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喷管分离流动模态转换过程壁压测量试验
王一白，陆星宇，李波，刘宇
(北京航空航天大学宇航学院，北京100191)

摘要：为了研究推力最大抛物线(TOP)喷管在不同工作压强下流动分离过程中分离模

态间的转换过程，确定其压强分布特点和模态转变发生的临界压强比，对一个TOP喷管进行

了多个压比下的冷流试验。通过采集不同位置上的壁面压强，初步确定开机阶段自由激波分

离向受限激波分离模态转换发生的喷管压强比(削翟，喷管局部压强与环境压强之比)在

17．61～18．49之间，捕捉到了转变过程中的压强不对称现象，并且发现在受限分离激波下游的

局部壁面压强高于环境压强。为了获得更多流场细节，用雷诺平均(RANS)方法对实验模型

进行了数值模拟，与试验结果最大误差不超过5％，证实了试验中获得的压强分布确实对应了

不同的分离模态。
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Test ofwall pressure during transition of

flow separation modes in nozzle

WANG Yibai，LU Xingyu，LI Bo，LIU Yu

(School ofAstronautics，Beijing Univ．ofAeronautics and Astronautics，Beijing 100191，China)

Ab啦阿lct：Cold flow testing experiments for wall pressure of a thrust optimized parabolic(TOP)

nozzle were conducted at different nozzle pressure ratios to study the transition process at different

flow separation modes in TOP nozzles，and to ensure the characteristics of the pressure distribution

and the critical pressure ratio of separation mode transition．The wall pressure of different positions

was measured．The result shows that the transition from free shockwave separation to restricted

shockwave separation happens in the nozzle pressure ratio(NPR，ratio of local nozzle pressure to

ambient pressure)range of 17．61-18．49．The asymmetrical pressure distribution phenomenon during
the transition was captured．It was also found that the local wall pressure intensity at downstream of

the restricted separation shock wave was higher than the ambient pressure．Numerical simulation WaS

conducted with Reynolds Averaged Navier-Stokes(RAMS)method to get more details of the flow

field．The maximum error compared with the measured wall pressure iS no more than 5％，which
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proves that the measured pressure distributions is corresponding to different flow separation modes
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0 引言

对高性能火箭发动机的需求推动了高性能喷

管的发展，而高性能喷管主要是通过提高喷管出

口与喉部截面的面积比实现的【1】。大面积比的喷

管在开机阶段会经历过膨胀，流动在喷管壁面上

发生分离。在J一2S【2]，SSME[3j，LE一7A141以及Vul—

cain[51等发动机的研发过程中都发现这种流动分离

常常是非对称且不稳定的。这种非对称分离流动

会导致巨大的非对称侧向力，往往对喷管本身和

发动机造成损害。这种损伤已经成为大膨胀比发

动机喷管设计的主要限制之一【6】。目前工程上解

决该问题的主要策略是加强结构，代价是结构质

量的增加。目前已经基本确定钟形喷管内常见的

流动分离模态有两种：自由激波分离和受限激波

分离。研究者们也提出了不同的分离准则和分离

预测模型。但现有的所有模型都对具体喷管有依

赖性，当喷管类型或型面参数发生较大变化时就

难以获得满意的预测结果，反映了对该问题的理

解仍然有待加深。

为了理解大膨胀比喷管过膨胀过程中不同流

动分离模态及其转化过程的特征，对缩比推力最

大抛物线(Thrust Optimized Parabolic，TOP)喷

管进行了壁面压强测量试验，并辅以数值对比计

算，捕获到了两种典型的分离模态，获得了所用

TOP喷管的分离模态转换压比范围。对于后续开

展大面积比喷管的流动分离试验，掌握流动分离

过程对应的工作压强比范围，提供了有益参考。

1喷管设计与实验系统

试验所用喷管为最大推力抛物线喷管，其关

键参数见表1。

喷管壁面0。与180。母线上对称布置了15个

测压孑L，受到加工条件限制，未采用孔轴线与壁

面垂直的设计，而是使孔与喷管的轴线方向垂

直，孑L径2 mm，测压孔轴向间距均为6 mm。测

压孔经由测压管接头再通过软管与压强传感器连

接。

表1 TOP实验喷管关键参数

Tab．1 Key parameters of the TOP nozzle

used in experiments

设计参数 取值

喉部截面直径D，／mm

喷管扩张比s

喷管收敛段过渡圆弧半径r。／mm

喷管扩张段入口半径rid／mm

喷管入口角0。，(。)

喷管出口角0。，(。)

喷管长度L／mm

集气室工作压强／MPa

工作状态流量／(kg／s)

16

25

压强传感器采用YZD扩散硅压强变送器

(绝压)，量程选择200 kPa，1 MPa和10 MPa，精

度为±0．2％，不同传感器在各测点的排布见表2。

表2压强传感器分布

!皇空：!旦!!垡垒些竺翌垡巳!!!!坚!!!墅竺坚

测量点 测压路数 传感器量程

喷管扩张段传感器量程的选择是根据前期试

验获得的压强范围选择的，试验发现喷管在集气

室压强在3．5～4 MPa时喷管已经满流，而在室压

低于3．5 MPa时壁面压强都在0．02～0．18 MPa之

他

4

弘

8
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间，故大多采用了量程为200 kPa的传感器。压 中给出的NPR范围基本覆盖了流动分离的压比
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图2喷管壁面180母线压强分布

Fig．2 Pressure distribution at 180

generatrix of llozzle wall

图l和图2分别给出了不同试验压比下喷管

壁面0。母线和180。母线的压强分布。图的右侧给

出了试验测到的喷管压比(Nozzle Pressure Ratio，

NPR)，横坐标为以喉部为坐标原点及流动方向

为正方向的位置坐标x除以喷管扩张段总长度三

得到的单位化坐标。前期试验发现本试验中采用

的TOP喷管流动分离的NPR上限在31附近，图

范围。

根据自由激波分离和受限激波分离的特点，

可以认定试验中测到的壁面压强反映了这两种分

离模态。

2．2流动分离激波系的产生机理

在喷管中事实上存在两种扰动源，分别是喷

管壁面和环境压强。从钟形喷管设计理念的角度

可以解释喷管型面引起内激波系的机理。激波系

一定是存在于超声速流场之中，因而对激波系影

响最大的就是扩张段的型面。传统钟形喷管(包

括理想喷管／IC、截短理想喷管frlC、压缩截短理

想喷管／CTIC、最大推力喷管／TOC、最大推力抛

物线喷管／TOP)的扩张段设计都秉承了一次扩张

一次整流的思想，即在喉部处采用小曲率半径的

弧，使达到音速的气流快速膨胀，在最短的距离

内实现加速，从而缩短喷管的整体长度。该阶段

马赫数较低，剧烈型面变化带来的流动损失较

小，因而缩短喷管付出的流动损失代价较小。这

一阶段型面的切线斜率从喉部处为零单调增加到

某一临界值，在此期间气流快速膨胀。该临界点

后的型面切线斜率开始单调减小，直到喷管出

口。这一段是为了使流动方向逐渐趋向于轴向，

从而将工质的动量收拢到推力方向。

这种先膨胀后扭转流动方向的设计使得在切

线斜率开始减小的地方容易产生曲线一阶或二阶

不连续，相当于超声速气流遭遇拐角，这种型面

会在流场中引发强扰动，因而形成激波。不同钟

形喷管设计的差异在扩张段体现得最为明显，IC

和TIC喷管在切线斜率的单调递减段采用了更为

和缓的型面，使喷管内从轴线反射到壁面的膨胀

波不再发生二次反射，从而使气流在喷管中实现

无内激波的均匀流动(在满流情况下)。而除了

IC和TIC喷管之外的所有钟形喷管都存在流动转

折过于剧烈的问题，因而都存在壁面曲率导致的

内部激波。

与壁面扰动并存的是压强扰动，即环境压强

对流动的扰动。在流动严重过膨胀时，超声速的

低压流动会遭遇高背压，从而形成激波。
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2．3壁面压强分布与流动分离模态的对应关系 高压强梯度随着室压的升高而向下游推移，直到
2．3．1 自由激波分离 分离模态发生变化。

对于本试验所采用的TOP喷管，一般会随着

NPR的增加而依次经历自由激波分离、受限激波

分离和第二次自由激波分离。在自由激波分离模

态下，从喉部喷出的流动会首先贴壁流动，在下

游的某个部位遭遇分离激波，流动与壁面发生分

离，其后变为自由射流状态。在流动分离点下

游，外界环境气体会从喷管和射流之间的空隙涌

人，并形成贴壁的漩涡。其壁面压强分布的特点

是：从喷管喉部开始，先逐渐降低，在分离点附

近达到最小值，而后迅速升高到接近但低于环境

压强的水平，随后缓慢上升到环境压强。

图1和图2中Ⅳ咫≤17．6l的四条压强分布

曲线均符合这一特点。为了进一步确定该阶段确

实发生了自由激波分离，采用数值方法复算了这

一阶段的工况。

计算方法和边界条件的设置参考了文献【7】，

采用有限体积法，对流项为二阶迎风格式，粘性

项中心差分，湍流模型为Spa]art—Allmaras一方

程模型。

X|L

图3 NPR=15．78时的壁面压强分布曲线

Fig．3 Curves of wall pressure distribution

as NPR=15．78

图3对比了试验和数值计算获得的壁面压强

结果。计算值略低于试验值，最大误差约为5％，

整体趋势一致，而且分离点的位置相符度很好。

图4直观地显示了在该喷管压比下流动就是

自由激波分离，图中速度发生剧烈变化的面就是

分离激波系。

随着NPR升高，分离点会逐渐向下游移动，

分离点附近存在巨大的压强梯度。如图1所示，

四个自由激波分离的工况中，指示分离点位置的

图4 NPR=15．78时的马赫数云图

Fig．4 Cloud chart of Mach number as NPR=15．78

2．3．2受限激波分离

在TOP喷管中，当NPR达到一个临界区间

时，流动分离模态开始从自由激波分离转变为受

限激波分离。

自由激波分离模态下分离激波后的自由射流

会在分离线下游接近喷管壁面，此前可供外界气

体涌入的缝隙被堵住，流动从壁面分离后又在下

游重新贴合到壁面，从而形成一个有限大小的分

离腔。值得注意的是在自由激波分离向受限激波

分离切换的瞬间，虽然Ⅳ职增加并不显著，但

同一母线上分离点的位置却会向下游跳跃，这段

距离十分显著。本试验中各个工况的NPR间隔

基本在2．5左右，相同分离模态相邻工况之间分

离点的推进距离基本在0．05 X／L左右，只有在自

由激波分离向受限激波分离转变的Ⅳ咫间隔内

推移距离达到了0．2 X／L的量级。试验数据显示

这种转变发生在17．61<。NPR≤18．49的压比范围

内，分离位置在x=O．5 X／L附近。

受限激波分离在流动重新贴合到喷管后与满

流情况下的贴壁流动有显著不同，壁面压强不是

平滑下降而是剧烈波动，试验测得受限激波分离

情况下壁面压强的峰值达到了1．64 Pa，见图5。

图5 NPR=20．18时的壁面压强分布曲线

Fig．5 Curves of wall pressure distribution

A．g NPR=20．18
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图5给出了朋喂：20．18时的壁面压强试验值 工作压强比升高，确实会依次经历自由激波分离

与计算值对比。同NPR：15．78的情况类似，整体 和受限激波分离。

趋势一致，但计算值总体上略低于试验值。 2)试验中采用的TOP喷管构型下，自由激

波分离向受限激波分离的转变发生在17．61≤

NPR<。18．49的压比范围内。分离位置在x=0．5 X／L

附近。

3)试验中采用的TOP喷管构型下，受限激

波分离时壁面压强峰值为1．“Pa。

图6 NPR=20．18时的马赫数云图

Fig．6 Cloud chart of Math number as NPR=20·18 参考文献：

图6显示了NPR=20．18时的流速分布，从图

中可以明显看出流动从壁面处分离后又在下游重

新贴合到壁面，而图5中的压强值则证明了这种

贴合不同于满流状态下的贴壁流动。这种区别的

原因在于受限激波分离模态下特有的波系结构，

从壁面处分离出来的超声速气流在下游反复撞击

壁面，从而导致沿母线压强的反复波动。

3试验误差分析

壁面压强测量所采用的传感器精度为±0．2％。

根据试验获得的数据，可以认定传感器的响应频

率可以用于测量本试验中的稳态压强。

同样地，由于本试验为稳态测量试验，软管

的长度不超过1 m，采用可压缩气体“线性摩擦

管道模型”计算出的最低共振频率为82 Hz，误

差不超过5％，可以满足静压测量的要求。此前

有不少同类试验都采用了软管测压的方式，文献

[8】即采用了这种设计，也说明该方法可以用于

本试验的压强测量。

采集系统采用3总线光电隔离技术，使被测

信号系统与计算机之间完全电气隔离(隔离电压

大于500 V)，具有较高的输入阻抗和共模抑制

比，其采样最高频率为66 kHz，其系统综合误差

为-sO．2％FSR。

测量系统总体测量精度为1．0％。响应频率

可以支持本试验中的稳态工况测量。
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