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环簇式塞式喷管中立体激波的拓扑结构
谢　侃 , 任军学 , 廖云飞 , 刘　宇

(北京航空航天大学 宇航学院 , 北京 100191)

摘　　　要 : 采用仅显示环簇式塞式喷管单元间干涉激波区域网格点作为可视化方法对数值模拟结果进行

后处理 ,得到了直观的三维干涉激波图像 ,并归纳得到三种干涉激波的拓扑结构和一种脊状能量泄漏区.结

合文献中的实验数据分析了三种拓扑结构所造成的干涉损失 ,为设计提供参考.
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Abstract : By using a visualization met hod which only shows t he grids of t he stereo

shock zones between unites of the annular clustered plug nozzle , t he numerical result s were

rep rocessed. From t he visualized images of t he t hree2dimension interference shock , t hree

kinds of topological st ruct ures of interference shock and a kind of ridge contour of energy

leak were summarized. The performance loss caused by these t hree topological st ruct ures
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　　塞式喷管由于具有高度补偿特性因而能提高

火箭发动机的全程飞行性能[1 ] .而环簇式塞式喷

管在液体火箭发动机和固体火箭发动机上都适合

采用 ,所以国内外对它的相关研究较多[225 ] .造成

环簇式塞式喷管性能降低的主要原因是从内喷管

单元流出的燃气在塞锥上互相撞击 ,由于燃气流

之间方向的调整而产生干涉激波 ,使气流不能像

在环缝式塞式喷管中那样很好的膨胀造成干涉损

失.因此如何减小干涉损失成为环簇式塞式喷管

研究热点.由于复杂性 ,过去的学者都只局限在二

维空间上分析环簇式塞式喷管中干涉激波结

构[6 ] ,由于方法的局限分析并不深入 ,因而对塞锥

上干涉激波的认识并不全面 ;而由于轴对称的空

间形式 ,实验设备也很难布置而观察到环簇式塞

式喷管中的空间激波图像 ,因此也未见有关的实

验报道.即使是过去的数值模拟研究 ,也没有给出

直观的干涉激波结构 ,所以对干涉激波的结构以

及它造成喷管性能损失的定性结论较笼统.

射流间的干涉激波是分析环簇式塞式喷管性

能损失的关键 ,是设计环簇式塞式喷管的前提.本

文采用自适应网格中按马赫数梯度加密网格[7 ]作

为可视化方法对数值模拟结果进行后处理 ,得到
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了直观的三维干涉激波图像.在此基础上分析了

环簇式塞式喷管从低空到高空时 ,干涉激波结构

的变化 ,归纳得到三种三维干涉激波的拓扑结构

和一种脊状能量泄漏区.并进一步结合冷流实验

数据分析得出了三种拓扑结构对环簇式塞式喷管

性能的影响 ,得出供设计参考的定性结论.

1　数值模拟方法

　　图 1 (a)为环簇式塞式喷管结构示意图.模拟

计算对象为 Rocketdyne 公司冷流实验用的 8 单

元和 16单元环簇式塞式喷管发动机 (见表 1中的

数据 ,“接触”表示内喷管出口处间隙 (基本为 0 ,

见图 1 ( b) ) [5 ] .表 1 中的εM 为内喷管面积比[4 ] ,

而总面积比εCL都为 50 ,实验结果图线在最后的

性能分析中给出 ;两种发动机的几何尺寸见表 2.

其中β为内喷管轴线与推力轴线的夹角 ; L 为发

动机长度 ;其余符号见图 1 ( b) .塞锥型面由理想

型面造型法得到[8 ] ,具体设计步骤也可参考文献

[5 ] ,并且两种发动机的截短率都为 30 %.工质为

冷空气 ,定义压比 N PR = pc / pa . pc 为燃烧室总

压 , pa 为外界环境压强. 这里空气的 pc 为 7. 6

MPa ,总温 Tc 为 300 K.

表 1　冷流试验发动机 ( γ= 1. 4 ,εCL = 50)

Table 1　Motors for cold flow tests ( γ= 1. 4 ,εCL = 50)

实验发动机 基本结构

8单元εM = 30. 2 接触 ,有塞锥

16单元εM = 20. 7 接触 ,有塞锥

表 2　两种发动机几何参数

Table 2　Geometry parameters for two kinds of motors

β/ (°) DCL / m L/ m De / m δ/ m

8单元 5. 4 0. 190 0. 091 0. 049 9 0

16单元 9. 5 0. 196 0. 091 0. 052 5 0

由于对称性 ,取一个单元的一半进行数值计

算 ,N2S方程采用二阶迎风格式离散.由于自由流

边界处的引射作用 ,会出现尺寸较大的涡团 ,塞锥

底部也存在类似后台阶流动 ,所以计算考虑湍流

效应 ,采用 Spalart2Allmaras湍流模型[9 ] . S2A 湍

流模型为一方程模型 ,可较好的计算类似自由射

流的流动.图 1 (c)是计算区域及空间离散网格.

数值结果的后处理采用类似自适应网格中按马赫

数梯度加密网格的方法[7 ] ,但只显示被加密的区

域.因为流场中存在激波的区域、超音流中的边界

层和自由射流中的混合层附近都会有较大的马赫

数变化 ,所以这些区域会一起在后处理的结果中

一同被显示出来.

图 1　数值模拟对象

Fig. 1　Geometry model for numerical simulation

2　干涉激波拓扑结构与分析

　　对于内喷管为传统钟型喷管的环簇式塞式喷
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管来说 ,射流的干涉激波总是存在的 ,因为燃气流

在圆形的内喷管出口处总存在着沿塞锥周向的流

动分速 ,射流间势必会相互碰撞.同时射流与射流

撞击的边界处会产生干涉激波以调整气体的流

向[6 ] .干涉激波的产生会造成燃气总压下降 ,使燃

气的膨胀做功能力降低 ,所以是造成环簇塞式喷

管性能降低的主要原因之一.

图 2～图 6是 8单元环簇式塞式喷管在不同

环境压强下 ,塞锥上射流间的干涉激波结构 ,总共

考察了 7 个工况点下的情况.其中 N PR = 100～

500和 N PR = 1 000～4 000分别对应内喷管的过

膨胀和欠膨胀情况.按内喷管出口处形成的激波

面数和它们的空间相对位置把激波结构分为三种

拓扑类型 ,从低空到高空分别为 :茶杯型激波盘、

上封闭三波结构、敞开四波结构.

2 . 1　Ⅰ型2茶杯型激波盘

　　图 2给出了 N PR = 100时低空的情况 ,从后

处理结果看到 ,由于内喷管为过膨胀 ,工质空气受

环境压强的压缩从内喷管上唇口发出一道曲面激

波 (图 2 (a) ) ;同时工质空气在流出内喷管时就发

生了射流间的碰撞 ,在内喷管两侧撞击处对称的

各产生一道碰撞激波 (图 2 (b) ) .由于气流未充分

膨胀 ,碰撞接触面积小 ,碰撞激波的强度较弱.此

时 ,内喷管下唇口也存在一道向上发展的弱压缩

波.上下唇口激波和左右两道碰撞激波由于强度

相当 ,又刚好都打在流场中相近的空间位置上 ,因

此四道曲面波相交的结果形成了一个马赫盘.图

2 (c)显示马赫盘的形状近似圆形.马赫盘后已无

太明显的波系反射结构.因此在低空时 ,环簇式塞

式喷管如果内喷管为过膨胀 ,则可以在射流中形

成茶杯状的激波结构.

马赫盘实际上是一个正激波 ,气流流过后存

在很大的总压损失.而理想的塞式喷管在低空时 ,

主要靠自由射流感应环境压强 ,在自由射流边界

和璧面之间交替反射产生一系列的压缩波和膨胀

波来调整气体的实际流通边界和参数 ,直到气流

压强与环境压强达到一致.由于弱压缩波和膨胀

波都可近似看成是等熵过程 ,所以理想塞式喷管

图 2　单元数 = 8 , N PR = 100时的激波结构

Fig. 1　Topological st ructure of shock (Unites = 8 , N PR = 100)
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效率非常接近 1.上述补偿原理使塞式喷管在飞

行全程都能自动调整达到很高的效率.但是如果

流场调整不是靠交替的压缩波和膨胀波 ,而是靠

正激波 ,此时的塞式喷管与上述理想塞式喷管偏

离较大 ,塞锥性能下降.因此如果茶杯型马赫盘存

在于塞式喷管的塞锥流场中而不是在底部以后的

羽流 ,则不利于发挥塞式喷管的高度补偿优势.进

一步讨论将在本节末通过 8 单元和 16 单元的比

较给出.

2 . 2　Ⅱ型2上封闭三波结构

　　当环境压强减小 ,但内喷管仍过膨胀时 ,环簇

式塞式喷管中激波结构会发生改变成为另一种构

型.此时从上唇口发出的激波强度减弱 ,与塞锥璧

面的交点向后移动 ;而碰撞激波得到加强 ,在射流

撞击面间来回反射 (图 3 (a) ) .下唇口发出的压缩

波趋于消失.四道曲面激波剩下三道 :一道上唇口

激波和两道对称的碰撞激波.三道波在空间中互

相穿插而过 (图 3 (a)和 ( b) ) ,这是碰撞激波得到

加强的结果 ,上唇口激波并不刚好能打在两道碰

撞激波面的交界处 ,马赫盘消失.所以Ⅰ型激波结

构破坏 ,演变成为上顶封闭的三波结构.此时内喷

管单元出口处的射流刚好被三道波和塞锥壁面共

同围成的曲面三棱柱所包裹.由图 3 (c)可以直观

的看到射流的碰撞接触面和产生碰撞激波的起始

位置.

需要指出的是由Ⅱ型造成的单元射流干涉损

失主要来源于两道碰撞激波 , Ⅰ型则主要来源于

马赫盘.图 4 为 N PR = 300 和 500 时的情况 ,从

图中看出随着塞式喷管所处的高度增加 (但内喷

管仍过膨胀) ,碰撞激波逐渐增强 ,两道碰撞激波

的交界位置也逐渐往塞锥下游移动 ,到 N PR =

500时在计算域中只能看到两道碰撞波相交叉 ,

已经看不到在射流碰撞面上的反射波系了 (图 4

(b) ) ,说明碰撞波面的反射结构已经移出了计算

域之外 ,而上唇口激波则是不断减弱的.

2 . 3　Ⅲ型2敞开四波结构

　　在 N PR = 1 000以后 ,内喷管为欠膨胀情况 ,

上唇口发出一簇膨胀波面.因为膨胀波的存在 ,内

喷管出口处射流撞击作用明显增强 ,射流充分接

触 ,撞击面上方明显出现了“脊状”的结构 (在低空

图 3　单元数 = 8 , N PR = 200时的激波结构

Fig. 3　Topological st ructure of shock (Unites = 8 , N PR = 200)
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图 4　单元数 = 8 , N PR = 300和 N PR = 500时的

激波结构

Fig. 4　Topological st ructure of shock

(Unites = 8 , N PR = 300 , N PR = 500)

时 N PR = 700也有类似结构 ,但不明显) ,见图 5.

撞击气流脊是依附在射流撞击平面上 ,它是从主

流上“溅射”出来的.因为从内喷管出口处的气流

含有沿塞锥周向的分速 ,当气体在射流撞击面相

撞时 ,周向的速度分量一刹那变为 0 ,这部分动能

转化为压缩气体的能量 ,撞击处气体静压升高 ,于

是此处的气体向环境压强小的地方流动 ,周向动

量转化为径向动量.脊状结构的出现说明了撞击

使能量高的主流气体发生了能量泄漏 ,因为径向

动量的出现不利于沿轴向速度分量的提高 ,造成

比冲降低.脊状结构是在高空时除干涉激波外又

一个造成性能损失的流场结构.图 6 (a)和 ( b)中

的气流速度矢量图也能很好说明上述分析 ,撞击

面上的气流能扩散到比中心对称面上的气流更远

离塞锥轴线的地方.

随着环境压强的进一步减小 ,内喷管上唇口

由发出激波变为膨胀波 ,当上唇口出现膨胀波时 ,

激波由Ⅱ型开始变为 Ⅲ型.除了射流撞击产生的

两道碰撞激波 (图 6 (c) ①为碰撞激波)之外 ,此时

上唇口处气流的自由流面 (图 6 (c)中 ④)和碰撞

激波面之间有一道附带激波面 (图 6 (c)中 ②)产

生将它们连接.以上为单元单侧的情况 ,在同一个

单元的另一侧有完全相同的结构 ,即一个单元中

有两道附带激波分别和两道碰撞激波连在一起.

两道附带激波也斜交在内喷管的对称面上.图 6

(c)中③为相交后的激波 ,四道波穿过内喷管对称

面时的交线在图中可以看到.附带激波的产生不

是由碰撞激波引起的 ,而是由内喷管上缘处的膨

胀波引起的.由于内喷管欠膨胀而发出的簇膨胀

波面使主流中的气流往两侧膨胀 ,气流为适应射

流碰撞区的气流压强和流动方向等参数的改变而

产生了将碰撞区和膨胀区隔开的附带激波.所以

在高空存在膨胀波时即使射流间没有碰撞激波 ,

也总会存在附带激波.所以不能把附带激波和碰

撞激波看成同一个激波面.因此Ⅲ型为四波上下

敞开的激波结构.

2 . 4　激波构型对性能影响分析

　　图 7 (a)和 (b) 着重对比了在 N PR = 100时 8

单元和 16单元环簇式塞式喷管发动机的干涉激

波结构.图 7 (c)给出了 Rocketdyne 公司两种冷

流实验发动机的效率η随压比 N PR 变化的实验

曲线及本文计算结果 ,从图中看出本文的计算结

果与实验结果吻合.在两者总膨胀比相同的情况

下 ,16单元的εM 比 8 单元小 ,但 16 单元的内喷

管长度稍短 ,塞锥部分较长. 16 单元内喷管在低

空时也为过膨胀.由图 7 (a)和 ( b)比较可以看到

Ⅰ型结构出现在 16单元的塞锥流场中 ,但强度较

弱.那是因为 16单元内膨胀比小 ,内喷管出口处

马赫数小 (即马赫盘前马赫数减小) ,所以马赫盘

为倾斜状 ,类似一个斜激波 (图 7 ( b) ) .如 3. 1 中

所作的分析 ,16单元塞锥的低空性能会有较大干

涉损失 ,但同时小膨胀比的内喷管在过膨胀时产

生的负推力小 , 因此 16单元的内喷管性能又比 8
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图 5　单元数 = 8 , N PR = 1 000和 N PR = 2 000时的激波结构

Fig. 5　Topological st ructure of shock (Unites = 8 , N PR = 1 000 , N PR = 2 000)

单元的高 ;8 单元的 Ⅰ型结构出现在底部以后的

羽流中 ,因此对塞锥的低空性能影响不大 ,塞锥性

能较高 ,但内喷管性能低.冷流实验说明上述因素

的综合结果是 :在低空时 ,由于内喷管过膨胀而造

成的负推力是喷管性能损失的主要因素 ,因此 8

单元的低空性能在 N PR = 150以前略低于 16单

元 ,但相差不大 (图 7 (c) ) .

在 N PR = 150～450 之间 ,干涉损失主要为

Ⅱ型引起的 ,并且是 Ⅱ型中的碰撞激波起主导因

素 ,两种喷管在这段环境压强区间上的性能曲线

规律一致 ,但在大部分区间上 8 单元性能要优于

16单元.说明在这段区间上 8单元受Ⅱ型中的碰

撞激波影响较 16 单元中的弱.在 N PR = 450 以

后 ,内喷管开始出现欠膨胀 ,塞锥上存在Ⅲ型干涉

损失. Ⅲ型干涉损失对两种单元数喷管的高空性

能影响都是明显的 , Ⅲ型的出现使两者的高空性

能均低于钟型喷管 ;其中 16单元约低 1 % ,8单元

约低 0. 5 % ,见图 7 (c) . 8 单元的高空性能比 16

单元的好 ,原因是当到达一定的飞行高度时 ,碰撞

激波的强度稳定下来 ;而在相同高度下 16单元内

喷管出口压强高于 8 单元 ,膨胀区膨胀程度大于

8单元 ,则Ⅲ型中的附带激波较强.因此单元数越

多 ,意味着内膨胀比越小 ,高空膨胀能力越大 ,附

带激波就越强 ;整个环簇式塞式喷管在高空时的

膨胀区就会被更多的附带激波面所分割 ,这会限

制气体的膨胀做功能力 ;而且如上小节分析的“脊

状”能量泄漏区也将增多 ;另外 ,在相同的总膨胀

下 ,单元数越多塞锥就越长 ,塞锥壁面也更容易受

到附带激波的扰动 ,干涉损失越大.因此并不是单

元数越多 ,干涉损失越小 ,喷管性能越高.这也是

为什么冷流实验的结果是 8单元的高空性能优于

16单元 ,并且差值最终稳定在约 0. 5 %.

　　上述分析 8 单元和 16 单元的性能差别时忽

略了两者底部对性能贡献的差别 ,因为以往的研

究表明底部对推力的贡献很小 (约占总推力的

0. 5 %～1 %) [123 ] ,而且这里的 8单元和 16单元两

种塞式喷管的底部面积基本一样 ,因而底部造成

的性能差别是很小的.如果环簇式塞式喷管内膨

412



　第 1期 谢　侃等 :环簇式塞式喷管中立体激波的拓扑结构

图 6　单元数 = 8 , N PR = 4 000时的激波结构

Fig. 6　Topological st ructure of shock (Unites = 8 , N PR = 4 000)

胀比很小 ,即使是在地面内喷管仍然为欠膨胀时 ,

那么这类环簇式塞式喷管的干涉激波只有Ⅲ型构

型.只有这种构型干涉损失的环簇塞式喷管 ,如上

述分析一样 ,干涉损失只会随着高度的增加而一

直增加的.因此采用合适的单元数是设计高性能

的环簇式塞式喷管的关键一环.

以上讨论是在用文献 [ 5 ]的设计方法设计环

簇式塞式喷管 ,且内喷管间隙 (基本为 0的前提下

作出的 ,得到的定性结论适合于同等尺寸且燃烧

室压强相当的环簇式塞式喷管发动机上.针对具

体问题和不同的任务要求可用全程干涉损失最小

作为目标函数对内喷管单元数进行优化 ,进而作

进一步的分析.
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图 7　8单元和 16单元的参数云图与实验曲线

Fig. 7　Contours of parameters and test curve for 8 and

16 unites of plug nozzle

3　结　论

　　1) 用 CFD 模拟了冷流实验用环簇塞式喷

管 ,考察比较了 8单元和 16单元两种单元数时的

性能.采用可视化手段 ,直观地观察了环簇式塞式

喷管射流中立体干涉激波由低空到高空的演变 ,

并归纳出三种拓扑类型 :茶杯型激波盘、上封闭三

波结构、敞开四波结构.

2) 在低空内喷管过膨胀时 ,干涉激波为茶杯

型激波盘.这种构型易于出现在内膨胀比小的环

簇式塞式喷管塞锥上 ,会造成较大的干涉损失 ,影

响塞锥的低空补偿能力 ;但同时小膨胀比的内喷

管在过膨胀时产生的负推力小 ,内喷管低空性能

又较内膨胀比大的好.两种因素综合的结果是内

喷管性能决定了低空时的性能.当干涉激波演变

为上封闭三波结构时 ,干涉损失主要由碰撞激波

的强度决定 ,此时与内喷管的负推力损失相当.

3) 在高空内喷管欠膨胀时 ,干涉激波为敞开

四波结构.这种构型使塞式喷管有很大的干涉损

失 ;8单元和 16单元的高空性能都比相同总膨胀

比的钟型喷管性能低.其中 16单元的高空性能比

8单元还低.主要是因为 16单元中Ⅲ型的附带激

波较强 ,膨胀区被更多的附带激波面所分割 ,限制

了气体继续膨胀做功的能力 ,并有更多的脊形能

量泄漏区.
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