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过膨胀状态下轴对称收�扩喷管
内外流场计算及分析

黄宏艳, 王 � 强
(北京航空航天大学 能源与动力工程学院, 北京 100083)

摘� � � 要: 轴对称收�扩喷管在过膨胀状态下工作时,喷管内部将产生强烈的激波以及附面层分离,流态非

常复杂.计算实践表明, 应用广泛采用的重整化群( RNG ) k��湍流模型, 并结合标准壁面函数对其进行数值模

拟时 ,误差较大. 针对标准壁面函数的不足,采用增强型壁面函数处理固体壁面附近的流动, 对轴对称收�扩喷

管的内外流场进行了数值模拟,并与试验数据进行了分析比较.结果表明: 增强型壁面函数更加适合处理此类

存在强逆压梯度导致附面层分离的问题.

关 � 键 � 词: 航空、航天推进系统; 壁面函数; 流动特性; 数值模拟 ; 过膨胀; 附面层分离

中图分类号: V231� 3� � � � � 文献标识码: A

收稿日期: 2006�06�23; 修订日期: 2006�10�10

作者简介:黄宏艳( 1980�) ,男,湖北鄂州人,在读博士生,主要从事航空发动机内流空气动力学与红外隐身方面的研究. E�mail :

hyan_h@ s jp. buaa. edu. cn

Numerical investigation on internal and external f lows for

axisymmetric convergent�divergent nozzles on over�expansion state

HUANG Hong�yan, WANG Q iang

( Schoo l o f Jet Pr opulsion,

Beijing U niversity of A eronautics and Astronaut ics, Beijing 100083, China)

Abstract: When a ax isymmetric converg ent�divergent nozzle w ork at an over�expansion
state, the st rong shock w ave and layer separat ion appear in the interio r of the nozzle and the

flow characteristic is very complex . T he computed results w ere compared unfavorably w ith

experimental data w hen adopt ing RNG k�� turbulent model w ith standard w all funct ions. A

w all t reatment that combines a tw o�layer model w ith enhanced w all funct ions w as employed

in the numerical simulation and it w as in good agreement w ith the experimental data. It is

suggested that this enhanced w all t reatment is more effect ive to deal w ith the problem o f se�
vere pressur e gradients leading to boundary lay er separat ions.
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� � 在轴对称收�扩喷管的研究中,国内外除了开

展模型试验外
[ 1]

,还利用 CFD技术, 对轴对称收�
扩喷管的内外流场进行了数值模拟 [ 1�2] .在已开展

的数值模拟工作中, k��湍流模型结合壁面函数法
得到了广泛的应用. 这些模拟一般只采用一种壁

面处理方法, 对设计落压比附近轴对称收�扩喷管

的流场特性进行数值研究,而较少针对严重过膨

胀状态下的流场特性进行专门性分析.

轴对称收�扩喷管在过膨胀工况下,内流场出

现了明显的附面层分离,壁面处理方法对数值模

拟结果的影响更加显著.本文采用不同的壁面函

数处理喷管固壁附近的流动, 对轴对称收�扩喷管
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过膨胀工况下的流场特性进行了数值计算,并与

试验结果进行了对比分析.

1 � 数值计算方法

1� 1 � 计算格式与湍流模型

CFD算法为时间推进的有限体积法, 控制方

程选用柱坐标系下强守恒形式的 N�S 方程,离散

格式选用隐式 QU ICK 格式
[ 3]
. QU ICK 格式通过

提高界面上插值函数的阶数来提高格式截断误

差,在分段线性插值的基础上引入一个曲率修正

来提高计算精度.

湍流模型选用广泛使用的重整化群( RNG)

k��二方程模型[ 4] .重整化群( RNG) k��湍流模型
是将非稳态 N�S 方程对一个平衡态作 Gauss 统

计展开,并采取对脉动频谱的波数段作滤波的方

法,从理论上导出的高 Re数 k��模型.由于高 Re

数 k��模型适用于旺盛湍流区域, 在模拟壁面附

近的低 Re数流动时不能满足工程计算要求, 因

此对近壁区域必须另作处理. 作为一种主要的近

壁处理方法,壁面函数法在工程湍流计算中应用

广泛[ 5] .本文采用标准壁面函数与增强型壁面函

数分别对壁面附近的流动进行了处理.

1� 2 � 壁面函数

标准壁面函数建立在 Launder 和 Spalding
[ 6]

的假设上,并广泛应用于工程流动模拟,其思想与

实现方法在文献[ 5]中有详细讲述.标准壁面函数

能够为大多数高雷诺数边界限制流提供合理、精

确的预测.然而,当流动条件与基本的壁面函数理

想条件相差太大时, 例如存在强压力梯度导致边

界层分离、沿壁面有大量耗散等特殊情况下, 标准

壁面函数将不再可靠.这时,需要对标准壁面函数

加以改进.

增强型壁面函数是在标准壁面函数的基础

上,使用由 Kader 提出的函数 [ 7]将线性的和对数

的壁面规则结合起来, 并结合 White, Cristoph和

Huang 等人的处理方法 [ 8, 9] , 得到的壁面处理规

则:
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� � y+s 是对数壁面规则斜率保持不变的位置.系

数 !表征压力梯度的影响, 系数 �和  表征热影

响.

线性的壁面规则由下面的表达式确定

du
+
lam

dy+
= 1 + !y + (6)

� � 湍流动能的壁面条件和标准壁面函数完全相

同,只是湍流动能的产出利用与增强壁面规则相

一致的速度梯度来计算.

增强型壁面函数可以考虑压力梯度以及其它

可变性质的影响,能够保证 y
+
大小数值的渐近性

质和壁面缓冲区( 3< y
+ < 10)内 y

+ 减小处速度

剖面的合理表述.

1� 3 � 计算网格与边界条件

本文研究的是轴对称问题, 所采用的计算网

格为局部加密的结构化网格, 轴对称喷管内外流

场计算网格如图 1所示, 局部加密网格如图 2所

示.在计算中, 还采用了自适应网格技术.

图 1� 喷管内外流场计算网格图

Fig . 1 � Computation gr id of nozzle∀ s internal and

ex ternal flow field

图 2� 喷管内外流场局部加密网格图

F ig . 2 � Loca l refinement computat ion g rid of nozzle∀ s

internal and ex ternal flow field

流场计算的边界条件为: 喷管上游来流为亚

声速, 热力学参数由滞止状态确定, 即给定总压

p 0 ,总温 T 0以及速度方向, 速度大小由下游流场

外插给出. 对于出口边界条件, 由于为亚声速状

态,仅需给定反压,其余参量通过外插给出.对于

远场边界条件,给定飞行马赫数,压力按环境压力
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图 3 � 采用不同壁面函数对喷管壁面压力计算值的影响( Ma= 0� 9, N PR= 5� 09)

Fig . 3 � Effect o f wall functions on calculation data fo r surface�pressure distr ibution of nozzle

( Ma= 0� 9, NP R= 5� 09)

图 4 � 采用不同壁面函数对喷管壁面压力计算值的影响( Ma= 0� 8, N PR= 1� 50)

Fig . 4 � Effect o f wall functions on calculation data fo r surface�pressure distr ibution of nozzle

( Ma= 0� 8, NP R= 1� 50)

给定.壁面边界为无滑移绝热边界条件.

另外,为了加快收敛,进口给定了充分发展的

湍流入口条件. 计算实践表明,该条件能缩短计算

时间,并对模拟结果没有影响. 速度分布采用 1/ 7

定律;湍流动能设定为从壁面附近值直线变化到

自由流的值;耗散率为 �= C
3/ 4
# k

3/ 4
l, 混和长度 l为

&y 和 0. 085∋两者的最小值, ∋为剪切层厚度, &y

为 Von Karman常数.

1� 4 � 计算相关参数

计算所采用的几何及气动参数与文献[ 1]中

模型喷管 1完全一致.

喷管进口直径为 128� 63 mm ,喉道与进口的

面积比为 0� 250, 出口与进口的面积比为 0� 312,
收敛段长度与进口直径之比为 0� 286, 扩张段长
度与进口直径之比为 0� 800, 喉道圆弧半径为
12� 70mm.喷管设计落压比为 4� 25,本文计算的
过膨胀工况喷管落压比为 1� 50~ 2� 55, 巡航马赫
数为 0� 6~ 0� 9�

2 � 计算结果与分析

2� 1 � 计算结果与试验结果的对比

本文将计算数据与文献[ 1]中的试验数据进

行了对比.

图3给出了巡航马赫数 Ma为 0� 9,喷管落压
比 N PR 为 5� 09时内外壁面压力分布的试验值
与采用两种壁面函数所得计算值的对比曲线. p

为当地静压, p 0 为进口总压, Cp , �为压力系数.

X= 0为喷管进口位置, L 为计算模型的长度. 从

图 3中可以看出,在设计落压比附近, RNG k��湍
流模型结合两种壁面函数均能很好的模拟该型轴

对称喷管的流场特性.

图 4给出了巡航马赫数为 0� 8, 喷管落压比
为 1� 50时内外壁面压力分布的试验值与采用两
种壁面函数所得计算值的对比曲线.

从图 4中可以看出, RNG k��湍流模型结合
两种壁面函数均能模拟出喉道处内壁面压力的突

跃.但是, 对于发生在喷管扩张段的第二次压力突
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图 5 � 采用不同壁面函数对喷管壁面压力计算值的影响( Ma= 0� 9, N PR= 2� 03)

Fig . 5 � Effect o f wa ll f unctions on calculation data fo r surface�pressure distr ibution

of nozzle ( Ma= 0� 9, NP R= 2� 03)

跃, RNG k��湍流模型结合标准壁面函数模拟误
差过大,而采用增强型壁面函数模拟结果较为理

想.对于喷管外壁面的压力分布,两种壁面函数的

模拟结果均可接受. 采用增强型壁面函数时, 在喷

管内壁面激波前后位置( X / L = 0� 4~ 0� 5处) , y
+

值在 0� 52~ 1� 77之间.

图 5给出了巡航马赫数为 0� 9, 喷管落压比
为 2� 03时内外壁面压力分布的试验值与采用两
种壁面函数所得计算值的对比曲线.

从图 5中可以看出, 在此种状况下, RN G k��
湍流模型结合增强型壁面函数捕获内外壁面压力

突跃位置的效果均优于标准壁面函数. 采用增强

型壁面函数时, 在内壁面激波前后位置( X / L =

0� 65~ 0� 75处) , y+ 值在 0� 20~ 1� 43之间.

2� 2 � 过膨胀状态下喷管流动特征分析

验证了增强型的壁面函数后,采用此壁面函数

结合重整化群( RNG) k��湍流模型,对不同马赫数

与落压比时喷管的过膨胀工况进行了数值模拟.

图6与图 7给出了 Ma= 0� 8, N PR= 1� 50时,

轴对称喷管内外流场的等马赫线与等压力线图.

从图 6 与图 7中可以看出,处于该状态的喷

管内流场中,有一道非常明显的激波,形成了马赫

盘.并且由图 6可以看出,喷管扩张段靠近出口处

壁面附近出现了附面层分离, 产生了回流.

图8与图 9分别为 Ma= 0� 9, N PR= 2� 03时,

轴对称喷管内外流场的等马赫线与等压力线图.

从图 8与图 9中可以看出,处于该状态的喷管

内流场中,同样形成了马赫盘, 并且喷管壁面对激

波的反射非常明显.由图 8可以看出激波后同样存

在明显的附面层分离,产生了回流. 另外,由图 8与

图9可知,在巡航马赫数为 0�9的情况下,外壁面

处也出现了马赫数与压力突跃,产生了激波.

图 6 � 喷管内外流场的等马赫线图

( Ma= 0� 8, NPR= 1� 50)

F ig . 6 � Mach contour s of nozzle∀ s internal and

ex ternal flow field( Ma= 0� 8, NP R= 1� 50)

图 7 � 喷管内外流场的等压力线图

( Ma= 0� 8, NPR= 1� 50)

Fig . 7 � Pressure contour s of nozzle∀ s internal and

ex ternal flow field( Ma= 0� 8, NP R= 1� 50)

图 8 � 喷管内外流场的等马赫线图

( Ma= 0� 9, NPR= 2� 03)

F ig . 8 � Mach contour s of nozzle∀ s internal and

ex ternal flow field( Ma= 0� 9, NP R= 2� 03)
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图 9 � 喷管内外流场的等压力线图

( Ma= 0� 9, N PR= 2� 03)

Fig . 9 � Pressure contour s of nozzle∀ s internal and

ex ternal flow field( Ma= 0� 9, NP R= 2� 03)

2� 3 � 过膨胀状态下喷管性能分析

表 1为不同巡航马赫数与不同喷管落压比

下,喷管流量系数 Cd与推力系数 (f 的计算值.

Cd = mp / mi (7)

� � 式中, mp 为实际流量, mi 为喷管的理想等熵

流量.

(f = F r / F i (8)

� � 式中, F r 为喷管实际推力, F i 为为喷管的理

想等熵完全膨胀推力.

表 1� 流量系数及推力系数的计算值

Table 1 � Computation data of Cd and (f

Ma NP R Cd (f

0� 6

1� 51 0� 9544 0� 906 5

2� 01 0� 9549 0� 931 8
2� 50 0� 9556 0� 956 5

0� 8
1� 50 0� 9553 0� 934 5
2� 01 0� 9548 0� 941 6

2� 51 0� 9660 0� 973 0

0� 9

1� 53 0� 9547 0� 948 3

2� 03 0� 9568 0� 957 6

2� 55 0� 9561 0� 975 8

� � 表 1说明, 过膨胀工况下,该型轴对称喷管的

流量系数与喷管落压比及巡航马赫数并无明显对

应关系,这是由于在本文计算的落压比范围内,喷

管喉道内仍达声速. 从表 1看出,在给定的巡航马

赫数下,落压比越接近设计落压比,该型喷管的推

力系数越大,且在固定落压比下,推力系数随巡航

马赫数的增大而增大.主要原因是在小落压比下,

气流的过膨胀程度增大,由此引起的气流分离加

剧, 致使推力损失增大. 而在亚声速巡航状态下,

马赫数增大时, 该型喷管出口处压力相对降低,因

而喷管的过膨胀程度相对减小,推力损失减小.

3 � 结 � 论

本文采用重整化群 ( RNG) k��湍流模型, 分

别结合标准壁面函数和增强型壁面函数,对过膨

胀状态下轴对称收�扩喷管的内外流场进行了数
值模拟.

( 1) 与试验结果进行对比分析表明: 较之标

准壁面函数,采用增强型壁面函数捕获内外壁面

压力突跃的效果更好, 计算所得压力分布与试验

值更加吻合.这表明增强型壁面函数更加适合此

类存在强逆压梯度导致附面层分离的问题.

( 2) 轴对称收�扩喷管在过膨胀状态下工作
时,喷管内部会产生强烈的激波/附面层干扰. 当

巡航马赫数增大时, 外壁面也会产生激波.本文所

采用的计算方法在轴对称喷管内外流场的计算

中,能良好捕获激波以及附面层分离.

( 3) 对于本文模拟的轴对称收�扩喷管, 在亚

声速巡航状态下过膨胀工作时,巡航速度越大,推

力系数越大; 落压比越大, 推力系数越大. 而流量

系数相对稳定,与巡航速度以及落压比无明显对

应关系.
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