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空问发动机羽流研究技术发展综述
郭敬，孔凡超，胡旭坤

(北京航天试验技术研究所，北京100074)

摘 要：首先介绍了目前进行空间发动机羽流研究的必要性，同时说明地面试验和数值

模拟方法都是研究空间发动机羽流特性的有效手段，两者缺一不可。在此基础上，总结了国

内外羽流地面试验关键技术和发展状况。然后，分别总结了国内外最具代表性的空间发动机

羽流试验台的组成、真空抽吸方式、主要技术指标和特点，包括美国的J2一A试验舱和

CHAFF—IV试验舱，欧洲的cCG羽流污染试验舱和STG低温氦冷羽流试验舱，中国的KM系

列空间环境模拟器和PES地面羽流试验台。最后，介绍了与羽流地面试验相关的数值模拟技

术的发展，总结了进行羽流数值模拟的模型，重点介绍了常用的DsMC方法的典型应用和基

于此方法所开发软件的情况，并针对大密度羽流场和电推进发动机羽流场的特点分别总结了

其进行羽流场计算的方法。
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Research on plume now of space thrusters
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Abs缸act： The necessity of plume flow research of space tllmsters is introduced．At the s锄e

time，plume test and numerical simulation methods which a心the two Valid ways to research space

engine’s plume characters are elaborated．Then the key technique and deVelopment of pl砌e test are
summarized．AftenVards，the compositions，Vacuum pumping memods，main specifications and

characteristics of representatiVe plume test beds including J2一A ch锄ber and CHAFF-ⅣfaCili够of
USA，CCG chamber and STG chamber of European，KM space simulators and PES ch锄ber of China
are summarized．Finally，deVelopment ofthe numerical simulation technology related t0 plume test on

铲ound is introduced by oVerviewing numericaI models of plume，focusing on DSMC method aIld its

soft、Ⅳare，presenting plume computational methods of hi曲density plume and electrical propulsion

tllIuster plume．The technology of test and numerical simulation of space thmster plume is help血lto

research the plume of space thrusters．
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0引言

随着我国航天技术的迅猛发展，空间飞行器

在轨时间明显增长，飞行器上仪表分辨率和精密

度不断提高，空问发动机产生的羽流效应对飞行

器的影响变得越来越重要。羽流严重时会使某个

系统或元件完全失效。因此，必须对空间发动

机，包括化学推进发动机和电推进发动机的羽流

特性进行深入研究，以确保航天器在空间工作的

可靠性。当前研究空间发动机羽流特性主要通过

地面模拟试验和数值仿真等手段。

地面试验是在地面试验室中复现所需要的空

间环境，具有花费少、试验参数易于变化、易于

重复试验、有大量测试仪器可供选择和可实现大

量数据精确采集的优点。虽然地面羽流试验不能

解决所有的高空羽流问题，但是一些关键问题可

以通过高度精确的高空试验复现，是获得羽流特

性和验证理论模型必不可少和最直接的手段。

数值模拟的方法不仅能快速提供设计者所希

望得到的数据结果，还能提供多种方案供设计者

选择，成为模拟羽流十分重要的研究手段。数值

模拟方法与地面试验相互验证，可为设计和改进

试验、优化飞行器结构设计提供理论指导。因此，

试验方法与数值模拟是相辅相成、缺一不可的。

本文主要对当前国内外羽流效应研究的地面

试验和数值模拟现状作简要介绍。

1羽流地面试验技术发展情况

1．1试验技术情况介绍

国外羽流试验研究集中在20世纪60—80年

代，尤以70年代为高峰时期。80年代末开始侧

重于高空羽流数值模拟研究。综观国外发展情况，

羽流污染研究不外三步：确定羽流场特性、求出

沉积物、分析沉积膜引起的物理化学变化及其对

飞行器总体特性的危害，给出定量数据作为羽流

污染控制的重要依据。

地面试验是获得羽流特性和验证理论模型必

不可少的、最直接的手段。地面试验时需要注意

以下问题。

1．1．1缩比试验要求

推力大于20 N的大型推力器的羽流在地面

试验设备内试验较困难，因为背压不能保持在足

够低的水平。因此，大型推力器的羽流研究要依

靠工程试验、数值程序或缩比试验。在进行缩比

试验时，对于羽流这种复杂的流动过程可以将其

分为几个性质不同的子过程，找到每一个过程描

述其本质的特征量。缩比试验的适用性需要系统

研究和试验验证。目前，欧洲在缩比试验及其规

则方面进行了较多研究⋯。

1．1．2试验环境模拟

为模拟空间发动机在太空中的工作环境，必

须在地面建立适当的真空系统。这就要求真空舱

内要有足够大的膨胀空间以保证发动机排气羽焰

在真空舱内能够如像在太空中一样自由膨胀，并

保持足够高的真空度。文献[2]表明为正确模拟高

空羽流场(即高度至少100 km的空间环境)，环

境压力不能大于1×10之Pa。另外，电推进发动机

还能产生高能离子污染，会影响推力器和飞行器

的表面。由于发动机工作时推进剂持续排放且羽

流场中存在冷凝效应，因此在发动机工作时保持

一定的真空度具有难度13J。残余空气的影响可以

通过减少初始压力解决。减少推进器燃烧喷流的

影响更加复杂，因为这需要非常大的抽吸效率。

因此，要提高地面试验数据的精确性，采用有效

的抽吸方式十分重要。

1．1．3其他影响因素

在进行地面试验时，还需考虑化学组分、电

磁／电场强度、离子流／电子流密度、喷管壁温、

烧蚀率以及化学反应时间与气流运动变化时间之

比等条件的模拟，这些都是发动机羽流流场试验

模拟有待解决的问题。此外，某些电推进发动机

的推进剂还使用有毒性的金属元素汞，极易对人

体造成伤害，还有些推进剂(如氙等稀有气体)

十分昂贵，密闭性不好时会造成很大浪费[4】。

1．2主要国家发展情况

世界各个航天大国经历了从无到有，逐渐摸

索，不断提升羽流试验技术的发展历程，实现了

高真空抽气技术从气动引射到低温冷凝吸附技术

的发展，试验范围包括化学推进剂发动机、电推
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进发动机以及其他类型推进剂的发动机，试验能

力从单个小推力发动机到多个发动机阵列，试验

内容覆盖羽流撞击、羽流污染、羽流与羽流之间

的相互作用、缩比试验规则等多个研究方面。以

下简单介绍美国、欧洲和中国的羽流地面试验设

备发展情况。

1．2．1美国

美国是最早进行地面羽流试验的国家。在20

世纪60年代之前，为维持试验舱的动态真空度，

均采用引射原理的抽气系统。随着空间发动机流

量的逐渐增大以及对羽流试验精度的不断提高，

传统的引射原理的抽气系统抽气能力已经不能满

足需要，不能维持空间发动机羽流效应试验时大

放气量下的动态真空度。

为解决这一问题，20世纪60年代人们提出

了采用低温冷凝技术的内置式深冷泵，该技术通

过在密闭真空容器中布置阵列式低温冷板，使凝

结温度高于冷板温度的气体分子冷凝在冷板表

面，达到抽除真空容器中气体分子的目的【湖。深

冷泵的抽气能力与冷板的面积成正比。在羽焰试

验研究的早期阶段，美国AEDC的J2一A试验舱、

Mark—l高空舱、10 V超高空试车台和RVc超高

空试车台就已经以深冷泵作为主抽气设备川，将

机械泵一油扩散泵机组作为预抽真空或辅助真空

设备，引射抽气方式基本上不再使用。其中J2二

A试验舱是基于低温冷凝技术建成的首座地面模

拟试验系统，在6．1 m的真空容器内布置5．5 m×

9．1 m的液氮冷板。为实现更高的极限真空度，

又采用温度更低的氦深冷泵代替液氮深冷泵，将

冷板的温度从80 K降到20 K，可以抽吸大部分

的燃烧产物，使真空试验系统能模拟的极限真空

度提高到10。7 Pa量级，这项技术应用到AEDC

的研究性真空模拟舱中，在1．2×3 m的真空舱内

安装有液氮冷屏和气氦深冷泵，能够模拟推力为

4．4 N的姿控发动机在105 km的工作高度，进行

动态真空度达到10～～10。2 Pa的羽流效应试验。

20世纪90年代，随着低温冷凝技术的不断进步，

又出现了温度接近5 K的液氦深冷泵，进一步提

高了抽吸能力，使得真空羽流效应试验中抽氢的

问题得到解决【81。

20世纪80年代之后，南加利福利亚大学

CHAFF—lv的羽流模拟试验设备成为美国典型的

地面羽流试验设备，使羽流地面模拟试验技术迈

上新的台阶。

cHAFF—IV是一个低温抽吸不锈钢真空舱，

其最大特点是采用全舱抽吸(TCP)的设计理念，

即在整个直径为3 m，长6 m的不锈钢真空舱内

部衬有低温冷凝抽吸翅片阵，以最大程度上减小

推进剂分子到设备表面的散射和向氦冷凝系统的

传热，获得最有效的抽吸效率。低温翅片由开发

式放射状翅片系统组成，采用冷氦气冷却到15—

20 K，这种设置为cHAFF—lV提供了大约590 m2

的抽吸面积。如图1所示。CHAFF—IV高速抽空

系统采用高性能的低温氦保持器，抽空速度较以

往有较大提高，约为原来的5倍，可以用于比以

往更大功率的推进器(大约lo～15 kw)。可进行

高功率的电粒子推进器和更高温度的大流量的化

学发动机，以及多个小发动机同时点火以模拟小

型航天器阵的羽流试验。这套设备可以模拟飞行

器的空间环境，可以放置相对较高的氧原子流

量、离子和大功率的太阳模拟器。

图1 安装在CHAFF一Ⅳ中的焊接的辐射状低温板阵

Fig．1 Welded radiaI cryopa耻l array jns妇Ued in

USC CHAFF一ⅣfaciUty

这种低温冷凝抽吸翅片阵比传统的低温泵系

统有了巨大的进步。放射状翅片布置允许辐射和

高能推进剂分子穿过辐射状翅片阵，碰撞到液氮

板上，最大程度上减少辐射热和热传导，相对低

速、中性分子能够被低温翅片阵所吸收。

1．2．2欧洲

欧洲航天局(ESA)进行羽流试验研究集中

万方数据



54 火箭推进 2014年12月

于两个试验台，一个位于Goettingen的德国宇航

研究机构(DLR)，主要进行羽流模型验证和羽流

冲击问题研究试验；另一个位于Humburg Harburg

科技大学(TUHH)，TUHH的羽流试验台主要进

行单组元和双组元发动机羽流污染研究试验。后

来ESA将TuHH相关技术和设备转移到DLR⋯01。

目前在DLR—Goettingen有两个羽流试验台可

用：类似于在TUHH的羽流污染试验舱(CCG)，

和在稀薄流动区域开展羽流试验的低温氦冷舱

(STG)。推进器羽流特性试验利用2个试验台实

现液滴和气体发动机外流在所有流动区域的完整

．o性描述。

罗茨泵

图2 DLR污染舱简图

表l为TuHH羽流污染试验舱和ccG羽流
F19·2 ske劬。‘DLR。帅ta嘣腑‘‘蚰。hambe。

污染试验舱的主要参数。图2是ccG简图。

表1试验台比较

Tab．1 Comparis帅of test bedS

STG羽流试验台是一个长5．25 m，直径1．6 m

的圆柱型真空舱(图3)，把羽流膨胀室完全包裹

在其中，由液氦低温泵驱动。在推进器点火下可

以保持小于1 Pa的真空条件。羽流从小推进器

喷出(最高能达到10 N的推力)，能够像在太空

中一样的膨胀，气体膨胀后，撞击低温面便立刻

冷凝。不同于两级液氮／液氦系统，羽流的能量完

全传递给液氦，不需要处理和预冷羽流膨胀后排

放的热燃气。内置式液氦深冷泵冷板面积30 m2，

冷板温度为4．2 K，构造单元是带有肋的管，材

料是高热传导的铜，安装在底部收集器和顶部相

分离器之间。当增加100 w／m2热流时，面板上

的温度增加不超过0．2 K。试验前采用液氮预冷。

sTG设备能抽除姿轨控发动机喷流中的氢气。

图3 STG试验舱

Fig．3 STG test chamber
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基于DLR的2个试验台，欧洲已开展推力

器羽流特性试验、不同气体的返流模型研究试

验、羽流一羽流相互作用研究试验、缩比试验规

则研究试验和电推进羽流试验设施研究。

1．2．3中国

与国外相比，中国在真空羽流地面试验研究

方面起步较晚。最初，国内在进行羽流试验研究

时是在高超声速低密度风洞中进行的，通过气动

引射原理模拟高空环境，只能模拟80 km左右的

高空稀薄环境，没能形成返流区，试验结果仅能

对高空羽流气动力和气动热效应的研究提供设计

参考⋯】。

上海卫星工程研究所的KM系列空间环境模

拟器是应用低温冷凝技术建成的地面模拟系统，

主要应用于卫星的热真空、热平衡试验。上海交

通大学曾对KMl空间环境模拟器进行适当改造，

成功模拟了空间高度大于100 km的羽流效应。

实现了真空深冷环境下稳定运行和精确测量112l。

KMl空间环境模拟器真空系统包括机械泵组、扩

散泵和液氮低温泵。真空舱内部装有铜质液氮冷

阱系统直径0．8 m，长度1．5 m，容积约0．75 m3，

外、内部结构如图4和图5所示。

图4 KMl系统外部

Fig．4 Externalimage of KM l system

图5 KMl真空舱内部

Fig．5 InternaI inlage of KM l s”tem

试验使用高纯CO：压缩气体，C0：气体由液

氮冷阱抽除，微量的不凝结气体通过扩散泵和机

械泵机组抽除。真空系统的极限工作状态是维持

舱内lO。4 Pa量级的真空压力和90 K的冷阱壁

温。在整个测试过程真空舱内压力维持在10七Pa

量级，冷阱温度为93±5 K。

目前，国内最先进的地面羽流试验台为北

京航空航天大学的PEs试验台，也是中国第一

台专门用于羽流效应试验研究的地面模拟试验

系统『13 J。其真空舱为卧式，直径为5．2 m，长为

12．64 m。深冷泵内置于真空舱中，为卧式圆筒

形，由液氦冷板阵列、液氮冷屏、羽流吸附泵组

成。液氦冷板阵列为管板式结构，由4．2×10 m

的直筒段液氦冷板和2个4．2 m的封头端液氦冷

板构成，采用液氦冷却方式，其单侧冷板面积为

160 m2，液氦冷板温度<5 K。液氦冷板阵列的外

侧为液氮冷屏，液氮冷屏也为管板式结构，冷却

介质为液氮，冷板表面温度<80 K。在真空容器

的后部增加3层套筒式羽流吸附泵，羽流吸附泵

的每层套筒仍为管板式结构，分别为3．2×3．5 m，

2．2×3 m，1．2×2．5 m的液氦冷板阵列，冷板温度<

5 K，以保证发动机喷流时羽流吸附泵能有效地

阻止反压对上游区域的影响，使羽流喷流的核心

区背压低于10。Pa量级。其液氦深冷泵的设计

抽速优于107 L／s，是国际上用于羽流效应试验研

究领域抽速最大的内置式液氦低温泵。PES设备

建成后将达到国际先进水平，大大提高了我国的

地面羽流试验能力。

2羽流数值模拟技术发展情况

从羽流研究技术的发展趋势上看，空间发动

机羽流地面试验同与之相关的数值模拟技术相互

补充，互相借鉴。数值模拟可为羽流地面试验台

的设计建设以及试验理论依据，减少设计调试费

用，而试验则可验证数值模拟的正确性，是完善

数值计算模型和软件的必要手段。因此，数值模

拟伴随着羽流地面试验技术的发展而不断完善、

精确，是进行羽流特性研究必不可少的一环。

由于极低的环境压强，整个羽流流场将被分

为3个不同的流动区域：喷管近场连续介质流区，
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远场自由分子流动区和介于两者之间的过渡流

区，并伴随非平衡化学反应和多种激波产生等，

所以羽流流动模拟仿真极其复杂而困难，对实际

问题往往采取分区简化计算的方法。

国外对羽流流场的研究开始于20世纪60年

代初期，但是由于羽流问题的复杂性及当时计算

条件的限制，人们只能采用简单的试验和半经验

的工程算法。常用的包括：Hill—Janrinen模型114J，

Simons模型⋯J和特性算法(MOc)116】等。其中

simons方法最为简单，计算量最少，可快速计算

熵核心区和边界层膨胀区的羽流流动特性，为工

程设计提供依据，目前仍有较多应用。

这些简化模型都是基于连续流基础推导出

的117--s|，没有考虑热边界层效应和边界层内的亚

声速部分的影响，不能确定羽流和飞行器相互作

用最严重的区域，无法提供包含在电流中的离子

能量分布信息。因此这些简化模型都不适合计算

过渡流区和自由分子流区。

为计算羽流流场中至为关键的过渡流区和

自由分子流区，1970年，Bird首先提出DSMC

法¨9】，并将其引入羽流领域㈣。这种方法的特点

是在线计算时间长，对计算机要求高。1987年，

Doo和Nelson率先将其应用于小型双组元发动机

喷嘴内部流动的数值模拟㈦j，、随后，Furlani和

Lordi用多个cPu将每个单元内的分子碰撞与运

动并行处理，将计算时间减少了7倍㈤。之后，

经过研究人员对该算法的不断改进，使得该方法

具有了应用于三维非平衡复杂流动的基础。1999

年，Gimelshein率先建立了多原子分子之间的内

能转换模型，称为离散能量DSMC模型吲。2001

年Gallis用DsMc法数值求解含颗粒较少的稀薄

气流场，仅考虑气相对颗粒相的单向动量和热量

传递俐。在此基础上考虑颗粒相对气相流场的影

响，即为气体一颗粒的双向作用模拟方法，2004

年Burt使用双向作用模型模拟r非平衡气流和稀

疏颗粒组成的两相流场，并将Gallis模型中的单

原子气体扩展到双原子气体吲。这些相关理论都

获得了很好的试验验证：

国外针对发动机羽流数值模拟问题的研究开

展得比较早，开发了一系列基于DSMc算法的模

拟计算软件，其中比较典型的通用计算软件有：

由美国约翰逊航天中心(Johnson Space Center)

的LeBeau等人开发的DAc(DSMC Analysis

code)软件【拍．吲，由俄罗斯理论与应用机械研究

所 (the Institute of Theoretical and Applied Me—

chanics)的Ivanov等人开发的SMILE(Statistical

Modeling In Low—densitv Environment)车定件‘2引， 由

美国Comell大学的Dietrich和Boyd等人开发的

MONAc0计算软件等【州”。

目前，DSMC法是国内应用最广泛的羽流场

数值模拟方法。北京航空航天大学已自主开发出

基于DsMC方法的两相羽流场计算通用软件PwS

f Plume work station)，计算结果与试验测量值符

合较好。

由于羽流场的复杂性，不太适合采用单一的

计算方法获得较高的计算效率和精度。因此，各

种算法的结合是今后的发展方向。比如，DsMC

法对计算机资源的高要求限制了它在连续流区域

的应用，因此，该方法的应用通常限于过渡区和

稀薄气体流动。当流体密度较大时，cFD法比

DSMc法具有更高的计算效率。因此，在分析具

有多种流动方式的羽流时，将这两种方法相结合

是目前被人们广泛采用的一种计算方式，即用

cFD法计算连续流区域，然后将计算结果作为输

入条件，采用DsMc法计算过渡区和稀薄气体

区。1993年，Penk0等人针对热氮向真空中喷射

形成的羽流采用此方法计算了压力分布并与实验

结果进行比较。之后，Giordano等人针对ESA飞

行器简化模型进行实验【321，并采用CFD／DSMC／

TPMc三种方法相结合，分别对连续流区、过渡

流区和自由分子区的流动特性进行数值模拟。结

果比较表明，这种结合算法对于羽流分析和飞行

器结构优化具有较大优势。Gatsonis和George等

人采用CFD／DSMC法联合数值模拟小型姿控发

动机羽流特性【334j，模拟结果与飞行器上进行的

实时测量以及地面试验吻合较好。

在电推进发动机羽流场计算时，其稀薄等离

子体羽流的潜在污染比中性气体羽流更严重。已

经成为性能提高和扩大应用的障碍。因此，有必

要对其进行详细研究，但由于稀薄等离子体的复
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杂性，采用传统动力论方法和单一粒子模拟方法

都不能有效模拟其流动。目前，稀薄等离子体的

稳态流动和电推进发动机羽流场大都采用DsMc

方法与网格粒子仿真(P1c，Particle in cell)相结

合的研究方法m一。该方法由Gatsot·is首先提出，

可获得与试验数据一致性较高的仿真结果。其

中，DSMc用于求解羽流场中中性原子的运动以

及各类粒子间的碰撞作用【371。PIc则用于求解等

离子体中的自感电场对带电粒子运动的影响。由

于电推进发动机羽流场中等离子体模型需要考虑

交换电荷碰撞、变化的电子温度和背景气体效

应。因此，将两种方法结合起来才可完整求解电

推进发动机羽流场中稀薄等离子体运动的整个过

程。对多种电推进发动机羽流的模拟实践表明，

该方法对等离子体参数的模拟计算结果和试验测

量结果符合性很好。

3结束语

空间发动机羽流地面试验是进行空间羽流特

性和羽流污染必不可少的重要手段。本文总结了

国内外羽流地面试验的关键技术、发展状况，并

介绍了与羽流地面试验相关的数值模拟技术的发

展，可为未来羽流地面试验台的建设和空间发动

机羽流研究提供借鉴。
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