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轴对称燃气射流的数值计算

西北工业大学　　王新月* *　潘锦珊　曹祥益

【摘要】　本文应用 Von M ises 变换对轴对称射流的各控制方程和相应的初始条件及边界条件进行了

变换, 选用普朗特混合长度湍流模型, 用隐式有限差分格式进行数值求解, 成功地计算了某型飞机在巡

航状态下燃气由轴对称收缩喷管排入亚音速空气流中的速度场、温度场、浓度场、密度场以及燃气各组

分的成分分布。计算结果可以用于预测飞机尾喷管高温燃气射流的红外辐射特性。
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1　基本假设与控制方程

　　基本假设为: ( 1) 当燃气的温度在 1500℃以下时, 气体的分解现象可以略去不计[ 1]。在

射流混合层内, 只有两种气体 (喷管出口燃气与外界运动的空气) 参加混合。( 2) 整个流动

中的气体均属于完全气体。( 3) 在紊流射流混合层内, 流动满足边界层理论中各种假设。流

体本身的分子粘性系数可以略去不计。混合层外存在一个已知的理想无粘均匀流动。( 4) 喷

管出口射流为完全膨胀, 在射流内, 气体压力保持不变。

连续方程 ( �/ �x ) (�uyj
) + ( �/ �y ) (�vy j

) = 0 ( 1)　

动量方程 �u( �u/ �x ) + �v ( �u/ �y ) = y
- j
( �/ �y )〔�y j

( �u/ �y )〕 ( 2)　

能量方程 �ucp �T�x + �vcp �T�y = y
- j �
�y  y j �T

�y + � �u�y

2

+ �D�
2

i= 1
cp i

�ki

�y
�T
�y ( 3)　

浓度方程 �u( �ki/ �x ) + �v ( �ki/ �y ) = y
- j
( �/ �y )〔�Dy

j
( �ki / �y )〕 ( 4)　

式中 j = 0, 1分别表示平面流动和轴对称流动; i= 1, 2分别表示喷管出口处的燃气和外界空

气。k1表示喷管出口处燃气的质量浓度, k2 表示外界空气的质量浓度。

将以上方程进行Von M ises变换
[ 2]
, 即将物理平面上的控制方程变换到计算平面上求解。

取 S c= �/ (�D ) = 1, != �cp / = 1, 用文献 [ 2] 所使用的普朗特混合长度模型, �t= ∀
��eue- �mum�r 1/ 2, 其中 �m、um 分别为射流中心线上的密度和速度, 下标 e表示燃气射流外边

界。r1/ 2是当 �u= ( 1/ 2) (�eue+ �mum) 时的 y 值, ∀ 为经验常数, 取 ∀= 0. 006, 计算结果与

实验值基本吻合。

2　燃气射流各组分的重量成分

　　根据空气含湿量为 w 的原始反应物的完全燃烧反应方程式:

CnHmO lN k + r
′
O
2
N aO2 + N wH2O→ aCO 2 + cH2O + gO 2 + ( k / 2) N 2 ( 5)　

式中 r
′
O
2
为干空气中氧气的容积成分; N a、N w 分别为对应于 1mo l燃料的干空气物质的量和水

蒸气物理的量。对航空煤油 l= k= 0, n= 10, m= 20。a、c、g 由 ( 5) 式确定, 从而可计算

1993年 5月收到; 1993年 7月收到修改稿。　* * 西北工业大学 703教研室　710072



出燃气的摩尔质量 Mg , 由 M g及干空气的摩尔质量 Ma , 水蒸气的摩尔质量 M w , 燃料的摩尔

质量M f , 即可确定 5种燃气组分的容积成分分别为
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式中 E= 1+ f + f 1+ w , r
′
i 为干空气中第 i种组分的容积成分; f 、f 1分别为燃烧过程和预燃

过程油气比。由 ( 6) 式经换算即可得喷管出口燃气各组分的重量成分。从而进一步求出流场

各点燃气各组分的重量成分。
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其中g
*
i 为喷管出口燃气第 i种组分的重量成分; g

′
i 为干空气第 i 种组分的重量成分。

当流场各点燃气各组分的重量成分解得后, 即可由流场各点的气体常数、温度及压强 p =

p e 求得密度场。

3　计算结果讨论

　　工况Ⅰ: 为了检验计算方法的可靠性, 本文计算了轴对称收缩喷管出口直径 D o= 2″, 出

口马赫数Mao= 0. 47, T o= 288K, 速度比 u e/ uo= 0. 4, 温度比 T e/ T o= 1. 0的空气射流, 两个

剖面上的速度分布如图1 (●实验, —计算, x / ro= 4. 5; ▲实验, —计算, x / r o= 18. 0) 所示,

计算结果与实验数值[ 3]基本吻合。图2为 u e/ uo= 0. 096 (其它条件同前) 时的中心线上速度沿

射流轴向的衰

图 1　剖面上的速度分布 图 3　速度温度浓度沿射流轴向的变化 图 4　射流剖面的温度分布

减。由图可见, 核心区长度 x 1 / D o= 2. 65与实验[ 3]吻合较好, 中心线上的轴向速度衰减在个别

点有一定偏差。

工况Ⅱ:某型飞机在巡航状态( H = 11000m ,Mae= 0. 847)下飞行,收缩喷管 D o= 0. 588m,

Mao= 1. 0, uo= 578m/ s, T o= 837K, 所用燃料为航空煤油, 燃烧室余气系数 #= 4. 13, 计算

了燃气射流流场。图 3为燃气射流的速度、温度和浓度沿射流轴向的衰减规律。图 4～6为射

流剖面的温度、速度和浓度分布。由图可见, 当 x 1/ D o= 4. 4时, 温度场的核心区消失。表 1
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图 5　射流剖面的速度分布 图 6　射流剖面的浓度分布

给出了该工况下燃气射流初始段和主段燃气各组分成分沿剖面的分布规律。

表 1　各剖面燃气各组分的重量成分
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g O2 g A r

x
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0. 0
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0. 0
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0. 74307

0. 74436

0. 75525
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1. 5756
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0. 001187

0. 00046
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0. 00029

0. 0
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0. 17727

0. 19688
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0. 012669

0. 012738
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结论　所给出的计算方法可以用来计算飞机尾喷管具有伴随流的燃气射流速度场、温度

场、浓度场、密度场以及燃气各组分的成分分布。计算方法简单, 适合于工程应用。所给出

的计算结果可以用于预测飞机尾喷管高温燃气射流的红外辐射特性, 对飞机红外隐身技术的

研究, 具有重要的工程应用价值。
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