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运载火箭贮箱增压消能器流场数值仿真方法研究
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(1.北京航空航天大学宇航学院,北京102206;

2.北京宇航系统工程研究所,北京100076)

摘 要:在液体运载火箭贮箱的入口,通常采用增压消能器对贮箱增压气体进行均流、减速,
使增压气体平稳、缓慢地降落在推进剂液面上。增压消能器通常由多层筛网、导流锥、扩容腔

等部件组成。根据美国NASA的半人马座火箭采用的喇叭口消能器结构和参数,使用计算流体

力学 (CFD)方法对该种喇叭口形消能器的稳态工作过程进行了数值仿真,获得了消能器工作时

的内部流场。通过与美国Lewis中心的消能器试验数据对比,发现仿真结果与试验结果吻合,验

证了仿真方法的正确性。研究表明:消能器内部的一级筛网是产生能量损耗的主要来源,设置

容腔及增大流通面积能有效降低气体的流动速度,多层筛网对均匀气体分布起到很好的效果。
本文应用的流场仿真方法可以推广至其他类型的消能器,为增压消能器的选型、优化设计起到

参考作用。
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ResearchonNumericalSimulationMethodofDiffusersin
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Abstract:Atinletsofliquidlaunchvehicles􀆳tanks,diffusersareusedtoreducethevelocityand
improveuniformityofthepressurizedgas,aimingtomakepressurizationsmoothandsteady.Dif-
fusersarecomposedofscreens,diversionconesandlargecavities.Basedonthestructureandpa-
rametersofthediffuserofNASA􀆳sCentaurrocket,thisresearchusedComputationalFluidDy-
namics(CFD)andcompletedthenumericalsimulationofitssteadyworkingprocess,andthus,

theinternalflowfieldwasexplored.Goodagreementswereobservedbetweenthecurrentnumeri-
calsimulationandexperimentaldataaccordingtotheliteratureofLewisCenter,whichexplained
thatthenumericalsimulationmethodwascorrect.Theresearchrevealedthatthefirstscreenwas
themainsourceofenergyloss,settingthecavityandincreasingtheflowareacouldeffectivelyre-
ducethepressurizedgasvelocity,andthemulti-layerscreenplayedagoodjobinmakingthegasu-
niform.Thenumericalsimulationmethodcanbeappliedtootherkindsofdiffusers,andthere-
sultscanbepotentiallyusedformodelselection,designandoptimizationofdiffusers.
Keywords:Liquidlaunchvehicles;Pressurizationsystem;Diffuser;Numericalsimulation

􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇



第1期 运载火箭贮箱增压消能器流场数值仿真方法研究

0 引言

在液体运载火箭工作过程中,贮箱内的液体

推进剂会源源不断地供给发动机。随着贮箱内液

面逐渐下降,以及飞行时过载、热交换等变化带

来的影响,导致气枕压力不断降低,为满足推进

剂的正常供应及贮箱结构的内压要求,必须对贮

箱气枕进行气体补充。增压气体的来源一般是高

压气瓶或发动机,其流出速度大、动能高,若直

接喷入贮箱气枕空间,会造成推进剂液体飞溅和

晃动,对贮箱的工作过程造成不利影响,因此对

增压气体进入贮箱的过程进行合理约束和控制十

分关键[1]。

20世纪70年代,NASA针对半人马座火箭的

液氢贮箱的增压系统设计了喇叭口形增压消能器

并进行了整机试验。试验数据表明,在贮箱入口

设置带有多层筛网和扩容结构的喇叭口形增压消

能器,能有效降低增压气体速度,并使其均匀地

注入气枕[2]。2014年,李克诚[1]运用 CFD 软件

Fluent对喇叭口形、直筒形、多重筛网形等6种

增压消能器进行了数值仿真及结构优化,发现挡

板、扩 容 腔 等 结 构 起 到 了 阻 流、降 速 作 用[3]。

2016年,张晓颖等[3]设计了莲蓬状的低温贮箱回

流消能器并完成数值仿真,发现莲蓬状装置能分

散束流,达到减速和均流的效果,但并未用实物

试验验证。
在现役的大型液体运载火箭贮箱入口,通常

设置喇叭口形增压消能器,其结构组成与 NASA
半人马座采用的消能器大致相同[4]。为了更好地

了解消能器内部的流动过程,本文针对喇叭口形

增压消能器,进行CFD数值仿真和分析,得到消

能器的工作性能,并与 NASA 的试验数据对比,
提出一套可推广至其他类型消能器的仿真方法,
为增压消能器的设计和优化研究提供参考。

1 物理模型

NASA在1972年采用的半人马座火箭贮箱增

压消能器[2],如图1所示。利用Pro/ECREO建

立三维模型如图2所示。

图1 NASA半人马座液氢贮箱增压消能器[2]

Fig.1 NASA􀆳sCentaurhydrogentankpressurizingdiffuser[2]

图2 增压消能器Pro/ECREO三维模型

Fig.2 The3DmodelofthediffuserinPro/ECREO

  该喇叭口形消能器安装在贮箱入口中心,由

入口导管、锥形分流筛、三层分流孔板和锥形外

壳组成。入口导管直径为25.4mm,喇叭口出口

直径为304.8mm,锥形筛网和三层分流孔板的开

孔率 面积开孔率β=
A开孔

A总

æ

è
ç

ö

ø
÷,如表1所示。

表1 增压消能器分流筛网和孔板尺寸

Tab.1 Thesizespecificationofscreensandpored

platesofthediffuser

圆孔所在位置 开孔数量/个 开孔直径/mm 面积开孔率/%[2]

锥形分流筛 128 3 14.6

第1层分流孔板 56 6 32.8

第2层分流孔板 337 6 48.5

第3层分流孔板 302 6 18.5
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  考虑到建模和数值仿真计算效率,本文将原

模型做了适当简化:

1)分流筛、分流孔板为3mm厚的钢板,并

按同心圆规律均匀分布通孔。各层筛网和孔板的

面积开孔率参考美国Lewis中心消能器数据[3],考

虑到 工 程 实 际,锥 形 分 流 筛 面 积 较 小,采 用

ϕ3mm的圆孔;3层分流孔板的面积较大,采用

ϕ6mm的圆孔。开孔数量依据开孔率和面积推算

得到。

2)因入口导管和外壳的厚度对流场影响较小,
将入口导管、锥形外壳处理成无厚度壁面。

3)为模拟增压消能器在贮箱内部工作的真实

环境,在消能器外围建立贮箱壁和液面,贮箱上

半部分是半径为963mm的球形,消能器出口距离

液面450mm,如图3 (a)所示。为方便对出口流

场的分析,在消能器出口设置虚拟面,如图3 (b)
所示。

4)考虑到喇叭口形消能器及贮箱是三维轴对

称结构,为减少网格数量,在不影响计算准确度

和精度的情况下提高计算速度,将建立好的全尺

寸模型切割为1/8模型,如图3 (b)所示,并以

1/8模型划分网格并进行计算。
增压气体在消能器内经历的过程大致如下:

从消能器入口导管进入,在内部流经分流锥、几

级筛网、扩容腔等分部件,最后从消能器出口流

向推进剂液面。因此可将入口导管作为上游入流

边界,推进剂液面作为下游出流边界。
增压气体流过消能器,会产生压力损失,不

考虑流动过程中的热交换,认为增压气体经历的

是定常可压缩绝热不等熵流动。

(a)流场整体1/8三维模型

(b)消能器局部

图3 增压消能器内外流场1/8三维模型

Fig.3 The1/83-Dmodeloftheinternaland

externalflowfieldofthediffuser

2 数值仿真方法

2.1 数学模型

研究对象为消能器复杂结构内增压气体的稳

态流动过程,控制方程中的连续性方程、动量方

程和能量方程可参考相关研究[5-6]。连续性方程无

质量源项变化,能量方程无能量源项变化,动量

方程不考虑气体重力。除此之外,还需补充完全

气体状态方程。

2.2 数值方法

采用CFD软件Fluent对增压气体流动过程进

行仿真计算。增压气体为单相完全气体,流动速

度较低,因此采用基于压力的分离式求解器,对

于压力-速度求解采用SIMPLE算法,使用Realiz-
ablek-ε湍流模型研究消能器稳态工作过程,故采

用定常解法。因研究主体是消能器内部流场,所

以在整个流域的出口面上忽略气液两相作用。在

计算前期使用软件推荐的松弛因子以提高计算稳

定性,后期将松弛因子设为0.1~0.5以提高计算

精度。收敛精度为软件默认值,连续性、动量、
能量项残差精度分别为10-3,10-5,10-7。

依据NASA的研究报告[2],给出计算域的入

口边界和出口边界条件,如表2所示。忽略气体

与外界热交换,故壁面设置为标准绝热壁面,粗

糙度为0.0005m。虚拟面设为interior类型。因

1/8分割产生的两个侧面设为interface类型,旋转

周期边界条件。
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表2 数值仿真的出、入口条件

Tab.2 Theexitandinletconditioninnumericalsimulation

增压介质 入口条件 出口条件

氢气
质量流量0.035kg/s,

温度262K
总压174kPa

2.3 网格设计

使用ICEMCFD软件进行模型网格划分。喇

叭口形增压消能器内部有多层分流筛,平均每层

分流筛都有数以百计的筛孔,若采用三维结构网

格,则需要对每一个筛孔分别进行分割、划分网

格节点,将耗费大量时间。而且消能器内流场存

在拐角、尖锐区域,形状不规则,更适合用三维

自动网格。
但三维自动网格也存在缺点,针对它的不足,

结合喇叭口形增压消能器模型,进行以下改进:

1)消能器流场采用四面体网格,但在壁面处建

立四棱柱边界层网格,模拟流体与壁面接触时产生

的附面层,以解决三维自动网格不能很好地处理壁

面黏性问题的缺点。如图4所示,在消能器的圆锥

侧壁面处生成了四棱柱网格,以捕捉流体与壁面摩

擦的细节。因为小孔数量大而尺寸小,设置边界层

网格将导致网格质量下降且数量增多,无法高效计

算,故小孔内部未严格划分边界层网格。

图4 增压消能器壁面附近的棱柱网格和筛网小孔附近网格

Fig.4 Theprismmeshnearthediffuser􀆳swallandthe

meshnearthescreen􀆳shole

2)在几何尺寸较小的区域和需要高精度计算

的区域进行网格加密,在几何尺寸较大的区域和

远离消能器内部流场的区域采用相对粗放网格,
以解决三维自动网格的几何填充效率较低的缺点,
在不影响计算准确性的条件下减少网格数量,提

高计算效率。如图4所示,消能器筛网的小孔附

近网格尺寸小,网格分布较密。第二层筛网的一

个小孔轴向网格数约为6,截面直径网格数约为40
(对应小孔直径ϕ=6mm,高度h=3mm)。如图5
所示,计算域划分为消能器内部流场 (红色区域)
和消能器外部流场 (绿色区域),最大网格尺寸分别

设置为10,20,图中也给出了分流筛网的俯视图。
内部流场流动复杂,细化网格以捕捉流动细节,外

部流场较均匀,粗化网格以减少网格数量。

图5 贮箱内的增压消能器流场网格和分流筛网的俯视图

Fig.5 Themeshofflowfieldofthediffuserinthetank

andverticalviewofthescreen

3)一些几何特征为次要特征,为提高网格精

度,对几何模型进行适当简化。如图6所示,在

第一层分流孔板,出现了因1/8切割而留下的流通

面积极小的筛孔,自动体网格生成时会在此处产

生质量较差的网格,降低计算精度。此处的小流

通面积筛孔并非研究的主要几何特征,所以采取

填补的方式将其去除,以提高网格质量。

2.4 网格无关性验证

为分析网格数量对计算结果准确度的影响,
针对同一几何模型,在入口、锥形分流筛、分流

孔板、出口处适当加密网格[7],分别采取数量为

62万、80万、104万、125万的网格进行计算,
选取入、出口马赫数及整体压力损失作为监测对

象,结果如表3所示。不同网格的数值仿真结果

如图7所示。结果表明,80万、104万、125万这

3套网格的计算结果一致,最大相对偏差不超过

10%,而62万网格计算结果与另3套网格计算结

果相对偏差高达25%,精度降低,因此计算应采

用80万以上的网格。
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(a)修补前

(b)修补后

图6 几何修补对比图

Fig.6 Thecomparisonofthemodelbeforeand

afterthegeometricrepairing

表3 网格无关性验证结果

Tab.3 Theindependenceverificationofthemesh

网格数量 M/万
入口马赫数

Main

出口马赫数

Maout

整体压力损失

Δp/kPa

62 0.3425 0.0058 17.785

80 0.3285 0.0049 23.864

104 0.3332 0.0046 22.212

125 0.3339 0.0048 20.524

(a)入、出口马赫数随网格数的变化

(b)总压损失随网格数的变化

图7 不同网格的数值仿真结果

Fig.7 Resultsofnumericalsimulationwithdifferentmesh

3 计算结果及分析

采用数量为125万的网格进行计算,在Intel
(R)Xeon (R)CPUE5-26500@2.00GHz支撑

下,计算收敛需大约72h。计算结果表明:消能

器出口的面平均马赫数为0.004786,不均匀指数

0.7464 (不均匀指数越接近1,该物理量分布越均

匀),降 速 比 例 达 到 98.5%,整 体 压 力 损 失 为

20.524kPa,占入口总压的11%。NASA在1972
年的全尺寸整机试验测得消能器出口马赫数不超

过0.1[2],仿真结果与之吻合,证明数值仿真方法

的正确性。

(a)密度

仿真结果如图8所示。结果表明,增压气体在

经过入口导管、锥形分流筛和三层筛网后会产生

能量损失,而设计要求则是尽量降低此损失,从

而降低对增压气源压强的要求。图8 (d)表明,
增压气体在经过锥形分流筛后产生了大约20kPa
的总压损失,占整个损失的92.9%。由此可见,
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(b)马赫数

(c)静温

(d)总压

图8 仿真结果云图

Fig.8 Thecontourofsimulationresults

增压气体首先接触到的一级分流筛是产生总压损

失的主要来源。这是因为,总压损失与流体速度

的平方成正比。图8 (b)表明,消能器入口的增

压气体速度高,马赫数高达0.3~0.4,所以最先

接触增压气体的分流部件会产生巨大的总压损失。
因此在设计消能器时,应优化第一层分流结构,

使总压损失系数尽可能小,降低总压损失。
分流孔板是消能器的核心部件,气体在入、

出分流孔板上小孔时经历的是流通面积突缩、不

变以及突扩的流动,如图9所示。开孔率在10%
~50%的分流孔板使气体的流通面积急剧减小,
因此气体经过小孔时的速度急剧增大,小孔产生

的总压损失也急剧增大。当气体马赫数达到0.3以

上将对流场带来气体的可压缩影响:气体密度随

着速度的增大而增大。整个流域的气体密度在

0.16~0.169kg/m3 范围内变化。过小的开孔率会

带来巨大的局部损失,过大开孔率的孔板无法起

到降速、均流的效果,因此在设计消能器时,孔

板开孔率以20%~30%为宜。

图9 小孔局部速度云图

Fig.9 Thelocalvelocitycontourofholes

设置消能器的主要目的之一是分散来自高压

气源的束流,使其均匀、大面积地降落到气枕上。
增压消能器内部轨迹图如图10所示。图10 (a)
表明,倾斜的锥形分流筛分散了气体的流向,使

其一部分流入锥形分流筛包裹的内部空间,一部

分直接流向一级分流孔板;每级分流孔板的开孔

率不相同,开孔相互错落,迫使原本集中的束流

改变流动方向,向远离束流的方向分散流动,达

到均匀的效果。因此可以在入口导管下游设置分

流装置,例如分流锥、分流叶片,在设计分流孔

板时应尽可能使相邻两层孔板的开孔相互错开,
达到均匀流场的效果。

当密度不变时,流体速度随流通面积的增大

而减小。图10 (b)表明,气体经过分流孔板后被

迫改变流动方向,因此在容腔内形成漩涡,增加

了气体分子之间的摩擦以及气体与壁面之间的摩
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(a)入口处

(b)容腔处

图10 增压消能器内部迹线图

Fig.10 Thepathlineinthediffuser

擦,产生能量损耗的同时也使气体速度从25m/s
降低到10m/s。若只扩大流通面积而无分流孔板,
则气体束流仍以较小的开口角度向前扩散,出口

处的束流核心区速度较高,降速比例仅为20%[1]。
因此在设计消能器时,可配套设置多层分流孔板

和大体积容腔,达到降低气体速度的效果。

4 结论

  本文使用CFD技术,通过建立1/8轴对称模

型和非结构体网格,实现了美国半人马座火箭液

氢贮箱采用的喇叭口形增压消能器稳态工作过程

的数值仿真,得到了增压气体在消能器中的流动

规律和消能器各部件的工作特点和性能,较好地

预测了消能器的工作性能,所采用的数值方法可

为增压消能器的设计与改进提供参考。仿真结果

还表明:

1)增压气体在消能器内流动会产生压力损失,
一级分流筛网或孔板是产生总压损失的主要来源。
优化设计时,应重点考虑一级节流结构,以减少

压力损失。

2)设置分流锥能改变气体流动方向,从而分

散原本集中的束流。

3)配套设置大流通面积的容腔和多层分流孔

板能起到降低气体速度、均匀流场的效果。
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