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发动机喷流干扰对底部热环境影响研究

王 迅

(中国运载火箭技术研究院空间物理重点实验室,北京100076)

摘 要:发动机底部热环境的准确预示是小型运载火箭研制的关键环节。为提升对小型运载器

底部热环境的认识,开展了发动机喷流干扰对底部对流加热影响的研究。首先,采用计算流体

力学方法,开展了发动机喷流流动的数值计算研究,分析了飞行高度、发动机开关机、飞行攻

角对底部对流加热的影响;然后,从流动机理出发,提出了一种降低底部对流加热的外形优化

方法;最后,根据飞行试验测量结果,讨论了底部加热的主要来源。
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Abstract:Accuratepredictionofenginebottomaeroheatingenvironmentisakeyprobleminthe
designofsmalllaunchvehicles.Inthispaper,thecharacteristicofheatingenvironmentonengine
bottomisinvestigated.First,aserialsofnumericalsimulationsareconductedtosimulatetheflow
fieldonthelaunchvehicle'senginesandrearsection,analyzingtheinfluenceofheight,angleofat-
tackandjetofengine.Amethodforbottomheatmitigationisproposedbasedonflowproperty.
Finally,themainsourceofheatingisdiscussedbasedontheflighttestdata.
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0 引言

中国航天经历了60余年的发展,具备发射近

地轨道、太阳同步轨道、地球静止轨道等多种轨

道不同量级载荷的能力[1]。近年来,随着商业航

天、军民融合的蓬勃发展,国内外多型小型运载

器的研发呈现呼之欲出的态势[2]。作为火箭的心

脏,发动机是提供推力,保证火箭系统运载能力

的核心。对于小型火箭发动机,喷管喷出的高温

燃气向尾部膨胀,随着高度上升,环境压力逐渐

降低,喷流膨胀角逐渐增大,燃气边界与火箭外

流可能形成局部气流反卷,形成对流加热[3]。火箭

发动机燃气温度较高,液体火箭发动机燃气中的

CO2 和H2O等极性分子有较大的热辐射能力,可

对底部形成辐射加热[4];固体发动机尾焰含大量固

体粒子,辐射加热明显高于液体火箭发动机[5]。底

遮板、尾罩等多个部位均处于尾部喷流加热的影

响范围内。火箭底部加热问题历来是火箭技术的

一个难点,对底部热环境估计不足,热防护措施

不到位会给底部设备的安全性带来严重威胁,甚

至导致发射任务的失败;而估计余量过大会增加

设备质量,降低发射效率[6]。
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针对发动机喷流引发的对流加热问题,国内

外学者均进行了相关研究工作。Negishi等[7]针对

日本H-IIA火箭开展了主发动机与助推器发动机

底部气动热环境仿真,使用CFD数值模拟和P1辐

射模型分别评估了对流和辐射加热,并指出了仿

真结果与遥测结果存在明显差异。杨学军等[8]分

析了固体火箭尾舱热环境特点,提出了一种线性

化热学参数的单介质模拟方法预示固体尾舱对流

热环境。周志坛等[9]结合液体运载火箭底部飞行

试验数据,验证了使用CFD方法和离散坐标法对

底部对流和辐射加热预示的有效性。吕俊明等[10]

对火星进入气体辐射加热的研究进展进行了总结

分析。
为进一步提升对小型运载火箭底部热环境的

认识,本文结合数值计算分析及飞行试验结果,
开展了底部对流加热相关研究。首先,分析了典

型流动状态下,发动机喷流流场结构及底部对流

加热的影响因素;然后,从流动机理出发,提出

了一种降低底部对流加热的外形优化方法;最后,
结合飞行试验结果,对底部加热的来源进行了初

步分析。

1 底部对流加热评估方法

本文使用计算流体力学方法开展流动仿真。
采用有限体积法求解积分形式的三维可压缩 N-S
方程。空间无黏通量使用Roe格式离散[11],黏性

通量采用中心差分格式进行离散,时间离散采用

隐式格式[12]。计算中采用量热完全气体假设。计

算使用结构化网格,为准确获得壁面对流加热,
壁面首层网格壁面法向高度为1×10-6m。计算域

含整箭体外形,并根据几何特征尺度进行适当简

化,经过试算保证尾流区域网格范围可涵盖尾部

流场特征。发动机喷流计算网格表面特征如图1所

示。喷管出口燃气比热比及气体常数分别为1.18
和286J/(kg·K)。为考虑燃气介质与空气的差

异,计算中将燃气喷流等效成空气喷流,喷流入

口取为发动机喉道,参数为压力5.8MPa,速度为

1059.7m/s,密度为5.87kg/m3。各物面均采用

300K壁温,不考虑内部结构传热。
按照典型特征选择了如表1所示的条件开展数

值仿真。仿真中仅考虑对流加热,暂未考虑高温

气体辐射的影响。

图1 发动机壁面网格

Fig.1 Surfacegridonwalls

表1 仿真状态表

Tab.1 Calculationcases

状态号 高度 H/km 马赫数 Ma 攻角A/(°) 备注

1 7 2 0

2 15 3.2 0

3 35 2 0 发动机关机

4 50 6 0

5 50 6 0 增长挡板

6 50 6 4.5

2 发动机喷流流场特征研究

图2为发动机工作时7km和15km高度下对

称面马赫数分布云图。由图可知,随着高度的增

加,来流动压逐渐降低,发动机喷流的膨胀范围

随之增加。

(a)H=7km,Ma=2,A=0°(发动机工作)
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(b)H=15km,Ma=3.2,A=0°(发动机工作)

图2 低空发动机工作时对称面马赫数分布云图

Fig.2 Machcontourofsymmetryplaneatlowaltitudes

  图3为发动机喷管附近对称面温度云图与流

线。由图可知,发动机喷管与壳体间的空腔内存

在低速回流,在发动机工作时,空腔内气流温度

在500K左右,速度在100~150m/s间;而发动

机关机时空腔内气流温度和速度均降低,温度约

为320K,速度仅为10~20m/s。
图4给出了一级尾段内壁的热流分布。当发动

机工作时的壳体内壁热流大于发动机关机时壳体内

壁热流,喷管罩内为低速对流换热。根据传热学原

理,低速对流换热受密度影响明显,高度7km发动

机开机状态舱内气流密度明显高于15km飞行状

态,低空舱壁内对流热环境明显高于高空状态。
发动机关机时,舱内气体温度较低,不会产生明

显的气动加热。

(a)H=7km,Ma=2,A=0°(发动机工作)

(b)H=15km,Ma=3.2,A=0°(发动机工作)

(c)H=35km,Ma=2.0,A=0°(发动机关机)

图3 发动机喷管附近对称面温度云图与流线

Fig.3 Temperaturecontourandstreamlines

nearenginesoutlet

(a)H=7km,Ma=2,A=0°(发动机工作)

(b)H=15km,Ma=3.2,A=0°(发动机工作)

(c)H=35km,Ma=2.0,A=0°(发动机关机)

图4 发动机内壁对流热流分布

Fig.4 Heatdistributionsofenginesinnerwall
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图5给出了发动机在高空 (50km)工作时的

Ma 数分布云图。与图2相比,当发动机工作在高

空段时,来流动压很小,因此发动机喷流膨胀范

围明显增大,呈典型的欠膨胀喷流流场,与图6所

示的欠膨胀喷流流场结构类似。随着攻角由0°增
加至4.5°,发动机喷流范围略微上移。

(a)H=50km,Ma=6.0,A=0°(发动机工作)

(b)H=50km,Ma=6.0,A=4.5°(发动机工作)

图5 高空发动机工作时对称面马赫数分布云图

Fig.5 Machcontourofsymmetryplaneathighaltitudes

图6 欠膨胀射流流场结构示意图

Fig.6 Flowstructureofunder-expansion

  图7是在H=50km,Ma=6状态下发动机喷

管附近对称面温度云图与流线。由图可知,发动

机喷管外壁及底遮板形成了典型的底部回流流动,
底遮板回流的气流温度在817K左右,而由于底遮

板的遮挡作用,发动机壳体与喷管间的空腔内气

流温度明显低于底遮板回流区温度,仅为308K左

右。当攻角变大时,喷管喷流向上偏移,导致迎

风侧底遮板回流和空腔内的气流温度明显小于背

风侧。背风侧底遮板回流区温度约926K左右,高

于迎风侧 (约556K)。

(a)H=50km,Ma=6.0,A=0°(发动机工作)

(b)H=50km,Ma=6.0,A=4.5°(发动机工作)

图7 高空发动机喷管附近对称面温度云图与流线

Fig.7 Temperaturecontourandstreamlinesnearenginesoutlet
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图8为 H=50km,Ma=6,A=4.5°状态下

的底部内壁热流分布。由图可知,攻角对流场的

影响使得底遮板和空腔内壁热流呈现出迎风侧低

于背风侧的特征。底遮板背风侧热流最高达到了

20kW/m2,略高于相同位置的壳体外壁最大热流

(15kW/m2),迎风侧热流在1~5kW/m2 之间;
由于底遮板的遮挡作用,空腔内壁热流很低,最

大热流不超过2kW/m2。

(a)底遮板

(b)内壁

图8 尾段内壁对流热流分布

(H=50km,Ma=6,A=4.5°)

Fig.8 Heatdistributionscomparisonofinnerwall

3 尾段局部优化对底部对流热环境的影响

由第2节可见,发动机底遮板与高温燃气直接

接触,使用不考虑辐射的CFD计算数值结果显示,
底遮板表面存在约2~16kW/m2 的对流热流。考

虑高温燃气和高温壁面的辐射加热后预计热环境

将更高,为了防止底遮板受热损坏导致高温气体

进入内部舱体,对底部发动机附近舱体进行局部

优化。
由图7和图8可见,在底遮板后面的舱体内

壁,由于高温气流受到阻挡,速度和温度均明显

低于外部气流,这使得内壁热环境明显降低。借

鉴此原理,通过改变底遮板局部结构外形,降低

流动速度温度,预计可以达到降低底遮板热流的

作用。考虑到底遮板附近流动受到外流和发动机

喷管流动的共同影响,在不改变喷管和整体外形

的基础上,通过增长挡板对外形优化,对优化前

后的外形开展CFD数值计算,评估了尾段挡板增

长对底遮板对流热环境的影响。
挡板增长前后的外形对比如图9所示。除挡板

外其余部件和原始外形保持一致。

图9 挡板优化前后外形对比

Fig9 Comparisonoforiginalandoptimizedgeometry

(a)优化前

在 H=50km,Ma=6,A=0°来流条件下,
挡板外形优化前后的流场对比如图10所示。由此

可见,挡板增长后,底遮板、喷管外壁形成的方

腔涡流的温度由817K降低至486K。与优化前相
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(b)优化后

图10 H=50km,Ma=6,A=0°挡板

优化前后外形流场对比

Fig.10 Comparisonofflowstructuresoftheoriginaland

optimizedgeometryatH=50km,Ma=6,A=0°

比,由于涡流外侧的剪切层被增长后的挡板固壁

替代,抑制了此部位流动能量,所以此区域流动

温度明显降低。
优化前后的底遮板热环境对比如图11所示。优

化后底遮板热流明显降低,大部分面积的对流热流在

0.1kW/m2 以内。局部外形优化对底遮板热环境影响

明显。在本文所述的来流参数范围内,使用优化后的

外形后底遮板对流热环境可以忽略。伸长后挡板边缘

热环境可能会很高,防热设计需要关注影响。

4 底部加热的飞行试验结果分析

某小型固体运载火箭在飞行过程中,底遮板

布置了热流测点,可以获取的热环境数据同时包

含对流和辐射加热。测点位置和测点处热环境数

(a)优化前

(b)优化后

图11 H=50km,Ma=6,A=0°
挡板优化前后底遮板对流热流对比

Fig.11 Comparisonofflowstructuresoftheoriginaland

optimizedgeometryatH=50km,Ma=6,A=0°

据如图12所示。t0+0.5s时刻发动机点火。从试

验结果看,在0.5s内底遮板热环境从0W/m2 增

加至CkW/m2附近。后续可采用仅测量辐射热流

的传感器进一步研究。

图12 底遮板测点位置示意图和热流测量结果

Fig.12 Locationandresultoftheheatfluxprobes
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该小型固体运载火箭已使用了增长后的挡板,
在图12所示的发动机点火时间段内弹道参数无明

显变化,而热环境明显上升。由于已经使用了优

化后的挡板外形,经过数值计算底遮板在发动机

点火对应的飞行参数下,对流热流几乎可以忽略。
故遥测热流很有可能为辐射热流。

由此可见,即使经过外形优化可以明显降低

对流热流,在实际飞行条件下固体发动机喷流依

然可以产生一定量值的辐射加热,对辐射加热的

准确估计对底部防隔热设计来说非常重要。

5 结论

本文针对小型运载火箭底部热环境开展了若

干研究工作,得到的结论如下:

1)经过计算流体力学数值计算表明,发动机

工作时,底部对流热环境明显高于关机对应的底

部热环境,飞行攻角可以明显改变底部对流热环

境分布;

2)喷管外壁、外流剪切层和底遮板壁面包围

的涡团是底遮板对流加热的主要来源,通过增加

发动机喷管附近挡板的长度,可以有效降低底遮

板附近气流温度和速度,进而明显降低底遮板对

流热环境;

3)在本文研究的飞行条件下,固体火箭发动

机喷流使得底部辐射加热显著,在底部防隔热设

计时应该充分考虑。
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