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同心筒发射装置燃气排导的气体动力学

原理分析
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摘　　　要：通过同心筒发射装置燃气排导的流场分析，提出了同心筒气体动力学过程的简化模型，分析了

燃气从发动机喷管流出后分别经历一个的变截面和摩擦管流的过程，并对一个具体的同心筒发射装置的流

场进行了数值模拟，验证了所提出的简化气体动力学原理模型的正确性．然后根据原理分析，总结出了几个

同心筒结构优化设计中需要考虑的参数，解释了这些设计参数的作用原理，使同心筒的优化设计有了初步的

理论指导和优化方向，并根据基本原理给出了一种快速估算最小狭缝宽度和平均附加弹射力的方法．
关　键　词：同心筒；燃气射流；数值模拟；气体动力学原理；设计参数

中图分类号：Ｖ５５３．１　　　　　文献标志码：Ａ

收稿日期：２０１１－０４－２０；修订日期：２０１１－０６－１５
基金项目：国家自然科学基金（１０７０２００９）；飞行器动力学与控制教育部重点实验室开放基金（ＧＦＴＤ０８０３）

作者简介：于勇（１９７６－），男，湖北十堰人，副教授，博士，主要从事气体动力学、计算流体力学研究．

Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ　ｔｈｅｏｒｙ　ａｎａｌｙｓｉｓ　ｏｆ　ｇａｓ　ｅｘｈａｕｓｔｉｎｇ　ｆｒｏｍ
ｃｏｎｃｅｎｔｒｉｃ　ｃａｎｉｓｔｅｒ　ｌａｕｎｃｈｅｒ

ＹＵ　Ｙｏｎｇ，ＸＵ　Ｘｉｎ－ｗｅｎ，ＦＵ　Ｄｅ－ｂｉｎｇ
（Ｋｅｙ　Ｌａｂｏｒａｔｏｒｙ　ｏｆ　Ｄｙｎａｍｉｃｓ　ａｎｄ　Ｃｏｎｔｒｏｌ　ｏｆ　Ｆｌｉｇｈｔ　Ｖｅｈｉｃｌｅ，Ｍｉｎｉｓｔｒｙ　ｏｆ　Ｅｄｕｃａｔｉｏｎ，

Ｓｃｈｏｏｌ　ｏｆ　Ａｅｒｏｓｐａｃｅ　Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，Ｂｅｉｊｉｎｇ　Ｉｎｓｔｉｔｕｔｅ　ｏｆ　Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，

Ｂｅｉｊｉｎｇ　１０００８１，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｔｈｅ　ｓｉｍｐｌｉｆｉｅｄ　ｍｏｄｅｌ　ｏｆ　ｃｏｎｃｅｎｔｒｉｃ　ｃａｎｉｓｔｅｒ　ｌａｕｎｃｈｅｒ（ＣＣＬ）ｗａｓ　ｐｒｏｐｏｓｅｄ　ａｃ－
ｃｏｒｄｉｎｇ　ｔｏ　ｔｈｅ　ｇａｓ　ｆｌｏｗｉｎｇ　ａｎｄ　ｅｘｈａｕｓｔｉｎｇ　ｐｒｏｃｅｓｓ．Ｔｈｅ　ｇａｓ　ｆｒｏｍ　ｔｈｅ　ｒｏｃｋｅｔ　ｍｏｔｏｒ　ｎｏｚｚｌｅ
ｆｌｏｗｓ　ｔｈｒｏｕｇｈ　ａ　ｓｔａｇｅ　ｏｆ　ｒｅｄｕｃｉｎｇ　ｃｒｏｓｓ－ａｒｅａ　ａｎｄ　ｅｘｐｅｒｉｅｎｃｅｓ　ａ　ｕｎｉｆｏｒｍ　ｓｅｃｔｉｏｎ　ｆｒｉｃｔｉｏｎａｌ　ｐｉｐｅ
ｆｌｏｗ．Ａ　ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ｏｆ　ａ　ｃｅｒｔａｉｎ　ＣＣＬ　ｃａｓｅ　ｗａｓ　ｃｏｎｄｕｃｔｅｄ　ｔｏ　ｖｅｒｉｆｙ　ｔｈａｔ　ｔｈｅ　ｓｉｍｐｌｉ－
ｆｉｅｄ　ｔｈｅｏｒｙ　ｍｏｄｅｌ　ｗａｓ　ｒｅａｓｏｎａｂｌｅ．Ｔｈｅｎ　ｓｏｍｅ　ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ　ｆａｃｔｏｒｓ　ｏｆ　ｏｐｔｉｍｉｚｉｎｇ　ｄｅｓｉｇｎ　ｏｆ　ＣＣＬ
ｗｅｒｅ　ｓｕｍｍａｒｉｚｅｄ　ａｎｄ　ｅｘｐｌａｉｎｅｄ　ｈｏｗ　ｔｈｅｓｅ　ｆａｃｔｏｒｓ　ｗｏｒｋｅｄ　ｆｒｏｍ　ｔｈｅ　ａｎａｌｙｓｉｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｓｉｍｐｌｉｆｉｅｄ
ｔｈｅｏｒｙ　ｍｏｄｅｌ．Ａｃｃｏｒｄｉｎｇ　ｔｏ　ｔｈｅ　ｂａｓｉｃ　ｓｉｍｐｌｉｆｉｅｄ　ｔｈｅｏｒｙ　ｍｏｄｅｌ，ａ　ｃｏｎｖｅｎｉｅｎｔ　ａｎｄ　ｓｉｍｐｌｅ
ｍｅｔｈｏｄ　ｔｏ　ｅｓｔｉｍａｔｅ　ｔｈｅ　ｓｍａｌｌｅｓｔ　ｓｉｚｅ　ｏｆ　ｇａｐ　ａｎｄ　ｔｈｅ　ａｄｄｉｔｉｏｎａｌ　ｅｊｅｃｔ　ｆｏｒｃｅ　ｏｆ　ｍｉｓｓｉｌｅ　ｈａｓ　ｂｅｅｎ
ｇｉｖｅｎ．Ａｎｄ　ｔｈｅ　ｓｉｍｐｌｉｆｉｅｄ　ｔｈｅｏｒｙ　ｍｏｄｅｌ　ａｌｓｏ　ｃａｎ　ｂｅ　ｕｓｅｄ　ｔｏ　ｇｕｉｄｅ　ａｎｄ　ｉｍｐｒｏｖｅ　ｔｈｅ
ｄｅｓｉｇｎ　ｏｆ　ＣＣＬ．

Ｋｅｙ　ｗｏｒｄｓ：ＣＣＬ （ｃｏｎｃｅｎｔｒｉｃ　ｃａｎｉｓｔｅｒ　ｌａｕｎｃｈｅｒ）；ｇａｓ　ｊｅｔ；ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ；

ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ　ｔｈｅｏｒｙ；ｄｅｓｉｇｎ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

　　在舰载武器发射系统方面，同心筒垂直发射
系统近年来受到越来越多的关注．其独立的燃气

排导方式、简单的结构部件、相对灵活和连续的发
射装置、使其在发射时间和维护保养等方面与以

DOI:10.13224/j.cnki.jasp.2012.03.007



航　空　动　力　学　报 第２７卷

往的发射系统相比具有更多的优点［１］．
由于其上诸多优点，国外对同心筒结构已经

进行了大量数值模拟和实验研究．国内在同心筒
发射方面的研究不仅逐步跟进国外的进展，而且
做出了一些自己的理论探索和实验研究．如杨春
英、李艳良等人［２］研究了导流板尺寸及位置对燃
气排导和筒内热环境的影响；苗佩云和袁曾凤［３－６］

对同心筒发射装置进行了系统的研究，如燃气开
盖技术，筒内流场的三维数值模拟，同心筒间隙、
导流锥、底板形状对燃气排导、冲击力和弹射力的
影响，导弹发动机距筒底距离、导流锥的高度与型
面半径等参数对筒内流场的影响等方面都做了大

量的研究探索；熊永亮、郜冶等人［７］研究了内外筒
尺寸对旁泄流的影响；姜毅等人［８－９］对同心筒进行
了实验研究和大量的数值模拟工作，研究了尾部
尺寸、筒口安装导流装置对燃气排导的影响，并且
创造性地提出了一种新型的“引射同心筒”概念，
改善了同心筒内的热环境；何朝勋、戴宗妙［１０］用
数值模拟方法研究了导流格栅结构、导流型面、底
座高度等方面对同心筒内流场的影响；傅德彬、姜
毅等人［１１］对影响同心筒自力发射中的影响因素

进行了分析，并做出了优化分析；蔺翠郎、毕世
华［１２］应用动态网格对燃气和发射筒之间进行了

流固耦合热模拟，并进一步做出分析．国外早在上
世纪８０年代就开始了舰载武器的垂直发射研究，

Ｙａｇｌａ　Ｊ　Ｊ［１３］在发表的文章里系统地阐述了同心
筒发射装置的结构和特点并对同心筒的结构参数

对质量流量的影响做出了理论分析和实验研究；

Ｗｅｉｌａｎｄ　Ｃ　Ｊ等人［１４］将同心筒发射用于水下，探
索同心筒开盖后的气体射流规律来创造出一个连

续的气柱路径让发射的弹体通过，让导弹在水下
发射时能通过干燥的环境到达水面上方．在上面
诸多的研究中，研究者均发现同心筒的内外筒间
隙和导流板对内部流场有着重要的影响，而且也
初步分析了同心筒发射系统对内筒弹底推力增大

的原因是同心筒底腔的压力增大．可以看出，在同
心筒发射装置方面已经积累了非常多的经验，已
经发现内外筒间隙、底部倒流锥等许多设计参数
都对同心筒的燃气排导，附加弹射力等性能都有
重要的影响．
然而，为什么同心筒底腔的压力会增大，为什

么同心筒间隙的尺寸是设计同心筒发射装置的一

个关键参数，为什么这些设计参数会对同心筒发
射装置的性能有重要影响，同心筒装置内燃气的
流动遵循怎样的气体动力学原理，除了数值模拟

和试验所获得的结果解释之外，还很少见到对同
心筒发射装置内燃气运动的气体动力学原理的分

析．本文就上述这些问题对同心筒气体动力学过
程建立了一个简化模型，分析了燃气在同心筒内
运动过程的基本气体动力学原理，然后对某个同
心筒发射装置进行了数值模拟，验证所分析的气
体动力学原理，并根据基本原理对弹底压力增大
的原因以及上述的问题进行了讨论与分析，最后
通过基本原理给出了一种快速估算内外筒最小间

隙和筒底平均压力（作用于弹底形成附加弹射力）
的方法．

１　同心筒燃气排导过程的气体
动力学原理分析

　　如图１所示是一个典型的同心筒结构（筒口
周围添加了表示外界环境的计算域）．由发动机喷
出的燃气经过外筒底部反射，会发生滞止并且流
速方向会发生改变（反转１８０°），其中伴随着复杂
的激波／膨胀波等结构，然后燃气进入内外筒间隙
所构成的环形空间，之后运动到筒口，最终排到环
境当中．

图１　二维同心筒轴对称半计算域截面（单位：ｍｍ）
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仔细分析燃气从发动机流出后在同心筒内的

运动，主要经历了如图２（ｃ）所示 Ａ，Ｂ，Ｃ三个过
程．其中过程Ａ是一个典型的拉瓦尔喷管的工作
过程（有摩擦，但影响不是第一位的）；过程Ｂ最
为复杂，是一个截面积变化，并且伴随有激波／膨
胀波系、摩擦、流线偏转、流体之间相互撞击、流动
分离、旋涡等的复杂过程；过程Ｃ实际上可以等
效成一个摩擦管流，如果内外筒间隙宽度为ｈ，则
等效摩擦管的水力直径为２ｈ．
把同心筒内的燃气运动过程简化成Ａ＋Ｂ＋

Ｃ的一个气体动力学过程，其原理图如图２的中
间部分的简化图形所示，三个气体动力学过程Ａ，

Ｂ，Ｃ如前所述．
这样的简化对于发动机喷管过程 Ａ比较准

确，而且过程 Ａ也有比较成熟的原理分析可用；
对内外筒环形间隙既摩擦（环形）管流过程Ｃ也

２０５
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图２　同心筒排气过程原理分析图
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是一个比较准确的近似．事实上，在文献［７］中也
已经初步认识到了这一事实，只是没有应用摩擦
壅塞原理做进一步的详细分析．过程Ｃ也有比较
成熟的原理分析，根据摩擦管流理论，对于一定的
管长和管径，在给定入口马赫数后，有可能发生摩
擦壅塞现象：当入口马赫数小于１为亚声速时，摩
擦使气流马赫数升高，但是最高只能升高到１即
达到临界，如果在给定的管长内就达到了临界，就
会发生摩擦壅塞现象，壅塞所造成的扰动将向上
游传播，使入口气流的马赫数降低，并且进入管内
的气流减少，之后气流顺利流出摩擦管；当入口马
赫数大于１为超声速时，摩擦使气流马赫数降低，

但是最低只能降低到１即达到临界，如果在给定
的管长内就达到了临界，就会发生摩擦壅塞现象，

壅塞所造成的扰动无法向上游传播，只能在管内
某个位置形成一道正激波，波后气流马赫数降低到
亚声速，使气流可以顺利流出摩擦管．
对于同心筒底部的复杂流动过程Ｂ来说很

难建立比较准确的原理分析，可以暂时将其考虑
成一个变截面的等熵流得再加上若干斜激波、正
激波的过程．对于筒底气流的滞止、流动方向的

１８０°反向、激波／膨胀波系的撞击、旋涡及其分离
等复杂现象，暂时用一个修正因子来修正上面所
述忽略项所造成的损失．
下面将针对某一同心筒的发射过程进行数值

模拟，通过观察狭缝的进口、出口等不同位置的马
赫数、质量流量、压力等随时间的变化来验证所提
出的简化模型，主要是用来验证摩擦管流过程Ｃ

的合理性．

２　同心筒燃气排导过程的数值模拟

数值模拟中所采用的同心筒的几何结构［１５］

如图１所示．所选取的尺寸为：外筒直径为３８０
ｍｍ、内筒直径为３４０ｍｍ、内外筒间隙宽度为２０
ｍｍ、底部球半径为１９０ｍｍ、弹底距离内筒和外筒
最深处的距离分别为５０ｍｍ和２４０ｍｍ．
发动机出口截面处总压为７ＭＰａ、总温为

３　０００Ｋ、按照发动机喷管的设计工况取喷管出口
截面马赫数为２．５、环境压力为１０１　３２５Ｐａ、温度
为３００Ｋ；采用二维轴对称模型；非定常流动计
算，计算网格１３３　１１０个，时间步长取５×１０－７　ｓ，差
分格式时间上二阶迎风，空间上三阶 ＭＵＳＣＬ格
式．数值模拟中采取的边界条件如图３所示，用环
境条件来对计算域进行初始化．数值模拟中采用
数学模型为 Ｒｅａｌｉｚａｂｌｅ的ｋ－ε 湍流模型的 Ｎ－Ｓ
（Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ）方程．

图３　计算区域的边界条件

Ｆｉｇ．３　Ｂｏｕｎｄａｒｙ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ　ｏｆ　ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　ｄｏｍａｉｎ

计算中暂时假设导弹处于静止状态，事实上
导弹必然是运动的，只是其运动所带来的影响从
原理上说只是改变了图２简化模型中筒底（左边
的收缩喷管）空间的体积进而使空间内燃气的总
压、静压等值发生变化，影响过程Ｂ的修正因子．
如下图４所示为６ｍｓ时流动稳定后的马赫

数分布云图．可以看出入口截面的气流为亚声速
状态，在环形间隙出口处，燃气达到临界状态，流
出间隙后继续膨胀加速到超声速．

图４　６ｍｓ时同心筒内气流马赫数分布云图

Ｆｉｇ．４　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　ＣＣＬ　ｆｌｏｗ

ｆｌｉｅｄ　ａｔ　６ｍｓ
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在数值模拟中，对环形间隙的入口截面、中间
横截面和出口截面的马赫数和质量流量都进行了

监测．这些参数随时间的变化过程如图５、图６所
示．显然同心筒内燃气经历的是一个非定常过程；
大约５．５ｍｓ以后，流动趋于稳定，同心筒内的参
数基本不再变化．

图５　同心筒各监测面马赫数变化图

Ｆｉｇ．５　Ｃｕｒｖｅｓ　ｏｆ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｖｓ．ｔｉｍｅ

ｏｆ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｍｏｎｉｔｏｒｓ　ｉｎ　ＣＣＬ

图６　同心筒各监测面质量流量变化图

Ｆｉｇ．６　Ｃｕｒｖｅｓ　ｏｆ　ｍａｓｓ　ｆｌｏｗ　ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｖｓ．ｔｉｍｅ　ｏｆ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｍｏｎｉｔｏｒｓ　ｉｎ　ＣＣＬ

在燃气趋于稳定之前，由于狭缝是典型的摩
擦管流过程（过程Ｃ），燃气在狭缝入口不管是超
声速还是亚声速，在入口处马赫数不会恰好等于
最大管长对应的入口马赫数，故必然会由于摩擦
壅塞现象而造成狭缝内部和入口处的气流参数始

终在不断调整，同时伴随着燃气的筒底部的回流
等复杂运动，造成筒底各处的参数和质量流量都
进行调整，最终调整到稳定状态，狭缝入口处的马
赫数为亚声速．这是由于在达到定常状态时，发动

机喷管出口的超声速流动遇到筒底后必然会至少

经历一道正激波或弓形激波滞止到亚声速，然后
气流反转１８０°流向狭缝入口处．
在模拟过程中，还监控了作用在弹底的附加

弹射力，如图７所示．可以看到大概在不到５ｍｓ
的时间内作用在弹底的附加弹射力就达到了稳

定，即狭缝入口前的燃气热力学参数以及基本趋
于稳定，摩擦管流的调整在间隙入口部分已经
完成．

图７　弹底附加弹射力随时间的变化

Ｆｉｇ．７　Ｃｕｒｖｅｓ　ｏｆ　ｅｘｔｒａ　ｔｈｒｕｓｔ　ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｖｓ．ｔｉｍｅ

３　同心筒内燃气运动气体动力学
原理的几个应用

３．１　同心筒优化设计的参数

通过对同心筒装置内燃气的流动的气体动力

学原理的简要分析，可以得出结论：同心筒底腔的
压力增大是由于狭缝所造成的摩擦壅塞引起的狭

缝（入口处）前部的气流的马赫数、压力等热力学
参数的调整，导致马赫数降低，压力升高，即作用
在筒底部的压力升高，从而产生一个额外的“弹射
力”；而影响摩擦管流流动的关键参数就是４ｆＬ／

Ｄ，其中ｆ是摩擦因数，Ｌ是管长，Ｄ 是管道的水
力直径，这也就解释了为什么大多数研究都将间
隙的宽度，实际上就是参数中的Ｄ，作为同心筒发
射装置的一个关键设计参数．
如前所述，实际上４ｆＬ／Ｄ才是完整的影响摩

擦壅塞的关键参数．对于环形间隙而言，其直径一
般是水力直径２ｈ，是间隙宽度为ｈ的两倍．
所以，准确的讲，影响燃气排导的重要参数应

该是Ｌ／Ｄ和ｆ．

３．２　同心筒内外筒最小间隙理论分析计算

在同心筒的设计中，经常碰到的一个问题就
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是，内外筒间隙最小是多少，内外筒间隙取多少才
能获得合适的附加弹射力，本节将利用同心筒内
燃气流动的气体动力学原理来分析内外筒间隙的

最小值，后面将给出如何来快速估算出筒底的平
均压力，即作用在弹底的附加弹射力如何确定．
在给定发动机的设计参数后，设计人员所面

临的第一个问题就是内外筒间隙最小值是多少？

首先，假设内外筒间隙为零，那么所造成的后果就
是发动机的燃气无法排除，最后全部积聚在筒底，
造成筒底压力持续升高，最终发动机喷管的工作
背压太高而导致发动机熄火．
所以，最小间隙应该满足这样的流动情况：发

动机能正常工作，所排出的燃气能顺利排到大气
环境．而保证发动机正常工作就是保证发动机的
质量流率ｍ是设计工况，根据拉瓦尔喷管的气体
动力学原理分析可知保证发动机喷管质量流率ｍ
即是拉瓦尔喷管的背压不高于第二极限工作状

态［１６］．第二极限工作状态时，喷管喉部出现临界
声速，在喉部以后为亚声速，若背压持续升高，就
会造成质量流率小于设计值．
其次，要保证燃气能顺利排出．即最小间隙的

情况下，燃气运动到同心筒间隙出口截面时达到
临界状态．
综上所述，即燃气依次经历了：过程 Ａ处于

第二极限工作状态，此时发动机喷管出口的马赫
数小于１，假设已知导弹发动机质量流率ｍ，喷管
设计出口马赫数，根据式（１）可以求出发动机喷管
出口处的截面面积Ａ１；或已知导弹发动机喷管出
口截面积Ａ１，设计出口马赫数Ｍａｄｅｓｉｇｎ利用式（１）
演算质量流率ｍ．

ｍ＝ Ｍａ１

１＋γ－１２ Ｍａ（ ）２１
γ＋１
２（γ－１）

γ
ＲＴ（ ）０

１
２

ｐ０Ａ１

（１）

　　从式（１）看出，已知质量流率ｍ 和喷管出口
处的截面面积Ａ１ 后可以求出两个马赫数的解，
其中一个既是设计马赫数Ｍａｄｅｓｉｇｎ，另外一个则是
第二工作极限时喷管的出口马赫数，此处记
为Ｍａ１．
过程Ｂ假设是一个变截面的等熵加速过程，

式（２）即表示不同截面之间面积比和马赫数之间
的关系．考虑到摩擦和气流撞击、流线偏转、流动
分离、漩涡等流动损失，这些流动损失造成的结果
是使气流的动能损失或速度降低，能量转换为内
能造成静温升高，最终流动损失使气流马赫数降

低，所以在过程Ｂ中，需在等熵变截面流动的基
础上引入一个修正因子来考虑流动损失的影响，
即可以用一个小于１的折合损失系数如Ｃξ＝
０．１１来修正．

Ａ１
Ａ２ ＝

Ａ１
π
４Ｄ

２
＝Ｍａ２Ｍａ１

１＋γ－１２ Ｍａ２１

１＋γ－１２ Ｍａ

烄

烆

烌

烎
２
２

γ＋１
２（γ－１）

（２）

４ｆＬｍａｘ

Ｄ ＝１－Ｍａ
２
２

γＭａ２２
＋γ＋１２γ

ｌｎ
（γ＋１）Ｍａ２２

２　１＋γ－１２ Ｍａ（ ）２２
（３）

　　最后是过程Ｃ，摩擦管流．其最大管长（假设
在出口处达到临界）、直径、摩擦因数进口马赫数
满足式（３），可以看出，式（２）和式（３）两个式子，只
有两个未知数Ｍａ２（间隙入口处马赫数）和Ｄ（间
隙的水力直径）、可以求解．所解出的Ｄ 是最小狭
缝宽度的两倍．
根据前面数值模拟中的已知值和上面的关系

式，计算可以得到第二极限状态时对应的马赫数

Ｍａ１＝０．２２６　３．在已知绝热喷管的入口截面积
Ａ１、管长Ｌ＝１．７２ｍ、和材料摩擦因数ｆ＝０．００１５
的情况下，联合式（２）和式（３），用试凑法可以解出
内外筒间隙入口处的马赫数Ｍａｉｎ＝０．６２４和间隙
的水力直径Ｄ＝０．０２６　７５０ｍ．

３．３　作用在导弹底部压力值的理论分析

设计人员所面临的第二个问题是，在给定的
某个内外筒间隙宽度下，是否可以产生满足要求
的附加弹射力，或如何可以快速估算出筒底燃气
作用在弹底表面上的压强是多少？知道了作用在

弹底的压强，再乘以弹底面积就可以得到“附加”
弹射力．
对于一个给定的同心筒发射装置，根据基本

原理分析可知当燃气在同心筒出口达到临界状态

时，此时同心筒底腔由于摩擦壅塞调整所造成的
压力升高而得到的“额外”弹射力为最大．
可以看出，燃气在间隙出口达到临界，根据给

定的摩擦因数ｆ、管长Ｌ、水力直径Ｄ（＝２ｈ），由
式（３）可以反推出内外筒间隙入口处的马赫数

Ｍａ２（取小于１的亚声速解）．
求出Ｍａ２（小于１）后，根据过程Ｂ，变截面等

熵过程，由式（２）可以反推（减速）回气流的马赫数

Ｍａ１，考虑到燃气到达间隙入口前会经历摩擦、气
流撞击、流线偏转、流动分离、旋涡等流动损失，此
处Ｍａ１ 需要乘以折合损失系数如Ｃξ＝０．１１后才
能进入过程Ａ的分析．此时的Ｍａ１ 大于第三工作
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极限［１４］时喷管的出口马赫数（这里，假设发动机
喷管处于第三工作极限状态的最坏的情况，即在
发动机喷管出口平面上有一道正激波）．
根据发动机喷管设计出口马赫数 Ｍａｄｅｓｉｇｎ和

修正后的Ｍａ１ 值（Ｍａ１＜１），有如下几种情况：

１）Ｍａｄｅｓｉｇｎ经历了强斜激波后直接减小至Ｍａ１；

２）Ｍａｄｅｓｉｇｎ经历了斜激波／反射斜激波后，再
经历一道正激波减小至Ｍａ１；

３）如果筒底尺寸不足够大，Ｍａｄｅｓｉｇｎ经历了斜
激波后，可能斜激波相交反射后甚至还来不及完
成相交反射，气流就又通过正激波到达筒底滞止，
形成斜激波与正激波等组成的复杂波系．这种情
况可以作为研究筒底尺寸的原理，在本文中暂不
作考虑．
若是情况１），如图下图８所示，根据 Ｍａｄｅｓｉｇｎ

和Ｍａ１，由式（４）可以确定出斜激波的强解β，然
后根据式（６）即可求出强斜激波前后的静压ｐｄｅｓｉｇｎ
与ｐ１ 的比，再结合式（７）就可以得到ｐ１ 的值，ｐ１
就是被看作是在弹底的平均压强值，乘以弹底面
积后就可以得到此种情况下的附加弹射力．

图８　燃气经历强斜激波的流动过程

Ｆｉｇ．８　Ｆｌｏｗ　ｐｒｏｃｅｓｓ　ｏｆ　ｇａｓ　ｗｉｔｈ　ｓｔｒｏｎｇ　ｏｂｌｉｑｕｅ

ｓｈｏｃｋ　ｗａｖｅ

Ｍａ２１ ＝

Ｍａ２ｄ＋ ２
γ－１

２γ
γ－１

Ｍａ２ｄｓｉｎ２β－１
＋ Ｍａ２ｄｃｏｓ２β
γ－１
２ Ｍａ２ｄｓｉｎ２β＋１

（４）

ｔａｎθ＝２ｃｏｔβ
Ｍａ２１ｓｉｎ２β－１

Ｍａ２１（γ＋ｃｏｓ　２β）＋２
（５）

ｐ１
ｐｄ ＝

１＋ ２γ
γ＋１

（Ｍａ２ｄｓｉｎ２β－１） （６）

ｐ０
ｐｄ ＝

１＋γ－１２ Ｍａ２（ ）ｄ
γ
γ－１ （７）

　　若是情况２），如下图９所示．首先根据正激
波前后关系式（８）确定波前马赫数Ｍａ４．

Ｍａ２４ ＝
１＋γ－１２ Ｍａ２１

γＭａ２１－γ－１２

（８）

　　然后连续利用式（４）和式（５）的来确定

Ｍａｄｅｓｉｇｎ到Ｍａ３（第一道斜激波）以及Ｍａ３ 到 Ｍａ４
（相交反射的第二道斜激波）的关系，再联系到两
道斜激波的气流偏转角θ相等．利用试凑法可以
确定区域３的马赫数，从而确定ｐｄｅｓｉｇｎ和ｐ３ 的比
值，再结合式（６）和式（７）就可以得到Ｂ过程中区
域３的ｐ３ 值，此即是作用在弹底的平均压强值，
乘以弹底面积后就可以得到此种情况下的附加弹

射力．

图９　燃气经历相交的斜激波和正激波的流动过程

Ｆｉｇ．９　Ｆｌｏｗ　ｐｒｏｃｅｓｓ　ｏｆ　ｇａｓ　ｗｉｔｈ　ｃｒｏｓｓｉｎｇ　ｏｂｌｉｑｕｅ

ｓｈｏｃｋ　ｗａｖｅ　ａｎｄ　ｎｏｒｍａｌ　ｓｈｏｃｋ　ｗａｖｅ

对于前面数值模拟中给定的同心筒，已知管长

Ｌ＝１．７２ｍ，同心筒材料的摩擦因数ｆ＝０．００１　５和
水力直径Ｄ＝０．０４ｍ，应用上述过程可以求出ｐ１＝
２３７６７８０．４Ｐａ或ｐ３＝４８１５５８．３Ｐａ；弹底所受的附
加弹射力分别为：１８８　９１１．９Ｎ和３８　２７５．４Ｎ．对比
由ＦＬＵＥＮＴ模拟出来的结果可以看出，在此时
的同心筒结构参数下，筒内燃气经历的可能是斜
激波／反射斜激波、正激波、摩擦管流的过程．由理
论分析估算出的附加弹射力和ＦＬＵＥＮＴ模拟出
的附加弹射力误差约为１５％．

４　结　论

通过同心筒发射装置燃气排导流动过程的分

析，提出了同心筒气体动力学过程的简化模型，总
结分析了燃气从发动机喷管流出后分别经历的变

截面流动和摩擦管流的过程，根据原理分析，得出
了以下结论：

１）同心筒底腔的压力增大是由于狭缝所造
成的摩擦壅塞引起的狭缝前部的压力升高（伴随
着马赫数降低），从而产生了额外的“弹射力”；

２）同心筒设计的关键参数之一是４ｆＬ／Ｄ，而
不是单纯的Ｄ；影响同心筒燃气排导的参数应该
是同心筒长度和水力直径２ｈ的比值，内外筒的摩
擦因数ｆ也是影响筒内燃气排导的重要因素，增
加材料的摩擦因数与减小环形间隙可以达到相同

的效果．
３）在已知发动机工作参数的情况下，可以根
据文中所给出的分析过程，利用式（１）～式（３）快
速估算出一个最小的狭缝宽度做为设计时的参考．
４）在已知发动机工作参数和同心筒结构尺
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寸后，可以根据文章所给出的分析过程，利用式
（６）～式（９）快速估算出作用在弹底的附加弹射力
的值．
所分析的基本原理可以用于改进和指导同心

筒结构参数的优化设计．
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