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空气泄入式扩压器内流场分析
闫峰

(西安航天动力试验技术研究所，陕西西安710100)

摘 要：空气泄入式扩压器是发动机高空模拟试验设备，扩压器内流场情况是评价扩压

器性能的重要依据。使用CFD软件分析计算了三种不同空气间隙(0mm，lOmm，20mm)的

扩压器模型。得到了不同间隙下扩压器内流场压力、温度等参数的分布情况。探讨了发动机

喷管偏心对扩压器内流场造成的影响。计算结果与试验数据相吻合，证明扩压器模型正确。
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The flow field analysis of air leaked-in diffuser

Yan Feng

(Xi'an Aerospace Propulsion Test Technique Institute，Xi7an 710100，China)

／kl∞traet：The air leaked—in diffuser is a key equipment of the attitude simulation test of a kind

of rocket engine．The internal flow field is an important basis for the diffuser performance assess—

ment．Three kinds of diffuser models with different air clearances(0mm，10mm，20mm)were ana—

lyzed and computed based on the Computational Fluid Dynamics(CFD)software，and the pressure

parameters distribution and the temperature parameters distribution of the internal flow fields of the

diffuser at different clearances were obtained．Tests show that the computational fluid dynamics ana-

lvzing results of the diffuser flow field are in good accordance with those of the tests，the diffuser

model is correct．The influence of nozzle off—center on the diffuser flow field is alSO studied．
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O引言

为了进行液体火箭发动机高空环境模拟试

验。需设计加工相应的模拟试验装置——扩压

器。发动机喷管处的压力能否满足高空环境的要

求．是高空环境模拟试验成败的关键。也是评价

扩压器性能最重要的指标。因此，对于扩压器内

压力分布的研究就特别重要。本文运用计算流体

动力学分析方法对扩压器内流场进行分析。为扩

压器的设计生产提供可靠的数值模拟结果。

1 CFD分析方法及FLUENT软件

1．1 CFD分析方法

计算流体动力学(Computational Fluid Dy—

namics。简称CFD)是通过计算机数值计算和图

像显示．对包含有流体流动和热传导等相关物理

现象的系统所做的分析。CFD是在流动基本方程

控制下对流动的数值模拟，可以得到复杂流场内

各个位置上的基本物理量的分布，以及这些物理

量随时间的变化情况。

1．2 FLUENT软件

FLUENT是目前处于世界领先地位的CFD软

件之一。具有模拟各种流体流动、传热、燃烧和

污染物运移等功能，已被广泛应用于航空航天等

领域。FLUENT只是一个CFD求解器，必须导入

GAMBIT、Tgrid或其他CAD软件生成网格模型。

FLUENT本身提供的主要功能包括导入网格模

型、提供计算的物理模型、施加边界条件和材料

特性、求解和后处理。

2空气泄入式扩压器内流场分析

2．1建立几何模型

在流场分析前．必须对扩压器和发动机喷管

进行必要的简化以便建立准确的几何模型。通过

GAMBIT软件建立扩压器几何模型．以发动机喷

出的燃气和间隙泄入的空气为研究对象。设定发

动机喷管出口与扩压器组成的区域为计算区域。

模型由燃气进口、出口、壁面和空气间隙组

成。发动机喷管不进行建模，只建立喷口模

型——伸入扩压器部分简化为矩形，燃气垂直于

喷口截面喷人扩压器内．空气问隙轴对称布置在

喷口两侧。如图1所示。

图1几何模型

Fig．1 Geometry model

2．2划分网格

在GAMBIT中划分网格时，为了获得均匀的

网格，采用了分步划分方法：先对各线段划分节

点。然后划分计算域，得到较规则的网格。靠近

扩压器内壁为研究的重点。所以对此处的网格进

行了局部细化。

2．3定义边界类型

划分网格后．对建立的模型需进行边界类型

定义．才能在FLUENT中进行计算流体力学分

析．边界类型定义如表l所示：

表1边界类型

Tab．1 Boundary type

名称 类 型

进u

出口

空气间隙

壁面

VELOCITY IN LET

PRESSURE OUTLET

VELOCl7IY INLET

WAIJL

2．4计算模型及控制方程

在计算扩压器内流场时，使用了2D分离式

求解器，流动按稳态问题处理；分析时考虑了热

交换。使用能量方程；湍流模型采用标准两方程

k一占湍流模型。

采用标准后咀模型求解流动及换热问题时，
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控制方程包括连续性方程、动量方程、能量方

程、k方程、8方程与湍流粘度方程。这些方程 3不同空气间隙下扩压器内流场计算
都可表示成如下通用形式：

曼!色尘)+曼(脞尘)+塑!趔虫)+鱼f趔虫2 空气泄入间隙的大小直接影响空气进入扩压
优 以 吵 出

器中的流量，从而影响发动机喷管出口的环境压

=砉(r警)+軎(f等)+軎(f誓)钙(1) 力。根据不同的空气泄人间隙(间隙量分别为
也．可记为．

。

Omm、lOmm、20mm)，在建模软件GAMBIT中

⋯～j，。；、 建立了三个不同空气间隙几何模型，并定义了燃掣+diV(pM西)=diV(Fgradq))+s (2) 气、空气和壁面i种材料。研究随着空气泄人间
在标准k一占模型中。根据Launde，等人的推 隙的变化扩压器内流场的变化情况。通过对不同

荐值及后来的实验验证，模型常数的取值为： 空气间隙几何模型的分析计算，得到各种模型的

Cl产1．44， C2。=1．92， CF0．09， 流场参数分布情况，其中压力和温度的等值线如

盯k_1．0， 盯。：1．3 图2和图3所示。

(a)无空气间隙

(a)无空气间隙

(b)间隙为lOmm (c)间隙为20ram

图2压力等值线

Fig．2 Pressure isoline

(b)间隙为10mm (c)问隙为20mm

图3温度等值线

Fig．3 Temperature isoline
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从上图可以看出：压力分布具有明显的轴对

称性．压力低值出现在发动机喷管出口处，压力

高值在扩压器出口处．并且压力沿着扩压器轴向

从发动机喷管出口向扩压器出口方向增加：压力

最低值出现在喷管出口截面上，并且随着空气间

隙的增大而增大；温度分布具有从中线向扩压器

壁面递减的规律，而且随着间隙的增大。泄入的

空气降低了扩压器内壁的温度。

图4空气间隙与发动机出口压力曲线

Fig．4 Curves of air clearance VS engine exit pressure

图中，●代表根据CFD计算分析结果绘制的曲线；

▲代表根据实际测量结果绘制的曲线

发动机出口压力是高空模拟试验最重要的参

数，也是考核扩压器设计性能最重要的依据，因

此．绘制空气间隙与发动机出口压力曲线如图4

所示。可以看出由CFD计算结果分布曲线在试

验测量曲线之上．说明计算结果略高于实际测量

值；在间隙为lOmm时，CFD计算结果比实际测

量结果高12％，满足工程要求。因此，通过CFD

数值方法进行模拟。可以得到与实际情况比较吻

合的结果。

4发动机喷管偏心对扩压器内流场

的影响

在发动机和扩压器安装过程中．要求发动机

和扩压器应保持同心。但是由于安装偏差。难免

造成发动机喷管和扩压器轴线的偏斜。需要研究

其对扩压器性能的影响。

通过在GAMBIT中建立发动机喷管偏心几何

模型(扩压器与发动机轴线夹角为50)，研究喷

管偏心对扩压器内流场的影响。经过CFD分析

计算。得出发动机喷管偏斜后扩压器内压力和温

度的等值线如图5和6所示。

(a)无空气间隙 (b)间隙为lOmm (c)间隙为20ram

图5压力等值线

Fig．5 Pressure isoline
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(a)无空气间隙 (b)间隙为lOmm (c)间隙为20mm

网6温度等值线

Fig．6 Temperature isoline

(a)轴线重合 (b)轴线夹角为50

图7发动机喷管出口处压力分布(间隙为10mm)

Fig．7 Pressure distribution along the engine nozzle exit

从上图可以看出：发动机喷管轴线与扩压器

轴线不重合时，扩压器内流场呈现不对称性。压

力和温度分布不均匀；使扩压器内壁受热不均

匀，局部温度、应力升高，长时间试车将造成扩

压器结构强度降低，寿命缩短。空气间隙为

lOmm时，发动机喷管出口处压力分布如图7所

示。发动机安装无偏斜时压力最大值为

56．56kPa．喷管与扩压器轴线夹角为50时压力最

大值为58．06kPa。升高了2％．模拟高度下降了

200m。空气间隙小于10mm时，安装偏心造成壁

面温度的升高；无空气间隙时温升最大．为

92．8K：随着空气间隙的增加。两种情况下扩压

器内壁温度最大值趋于一致。扩压器内壁温度最

大值变化如图8所示。

图8扩压器内擘温度最大值

Fig．8 Maxmum value of the diffuser inner wall

图中，▲代表发动机安装无偏斜，■代表发动机喷管

与扩压器轴线夹角为50

5结论

通过使用CFD软件FLUENT分析计算了三

种不同空气间隙的扩压器模型。得到了不同间隙

下扩压器内流场压力、温度等参数的分布情况。
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通过分析计算发动机轴线与扩压器轴线夹角为5

度时的模型，初步探讨了发动机喷管偏心对扩压

器内流场造成的影响：扩压器内压力、温度的分

布不均匀，单边压力、温度升高，难于满足试验

对发动机喷管出13压力的要求．造成发动机的高

空模拟试验失败，并使扩压器寿命降低。计算流

体动力学的计算结果与试验数据相吻合．证明了

扩压器模型建立的正确性。

(上接第20页)

对于重复使用的发动机。需要多次、较长时

间工作，评估标准与一次性使用有较大差别，系

统压力低的燃气发生器循环和低室压的补燃循环

更为适宜。

4结论

(1)液氧／甲烷具有良好的性能。符合可重

复使用运载器、无毒上面级和轨道推进系统的要

求．是未来航天运载器理想的推进剂组合。

(2)对于液氧／甲烷发动机的动力循环方式。

一次性使用的发动机应采用高性能的高压补燃循

环。其中部分甲烷冷却推力室的富燃补燃循环综

合性能具有一定优势；重复使用的发动机应根据

工作次数和工作寿命，重点考虑系统压力低的燃

气发生器循环和低压的补燃循环。
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