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高超声速飞行器后体喷管三维构型设计
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摘   要: 为研究高超声速飞行器后体喷管三维构型的设计,以 NASA 半壁喷管试验为参考, 进行了二维

及三维内外流相互作用的数值模拟计算,分析了后体喷管三维流场的特点. 从高超声速飞行器机身推进一体

化的角度,构建了后体喷管三维构型, 进行了不同构型设计对后体喷管性能影响的参数研究. 结果表明:后体

喷管的三维效应不可忽视,后体喷管侧壁的存在及下壁面长度对性能影响较大.
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Abstr act: Three dimensional configur at ion design of afterbody/ nozzle was studied in

this paper. Flow filed numerical simulat ions were conducted on NASA single expansion ramp

nozzle experiment model. Numerical simulat ion results of two2dimensional and three2dimen2

sional flow field without / with side fence wer e compared with experiment data and str ucture

of thr ee2dimensional flow filed. From the viewpoint of hypersonic vehicle airframe/ propul2

sion integrated design, three2dimensional configuration of afterbody/ nozzle was const ructed

with side fences. Parameters of cowl length and side fence inclinat ion angle were invest igated

to analyze their effects on thrust , lift and pitch moment acted on overall vehicle. The results

show three dimensional effect of afterbody/ nozzle flow field could not be neglected.
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  超燃冲压发动机喷管与高超声速飞行器的后

体共同组成了高超声速飞行器的排气系统,飞行

器的后体作为燃气继续膨胀的扩张面, 产生作用

于飞行器的推力, 垂直于飞行器纵向轴线的法向

力,以及由此而产生影响飞行器姿态控制的俯仰

力矩.由于高超声速飞行器后体喷管上下壁面的

不对称, 因此通常称为半壁喷管( Single expan2

sion ramp nozzles,简称 SERN) .国内外对二维后

体喷管已开展了大量的研究工作, 文献 [ 1]采用

CFD与响应面拟合的技术, 发展了后体喷管设计

与性能预测的方法. 文献[ 2]对二维超燃冲压发动

机尾喷管开展了优化设计的研究, 设计优化参数

包括后体喷管型面的描述参数以及下壁板的长

度.在后体喷管构型对高超声速飞行器总体性能
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影响方面,文献[ 3]较为全面地分析了二维后体喷

管的几何设计参数对作用于飞行器的推力、升力

以及俯仰力矩的影响. 在二维后体喷管上壁面形

式描述方面,文献[ 2, 4]采用三次样条描述方法,

文献[ 526]分别采用二次三次多项式描述上壁面,

文献[ 7]采用多段圆弧的方法描述上壁面,而文献

[ 8]则采用特征线方法直接对后体喷管上壁面进

行设计.

仅进行二维的后体喷管设计优化是远远不够

的, 从实际飞行器的构型来说, 后体喷管由上壁

面、下壁面以及左右两侧壁构成.侧壁的构型对于

以空天飞机为代表的大尺度的高超声速飞行器,

由于后体相对内喷管长度较大, 因此左右两侧壁

的外缘通常为与下壁面垂直或略向外倾的短侧壁

形式,后体喷管性能受侧壁影响较小.但后体喷管

中两侧不受约束的燃气在不同的飞行条件下会对

高超声速飞行器水平尾翼下表面的压力分布产生

不同的影响,从而影响飞行器的控制参数
[ 9]
. 因此

其后体喷管的三维效应仍不可忽视.

对于较小尺度的高超声速飞行器而言, 后体

喷管两侧壁的构型更加显著地影响着燃气的流动

以及燃气与外流的相互作用, 并进而影响飞行器

总体的性能.美国 NASA开展了后体喷管与外流

相互作用的地面风洞试验研究[ 9211] , 分析了后体

喷管构型的三维效应, 试验研究表明采用侧面导

流栅(即侧壁)能够提高后体喷管的性能. 文献

[ 12]还考虑了入口温度剖面非均匀性对后体喷管

流场结构的影响, 是从燃烧室工作状态对后体喷

管性能影响的角度来分析三维流动的效应.

本文对后体喷管内外流相互作用的三维流场

进行了数值模拟, 分析了后体喷管三维流场的特

点,并与二维流场计算对推进性能的预测进行了

比较;从高超声速飞行器机身推进一体化的角度,

构建了带侧壁的后体喷管三维构型, 采用数值模

拟的方法,针对不同的后体喷管三维构型设计参

数对推进及总体性能的影响, 开展了参数研究,得

到了一些有意义的结论,可供今后高超声速飞行

器总体及机身推进一体化设计研究参考.

1  三维后体喷管内外流场数值模拟

  美国 NASA 兰利研究中心在 NASP 计划中

对空天飞机后体喷管开展了非对称后体喷管试验

研究
[ 10211, 13]

,文献[ 5, 14]分别以该试验研究给出

的数据作为对比,校验了软件与 PNS算法进行二

维非对称后体喷管流场计算的适应性.

为进一步研究后体喷管流场的三维效应, 本

文研究构建了三维后体喷管计算模型, 进行了内

外流场耦合的数值模拟. 如图 1 所示, 计算对象

尺寸与 NASA试验模型一致, 为进行流场参数比

较,沿喷管膨胀面设置 4个观测位置,分别对应原

试验的 63. 5mm, 114. 3mm, 165. 1mm与 215. 9

mm的 Pitot 测量位置;在模型 Z 方向, 分别等距

设置了 4个横向观测位置,模型结构考虑有无侧

壁( Fence)两种形式.

图 1  三维非对称后体喷管尺寸与构型

F ig. 1  Three2diment ional configuration of SERN

流场计算耦合隐式求解三维 N2S方程,湍流

模型采用 RNG k2E模型. 计算工况分别对应文献

[ 13]中无侧壁的试验,喷管入口条件: Ma= 1. 78,

T= 300. 0K, p = 33 350. 0 Pa;自由流条件: Ma=

6. 02, T= 200. 0K, p = 1 541. 9 Pa. 后体喷管内外

流气体均为理想空气,取比热比 C= 1. 4 .

图 2所示为三维后体喷管无侧壁构型内外

流场对称面以及典型横截面压力等值线分布, 从

3个横截面压力等值线分布可以看出, 后体喷管

内外流场呈现显著的三维效应, 燃气向着除固壁

面以外的各个方向膨胀. 图 3为 4个观测位置计

算结果与 Pitot 压力测量试验数据的对比, 试验
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图 2 后体喷管内外流场横截面压力等值线图

Fig. 2  Pressure contour s of SERN at cross sect ions

中压力耙置于试验模型的中轴线上, 对应于三维

计算中 Z= 0mm的位置. 从图 3( a)可以看出,在

较为靠近内喷管出口位置,二维计算结果以及三

维较为靠近中心线的 Z位置处的计算结果与 Pitot

测量数据吻合较好, 只有在模型膨胀面边缘的

Z= 38. 1mm 处与试验数据有一定的偏差, 说明

该处的的流场结构仍较接近二维, 内流受外流的

影响较小. 随着 X 测量位置的后移,从图 3( b)和

( c)可以看出, 靠外侧的两条三维计算曲线与试验

数据明显较内侧及二维计算曲线偏差大, 而当 X

测量位置后移至模型尾部的时, 三维计算结果曲

线位于测量数据的两侧,而与二维计算结果有显

著的差异,这说明在模型尾部内流受外流的干扰,

已完全偏离二维流场结构,外流对此处流场分布

的影响不可忽视.

为进一步研究侧壁对三维后体喷管流场以及

性能的影响,对三维带侧壁后体喷管模型进行了

流场计算.图 4给出了 4 个观测位置模型膨胀面

Z向的压力分布, 可以看出无侧壁的三维后体喷

管流场受外流影响显著, 而有侧壁情况下,三维后

体喷管内的流场仍保持较好的 Z 向均匀性.

图 3 P itot压力比较($ h= 5. 08 mm, $ p= 6894. 757 Pa)

F ig. 3 Compar ison of P itot pr essure ($ h= 5. 08mm, $ p= 6 894. 757 Pa)
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图 4 各位置 Z 向压力比较(p j = 33350Pa, $ Z= 25. 4mm)

Fig. 4  Comparison of stat ic pr essure at r amp along

Z dir ection (p j= 33350 Pa, $ Z= 25. 4mm)

  三维后体喷管膨胀面压力等值线分布(图 5)

表明,无侧壁三维构型燃气从内喷管出口开始即

受到外流的干扰, 而有侧壁三维构型在很大范围

内仍可保持流场的二维特性. 以三维无侧壁后体

喷管计算模型为基准, 表 1给出了无量纲化的后

体喷管性能比较, 若以二维计算模型计算三维无

侧壁后体喷管构型则推力偏大 3. 2%, 升力偏大

22. 6%;三维有侧壁后体喷管构型相对无侧壁构

型,推力增加 5. 4%, 升力增加 34. 8% , 由此可见

侧壁的存在能够显著增加三维后体喷管的性能.

图 5  后体喷管膨胀面有无侧壁等压线对比

F ig. 5 Compar ison of pressur e contours at r amp

表 1 二维与三维有无侧壁计算性能比较

Table 1  Compar ison of SERN performances

计算模型
无量纲化比较

 推力     升力    总作用力

22D 1. 032    1. 226    1. 064

32D无侧壁 1       1      1

32D 带侧壁 1. 054    1. 348    1. 104

2  后体喷管三维构型设计

  高超声速飞行器一般外形如图 6所示,为机

身与推进一体化外形. 后体喷管的三维构型如文

献[ 15]所描述, 可包括图 7 所示几种形式的组

合,即膨胀面为直壁或曲面壁( a) ,下壁面长度( b)

与倾角( c) ,侧壁面倾角( d) ,以及膨胀面横向曲面

变换形式( e) .

图 6 高超声速飞行器气动外形

Fig. 6  Aerodynamics configuration of hypersonic vehicle

图 7 高超声速飞行器后体喷管构型方式

F ig. 7 Differenct shapes of afterboy/ nozzle

本研究中的高超声速飞行器后体喷管三维构

型如图 8所示, 其中后体长宽度由飞行器总体设

计给出,属于后体可改变的几何设计参数有后体
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喷管下壁面的长度与倾角,侧壁的倾角,以及上壁

面壁面形式(如直线、曲线、曲面等)的描述参数.

上壁面采用由文献[ 2]得到的二维优化型面,

三维构型的影响参数选择为下壁面长度及侧壁的

倾角,如图 9所示.

图 8 高超声速飞行器三维后体喷管构型

Fig. 8  Three2dimentional configuration of

afterbody/ nozzle

图 9 高超声速飞行器后体喷管设计参数

F ig. 9 Parameter s of configuration of af terbody/ nozzle

下壁面长度以比值的形式给出

Rlower =
L lower

Lafterbody

其中 L lower 为下壁面长度, Lafterbody 为后体喷管长

度,即从内喷管入口到飞行器后体尾端.参照文献

[ 2]中下壁面长度对二维半壁喷管性能影响分析

中的变化范围, 本文研究中R lower 值从 0. 1变化到

0. 6.

图 9中虚线为侧壁面封口位置, 以此虚线为

基准,侧壁倾角参数 H为侧壁面外边缘与虚线的

夹角,变化范围从 0b到侧壁面外边缘线与下壁面

垂直为止,对应后体喷管侧壁的构型形式是从封

口至侧壁外边缘与下壁面垂直对齐.

3  设计参数影响分析

  对不同构型设计参数的后体喷管进行了流

场模拟计算. 喷管的入口参数: Ma= 2. 06, T=

1309. 5K, p= 41 184 Pa;外流为飞行器巡航条件

下的自由来流参数: Ma= 6, T= 226K, p = 1 197

Pa.喷管内采用非结构化的四面体网格, 喷管后

体外流场采用结构化的六面体网格. 喷管内外气

体为理想空气, 流场计算为非化学反应流动. 图

10为三维喷管后体对称面内的压力等值线图,与

文献[ 2]中二维流场计算结果的对比,可以看出二

者的流场结构相近.

图 10  三维后体喷管对称面压力等值线图

Fig. 10 Pressure contours of 3D afterbody/ nozzle

flowfield simulations at symmetric plane

不考虑飞行器攻角的变化, 力的统计包括作

用于后体喷管上下壁面、两侧壁面的压力,以及上

壁面、下壁面内外侧、两侧壁面内外侧的摩擦阻

力.由于考虑攻角 A= 0 ,因此轴向力 F x = T ,法

向力 F y = L , 力矩的参考点为飞行器的重心位

置, 假定为 60% 飞行器长度, 距喷管入口前方

0. 5Lafterbody 处.

3. 1  下壁长度的影响

  对侧壁面封口构型, 改变下壁面的长度比,从

0. 1变化到 0. 6,间隔为 0. 1, 进行三维流场的计

算,得到各构型的推力系数、升力系数以及俯仰力

矩系数,如图 11所示, 推力系数随下壁面长度比

的增加先增加, 在下壁面长度比 0. 4 时, 达到最

大,随后略有下降;升力系数随下壁面长度比的增

加而下降,从正升力变化为负升力;俯仰力矩也随

下壁面长度比的增加而下降, 从飞行器的低头力
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矩变化为抬头力矩.

图 11  后体喷管下壁长度对性能参数的影响

Fig. 11  Ef fects of cowl length on performances

of afterbody

图 12 为侧壁面封口下壁面长度比变化时,

后体喷管上壁面压力的分布, 从图中可以看出,当

下壁面长度比从 0. 1变化到 0. 4 时, 后体喷管上

壁面压力发生了相当大的变化, 高压区域所占的

长度逐渐增加, 且整体的压力分布逐渐升高, 但下

壁面长度比从 0. 4变化到 0. 6,压力分布没有表

现出显著的变化. 这说明下壁面的长度有效地控

制了燃气在后体喷管内的膨胀, 过短的下壁面使

得燃气过早膨胀,压力迅速下降,因此所能产生的

推力较小;较短的下壁面长度还使得整个作用力

的方向偏角较大,故法向分力产生的升力也较大.

随着下壁面长度的增加, 作用在下壁面的压力所

图 12 下壁面长度对后体上表面中心线压力分布的影响

Fig. 12  Effects of cowl length on pressure distribution

on ramp centerline

产生的负方向升力也随之增加, 逐渐抵消了上壁

面产生的正方向升力, 使得整个后体喷管的升力

由正转为负.图 13为下壁面长度比为 0. 4后体长

度以及侧壁封口状态下, 上下壁面的压力分布,由

于上壁面存在扩张角度, 燃气得以膨胀,而下表面

仍保持较高压力,且具有相当的长度,因此上下壁

面压力的合力方向为负升力方向, 由此可见不同

的后体喷管构型会使得负升力, 以及使得飞行器

抬头的俯仰力矩.

图 13 / 0. 4 0b0构型上下壁面中心线压力分布

F ig. 13  Pressur e distr ibut ion on ramp and cowl inside

centerline of / 0. 4 0b0 configuration

3. 2  侧壁倾角的影响

  图 14~ 16为下壁面长度及侧壁面倾角变化

对推力系数、升力系数及俯仰力矩系数的影响.总

的来说,推力系数随下壁面长度比的增加而增大,

图 14  下壁长度及侧壁倾角对推力系数的影响

F ig. 14 Effects of cowl length and fence inclinat ion

angle on thrust coefficient
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在达下壁面长度比 0. 4后,逐渐减小,推力系数随

侧壁面倾角的增大而逐渐减小;升力系数随下壁

面长度比的增加而减小,随侧壁面倾角的增大而

减小;俯仰力矩系数同样随下壁面长度比的增加

而减小,随侧壁面倾角的增大而减小.

图 15  下壁长度及侧壁倾角对升力系数的影响

F ig. 15 Effects of cowl length and fence inclinat ion

angle on lift coefficient

图 16 下壁长度及侧壁倾角对俯仰力矩系数的影响

F ig. 16 Effects of cowl length and fence inclinat ion

angle on pitch moment coefficient

图 17为下壁面长度比 0. 3时,侧壁面倾角改

变对上壁面压力分布的影响, 大部分区域压力分

布一致, 在上壁面尾段, 发生显著的差异, 侧壁面

的存在使得燃气不过分膨胀, 从而压力较高, 故随

着侧壁面倾角的增大使得后体喷管作用力减小,

推力、升力以及俯仰力矩随之减小.另外计算中作

用力的累积除了压力的作用还包括摩擦阻力, 较

大的壁面面积会导致较大的摩擦阻力, 因此在压

力作用差别不大的情况下,摩擦阻力的差异就会

显现出来, 如侧壁面封口状态下, 下壁面持续增

加,当下壁面长度比超过 0. 4时,上壁面压力分布

差别不大,但下壁面面积增大导致摩擦阻力增大,

故推力略呈下降趋势,见图 11;下壁面长度比为

0. 1和 0. 2时, 侧壁面 0b倾角的构型推力系数要

小于 10b倾角时的构型,见图 14.

图 17  侧壁倾角对后体上表面中心线压力分布的影响

F ig. 17  Effects of fence inclination angle on pressure

distr ibution on ramp center line

4  结  论

  通过上述分析可以得出如下结论:

1) 后体喷管流场的三维效应不可忽视, 以

NASA后体喷管试验模型为例, 以二维计算模型

计算三维无侧壁后体喷管构型则推力偏大 3. 2%,

升力偏大 22. 6% .因此二维计算的性能不能准确

预测后体喷管的性能.

2) 后体喷管的侧壁对提高性能有显著的作

用,以 NASA 后体喷管试验模型为例, 数值模拟

得到三维有侧壁后体喷管构型相对无侧壁构型,

推力增加 5. 4%, 升力增加 34. 8% .

3) 后体喷管下壁面长度对性能影响较大,推

力随下壁面长度呈先增加后减小的趋势,过长的

下壁面长度有可能产生负升力.

4) 后体喷管侧壁倾角的变化主要是通过改

变上壁面压力的分布,而影响推力与升力,但较大

的侧壁面面积会导致较大的摩擦阻力. 因此在压

力作用差别不大的情况下,摩擦阻力的差异就较

为显著.

5) 三维后体喷管的性能所受影响因素众多,

应加以细致地分析研究.同时后体喷管的设计目

标除应考虑推力、升力及俯仰力矩外,还应当从高

超声速飞行器总体的角度考虑不同设计参数对结

构质量的影响.同时偏离设计工况下的后体喷管
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特性也应加以研究.
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