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水下超声速过膨胀燃气射流的流场特性

张 春，郁 伟，王宝寿

（中国船舶科学研究中心 水动力学重点实验室，江苏 无锡 214082）

摘 要：为研究水下超声速过膨胀燃气射流的流场特性，在压力水筒中开展了大扩张比锥形喷管的固体

火箭发动机水下点火实验，并基于雷诺时均 Navier‑Stokes（RANS）方法和流体体积（VOF）模型进行数值求解，

分析了过膨胀燃气射流与水介质的相互作用过程。研究表明：超声速过膨胀燃气建立射流通道后，射流核心区

长度随喷管落压比的减少而减少；射流核心区剧烈振荡，表现为高频的膨胀和收缩，振荡频率随喷管落压比的

减小而增加，范围为 100~200 Hz；射流边界不断振荡，并伴随波系结构变化，当过膨胀程度较大时，激波进入喷

管使其发生流动分离现象，流动分离点周期性往复移动；分离区内压力脉动没有显著的特征频率，主要集中在

100~600 Hz的宽频带，锥形喷管水下流动分离的简易判据为喷管出口压力不低于环境背压的 0. 44倍。
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Flow field characteristics of underwater supersonic
over⁃expanded gas jet
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Abstract： To investigate the flow field characteristics of underwater supersonic over ‑ ex‑
panded gas jet， ignition experiment of solid rocket motors using conical nozzles with a large ex‑
pansion ratio was conducted in the pressure tank. Combined with numerically simulated results ob‑
tained by Reynolds‑averaged Navier‑Stokes（RANS）and volume of fluid（VOF）model， the in‑
teractions between over‑expanded gas jet and water were analyzed. The results showed that， the
over ‑ expanded gas jet formed a jet channel in the near depression area of the nozzle， and the
length of the core area of the jet decreased with the decrease of drop pressure ratio. Dramatic peri‑
odic oscillation changes occurred in the core area of the jet，which was specifically manifested as
the high ‑ frequency expansion and contraction process. The oscillation frequency increased with
the decrease of drop pressure ratio，within a range of 100-200 Hz. The boundary of the jet may
constantly oscillate， accompanied by the synchronous change of the shock wave structure. When
the degree of overexpansion was larger，the shock wave entered the nozzle to cause the flow sepa‑
ration phenomenon，and the flow separation point moved periodically and reciprocally. The pres‑
sure pulsation in the separation area presented the characteristic of high oscillation，but it had no
significant characteristic frequency， which was mainly concentrated in the broadband of 100-
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600 Hz. The simple criterion for underwater flow separation of conical nozzle is that the pressure
at the nozzle exit is not less than 0. 44 times of the back pressure.
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水下超声速燃气射流是固体火箭发动机燃烧

产物以超声速喷射进入水环境后形成的高湍动、

强瞬态动量射流。由于其在潜射导弹、火箭上浮

水雷等武器中的重要应用而受到各军事强国的高

度重视 [1]。一般而言，水下固体火箭发动机为获

得最佳膨胀性能，喷管可能会在较长航行包线内

处于过膨胀状态，高速、高温过膨胀燃气与水介质

相互剧烈作用，使流场结构显著复杂化。因此，关

于其流场特性的研究具有重要意义。

针对水下气体射流问题，众多学者开展了大

量研究。鲁传敬等 [2]提出了边界元简化方法，但

不能准确反映射流演化特征。黄楠等 [3]从理论角

度分析了水下超声速气体射流的线性稳定性。实

验研究方面，王宝寿等 [4]、汤龙生等 [5]、贾有军等 [6]

分别研究了推力矢量、燃气泡生长、压力波传播以

及尾流变化过程。施红辉等 [7]等则在冷射流方面

开展了很多有价值的研究，分析了气体射流的不

稳定机制。许昊等 [8]通过水洞实验探究了气体射

流诱导形成尾空泡的形态特征及其机理。随着计

算流体动力学（CFD）技术的快速发展，数值手段

得以广泛应用。Tang等 [9]模拟了水下超声速冷射

流。朱卫兵等 [10]就水下等温、热高速气体射流进

行了数值求解。张春等 [11]结合固体发动机水下点

火实验和数值模拟，揭示了燃气泡内部的剪切涡

环和激波胞格等结构。王利利等 [12]、张小圆等 [13‑14]

研究了超声速气体射流流场以及深水条件下垂直

气体射流结构，并分析了对推力特性的影响。侯

子伟等 [15]针对水下脉冲爆轰发动机的燃气射流问

题开展了研究。

超声速喷管中的流动分离是一种普遍而又重

要的气体动力学现象，常呈现出强烈的非定常与

非轴对称特性 [16‑17]。关于过膨胀喷管在空气环境

中出现的流动分离及其侧向载荷问题，国内外已

开展了大量的研究 [18‑19]。水下燃气流动分离特性

研究方面，潘哲等 [20]在压力水筒中进行了流动分

离实验研究。何淼生等 [21]开展了环喉型圆锥塞式

喷管的水下流动分离特性数值研究。权晓波等 [22]

则通过数值方法分析了喷管在水环境下发生流动

分离的非定常振荡特征。

为了进一步研究水下超声速过膨胀燃气射流

的流场特性，采用大扩张比锥形喷管建立过膨胀

射流流态，在压力水筒中开展了固体火箭发动机

水下点火实验，结合数值仿真，研究了过膨胀燃气

射流与水介质的相互作用过程，着重分析了燃气

泡形态特征、喷管近场流动结构以及过膨胀喷管

的水下流动分离特性。

1 实验系统与方法

水下燃气射流实验系统由压力水筒、加压设

备、固体火箭发动机、点火装置、高速摄像机、数据

采集以及测量系统等组成，见图 1所示。

压力水筒长为 8.5 m，内部直径为 2 m，筒内

设有均压腔，可通过加压设备调节水面压力来模

拟环境水深。采用锥形喷管建立过膨胀射流，喷

管扩张比为 14，喉部直径 Dt为 18 mm。为了获得

喷管壁面的压力分布，在其扩张段布设三个静压

测点，所在截面的扩张比分别为 4、6、9。为了便

于分析，测点名称定义为 PN1 ‑ 4At、PN2 ‑ 6At、
PN3‑9At，实验发动机照片如图 2所示。

实验发动机平衡压力约为 10 MPa，工作时长

约为 2 s。实验自变量为模拟水深H，对应了不同

的环境背压 pa、喷管落压比 e以及非计算度 n，见
表 1所示。利用等熵理论计算得到，当喷管落压

比达到 8.93时，喷管内正激波移动至出口处；落

压比为 112时，喷管处于完全膨胀状态。从表 1
可以看出，各实验工况下，喷管均处于过膨胀状

图 1 水下燃气射流实验系统

Fig.1 Experimental system of underwater gas jet
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态。随着水深的不断增加，过膨胀程度逐渐增加。

2 数学与物理模型

2. 1 控制方程和数值方法

针对水下超声速燃气射流问题，以雷诺时均

Navier‑Stokes方程组和流体体积模型为流体运动

控制方程，气相采用理想气体模型，液相采用不可

压缩流体模型，并以液相为目标相，建立数学物理

模型。连续方程、动量方程、能量方程、体积分数

输运方程分别如下：

∂ρm
∂t +

∂
∂xi ( ρm ui)= 0 （1）

ρm
dui
dt =-

∂p
∂xi
+ ∂
∂xj

é

ë

ê
êê
ê
ê
êμm ( ∂ui∂xj + ∂uj

∂xi ) ùûúúúú （2）

∂
∂t ( ρmE )+

∂
∂xi [ ui( ρmE+ p) ]= ∂

∂xi ( λeff ∂T∂xi )
（3）

∂
∂t (φw ρw )+

∂
∂xi (φw ρw ui)= 0 （4）

式中 t为时间；xi、xj 为坐标分量，ui、uj 为速度分

量；ρm、μm分别为混合相的密度和动力黏性，由体

积平均方法得到；p、T分别为流体压力和温度；E

为根据质量平均方法得到的混合相流体总能；λ eff
为有效热导率；φw、ρw 分别为液相介质的体积分

数和密度。

考虑到分离流的计算需要，采用切应力输运

（SST）k‑ω两方程封闭雷诺应力项。采用压力耦

合的半隐式算法（SIMPLE）对压力与速度进行解

耦 ，体 积 分 数 方 程 采 用 对 流 项 2 阶 迎 风 插 值

（QUICK）格式进行离散，其他控制方程采用 1阶
迎风格式离散。

2. 2 计算模型与边界条件

为节省计算成本，数值采用二维轴对称模型。

针对实验发动机建立如图 3所示的数值计算域，

长、宽分别为喷管喉部直径 Dt的 350倍和 200倍，

可以保证燃气射流的充分发展。计算域全部采用

四边形网格，对喷管壁面、喷口附近等区域的网格

进行加密。

边界条件设置方面，喷管入口为总压入口边

界，中心轴采用轴对称边界，喷管壁面为无滑移壁

面边界，水域远场为压力出口边界。初始时刻，喷

管内充满高温、高压燃气，外流场充满初始温度为

300 K的静止水介质。喷管入口总压和总温分别

由初始的 4 MPa、1 000 K在 30 ms内线性增加到

10 MPa、3 000 K，从而达到稳定状态。

2. 3 计算模型验证

实验在喷口正下方布置了压力测点，其与喷

管中轴线的距离约为 5Dt。以 H=30 m为例，给

出仿真与实验结果的对比曲线，如图 4所示。

从图 4可以看出，仿真与实验的结果较为吻

合，仿真结果基本反映出了该测点压力变化的主

要特征。首先，发动机点火后迅速出现了压力峰

值，这是因为喷管堵盖打开后的剧烈泄压过程对

周围流场产生了扰动，喷管近场由此出现压力

峰。其次，随着燃气泡的膨胀，压力会大幅度降

低后再回升，t=10 ms时刻压力值约为 0.2 MPa，
而后上升到约 0.8 MPa，压力波动幅度高达 4倍。

最后，射流完全建立后，测点压力在环境背压附

近剧烈振荡。在 40~160 ms的时间段内，仿真与

图 2 实验发动机照片

Fig.2 Photograph of experimental motor

表 1 水下超声速过膨胀燃气射流参数

Table 1 Parameters of underwater supersonic
over⁃expanded gas jet

测点

1

2

3

H/m

10

30

50

p a/MPa

0. 2

0. 4

0. 6

e

50

25

17

n

0. 40

0. 20

0. 14

图 3 数值计算域与网格

Fig.3 Computational domain and mesh
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实验获得的测点压力方均根分别为 0.400 5 MPa
和 0.401 9 MPa，两者较为接近。频域特性方面，

仿真与实验的振荡频率范围分别为 0~300 Hz和
0~450 Hz。因此，本文的仿真模型可用于定性分

析水下过膨胀燃气射流的流场特性。

3 结果与讨论

3. 1 燃气泡形态特征及其演化规律

高速燃气喷射进入静水介质后会形成燃气

泡。射流充分发展后，实验拍摄的燃气泡如图 5
所示，时间段为 0.5~2.0 s。为了比较燃气泡随水

深变化的一般规律，对该时间段内的瞬态图像采

用时间平均方法处理，获得了相应的燃气泡平均

形态。

从图 5可以看出，发动机排出的大量燃气介

质被水介质包裹。出口燃气携带动量在喷口近场

区域形成射流通道，射流动量主要沿该通道向下

游传递。由于高温燃气光谱辐射效应的影响，靠

近喷口的射流通道呈现出发光尾焰，尾焰下游可

看到大量气泡。根据等熵理论可知，过膨胀射流

出口为压缩波系，射流出口气体温度较高。因此，

实验照片中的明亮区域基本能代表射流核心区。

实验中，喷管进入超临界状态后，射流通道中的发

光尾焰部分未出现断裂现象。对于同一工作水

深，在 0.5~1.5 s，发动机总压平稳，但由于高速燃

气剪切作用等因素影响，尾流一直发生小幅震荡。

在 t=2.0 s时刻，发动机总压开始下降，喷管实际

落压比和喷流动量降低，燃气泡核心区长度大幅

度减少。此外，从平均形态也可看出，随着工作水

深的不断增加，射流受水体的压缩作用逐渐增强，

射流核心区长度不断变小。

图 4 仿真与实验结果对比曲线

Fig.4 Comparison curve between experimental and
simulation results

图 5 水下燃气射流瞬时形态和时均形态

Fig.5 Instantaneous and time averaged forms of underwater gas jet
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水下过膨胀燃气射流具有强烈的非定常特

性。为了直观显示射流的振荡过程，对实验照片的

红、绿、蓝三个颜色通道分别设置阈值，过滤灰暗

区域后，得到相应的明亮尾焰。图 6给出了水下

燃气射流核心区的膨胀和收缩过程，其中 t1、t2、t3
分别为各工况下射流典型振荡周期的起始时刻。

从图 6可以看出，水下过膨胀燃气射流充分

发展后，射流核心区会发生剧烈的周期性振荡变

化，具体表现为膨胀和收缩。对比不同水深工况

可知，随着工作水深的增加，射流振荡频率逐渐增

加，说明射流的不稳定性随过膨胀程度的增加而

增加。各实验工况中，射流核心区形态的振荡频

率主要集中在 100~200 Hz。对于水下燃气射流

而言，射流核心区高频振荡会伴随着喷管近场区

域压力、速度等流动变量的振荡。喷管落压比是

影响超声速射流流动的重要参数，因此，射流核心

区高频振荡的主要诱导原因是喷管实际背压不断

变化。这对发动机的水下工作性能产生重要影

响，也是与其在空气环境中工作时的重要区别。

对于充分发展的水下燃气射流，受限于压力

水筒观察窗尺寸以及高温燃气光谱辐射等因素的

影响，实验并不能准确获得喷管近场区域内的燃

气泡形态。为了研究气液相互作用过程相界面的

演化规律，采用数值方法获得了燃气泡形态，典型

时刻下的仿真结果如图 7所示，图中 φ为气相的

体积分数。

从图 7可以看出，燃气射流推动水介质迅速

向四周扩展后，在喷管出口形成径向尺寸与喷管

出口直径相当的射流通道。对比同一时刻的燃气

泡形态可知，燃气泡体积随喷管落压比的减小而

减小。在射流剪切、动量传递以及水介质惯性约

束等因素的综合作用下，气液界面拓扑结构不断

变化，喷管下游局部区域出现颈缩、胀鼓等现象，

其中 50 m水深工况下尤为明显。对于水下过膨

胀燃气射流而言，随着喷管过膨胀程度的增加，气

图 6 水下燃气射流核心区膨胀和收缩过程

Fig.6 Expansion and contraction process of underwater
gas jet core

图 7 典型时刻下的燃气泡形态仿真结果

Fig.7 Simulation results of gas bubble shape at typical moments
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液界面非定常运动（颈缩、胀鼓等）产生的扰动会

更加靠近喷口，对射流边界和波系结构的影响也

更加显著，从而更容易造成喷口区域的压力振荡，

对发动机推力造成不利影响。

3. 2 喷管近场流动结构与射流振荡特性

喷管近场区域的流动结构与发动机工作性能

密切相关。为了定性比较不同过膨胀程度的燃气

射流流动结构，并分析水环境与空气环境下射流

结构的不同，给出 t=100 ms时刻的流场图，见图

8所示，其中H=0 m为地面工况，x ∗、y ∗是以喉部

直径 Dt无量纲化的坐标，Ma、T分别为马赫数和

温度。

从图 8可以看出，燃气射流流场中有两个不

同的边界，即两相不同介质构成的相边界和超声

速燃气形成的射流边界。相边界是不同介质引起

的密度间断面，而射流边界是剪切层引起的速度

间断面。对比流场图中声速线与相边界的位置可

知，当发动机工作于空气环境时，喷管近场区域内

的射流边界与相边界基本重合。而在水介质环境

中，射流边界被相边界包络在内，且两者密切关

联。这说明水环境对燃气射流流动结构的影响要

大于空气环境。空气环境中，高温燃气火焰很长，

射流超声速段长约为 60Dt。在水环境中，由于水

介质的挤压和约束，射流超声速段长度明显降低，

高温燃气主要集中在 20Dt的轴向范围。此外，随

着工作水深的不断增加，射流超声速段长度不断

减少，即射流核心区变小，这与实验获得的结论是

吻合的。

图 8 t=100 ms时刻的超声速燃气射流流场图

Fig.8 Flow filed graph of supersonic jet at t=100 ms
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从实验可知，水下过膨胀燃气射流具有强烈

的非定常振荡特征。以 50 m水深工况下的某个

典型振荡过程为例，给出喷管近场区域与中心轴

线的压力分布，如图 9所示，其中 t0为初始时刻。

从图 9可以看出，在射流振荡过程中，伴随着

燃气泡的不断演化，喷管近场区域的压力分布及

其存在的复杂波系结构剧烈变化，表明射流核心

区内流动具有高度的动态不稳定特性。燃气泡局

部区域出现了颈缩和胀鼓现象。这两种现象通常

是相继发生的，即下游出现颈缩后，上游一般会出

现胀鼓。其主要原因是，燃气泡发生颈缩后，射流

流通面积减小，在截流的作用下，流动受到阻滞后

提高了局部压力，上游随之发生胀鼓现象，见图中

箭头表示。

发动机喷口压力分布是射流的出流环境，伴

随着喷管近场区域压力的振荡，喷管的实际过膨

胀程度会随之改变。从喷管中轴线上的压力分布

情况可知，随着射流向下游发展，在距喷口约

10Dt范围内的压力剧烈变化，而后压力逐渐与环

境一致。发动机喷管始终处于超临界状态，说明

喷口处的动量射流通道没有断裂。射流通道没有

被高背压水介质挤压断裂，其主要原因是波系结

构对射流压力场的调制作用，这改变了喷管近场

区域的压力分布。当喷流压力低于环境压力一定

程度后，激波进入到喷管使其发生流动分离现象，

射流核心区发生收缩的同时，也提高了喷流出口

压力。当喷流压力高于环境压力后，激波则向喷

口方向移动，射流核心区则向下游膨胀。这是一

个周期性的动态过程，即射流核心区高频的膨胀

和收缩现象，与实验结果是相吻合的。

为了进一步分析射流的振荡特性，图 10给出

了喷管壁面的压力分布曲线，其中 p∗是以燃烧室

总压 pc无量纲化后的壁面压力值。

从图 10可知，由于喷管附面层内气流动能不

足以克服激波前后的逆压梯度，喷管在严重过膨

胀状态下发生了流动分离现象。对于分离点前的

流动，压力随喷管扩张比单调递减，且不受分离区

及下游流场波动影响。分离点后的压力则在分离

激波作用下逐渐上升到接近环境压力。对于流动

分离点位置，从 t0时刻开始，分离点开始向喷管内

图 9 典型射流振荡过程的流场压力分布

Fig.9 Pressure distribution of flow field in a typical jet oscillation process

图 10 典型射流振荡过程的喷管壁面压力分布曲线

Fig.10 Pressure distribution curve on nozzle wall in a
typical jet oscillation process
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推进；到 t0+4 ms时刻，分离点推移到最小喷管扩

张比附近；而后分离点向外推进，流动分离点呈现

推进‑返回的振荡特征。因此，伴随着喷管出口流

场压力分布的不断变化，流动分离点在喷管内沿

扩张段周期性往复移动。

3. 3 喷管水下流动分离特性与工程判据

由于仿真时间尺度较小，且对分离激波诱导

压力振荡的强瞬态现象采用雷诺时均假设，可能

会带来计算误差。因此，为了较好地反映喷管水

下流动分离的一般规律，本小节主要基于实验结

果展开分析。取 0.5~1.5 s内的实验数据，并根据

燃烧室总压 pc无量纲化，得到喷管扩张段壁面测

点压力随时间的变化曲线，如图 11所示。其中

PN1‑4At、PN2‑6At、PN3‑9At为分喷管壁面上的

压力测点，Pa为水面上的远场压力测点。

从图 11可以看出，各水深环境下的 PN3‑9At
测点压力均低于环境背压，说明喷管处于过膨胀

工作状态。由等熵理论可知，超声速流动膨胀加

速会伴随压力的不断降低。因此，当工作水深小

于 30 m时，高温燃气在 PN3‑9At测点前都处于超

声速流动区域。由于超声速流动中扰动不能前传

的原因，该区域内压力变化平稳，不受喷管出口下

游射流振荡影响。当环境背压高于喷管壁面静压

图 11 喷管壁面测点压力随时间变化曲线

Fig.11 Curve of pressure at measuring points on nozzle
wall with time

过多时，燃气会从壁面发生流动分离，这一点可从

50 m水深下的测点压力曲线明显看出。在该水

深环境下，PN2‑6At测点压力变化平稳，而 PN3‑
9At测点压力出现了高频、高幅值脉动特征，且压

力平均值大幅度高于 PN2‑6At测点，说明燃气没

有沿扩张段壁面继续膨胀加速。

PN3‑9At测点压力的脉动幅度高达平均值的

30%左右，最大值接近水深环境压力。对各水深

下 PN3‑9At测点的压力脉动值进行频谱分析，均

一化后的幅值谱如图 12所示。从图 12可以看

出，当 PN3‑9At测点没有发生流动分离时，其压

力变化平稳，基本没有压力脉动特征；而当 PN3‑
9At测点位于流动分离区域后，其压力脉动的频

谱非常杂乱。这说明喷管内流动发生分离后，气

流会变得特别不稳定，湍流脉动效应更强。从压

力脉动的频率特性来看，分离区内压力脉动没有

显著的特征频率，而是主要集中在 100~600 Hz
的宽频带。

图 12 PN3‑9At测点压力幅值谱曲线

Fig.12 Amplitude spectrum curve of pressure at
measuring point PN3‑9At
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基于准定常假设分析喷管壁面压力随扩张比

ξ的变化规律，即对 0.5~1.5 s时间段内的测点压

力取算术平均，并与等熵理论解对比，如图 13所
示。从图 13可以看出，各水深工况下，当测点位

置没有发生分离时，其静压值基本是在等熵线附

近的。而喷管一旦发生流动分离后，分离区内的

壁面静压值就会大幅度偏离等熵线。为了定性分

析喷管的流动分离位置，基于前文对分离后压力

分布特性的数值分析，给出了假设的趋势线，即流

动分离点位于 PN2‑6At测点和 PN3‑9At测点之

间，而后压力逐渐上升到环境背压。

在水深为 30 m的工况下，实验获得了喷管壁

面由附着状态转变至流动分离状态过程的压力特

征，如图 14所示。从图 14可以看出，在 1.65 s后
燃烧室压力开始下降，PN3‑9At测点压力随之出

现脉动特征，说明该位置开始发生流动分离，压力

并没有直接跃升至环境背压附近，因此可以判断

出分离点就在该点附近。借鉴喷管在空气环境中

发生流动分离现象的判据表达方式，锥形喷管水

下流动分离的工程判断准则为喷管出口压力不低

于环境背压的 0.44倍。

4 结 论

利用大扩张比锥形喷管建立过膨胀流态，在

压力水筒中开展了固体火箭发动机水下点火实

验，并基于 RANS方法和 VOF模型进行数值模

拟，研究了水下超声速过膨胀燃气射流的流场特

性，可以得到以下一些结论：

1）超声速过膨胀燃气建立射流通道后，射流

核心区长度随喷管落压比的减少而减少。

2）水下超声速过膨胀燃气射流的流场处于

高度动态不稳定状态，射流核心区剧烈振荡，具体

表现为高频的膨胀和收缩，振荡频率随喷管落压

比的减小而增加，范围为 100~200 Hz。
3）射流边界不断振荡，并伴随波系结构变

化，当过膨胀程度较大时，激波进入喷管使其发生

流动分离现象，流动分离点在喷管扩张段内周期

性往复移动。

4）分离区内压力脉动没有显著的特征频率，

主要集中在 100~600 Hz的宽频带，锥形喷管水

下燃气流动分离的简易工程判据为喷管出口压力

不低于环境背压的 0.44倍。
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