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线性塞式喷管外流干扰数值计算与冷流试验
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摘　　　要：采用有限体积法对由塞锥截短率为２５％的线性塞式喷管和升力体构成的塞式喷管运载器风洞

冷流试验模型进行仿真计算，并结合试验测量结果，研究了不同高度（压比）下外流对线性塞式喷管流场结构

和性能的影响．结果表明，外流干扰导致线性塞式喷管内流过膨胀和横向侧流强度增加，并影响塞锥底部气流

的受限流动；低空工况下外流的存在造成塞锥壁面和底部压强降低以及运载器底部阻力增加，喷管性能损失

较大；高空工况下塞锥壁面和底部的压强已经不再受外流的影响，喷管性能损失较小，主要由运载器底部阻力

损失造成．
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　　塞式喷管外侧开放的流动结构使得其具有高 度补偿特性，这种结构保证燃气单侧与环境压强
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相通，受环境反压影响而自动调节膨胀状态，使燃
气在整个飞行高度上处于完全或接近完全膨胀的

状态［１］．但这种半开放的流动结构容易受到外流
的影响，对外流干扰的研究是综合评估塞式喷管
性能的重要方面之一．

Ｒｕｆ在总结Ｓｉｌｖｅｒ等人的试验结果基础上，
对外流干扰的机理进行了讨论［２－４］．文献［５］指出
外流引起的塞式喷管性能损失与运载器底部形状

有关，认为运载器底部回流区阻力和内喷管上唇
的阻力导致性能损失．Ｈｉｄｅｍａｓａ等［６］和李军伟
等［７］的研究表明横向侧流会导致塞式喷管产生较

大的性能损失，外流和横向侧流的相互干扰对塞
式喷管性能的影响不可忽略．为了研究外流对线
性塞式喷管流场结构和性能的影响，本文采用有
限体积法对由塞锥截短率为２５％的线性塞式喷
管和升力体构成的塞式喷管运载器风洞冷流试验

模型进行仿真计算，并结合试验测量结果，分析了
不同高度（压比）下外流干扰造成的线性塞式喷管
性能损失．

１　塞式喷管运载器结构

塞式喷管运载器由截短的线性塞式喷管和升

力体构成，如图１所示．用圆弧和抛物线构造内喷
管型面，用抛物线和三次曲线构造塞锥型面，以从
海平面到设计高度的飞行总冲最大为目标函数，
进行线性塞式喷管型面设计和优化［８］．升力体参
考Ｘ－３３的外形设计，采用翼身融合体的气动布局
提高升阻比［９］．塞式喷管的设计压比（压比Ｎｐｒ＝
燃烧室压强ｐｃ／环境压强ｐａ）为５００，塞锥截短率

２５％，喷管的主要结构参数见表１．

图１　塞式喷管运载器模型

Ｆｉｇ．１　Ａｅｒｏｓｐｉｋｅ　ｎｏｚｚｌｅ　ｖｅｈｉｃｌｅ　ｍｏｄｅｌ

表１　线性塞式喷管结构参数

Ｔａｂｌｅ　１　Ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ｌｉｎｅａｒ　ａｅｒｏｓｐｉｋｅ　ｎｏｚｚｌｅ

参数 数值

总膨胀比 ２４

内喷管膨胀比 ３．３

喉部高度／ｍｍ　 ０．８

喷管宽度／ｍｍ　 ３５

内喷管出口角／（°） ３

内喷管倾角／（°） ３０．５

截短后塞锥长度／ｍｍ　 ２３．７

塞锥底部高度／ｍｍ　 ７．６

２　数值方法和风洞冷流试验

２．１　数值计算方法

为简化计算模型，塞式喷管运载器内外流干
扰数值模拟时假设外流与内流的计算工质均为理

想状态空气，物性参数相同．忽略质量力、化学反
应和热辐射，在任意曲线坐标系（ξ，η，ζ，τ）下，三
维理想气体可压缩流Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ（Ｎ－Ｓ）方程的
无量纲形式为

Ｕ^
τ＋

Ｅ^
ξ
＋Ｆ^η

＋Ｇ^ζ
＝ １Ｒｅ

·

Ｅ^ｖ
ξ
＋Ｆ^ｖη

＋Ｇ^ｖ［ ］ζ
式中Ｅ^，Ｆ^，Ｇ^为对流项；Ｅ^ｖ，Ｆ^ｖ，Ｇ^ｖ为黏性项．计算
网格用 Ｇａｍｂｉｔ生成，在近壁层、内喷管、塞锥以
及气流分离处进行网格加密处理，如图２所示．

图２　三维计算网格

Ｆｉｇ．２　Ｔｈｒｅｅ－ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ　ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ｇｒｉｄ

６５７
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计算采用有限体积法全隐式格式求解上述控

制方程，其中对流项采用二阶迎风格式离散，黏性
项采用中心差分格式离散，湍流模型选用Ｓｐａｌ－
ａｒｔ－Ａｌｌｍａｒａｓ一方程模型［１０］．内喷管入口选用压
强入口条件，外边界选用压强远场条件，壁面采用
无滑移绝热边界条件．燃烧室（集气室）总压为

５ＭＰａ，环境压强随运载器飞行高度变化，本文选
取塞式喷管运载器在飞行过程中不同高度下的典

型工况进行仿真计算，计算方案如表２所示．衡量
喷管性能使用推力效率，即某一高度下计算推力
系数与理论推力系数之比，理论推力系数为外界
环境压强等于理想喷管出口压强时的推力

系数［１１］．

表２　计算方案

Ｔａｂｌｅ　２　Ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ　ｓｃｈｅｍｅ

高度／ｋｍ 压比Ｎｐｒ 外流Ｍａ

０　 ５０　 ０

２．９　 ７０　 ０．９

６．９　 １２０　 １．４

１０．４　 ２００　 １．８

１３．９　 ３５０　 ２．５

１６．２　 ５００　 ３．０

２２．８　 １　４００　 ４．０

２．２　风洞冷流试验

塞式喷管运载器内外流干扰冷流试验在中国

空气动力研究院的亚、跨、超声速风洞ＦＤ－０６内
完成，试验模型结构如图３所示．六分力测力天平
一端通过锁紧螺母和升力体中部连接，另一端通
过天平保护罩安装在支架上．线性塞式喷管发动
机置于一个方形盒内，方形盒通过螺栓固定在升
力体后部，发动机和方形盒之间在装配前填充硅
胶以起到密封的作用．进入发动机的高压空气经
柔性接头后由４根铜管从风洞外引入，铜管在支
架后侧并被整流罩封闭，通过升力体的内部空腔
后分别和发动机集气室左右两侧的４个接口连
接，消除了进气冲量对喷管推力测量的影响．为了
确保天平测量的准确性，通过控制零件加工和装
配的精度，使测力天平的中心轴线和线性塞式喷
管的中心轴线平行；安装时前后整流罩、支架和升
力体间采用间隙配合，供气铜管和支架、整流罩以
及升力体内空腔壁面间留有足够的间隙，以防止
发动机推力通过升力体或铜管传递给支架．上、下
集气室各设一个总压测量接口，上、下塞锥壁面中
心对称线上各布置３个壁面静压测点．内流气体
由压强可调的高压气瓶提供，调节气源压强使得
集气室总压达到设计值５ＭＰａ，外流场由ＦＤ－０６
模拟．

图３　塞式喷管运载器风洞冷流试验模型（单位：ｍｍ）

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｌｄ　ｆｌｏｗ　ｔｅｓｔ　ｍｏｄｅｌ　ｉｎ　ｗｉｎｄ　ｔｕｎｎｅｌ　ｏｆ　ａｅｒｏｓｐｉｋｅ　ｎｏｚｚｌｅ　ｖｅｈｉｃｌｅ（ｕｎｉｔ：ｍｍ）

３　结果与分析

图４给出了运载器在设计压比、外流 Ｍａ＝

３．０时线性塞式喷管的流场结构．外流在运载器
底部膨胀并产生流动分离，导致内喷管出口附近
（运载器底部气流分离区）的局部压强低于来流压

７５７
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图４　线性塞式喷管流场图（Ｎｐｒ＝５００，Ｍａ＝３．０）

Ｆｉｇ．４　Ｆｌｏｗｆｉｅｌｄ　ｏｆ　ｌｉｎｅａｒ　ａｅｒｏｓｐｉｋｅ　ｎｏｚｚｌｅ（Ｎｐｒ＝５００，Ｍａ＝３．０）

强，也低于环境压强，使得内流的膨胀程度变大，
与外流形成干扰流动（Ａ处）．内流经塞锥底部也
产生膨胀波束，气流向底部偏转然后沿轴线方向
流动，遇到对称来流相互压缩形成尾激波，激波后
气流压强上升，将底部气流限制在底部区域内流
动（Ｂ处）．外流干扰导致内流过膨胀使尾激波形
态发生改变，影响上述塞锥底部气流的受限流动．
Ｃ处清晰地给出了横向侧流与外流的干扰流动，
这种干扰流动导致了塞锥壁面压强明显的下降，
对喷管性能带来较大的影响．
运载器在不同高度（压比）典型工况下塞锥壁

面中心对称线的压强分布如图５所示，风洞冷流
试验的测量结果和数值计算结果基本吻合，中心
对称线上压强的变化仅与内流膨胀程度有关．在

Ｎｐｒ＝５０时，塞锥壁面压强出现起伏变化，压强曲
线在Ｘ＝０．０９７ｍ处存在一峰值，然后不断下降，
至Ｘ＝０．１０５ｍ以后又不断上升，体现了塞式喷
管的高度补偿特性；当Ｎｐｒ≥７０时，塞锥壁面压强
基本不再变化，这是由于随压比的升高内流膨胀
程度增加，使气流的“再压缩”［１２］作用位置后移，

移出了截短率为２５％的塞锥壁面；对比不同工况
下有、无外流时塞锥壁面中心对称线的压强分布，

在Ｎｐｒ≥７０后壁面压强基本不受外流的影响，外
流虽然导致内流过膨胀，但对截短的塞锥壁面已
经不造成过膨胀损失．
图６是不同高度（压比）典型工况下有、无外

流时塞锥底部中心对称线上的压强分布曲线．塞
锥底部压强随压比增加而降低，无外流时Ｎｐｒ≥

１２０、有外流时 Ｎｐｒ≥７０后底部压强基本不再变
化，且均接近某一恒值，这是因为对称内流形成的
尾激波随压比增加逐渐将塞锥底部“封闭”，而外
流的存在导致内流过膨胀，加速了这一过程．在

Ｎｐｒ＝７０时，外流Ｍａ＝０．９的飞行工况塞锥底部
压强明显比无外流时低，底部性能降低，但Ｎｐｒ≥
１２０后塞锥底部已被“封闭”，底部压强不再受外
流的影响．

图５　塞锥壁面中心对称线压强曲线图

Ｆｉｇ．５　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｕｒｖｅｓ　ｏｎ　ｓｙｍｍｅｔｒｉｃａｌ　ｌｉｎｅ

ｏｆ　ｐｌｕｇ　ｗａｌｌ

图７给出了不同压比下有、无外流时塞锥壁
面的压强分布，壁面两侧压强明显比中间区域低，

８５７
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图６　塞锥底部中心对称线压强曲线图

Ｆｉｇ．６　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｕｒｖｅｓ　ｏｎ　ｓｙｍｍｅｔｒｉｃａｌ　ｌｉｎｅ

ｏｆ　ｐｌｕｇ　ｂａｓｅ

这是由横向侧流造成的．随压比增加两侧压强不
断下降，侧流强度不断增加，无外流时Ｎｐｒ≥２００，
有外流时Ｎｐｒ≥１２０后壁面压强基本不再改变，表
明内流膨胀到一定程度后，横向侧流强度的继续
增加对塞锥壁面的压强分布不再造成影响．在

Ｎｐｒ＝７０时，有外流时的塞锥壁面侧边压强比无
外流时低很多，外流和横向侧流的相互干扰使塞
锥壁面性能损失增加，但Ｎｐｒ≥２００后壁面压强不
再受外流干扰的影响．

图７　不同工况下塞锥壁面压强分布云图

Ｆｉｇ．７　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　ｐｌｕｇ　ｗａｌｌ　ｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

定义运载器底部阻力为某一高度（压比）下环
境压强与运载器底部压强之差和底部面积的乘

积，如图８所示，没有外流干扰的理想飞行过程运
载器底部阻力很小，在实际飞行过程中外流的存
在导致运载器底部压强降低，运载器底部阻力明
显增加，图中α为有外流时的运载器底部阻力与
没有外流干扰时的运载器底部阻力之比，在Ｎｐｒ＝
１２０时，α达到最大为７０．６，之后随着压比增加运
载器底部阻力不断降低，α不断减小．

图８　运载器底部阻力

Ｆｉｇ．８　Ｂａｓｅ　ｄｒａｇ　ｏｆ　ｖｅｈｉｃｌｅ

图９给出了不同工况下线性塞式喷管的推力
效率，试验测量结果和数值计算结果基本一致．有
外流干扰时的喷管性能相对无外流的理想飞行过

程要低，图中λ为有外流干扰时的塞式喷管推力
效率相对没有外流时塞式喷管推力效率的百分比

损失量．在低空工况下外流的存在导致内流过膨

图９　塞式喷管性能

Ｆｉｇ．９　Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｏｆ　ａｅｒｏｓｐｉｋｅ　ｎｏｚｚｌｅ

９５７



航　空　动　力　学　报 第２７卷

胀、横向侧流强度增加和运载器底部阻力增加造
成较大的喷管性能损失，当Ｎｐｒ＝７０时，外流干扰
造成的线性塞式喷管推力效率相对损失量λ达到

１９．８６％；在高空工况下塞锥壁面和底部的压强已
经不再受外流的影响，喷管性能的降低主要是由
运载器底部阻力损失造成，当Ｎｐｒ≥５００以后，线
性塞式喷管推力效率的相对损失量λ≤２％．

４　结　论

通过对由塞锥截短率为２５％的线性塞式喷
管和升力体构成的塞式喷管运载器进行数值仿真

计算和风洞冷流试验研究，可以得到以下结论：

１）外流干扰改变线性塞式喷管的流场结构，
导致内流过膨胀和横向侧流强度增加，并影响塞
锥底部气流的受限流动．
２）实际飞行过程中外流干扰给线性塞式喷
管带来一定的性能损失，在低空工况下外流的存
在导致塞锥壁面和底部压强降低以及运载器底部

阻力增加，喷管性能损失较大；在高空工况下塞锥
壁面和底部的压强已经不再受外流的影响，喷管性
能损失较小，且主要由运载器底部阻力损失造成．
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