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推力室逆置点火瞬时真空舱流场数值与试验研究
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摘 要：针对高空模拟舱内逆向布置的推力室点火瞬时过程中舱内压力的变化规律进行

了理论和数值仿真分析，推力室高速气流的动能是推力室短程点火过程中舱内压力大幅上升

的主要原因。为保证推力室点火时舱内的真空度，需要在推力室出口配置导流装置将燃气导

出真空舱。对单台和4台并联推力室进行点火试验，试验表明：采用燃气导流能够较好保持

舱内真空度，是整机多推力室高空模拟试验的新思路。
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Numerical and experimental study of flow

field in vacuum chamber during ignition

transient of reversely—fixed thrust chamber

WANG Hong-liang，LI Guang-hui，CAO Ming-ming，YU Jun，SHI Chao

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

Ah蛐滔ct：The theoretical and numerical simulation analyses for the pressure variation in the

vacuum chamber that simulated high altitude condition during ignition transient of reversely-fixed

thrust chamber were performed．Results shows significant pressure increase in the chamber in the

working process of rocket nozzle，which is mainly caused by the kinetic energy of high-speed exhaust

gas．In order to ensure the vacuum degree in the chamber,a deflector is needed to guide the gas out of

the chamber．The numerical analysis and experimental test results show that the pressure rise can be
reduced by the configuration of gas deflector tube at exit of the thrust chamber．It indicates that this

method is benefit to the vacuum of the test chamber．This research may provide a guide for the test of

the attitude and orbit control system in the hi【gh altitude simulation test．
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0引言 1舱内压力和温度理论分析

姿控动力系统工作环境为高空环境，确定高

空特性是推力室试验的重要任务之一。扩压器的

流场结构非常复杂，存在底部突扩流、再附激波

和复杂的激波附面层干扰流场，很难进行精确的

理论分析。早期研究者们主要采用试验手段进行

研究，在大量试验基础上总结规律。George 0．0．

对“真空舱+二次喉道扩压器”高模试验台提高

扩压器增压能力的方法进行了数值模拟和试验验

证【11。Manikanda K．R．对高模试验台“真空舱+二次

喉道扩压器+水喷淋冷却器+71射泵”系统的水喷

淋冷却器性能进行了数值模拟与试验研究，提出

喷淋水滴尺寸大小对水喷淋冷却器性能有较大影

响12I。Hyo W．Y．，German R，Jones W．L．对“真空

舱+二次喉道扩压器”高模系统中的二次喉道扩

压器在小起动压力等极限条件下的内部流动现象

进行了数值分析f蚓。国内有朱子勇、丁学进、陈

健、何国强、杨飒、徐万武、李纲等对高模试验

台的流场以及扩压器系统性能进行了试验与数值

研究H’1，为高模系统的设计提供了参考。

尽管国内外学者对高模试验台的系统设计及

扩压器内部流动规律已有了较为成熟的研究和认

识，但是对多个推力室在真空舱内同时点火的情

况还鲜有研究，尤其是当推力室逆置，即喷管出

口气流与扩压器气流方向相反时(见图1所示)，

舱内的压力分布是否满足高模试验要求需要深入

研究。

图1试验系统示意图

Fig．1 Schematic diagram of experimental system

将真空舱作为控制体，根据开口系统能量方

程可知单位时间内系统的能量变化：

6Q趣。+∑k等慨)一∑h手慨卜形
(1)

式中：叩为系统热量变化；dE。。为系统的内能变

化量；∑(hi+竿懈。)为进入系统的能量；

∑(h2+竿峥：)为离开系统的能量；6W为工质
在控制体内部做的功。

由于推力室点火瞬间属于不稳定过程，对上

式积分后得到：

Q=E。。+(m：ha-m。h。)+1／2丰(m：c：一m。c12)+
g(m222-mlzl)+形i (2)

式中：m2，m。，h2，h。，c2，cl，z2，z。分别为离开和进

入系统的燃气质量、焓以及燃气速度和海拔高

速，考虑到真空舱出口抽吸，m：，C2不为0；形i

为O；系统绝热流动时Q为o，则式(1)简化

为：

Ecv+(m：h2-m。h，)+1／2木(m：c；一m。c12)=0
即

(M2U2一％％)+(m：h2-m。h。)+1／2丰(％c：一m。c12)=0
(3)

式中：m，和c，未知，假设推力室燃气完全排出真

空舱，进入的燃气可瞬时抽出，则m：--m。；M。，

弘为推力室工作前后真空舱内气体质量，若推力

室燃气完全排出真空舱，则M2=Mo；h2=危．；Vo

和U是推力室工作前后真空舱内气体内能。

南(3)式可得：

U2=[MoVo一(m：h：一m，h。)-1／2丰(他c)m，c12)]鸺
简化为

％=[MoVo一1／2m,*(c：一c12)】／MR
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式中：L和P，分别为推力室工作后真空舱温度和

压力；c。为等容比热，c。=2．454 kJ／(kg·K)；R。为

气体常数；V为真空舱容积。

带入各计算参数后得到舱内压力约为900 Pa，

不满足舱内压力低于200 Pa的高空模拟试验要求。

将整个舱作为开口容器的模型来分析时，舱

内压力上升仍然主要来自推力室气流的动能。如

果不采取措施将推力室出口燃气直接导出真空

舱，而是采用引射的方式来抽出燃气，抽出燃气

的速度直接影响舱内压力的大小，当c，的数值较

大时舱内的压力增幅才能小。推力室逆向放置时

c，不可能超过音速，因此要保证舱内较低的压

力，必须在推力室出口配置导流管将燃气直接导

向舱口的扩压器，使燃气以较高的速度离开系统

才能降低推力室气流的动能对舱内压力的影响。

2数值计算分析

2．1计算模型

推力室内实际流动为湍流。为求解可压缩湍

流流动，对控制方程组做时均化处理，湍流附加

项采用了k-to双方程SST模型陋141。

真空舱和推力室均为圆形轴对称，可采用二

维轴对称模型计算分析，为提高计算效率，建立

1／2的几何结构。在划分网格时，考虑到推力室外

部流场流动变化的特点，外场区域网格总体上由

密变疏，而对于内部主流区、壁面附面层、推力

室出口以及可能出现激波或流动分离的区域都做

了不同程度的局部网格加密，见图2和图3所示。

图2区域总体网格

Fig．2 Overall mesh of computation domain

—j—j二j一：i：iii：iii o一一．一一‘：
⋯一 一，

图3推力室附近局部网格

Fig．3 Local grid near thrust chamber

推力室出口作为压力入口边界，给定总压、

总温和静压，真空舱出口取压力出口边界，采用

外推方式获得出口参数。

2．2直接排放舱内计算结果分析

对舱内逆置推力室进行数值分析(后文推力

室均指逆置推力室)，采用非稳态方法计算推力室

工作l S内的过程。初始舱压设为100 Pa，温度

300 K。图4和5分别为0．001 S，0．005 S，0．5 S

和1 S时刻舱内的马赫数分布以及静压分布。

，I赤{=数

酞

f(1l 1 s

图4推力室点火0—1 S瞬时舱内马赫数分布

Fig．4 Mach number distribution in vacuum chamber

at f=0—1 S during ignition transient of thrust chamber
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图5推力室舱内点火0一ls瞬时静压分布

Fig．5 Static pressure distribution in vacuum chamber

at扛0—1 s during ignition transient of thrust chamber

从图5可以看出推力室附近的静压值1 S内

从100 Pa上升到700 Pa左右，与上节的理论计

算结果基本接近。

2．3舱内带导流筒计算结果分析

基于以上分析，得出将燃气导出真空舱是解

决推力室逆置点火舱压升高的有效途径。为300 N

推力室配置导流管(管径200 mm)，分析计算其

短程点火时导流管内部流动情况，以预测燃气是

否能够顺利导出真空舱。导管距离300 N推力室

出口距离初步取140 mm。

2．3．1直导流筒

图6和图7分别为带直导流筒推力室点火舱

内0．5 S瞬时静压分布和马赫数分布。从图6和

图7可看出，在推力室出口配置导流管将燃气直

接导出舱后，计算时直管出口压力初设为100 Pa，

舱内压力几乎不受推力室点火影响。对于300 N

推力室，该导管位置条件下能将火焰气流导出真

空舱，但在导管进口边缘仍有少量燃气未能进入

导管。因此，需要采用带有一定扩张角度的管口

入口设计才能使推力室燃气完全进入导管，减少

燃气对舱压的影响。

静乐／／

蕺
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(1))300、^0部f0．5 s1

图6带直导流筒推力室点火舱内0．5 S瞬时静压分布

Fig．6 Static pressure distribution in vacuum chamber

at仁0．5 S during ignition transient of thrust chamber

with straight deflecting tube
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(b)300 N局部(0．5 S)

图7带直导流筒推力室点火舱内O．5 S瞬时马赫数分布

Fig．7 Mach number diStMbution in vacuum

chamber at扛0．5 S during ignition transient of

thrust chamber with straight deflecting tube
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(b)马赫数分布(1 S)

图8推力室带180。弯曲导流管点火1 s时

舱内静压与马赫数分布

Fig．8 Static pressure and Mach number distribution

in vacuum chamber at t=l S with 180。bent

deflecting tube at the outlet of thrust chamber

舱内压力几乎不受推力室点火的影响并且能

将燃气导出真空舱，舱内压力基本维持在100 Pa

左右。

3舱内压力试验测量分析

根据理论计算与数值分析，对某型号整机在

真空舱高空模拟试验进行了燃气导流结构设计。

图9真空压力传感器布置位置

Fig．9 Location of vacuum pressure sensors

推力室工作时真空压力测点8个，其布置方

式见图9。在导流筒安装架正面安装4只，编号

为P。，P：，P3，P。，所处位置见图9中①一④；对

称位置布置另外4只，编号为P，，P。，P，，P。，采

用真空规传感器，量程为0～1 000 Pa，精度

O．5％。300 N推力室单独逆置工作与4机同时工

作的舱压试验测量曲线如图10所示。

a)单台推力室逆置点火舱压

，S

(}))4台推力室逆置点火舱f fi

图10推力室逆置点火舱压变化曲线

Fig．10 Pressure curves in vacuum chamber during

ignition of reversely-fixed thrust chamber

从真空舱压力变化曲线看，单台与4个推力

室同时逆置工作l S时，舱压都不同程度上升，4

个推力室工作时压力从30 Pa升高到140 Pa，单

台推力室工作压力上升幅度相对较低达到80 Pa。

数值模拟结果与试验测试结果基本相符，说明采

用燃气导流措施有效降低了推力室逆置点火时舱

压的上升幅度，满足试验要求。 (下转第94页)
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4结论

基于真空舱内推力室逆置点火的理论计算与

数值分析，提出采用燃气导流的方式将燃气导向

二次喉道扩压器以保证推力室点火时舱内的真空

度的方案。对此方案，进行了高空模拟试验，单

台与4台推力室同时逆置工作1 s时，舱压都不

同程度上升。4台推力室工作时压力从30 Pa升

高到140 Pa，单台推力室工作压力上升幅度相对

较低达到80 Pa，数值模拟结果与试验测试结果

基本相符。采用燃气导流措施有效降低了推力室

逆置点火时舱压的上升幅度，但是推力室的工作

时间只有1 s，对于长程工作时的真空舱压力变

化情况以及导流装置的热结构设计还有待进一步

探索。
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