
第 23卷 第 11期
2008年 11月

航空动力学报
Journal of Aerospace Power

Vol. 23 No . 11
Nov. 2008

文章编号 : 100028055 (2008) 1122114205

喷管分离流动与侧向载荷定常数值模拟
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摘　　　要 : 利用商业 CFD软件 ,进行了三维、有粘、定常计算 ,模拟了某液体火箭大面积比喷管地面条件下

的分离流动.计算了多个不同入口总压下的工况.其结果预示了该喷管的分离流动在不同入口总压下的激波

模态变化 ,并获得了非对称分离及其造成的侧向载荷的分布情况.计算为进一步相关研究打下了基础.
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Abstract : A three2dimensional , viscous and steady numerical simulation about serpen2
tine flow was conducted for a high2altit ude nozzle of a liquid rocket engine on t he ground.

The result s wit h different inlet p ressure were obtained by utilizing FL U EN T sof tware. The
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　　喷管是火箭发动机的关键部件 ,改进喷管是

提高火箭发动机性能重要途径之一.随着推进技

术的发展 ,运载火箭的助推级或第一级发动机正

在采用越来越大面积比的喷管以提高高空性能.

但大面积比喷管在地面试车以及发动机的启动和

关机过程中 ,都会产生流动分离现象[1 ] .在瞬变状

态下 ,喷管内气流的分离流动常常呈现复杂的非

轴对称性 ,引发严重的喷管侧向载荷.美国的 J22

发动机、航天飞机主发动机 ( SSM E) 、俄罗斯的

RD20120发动机、欧洲的火神发动机和日本的

L E27A等发动机的研制过程中 ,均遇到了比较严

重的喷管侧向载荷问题[223 ] .

严重的喷管侧向载荷会造成喷管振动、发动

机使用寿命缩短、喷管结构破坏等后果.目前 ,对

喷管侧向载荷的产生机理还缺乏足够的了解 ,更

没有准确的载荷量值和其分布特征的预测方法.

在工程上一般采取保守设计的方法来解决问题.

本文以某型号氢氧液体火箭发动机大面积比

喷管为研究对象 ,利用商业 CFD 软件 Fluent 模

拟了地面试车时不同入口压强下的喷管定常分离

流动 ,以期可以深入了解液体火箭发动机大面积

比喷管分离流动及侧向载荷的特性.
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1　数值方法

1 . 1　网格生成

不考虑喷管的形变 ,计算区域取喷管和一段

圆柱形外场区域. 喷管喉径为 212. 6 mm ,长为

2166. 5 mm ,其收敛段和扩张段面积比分别为

216和 49.喷管从喉部下游 34 mm处开始为最大

推力喷管型面.外场取为 <3 588. 2 mm ×2 800

mm的圆柱形 ,为节省计算量没有取更大尺寸.为

捕捉非对称现象 ,计算区域取满喷管的 360°圆

周 ,未作对称性假设.

喷管内区域网格在靠近壁面处被加密.在外

图 1　网格

Fig. 1　The grid

场区域中 ,离开喷管出口越远网格划分越稀疏 ,以

节省计算量. 网格如图 1 所示 ,节点数约为

140 000.

1 . 2　控制方程及求解

需求解的方程包括 :质量、动量以及能量守恒

方程 ,还有附加的湍流输运方程[4 ] .各方程具体形

式如下 :

连续性方程

5ρ
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+
5
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式中 S m 为源项.

　　动量守恒方程
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式中 Fi 为 i 方向上的外部体积力 ,也包含了其他

的模型相关源项.

应力张量由下式给出 :
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　　能量方程

5
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式中下标 eff 代表有效系数 ,如 keff = k + kt 为湍

流导热系数 ,由所使用的湍流模型定义.方程右边

包含了热传导和粘性耗散带来的能量输运 ,依计

算模型需要还可增加其他项.

本计算采用了 Spalart2Allmaras 湍流模型.

该模型是一种一方程模型 ,对于求解航空航天领

域的大压力梯度下的墙壁束缚流动有较好效果 ,

且相对简单、计算量少[4 ] .故在初步研究计算中采

取该湍流模型.

1 . 3　边界条件及燃气物性参数

所有边界条件均为定常条件 ,如表 1所示.

　　燃气物性参数处理如下 :

密度按理想气体处理 ;

比定压热容、分子量定值 ;

导热率按动能理论给定 ;

粘性按 Sutherland定律给定.

Sut herland定律采取的三系数形式为

μ =μo
T

To

3/ 2 To + S
T + S

(5)

式中 T是静温 ,μo = 11716 ×1025 kg/ m ·s , To =

273 K ,S = 110. 56 K.
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表 1　边界条件

Table 1　The boundary condition

计算域边界 边界类型

喷管入口 压力入口 3

喷管外壁、喷管出口附近的

小部分外场边界
无滑移、绝热壁面

外场下游
压力出口 3 ,固定为

海平面状态

外场其余边界
远场边界 3 ,压力、

温度同上

　　3 :需给定入口的湍流边界条件 ,按经验值给定

1 . 4　离散格式及解算器

各求解方程按有限体积法离散.方程中的扩

散项采用中心差分格式进行离散 ,对流项和粘性

项的离散采用二阶迎风格式.整个计算具有二阶

精度 ,对于该问题的求解精度能够满足工程要求 ,

且二阶迎风格式绝对稳定.

方程采用隐式耦合方式求解.采用点隐式 (块

结构高斯 - 赛德尔)线化方程求解器和代数多重

网格方法 (AM G)来求解单元内形成的块系统方

程 ,同时解得所有变量.较之显式 ,隐式方法虽占

用更多的内存 ,但有更快的收敛速度 ;较之分离解

法 ,耦合解法更适于求解可压缩流动[4 ] .

2　结果分析

不改变网格和其他边界条件 ,喷管入口总压

pc 从 8 MPa 至 1 MPa ,每下降 1 MPa 计算一个

定常工况.每一个工况均以上一个计算结果作为

初值.共计算了 8 个工况 ,根据其分离流场的特

点 ,将其划分为 3 个工况段 : Ⅰ段 ( pc = 8 , 7 , 6

MPa工况) 、Ⅱ段 ( pc = 5 ,4 ,3 MPa 工况)和 Ⅲ段

( pc = 2 ,1 MPa工况) .

2 . 1　流场形态

1) 工况段Ⅰ( pc = 8 ,7 ,6 MPa)

在该段 ,喷管流场呈现马赫盘激波模态[ 1 ]

(Mach disk shock pat tern) .其特点是 :喷管轴心

处的激波呈现扁平的盘状.从壁面分离的斜激波

与马赫盘的正激波相交后 ,向外反射 ,继而在下游

的射流自由边界上反射形成一系列的交替的膨胀

波 - 压缩波结构.

此外 ,在喷管型线由圆弧转为最大推力型面

处 ,由于受到轻微压缩 ,流场内产生了微弱的内

激波.

pc = 8 MPa 时喷管仍处于满流状态 ,至 7

MPa 时喷管口部开始出现轻微的分离现象 , 6

MPa时形成较为明显的分离现象.

受喷管出口正激波的强烈阻挡 ,气流有绕开

其流动的趋势 ,从而使正激波下游形成了低速区.

低速区内气流静温较高 ,这在温度场剖面上反映

较明显 ,如图 2.此外正激波后方、分离流和壁面

之间两个部位都有回流现象.在分离流和壁面之

间 ,外界气流形成一回流与主流混合 ,在各工况段

均伴随分离现象出现 ,如图 3所示.

图 2　温度场剖面 ,正激波后有高温区 ( pc = 8 MPa)

Fig12　Profile of temperature field with a higher

temperature field behind the normal shock ( pc = 8 MPa)

图 3　马赫数分布剖面 ,呈现马赫盘模态 ( pc = 6 MPa)

Fig. 3　Profile of Mach number in much disk shock

pattern ( pc = 6 MPa)

2) 工况段Ⅱ( pc = 5 ,4 ,3 MPa )

随着 pc 的下降 ,分离界面向喷管上游移动 ,

并且流场形态有较大改变.

喷管内的激波模态由马赫盘转为帽状激波模

态[1 ] (Cap shock pat tern) ,其典型特征是 :三组激

波 :内激波、正激波以及附着于壁面分离区的锥状
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激波 ,从流场剖面上看三者有交汇点.另一特点是

正激波后的回流现象大大加强 ,卷绕成了漩涡.

如图 4 ,5所示 ,在帽状激波模态下流场内存

在锥状激波.可认为正激波后方的漩涡是伴随锥

状激波及其尖点下游激波而产生的.相应的 ,漩涡

核心与锥状激波的尖点在轴向 ( X 轴)上基本一

致.漩涡环绕喷管中轴 ,闭合成环状.在该段 ,锥状

激波随入口总压的降低而渐渐缩短 ,漩涡亦相应

削弱.

3) 工况段Ⅲ( pc = 2 ,1 MPa)

在 pc = 2 MPa工况下 ,流场的仍保留有帽状

激波模态的部分特征 ,但其趋于蜕化消失.由于锥

状激波尖点的削弱 ,与之相伴随的漩涡现象也趋

于不明显.

至 1 MPa ,帽状激波模态特征蜕化 ,且没有观

察到明显的激波模态的特征.射流范围缩小至喷

管喉部附近的一小片区域 ,且分离界面已上移接

近喷管喉部.从分离点剥离的斜激波不再单纯地

向中心方向延伸 ,而在内激波的影响下向水平延

伸继而再弯曲向中心 ,如图 6所示.若 pc 继续减

小 ,使分离界面推进过喉部 ,则流场转为亚声流 ,

分离现象至此结束.

图 6　马赫数分布剖面 ( pc = 1 MPa)

Fig16　Mach number profile ( pc = 1 MPa)

2 . 2　分离与侧向载荷

观察到的分离现象均属自由激波分离

( FSS) ,各段中均未出现分离的再附着流动[5 ] .分

离界面附近壁面压力如图 7所示 ,分离点后 ,压力

先急剧上升而后平缓地升至出口反压.由于没有

出现再附着流动 ,也就没观察到分离点后压力的

反复波动.

图 7　壁面压力分布 ( pc = 3 MPa)

Fig17　Pressure profile on the nozzle wall ( pc = 3 MPa)

随 pc 降低 ,分离界面从喷管出口向上游移

动 ,至 1 MPa 时已接近喷管喉部. 在 pc = 2～1

MPa和 pc = 5～4 MPa之间分离界面移动最为明

显 ,最大移动率达到 0. 525 m/ MPa (如图 8 所

示) .

喷管侧向力由整个喷管壁面侧向的压力积分
而获得.在段 Ⅰ( pc = 8～6 MPa) ,流场轴对称分

布、分离界面呈现均匀的圆形 ;侧向力可忽略不计
(1×10 N 量级) .至段 Ⅱ( pc = 5～3 MPa) ,非对

称现象开始显现 ,随 pc 降低而加剧 ,分离界面明
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显非均匀 ,如图 8所示 ;分离界面及其下游非对称

的压力分布导致侧向力大大增加 (至 1×103 N 量

级) .在段Ⅲ( pc = 2～1 MPa) ,延续段Ⅱ的非对称

现象 ;侧向力仍维持在 1 ×103 N 量级的水平上 ,

但略有减小.如图 9所示.

3　结　论

计算了 8个地面定常工况点涵盖某大面积比

喷管分离流动发生的主要压比范围 ,随入口压力

pc 下降 ,喷管分离流动的准静态变化过程.

随 pc 的减小 ,分离现象在 pc = 7 MPa 时出

现 ( N PR = 70) ,至 1 MPa左右结束 ( N PR = 10) .

喷管流场产生的分离现象属于自由激波分离 ,分

离流场的激波模态随 pc 的减小由马赫盘 (段 Ⅰ)

转为帽状 (段Ⅱ) ,继而转为不规则 (段Ⅲ) .在这个

过程中 ,侧向力由可忽略不计 (段Ⅰ) ,增长到颇为

可观 (段 Ⅱ, Ⅲ) . 侧向力主要集中于 pc = 4～1

MPa工况 (段 Ⅱ, Ⅲ) ,最大峰值为 3. 75 kN (段

Ⅱ, pc = 3 MPa) .在部分工况 ,分离界面明显不均

匀 ( pc = 3 ,1 MPa) .

计算采用了三维轴对称模型 ,但得到了部分

包含非对称现象的结果.总的来说非对称分离现

象带来的侧向载荷情况不显著 ,但从数值上来看

不可忽视.这反映了在某些工况条件 ( pc = 4～1

MPa)下 ,喷管分离流场是敏感、缺乏稳定性的 ,即

使保证边界条件完全对称 ,在计算过程中仍然倾

向于非轴对称分布 ,从而产生侧向力.这是定常条

件下非对称分离现象出现的原因.

在初步计算研究中 ,喷管入口条件是固定的 ,

以研究不同入口总压 pc 对大面积比喷管定常分

离流动的影响.所得的定常工况点 ,提供了多个可

供选择的初值 ,为进一步进行模拟启动、关机过程

的非定常计算研究打下了基础.但仅通过定常计

算是无法摸清液体火箭发动机大面积比喷管启

动、关机过程中复杂的非对称分离现象的.故在进

一步计算研究中 ,需要进一步研究喷管入口非定

常条件以及其他因素对于分离流动的影响.
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