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摘要：基于Ｆｌｕｅｎｔ平台，采用组分输运模型和有限速率／涡破碎燃烧模型对喷管扩张段补充燃烧进行数值模拟。研
究了空气注入量、空气入射角度和空气入射位置对喷管推力增益的影响。结果表明，随着空气注入量的增加，推力

增大；随着空气入射角度增加，推力先增大后减小；一定范围内，空气入射位置对推力增益影响不大。
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　　固体火箭发动机具有反应迅速、结构简单等特点，广泛
应用于战略武器的动力装置。但是固体推进剂一般为贫氧

燃烧，推进剂燃烧产物中含有大量的 ＣＯ和 Ｈ２，这些可燃气
体中仍然有一部分能量没有释放出来。为了利用这一部分

能量，采用贫氧推进剂的固冲发动机利用进气道将空气引入

补燃室，使燃气与空气补充燃烧后继续膨胀做功［１－２］。若在

喷管扩张段内注入流体，如燃气［３］或其他工质，这些注入物

与喷管内主流相互作用，形成弓形激波，使喷管壁面压力分

布不均，从而产生侧向力［４－８］。若在喷管靠近喉部的位置处

注入这些工质，则会形成“流体喉部”扼流效应，从而改变喉

部的实际面积，进而控制燃气流量和发动机推力［９－１０］。本

文对将空气引入喷管扩张段，使燃气中可燃组分继续燃烧的

装置进行了仿真研究，得到了不同进气角度和进气位置下喷

管的推力增益。



１　物理模型与数值方法

１．１　物理模型
本文选用某飞行高度为１０ｋｍ，飞行马赫数为３的固体

发动机进行数值仿真。在这个高度下，发动机工作于完全膨

胀状态。在喷管扩张段处设置一个环缝，通入空气进行补

燃，其物理模型如图１所示。

图１　扩张段补燃物理模型

表１　物理模型主要参数
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　　发动机喷管和环缝为轴对称结构，所以取一半作为计算
区域即可，采用二维轴对称模型，对物理模型进行网格划分

如图２所示，网格为四边形结构化网格，总数为１４万。

图２　网格划分情况

１．２　燃烧模型
本文燃烧模型采用有限速率／涡耗散模型，这种模型求

解有限速率和涡耗散两种模型所计算出的反应速率，取其中

较小值。

有限速率模型在求解源项时，没有考虑湍流流动的影

响。用总包机理反应描述化学反应过程。求解化学组分输

运方程时，反应速率以源项形式体现：


ｔ
（ρＹｉ）＋·（ρ珒ｖＹｉ）＝－·珒Ｊｉ＋Ｒｉ＋Ｓｉ （１）

其中，Ｒｉ是组分的化学反应净速率，Ｓｉ是源项中分散相增加

的速率。珒Ｊｉ是组分的扩散通量，随着其浓度和温度梯度的增
大而增大。在有限速率模型中，组分的化学反应净速率由参

与化学反应的物质决定，其计算公式为
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Ｍｗ，ｉ是组分ｉ的分子量，Ｒ^ｉ，ｒ是组分ｉ的摩尔生成或者消耗率，
其计算公式为
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式中：Ｃｊ，ｒ为组分ｊ的摩尔浓度；η′ｊ，ｒ为反应物 ｊ的燃烧速率
指数；η″ｊ，ｒ为生成物ｊ的燃烧速率指数。

正反应速率ｋｆ，ｒ可以由阿累尼乌兹公式求出：

ｋｆ，ｒ＝ＡｒＴβｒｅ
－Ｅｒ／ＲＴ （３）

式中：Ａｒ为指前因子；βｒ为温度指数；Ｅｒ为反应活化能（Ｊ／
ｋｍｏｌ）；Ｒ为通用气体常数（Ｊ／ｋｍｏｌ·Ｋ）。

涡耗散模型的基本思想是当气流涡团因为能耗而变小

时，分子之间的碰撞几率变大，反应才更容易进行。在一些

情况下，反应的速率取决于湍流的强度，反应速率还取决于

燃料、氧化剂和产物中浓度最小的一个。用涡团耗散模型求

解化学反应，控制方程中多了一个质量分数守恒方程，化学

反应的速率等于以下两式中较小的值
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式中：ＹＰ为反应产物的质量分数；ＹＲ为反应物的质量分数；
Ａ为经验常数，等于４．０；Ｂ为经验常数，等于０．５。

在上述两式中，化学反应速率由大涡混合时间尺度 ｋ／ε
决定。

１．３　计算方法
以工作压力为７ＭＰａ，推进剂为某复合推进剂的发动机

为例，其燃烧温度为２８００Ｋ，应用化学平衡常数法，计算出
燃气的组分，仅考虑其中的气体组分，燃气的平衡组分如表２
所示：

表２　某复合推进剂气相组分

平衡组分／（ｍｏｌ·ｋｇ－１） 摩尔分数／％

ＣＯ １０．４７ ２６．２６
Ｈ２ １１．３３ ２８．４３
ＳＯ２ ２．４１ ６．０５
Ｎ２ ２．８８ ７．２４
Ｈ２Ｏ ６．１４ １５．３９

其他 ６．６３ １６．６３

　　从气相组分表中可以看出，ＣＯ和 Ｈ２的摩尔分数比较
大，占气体组分的一半以上。

本文算例是基于密度基稳态求解，湍流模型采用Ｒｅａｌｉｚ
ａｂｌｅｋ－ε模型，壁面处采用强化壁面函数法模拟，压力速度
耦合采用隐式ＡＵＳＭ算法。喷管入口边界条件为压力入口，
组分按照表２中气体的组分设置。喷管出口条件设置为压

３９２张　琦，等：喷管扩张段环缝形进气补燃研究




力出口，按照１０ｋｍ高空的大气参数设置。环缝处的空气入
口设置为流量入口，组分设置与空气相同，摩尔组分中７９％
为氮气，２１％为氧气。燃烧模型采用有限速率／涡耗散模型。

本文通过仿真计算主要研究了喷管扩张段补燃装置的

三个变量对推力增益的影响，分别是进气流量 ｍ、进气位置Ｌ
和进气角度α对推力增益的影响。其中进气流量 ｍ由开缝
的宽度ａ来决定，故研究进气量对推力增益的影响就是研究
开缝宽度ａ对推力增益的影响。算例设置如下表所示，共１９
个算例，每个算例包括有燃烧和无燃烧两种情况。

表３　算例分组

第一组 第二组 第三组

环缝宽度

（ａ／ｍｍ）
１０，２０，３０，４０，
５０，６０，７０

５０ ５０

进气量
ｍ／

（ｋｇ·ｓ－１）

３．７５，７．４９，
１１．２４，１４．９９，
１８．７４，２２．４８，
２６．２３

１８．７４ １８．７４

进气位置

（Ｌ／ｄｔ）
１．６５

１．５９，１．６１，
１．６３，１．６５，
１．６７，１．６９，
１．７１

１．６５

进气角度

（α）
２０° ２０°

０°，１０°，２０°，
３０°，４０°，５０°，

６０°

２　计算结果与分析

在给定条件下，基于 Ｆｌｕｅｎｔ平台进行数值仿真，研究进
气量、进气位置和进气角度对推力的影响。对各个仿真结果

的速度和压力进行后处理并分析，结合火箭发动机推力公

式［１１］，采用式（６）计算推力。

Ｆ＝∑［（ρＶｅ·Ａｅ）·Ｖｅ＋（ｐｅ－ｐ∞）·Ａｅ］ （６）

式中：Ｖｅ为喷管出口燃气的流速，Ａｅ为喷管出口截面积，ｐｅ
为喷管出口压力，ｐ∞为外界大气压强。
２．１　进气量对推力的影响

进气量 ｍ的改变由环缝宽度ａ来决定，本文计算了环缝
宽度从１０ｍｍ到７０ｍｍ，递增１０ｍｍ共７个的一组算例，对
应的空气流量为３．７５ｋｇ／ｓ到２６．２３ｋｇ／ｓ，递增３．７４ｋｇ／ｓ。
将计算结果与无空气补燃的标准喷管结果对比，其推力增益

如下。

　　随着补燃空气注入量的增加，喷管的推力逐渐增加，环
缝宽度为３０ｍｍ，即空气流量为１１．２４ｋｇ／ｓ时，具有空气注
入补燃的喷管的推力与标准喷管相当，随后推力逐渐增大。

但是，空气流量不能无限制的增加，因为空气流量的增加需

要更大的进气道，或者更大的储气瓶，引起火箭飞行阻力急

剧上升。增大空气流量所带来的阻力增加就会超过补燃所

带来的推力增加，会引起实际推力的减小。

图３　推力随开缝宽度（流量）的变化

　　燃气中主要可燃成分 ＣＯ和 Ｈ２的燃烧率可以用公式

η＝（ｍｉｎ－ｍｏｕｔ）／ｍｉｎ来计算，燃烧率随进气量的变化如图４
所示。

图４　燃烧率随开缝宽度（流量）的变化

　　在开缝宽度为１０ｍｍ，也就是进气量为３．７５ｋｇ／ｓ时燃
烧率最低，ＣＯ燃烧率为６．２７％、Ｈ２为５．９４％。随后当进气
量在７．４９～２６．２３ｋｇ／ｓ时，燃烧率保持在１０．１５％～１１．７３％
之间，当环缝宽度为２０ｍｍ，进气量为７．４９ｋｇ／ｓ时燃烧率最
高。当环缝宽度低于２０ｍｍ时，燃烧率随着环缝宽度增加而
增加，这是因为进气量增加后，能提供更多的氧气，从而增大

燃烧率；进一步增加进气量后，能与燃气发生反应的区域并

没有随之增大，补燃所释放的热量基本不变。由推力增长的

变化可知，环缝宽度在１０～２０ｍｍ之间时，推力增长较快，这
是由于补燃释放的热量增加；最后推力的增大主要得益于空

气注入，使得喷管出口总流量增大。

２．２　进气位置对推力的影响
进气位置处的静压值必须比注入空气的静压值小，所以

位置不能太靠近喉部；考虑到要使燃气的燃烧效率高，进气

位置也不能距离喉部太远。等熵流动缩放喷管截面积与压

比的关系为式（６），进气位置处的燃气静压值应当小于注入
空气的静压。
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　　根据等熵流动计算，在进气位置与喉部距离和喉径之比
Ｌ／ｄｔ的值为１．５９～１．７１处较为合适。本文计算了Ｌ／ｄｔ值为
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１．５９～１．７１，递增０．０２，将计算结果与无空气补燃的标准喷
管对比其推力增益如图５所示。

图５　推力随进气位置的变化

　　开缝位置距离喉部的距离在一定范围内，对推力的增益
影响不大，推力只会随着距离的变化做小范围的变化。

随进气位置的变化，ＣＯ和Ｈ２的燃烧率如图６所示。

图６　燃烧率随进气位置的变化

　　燃烧率在 Ｌ／ｄｔ值为１．６５时最低，在 Ｌ／ｄｔ值为１．７１时
最高，这是因为Ｌ／ｄｔ值变化范围较小，流动的湍流强度是决
定燃烧率的主要因素。在 Ｌ／ｄｔ值为１．７１处，主流的湍流强
度最强，因而燃烧率最高。

２．３　进气角度对推力的影响
进气角度影响空气与燃气的掺混，本文计算了进气角度

从０°～６０°，递增１０°，将计算结果与无空气补燃的标准喷管
对比其推力增益如图７所示。

图７　推力随进气角度的变化

　　随着空气入射角度的增加，ＣＯ和 Ｈ２的燃烧率如图 ８
所示。

图８　燃烧率随空气入射角度的变化

　　推力相对标准喷管均有增大，随着空气入射角度的增
大，推力呈现先增大，后减小的变化趋势，燃烧率呈现先增发

后减小的趋势。在３０°～４０°范围内，存在一个最佳角度，使
推力增益和燃烧率最大。这是因为随着空气入射角度的增

加，空气与燃气的混合也越来越充分，燃烧效率升高，所释放

的热量也增多，是的推力增加。但是通过图８可知，空气入
射会在喷管下游引起的弓形激波。随着空气入射角度的增

加，弓形激波的位置逐渐靠近喷管喉部，激波的强度也越来

越大，推力损失也越来越大，这部分损失抵消了部分推力

增益。

２．４　补充燃烧流场分析
通过以上分析，补燃后燃起中可燃组分的燃烧率并不

高。为了更加直观形象地了解补燃时，喷管内的流场情况，

以环缝宽度为５０ｍｍ、进气量为１８．７３７ｋｇ／ｓ，空气入射角度
为３０°、入射位置距离喉口位置为１．６５ｄｔ的工况为例，对计
算结果进行了后处理，得到了以下结果。

喷管纹影图如图９所示，在空气入射位置的前方，由于
空气的注入形成一道弓形激波，这道激波汇聚于轴线处。两

道激波汇聚后反射，在汇聚点后形成两道膨胀波。在入口的

位置处形成一道膨胀波，这个膨胀波一直延伸到喷管出口。

图９　流场纹影图

　　喷管内温度分布如图１０所示，在弓形激波和入口膨胀
波处的温度变化剧烈。入射口下游壁面处温度较低，客观上

起到了保护喷管的作用。在弓形激波和入口膨胀波夹角区
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有一个高温区，这个区域由于燃气的燃烧放热温度较高。

图１０　流场温度分布

　　喷管内ＣＯ２含量的分布如图１１所示，空气从入射口进
入喷管后，燃气与空气开始反应，并在入口处形成高温区。

沿着轴线方向，ＣＯ２的含量逐渐升高，分布区域呈与壁面平
行的长条状。

流场中的水蒸气分布与二氧化碳的分布情况类似，在同

一燃烧区域，在此不再赘述。

图１１　流场中ＣＯ２浓度分布

３　结论

１）在喷管扩张段注入空气进行补充燃烧会使推力增
加，随着空气注入量的增加，喷管推力随之增加，但将空气注

入喷管所需的代价也越来越大，而且超过一定的注入量后，

燃烧率并不会显著提高。

２）随着空气入射角度的增加，推力先增大，后减小。在
一定范围内，空气注射位置不会显著影响补燃的效果和推力

增益。

３）由于空气的注入，在空气入射缝的前方形成一道弓

形激波，并在轴线处相交反射出两道膨胀波。在入射口处形

成一道膨胀波并延伸至喷管出口处。

４）燃气与空气燃烧在空气入射口与弓形激波夹角处形

成一个高温区，燃烧区域沿着壁面延伸，形成一个长条形区

域。燃烧效率随着入射角的增大，先增大后减小。

参考文献：

［１］　金楠楠，严聪，李敏剑．空燃比对固冲发动机二次燃烧的

影响研究［Ｊ］．弹箭与制导学报，２０１０（５）：１３３－１３６．

［２］　李洁，冯喜平，李进贤，朱国强，唐金兰．二次进气角度对

固冲发动机掺混燃烧的影响［Ｊ］．科学技术与工程，２０１３

（１６）：４７５７－４７６０．

［３］　王革，肖雪峰，李篧．双孔燃气二次喷射推力矢量性能影

响因素数值分析［Ｊ］．固体火箭技术，２０１４，（０５）：６２２

－６２７．

［４］　ＭＣＡＵＬＡＹＪＥ，ＰＡＶＬＩＡＪ．Ａｃｏｌｄｆｌｏｗｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｏｆｊｅｔ

－ｉｎｄｕｃｅｄｔｈｒｕｓｔｖｅｃｔｏｒｃｏｎｔｒｏｌ［Ｒ］．１９６０，ＮＡＳＡＴＭＸ

－４１６．

［５］　ＧＲＥＥＮＣＪ．Ｌｉｑｕｉｄｉｎｊｅｃｔｉｏｎｔｈｒｕｓｔｖｅｃｔｏｒｃｏｎｔｒｏｌ［Ｊ］．

ＡＩＡＡＪ．１９６３，１（３）：５７３－５７８．

［６］　王根彬．空气二次喷射推力向量控制［Ｊ］．国外导弹与宇

航，１９８３（９）：１７－１８，２９．

［７］　ＤＨＩＮＡＧＡＲＡＮＲ，ＢＯＳＥＴＫ．ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆＥｕｌｅｒａｎｄ

Ｎａｉｖｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓｓｏｌｕｔｉｏｎｓｆｏｒｎｏｚｚｌｅｆｌｏｗｓｗｉｔｈｓｅｃｏｎｄａｒｙｉｎ

ｊｅｃｔｉｏｎ［Ｒ］．ＡＩＡＡ１９９６－０４５３．

［８］　ＷＩＮＧＤＪ，ＧＩＵＬＩＡＮＯＶＪ．Ｆｌｕｉｄｉｃｔｈｒｕｓｔｖｅｃｔｏｒｉｎｇｏｆａｎ

ａｘｉｓｙｍｍｅｔｒｉｃｅｘｈａｕｓｔｎｏｚｚｌｅａｔｓｔａｔｉｃｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ［Ｒ］．

ＦＥＤＳＭ９７－３２２８．

［９］　谢侃，刘宇，王一白．固体火箭发动机环缝式气动喉部研

究［Ｊ］．航空动力学报，２００９（１１）：２６３１－２６３６．

［１０］谢侃，刘宇，王一白．圆孔喷嘴形成气动喉部的定常数值

研究［Ｊ］．航空动力学报，２０１１（４）：９２４－９３０．

［１１］孙海刚，贺永杰．双燃烧室固体燃料超声速燃烧研究

［Ｊ］．弹道与制导学报，２０１４（４）：１２５－１２８．

（责任编辑　杨继森）

６９２ 兵 器 装 备 工 程 学 报 ｈｔｔｐ：／／ｓｃｂｇ．ｑｋｓ．ｃｑｕｔ．ｅｄｕ．ｃｎ／



