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【摘要】　采用分区耦合方法计算固体火箭轴对称燃烧室与喷管流场。对于低速的燃烧室流场, 选

用不可压流的 N - S 方程描述并用SIM P L EC 方法数值求解;对于高 Re 数的喷管流场, 则采用Eu-

ler 方程描述并用 SCM 方法求解。计算时用燃烧室出流为喷管流场提供入口参数, 同时用喷管流

场压强分布反馈影响燃烧室流动状况。对耦合边界条件处理方法进行了探讨。对典型的侧壁加质

燃烧室与喷管流场进行了计算, 计算结果揭示了单独喷管流场计算难以反映的喷管收敛段近壁区

的低速区域, 与已有的燃烧室流场实验结果一致并反映了燃烧室与喷管流场之间的联系, 较好地

模拟了流动中的物理现象。
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1　引　言

　　固体火箭燃烧室、喷管流场马赫数变化范围包含低速、亚、跨、超音速各种流动类型。流

场一体化计算时如单纯将可压流计算方法拓展到低速的燃烧室流场中去, 会遇到收敛速度放

慢、迭代次数增加、精度下降等困难。针对固体火箭燃烧室、喷管流场的特点, 采用分区耦

合方法处理流场。计算燃烧室按不可压粘流计算, 喷管则按可压流和时间推进法数值求解。两

部分流场在界面进行信息交换。通过流场分区和反复迭代, 达到内流场相互间的耦合, 提高

整个流场计算的速度、精度和稳定性。

图 1　侧壁加质固体火箭内流场示意图

2　数学物理模型和数值方法
　　将轴对称二维内孔燃烧装药固体火箭内流

场简化为图 1所示的侧壁加质流动模型。燃烧

室中加质和燃气马赫数通常在 0. 001- 0. 3范

围内, 适合采用不可压粘流的控制方程。推进

剂燃面退移速度远小于加质气流速度, 燃面退

移可按准定常过程处理[ 1]。轴对称非定常不可

压流的 N- S 方程通用形式
[ 2]
如下:
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　　喷管流场中粘性的作用只集中在很薄的一层附面层里。喷管入口离开壁面不远的流场基

本不受粘性的影响。喷管流场雷诺数R e较高, Re→∞时, N- S方程自然趋近于 Euler 方程,

因此可用原始参数 Euler 方程[ 3]描述跨音速喷管流场:

( �U / �t ) + A ( �U / �x ) + B ( �U / �r) + H = 0 ( 2)

　　分区耦合时, 可压与不可压流在界面上计算的密度会产生一定的误差, 根据密度 �变化
与速度 v 变化关系, 匹配的界面应要求 Ma≤0. 3, 把误差限制在一定的水平内。

针对控制方程的特点选 用有针对性的数值方法。( 1) 式可采用不可压流的 SIM PLEC 方

法[ 2] 数值求解。( 2) 式采用分离系数矩阵 SCM 方法
[ 3]求解。分区耦合过程如下: ( 1) 贴体坐

标变换, 网格生成; ( 2) 单独喷管流场计算 (指定来流总温、总压和流动角) ; ( 3) 燃烧室流

场计算 (出口背压取自喷管) ; ( 4) 喷管流场数值计算 (来流参数取自燃烧室) ; ( 5) 返回至

( 3) , 重复过程 ( 3) - ( 4) 直至收敛; ( 6) 输出计算结果。

SIM PLEC 方法采用交错网格技术 (压强和速度分别标记在控制容积的中心和界面) , 因

此界面信息交换要相应作适当的插值。由于迭代时参数都是暂时和不精确的, 因此燃烧室和

喷管流场不需要每次都迭代到高精度, 一般推进十几个时间层后即可交换边界信息。但迭代

的时间层也不宜太少, 否则边界条件影响来不及传遍全场, 迭代修正量将过小。

3　界面边界条件

　　单独的喷管流场计算时入口需要给出来流角度、总温和总压, 并用参考平面特征线法补

充一个相容性关系式。计算时往往假定入口截面上总温和总压均匀一致。

耦合计算时, 喷管入口各点的流动角、总温和总压要通过燃烧室出流参数得到。由于燃

烧室中存在压强梯度、对流和粘性扩散, 沿流线总温和总压不均匀。喷管入口总温可直接继

承燃烧室出口的值。总压计算则相对复杂一些。在 SIMPLEC方法中, 压强以梯度方式出现,

求解中只关心压差而不是压强绝对值。计算得到的压强是一个相对量, 求解中压强始终是浮

动的。为了求出出流边界指定节点 j 上的总压, 可按下面的步骤进行计算:

( 1) 选定一个总压参考点 (如出流平面与轴线交点 R ) , 参考点的总压为 P
*
R。

( 2) 确定参考点上静压的绝对值 P R。

( 3) 计算边界指定点 j 上的静压的绝对值 P j :

P j = PR + ( P comb, j - P comb, R ) ( 3)

Pcomb, j和 P comb, R分别是 j 点和 R 点上数值计算的相对压强。

( 4) 计算节点 j 上的总压 P
*
comb , j。

喷管入口节点上总温和总压逐点不同, 因此入口截面上参与建立边界条件的无因次关系式与

纯喷管流场计算时不同。无因次化时选定的总温总压参考值为P
*
R、T

*
R , 波纹 “～”表示无因次

化的参数, 无因次化的能量方程T
~

j + [ ( !- 1) / 2!] ( u~2
j + ∀~2

j ) = Cp ( T *
j / T *

R ) 和状态方程T
~

j /

( T
*
j / T

*
R ) = [ P~ j / ( P

*
j / P

*
R ) ]

( !- 1) / !
中, 应注意入口各点上T

*
j / T

*
R 、P

*
j / P

*
R 不总是等于1。

燃烧室和喷管是连成一体的。喷管中的压强分布决定了燃烧室出流边界上的背压。从物

理过程看, 亚音速出流边界背压影响上游流动, 故应指定燃烧室出口边界上的压强值。在完

成喷管流场计算以后, 燃烧室出流边界上的背压P out, i即可以逐点指定, 但要注意用出口压强
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的绝对值减去压强参考点上的绝对压强, 取相对压强构成边界条件。这样, 出流边界上的压

强校正方程即可按压强已知的情况进行计算。具体实施时, 从喷管内部离开入口一段距离的

位置上取得压强作为燃烧室出流背压。其余参数按局部单向化方法处理。

4　算　例

　　Dunlap
[ 4]
对图 1所示的流动模型做过冷流实验。燃烧室半径 R= 0. 058 m, 长度 L = 1. 453

m, 喉半径R t= 0. 023 m ,实验过程中通过逐渐降低喷管出口的背压使喷管中出现超音速流动。

进行数值计算时, 燃烧室采用 42×32网格 (网格标记位置在控制容积中心, 边界控制容积体

积为零) , 喷管流场采用 85×31网格 (网格标记位置在节点处)。

图 2　不同截面上轴向无因次速度分布

图 2绘出的是燃烧室不同截面上轴向无因次速

度分布的计算结果, 并与 Dunlap 的冷流实验和

Sabnis J. S. 的计算结果进行了比较。计算结果与

实验吻合一致。

为评价分区耦合计算效果, 图 3a 绘出了单独流

场计算时燃烧室和喷管界面马赫数, 两者差异明显。

经过耦合计算, 界面马赫数绘于图 3b, 与 3a 图相

比, 喷管轴线上马赫数上升, 而壁面马赫数下降并

接近于零, 壁面速度与燃烧室出流取得了一致。这

一流动中出现的壁面低速区, 是单独喷管流场计算

难以模拟的。通过耦合计算, 燃烧室出流轴线上的

马赫数比单独计算的结果有幅度较大的提高。其原

因, 单独燃烧室流场计算时出口背压假设为均匀一

致。而耦合的燃烧室、喷管流场壁面静压高, 中心静压低, 气体能够更快地从轴线附近流出。

图 3b界面马赫数仍有一定差别, 原因主要来自燃烧室。分区耦合计算时燃烧室流场按不可压

流处理, 而算例的燃烧室长径比较大, 界面轴线上出流速度达到了较高水平, 使燃烧室较高

图 3　界面马赫数径向分布

流速区域采用的密度偏高, 同样压差作用下流体微团产生的加速度较小, 导致燃烧室轴线附

近出流速度较喷管略低。

图 4绘出了分区界面总压和静压分布。轴线上总压最高, 沿径向逐渐降低, 轴线和壁面
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总压相差 3. 2%。而静压分布表现出相反的趋势, 静压在壁面高, 在轴线小。接近壁面时静压

变化逐渐平缓, 法向梯度渐近于零, 这符合边界层流动的一般规律。

图 5绘出了耦合和单独喷管流场计算得到的全场等马赫数分布曲线, 两者在低速区域相

差较大, 超音速区域比较接近。

图 4　燃烧室、喷管界面总压和静压径向分布 图 5　等马赫数分布曲线

从上述结果看, 分区耦合的数值计算能够取得稳定合理的收敛结果, 参数分布规律合理,

计算与已有的燃烧室流场实验结果一致, 并反映了燃烧室和喷管流场之间的联系。特别是耦

合计算揭示了单独喷管流场计算难以模拟的喷管入口近壁区的低速区域, 在界面取得了一致

的分布规律, 这表明分区耦合计算采用的数学物理模型能够符合实际并且更合理地模拟流动

中的物理现象。
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