 0 % ,

1 % ,3 %和 5 % ,压比为 150 和 300 的 8 种不同工况进行

了计算。图 4 是 NPR = 150 ,无二次流的流线图和等压

线图。从图中可以看出 ,塞体底部的尾迹是封闭的 ,底

部有一个比较明显的回流区。在塞体底部下游由于主

流之间发生碰撞 ,形成了一道比较明显的尾激波。图 5

是 NPR = 150 ,二次流流量为 5 %的流线图和等压线图。

从图可以看出 ,底部二次流的加入 ,使得闭和的底部回

流区变得开放 ,在底部形成了所谓的“气锥”,由于气锥

的影响尾激波消失。图 6 是不同流量下的底部压力分

布 ,可以看出 ,二次流的加入使得底部压力升高 ,二次

流流量越大 ,底部平均压力越高。

为了考察二次流对喷管性能的影响 ,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

Fig. 4 　Computational result without base bleed ( NPR = 150)

(a) Stream traces 　　(b) Pressure contour

Fig. 5 　Computational result with 5 % base bleed ( NPR = 150)

(a) Stream traces 　　(b) Pressure contour
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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

Fx =∫pd ax (2)

Fig. 6 　Pressure distribution along base( NPR = 150)

　　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 :

Fx = mue + ( pe - pa ) Ae (3)

　　对于气动塞式喷管 ,也可以采用上述两种计算方

法计算推力 ,不过需要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 ,所以计算得到的推力是单位宽度的推

力。

表 1 是压力比分别为 150 和 300 ,底部二次流的

Table 1 　Thrust of different cases

NPR Flux ThrustΠkN Thrust gainΠkN Gain rate/ ( %)

150

0 37014 0 0

1 % 374. 7 4. 3 1. 1

3 % 379. 3 8. 9 2. 4

5 % 382. 2 1118 3. 2

300

0 393. 0 0 0

1 % 397. 3 4. 3 1. 1

3 % 401. 1 8. 1 2. 1

5 % 403. 6 10. 6 2. 7

流量分别为 0 % ,1 % ,3 %和 5 %的推力数据。可以看

出 ,底部二次流的加入 ,使得喷管的推力有明显增加。

在二次流与主流无关的条件下 ,二次流流量的增加 ,

推力是不断增加的。如果保持总流量不变 ,总推力与

二次流流量的函数关系不再是单调增加的 ,二次流流

量必然存在一个最优值。

6 　结 　论

本文发展了一套基于求解层流 N2S 方程的可以

对底部有二次流的气动塞式喷管性能进行预示的数

值方法。采用这套方法研究了塞式喷管底部二次流

流量变化对喷管性能的影响规律。计算结果表明在

二次流与主流无关的条件下 ,底部二次流的加入使得

气动塞式喷管性能有比较明显的提高 ,而且喷管推力

随着二次流流量的增加而增加。本文发展的数值方

法经过实验的进一步验证以后 ,可以用于气动塞式喷

管的设计和性能预报。
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