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液氧煤油发动机尾焰冲击导流槽三维数值模拟
蔡红华，聂万胜，苏凌宇，侯志勇

（装备学院 航天装备系，北京 101416）

摘  要：为了研究液氧煤油发动机尾焰冲击导流槽的流场规律，采用 CFD软件计算了液氧煤油发动机尾焰对无导流装

置、有锲形导流装置和有圆锥体导流装置三种不同导流槽的冲击流场进行了三维数值模拟，对比分析了冲击不同导流槽的尾

焰燃气流动。结果表明：液氧煤油发动机尾焰燃气垂直冲击无导流装置的导流槽，沿着导流槽侧面流动和向上反射的燃气会

对导流槽底面正上方环境产生高温影响；锲形导流装置能够避免沿着导流槽侧面流动和向上反射的燃气对导流槽底面正上方

环境的高温影响；圆锥体导流装置能够避免向上反射的燃气对导流槽底面正上方环境的高温影响，在避免燃气沿着导流槽侧

面流动方面仍有改进余地；相对尾焰燃气冲击无导流装置的导流槽，锲形导流装置和圆锥体导流装置表面最大压力分别增大

了 10.31%和 33.81%，锲形导流装置和圆锥体导流装置受尾焰燃气冲击的最高温度分别降低了 4.04%和 8.95%。
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Three-dimensional Numerical Simulation of LOX/Kerosene Engine Exhaust 
Plume Impinging on the Diversion Trough

CAI Hong-Hua, NIE Wan-Sheng, SU Ling-Yu, HOU Zhi-Yong

(Department of Aerospace Equipment, The Academy of Equipment, Beijing 101416, China )

Abstract：Aimed at studying the flow characteristics of LOX/kerosene engine exhaust plume impinging on the 
diversion trough, three-dimension flow fields of LOX/kerosene engine exhaust plume impinging on three diversion 
troughs of without deflector, with a wedge deflector , with a conical deflector were calculated with the CFD 
software, and flow fields of plume impinging on different diversion troughs were compared and analyzed. It is found 
that, after LOX/kerosene engine exhaust plume vertically impacting on the diversion trough without deflector, plume 
which flows along the side surface of the diversion through and plume reflected upward would bring high 
temperature effect on the environment directly above the diversion trough. The wedge deflector would avoid the 
high temperature effect of plume on the environment directly above the diversion trough, while the conical deflector 
only could avoid the high temperature effect of plume reflected upward, there was still room for improving avoiding 
plume flowing along the side surface of the diversion trough. Compared with the plume impact on the diversion 
trough without deflector, the maximum pressure of the wedge deflector and the conical deflector respectively 
increase 10.31% and 33.81%, the plume impact maximum temperature of the wedge deflector and the conical 
deflector respectively decrease 4.04% and 8.95%.

Key words： LOX/kerosene engine; Exhaust plume; Impinging; Deflector; Mathematical simulation

0  引言

液氧煤油发动机因为具有推力大、无毒、无污

染等特点已经成为液体火箭发动机的发展方向。由

于火箭在发射过程中喷射出高速、高温的尾焰燃

气，在发射初始阶段和试验平台试车过程中发动机

距离地面平台较近，尾焰燃气的热冲击和动力冲击

效应不仅可能引起发射装置的振动响应和飞行器飞

行的初始扰动，甚至会威胁地面平台上其他设备[1-

2]，因此有必要就尾焰燃气对发射平台的冲击效应

进行研究[3]。在航天器设计过程中，通常通过计算

研究火箭发动机尾焰对喷管出口下游临近结构冲击

的热影响[4-5]。火箭发射场和发动机实验台采用在平

台下面建设导流槽的方法引导尾焰流向，以减缓尾

焰对平台和装置设施的冲击效应，为降低导流槽的

冲击烧蚀效应、提高导流槽的安全性和使用寿命，

科研工作者不断研究不同形状的导流装置。

近年来，国内外有关火箭发动机尾焰冲击导流
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装置的数值研究不断深入，马艳丽等人[3]针对固体

火箭发动机尾焰对发射平台冲击进行了数值研究。

Mayer 等人[6]开发程序，计算研究了基于液体火箭

发动机尾焰冲击的传热特性。Seiji Tsutsumi 等人[7]

针对固体火箭发射初始阶段冲击流场开展仿真计

算，研究了尾焰冲击不同形状导流装置的噪音特

性。Michael 等人[8-9]开发固体火箭发动机冲击流场

仿真计算程序，通过建立水平试验台，采用实验方

法对开发的计算程序进行验证。Jeffrey 等人[10]采用

CFD 软件开展火箭尾焰冲击有圆锥体导流装置导流

槽的流场特性仿真研究。Daniel C. Allgood 等人[11]

针对战神系列火箭发射阶段，对氢氧发动机尾焰冲

击导流槽效应进行了 CFD 仿真计算。Bruce T. Vu
等人[12]采用 CFD 计算研究了航天飞机主发动机和

固体燃料助推器尾焰对有锲形导流装置导流槽的冲

击流场。

本文提出了一种液氧煤油发动机尾焰冲击导流

槽流场计算方法，首先计算发动机内流场，然后以

计算获得喷管喉部截面参数作为入口边界条件计算

尾焰冲击流场，该方法充分考虑了燃烧室内燃烧和

复燃反应对尾焰冲击的影响。基于该方法采用 CFD
软件针对液氧煤油发动机尾焰冲击效应进行三维数

值计算，研究了尾焰冲击不同结构形状导流装置的

流场特性和流动规律。

1  物理模型和计算方法

1.1  物理模型

本文以液氧煤油发动机为研究对象，推进剂总

流量为 390 kg/s，液氧/煤油混合比为 2.4，为富燃燃

烧工作状态。研究的导流槽及导流装置结构如图 1
所示。图 1（a）为无导流装置的简单导流槽，由底

面、侧面和坡面组成。发动机喷管出口直径为 D，

导流槽结构尺寸为侧面高度 a=7.64D（发动机喷管

出口与导流槽底面距离），底面横向宽度 b=6.37D，

坡面长度 c=12.74D，底面纵向宽度 d=6.37D。图 1
（b）为图 1（a）基础上在导流槽底面建设锲形导

流装置，图 1（c）为图 1（a）基础上在导流槽底面

建设圆锥体导流装置，锲形和圆锥体曲面设计参考

文献[13]。

发动机喷管
坡面

侧面

底面
a

b
c

d 发动机喷管
坡面

侧面

锲形导流装置 圆锥体导流装置

发动机喷管

坡面

侧面

(a) 无导流装置 (b) 有锲形导流装置 (c) 有圆锥体导流装置

图 1 导流装置和导流槽结构

Fig.1 Structure size of diversion troughs and deflectors

1.2  化学反应机理

文献[14]对比分析了液态煤油/气氢/气氧和气态

煤油/气氢/气氧发动机内部流场计算结果，结果表

明两种计算方法都可以获得正确流场计算结果。本

文考虑复燃对尾焰冲击效应的影响，采用简化的单

步总包反应

(1)12 23 2 2 2C H +17.75O 12CO +11.5H O

将实际煤油燃烧过程简化为煤油的替代燃料 C12H23

单步氧化生成完全反应产物 H2O 和 CO2，数值计算

中涉及到的物质有煤油蒸气、氧气、二氧化碳和水

蒸气四种气体。采用单步总包化学反应计算得到的

温度相比实际温度会偏高，但是计算效率却非常

高，并且本文的研究目的在于对比分析不同导流槽

的降温性能，采用单步总包化学反应可以得到正确

的结论。

1.3  控制方程与求解模型

采用多组分化学反应的守恒型三维 N-S 方程作

为模型的流动、物质与能量交换以及燃烧控制方

程，其通用形式为

 
(2)v v v( ) ( ) ( )F F G G H HU J

t x y z
     

   
   

式中 为守恒变量向量， 为时间变量， U t F

， ， 为对流项向量， ， ， 为粘性项G H vF vG vH

向量， 为源项向量。上式分别为质量方程、 ，J x

， 方向动量方程、能量方程和各组分方程。y z
描述火箭发动机燃烧流动过程的 N-S 方程是非

线性强相互耦合的偏微分方程组，目前压力隐式算
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子分裂算法（Pressure Implicit with Splitting of 
Operators，PISO）已成功应用于计算火箭发动机燃

烧流动过程[15]。应用有限体积法离散尾焰流场控制

方程，以 realizable 双方程模型和有限速率/涡-k 
耗散模型求解流场 N-S 控制方程进行计算，使用

Arrhenius 公式计算化学源项。

1.4  计算网格与边界条件

基于发展较为成熟的网格处理软件对网格进行

处理，由于发动机喷注器面板上喷嘴分布具有 1/3
对称特性，为提高计算效率，采用结构化网格的方

法处理本文中发动机内部流场三维计算区域，生成

网格及边界条件如图 2 所示；由于尾焰冲击导流槽

及导流装置流场具有 1/4 对称特性，为提高计算效

率，选取 1/4 对称流场作为尾焰冲击流场的计算区

域，生成网格及边界条件如图 3 所示。经过网格独

立性验证，最终选择 97 万网格方案和 111 万网格

方案分别进行发动机内流场和尾焰冲击流场计算。

图 2 发动机内部流场计算三维网格及边界条件

Fig.2 Three dimensional mesh and boundaries of engine internal 

flow field

发动机内部流场计算边界条件具体定义为：

mass flow inlet 边界为 1.178 kg/s，氧/煤油混合比为

2.4；wall 边界为壁面无滑移；pressure outlet 边界为

温度 300 K，压力 101325 Pa。尾焰冲击流场计算边

界条件具体定义为：mass flow inlet 边界通过发动机

内部流场计算确定；pressure far field 边界为温度

300 K，压力 101325 Pa；wall 边界为壁面无滑移。

图 3 尾焰冲击流场计算三维网格及边界条件

Fig.3 Three dimensional mesh and boundaries of gasflow-guided 

channel and deflector

2  计算结果与分析

2.1  模型验证

使用本文模型计算文献[16]给定工况下尾焰冲

击流场，并将结果与之进行对比。不同压力比

（NPR=喷管总压/喷管出口处环境压力）工况下计

算结果与实验测量结果对比如图 4 所示，左边是本

文计算得到流场速度云图，右边是文献中纹影测量

流场结果。喷管出口直径 d=2.54 cm，喉部上游喷

管收缩段的收缩比约为 5，地面平板与喷管出口间

距离 h=2d。图 4（a）是 NPR=2.5 时流场对比图，

流场中存在斜激波；图 4（b）和图 4（c）分别是

NPR=3.7 和 NPR=5.0 时流场对比图，流场不再产生

斜激波而产生了马赫盘现象，并且马赫盘的尺寸随

着相互作用强度的增大而增大；NPR=3.7 时，不同

h/d 工况下冲击平板表面压力分布实验对仿真对比

如图 5 所示。计算得到流场结构、平板表面压力分

布与实验测得流场结构吻合较好，证明了尾焰冲击

流场计算模型的准确性。

    

 （a） NPR=2.5 （b） NPR=3.7 （c） NPR=5.0
 图 4 不同压力比工况下流场对比

Fig.4 Flow field contours of different NPR
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（a） 实验测量结果  （b） 本文计算结果

图 5 冲击平板表面压力分布对比 (NPR=3.7)

Fig.5 Pressure distributions comparison between experiment and simulation on the plane surface (NPR=3.7)

2.2  发动机内部流场计算结果与分析

首先，本文对液氧煤油发动机内部燃烧流场进

行计算，获得温度和速度流场参数分布如图 6 所

示，氧和煤油混合富燃蒸气在发动机内进行充分的

化学反应生成二氧化碳和水，喷管喉部和扩张段流

场参数具有轴对称特征。

（a）Temperature

（b）Velocity

图 6 发动机内部温度与速度分布

Fig.6 Temperature and velocity contours in engine

2.3  尾焰冲击流场计算结果与分析

以发动机内部流场计算得到喷管喉部截面参数

作为入口边界，采用单步总包化学反应描述复燃反

应过程，计算获得了液氧煤油发动机尾焰冲击无导

流装置、有锲形导流装置、有圆锥体导流装置三种

导流槽的三维流场，图 7（a）-图 7（c）分别为尾

焰冲击无导流装置导流槽的压力、温度和速度流

场，尾焰燃气冲击导流槽底面之后主要沿着导流槽

的坡面、导流槽侧面和由垂直冲击导致的向上反射

三个方向流动，沿着导流槽侧面向上流动和向上反

射的燃气都将对导流槽底面正上方环境产生高温影

响。图 8（a）-图 8（c）分别为尾焰冲击有锲形导

流装置导流槽的压力、温度和速度流场，尾焰燃气

直接冲击锲形导流装置顶端之后主要沿着导流装置

引导的坡面流动，避免了尾焰燃气对导流槽底面正

上方环境的高温影响。图 9（a）-图 9（c）分别为

尾焰冲击有圆锥体导流装置导流槽的压力、温度和

速度流场，尾焰燃气直接冲击圆锥体导流装置顶端

之后沿着导流装置引导方向流动，避免了垂直冲击

导流槽底面而引起的燃气向上反射，但由于圆锥体

导流装置引导一部分燃气沿着导流槽侧面流动，因

此只是在一定程度上减缓了尾焰燃气对导流槽底面

正上方环境的高温影响，还具有改进的余地。

(a) 压力 (b) 温度 (c) 速度

图 7 无导流装置尾焰冲击流场

Fig.7 Impact flow field contours without deflector
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(a) 压力 (b) 温度 (c) 速度

图 8 有锲形导流装置尾焰冲击流场

Fig.8 Impact flow field contours with the wedge deflector

(a) 压力 (b) 温度 (c) 速度

图 9 有圆锥体导流装置尾焰冲击流场

Fig.9 Impact flow field contours with the conical deflector

图 10（a）-图 10（c）分别为导流槽底面、锲

形导流装置表面和圆锥体导流装置表面上压力分

布，锲形导流装置和圆锥体导流装置表面最大压力

相对无导流装置的导流槽底面分别增大了 10.31%
和 3.81%，这是因为：一是在导流槽底面上的导流

装置导致发动机喷管出口与冲击表面之间距离缩短

了；二是导流装置的形状导致最大受力面面积减小

了，并且圆锥体导流装置的最大受力面面积相对锲

形导流装置更小。

  
(a) 无导流装置 (b) 有锲形导流装置 (c) 有圆锥体导流装置

图 10 导流槽底面和导流装置表面压力分布

Fig.10 Pressure contours of the bottom surface and the deflector

喷管喉部到冲击平面间中心轴线上参数分布如

图 11 所示，图 11（a）-图 11（c）分别为压力、速

度和温度分布，尾焰燃气冲击到导流槽和导流装置

表面时速度骤降为 0，导致压力和温度骤然升高；

由于导流装置能够很好的引导尾焰燃气流动，相对

尾焰燃气冲击无导流装置的导流槽，锲形导流装置

和圆锥体导流装置表面受尾焰燃气冲击的最高温度

分别降低了 4.04%和 8.95%。

      
(a) 压力 (b) 速度 (c) 温度

图 11 轴线上参数分布

Fig.11 Parameters distribution on the axis

3 结 论
通过研究得到如下结论：

（1）液氧煤油发动机尾焰燃气垂直冲击无导
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流装置的导流槽之后同时沿着导流槽的坡面和侧面

流动，沿着导流槽侧面流动和向上反射的燃气会对

导流槽底面正上方环境产生高温影响。

（2）液氧煤油发动机尾焰燃气冲击有锲形导

流装置的导流槽之后沿着导流装置和导流槽坡面流

动，避免了沿着导流槽侧面流动和向上反射的燃气

对导流槽底面正上方环境的高温影响。

（3）液氧煤油发动机尾焰燃气冲击有圆锥体

导流装置的导流槽之后沿着导流装置、导流槽坡面

和侧面流动，一定程度上减缓了燃气对导流槽底面

正上方环境的高温影响，在避免燃气沿着导流槽侧

面流动方面仍有改进余地。

（4）相对尾焰燃气冲击无导流装置的导流

槽，由于导流装置导致发动机喷管出口与导流冲击

表面之间距离缩短了、最大受力面面积减小了，锲

形导流装置、圆锥体导流装置表面最大压力分别增

大了 10.31%和 33.81%；由于导流装置能够很好的

引导尾焰燃气流动，锲形导流装置、圆锥体导流装

置受尾焰燃气冲击的最高温度分别降低了 4.04%和

8.95%。
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