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某发动机喷管周围流场研究
陈阳春，王爱华，汤建华
(上海空间推进研究所，上海201112)

摘 要：运用FIuent流体动力学软件，采用结构化网格和RNG k-8湍流模型研究了热试

车条件下，某带高温隔热屏发动机喷管周围及隔热屏上温度场的分布，计算结果与试验结果

吻合较好。研究结果表明：推进系统热试车条件下，高温隔热屏各组成部分温度均在各自耐

受温度以内；高温隔热屏能有效地将发动机羽流的对流及辐射进行隔离，避免高温燃气对发

动机周围的推进系统组件进行再加热。
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Research of flow field around nozzle of an engine
CHEN Yang-chun，WANG Ai—hua，TANG Jian—hua
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Abstract：The fluid dynamics software Fluent，structured gfids and RNG南一s turbulence model

are used in this paper to research the temperature field distribution around the nozzle
with high--tem--

perature heat shield and on the high—temperature heat shield of an engine under the condition of the

ground hot test．The calculation results agree well With the experimental results．The results show

that，under the condition ofthe ground hot test ofpropulsion system，the temperature ofall parts ofthe

high．temperature heat shield is within their heat tolerance，and the high—temperature heat shield can

effectively isolate the convection and radiation of engine plume and can
avoid the propulsion system

components around the engine from heating of high—temperature gas．
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0引言

推进系统热试车是考核主要组件在系统上工

作性能的有效手段，试车过程获得的各类数据是

推进系统各组件设计、改进和定型最具说服力的

依据。热试车过程中，发动机喷出的高温羽流会

对推进系统设备进行气动加热，若不能有效地将

羽流对流及辐射热隔离，将严重影响推进系统其

他组件试车时的工作性能，从而达不到试车目
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的。因此，在对推进系统组件进行必要热防护的

同时，更重要的是在喷管处引入高温隔热屏来隔

离发动机羽流对推进组件的对流及辐射。

国外对羽流流场的实验研究开展较早㈣，在

实验研究的基础上，国外还进行相关数值模拟研

究闱；国内方面，北京航空航天大学张建华等在高

超声速低密度风洞上开展羽流流场测量实验[5-6]，采

用轴对称单组分DSMC方法对卫星姿控发动机喷

管羽流流场进行了数值模拟。

本文基于CFD技术，采用FLUENT软件，

数值模拟了带有高温隔热屏的发动机喷管周围轴

对称羽流流场及隔热屏上温度场的分布，得出了

结论，为推进系统热试车提供理论依据，并通过

真实试车数据进行了验证。

1模型建立及计算方法

1．1物理模型

图1为某发动机喷管及高温隔热屏示意图，

高温隔热屏由3种不同的结构组成，分别为高温

隔热屏喉部、裙部1和裙部2，各部分的组成材

料见表1。计算时将高温隔热屏各材料的厚度及

热特性参数根据经验或理论计算合理赋值。

图1 某发动机喷管及高温隔热屏示意图

Fig．1 Schematic of engine nozzle and

high—temperature heatshield

表1试车试验高温隔热屏的各部分组成

Tab．1 Composition of high-temperature heat shield in ground hot test

图2为带高温隔热屏的短喷管发动机流场部

分计算区域网格划分示意图，用结构化网格对计

算区域进行网格划分，计算区域如长6 tilt，宽盯

为1 m，总网格节点数109 660。为节省计算资
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源，计算时将喷管外气体的流动简化为二维轴对

称流动，假设从喷管出来的燃气为可压缩理想气

体，将喷管出口处燃气等效为同一组分气体。

d g

图2计算区域轴对称模型

Fig．2 Axially—symmetric model of simulation area．

1．2控制方程及计算方法

本文应用有限体积法求解二维轴对称雷诺平

均Ⅳ_S方程，其守恒形式为：

盟+堕+塑+再：0 (1)
Ot Ot Ot

式中：Q是原始变量的矢量；E和腥组合变量的
矢量；日是源项。各矢量的表达式详见文献[7]。

湍流模型采用适合发动机高速气体流场计算

的RNG k-s湍流模型，其输运方程表达形式为：

蝉+型磐=去f叭。一O驯k I+GOt ∥(2)
o嚏。嚏【 毗i J

⋯

巫乒+亟篆盟=毒[％‰簧]+c：占}Gk屯p}
(3)

运用密度基耦合求解器求解。Courant数取

0．2，流动采用二阶迎风格式，湍流动能及耗散率

采用一阶迎风格式，各残差因子取默认值。

1．3边界条件

以该发动机以往实际试车时测量的喷管出口

参数作为喷管外喷流流场的计算入口边界条件。

控制方程边界条件对应图2所示，具体设置为：

喷管出口oa设为压力入口，给定试车时喷管出

口处总压、总温及流动方向(出口角39．050)；

总压、总温根据试车时的实际静温及出口截面压

力测量值按绝能等熵关系式计算而得。喷管壁曲

及高温隔热屏表面6c，cd取固壁边界条件，壁

面采用无滑移边界条件，计算域边界如，e厂定为

压力远场出口边界条件；of中心轴线上取对称边

界条件。

2计算结果及分析

基于上述计算方法及边界条件设置，完成了

试车前的理论计算。本计算中为了简化模型，喉

部隔热屏与发动机头部设为直接连接如图1所

示。而试车时喉部隔热屏与发动机头部之间还有

另一种结构的高温隔热屏，即喉部隔热屏不与发

动机头部直接相连。该隔热屏一边与发动机头部

相连，另一边与喉部隔热屏连接。这是理论计算

与实际试车有所区别的地方，因此，在理论计算

条件下得到的隔热屏上温度数据应比实际试车情

况得到的温度数据要高。根据隔热屏研制厂家提

供的各部分导热系数数据，隔热屏各部分导热系

数分别为：喉部及裙部高温区取0．018 W／(m·℃)，

喉部及裙部中温区取0．007 1 W／(m·cC)，裙部低

温区取0．004 4 W／(m·℃)。图3～图6为带隔热屏

情况下，计算得到喷管出口外稳态温度、压力以

及轴向和径向速度分布云图。喷管及高温隔热屏

各部位温度情况见表2。

工

图3喷r】外温度稳态分布云图(单位：K)

Fig．3 Nephogram of temperature distribution out of nozzle

X

陶4喷口外绝对压力稳态分布云图(单位：Pa)

Fig．4 Nephogram of absolute pressure

distribution out of nozzle
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图3和图4计算结果表明，在该马赫数下

(Ma=2．07)，燃气膨胀受到抑制，喷管出口下游无

回流区。在喷管出口附近，在中心区形成压缩波，

压缩波汇合后穿过轴线继续延伸，温度和压力增

加，然后气流膨胀，温度和压力逐渐降低。图3

由于辐射和对流作用，离喷管较近的喉部高温隔

热屏内侧覆盖层温度较高，最高处达1 120℃，

其材料为不锈钢箔，其耐温能力为1 400℃，因

此，计算结果在热控耐受温度范围内。

X

图5喷口外轴向速度稳态分布云图(单位：m／s)

Fig．5 Nephogram of axial velocity distribution out of nozzle

图6喷口外径向速度稳态分布云图(单位：m／s)

Fig．6 Nephogram of radial velocity distribution out of nozzle

图5和图6为喷口外气流轴向及径向速度稳

态分布云图。由图5和图6所示：沿轴向方向，

气流先压缩再膨胀，轴向速度先减小后增大。而

径向速度变化不大，约40 m／s。表2为计算收敛

后，通过FLUENT软件获得的喷管及高温隔热屏

各部分温度数据。表3为隔热屏材料温度耐受能

力极限值。

表2隔热屏温度稳态计算结果

Tab．2 Calculated results of temperature about high—temperature heat shield

℃

由表1高温隔热屏各部分的组成及表3隔热

屏材料温度耐受能力极限值可以看出，计算得到

的高温隔热屏各部分温度均在其耐受温度范围

内。同时，隔热屏各部分的高、中、低温组件问

温度差距大，喉部、裙部1的中温外表面以及裙

部2的低温外表面温度均只有55℃左右，不会

对附近的推进组件进行再加热。说明隔热屏能有

效地将试车过程中发动机羽流的对流及辐射进行

隔离，避免高温燃气对发动机周围的推进系统组

件进行再加热。
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表3隔热屏材料耐温能力

Tab．3 Capacity of temperature resistance of

high—temperature heat shield materials

℃

注：m少于30 min的时间均可视为短期。

3计算与试验结果对比

图7为实际试车过程中隔热屏外表面喉部温

度变化情况示意图。隔热屏喉部附近(温度测点

z蠢和z品)，最高温度46℃，实际测试结果稍低

于仿真计算结果(54．1。67．7℃)，这是因为：1)实

际试车时，喉部隔热屏上测点所在位置并不一定

正好粘贴在温度最高处；2)由于实际情况喉部

隔热屏并不与发动机直接连接，而是通过一小块

隔热屏与发动机相连，计算时为简化模型，认为

喉部隔热屏与发动机直接相连，因而计算设置比

实际情况恶劣，得到的喉部隔热屏外表面温度应

更高；3)计算本身存在一定误差。图8为试车过

程隔热屏外表面裙部温度变化情况。隔热屏裙部

底端(温度测点z’邪7)最高温度3l℃，隔热屏裙

部中间位置(温度测点删最高温度43℃，实
际测试结果稍低于仿真计算结果(5 1．6—57．5℃)，

出现这种差异的原因为：1)实际试车时，裙部

隔热屏上测点所在位置并不一定正好粘贴在裙部

温度最高处；2)由于计算时忽略了喉部隔热屏

与发动机之间的小块高温隔热屏，使得计算时

整个隔热屏与发动机之间的相对位置要比实际

情况要稍近；3)计算本身存在一定的误差。在

计算设置相对较保守情况下，得到隔热屏各部

分的温度均在各自耐受温度范围内的结果，对

实际热试车具有理论指导意义。

时间／S

图7隔热屏外表面喉部温度

Fig．7 External Surface temperatm’e of throat of heat shield

H、j问／S

图8隔热屏外表面裙部温度

Fig．8 External surface temperature of skirt

section of heat shield

4结论

通过数值模拟，获得了带有高温隔热屏的某

发动机喷管周围羽流流场及隔热屏上温度场的分

布，得到了高温隔热屏各部分温度均在其耐受温

度范围内以及隔热屏能有效地将试车过程中发动

机产生的羽流对流及辐射热进行隔离的结论，避

免高温燃气对发动机周围的推进系统组件进行再

加热，为推进系统热试车提供有力的理论依据。

并将计算结果与试车数据进行了对比，二者之间

吻合较好，计算得到真实试车数据的验证。

(下转第81页)
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从试验数据可以看出，无氰镀锌溶液的深镀

能力好；氰化溶液镀锌时，正对极板的深镀能力

比平行极板的深镀能力好。

表5不同镀液深镀能力试验数据

Tab．5 Test data for deep plating ability of different

electroplating solutions

4．3产品无氰电镀

根据工艺试验和检测结果，其镀液及镀覆工

艺参数按照上述试验结果进行，即氢氧化钠含量

120 g／L，氧化锌为12 g／L，添加剂含量15 mL／L，

电流密度2．5 Mdm2下对型号产品中30CrMnSiA

材料的紧固件进行了样件试生产。样件采用碱性

无氰镀锌工艺镀覆后较之氰化工艺镀覆的膜层外

观艳丽、光亮。

5结论

通过研究氧化锌加人量、电流密度大小、

NaOH／ZnO比、添加剂等因素对锌镀层性能的影

响，得到的最佳配方和工艺规范为：室温条件下，

氢氧化钠浓度为120 g／L，氧化锌浓度为12 g／L，

添加剂最佳浓度为15 mL几，光亮剂1 m饥，净

化剂2 m饥，阴极电流密度为2．5 A／dmz。采用
该规范电镀的工件通过了200 h的氢脆拉伸试

验。
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