
第40卷第2期

2014年4月

火箭推进

JOURNAL OF ROCKET PROPULSION

V01．40．No．2

Apr．2014
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摘 要：依据某型滚控发动机实际结构，设计了3种燃气引流方案，方案1采用喷管与

引射直筒留有间隙的布局形式，方案2采用喷管嵌入引射筒、引射筒后部接弯管的布局形式，

方案3采用喷管直接排入引射筒的布局形式。采用商业软件对3种方案的引流效果进行了数

值仿真，仿真结果表明方案1结构简单、易于实施，能够满足燃气顺利排放条件；方案2能

够满足燃气引流，但会产生较大轴向力；方案3也可满足燃气引流，但引射筒与喷管间隙较

难控制；综合分析得到方案1适合该滚控发动机燃气引流。
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Investigation of exhaust pipe schemes

for rolling control engine
FU Xiu-wen，YANG Jian-wen，SHI Xiao—bo，ZHOU Li．xin

(Xi’an Aerospace Propulsion Institute，Xi’an 7 1 0 1 00，China)

Abmaet：According to the structure of the rolling control engine，three exhaust pipe schemes

were designed for engine test．In scheme 1，a clearance between engine pipe and exhaust pipe is kept．

In scheme 2，the end of the engine pipe is put into the entrance of exhaust pipe which is followed by

an elbow bend pipe．In scheme 3，the end ofthe engine pipe was put into the entrance ofexhaust pipe．

The effect of the three exhaust pipes was numerically simulated by means of a commercial software．

The results indicate that structure of exhaust pipe in scheme 1 iS simpler and easier to implement than

other schemes，and can meet the condition of exhaust drainage；the exhaust pipe in scheme 2 can

result in large axial force though it also can meet the requirement of exhaust drainage；the exhaust

pipe in scheme 3 can meet the requirement of exhaust drainage．but it is di街cult to control the

clearance between engine pipe and exhaust pipe．According to the analysis，the result that the exhaust

pipe scheme 1 is suitable for the rolling control engine was obtained．
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0引言

运载火箭一级主发动机姿态控制通常应用滚

控发动机实现。地面试车时，为真实模拟发动机

的滚控特性，一级主发动机和滚控发动机必须同

时工作。滚控发动机喷管出口满流的条件通常在

一定的海拔高度，同时燃气极度富氧(氧含量

92．7％)且为超声速，试车台周围有液氧和燃料

管路、阀门和电缆等。基于以上原因，必须采取

合理的燃气引流方案，将滚控发动机喷管出口的

高温富氧燃气引流至试车台外的安全区域再进行

排放。

超声速引射器内的流动涉及到底部突扩流、

再附激波和激波与混合层及附面层干扰等复杂的

流场结构，且其影响因素众多，对一个新的引射

器设计往往要重新进行实验才能确定其性能。若

采用试验方法对燃气引流方案进行选取，不仅耗

资耗时，而且试验危险性较大。此外，试验结果

的应用推广也较为困难。因此，采用数值方法模

拟求解引射器流场成为设计选取燃气引流方案的

一种重要手段。近年来，Sankaran，Satya—

narayana和Bartosiewicz等的研究工作证明，数值

仿真是超声速引射器分析、设计及性能优化的有

效工具11--21。

本文依据某型滚控发动机及试车台实际结

构，选定了3种燃气引流方案。对3种不同的燃

气引流方案进行了数值研究，模拟了不同引流方

案下发动机及其引射筒中的流场结构，分析了不

同引流方案的优缺点，为滚控发动机燃气引流方

案确定和设计提供参考依据。

1燃气引流方案

参照文献中引射器的设计理念和方法，在保

证引流方案结构简单㈣、安装方便、结构参数符

合试验台的空间布局的基础上确定了3种引流方

案，下文详述。

1．1方案1

该方案是在喷管出口留有一定的距离，然后

’接直筒引射器引流排出，燃气在引射器出口减速

至亚音速。结构示意图如图1所示，尺寸见表1。

图1方案1结构示意图

Fig．1 Structure diagram of exhaust pipe in scheme 1

表1方案1结构尺寸

Tab．1 Structural dimemion of scheme 1

1．2方案2

该方案首先将高温富氧燃气通过直筒引射器

引射，然后在直筒引射器后面接更大直径的弯

管，富氧燃气通过弯管引流排出，结构示意图如

图2所示。引射器直径60 mm，长度600 mm，

与喷管外壁间隙5 ram；二次弯管直径100 mm，

直段长度100 mm，弯曲半径200 mm，弯曲长度

200 mm。另外，出口背压为0．1 MPa。

t t t

Pb=O．1 MPa

图2方案2结构示意图

Fig．2 Structure diagram of exhaust pipe in scheme 2

1．3方案3

该方案是将高温富氧燃气直接通过直筒引射

器引流排出，要求燃气在引射器出口减速至亚音

万方数据



第40卷第2期 付秀文，等：滚控发动机燃气引流方案研究 51

速。结构示意图如图3所示，结构尺寸见表2。

图3方案3结构示意图

Fig．3 Structure diagram of exhaust pipe in scheme 3

表2方案3结构尺寸

Tab．2 Structural dimension of scheme 3

并进行了熵修正；时间上采用隐式方法进行迭

代。

2．2湍流模型

SST k一占剪切应力输运模型在近壁处采用

Wilcox k-8模型，在边界层边缘和自由剪切层采

用后叼模型，其间通过一个混合函数来过渡，属

于积分到壁面的不可压缩／可压缩湍流的两方程涡

粘性模型。SST k-e湍流模型对于逆压梯度引起

的流动分离，以及超音速中的激波和膨胀波现象

都具有较好的模拟准确度。

2．3网格及边界条件

为了保证计算结果，采用结构化网格，壁面

网格进行加密，保证第一层网格的，，值接近于1，
网格均匀过渡。

滚控喷管人口采用压力入口条件，保证人口

的总压和总温不变；引射器出口采用压力出口条

件，给定出口背压；二次流人口采用基于特征线

的远场边界条件；所有壁面均采用无滑移绝热壁

条件。具体数值见表3。

表3入口和出口边界值

Tab．3 Parameters of boundary at inlet and outlet

2计算模型 3结果分析

引射器结构比较简单，但它的流场结构却非

常复杂，引射器内存在底部突扩流、逆压梯度分

离流、再附激波和复杂的激波附面层干扰流场。

因此，为了结果的准确性必须选择合适的数值方

法和湍流模型。

2．1计算方法

数值求解时，空间离散采用二阶精度的Roe

FDS方法，避免高阶精度格式下解在间断附近出

现的非物理振荡；应用了Min—Mod限制器，避

免出现非物理解和高马赫数下Carbuncle现象。

3．1方案1计算结果

图4为滚控发动机在方案1不同尺寸下的流

场马赫数分布云图，图5为方案1不同尺寸下引

射筒出口截面上的静温分布曲线，图6为方案1

不同尺寸下引射筒出口截面上的马赫数分布曲

线。

由图4可见，滚控发动机的喷管均处于满流

状态，能够正常工作，引射筒内是斜激波串，激

波串的长度小于引射筒的长度，引射筒出El气流

是亚音速。
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图4方案l马赫数分布云图

Fig．4 Mach number contours of scheme 1

由图5和图6可以看出，当引射筒的直径增

大时，引射筒出口的静温和马赫数会变小。当引

射筒的长度是1 500 mm时，随着喷管和引射简

的间距增大，引射筒出口静温、马赫数变化幅度

减小。当直筒段的长度是3 000 toni时，由于引

射筒长度增大，引射筒出口的静温和马赫数几乎

不随喷管与引射筒的间距变化而变化，而且静温

和马赫数分布比较均匀。
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图5方案1引射简出口静温曲线

Fig．5 Curves of static temperature at exit of

each exhaust pipe in scheme 1

+方案1—1
一方案1 2

径同距离／m

图6方案1引射筒出口马赫数曲线

Fig．6 Curves of Mach number at exit of each

exhaust pipe in scheme 1

综上所述，引射筒的直径越大、长度越长，

引射筒出口燃气的静温和马赫数越低，越容易使

得高温富氧燃气引流排放，而引射筒与喷管之间

的间距影响比较小。

通过上面分析可以看出，这种方案结构简

单，实施起来方便，满足燃气顺利排放的条件，

适合进行燃气引流j

3．2方案2计算结果

图7和图8分别为方案2中滚控发动机的马

赫数和静温分布云图。

一⋯——————__■囊嗡．!：‘磊0二1．0 2．{I篡3．0_4．0弋5．0／■■_—__·-·“‘—“_‘_‘o-o·H⋯^一^-—■■‘■jhi●‘》-_‘+■■■■■■●■■■■●■■■■■■■I

5赫数_l-—瞄程匿一i。～。 l
图7方案2马赫数分布云图

Fig．7 Mach number contours of scheme 2

-■■●一_●—-d‘i■‘d●■■■■●■■■■●■■■■■■■■一

静温／K ：二：二：二圈
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图8方案2静温分布云图

Fig．8 Static temperature distribution of scheme 2

从图7可以看出，滚控喷管处于满流状态，

能够正常工作，直筒段内全是斜激波串，直筒段
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出口燃气是超音速，富氧燃气通过这种方式可以

引流排出，但是弯管拐弯处的燃气温度比较高，

因此，要顺利引流须保证弯管材料能够耐高温抗

氧化。其次，发动机在试车过程中，弯管处气流

速度比较高，会产生较大的轴向力，从而对引射

管的固定有一定的要求。综合比较，这种方案不

适合进行燃气引流。

3．3方案3计算结果

图9给出了方案3中3—4和3—5结构的流场

马赫数分布云图。图lO给出了方案3中3—13结

构的马赫数随背压变化分布云图。

马赫数■—■——■—睡耍二=二二二二
o 1．O 2．O 3．o 4 o 5 o

6=3 mm

6=7 mm 震璺■曼!!-。
图9 3-4和3—5结构马赫数分布云图

Fig．9 Mach number distribution of

structure 3-4 and 3—5 in scheme 3

}赫数●■■■■■譬二一
0 1．0 2．0 3 0 4 0 5．0
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图10 3一13结构马赫数随背压变化分布云图

Fig．10 Variation of Mach number distribution of

structure 3-13 in scheme 3 with different back pressures

引射筒出口背压不变，随着引射筒与喷管外

壁间隙的增加，引射筒出口马赫数增加，间隙增

加到一定程度以后，二次流人口气体速度就有正

有负，引射筒不能完全引射。可以看出，随着间

隙增加，存在一个临界间隙，超过临界间隙后引

射筒就不能正常工作，即随着间隙的增加，引射

筒的引射能力减弱。

引射筒与喷管外壁的间隙不变，引射筒出口

背压由高往低变化时，引射筒里面的激波依次经

历正激波、分叉激波和激波串这几种激波形态，

激波串长度越来越长，出口马赫数也越来越大。

通过数值计算，对于方案3，引射筒能够正

常引射，引射筒出口时亚音速气流的工况如表4

所示。

表4引射筒正常引射且出口是亚音速的工况

Tab．4 Working condition of exhaust pipes in

scheme 3 when exit is subsonic ontflow

由表4可以看出，方案3要能够满足富氧燃

气引流排放，则对引射器的结构要求比较苛刻，

引射筒与喷管外壁的间隙变化对引射器的性能影

响比较大。因此，该方案不适合进行燃气引流。

4结论

1)方案1结构简单、易于实施，能够满足

燃气顺利排放条件，适合进行燃气引流。

2)方案2能够满足富氧燃气引流排放，但

是对圆管材料要求较高，增加成本。同时，由于

圆管拐弯处气流速度比较高，会产生较大的轴向

力，不利于固定。

3)方案3要能够满足富氧燃气引流排放，

则对引射筒的结构要求比较苛刻，引射筒与喷管

间隙较难控制。
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