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二元喷管三维粘性流场的数值模拟

清华大学　　纪永春　　北京航空航天大学　　马铁犹　崔济亚

【摘要】　本文用数值方法对二元喷管的三维粘性流场进行模拟, 将M acCo rmack 有限差分格式拓广

到全三维 N- S 方程的求解。在数值迭代中使用加快收敛速度的当地时间步长, 并根据格式压缩计算

机存储量和计算量。进行了两个算例的数值模拟, 计算结果与实验相符。

一、前　　言

提高现代飞机或导弹防御能力的一个重要课题是隐身技术的研究。红外隐身的主要手段是

减少飞行器的红外辐射, 避开敌方的红外探测。飞行器的红外源主要是喷口热辐射和排气射流

热辐射。二元喷管的选择是一种值特别重视的隐身方案。二元喷管的特点是具有较长的排气面

周界, 能提供较大的热燃气流与自由空气混合的表面积, 拐角附近形成涡流, 进一步增强了混

合作用。旋涡与二元喷管的相结合, 可形成喷出燃气与周围流体之间的大尺度交换运动, 强化

排气的混合 (卷吸与掺混) , 使排气温度迅速下降。这种方案简单, 推力性能损失小 [ 1～2]。

由于二元喷管流动的三维性和超音性, 使喷管内部流场的测量很困难, 一般只测量其出口

流场, 但对喷管内流动的理解, 是设计二元喷管的基础。用数值方法模拟流场同样可以了解流

场内部结构。因此, 需要发展一套模拟三维流场的计算程序, 模拟二元喷管的整个流动过程。模

拟三维流场的困难除了三维流场的网格设计, 适当的紊流模型建立外, 解决计算机的计算速度

和内存容量的矛盾。

提高计算效率一直是人们非常关注的问题。MacCormack 有限差分格式
[ 3]
是一种非常稳定

和有效的格式, 很适合解决复杂问题, 因为是显格式, 所占计算机内存容量小, 解决了三维粘

性流场模拟计算机内存容量不够的困难。

本文给出 MacCormack 格式对三维流场的表达式, 使用加快收敛速度的当地时间步长, 在

程序编制过程中对程序进行了优化设计, 讨论了边界条件的处理, 对两个算例进行了数值模拟,

并与实验结果进行了对比。

二、控 制 方 程

在计算域 (�, �,  ) , 可压缩 Nav ier-Stokes 方程的守恒型为:
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本文于 1990年 7月收到。
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其中U、E、F 和G 为物理量的向量式[ 4] , J 为坐标变换 Jacobian, �x、�x、 x 等为坐标变换关
系[ 5]。

状态方程为: p = (!- 1) e -
1
2
∀( u2 + v

2 + w
2) ( 2)　

p 为压力, e为单位体积的总内能, ∀为密度, !为比热比, u、v 和 w 分别为笛卡尔坐标系的速

度分量。

结合二元喷管流场的特点, 使用的紊流模型是 Baldw in-Lomax 代数方程模型。在三维流场

各点的紊流粘性系数应用 adhoc特定关系式计算
[ 6] :
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( 3)　

式中 #( �, �)
t 和 #( �,  )

t 分别为在 ( �, �) 面和 ( �,  ) 面中应用 Baldw in-Lomax 代数方程模型计算

的紊流粘性系数。

三、差 分 格 式

使用MacCormack 有限差分格式在计算域内求解控制方程 ( 1) , 为了便于使用当地时间步

长, 使用不分裂格式。在计算平面取 ∃�= ∃�= ∃ = 1, 有限差分格式可写为:
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以上两式中, 上标和下标分别表示时间步和网格点, ∃ ti, j , k为当地时间步长。
�方向的时间步长由下式计算:
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式中a 为当地音速, #l 和 #t 分别为层流和紊流粘性系数, Re为无量纲尺度的雷诺数, P rl和P rt

分别为层流和紊流普朗特数。

将 ( 5) 式中的 �换成 �, �换成  即可得 %t�, 同理可得 ∃ t 。当地时间步长为
∃ti, j , k = CFLm in( ∃t�, ∃t �, ∃ t ) ( 6)　

其中CFL = 0. 4。

为了提高 MacCormack 格式在求解方程时的数值稳定性, 使格式能够捕获激波, 在格式

( 4a) 和 ( 4b) 中, 沿 �、�、 三个方向分别加入人工耗散项, 具体形式参见文献 [ 4]。

四、边 界 条 件

对于二元喷管有四类边界: 进口边界、出口边界、对称面边界和固体壁面边界。
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1. 进口边界　给定均匀的来流总压 P o、均匀的总温 T o和气流进口方向, 对本文计算的亚

音速来流, 进口速度用一阶外推计算, 流场在进口的其它参数由状态方程和等熵关系确定。

2. 出口边界　如果出口是亚音速流给定出口反压 Pb, 速度和温度一阶外推, 即

P I I, j , k = Pb　,　f II , j , k = f II - 1, j , k　, 　f = u, v , w , T ( 7)　

如果出口是超音速流, 密度、速度和温度使用二阶外推, 即

f I I , j , k = 2f I I - 1, j , k - f I I - 2, j , k　,　f = ∀, u, v , w , T ( 8)　

式 ( 7) 和 ( 8) 中, I I 表示出口截面 �的下标。出口截面的其它参数由状态方程确定。
3. 对称面边界　这是一个与 x-y 面平行的面, 也与变换后的 �-�面平行。在这个面上没有

通量穿越, 垂直此面的速度为零, 另外两个方向的速度以及密度、温度用一阶外推计算, 即
w i, j , KK = 0. 0　,　f i, j , KK = f i, j , K K- 1　, 　f = ∀, u, v , T ( 9)　

　　4. 固体壁面边界　固体壁面为无透射壁面, 在壁面处没有通量穿越, 对粘性流场使用无滑

移边界条件, 假定壁面是绝热的, 固体壁面边界条件为:

uw = vw = w w = 0　, 　�T�n w
= 0　,　�p�n w

= 0 ( 10)　

式中下标w 表示壁面处, n是垂直壁面的距离。温度和压力梯度用一阶差分计算。

五、计算结果分析

本文对两种几何尺寸的二元喷管各做了一个情况的数值模拟, 并与文献 [ 6] 中的实验结果

进行了比较。

图 1　三维网格 ( 26×21×18)

图 2　对称面下壁面沿流向压力分布

第一个二元喷管算例, 用代数方法设

计网格, 首先在 x-z 平面生成收扩喷管的

二维网格, 然后将此二维网格沿 y 轴方向

按指数分布叠加成三维网格。网格如图 1

所示, 网格点数为 26×21×18。喷管的收

缩面和扩张面角度为 22. 33°和 1. 21°, 出

口和喉道的面积比为 A e/ A t= 1. 0891, 喉

道高 H = 2. 738cm, 两侧壁面距离为

7. 6cm , 取喉道高度的一半 ( H / 2) 为无量

纲长度尺度。

流场计算的条件为: 进口总压 Po= 30095. 25Pa, 总温 T o= 295� , 反压P b= 101325Pa, 临
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界参数雷诺数Rec r= 6. 14×10
5
。计算所得沿流向下壁面压力分布与文献 [ 6] 中的实验值比较见

图 2 , 二者符合得较好。流场沿流向对称面 x -z 面上的等马赫线见图3 , 速度分布矢量见

图 4　对称面沿流向速度矢量图

图 4, 从图中可以看出气体的加速过程和速度沿壁面的分布。网格沿主流方向共取 26站, 第 11

站是喉道。图 5、6、7和图 8分别为网格沿流向第 10站、第 15站、第 20站和第 25站处横截

面 y-z 面上速度矢量图, 图 5位于喉道前一站, 其余三张图位于喉道下游。从这些图中可看出横

向二次流动在喷管中的变化。在喉道的上游, 角区的横向流动较小, 经过喉道后角区的横向流

动加大, 当加大到一定程度后开始减小, 到达出口截面角区的横向流动变得不太明显。文献

[ 7] 对同样喷管的层流计算, 在喉道附近的角区也出现了二次流动, 与本文计算在定性分析上

是一致的。

图 5　流向第 10站 y -z 横截面速度矢量 图 6　流向第 15站 y-z 横截面速度矢量

图 7　流向第 20站 y -z 横截面速度矢量 图 8　流向第 25站 y-z 横截面速度矢量
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第二个算例使用的喷管收缩面和扩张面角度分别为 34. 7°和2. 56°, 出口面积和喉道面积比

A e/ A t= 1. 25, 喉道高度H = 2. 08cm , 喷管横向壁宽为 5. 2cm。喷管的网格构筑同例 1, 但 x -z

面的二维网格是用 T T M 方法生成的, 网格点数为32×21×18, 如图 9。流场的计算参数为: 进

口总压 P o= 405408Pa, 总温T o= 311� , 反压P b= 101325Pa, 临界雷诺数 Recr= 5. 86×105。中

心对称面 x-z 面的等马赫线绘在图 10中。得到了同例 1一致的角区二次流动, 详细内容参见文

献 [ 4]。

图 9　三维网格 ( 32×21×18)

图 10　对称面沿流向等 Ma分布

二元喷管的流场模拟结果表明, 由于粘性的存在在角区会有二次流动, 这是用二维理论或

无粘流理论得不出来的。从二元喷管的流场模拟结果中不仅能看到喷管内部流动的整体特点,而

且还可以分析各局部流动区域的细节。结合三维问题的 MacCo rmack 格式, 采取存贮上一时间

步通量的办法, 在程序编制过程中压缩计算, 比常规的编程节省了一半计算时间。结合当地时

间步长的使用, 使程序的效率有明显提高, 增强了程序的实用性。本程序在 IBM 4381计算机上

运行, 算例 1计算机 CPU 时间为 4小时。
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laminar f low to fully turbulent flow over a f lat plate is g iv en

NUMERICAL SIMULATION OF 3-D VISCOUS FLOW

IN NON-AXISYMMETRIC NOZZLE
Ji Yongchun ( Tsinghua University )

Ma Tieyou and Cui Jiya　 ( Beij ing University of Aeronautics and Astronautics)

ABSTRACT　　　　T he three-dimensional viscous f low in non-ax isymmetric nozzle are

simulated numerically . M acCormack f inite dif ference scheme is extended to solving three-

dimensional Navier-Stokes equat ions. Local time step technique is adopted in numerical

iterat ion for rapid converg ence. T he computer memory and CPU time are saved by proper

pr ogramming . T wo examples o f simulat ion are pr esented. Favorable ag reement is show n

betw een computed and measured surface stat ic pr essure dist ribut ions.

EFFECT OF HEAT-TRANSFER LAW ON

FINITE-TIME EXERGOECONOMIC OPTIMAL

PERFORMANCE OF A CARNOT ENGINE
Chen Lingen, Sun Fengrui, Chen Wenzhen

(Naval Academy of Engineering)

ABSTRACT　 　　 　 T he relat ionship between opt imal ef ficiency and pro fit of an

endoreversible carnot engine is derived. According to this relat ionship the finite-t ime

exergoeconomic opt imal peroformance of the engine has been consider ed fo r three common

heat-t ransfer law s. A number of new universal conclusions have been draw n therefrom.

EXPERIMENTAL INVESTIGATION ON

LIQUID-COOLING MECHANISM FOR TURBINE VANE
Liu Dezhang and Ouyang Ning (Nanj ing Aeronaut ical Institute)

ABSTRACT　　　　T he experimental invest igat ion on liguid cool ing mechanism w as

carr ied out w ith water through an even-heated adiabatic st raight pipe. T he flow pattern, the

heat tr ansfer coeff icient along full-f low-path, and the co rrelation betw een them , have been

studied. In o rder to im itate the actual w or king condit ions of the cooling passage of turbine

vane, the heat t ransfer flux , the coolant inlet parameters, and the pipe angle are changeable.

Some empirical formulas for come-to-saturated point ZB and come-annular po int ZN have been

derived and several useful conclusions have been drawn for eng ineer ing applicat ion.
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