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摘　　　要：针对着航天器发动机羽流导流问题，基于工程经验提出了四种典型导流装置型面（包含内凹槽

形式和导流锥形式等），利用计算流体动力学／直接模拟蒙特卡罗（ＣＦＤ／ＤＳＭＣ）耦合方法，对起飞过程中羽流

导流带来的气动力和气动热效应进行了数值模拟，并对不同导流装置情况下羽流场激波、航天器表面压强和

热流密度分布规律进行了分析，给出了四种导流装置的导流效果评价。最后以导流锥形式开展试验，对仿真

算法进行了验证。结果表明：羽流导流并没有导致发动机燃烧不稳定；综合考虑航天器羽流和发动机安全性，

大导流锥导流的方案最优；在导流锥附近的激波位置及形态和仿真一致，仿真与试验的变化趋势一致，仿真算

法可信，数据规律可以作为工程参考。
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　　随着载人航天和深空探测的发展，探测器的

地外天体任务越来越复杂，涉及到地外天体起飞

的发射越来越多［１２］。航天器基于地外天体起飞

时，发动机喷流经地外天体表面反射作用到航天

器底面，会在狭小空间内产生强烈的气动力、热效

应，从而影响到航天器起飞的稳定性和表面热防

护。为了研究起飞过程中导流装置对航天器起飞

的影响，须开展基于地外天体起飞羽流导流的力

热效应研究，为后续航天器起飞任务提供支撑。

对于真空羽流导流问题，目前主要有两种解

决思路：一种是使用类似于Ａｐｏｌｌｏ登月舱的内凹

槽形式［３］，将力和热集中到内凹槽内；另一种是使

用类似火箭（导弹）发射常用的导流锥形式，将羽

流向外排导。

Ａｐｏｌｌｏ登月舱两级分离期间，上升级发动机

工作时在狭小空间产生了强烈的羽流喷焰和回

流，将对下降级顶板和上升级底部产生很高的压

力和热流影响，因此，为保证航天器任务顺利开

展，须设置导流装置来进行引流，如图１所示，将

高温高压气流引导至安全的地方和空间进行排

放。针对真空羽流导流的难题，Ａｐｏｌｌｏ登月舱在

下降级上采用内凹槽的导流装置。

图１　Ａｐｏｌｌｏ任务使用的内凹槽

Ｆｉｇ．１　ＩｎｎｅｒｇｒｏｏｖｅｏｆｔｈｅＡｐｏｌｌｏｍｉｓｓｏｎ

国内运载、导弹发动机燃气射流导流也采用

导流装置，导流型面主要采用圆锥形、楔形等形

式，如图２所示。

图２　运载和导弹使用的导流锥

Ｆｉｇ．２　Ｄｉｖｅｒｓｉｏｎｃｏｎｅｏｆｔｈｅｌａｕｎｃｈｅｒａｎｄｍｉｓｓｉｌｅ

目前，国外对羽流导流的研究主要集中在导流

装置受到的热效应和冲击［４］，国内贺卫东等分析了

羽流导流对激波以及力热效应的影响［５８］。胡旭坤

和肖泽娟等分析了羽流导流试验技术和搭建［９１２］。

对羽流导流的研究方法主要有数值仿真、地面试验

和飞行试验三种，考虑到数值仿真精度不高，地面

试验真空度难以保持，而飞行试验成本太高，本文

主要采用数值仿真结合试验验证来开展研究。

１　研究模型

１１　起飞模型

航天器在地外天体起飞可看做是航天器基于

起飞平台的起飞，其中涉及到航天器、起飞平台和

发动机的相对位置和姿态，如图３所示。

图３　起飞模型示意图

Ｆｉｇ．３　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｔａｋｉｎｇｏｆｆｍｏｄｅｌ

１２　羽流导流模型

根据调研文献，本文提出了四种羽流导流装

置形式，分别是无导流形式、内凹槽形式（类似于

Ａｐｏｌｌｏ）、大导流锥和小导流锥形式，安装时内凹

槽和导流锥的中心轴与航天器中心轴重合，如图

７６２１
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４所示。

１）无导流：起飞平台不安装导流装置；

２）内凹槽导流：按Ａｐｏｌｌｏ尺寸缩比，安装在

起飞平台上表面；

３）导流锥导流：圆锥构形，安装在起飞平台

上表面，依据工程经验设计了两种尺寸的导流锥。

图４　内凹槽和导流锥示意图

Ｆｉｇ．４　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｔｈｅｉｎｎｅｒｇｒｏｏｖｅａｎｄｄｉｖｉｓｉｏｎｃｏｎｅ

２　研究方法

２１　数值仿真方法

钱学森最先根据稀薄程度将稀薄气体（不包

括连续流）流动分为三大领域，即滑流领域、过渡

领域和自由分子流领域。滑流归属于连续流，过

渡流和自由分子流归属于稀薄流。

从国内外文献来看，Ｂｉｒｄ早在２０世纪６０年

代就提出了稀薄流计算的直接模拟蒙特卡罗

（ＤＳＭＣ）方法
［１３］。Ｇｅｏｒｇｅ采用计算流体动力学／

直接模拟蒙特卡罗（ＣＦＤ／ＤＳＭＣ）方法数值模拟

了以二氧化碳为推进剂的真空羽流［１４］，并与试验

进行了对比。程晓丽和唐振宇等进行了高空羽流

场的ＤＳＭＣ仿真计算和试验研究
［１５１８］。

对于羽流导流力热效应分析，涉及发动机喷

管内部及近场连续流动、导流装置上强冲击和反

射、羽流回流区过渡流和自由分子流等多个流态

和过程，比较复杂，需使用ＣＦＤ和ＤＳＭＣ方法相

耦合的方法来进行分析。对于发动机喷管内流和

羽流近场，采用较为成熟的ＣＦＤ方法能有效进行

数值分析。

数值仿真时发动机内流属于连续流区（即

ＣＦＤ计算域），航天器底面和起飞平台属于非连

续流区（即ＤＳＭＣ计算域），计算域如图５所示。

本文采用商业软件 ＦＬＵＥＮＴ 作 为 ＮＳ

（ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ）方程求解器。湍流模型选择

ＳＳＴ（ｓｈｅａｒｓｔｒｅｓｓｔｒａｎｓｐｏｒｔ）犽ω 湍流模型，其参

数为 ＦＬＵＥＮＴ 默认。Ｃｏｕｒａｎｔ数设置为０．４。

通量格式使用Ｒｏｅ格式。根据流场犓狀作为连续

流态失效判断准则，将此处的ＣＦＤ的流场结果作

图５　ＣＦＤ和ＤＳＭＣ计算域示意图

Ｆｉｇ．５　ＳｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｔｈｅＣＦＤａｎｄＤＳＭＣ

ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｄｏｍａｉｎ

为ＤＳＭＣ计算的入口条件，对于过渡流和自由分

子流领域采用ＤＳＭＣ进行数值计算。此外，由于

ＤＳＭＣ方法计算量和内存需求大，在应用上受到

了一定程度的限制。使用并行计算可以很好地解

决ＤＳＭＣ方法对计算速度和内存的需求问题，可

以在较快的时间内得到较高精度的数值仿真结果。

喷管入口设置为压力入口边界条件，总压为

０．８ＭＰａ，总温为３０４０Ｋ；喷管壁面和导流机构表

面为绝热无滑移壁面；轴对称计算中发动机中轴

线为轴对称边界；根据对称性，三维计算只需计算

一半区域即可；真空边界认为粒子逃逸；固体表面

温度取为３００Ｋ，热适应系数统一取为１；起飞平

台认为是一个平板，导流装置固定在起飞平台上，

边界条件如图６所示。

图６　边界条件示意图

Ｆｉｇ．６　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｔｈｅｂｏｕｎｄａｒｙｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

２２　试验验证方法

试验在北京航天试验技术研究所的ＧＳ３高

空模拟试车台内进行，主要针对大导流锥状态开

展试验。航天器安装在真空舱内的承力架上，导

流装置和起飞平台安装在底部的位姿调整装置

上，通过调整底部的位姿平台来模拟航天器、发动

机与起飞平台的相对位置。航天器内部通过加热

片确保推进剂温度和压力传感器温度。
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在试验过程中发动机通过地面试验台发控制

指令点火。通过真空泵引射和液氢热沉吸附来保

证真空度接近真空。

地面试验原理见图７，压强测点（Ｐ１～Ｐ４０）分

布见图８。采用北京威斯特中航科技有限公司的

压力传感器，测量不确定度在１％以内。通过在

航天器底部布置压力传感器来测量航天器底部的

表面压强分布，通过数据采集系统来收集，最后通

过数据分析来完成对数值模拟算法的修正。

图７　地面试验示意图

Ｆｉｇ．７　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｇｒｏｕｎｄｔｅｓｔ

图８　压力传感器安装位置示意图

Ｆｉｇ．８　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｔｈｅｐｒｅｓｓｕｒｅｓｅｎｓｏｒｍｏｕｎｔｉｎｇｐｏｓｉｔｉｏｎ

３　分析结果

航天器在进行地外天体起飞时，产生的高温

高压气流通过导流装置进行排导，在这一过程中，

导流装置直接影响发动机的压强、热流密度分布

以及激波位置。基于以上因素，结合 ＣＦＤ 和

ＤＳＭＣ耦合计算方法，以期得到导流装置对羽流

导流影响的变化规律。

３１　仿真结果

３．１．１　不同导流装置对航天器力热的影响

不同导流装置的航天器底部的压强云图和热流

密度（狇）云图如图９和图１０所示。分析数据可知：

１）分析四种导流装置导流后航天器底部的

压强极值和热流密度极值，无导流最大，其次是内

凹槽，然后是小导流锥，最小的是大导流锥，表明

图９　不同导流装置对应的航天器底部压强云图

Ｆｉｇ．９　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｕｎｄｅｒｔｈｅｓｐａｃｅｃｒａｆｔｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｄｉｖｅｒｓｉｏｎｄｅｖｉｃｅｓ
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导流锥导流对航天器底部的高压高热气流有疏导

作用，且在一定尺度内导流锥尺寸越大，疏导作用

越明显。

２）分析四种导流装置导流后羽流对航天器

的扰动力和扰动力矩，无导流最大，其次是内凹

槽，然后是小导流锥，最小的是大导流锥，且在一

定尺度内导流锥尺寸越大，扰动力和扰动力矩越

小，对姿态的稳定性而言最优。

图１０　不同导流装置对应的航天器底部热流密度云图

Ｆｉｇ．１０　Ｈｅａｔｆｌｕｘｕｎｄｅｒｔｈｅｓｐａｃｅｃｒａｆｔｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｄｉｖｅｒｓｉｏｎｄｅｖｉｃｅｓ

　　３）综合分析航天器底部的压强、热流密度以

及航天器受到的扰动力和扰动力矩，如表１所示，

大导流锥是最优的羽流导流方案。

３．１．２　不同导流装置对发动机的影响

不同导流装置的真空羽流压强、温度以及马

赫数云图如图１１～图１３所示。分析数据可知：

１）四种导流装置导流后激波形态基本一

致，激波均未进入喉部，发动机激波前流场也基

本一致，表明羽流导流并没有导致发动机燃烧

不稳定。

２）四种导流装置对发动机内流场的压强和

温度影响基本可忽略，但导流锥导流形式下，发动

机出口附近流场有明显向外扩散的趋势，发动机

出口附近高压高温区域减小。

３）四种导流装置对发动机内的激波位置有

一定影响，如表２所示，内凹槽导流的激波位置离

发动机喉部最远，大导流锥导流的激波位置离发

动机喉部位置最近，从发动机安全性来看，内凹槽

导流使激波位置向发动机出口方向移动，内凹槽

导流方案最优。

３２　仿真与试验结果对比

选取大导流锥状态开展试验，航天器、发动机

以及导流装置均按照１∶１比例，试验过程中真空

表１　压强、扰动力、扰动力矩和热流密度极值统计

犜犪犫犾犲１　犛狋犪狋犻狊狋犻犮狊狅犳狋犺犲狆狉犲狊狊狌狉犲，犱犻狊狋狌狉犫犻狀犵犳狅狉犮犲，犱犻狊狋狌狉犫犻狀犵狋狅狉狇狌犲犪狀犱犺犲犪狋犳犾狌狓

导流装置 扰动力／Ｎ 扰动力矩／（Ｎ·ｍ） 压强极值／Ｐａ 热流密度极大值／（ｋＷ／ｍ２）

无导流 ３２０．４ ０．５２ ４５０ ３９０

内凹槽导流 ２４４．４ ０．４２ ３５０ ２９０

小导流锥导流 １９９．１ ０．２８ ３２０ ２７０

大导流锥导流 ９７．７ ０．１９ ３００ １９０

０７２１
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图１１　不同导流装置对应的发动机压强云图

Ｆｉｇ．１１　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｎｔｏｕｒｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｄｉｖｅｒｓｉｏｎｄｅｖｉｃｅｓ

图１２　不同导流装置对应的发动机温度云图

Ｆｉｇ．１２　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｏｎｔｏｕｒｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｄｉｖｅｒｓｉｏｎｄｅｖｉｃｅｓ

１７２１
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图１３　不同导流装置对应的发动机马赫数云图

Ｆｉｇ．１３　Ｍａｃｈｎｕｍｂｅｒｃｏｎｔｏｕｒｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｄｉｖｅｒｓｉｏｎｄｅｖｉｃｅｓ

表２　发动机扩张段激波位置统计

犜犪犫犾犲２　犛狋犪狋犻狊狋犻犮狊狅犳狊犺狅犮犽狑犪狏犲狆狅狊犻狋犻狅狀犻狀

犲狀犵犻狀犲犲狓狆犪狀狊犻狅狀狊犲犮狋犻狅狀

导流装置 激波位置到发动机喉部距离／ｍｍ

无导流 ４６２

内凹槽 ４８０

小导流锥 ４７０

大导流锥 ４３０

度维持在２０Ｐａ以下。依据真实舱压条件对仿真

模型进行了修正，试验后将压强测点的数据汇总，

仿真与试验结果对比如下：

１）高速摄影测得的发动机羽流场形态与仿

真一致，如图１４所示，点火过程中燃烧平稳，在导

流锥附近的激波位置及形态和仿真一致。

２）从压强数据的规律来看，如图１５所示，仿

真与试验的变化趋势一致，表明仿真算法可信。

从量级上看，试验值偏小于仿真值，误差在５０％

以内，误差来源包括引流管的长度以及舱压不均

匀等。

图１４　高速摄影与马赫数云图比对

Ｆｉｇ．１４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｈｅｈｉｇｈｓｐｅｅｄｐｈｏｔｏｇｒａｐｈｙ

ａｎｄＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｃｏｎｔｏｕｒ

图１５　压强仿真与试验对比

Ｆｉｇ．１５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｐｒｅｓｓｕｒｅｂｅｔｗｅｅｎｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

ａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

２７２１
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４　结　论

本文针对航天器地外天体起飞出现的羽流

导流难题，针对四种不同的导流装置基于ＣＦＤ

和ＤＳＭＣ耦合的方法给出了羽流导流力热效

应的仿真分析和试验结果，得到了如下结论：

１）四种导流装置导流后激波形态未发生明

显变化，激波均未进入喉部，发动机激波前流场与

未导流前一致，表明羽流导流并没有导致发动机

燃烧不稳定。

２）综合分析航天器底部的压强、热流密度

以及航天器受到的扰动力和扰动力矩以及发

动机安全性，考虑到大导流锥方案虽然使激波

位置向喉部移动，但是发动机并未出现燃烧不

稳定，且从安全性来看只是相对不好，换来的

优势是羽流力热明显减小，对航天器起飞的稳

定性和热控更有利，因此大导流锥导流的方案

最优。

３）高速摄影测得的发动机羽流场形态与仿

真一致，点火过程中燃烧平稳，在导流锥附近的激

波位置及形态和仿真一致；从航天器表面的压强

云图分布来看，仿真与试验的变化趋势一致，仿真

算法可信，仿真获得的羽流导流数据规律可以作

为工程参考。
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ｅｘｈａｕｓｔｐｌｕｍｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＰｒｏｐｕｌｓｉｏｎ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，

２０１５，３６（８）：１１５１１１５６．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［９］　胡旭坤，张登攀，张奎好．羽流导流综合验证试验技术［Ｊ］．

火箭推进，２０１８，４４（１）：８１８５．

ＨＵ Ｘｕｋｕｎ，ＺＨＡＮＧ Ｄｅｎｇｐａｎ，ＺＨＡＮＧ Ｋｕｉｈａｏ．Ｔｅｓｔ

ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｆｏｒｐｌｕｍｅｆｌｏｗｇｕｉｄａｎｃｅｓｙｎｔｈｅｔｉｃａｌｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎ

［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＲｏｃｋｅｔＰｒｏｐｕｌｓｉｏｎ，２０１８，４４（１）：８１８５．（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［１０］　肖泽娟，程惠尔，周红玲，等．空间羽流试验台设计与系统

测试［Ｊ］．上海航天，２００８（４）：５６６０．

ＸＩＡＯＺｅｊｕａｎ，ＣＨＥＮＧＨｕｉｅｒ，ＺＨＯＵＨｏｎｇｌｉｎｇ，ｅｔａｌ．Ｄｅ

ｓｉｇｎａｎｄｔｅｓｔｉｎｇｏｆｓｐａｃｅｐｌｕｍｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｓｙｓｔｅｍ［Ｊ］．

ＡｅｒｏｓｐａｃｅＳｈａｎｇｈａｉ，２００８（４）：５６６０．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１１］　肖泽娟，程惠尔，周伟敏，等．空间发动机羽流场的试验研

究［Ｊ］．空气动力学学报，２００８，２６（４）：４８０４８５．

ＸＩＡＯＺｅｊｕａｎ，ＣＨＥＮＧ Ｈｕｉｅｒ，ＺＨＯＵ Ｗｅｉｍｉｎ，ｅｔａｌ．Ｅｘ

ｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｓｐａｃｅｔｈｒｕｓｔｅｒｐｌｕｍｅｆｌｏｗ

［Ｊ］．ＡｃｔａＡｅｒｏｄｙｎａｍｉｃａＳｉｎｉｃａ，２００８，２６（４）：４８０４８５．（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［１２］　肖泽娟，程惠尔，周红玲，等．高空羽流试验系统和压力场

的测量［Ｊ］．上海交通大学学报，２００７，４１（９）：１５４２１５４５．

ＸＩＡＯＺｅｊｕａｎ，ＣＨＥＮＧＨｕｉｅｒ，ＺＨＯＵ Ｈｏｎｇｌｉｎｇ，ｅｔａｌ．Ａｎ

ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｓｙｓｔｅｍｏｆｈｉｇｈａｌｔｉｔｕｄｅｐｌｕｍｅｆｌｏｗａｎｄｔｈｅ

ｐｒｅｓｓｕｒｅｆｉｅｌｄｔｅｓｔ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｈａｎｇｈａｉＪｉａｏＴｏｎｇＵｎｉ

ｖｅｒｓｉｔｙ，２００７，４１（９）：１５４２１５４５．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１３］　ＢＩＲＤＧＡ．Ａｐｐｒｏａｃｈｔｏｔｒａｎｓｌａｔｉｏｎｅｑｕｉｌｉｂｒｉｕｍｉｎａｒｉｇｉｄ

ｓｐｈｅｒｅｇａｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＰｈｙｓｉｃｓｏｆＦｌｕｉｄｓ，１９６３，６（１０）：

１５１８１５１９．

［１４］　ＧＥＯＲＧＥＪＤ．ＡｃｏｍｂｉｎｅｄＣＦＤＤＳＭＣｍｅｔｈｏｄｆｏｒｎｕ．

ｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｎｏｚｚｌｅｐｌｕｍｅｆｌｏｗｓ［Ｄ］．ＮｅｗＹｏｒｋ：

ＣｏｒｎｅｌｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２０００．

［１５］　程晓丽，毛铭芳，阎喜勤．小推力发动机高空羽流场数值模

拟［Ｊ］．空间科学学报，２００２，２２（３）：２６１２６７．
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ＣＨＥＮＧ Ｘｉａｏｌｉ，ＭＡＯ Ｍｉｎｇｆａｎｇ，ＹＡＮ Ｘｉｑｉｎ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ

ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｓｏｆａｓｍａｌｌｔｈｒｕｓｔｅｒｐｌｕｍｅａｔｈｉｇｈａｌｔｉｔｕｄｅ

［Ｊ］．ＣｈｉｎｅｓｅＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅ，２００２，２２（３）：２６１

２６７．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１６］　程晓丽，李明智，毛铭芳，等．高空羽流场的ＤＳＭＣ计算和

实验研究［Ｊ］．空气动力学学报，２００２，２０（１）：９１４．

ＣＨＥＮＧＸｉａｏｌｉ，ＬＩＭｉｎｇｚｈｉ，ＭＡＯＭｉｎｇｆａｎｇ，ｅｔａｌ．Ｅｘｐｅｒｉ

ｍｅｎｔａｌａｎｄ ｎｕｍｅｒｉｃａｌｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎ ｏｆａ ｈｉｇｈａｌｔｉｔｕｄｅ

ｐｌｕｍｅｆｌｏｗｕｓｉｎｇＤＳＭＣｍｅｔｈｏｄ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｅｒｏｄｙｎａｍｉｃａ

Ｓｉｎｉｃａ，２００２，２０（１）：９１４．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１７］　程晓丽，黄飞，苗文博．大推力发动机羽流效应的 ＤＳＭＣ

方法研究［Ｒ］．西安：中国力学大会，２０１３．

［１８］　唐振宇，蔡国飙．使用 ＮＳＤＳＭＣ耦合方法模拟发动机真

空羽流流动［Ｒ］．西安：中国力学大会，２０１３．

（编辑：陈　越）
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