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摘 要：采用风洞冷流试验方法研究了使用塞式喷管的运载器在4个典型飞行马赫数下

外流对运载器流场和性能的影响。试验模型由截短的线性塞式喷管和升力体构成，利用纹影

显示技术得到了塞式喷管流场结构并测量了不同试验工况下模型的轴向力和升力。结果表明：

外流使塞式喷管喷流的膨胀程度变大，横向侧流强度增强；外流干扰下塞式喷管的推力损失

包括过膨胀损失和横向侧流损失，试验喷管总推力损失在4．7％～9．6％之间，其中过膨胀损失

在3％以内。
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Abstract：Cold flow tests on effects of outflow on flow field and performance of vehicle with

aerospike nozzle during flight with four typical Mach numbers are presented in this paper．The model

for cold flow test is composed of a truncated linear plug nozzle and a lift body．In the tests，the nozzle

flow field structure was displayed with schlieren display technology，and the axial and lift forces of

the model were measured under difierent conditions．The results show that the existence of outflow

leads to an increase in nozzle jet expansion degree and lateral flow intensity，and the thrust loss

(includes over expansion loss andlateral flow loss)of aerospike nozzle，caused by outflow，isbetween

4．7％and 9．6％．in which the over expansion loss is less than 3％．
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0引言

塞式喷管具有的高度补偿特性源于其外侧开

放的流动结构。这种结构保证燃气单侧与环境压

强相通，受环境反压影响而自动调节膨胀状态，

使燃气在整个飞行高度上处于完全或接近完全膨

胀的状态。但这种半开放的流动结构容易受到外

流影响，特别是跨声速和超声速外流的影响。对

外流影响的研究是综合评估塞式喷管性能的重要

方面之一。

Ruf在总结Silver等人试验结果的基础上，

对塞式喷管外流干扰的机理进行了讨论【l-3】。文献

[4—6]研究了外流对塞式喷管性能和喷管底部开

闭过渡压比值的影响。文献[7]指出，外流引起

的性能损失与运载器底部形状和塞式喷管的装配

有关，认为运载器底部回流区阻力和内喷管上唇

的阻力导致性能损失。国内，刘君等采用数值仿

真方法研究了外流对塞式喷管流场结构和性能的

影响刚q；王长辉等对升力体外形的塞式喷管运载

器进行了二维简化的数值研究⋯】。为更准确地了

解外流对塞式喷管运载器的影响，进行相关的地

面和飞行试验显得非常必要。

本文开展的风洞冷流试验研究了塞式喷管运

载器在4个典型飞行马赫数下外流对运载器流场

和性能的影响。风洞冷流试验模型由截短的线性

塞式喷管和升力体构成，采用纹影显示技术得到

了塞式喷管的流场结构并测量了在不同试验工况

下模型的轴向力和升力。

1塞式喷管运载器结构

塞式喷管运载器由截短的线性塞式喷管和升

力体构成。由圆弧和抛物线近似内喷管型面，由

抛物线和三次曲线近似塞锥型面，以从海平面到

设计高度的飞行总冲最大为目标函数，进行塞式

喷管型面设计和优化[12-13】。升力体采用翼身融合

体的气动布局以消除机身等部件产生的附加阻

力，提高升阻比【141。塞式喷管运载器和喷管结构

如图1和图2所示，塞锥截短率25％，内喷管和

塞锥型面参数见表1和表2。

图1 塞式喷管运载器模型

Fig．1 Model of vehicle with aerospike nozzle

集7t室

图2线性塞式喷管结构

Fig．2 Geometry of linear aerospike nozzle

表l内喷管参数

Tab．1 Structure parameters of inside nozzle

项目 参数

内膨胀比

内喷管出口角，(o)

内喷管倾角／(。)

喉部高度／mm

喉部宽度／ram

3．3

3

30．5

0．8

35

表2塞锥参数

Tab．2 Structure parameter of plug

项目 参数

设计压比

总膨胀比

塞锥长度／mm

截短后长度／mm

底部高度／mm

500

24

94．6

23．7

7．6
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2风洞冷流试验

图3为塞式喷管运载器风洞冷流试验模型。

其中，升力体包括前部、中部、后部、底部盖板

和翼面5部分，中部安装测力天平(通过支架固

定在风洞的壁板上)，后部安装塞式喷管，翼面

包含2个垂尾和2个水平翼。

州儿体

外河

图3塞式喷管运载器风洞冷流试验模型

Fig．3 Model of vehicle with aerospike nozzle

fbr cold flow test in、’，ind tunnel

图4风洞中的试验模型

Fig．4 Test model in wind tunnel

表3风洞冷流试验工况

Tab．3 Test conditioils in wind tunnel

高压空气在集气室中逐步建立5 MPa的稳定

室压，消除了进气冲量对喷管推力的影响。为确

保测力天平测量的准确性，供气管路与支架及升

力体内腔壁面间留有足够间隙以防止喷管推力通

过供气管路传递给支架。图4为试验模型在风洞

中的状态。风洞冷流试验工况见表3。

3试验结果与分析

3．1流场结构分析

图5是塞式喷管运载器风洞冷流试验不同试

验工况下塞锥流场结构的纹影图。其中，图5

(a)， (c)，(e)和(g)是不同压比(集气室压强

与环境压强之比)下主喷流的流场结构。随着压

比值增高，主喷流的膨胀程度加大。这是由于塞

式喷管半开放的流动结构所致，体现了塞式喷管

的高度补偿特性。对比不同试验压比下有、无外

流的塞锥流场结构可见，有外流时主喷流的膨胀

程度相对较大，出现过膨胀现象，如图5(0所示，

外流在运载器底部产生流动分离，导致内喷管出

口附近(运载器底部分离区)的局部压强低于来

流压强，也低于环境压强，主喷流膨胀程度变

大，外流也向底部区域膨胀，二者相互干扰形成

两道干扰激波(图中标识“3”)。由于超声速外

流的密度很小，外流干扰引起的密度梯度相对较

小，纹影摄像不易观察到内外流干扰激波结构。

图5(d)中的“1”是运载器垂尾在跨声速外流中

形成的干扰激波。在超声速外流中垂尾的压缩作

用有限，上面的激波结构消失。图5(d)， (f)和

(h)中的“2”是由水平翼压缩外流形成的强干扰

激波。
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一翼__弋誓|

(g)NPR=l 400，Ma20 (111NPR=1 400，Ma=4

图5风洞冷流试验纹影图

Fig．5 Schlieren of cold flow test inⅥ’ind tunnel

图5(b)给出地面工况下喷管单侧喷射的塞

锥流场结构，可见主喷流有明显的横向侧流现

象。在图5(a)， (c)， (e)和(g)的主喷流流场

中，随着压比值的不断增大横向侧流现象越明

显，侧流强度也越大。对比不同试验压比下有、

无外流的塞锥流场结构可见，有外流时横向侧流

相对较强，这也是由外流在运载器底部产生气流

分离，使底部分离区的压强低于环境压强所致。

3．2性能分析

表4给出了塞式喷管运载器风洞冷流试验不

同试验工况下测力天平测得的轴向力和升力数据。

无主喷流时运载器的升力主要由升力体产生，升

力大小由压比和外流马赫数共同决定，压比较大

时环境压强很低，外流产生的运载器升力较小。

对比不同试验压比下有、无主喷流的运载器升力，

两者差别很小，在±3％以内。主喷流对升力的影

响主要是由上下喷流不完全对称造成的。

无主喷流时运载器的轴向力为负值，表征外

流产生的运载器阻力，阻力大小由压比和外流马

赫数共同决定，设计压比下环境压强较低，但高

马赫数外流的压缩能力强，产生的运载器阻力仍

较高。有主喷流时运载器轴向力南塞式喷管推力

和运载器阻力构成，此轴向力减去无主喷流时的

运载器轴向力即为塞式喷管推力。随压比增大，

塞式喷管推力总体上不断增大，但压比为70时的

塞式喷管推力比地面工况略低，这是由于外流造

成的推力损失高于因压比增大而增加的喷管推力。

表4风洞冷流试验测试结果

Tab．4 Test data in wind tunnel

N

为了更好地分析风洞冷流试验结果，由Flu—

ent流体计算软件对塞式喷管运载器简化模型在

不同试验工况下进行二维和三维的数值模拟。塞

式喷管运载器简化计算模型如图6所示，由于线

性塞式喷管主喷流的流动主要呈二维特征，取运

载器中心对称面作为二维简化计算模型，三维简

化计算模型的升力体由试验运载器升力体的中心

对称面拉伸形成，模型底部和试验运载器底部基

本相同，使得塞式喷管的流场结构基本不受模型

简化的影响。数值计算采用耦合隐式求解器，湍

流模型采用Spalart—Allmaras一方程模型，对流

项和湍流均采用二阶离散格式。

撵式
睛10r

Ibl i维简化模)刊

图6塞式喷管运载器简化计算模型

Fig．6 Simplified calculation model of vehicle

with aerospike nozzle
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图7给出了塞式喷管的试验推力与不同工况

下的数值计算推力。对比不同压比下试验和三维

计算(3D—with outflow)的塞式喷管推力，两者

差别很小，在±1．5％以内。这表明所采用的塞式

喷管运载器简化计算模型和数值计算方法比较合

理，计算结果可靠。塞式喷管运载器在外流干扰

下喷管的推力损失包括过膨胀损失和横向侧流损

失两部分。二维无外流干扰(2D—without outflow)

计算的塞式喷管推力可认为没有推力损失，对比

不同工况下的试验塞式喷管推力，可知塞式喷管

总的推力损失在4．7％～9．6％之间。三维无外流干

扰(3D—without outflow)计算的塞式喷管推力可

认为只存在横向侧流损失，与试验塞式喷管推力

对比，可知外流干扰导致的喷管推力过膨胀损失

在3％以内。二维有外流干扰(2D—with outflow)

计算的塞式喷管推力可认为只存在过膨胀损失，

与试验喷管推力比较，可知喷管推力的横向侧流

损失在4．7％～7．3％之间，这与文献[15]的计算

结果比较接近。

Z
＼
_R

姑

她
螫
韬
粤鞠

Fig．7 Aerospike nozzle thrust

4结论

通过进行塞式喷管运载器外流干扰风洞冷流

试验研究，可得以下结论：

1)文中设计的塞式喷管运载器风洞冷流试验

模型、采用的试验方法和测量手段能够成功地捕

捉到塞式喷管内外流干扰的流场结构，对比塞式

喷管推力的试验测量结果和运载器简化模型的数

值计算结果，得到了在外流干扰下喷管的推力损

失。

2)外流在塞式喷管运载器底部产生流动分

离，使得主喷流的膨胀程度变大，外流也向底部

区域膨胀，二者相互干扰形成两道干扰激波，外

流干扰还使得横向侧流的强度增强。

3)外流干扰下塞式喷管运载器的喷管推力损

失包括过膨胀损失和横向侧流损失两部分，试验

模型喷管总的推力损失在4．7％～9．6％之间，其中

外流干扰导致的过膨胀损失在3％以内，横向侧

流损失在4．7％～7．3％之间。

4)塞式喷管运载器的升力主要由升力体产

生，升力大小由压比和外流马赫数共同决定，主

喷流对运载器升力的影响很小。
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