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特征线法在塞式喷管中的应用
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摘要: 介绍了特征线在塞式喷管中的应用, 对于一些塞式喷管的特殊情况处理进行了详细的介绍, 包括边界

条件的处理、膨胀波和斜激波的处理等, 并给出了典型的塞式喷管流场, 给出了塞式喷管推力的计算方法,并

把计算结果和实验结果进行了比较。
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1　引　言

　　低成本、高性能、多功能、可重复使用单级入

轨天地往返运输系统( SST O RLV)的研究开发,

是航天技术向更高水平发展的必然方向,对于任

何空间运输发射, 火箭动力是基础。以塞式喷管发

动机为基础的 SSTO RLV 可望成为一个通用的

空间运输工具,因此,很多国家都在用数值模拟和

实验等手段对塞式喷管进行全面的研究[ 1, 2]。我国

也通过实验和数值模拟对塞式喷管进行了研究,

并建立了采用混合通量隐式算法对 N-S 方程进

行求解数值模拟方法。

2　特征线在塞式喷管的应用

　　特征线法是解双曲型偏微分方程的最精确的

数值方法,特征线较多用于定常二维、平面和轴对

称的、无旋超音速流动问题,已经有了完整的数值

算法来确定超音速流场中内点上的流动参数[ 3]。

特征线法计算流场时的控制方程为控制可压

缩流体的定常二维平面或轴对称无旋流动的气体

动力学方程、无旋条件以及声速关系
[ 3]

:

( u2 - a
2 ) ux + ( v 2 - a

2) v y +

2uv uy - ( �a2
v / y ) = 0 ( 1)

uy - v x = 0 ( 2)

a = a( V ) = a( u, v ) ( 3)

　　塞式喷管的结构很复杂(参见图 1) ,它有传

图 1　塞式喷管示意图

统的小喷管(内喷管)、塞锥以及底部等部分。根据

超音速流动的特征,可以把塞式喷管流场计算分

为两部分:一是喷管内流场的计算,一是塞锥流场

的计算。对于底部,由于可能出现亚音速,特征线

法就不再适应了, 为了研究塞式喷管的性能,必须

采用其它的处理方法。这里说的塞式喷管内流场

的计算指的是塞式喷管传统的小喷管膨胀段的计

算, 其计算方法在参考文献[ 3]中已有详细的介

绍。塞锥的形状不同于传统的喷管,它的一面是固

体壁面, 另一面是自由边界,因此, 它的计算比较

复杂, 在边界的考虑要多得多, 而且, 很有可能出

现压缩波甚至激波。由于塞式喷管发动机一般是

由很多塞式喷管单元排列在一起工作的,为了简

单起见塞锥上可以假设为二维平面流动。另外, 可

以把内流场的计算得到的最后一条特征线作为塞



锥流场的初始线,直接用于塞锥上特征线法的计

算, 也可以把 A A′线(它的参数由内流场计算得

到)作为塞锥流场的初始线,它们得到的结果是一

样的。当然, 由于内流场只计算喷管的上半部分,

为了得到完整的初始线, 需要把上半部分的参数

对称来得到下半部分。

2. 1　边界的处理

　　在塞式喷管内流场计算中,它的边界条件处

理:一面当作壁面处理, 另一面当作是轴对称处

理。在塞锥上,由于塞式喷管的塞锥的一面是固体

壁面, 另一面是自由边界,因此,在考虑边界条件

时,一面应当按自由边界处理,另一面则要当固体

壁面条件处理。

对于壁面,可以利用壁面角函数:

dy
dx

= tan(�) = v
u

( 4)

　　对于对称轴线点可利用对称条件:

y 4 = v 4 = �4 = 0 ( 5)

　　对于自由边界,利用流体在自由边界的压力

与环境压力 p 0 相等这一条件, 即:

p 4 = p 0 ( 6)

2. 2　膨胀波的计算

　　塞式喷管的内喷管出口的边沿点 A 是个不

连续点(参见图 2) ,在该点,即可能是发生膨胀又

可能发生压缩,因此对这一点要特别考虑。

图 2　普朗特—迈耶膨胀的单元过程

如果喷管出口边沿处的静压超过周围大气的

环境压力, 在 A 点会发生膨胀,这时,我们可以利

用普朗特—迈耶膨胀的单元过程。图 2表示了这

一过程, 1点处的流动参数用膨胀波的有关公式

计算,然后可确定 4点的位置和流动参数, 并可将

计算延伸到塞锥, 重复这一过程,可使出口处的流

动转过一个角度后静压等于大气静压。

在 1 点, 膨胀前的参数是已知的, 如 p 1, t1 ,

Ma1等,膨胀后的反压也是已知的, 为 p 0 ,膨胀后

的马赫数Ma2 为:

Ma2 = p 1

p 0

 - 1
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2
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其中: b =  + 1
 - 1

( 9)

　　取不同的马赫数, 由下式得到一系列的普朗

特—迈耶角 !:
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　　取不同的 �i ,由 !可插值求解不同的膨胀角
的马赫数 Ma2i,得出 Ma2i后由相关公式计算其他

参数, 然后继续利用特征线法把流场的计算进行

下去。

2. 3　斜激波的计算

　　如果喷管出口边沿处的静压小于周围大气的

环境压力,那么,在喷管的出口边沿会有一道斜激

波发出并传入流场,如图3所示。由于斜激波的强

图 3　在喷管出口边沿处斜激波

度大于马赫波, 因而斜激波在出口最后一道马赫

波的上游,因此,这个区域的流场需要重新计算。

虽然这个过程的本身是相当的清楚, 但是,它的计

算却比较复杂。在计算的过程中,可以简化为对喷

管出口的第一点利用激波的方程计算其波后参

数,用波后参数来代替该点原来的参数,然后利用

特征线原理继续计算下去, 而并不是对整个这条

斜激波上的参数都用其上游的气体参数和激波的

方程来计算。这样简化的理由是从物理上讲,环境

压力影响的确实是第一点, 对流场内部是通过这

一点来影响的,而且,特征线法只要是超音速流动

都是适合的。因此在第一点上,如果通过斜激波仍
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然是超音速的话, 这样简化是合理的。

计算过程如下(参见图 4) :

图 4　斜激波的计算

( 1)根据斜激波后的静压 p 2等于 p 0 以及斜

激波前后压力关系式:

p 2

p 1
=

2 
 + 1

Ma
2
1sin

2∀-
 - 1
 + 1

=
p 0

p 1

( 11)

可以得到激波角 ∀。
( 2)根据下面公式计算激波后速度与激波的

夹角 #:
tan∀
tan#=

( + 1) Ma
2
1sin

2∀
2 + (  - 1) Ma

2
1sin2∀ ( 12)

　　( 3)根据此公式计算斜激波后的速度 V 2 :

V 2

V 1
=

sin∀
sin#

2
( + 1) Ma

2
1sin

2∀+
 - 1
 + 1 ( 13)

　　( 4)利用下式计算斜激波后速度的方向

∃2 = ∀- ∃1 - # ( 14)

　　有了斜激波后的速度和速度方向,可以利用

相关公式计算斜激波后流体其他参数,然后的计

算按照特征法继续进行下去。

2. 4　其它特殊情况的处理

　　在计算中,会遇到特征线相交的问题, 这实际

上是发生了压缩甚至产生了激波,这时,对计算逻

辑有 3种修改办法: ( 1)允许特征线交叉。这样, 特

征线相交在解平面中产生一个重叠区; ( 2)在相交

点中止特征线,但是继续计算下去,并且人为对速

度进行修正, 直到特征线出了重叠区; ( 3)删除前

面那条特征线交叉的那一部分,并根据被删除的

那段特征线上游的那条特征线继续求解。这几种

方法都能得到较为合理的结果,但从计算的推力

来看,第三种方法更与实验结果接近,从等马赫线

上看,第三种计算的流场也更加规则,前两种方法

计算的流场, 在出口处,马赫线有点乱。第一种方

法计算结果显得更乱。因此,采用第三种计算方法

更为合理。

3　塞式喷管推力的计算

　　塞式喷管的推力可以由 3 部分组成(参见图

1) : 一部分是内喷管产生的推力 F 1; 一部分是压

力在塞锥壁面上产生的推力 Fw ;以及塞锥底部产

生的推力 Fb。把这三部分产生的力投影到发动机

的轴线方向( X 方向)就是整个发动机的推力。

F1的计算公式如下:

F 1 =∫
A

(%u2 + p - p 0) dA ( 15)

式中, p 为流体在计算点上的压力。则 F1 在 x 方

向上的投影为:

F1x = cos�∫
A

(%u2 + p - p 0) dA ( 16)

　　F1在 y 方向上的投影为:

F 1y = sin�∫
A

( %u2
+ p - p 0) dA ( 17)

　　Fw 需要沿塞锥面积分,塞锥在 x 方向产生的

力为:

Fwx = B∫
S

( p - p 0) sin&dS ( 18)

式中, B 为塞锥的宽度, &为塞锥面与发动机轴向
的夹角。

塞锥在 y 方向产生的力为:

F wy = B∫
S

( p - p 0 ) cos&dS ( 19)

　　塞锥底部产生的推力 Fb 为:

Fb = B( p b - p 0) h ( 20)

　　整个发动机的推力 F 为:

F = F1x + Fwx + Fb ( 21)

　　整个发动机的合力 F合为:

F合 = ( F 1x + Fw x + Fb)
2

+ ( F1y + F wy )
2

( 22)

　　应该指出的是,塞锥底部的流场出现亚音速

区,不可能用特征线法计算,为了研究塞式喷管的

性能, 必须作简化处理, 根据有关资料[ 4, 5]和实验

情况,可如下简化处理: ( 1)当环境压力比较大时,

底部压力等于环境压力; ( 2)当环境压力比较小

时,底部压力等于塞锥出口压力。

4　典型的计算结果

　　图 5给出了典型塞式喷管流场的等马赫数

图,内喷管长度为 0. 15 m, 塞式喷管整个长度为

0. 7 m ,图中 x 方向为塞式喷管内喷管轴线方向。

图 5( a)中 p a= 0. 01 MPa,可以看出,气流出了内

喷管后有明显的膨胀过程, 在塞锥的中部有一点

点压缩;图5( b)和( c)中 p a分别为0. 05 M Pa, 0. 1

M Pa, 可以看出, 气流出了内喷管都有压缩过程,
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压缩气流在壁面反射后又发生膨胀, 图 5( c)中,

由于环境压力高, 这个规律更为明显。

图 5　塞式喷管典型等马赫数图

( a ) p a= 0. 01 M Pa; ( b) p a = 0. 05 M Pa

( c) p a = 0. 1 M Pa

在图 6中,给出了 7次实验结果与本计算方

法计算的推力情况,它们分别代表了不同 p c,不

同 p 0和不同膨胀比的推力比较情况。限于篇幅的

图 6　理论计算推力与实验结果的比较

原因,实验的情况将在别的论文[ 6]中介绍, 这里只

取了部分结果,从图上看,计算结果与实验结果吻

合得很好。

6　结　论

　　( 1)用特征线法计算塞式喷管流场可以很好

地反映流场规律,特别是对自由边界的适应; ( 2)

本文提供的计算塞式喷管推力的方法的计算结果

和实验结果吻合很好, 可以认为计算的假设与方

法合理, 其计算结果可信; ( 3)特征线法计算速度

特别快,可以用于大量工况的计算,因此可以用于

全面的分析塞式喷管性能, 进而可以用于塞式喷

管结构的优化计算。
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Experiments of Impinging Cooling

in Leading Edge of Rotating Blades with Outflow Film
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Abstract: The heat t ransfer characteristics of turbine blade model with out f low film under

rotat ing state w ere r esearched exper im entally. T he experimental results indicated that the heat

t ransfer w as enhanced w ith increasing of Reynolds number obviously , but the increases in the blade

leading and trailing edges w er e dif ferent . T he effect o f buoyancy force w as complicated in the process

of heat t ransfer . T he ef fect of rotat ion is inconspicuous at small Reyno lds number , but at high

Reynolds num ber, the effect o f ro tat ion w eakened the heat t ransfer . T he interaction of the factors in

the flow field affected the heat tr ansfer, so the rule of the heat tr ansfer w as complicated.

Key words : blades; coo ling ; heat t ransfer
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Application of Characteristics Method to Aerospike Nozzle

DAI Wu-ye, LIU Yu

( School of Astronaut ics, Beijing University of Aeronaut ics and Astronaut ics, Beijing 100083, China )

Abstract: The M ethod of Characteristics ( M OC ) w as applied to the aerospike no zzle. Some

part icular cases o f the aerospike nozzle boundar y condit ions, expansive w ave, oblique shock w ave, and

so on w ere considered. Typical f low f ields of the aero spike no zzle w er e obtained. A method of thrust

calculat ion w as pr opo sed. T he results com puted w ere com pared w ith the experimental data. It is shown

that the m ethod is rel iable and ef fective.

Key words : rocket engines; jet nozzles; characterist ics method; num erical computat ion
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