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二元矢量喷管流场的 N - S 方程计算

西北工业大学　　封建湖
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【摘要】　对二元矢量喷管在不同工况下的流场进行了数值模拟。求解的控制方程为三维非定常 N

- S 方程。空间方向用有限体积离散, 时间方向用 Runge- Kutta法推进。粘性项的计算上采用了

一种有限体积框架下新的离散化方法。湍流模型采用了广泛使用的Baldw in- Lomax 代数模型。计

算表明, 本文方法能准确地计算二元矢量喷管、非矢量喷管在设计与大设计落压比下的流场。
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　分类号: 　O242. 4

先进的军用飞机应具有良好的内特性、机动性和隐身能力,以适应战斗技术的需要。近年

来,人们对非轴对称喷管、二元矢量喷管产生了极大的兴趣,并大力开展这方面的研究
[ 1]
。本文

用三维 N - S 方程的 Runge- Kut ta 有限体积法
[ 2]计算了二元矢量喷管不同工况下的粘流流

场,得出了一些有意义的结果。

1　控制方程、有限体积法及边界条件

　　本文采用积分形式的 N- S 方程:
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其中 �� 为控制体 � 的边界曲面, ∀和 C 采用下列公式计算:

∀= ∀l + ∀t　,　C = [ !/ (!- 1) ] (∀l / P r l + ∀t/ P rt )
式中 ∀l、∀t 分别表示层流和湍流的粘性系数, P r l和 P rt分别表示层流与湍流的 Prandt l数, ∀l 用
Sutherland 公式确定, ∀t由 Baldw in- Lomax 模型确定。

将计算区域 � 剖分成许多小六面体单元, 在每个小六面体 � i, j , k上应用( 1)式进行离散,得
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为数值通量, 按下式计算:
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公共面的相邻两单元中心处的有关量的算术平均而得, ( E
∀
v is ) l 的计算见文献[ 3, 4]。

上述格式相当于中心差分格式, 当网格充分光滑时, 可以证明为二阶精度格式
[ 2]
。本文采

用文献[ 2]中的自适应耗散通量修正公式辅之于文献[ 5]中的改进技术,对( 2)式进行了修正,

以避免二阶中心差分格式解的振荡。修正后的有限体积离散公式为

d
dt

( V i, j , kW
!
i, j , k ) + Q

∀
i, j , k - D

∀
i, j ,k = 0 ( 3)

式( 3)是一组常微分方程,可用 Runge- Kutta 法求解以增加 CFL 条件数
[ 2]。

在求解过程中,也采用了一些加速收敛技巧,如当地时间步长、隐式残量平均等。对于亚音

速入口条件, 以来流气体的总温、总压和气流方向角作为喷管入口当地的总温、总压和方向角,

根据特征理论,速度的大小放开,由内场外推而得。对于超音速出口边界条件,所有守恒量均由

内场参数外推得到。在处理亚音速出口条件时, 本文根据喷管落压比给定出口反压 p b,利用等

熵关系 �N x, j , k= �N x - 1, j , k ( p b/ p Nx - 1, j , k ) 1/ !确定�N x , j , k后,用外推得到(�q�) N x, j , k,然后用状态方程求

得 eN x , j , k。这里 N x 表示轴向最后一个单元的编号。对于固壁,有限体积法只用到壁面的压力

p w 和应力  w。p w 可用�p / �n#w= 0而得,  w 采用修正的 Baldwin- Lom ax 模型和壁面函数律修

正结合而得, 详见文献[ 3]。

2　算例及结果分析

　　算例 1取自文献[ 6, 7]中称之为 A2FS 图形的单侧延伸斜板二元喷管, 其几何图形见图

1。所采用的网格为 71×61×29。本文对这种喷管进行了落压比 N PR= 6. 6, 4. 0, 2. 0工况下

图 1　A2FS 型单侧延伸斜板二元喷管( ∃= 0°)

的流场计算(图 2、图 3中○ 上壁面实验值, — 上壁

面计算值, □ 下壁面实验值, - - - 下壁面计算

值)。图 2表示上侧斜板偏转 0°时各工况下沿轴向的

壁面压力分布与等 M ach 线图( N PR= 4. 0的图从

略)。图 3表示上侧斜板偏转 11°时各工况的壁面压

力与等 M ach 线图( N PR= 4. 0的图从略)。可以看

出,在 N PR= 6. 6工况下,气流在出口附近得到充分

膨胀, 计算结果与实验数据 [ 6]非常接近。N PR= 4. 0

时,总体来看,计算结果是比较理想的,只是在出口

处二者稍有差异。在N PR= 2. 0工况下, 由于喷管上

壁面产生大范围分离, 出现激波与附面层相互干扰

这样复杂的流动现象, 此时计算值与实验值相差较大。引起这一差异的原因,一是在中小落压

比情形喷管出口的气流得不到充分膨胀,出口处的流动比较复杂; 二是分离现象出现时,附面

层理论不再适用;三是计算网格在出口区正交性很差,回流区仍按出口条件处理,导致数值不

稳定。另外还有湍流模型的适用性等问题。文献[ 7]在出口回流区采用了入流边界条件的处理

办法,结果也不理想。

第 2个算例是文献[ 8, 9]中称之为A 1V20的矢量喷管流场计算。该喷管在厚度方向上对

称,仅算了一半。该喷管的计算网格数为 49×37×29。对这一算例计算了 N PR= 5. 0, 3. 0工

况下的流场。图 4表示在N PR= 5. 0时对称面( Z= 0)上下壁面压力分布和等 M ach 线图。类

似于算例 1, 在此工况下喷管气流在出口处得到充分膨胀,计算值与实验值
[ 8]
非常吻合。为进
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图 2　俯仰角 ∃= 0°时计算的壁面压力分布与等 Mach线

一步考察本算法的三维效应, 文献[ 3]给出了轴向 x / x th= 1. 064, 1. 489, 1. 809, Z 方向上下壁

面的压力分布,结果也非常满意。仔细考察喷管出口截面上的速度矢量图示[ 3]发现, N PR=

5. 0时的流动基本上是二维流动。

图 3　俯仰角∃= 11°时计算的壁面压力分布与等 Mach线

图 5给出了 N PR= 3. 0时对称面上下壁面的压力分布与等 M ach 线图。由于此时下壁面

出现严重分离,类似于算例 1, 下壁面压力出现振荡。与文献[ 9]的结果对比表明, 两种结果的

分离点相同, 大约在 x / x th= 1. 14处; 分离点以后一点,文献[ 9]结果略优于本文结果,但本文

的结果与文献[ 10]中用有限元法计算的结果则非常相似。就两个落压比情况下的总体结果来
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4　N PR = 5. 0对称面( a)上、下壁面压力分布 图 5　N PR= 3. 0对称面( a)上、下壁面压力分布

( b)等 Mach线 ( b)等 Mach 线

看,本文的结果优于文献[ 9]的结果。

在大落压比情形, 计算结果非常合理可靠; 在中等落压比时,计算结果也较理想;但在小落

压比时,本文结果不够理想,需作进一步改进研究。
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depressed by the above measure. The results obtained from num er ical sim ulat ion of one- di-
mensional and ax isym metric nozzle f low s are presented.

Key Words　Rocket engines　Nozzle f low　Num er ical simulation

NAVIER- STOKES PREDICTIONS
OF 2- D VECTORED NOZZLE FLOWS

Feng Jianhu
(Dept. of Applied Mathematics, Northwestern Poly technical University , Xi′an　710072)

ABSTRACT　　　　In this paper, the v iscous f low s in the tw o- dimensional v ectored

and unvectored no zzles are numerically sim ulated by three- dimensional t ime- dependent
Navier- Stokes equat ions in conservat ion fo rms. F inite vo lum e discretizat ion is used in spa-
tial for m and Runge- Kut ta method in t ime marching direction. A new viscous term s′dis-
cret izat ion in the f rame- w o rk of the finite vo lum e method is used w hich has the advantages

of less operat ion counts and full conservat ion. A modif ied Baldw in- Lomax algebraic turbu-
lent m odel and w all funct ion law are also adopted in the predict ion. Compar ision of numerical
pr edict ions w ith experiments shows that the Navier- Stokes code can accurately predict the
flow f ields in the vectored and unvector ed nozzle where the flow is predom inant ly two- di-

mensional at the designed nozzle pressur e ratios or above. Discr epancies betw een predict ions
and experiment ar e found at low er nozzle pressur e r atios w here separat ion typically occurs in
a larg e po rt ion of the no zzle.

Key Words　Jet nozzles　Vector f ields　Num erical computat ion

EFFECTS OF GEOMETRIC PARAMETERS OF SUBMERGED
DELTA VORTEX GENERATOR ON VORTEX

Zhong Yicheng and Chen Xiao
( 2nd Dept. Nanj ing University of Aeronautics and Astronautics, Nanj ing　210016)

ABSTRACT　　　　The ef fects of the geometr ic variables of a submerged del taic v ortex
generator on the parameters of the vortex have been exper im entally studied and a type of hal f

deltaic v ortex generato r has been developed. A small- size five- ho le pressure probe w as
used to m easure the velocity pro files at several t ransverse sect ions behind the vortex genera-
to rs and according to the velocity prof iles, the Gauss model of v ortex core and quasi- Newton
non- linear least square method w er e used to determine the param eters of sing le vor tex such
as vort icity , radius and height of the vortex co re. T he var iat ion o f these vortex parameter s

along the st ream w ise w as analysed. In the experimental invest ig at ion the vortex parameter s
betw een the submerged deltaic vortex generator and the subm erged concave vortex generator
w er e also compar ed.

Key Words　Swirler　Velocity distr ibution　Geometric param eters　Vortex

EFFECTS OF AUTOMATICALLY POSITIONING BLADE
ON FLOW CHARACTERISTICS
IN AN S- SHAPED AIR INLET

Weng Peifen
( 2nd Dept. Shanghai University , Shanghai　200072)

ABSTRACT　　　　An automat ically positioning blade with a NACA 0012- series pro-
file was placed upst ream near the thro at o f an S- shaped diffuser and exper im ented to inves-
tig ate the characteristics of the flow behind it . T he results show that tw o angular posit ions

have been found w here the blade experiences no resultant aerodynam ic mom ent , i. e. 15°and
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