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要!采用二维轴对称
SEG

方程与湍流模型相结合%建立了固体火箭发动机喷管尾流和弹体外流一

体化仿真模型
%

针对给定的导弹模型%开展了不同发动机燃气流量下的流场仿真%得到了流场速度和压力分

布%分析了不同燃气流量下发动机后效推力对导弹底阻的影响
%

结果表明!与发动机不工作时相比%加入较小

的燃气流量后%导弹底部压力增大%底阻值减小
%

随着燃气流量的增加%底部压力先减小后增大%底阻先增大

后减小
%

随着燃气流量的增加%后效推力与导弹底阻的合力不断增大%且动推力所占比重逐渐增加
%
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程等!固体火箭发动机后效推力对导弹底阻影响的数值仿真

!!

固体火箭发动机具有结构简单)经济性好)使

用维护方便等优点%是导弹武器最常用的动力系

统*

-E(

+

%

发动机的性能直接影响导弹的能力%发动

机工作时的内弹道性能曲线可通过地面试验获

得%但发动机工作结束后%仍有部分绝热层会继续

热解放出气体%产生一定的后效推力
%

导弹在实际

飞行中%高速来流还会对导弹底部产生引射作用%

降低导弹底部压力%产生底阻
%

同时%弹体外流与

喷管尾流会产生相互作用%共同影响导弹的推阻

特性
%

近年来%不少学者对发动机的后效推力及导

弹底阻特性开展了研究*

*E-'

+

%C>"1d176

%

81I6

9

E

7;7

%

4;<<"

等人研究了发动机绝热层的热解规律

及后效碳化*

*E!

+

%

徐善玮等人对绝热层的烧蚀质量

损失进行了计算*

'

+

%为后效推力的研究提供了基

础
%

董月娟为了更精确地预测导弹底阻%利用风洞

试验数据获得了新的试验模型%获得了更高的预

测精度*

)

+

%

徐悠悠等人针对超声速导弹进气道整

流罩的底阻问题开展了
K8V

数值仿真研究*

+

+

%得

到了整流罩几何参数对底阻的影响关系曲线%为

进气道的减阻设计提供了参考
%

丁海河等人开展

了发动机后效推力理论分析和计算研究*

-(

+

%建立

了绝热层烧蚀模型%并采用一维内弹道计算得到

了发动机的后效推力
%

关英姿)张领科等人对底排

弹的底排装置的内流场开展了数值仿真*

-!E-'

+

%为

底排装置内弹道研究提供了有价值的数据和分析

结论
%

卓长飞等人对超声速流动中底部排气形式

对减阻性能的影响进行了研究*

-)

+

%

田方礼开展了

底部排气对底排弹增程影响数值仿真研究*

-+

+

%表

明底部排气对减阻增程具有明显作用
%

发动机的后效推力与底排弹作用相似%同样

会影响导弹的底部阻力%对导弹的推阻特性分析

及射程准确评估产生影响
%

本文采用二维轴对称

SEG

方程与湍流模型相结合%建立了发动机喷管

尾流和弹体外流一体化仿真模型%对不同发动机

燃气流量条件下的流场进行了仿真%得到了相关

结果和结论%对导弹推阻的准确辨识起到了参考

作用
%

A
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推力与气动力

ABA

!

发动机推力

发动机的推力是指静态试验时作用在发动机

内外表面上气体压力的合力%记为
9

%可表示为
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其中
9

_

为动推力%由燃气高速排出的反冲作用产

生%

E

1

为推进剂的秒消耗量%

%

>

为排气速度&

9

"

为

静推力%由发动机前后压差产生%

;>

为喷管出口

压力%

;X

为静态试验时所在高度的大气压%

%

>

为

发动机喷管出口面积
%

AB!

!

导弹气动力

记
%

I

为弹体所有外部表面积'不含
%

>

(%

%

I1

为

弹底部面积%

%

/

为弹底除去喷管出口以外部分的

面积%即
%

/

'

%

I1

/

%
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各截面示意图如图
-

所示
%

图
-

!

各表面定义示意图

86

9

%-

!

V>5676<6;7;5@655>/>7<"?/51:>"

空气作用在导弹上的总合力
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和
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分别为作用在弹体表面和喷管端面上的力
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其中
&

和
#

分别为空气作用在弹体表面单位面积

的法向力和切向力%

&

可表示为静压
;X

与法向剩

余力
&

-

之和
%
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!

发动机不工作

当发动机不工作时%式'

&

(右端空气静压积分

之和为零%忽略喷管出口截面上的切向力%有

,
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其中
-

I

为压差阻力%

<

为法向力%

=

为横向力%

-

I1

为导弹全底阻%

-

5

为摩擦阻力
%
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发动机工作

当发动机工作时%发动机喷管出口压力
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%同样忽略喷管出口截面上的切

向力%有
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为发动机

的静推力项
9

"

%已计算至发动机的推力
9

中%在

计算气动力时不再考虑%从而有

,

'

'

-

I

.
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其中底阻
-

/

为底部圆环部分的面积
%

/

上的法向

剩余压力造成
%

AB9

!

底阻与静推力的关系

在发动机工作的后效段%喷管出口截面压力

所产生的作用力既可放至发动机的静推力项中考

虑%也可放入气动力中的底阻项中考虑!

-

(在后效段认为发动机不工作时%整个弹底

部面积
%

I1

的压力积分均计入全底阻
-

I1

中%计算

发动机推力时不再考虑静推力项
9

"

&

&

(在后效段仍认为发动机在工作时%喷管出

口面积
%

>

部分的压力积分将算入推力
9

中的静

推力项
9

"

%而只有环形区域
%

/

部分的压力积分

将算入环形底阻
-

/

中
%

对于两种考虑方式%导弹底阻与发动机推力

的合力是一定的%即

-

I1

.

9

_

'

-

/

.

9

"

.

9

_

'

!

(

!

!

仿真模型与计算条件

对发动机喷管尾流和弹体外流开展一体化数

值仿真%分析不同燃气流量下发动机推力和导弹

底阻的变化
%

!BA

!

仿真模型和方法

仿真模型采用二维轴对称
SEG

方程与湍流

模型进行耦合%不考虑化学反应和两相流作用%控

制方程如下*
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湍流模型采用
7M
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模型及标准壁面函数
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式中
;

<

为湍流黏度%

0

I

为由浮力引起的湍动能%

0

7

为由平均速度梯度引起的湍动能产生项%

T

0

为脉动扩张对耗散率的贡献%

(

7

'

-"(

%

0

-

7

%

8

&

7

代

表经验常数%分别为
-%**

%

-%+&%

为提高计算效

率%仿真模型采用二维轴对称
SEG

方程与湍流模

型进行耦合%不考虑化学反应和两相流作用
%

!B!

!

计算域网格

计算域选取发动机喷管及导弹外部流场
%

导

弹直径为
$%(0

%弹长为
(%$0%

采用二维轴对称

模型%弹前方取
(

倍弹长%弹上方和后方均取
,

倍

弹长
%

计算网格采用结构化网格%全局网格及镜像

后弹体局部放大图如图
&

所示%图中
[

为发动机

轴向坐标%

T

为发动机径向坐标
%

图
&

!

计算域网格

86

9

%&

!

3>"X;5:;0

A

?<1<6;71=@;0167

!B9

!

计算条件

来流马赫数为
*

%高度为
-$Z0

%大气压力为

&!%,Z41%

发动机推进剂额定流量设计为
-$Z

9

"

"

%

取流量从
$

!

-$Z

9

"

"

变化%对不同工况进行计算
%

&(,-
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程等!固体火箭发动机后效推力对导弹底阻影响的数值仿真

喷管入口燃气温度取为
(,$$C%

详细边界条件如

表
-

所示
%

表
A

!

仿真边界条件

"#$%&A

!

M/*(:#6

?

+/(:,.,/(-/)-,8*%#.,/(

边界位置 边界类型 边界条件

计算域入口 压力远场
压力!

&!%,Z41

马赫数!

*

%

[

轴方向温度!

&&(C

计算域侧面 压力远场
压力!

&!%,Z41

马赫数!

*

%

[

轴方向温度!

&&(C

计算域出口 压力出口
压力!

&!%,Z41

回流温度!

&&(C

弹体壁面 壁面 速度无滑移%绝热壁面

喷管壁面 壁面 速度无滑移%绝热壁面

喷管入口 质量流量

温度!

(,$$C

流量!

$

'壁面边界(%

$%-

%

$%&

%

$%(

%

$%,

%

-%$

%

&%$

%

-$%$Z

9

"

"

喷管出口 内部 流场内部流动

9

!

计算结果分析

仿真得到了各工况下流场的压力)速度分布
%

对

流场参数进行积分处理%获得了发动机推力)导弹底

阻等宏观性能参数%并对各工况进行对比分析
%

9BA

!

压力分布

典型工况下流场的压力分布云图如图
(

!

图

!

所示
%

由图
(

!

图
!

可知%在高速来流作用下%导弹

前沿将形成锥形激波
%

当发动机燃气流量为

$Z

9

"

"

时%在引射作用下%导弹底部空气被不断抽

图
(

!

燃气流量为
$Z

9

"

"

时压力分布

86

9

%(

!

4/>""?/>:;7<;?/d6<X:;0I?"<6;7

9

1"

01""5=;d/1<>;5$Z

9

"

"

图
*

!

燃气流量为
$%&Z

9

"

"

时压力分布

86

9

%*

!

4/>""?/>:;7<;?/d6<X:;0I?"<6;7

9

1"

01""5=;d/1<>;5$%&Z

9

"

"

图
,

!

燃气流量为
$%,Z

9

"

"

时压力分布

86

9

%,

!

4/>""?/>:;7<;?/d6<X:;0I?"<6;7

9

1"

01""5=;d/1<>;5$%,Z

9

"

"

图
!

!

燃气流量为
-$%$Z

9

"

"

时压力分布

86

9

%!

!

4/>""?/>:;7<;?/d6<X:;0I?"<6;7

9

1"

01""5=;d/1<>;5-$%$Z

9

"

"

出%底部区域压力值明显低于周围环境压力%从而

产生导弹底阻
%

随着发动机燃气流量的增加%燃烧

室内压力增大%燃气经喷管加速后喷出%燃气与周

围空气共同影响导弹底部区域压力
%

9B!

!

速度分布

典型工况下流场的速度分布云图如图
'

!

图

-$

所示
%

图
'

!

燃气流量为
$Z

9

"

"

时速度分布

86

9

%'

!

[>=;:6<

W

:;7<;?/d6<X:;0I?"<6;7

9

1"

01""5=;d/1<>;5$Z

9

"

"

图
)

!

燃气流量为
$%&Z

9

"

"

时速度分布

86

9

%)

!

[>=;:6<

W

:;7<;?/d6<X:;0I?"<6;7

9

1"
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图
+

!

燃气流量为
$%,Z

9

"

"

时速度分布

86

9

%+

!

[>=;:6<

W

:;7<;?/d6<X:;0I?"<6;7

9

1"

01""5=;d/1<>;5$%,Z

9

"

"

图
-$

!

燃气流量为
-$%$Z

9

"

"

时速度分布

86

9

%-$

!

[>=;:6<

W

:;7<;?/d6<X:;0I?"<6;7

9

1"

01""5=;d/1<>;5-$%$Z

9

"

"

从图
'

!

图
-$

可知%当燃气流量为
$Z

9

"

"

时%导弹底部区域速度很低%仅存在少量空气旋

流
%

随着燃气流量的逐渐增加%喷管出口速度不断

增大%在喷管扩张段形成与壁面分离的超声速流&

当燃气流量达到
$%,Z

9

"

"

时%在喷管出口附近形

成正激波&随着燃气流量的加大%燃气流速进一步

增加
%

9B9

!

结果分析

对流场仿真结果进行积分平均%得到各工况

下的喷管出口压力
;>

)底部压力
;/

)喷管出口气

流速度
>

>

及对导弹的作用力随燃气流量的变化

曲线分别如图
--

!

图
-(

所示
%

图中各作用力方

向以从弹尾指向弹头方向为正
%-

I1

.

9

_

为对导

弹作用力的合力
%

分析可知%当发动机不工作时%在高速外部气

流作用下%导弹底部压力
;>

'

%

>

面上的压力(和
;/

'

%

/

面上的压力(比当地环境压力
&!%,Z41

明显要

低%这也是导弹产生底阻的原因
%

当燃气流量为较小值
$%-Z

9

"

"

时%导弹底部

压力
;>

和
;/

比发动机不工作时要大&但随着燃气

流量的增加%底部压力先减小后增加
%

这是由于当

燃气流量较小时%燃烧室压力较低%喷管出口气流

流速较小%燃气与外界大气共同对底部进行气流

补充%使得底部压力增加&但当燃气流量增加到一

定值时%喷管出口气流速度会将大于外部气流速

图
--

!

压力随燃气流量变化

86

9

%--

!

4/>""?/>_1/

W

67

9

d6<X@655>/>7<:;0I?"<6;7

9

1"01""5=;d/1<>"

图
-&

!

喷管出口气流速度随燃气流量变化

86

9

%-&

!

T1">;?"_>=;:6<

W

;57;HH=>;?<=><_1/

W

67

9

d6<X

:;0I?"<6;7

9

1"01""5=;d/1<>"

图
-(

!

对导弹作用力随燃气流量变化

86

9

%-(

!

8;/:>"<;06""6=>_1/

W

67

9

d6<X

:;0I?"<6;7

9

1"01""5=;d/1<>"

度%影响外部大气对底部的气流补充作用%因此压力

反而降低&随着流量的进一步增加%燃烧室压力增

加%经喷管加速膨胀后的出口压力又重新增大
%

随着燃气流量的增加%喷管出口气流速度明

显增加
%

当燃气流量为
$%,Z

9

"

"

%即达到额定流量

的
,#

时%喷管出口平均速度可达到发动机额定

工况下喷管出口平均速度的
+,#

以上%并产生较

为明显的动推力
%

*(,-
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程等!固体火箭发动机后效推力对导弹底阻影响的数值仿真

与压力的变化趋势相对应%当燃气流量为较

小值'

$%-Z

9

"

"

(时%全底阻
-

I1

和环形底阻
-

/

的

绝对值比燃气流量为
$Z

9

"

"

时要小&之后随着燃

气流量的增加%底阻的绝对值先增加后减小
%

随着燃气流量的增加%全底阻与动推力的矢

量和
-

I1

g9

_

不断增加%且动推力所占比例越来

越大
%

对于本文计算条件%当燃气流量为
-%$Z

9

"

"

%

即达到额定流量的
-$#

时%动推力大于全底阻%

总合力值为正
%

F

!

结
!

论

本文分析了发动机推力和导弹气动力的形成

原理%建立了发动机喷管尾流与弹体外流一体化

仿真模型%开展了不同燃气流量条件下的流场仿

真%经分析得出如下结论!

-

(燃气流量的变化会引起底部压力和底阻

的变化
%

与发动机不工作时相比%在很小的燃气流

量下%导弹底部压力增加%底阻绝对值减小&但随

着燃气流量的进一步增加%底部压力先减小后增

加%底阻绝对值先增加后减小
%

&

(喷管出口气流速度随着燃气流量的增加

而增大%当燃气流量达到额定流量的
,#

时%喷管

出口平均速度可达到额定工况下平均速度的

+,#

以上%产生明显的动推力
%

(

(随着燃气流量的增加%底阻与推力的合力

不断增加%且动推力所占比例越来越大
%

在本文仿

真条件下%当燃气流量达到额定流量的
-$#

时%

动推力大于全底阻%总合力为正
%
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