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火箭发动机地面水平试车尾流温度场仿真分析 
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摘 要：针对氢氧火箭发动机地面水平试车时尾流燃气对地面热防护的影响，分别采用 

二维轴对称模型和三维模型对发动机尾流流场进行了数值模拟。计算中，采用氢氧单步燃烧 

反应模型考虑尾流燃气与空气的燃烧，湍流模型选用了标准 一 模型。仿真结果表明：三维 

模型中，燃气逐渐向地面流动，地面燃气温度高于二维轴对称模型中的燃气温度；发动机工 

况变化时，三维模型和二维轴对称模型中的地面燃气温度变化趋势相反，采用三维模型计算 

具有更好的可信度。 
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Abstract：Aiming at the influence of wake flow gas of the oxyhydrogen rocket engine on the 

ground protective devices in the horizontal ground test，the numerical simulation of engine wake flow 

field was conducted with 2-dimenstional axis symmetrical model and 3-dimensional mode1．In the 

calculation，the single step H—O combustion reaction model was used for the reactions between the 

wake flow gas and air，and the standard k一 turbulence model was selected．The simulation results 

show that when the 3-dimensional model was adopted，the fired gas flows to the ground where the gas 

temperature was higher than that of 2一dimenstional axis sym metrical model；as the working condition 

of the engine was changed，the variable trend of the gas temperature on the ground as for the 2-dimen— 

sional axis sym metrical model was opposite to that as for 3-dimension mode1．Therefore，the reliabili． 

ty of 3一dimentional is higher than 2-dimensional axis sym metrical mode1． 
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0 引言 

火箭发动机地面试车是火箭发动机研制过程 

中的基本环节，通过发动机地面试验可以验证设 

计的可行性、工艺的可靠性以及考核检验调试方 

法，对发动机的质量及性能作出评价[1]。 

液体火箭发动机在进行地面试验时，高温燃 

气会烧蚀地面设备和设施。在很多地面试车台的 

尾流导流槽中，都有冷却水冷却或者喷淋等措施 

保护地面设施。在水平试车台中，特别是大型水 

平高空模拟试车台中，在尾流燃气区域需要安装 

高空模拟设备，所以，在发动机尾流流场区域内 

会存在导轨等一些不能拆除的设备。当发动机试 

验状态切换为地面试验时，如果不对处在尾流燃 

气区域的设备进行必要的热防护，则有可能会被 

烧坏。在试车台建设或者是大型发动机试验前， 

对发动机尾流燃气流场进行相关研究，获得发动 

机尾流燃气对周围环境的热影响是很有必要的。 

本文以水平试车台为例，分别采用二维轴对称模 

型和三维模型，开展氢氧火箭发动机尾流燃气对 

周围环境热影响的研究，并考察发动机工况变化 

的影响。 

1数值仿真模型 

1．1几何模型 

在本文研究中，假设发动机中心轴线距离地 

面 2 m，对距离发动机喷管出口30 m以内区域 

进行仿真。分别采用两种几何模型进行计算：l1 

简化的二维轴对称模型。该模型中没有地面，外 

围流场的计算半径为2 m，如图 1(a)所示，其网 

格单元数目约112 000个。2)三维对称模型。该 

模型中存在固体地面，发动机轴向与地面距离为 

2 m，上边界与轴线垂直距离 2 m，侧面边界距 

离对称面2 m，对称面为发动机轴线所在面与地 

面垂直的面，如图1(b)所示，其网格单元数目约 

417 000个。在三维模型中，针对可能存在的摇 

摆试车情况，以发动机中心轴线与地面4。夹角为 

例，进行了计算和分析。 

燃烧室 对称轴 

(a)二维轴对称计算区域 

地面 

(b)三维计算区域 

图 1燃烧流场计算区域 

Fig．1 Calculation zone of combustion flowfield 

1．2数值模型 

发动机内燃气从喷管喷出后，剩余的氢气会 

与空气继续燃烧 ，需要采用化学动力学模型对燃 

烧过程进行模拟。氢氧燃烧反应机理非常成熟， 

且存在多种简化反应机理[2-5]。出于工程应用参考 

及计算成本考虑，本文采用氢氧单步燃烧反应机 

理模拟燃烧流动过程。采用多组分化学反应雷诺 

平均、守恒型Navier—Stocks方程作为气相湍流流 

动、燃烧控制方程，详细的控制方程见参考文献 

[6]。采用双方程标准 一 模型封闭方程组，源项 

由氢氧单步燃烧化学动力学模型引入。控制方程 

采用二阶迎风格式离散，压力和速度采用 Simple 

格式耦合。 

1．3边界条件 

本文主要研究发动机尾流流场的温度分布， 

不考虑燃烧室内燃烧性能对尾流流场的影响，因 

此，将燃烧室内的燃烧过程进行了简化。采用热 

力计算获得的参数直接作为燃烧室人口的边界条 

件，并且假设氢氧完全燃烧生成水，燃气中只存 

在水和氢气。在两种几何模型中，燃烧室人 口均 

采用压力人口边界条件，给定人口压力、水力直 

径、湍流密度、燃气组分和温度等，人口边界的 

主要参数如表 1所示。尾流流场出口端的外边界 

和上边界采用压力出口边界条件，出口压力为 1 

个大气压；尾流流场发动机入L1端的气体边界采 

用压力入口条件，入口压力为 1个大气压，组分 

为空气；在二维轴对称模型中，轴线采用轴对称 

边界条件；在三维对称模型中，对称面采用对称 
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边界条件，地面分别采用绝热壁面条件和等温壁 

面条件进行计算，地面处热流密度通过等温壁面 

条件获得。通常情况下，采用流固耦合计算可以 

获得较为准确的热流值，但是，在此处的外流场 

计算中，采用流固耦合模型需要消耗很大的计算 

成本。目前，国外在计算燃烧室热流值时，通常 

采用试验获得的温度值或者假定的恒定温度值作 

为边界值进行计算，相关研究表明，两者相差不 

明显l7~81。因此，本文的地面热流密度采用固定的 

壁面温度条件进行计算，假设地面温度为 300 K。 

表 1燃烧室入口主要参数 

Tab．1 Main parameters of combustor inlet 

1．4 评价指标 

在二维轴对称模型中，采用温度分布和距离 

发动机中心轴线 2 in处的燃气温度作为评价指 

标。尽管燃气温度不能代表地面最终的温度，但 

是，地面最终的温度不会超过燃气温度，该参数 

间接预示了地面承受的热载，燃气温度作为评价 

指标仍具有实际意义。在三维计算模型中，分别 

采用地面燃气温度和地面热流密度作为评价指 

标。地面处的热流密度为单位面积上的热载荷 ， 

可以较为直观的显示地面承受的热载。 

2计算结果及分析 

2．1．燃烧对二维轴对称模型尾流流场的影响 

图 2为典型的二维尾流流场温度分布 ，其 

中，图2(a)所示的结果不考虑空气的补燃，仅为 

流动过程；图2(b)所示结果考虑了燃气中剩余氢 

气与空气的燃烧。从温度分布云图可以看出，考 

虑空气补燃时，高温区域更宽，延伸更长，空气 

补燃对尾流流场温度分布影响明显。 

l ■■■■■—豳 圈 f 
l Temperature／K：400 800 I 200 1600 2000 2400 2800 3200 

0 5 10 1 5 20 25 

Length／m 

(a)不考虑空气燃烧的温度分布 

I ■●■■■■麟殛Ⅱ二卫 】 
l Temperature／K：400 800 I 200 1600 2000 2400 2800 3200 l 

(b)考虑空气燃烧的温度分布 

图 2二维轴对称模型下的燃气尾流流场温度分布 

Fig．2 Contours of wake flow field temperature as 2- 

dimension axis symmetrical model is used 

图3为带燃烧反应和不带燃烧反应条件下的 

中心轴线处氢气浓度分布和假设地面处的燃气温 

度分布对比。 

＼  

2 

。 

吕 

Length／m 

(a)轴线氢气浓度分布 

Length／m 

(b)地面中心线处燃气温度分布 

图3轴线及地面中心线处参数分布 

Fig．3 Parameters distribution at axis and center 

line of ground 

如图 3(a)所示的中心轴线处氢气浓度分布， 

两种仿真模型下，在喷管出口处的氢气浓度相 

4  3  3  2  2  1  l  O  O  
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图6为三维对称模型中地面处的热流密度。 

(a)燃气水平喷出 

(b)燃气与地面以 4o夹角喷出 

图6三维对称模型下地面处热流密度分布 

Fig．6 Heat flux distribution on ground for 3-dimension 

symmetrical model 

图6(a)为水平工况，图 6(b)为夹角工况。比 

较两种工况的热流密度可以发现，夹角工况的最 

大热流密度值接近水平工况的 2倍，最大热流密 

度值出现的位置距离喷管出口也更近。与图5的 

地面处燃气温度分布对比可以看出，地面燃气最 

高温度出现的位置与热流密度最大值出现的位置 

不同。这是因为，热流密度大小不仅与当地温度 

梯度相关，还与当地速度梯度等其他因素相关。 

热流密度的大小意味着单位面积内热载的大小， 

由此可知，地面温度上升较快的位置为热流密度 

较大的位置，并不是地面燃气温度最高的位置。 

受地面传热影响，地面最终的温度不会超过地面 

处燃气温度。 

2．2．2 发动机工况变化对地面热载的影响 

图 7为发动机工况变化对地面处燃气温度和 

热流密度的影响，图示中三维水平指燃气水平喷 

出工况，三维夹角指燃气与地面以4。夹角喷出工 

况，二维指二维轴对称模型。在三维模型中，取 

值位置为模型中的对称面与地面的交线。 

比较图7 fa)中的温度分布可以看出，工况变 

化对二维轴对称模型结果的影响大于三维模型， 

并且工况变化时两种模型得到的温度分布规律相 

反。在二维轴对称模型中，燃气从喷管喷出后， 

燃气向四周扩散，燃气中剩余的氢气可以与空气 

进行充分的掺混和燃烧，因此，尽管工况 1喷管 

出口处的温度较低，但由于其氢气含量高，尾流 

燃气温度较高。而在三维模型中，受地面影响， 

地面附近燃气没有足够的空气补充燃烧，因此， 

工况变化对地面处的燃气温度影响较小。同样由 

于地面处没有足够的空气补充燃烧，发动机燃烧 

室燃气温度对地面处燃气温度的影响明显，发动 

机入口燃气温度较高时，地面处燃气温度也相对 

较高。 

从图7 fa)中同时可以看出，三维模型计算获 

得地面燃气温度高于二维模型计算获得温度，夹 

角工况温度显著高于水平工况。从图7(b1的热流 

密度可以看出，夹角工况的热流密度也显著高于 

水平工况，夹角工况中地面承受的热载将显著大 

于水平工况，发动机摇摆试车中地面设施的热防 

护值得关注。 

1000 
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00 

O0 

三维 水平 工况1 

三维 水平 工况2 

三维 水平 工况3 

三维 夹角 工况1 

三维 夹角 工况2 

三维 夹角 工况3 

三维 工况1 

三维 工况2 

三维 工况3 

O 5 l0 15 20 25 30 

Length／m 

(a)二维模型和三维模型的地面处燃气温度分布 

维 水 平工况2 

维 水平 工况3 

维 夹 角工况 1 

维 夹角 工况2 

维 夹角 工况3 

O 5 10 l5 20 25 30 

Length／m 

(b)三维模型的地面处热流密度分布 

图7 工况变化对地面处燃气温度分布和 

热流密度分布的影响 

Fig．7 Influence of combustor parameters on ground gas 

temperature and heat flux distribution 
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3 结论 

分别采用二维轴对称模型和三维模型对氢氧 

火箭发动机水平地面试车的尾流流场进行了数值 

模拟和分析，结果表明： 

1) 燃烧对尾流流场温度影响明显。发动机 

喷出的燃气为富氢状态，氢气在空气中将继续燃 

烧。虽然燃气中的氢气含量百分比较低，但考虑 

燃烧反应与不考虑燃烧反应的结算结果差别显 

著：采用单步燃烧反应计算得到的结果比不考虑 

燃烧反应的结果高出近 200 K，必须考虑燃烧反 

应才能获得更准确的外场温度分布。 

21地面燃气温度最高时的位置与地面热流 

密度最大时的位置不同，出现最高燃气温度的位 

置比出现最大热流密度的位置相对远离喷管出 

口。除了温度梯度可影响到热流密度的大小外， 

速度梯度等其他因素也影响热流密度。热流密度 

较大处温度将会上升较快，但最终不会超过燃气 

温度。 

3)三维模型与二维轴对称模型的计算结果 

差别较大。三维模型考虑了地面影响，高速流动 

气体对周围引射，而地面无足够的空气补充，使 

得燃气向地面流动。工况变化时，三维模型得到 

的温度变化趋势与二维轴对称模型相反，采用三 

维模型可以获得与实际情况更为接近的结果。 
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