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多喷管火箭动力系统尾焰辐射特性可视化研究
乔野，聂万胜，丰松江，蔡红华，吴高杨
(中国人民解放军装备学院航天装备系，北京101416)

摘 要：为研究高空多喷管火箭动力系统尾焰辐射特性的可视化计算，采用耦合了Realizable

七q湍流模型的三维Ⅳ-5方程描述尾焰流动过程，化学反应速率采用湍流脉动机制和Arrhe—

nius机制控制，采用PISO算法对多喷管动力系统尾焰流动过程进行求解，得到了尾焰流场的

各项参数分布。在此基础上，运用气体辐射传输方程和SLG模型对不同方向观测面上接收到

的尾焰辐射照度进行计算，得到尾焰在不同方向上的辐射特性分布，进而实现尾焰辐射特性

的可视化计算。计算结果表明：高空助推器尾焰的辐射特性要明显强于芯级，其中喷管出口

处尾焰的辐射特性最强，最容易被发现和识别；尾焰辐射特性的可视化计算可以有效捕捉到

尾焰流场的结构，从而为尾焰的红外追踪与预警研究奠定基础。
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Visualization research on plume radiation characteristics of

rocket propulsion system with multiple nozzles

QIAO Ye，NIE Wansheng，FENG Songjiang，CAI Honghua，WU Gaoyang

(Department ofSpace Equipment，Equipment Academy ofPLA，Beijing 101416，China)

Abstract：To realize the visualization calculation of plume radiation characteristics of the

multi—nozzle propulsion system．the 3D N-S equations coupling with Realizable五一8 model are used to

describe the plume flow process．The chemical reaction rate iS controlled by means of the turbulent

fluctuation mechanism and Arrhenius method．The PISO algorithm iS used to solve the plume flow

process，and the parameter distribution ofplume flow—field is acquired．Based on those parameters，the

gas radiation transforn3 equation and SLG model are used to calculate the plume irradiation

illuminance accepted on viewing planes at different directions，thus acquire the plume radiation

distribution at different directions and make the radiation visualization computation come true．The

simulation calculation results indicate that the plume radiation of the boosters iS stronger than the core

vehicle at high altitude．the plume radiation at the nozzle outlet iS strongest and iS easiest to be

discovered and identified，and the visualization computation ofplume radiation can effectively get the
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structure of the plume flow—field，which can lay a great foundation for research on the infrared tracking

and early warning ofthe plume．

Keywords：multi—nozzle；liquid rocket propulsion system；plume radiation characteristic；

visualization calculation

0 引吾

火箭发动机尾焰具有高温、高速、大流量的

特点，其在飞行阶段会产生强烈的红外辐射特

性，这对实现红外追踪与预警具有重要意义。目

前，由于运载任务的需要，世界各国的重型运载

火箭大多采用多台发动机并联的工作方式来提高

运载效率，如美国的“土星”5号火箭，前苏联

的“能源号”火箭以及中国的CZ一2F火箭等【11。

多台火箭发动机并联工作时，尾焰流场会受到多

股射流的相互干扰而变得更加复杂【2]，因而有必

要针对多喷管动力系统尾焰进行流场及辐射特性

研究。

早期的尾焰辐射特性研究主要以实验研究为

主，如William通过实验与理论分析来研究复燃

对C／H燃料发动机尾焰辐射特性影响【31。Harwell

等利用红外辐射探测器对尾焰流场的辐射特性进

行测量H。随着计算机技术的发展，数值仿真技术

逐步成为尾焰辐射特性研究的重要手段，特别是

在20世纪90年代后，具有代表性的成果有：

Wang等使用反蒙特卡洛法计算固体火箭发动机

尾焰的辐射特性，并通过与实验数据的对比，证

明算法的有效性口I。Liu等采用离散坐标法x寸--维

及三维复杂结构尾焰辐射特性进行研究【6]，通过

同其他算法结果的对比，证明算法有效，并将其

推广到了三维多喷管发动机尾焰辐射的计算中。

Devir等通过实验与仿真相结合的方法对火箭发

动机尾焰进行研究，采用红外相机和分光辐射度

计对尾焰辐射特性进行测量，采用GASP求解器

求解尾焰流场，并利用INFRAD和OHRAD程序

对尾焰辐射特性进行计算，得到了尾焰的辐射强

度分布，并通过仿真与实验的对比证明算法的有

效性17J。Alexeenko等对低空Atlas II火箭动力系

统尾焰辐射特性进行仿真研究，得到了15 km和

40 km高度尾焰的辐射强度分布，并通过与测量

数据进行对比，说明模型对尾焰结构预测的有效

性18-91。在国内，北京航空航天大学蔡国飙等，

哈尔滨工业大学王雁鸣等，合肥电子工程学院刘

尊洋等【121以及装备学院聂万胜等都从不同角度对

尾焰辐射特性进行了实验与仿真研究110-11,13-14]。

以上文献为尾焰辐射特性的研究提供了宝贵的物

理模型和参考方法。目前，针对尾焰辐射特性的

可视化研究国外相对成熟，但是代码和方法一直

未被公开，而国内相关的成果还相对较少，冈而

有必要进行相关的探索：

本文以由液氢液氧发动机和液氧煤油发动机

组合而成的火箭动力系统为模型(后文简称多喷

管动力系统)，采用耦合了Realizable k-e湍流模

型的三维N—S方程对尾焰流场进行计算，并考虑

了富燃燃气在空气中发生复燃反应的影响，得到

了尾焰流场参数。在此基础上，利用气体辐射传

输方程和SLG模型对尾焰辐射特性进行计算，从

单一观测点接收到的尾焰辐射特性出发，逐步扩

展到观测面接收的辐射特性上，来实现尾焰的可

视化计算。

1物理模型与计算方法

1．1几何模型

如图1，几何模型由10台液体火箭发动机

组成，包括对称面(Symmetry)上两台氢氧发动

机(LHJLOX Engine)构成的芯级(Core vehi—

cle)动力系统，两台液氧煤油发动机(LOX／

Kerosene Engine)构成的助推器(Booster)动力

系统，芯级捆绑4台助推器共同构成了火箭的

动力系统。为简化计算规模，以火箭动力系统

对称面(Symmetry)为基准对计算模型进行对称

处理，并且仿真都以发动机喉部截面为人口边

界进行计算。
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图1 多喷管动力系统发动机位置分布

Fig．1 Engine location distribution of

multi—nozzle propulsion system

1．2网格划分与边界条件

由于各个发动机都存在不同方向和大小的安

装角，计算模型的结构变得极为复杂，因而对模

型进行局部“0”型及“Y”型剖分，将每个剖

分区域划分为结构网格，从而提高对边界层及激

波结构的仿真效果。如图2，网格总数共135万，

并对发动机壁面以及尾焰湍流核心区域进行加密

处理。

图2多喷管动力系统尾焰流场计算网格

Fig．2 Computation mesh for plume flow—field

of multi—nozzle propulsion system

图3给出计算区域的边界条件设定方法。在

远场来流边界(Farfield inflow)给定相应海拔高

度的压力、温度、来流马赫数以及空气组分见表

1【15J(其中Ma。代表马赫数，P。和咒分别代表

环境背压和温度，这里假设飞行过程中攻角为

0)。流场出口边界(Outflow)给定相应环境压力

与温度，由于出[21为超声速流动，故流场出口参

数通过内部流场向外插值得到。模型计算以各个

发动机喉部为人口，入口条件由前期发动机内流

场计算得到，氢氧发动机入口参数详见文献[16]，

煤油发动机入口参数详见文献[17]， (其中

Minlet，Pinlet和Tinlet分别代表喉部入口的质量

流率，压力和温度)。所有发动机壁面采用标准壁

面函数求解，无滑移边界条件。

Fa

图3 多喷管动力系统尾焰边界条件

Fig．3 Mume boundary conditions of multi-nozzle

propulsion system

表1多喷管动力系统尾焰远场来流条件

Tab．1 Incoming flow conditions of plume far-field
of multi—nozzle propulsion system

1．3物理模型

火箭动力系统尾焰流动过程采用带化学反应

的三维Ⅳ一5方程描述。采用Realizable南一s湍流

模型封闭流动方程组，燃烧过程化学反应速率

形衄采用湍流脉动机制R删和Arrhenius机制尺艋

控制。氢氧发动机化学反应采用氢氧单步化学反

应，煤油发动机采用c，：H∞代替煤油化学式，反

应式采用煤油与氧单步化学反应，即2H：+0：=

2H20和C12H23+17．7502=12C02+11．5H20。流动方

程对流项采用QUICK格式进行离散，采用PISO

算法进行压力一速度耦合求解。

采用气体辐射传输方程和大气透过率计算模

型SLG对观测平面A’C7，AD’以及AB’上每个网

格节点接收到的尾焰辐射照度进行计算(图4)，

得到相应平面上的尾焰辐射特性分布，实现可视
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图4辐射计算坐标系

Fig．4 Coordinate system of radiation calculation

2计算结果分析

图5给出多喷管动力系统尾焰流场的参数分

布，从图中可以看出多喷管动力系统尾焰在高空

发生了剧烈膨胀。从温度场中可以看到，尾焰的

高温区域主要位于尾焰边界以及尾焰问的相互作

赛爨3500

幽230
K

卿黑0．94

潮0 oo

用面上，这一方面是由于在边界处富燃燃气同环

境中的氧气发生二次复燃反应造成，另一方面是

由于尾焰之间发生相互碰撞压缩导致的。图5

(b)，图5(c)给出了尾焰各燃气组分的质量分数

分布，从图中可以看出CO：主要分布于助推器尾

焰流场中，而H：0则分布于整个动力系统尾焰流

场中，并在尾焰内部核心IX域浓度最大。

图6给出33 km高空多喷管动力系统尾焰在

平面／4’C’，平面AD’以及平而／4口7上2～5¨rn波

段内的辐射照度分布，从图中可以看出计算结果

可以更加直观地呈现出尾焰流场辐射特性的分布

特点，并可有效捕捉到尾焰的形状结构。

从图6(a)和图6(b)可以看出在平面

／4D 7和平面AB7上尾焰辐射照度分布呈“钟形”

结构，这同尾焰流场的温度分布极为一致，并且

在喷管出口处的辐射特性最强：随着流动的进

行。尾焰流场边界范围越来越大，尾焰的辐射特

性逐渐降低。这主要是由于喷管出口处的温度更

高，燃气组分的质量分数更大，导致该区域的辐

射特性增强。随着尾焰流场边界范围的增大，尾

焰的温度及燃气组分的质量分数逐渐降低，导致

尾焰的辐射特性逐渐减弱：

占级对称面 芯级对称面垂面 助推一1对称面 助摊l对称面垂

(a)温度分布

图5 多喷管动力系统尾焰流场参数分布

一一一一

万方数据



第42卷第6期 乔野，等：多喷管火箭动力系统尾焰辐射特性可视化研究 19

¨’一’r州 (州，⋯A℃一
图6 多喷管动力系统尾焰2-5斗m辐射特性分布

Fig．6 Infrared radiation distribution of 2—5斗m

plume of multi—nozzle propulsion system

3 结论

为实现尾焰辐射特性的可视化计算，本文以

多喷管液体火箭动力系统为模型，采用耦合了

Realizable k—s湍流模型的三维Ⅳ一5方程对尾焰

流动过程进行计算，并在此基础上利用辐射计算

模型对不同方向观测而的尾焰辐射照度分布进行

计算，所得结论如下：

1)高空助推器尾焰的辐射特性要明显强于

芯级，其中喷管出口处尾焰的辐射特性最强，最

容易被发现和识别：

2)尾焰辐射特性的可视化计算可以有效捕

捉到尾焰流场的结构，从而为尾焰的红外追踪与

预警研究奠定基础～
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