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羽流效应地面模拟试验系统关键技术发展

王文龙，周建平，蔡国飙
（北京航空航天大学 宇航学院，北京１００１９１）

摘　　　要：叙述了羽流效应地面模拟试验系统由高空模拟试车台向真空试验系统发展的过程，指出引射
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　　在真空环境下，空间发动机工作时产生的状
似羽毛的高速高温尾喷流称为真空羽流，其对航
天器的气动力效应、气动热效应、污染效应和电磁
效应等统称为羽流效应［１］．羽流效应会对航天器
的飞行任务带来许多影响，由羽流效应导致的航
天事故频发，致使各航天大国重视对羽流试验效
应的研究．
羽流效应的试验研究有空间搭载试验和地面

模拟试验．前者的试验数据真实可信，但单次试验
成本高、周期长、试验次数少，获得试验数据量有
限；后者的试验系统建设一次性投资大，单次试验
成本低，并能重复进行试验．与昂贵的航天器空间
搭载试验相比，地面模拟试验可以节约成本，还能
进行多工况、多状态、缩比模型的原理性和验证性
试验．因此，地面模拟试验系统成为羽流效应试验
研究的首选［２－４］．
在地面设备中模拟空间发动机工作的真空环

境，工作轨道越高，环境压强就越低．真空系统是
获得真空环境的有效手段，抽真空泵种类较多，有
机械泵、分子泵、扩散泵等，都能使极限真空度达
到１０－３　Ｐａ量级（与试验舱的体积有关）．由于羽
流试验的特殊性，试验时发动机的放气量较大，动
态真空度难以维持，从而对地面模拟试验系统提
出了新的要求．

１　地面模拟试验系统的关键技术

２０世纪６０年代，由于“阿波罗”计划，美国于

１９５６年建立了第一个引射原理的火箭发动机高
空试车台，靠引射原理的抽气系统来维持发动机
试验时的动态真空度．高空试车台属于开式试验
系统，包括试验段和扩压器，试验前靠真空系统将
试验段抽至约１０－３　Ｐａ（这是当时的抽真空系统能
达到的最高水平），试验时靠扩压器的自引射将发
动机排出的气体抽走，维持试验段的动态真空度．
对于质量流量为２ｇ／ｓ的姿控发动机，为了维

持其工作时１０－３　Ｐａ的动态真空度，所需真空系
统的抽速需达１０７　Ｌ／ｓ量级．由于引射原理的抽
气系统抽气能力不足，不能维持空间发动机羽流
效应试验时大放气量下的动态真空度．为解决这
一问题，２０世纪６０年代后期人们提出了采用低
温冷凝技术的内置式深冷泵，该技术通过在密闭
真空容器中布置阵列式低温冷板，使凝结温度高
于冷板温度的气体分子冷凝在冷板表面，达到抽
除真空容器中气体分子的目的．深冷泵的抽气能
力与冷板的面积成正比［２，５－８］．

１９６６年美国阿诺德空军试验中心的Ｊ２－Ａ试
验舱是基于低温冷凝技术建成的首座地面模拟试

验系统，在６．１ｍ的真空容器内布置５．５ｍ×
９．１ｍ的液氮冷板．２０世纪７０年代后为了追求更
高的极限真空度，人们又在液氮泵的基础上提出
了氦深冷泵，使冷板的温度从８０Ｋ降到２０Ｋ，使
真空试验系统能模拟的极限真空度提高到１０－７

Ｐａ量级．当时典型的地面模拟试验系统是美国空
军阿诺德工程发展中心的研究性真空模拟室，在

１．２ｍ×３ｍ的真空舱内安装有液氮冷屏和气氦
深冷泵，开展过４．４Ｎ姿控发动机１０５ｋｍ工作高
度，动态真空度为１０－１～１０－２　Ｐａ的羽流效应试验．
２０世纪９０年代，随着冷却工质液氦在低温
冷凝技术中的大量应用，出现了温度接近５Ｋ的
液氦深冷泵，使得真空羽流效应试验中抽氢的问
题得到解决．典型的地面模拟试验系统是德国

ＤＬＲ（Ｔｈｅ　Ｇｅｒｍａｎ　Ａｅｒｏｓｐａｃｅ　Ｃｅｎｔｅｒ（Ｇｅｒｍａｎ：
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Ｔｒｅｉｂｓｔｒａｈｌｅｎｉｎ　Ｇｔｔｉｎｇｅｎ）设备和美国南加州大
学的 ＣＨＡＦＦ－４（ｔｈｅ　ｃｏｌｌａｂｏｒａｔｉｖｅ　ｈｉｇｈ　ａｌｔｉｔｕｄｅ
ｆｌｏｗ　ｆａｃｉｌｉｔｙ－Ⅳ）设备［９－２３］．前者在１．６ｍ×５．２５
ｍ的真空容器中布置３０ｍ２ 的液氦（４．２Ｋ）冷板；
后者在３ｍ×６ｍ的真空容器中布置５９０ｍ２ 的气
氦（１５～２０Ｋ）冷板，设备的详细情况后文还有
介绍．
简而言之，从２０世纪５０年代到２０世纪９０

年代，美国用于真空羽流效应试验研究的地面模
拟试验系统的发展过程就是高真空抽气技术由引

射原理向低温冷凝技术过渡的过程，在此过程中
建成了多台以低温冷凝技术为基础的试验设备．
其他航天大国紧随美国步伐，也相继建成了以低
温吸附技术为主导的多台地面模拟试验系统．

２　国内外地面模拟试验系统的现状

目前，先进的羽流效应地面模拟试验系统都
采用低温冷凝技术原理，通过在真空容器内布置
阵列式深冷泵以获得高真空环境，内置式深冷泵
不但大大提高了地面模拟试验设备的极限真空

度，而且较好地解决了羽流效应试验时放气量大
的动态真空度维持问题．特别是为解决姿控发动
机喷流中氢成分较大且难于抽除的问题，液氦深
冷泵成为羽流效应地面模拟试验系统的必选设

备．文献［２－４］介绍了国外主要的真空羽流效应地
面模拟试验系统及其主要性能指标．
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由于缺乏真空羽流地面模拟试验系统，中国
的真空羽流效应试验研究起步较晚．“十五”期间
在高新工程一期的支持下，上海建成了７６ｋｍ高
空模拟试车台（３ｍ×１０ｍ），属于引射原理的地
面模拟试验系统，进行羽流效应试验研究的能力
有限［６］．中国空间环境模拟器ＫＭ 系列是应用低
温冷凝技术建成的地面模拟试验系统，主要应用
于卫星的热真空、热平衡试验，虽进行过少量的羽
流效应试验研究，但属于客串角色．空间环境模拟
器ＫＭ６是中国最先进的地面模拟试验系统，其主
容器尺寸为１２ｍ×２２．４ｍ，面积为１２００ｍ２ 的液氮
热沉内安装有８０ｍ２ 的２０Ｋ气氦深冷泵，对氮气抽
速可达２×１０６　Ｌ／ｓ，主要用于卫星热真空试验，不
适用于大放气量的姿控发动机羽流效应试验［７－８］．

为解决我国羽流效应研究地面模拟试验系统

稀缺的问题，“十一五”后期，北京航空航天大学投
建了中国首座专门用于真空羽流效应试验研究的

试验系统———真空羽流效应试验系统（ＰＥＳ），目
前正在进行各分系统和总系统的联调，将于２０１１
年底投入使用．

３　典型的地面模拟试验系统

表１中列出了当前国内外典型的地面模拟试
验系统的主要性能和试验内容，代表了羽流效应
试验系统的最高水平．图１、图２和图３分别为３
台设备示意图．通过３台地面模拟试验系统的比
较，可见中国ＰＥＳ设备建成后将达到国际先进水
平，为我国在羽流效应试验研究领域提供保障．

表１　典型羽流效应试验设备［９－２３］

Ｔａｂｌｅ　１　Ｔｙｐｉｃａｌ　ｐｌｕｍｅ　ｅｆｆｅｃｔｓ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｆａｃｉｌｉｔｉｅｓ［９－２３］

名称 德国ＳＴＧ 美国ＣＨＡＦＦ－４ 中国ＰＥＳ

设备尺寸／ｍ
Ｃｌｏｓｅｄ　ｃｙｌｉｎｄｅｒ

１．６×５．２５

Ｃｌｏｓｅｄ　ｃｙｌｉｎｄｅｒ

３×６

Ｃｌｏｓｅｄ　ｃｙｌｉｎｄｅｒ

５．２×１２．６４

液氮冷板／ｍ２　 Ｎｏｔ　ｒｅｌｅｖａｎｔ　 ７２　 １８０（ｂｏｓｓｅｙｅｄ）

氦冷板／ｍ２　 ３０＠４．２Ｋ ５９０＠１５～２０Ｋ ２２５（ｂｏｓｓｅｙｅｄ）＠５Ｋ

设备性能
极限真空度１０－５　Ｐａ；

０．５Ｎ，Ｎ２＠１０－３　Ｐａ

０．６５～２．６×１０６　Ｌ／ｓ＠ＣＯ２；

１ｇ，Ｎ２＠１０－４　Ｐａ

极限真空度１０－６　Ｐａ；

１．１２×１０７　Ｌ／ｓ＠Ｎ２；

１０Ｎ，Ｃ２Ｈ６Ｏ／Ｏ２＠１０－３　Ｐａ；

１Ｎ，Ｈ２＠１０－２　Ｐａ；

应用情况

２～３Ｎ推力发动机羽流特性

及污染试验；

Ｎ２，Ｈ２ 毫克级

冷流机理性试验

多台发动机的羽流效应相互

作用试验，电火箭（＜１５ｋＷ）、

化学火箭（５ｇ／ｓ）的羽流污染

试验．

基础研究

工程应用

时间 ９０年代 ９０年代 在建中

　　图１为德国ＤＬＲ研究中心的ＳＴＧ设备，其
内置式液氦深冷泵冷板面积为３０ｍ２，冷板温度为
４．２Ｋ，能抽除姿轨控发动机喷流中的氢气．图２
为美国南加州大学的ＣＨＡＦＦ－４设备，其内置式
深冷泵采用冷氦气冷却，冷板面积为５９０ｍ２，冷板
温度为１５～２０Ｋ．为满足姿轨控发动机羽流效应
的试验研究要求，２００７年国防科工局立项中国首
座专门用于羽流效应试验研究的地面模拟试验系

统，其内置式深冷泵安装在内直径为５．２ｍ、长为

１２．６４ｍ的卧式真空容器中，深冷泵为卧式圆筒
形，由液氦冷板阵列、液氮冷屏、羽流吸附泵组成．
液氦冷板阵列为管板式结构，由４．２ｍ×１０ｍ的
直筒段液氦冷板和２个４．２ｍ的封头端液氦冷

板构成，采用液氦冷却方式，其单侧冷板面积为
１６０ｍ２，液氦冷板温度＜５Ｋ．如图３所示，液氦冷
板阵列的外侧为液氮冷屏，液氮冷屏也为管板式
结构，冷却介质为液氮，冷板表面温度＜８０Ｋ．由
于羽流喷流带有明显的方向性，参考数值模拟计
算的结果，在真空容器的后部增加了３层套筒式
羽流吸附泵，单侧总面积增加了６５ｍ２．羽流吸附
泵的每层套筒仍为管板式结构，分别为３．２ｍ×
３．５ｍ，２．２ｍ×３ｍ，１．２ｍ×２．５ｍ的液氦冷板阵
列，冷板温度＜５Ｋ．计算表明，发动机喷流时羽流
吸附泵能有效地阻止反压对上游区域的影响，使
羽流喷流的核心区背压低于１０－３　Ｐａ量级．
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图１　ＳＴＧ羽流效应试验设备［９－１７］

Ｆｉｇ．１　ＳＴＧ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｆａｃｉｌｉｔｙ［９－１７］
图２　ＣＨＡＦＦ－４羽流效应试验设备［１９－２３］

Ｆｉｇ．２　ＣＨＡＦＦ－４ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｆａｃｉｌｉｔｙ［１９－２３］

图３　ＰＥＳ羽流效应试验设备

Ｆｉｇ．３　Ｏｖｅｒａｌｌ　ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ　ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｏｆ　ｔｈｅ　ＰＥＳ　ｆａｃｉｌｉｔｙ
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４　深冷泵抽速数值模拟

采用直接模拟蒙特卡罗（ＤＳＭＣ）方法对ＰＥＳ
设备的内置式液氦深冷泵抽速进行数值仿真，采
用２ｇ／ｓ级姿控发动机，试验工质为氮气．ＤＳＭＣ
方法直接从物理实际出发，利用少量的模拟分子，
模拟从姿控发动机喷管出口喷出的气体分子膨胀－
加速－冷凝的过程，用计算模拟代替物理过程，经统
计获得真空容器内的平均动态真空度．
计算时采用随机取样频率法（ＲＳＦ），并作如

下假设：①流场中分子的碰撞为二体碰撞；②由于
气体温度不高，仅考虑分子的转动内能，忽略分子
的振动内能和分子化学非平衡效应；③气体流动
为定 常 流 动；④ 将 分 子 视 为 变 径 硬 球 分 子
（ＶＨＳ）．按轴对称进行二维计算，由于计算量较
大，采用ＤＳＭＣ（ｄｉｒｅｃｔ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　Ｍｏｎｔｅ　Ｃａｒｌｏ）
并行方法．
在上游边界不断产生进入模拟区域的分子，

单位时间内、单位面积、来流方向与微元面法向夹
角为β处进入模拟区域的分子数目为

Ｎｉ＝

ｎＶｍ｛ｅｘｐ（－ｓ２ｃｏｓ２β）＋槡πｓｃｏｓβ［１＋ｅｒｆ（ｓｃｏｓβ）］｝
２槡π

（１）
式中ｎ是气体分子数密度，Ｖｍ 为气体分子热运动

平均速度，ｓ＝ａｃｒ／ｖｍ，ａｃｒ为喉部声速，ｅｒｆ为误差函
数．来流分子按 Ｍａｘｗｅｌｌ随机性原理布置．ＤＳＭＣ
方法的计算流程图如图４所示．
计算区域为４ｍ×９．９ｍ，采用轴对称的边

界，图５为计算区域子午面边界示意图．液氦深冷
泵和羽流吸附泵的吸附系数取０．３，燃烧室压强
为０．８ＭＰａ，温度为３００Ｋ．为了方便比较，算例１
为无羽流吸附泵计算结果，算例２为有羽流吸附
泵的计算结果．
图６和图７分别为算例１和算例２的羽流场

压强云图，图８和图９分别为算例１和算例２的
羽流场密度云图．从图中可见，在喷管出口后部近
场区２ｍ范围内压强和密度基本相同，说明羽流
吸附泵对核心区域的流场影响不大．从核心区向
远场区羽流不断膨胀，密度和压强进一步降低，在

４～６ｍ范围内出现局部高压区，两者量级基本相
同，但有羽流吸附泵时的高压区数值略低于无羽
流吸附泵情况，说明羽流吸附泵会促进羽流在泵
前的膨胀，但羽流在羽流吸附泵前产生弱压缩波．
由于羽流吸附泵的存在，使得从轴向６ｍ区

图４　ＤＳＭＣ方法流程图

Ｆｉｇ．４　Ｆｌｏｗ　ｃｈａｒｔ　ｏｆ　ＤＳＭＣ

图５　计算区域及边界示意图

Ｆｉｇ．５　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｏｆ　ｃａｌｃｕｌａｔｅｄ　ｒｅｇｉｏｎ　ａｎｄ　ｂｏｕｎｄａｒｙ

图６　无羽流吸附泵时压强云图

Ｆｉｇ．６　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｎｔｏｕｒ　ｗｉｔｈｏｕｔ　ｐｌｕｍｅ　ｃｒｙｏｐｕｍｐ

域向远场区压强和密度分布出现较大差异，有羽
流吸附泵时，在泵所在区域压强进一步降低，可见
羽流喷流的气体分子不断被羽流吸附泵抽除，而
无羽流吸附泵时的相同区域，压强略高于有泵时
状态．

４０９
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图７　有羽流吸附泵时压强云图

Ｆｉｇ．７　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｎｔｏｕｒ　ｗｉｔｈ　ｐｌｕｍｅ　ｃｒｙｏｐｕｍｐ

图８　无羽流吸附泵时密度云图

Ｆｉｇ．８　Ｄｅｎｓｉｔｙ　ｃｏｎｔｏｕｒ　ｗｉｔｈｏｕｔ　ｐｌｕｍｅ　ｃｒｙｏｐｕｍｐ

图９　有羽流吸附泵时密度云图

Ｆｉｇ．９　Ｄｅｎｓｉｔｙ　ｃｏｎｔｏｕｒ　ｗｉｔｈ　ｐｌｕｍｅ　ｃｒｙｏｐｕｍｐ

无论有无羽流吸附泵，当羽流在轴线方向上
膨胀到一定程度后，由于气体分子不能及时地被
液氦深冷泵抽除，前期从泵反射回的气体分子会
返流与新的喷流撞击，在远场区６ｍ处形成压缩
波，阻碍气体的进一步膨胀．无羽流吸附泵时，随
着喷流气体的积累，压缩波有向发动机不断推进
的趋势；有羽流吸附泵时，羽流吸附泵能有效地阻
止压缩波向喷管方向推进．无论有无羽流吸附泵，

从整个流场的压强分布看，２ｇ／ｓ级发动机点火
时，ＰＥＳ设备的内置式液氦深冷泵都能满足羽流
核心流区和远场区（发动机出口截面后４ｍ×５ｍ
范围内）的背压小于１０－３　Ｐａ．

４　结论与展望

本文通过对美欧真空羽流效应地面模拟试验

系统发展过程的研究，指出引射原理的高空试车
台的局限性及低温冷凝技术在该领域的适用性，

得出低温冷凝技术必将取代引射原理的结论．对
当前国际先进的真空羽流效应试验系统，德国

ＳＴＧ、美国ＣＨＡＦＦ－４和中国ＰＥＳ进行了介绍，

并列述了３套设备的内置式深冷泵的抽气性能．
采用ＤＳＭＣ方法对北京航空航天大学ＰＥＳ

设备的内置式深冷泵的抽气能力进行了数值模拟

研究，结果表明无论有无羽流吸附泵，２ｇ／ｓ级发
动机工作时，内置式液氦深冷泵都能满足发动机
出口截面后４ｍ×５ｍ范围内的背压小于１０－３　Ｐａ，
羽流吸附泵能有效地阻止压缩波向喷管方向

推进．
应用低温冷凝技术设计的ＰＥＳ系统，是中国

第一台专门用于羽流效应试验研究的地面模拟试

验系统，其液氦深冷泵的设计抽速优于１０７　Ｌ／ｓ，
是国际上用于羽流效应试验研究领域抽速最大的

内置式液氦低温泵．该试验系统定位于机理性羽
流效应试验研究，同时兼顾工程试验研究，将对我
国目前羽流效应的相关理论分析和数值模拟方法

进行试验验证，完善我国真空羽流数值计算模型
和软件，并对我国羽流效应试验工程应用提供硬
件支持．
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