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某发动机喷管内流动与换热的瞬态模拟

龚红兰，    李    凌
（上海理工大学 能源与动力工程学院，上海 200093）

摘要：为准确预测发动机喷管内部的流动及传热特性，以 Navier-Stokes 方程、重整化群（RNG）

k-ε 湍流模型为基础，借助计算流体力学软件 Fluent 对喷管内流场及温度场进行了瞬态数值模拟。

计算结果表明：发动机燃烧初期，喷管内燃气呈亚音速状态流动，喷管整体温度还比较低；随着

时间的推移，喷管内开始出现激波，燃气的速度突然降低，温度突然上升，由于激波的影响，气

流在激波下游形成低速高温区域；随着燃气的膨胀，激波逐渐移出喷管，喷管内燃气呈超音速状

态流动，喷管整体温度较高。研究结果可为喷管的设计及优化提供一定的参考。
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Transient simulation of flow and heat
transfer in the engine nozzle

GONG Honglan，      LI Ling
(School of Energy and Power Engineering, University of Shanghai for Science and Technology, Shanghai 200093, China)

Abstract: In order to accurately predict  the flow and heat transfer characteristics in the engine nozzle,
the Navier-Stokes equation and the renormalization group (RNG) k-ε turbulence model were used as the
basis  for  the  transient  numerical  simulation  of  the  flow  and  temperature  field  in  the  nozzle  by  the
computational  fluid  dynamics  software  Fluent.  The calculation results  show that  in  the  initial  stage of
combustion  in  the  engine,  the  fuel  gas  in  the  nozzle  flows  at  a  subsonic  speed,  and  the  overall
temperature  of  the  nozzle  is  still  relatively  low.  As time goes  on,  shock waves  begin  to  appear  in  the
nozzle, and this is accompanied by the sudden decrease in the gas speed, and the sudden increase in the
gas  temperature.  Due  to  the  impact  of  the  shock  wave,  the  airflow  forms  a  low-speed  and  high-
temperature region in the downstream of the shock wave. As the gas expands, the shock wave gradually
moves  out  of  the  nozzle,  and  the  fuel  gas  in  the  nozzle  flows  at  a  supersonic  speed,  and  the  overall
temperature of the nozzle is high. The research results can provide some references for the design and
optimization of the engine nozzle.
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喷管属于发动机的重要组成部分之一[1]，作为

燃烧室燃烧产物的出口，它具有能量转换的作

用，通过喷管可以使推进剂燃烧产生的高温高压

气体膨胀加速，将燃烧产物的热能转换为气体动

能，从而使发动机获得推力。在发动机工作条件

一定的情况下，喷管的结构及性能会对发动机推

力大小和推进效率高低产生影响。因此，对发动

机喷管的特性进行深入研究，揭示其规律，对于

喷管的设计及优化十分重要。

鉴于喷管内流场数值计算的重要性，国内外

学者进行了大量研究与分析。文献[2-5]对喷管的

分离流动进行了数值计算；文献[6-8]研究了喷管

的瞬态流动特性；文献[9-11]对发动机喷管进行了

分离流动实验和数值模拟研究。但是，大部分文

献只模拟分析了喷管内流动特性，而对于发动机

喷管内的传热规律及特性却涉及较少。故本文以

某发动机喷管为研究对象，借助 CFD[12]技术对喷

管内部流动及换热情况进行了瞬态数值模拟，获

得了不同时刻喷管内流场、压强、温度分布情况。

1    数值模型

1.1    计算模型及网格划分

本文模拟的喷管喉部直径为 12 mm，收敛半

角为 30°  ，扩张半角为 10° ，收敛段半径为 18 mm。

考虑到喷管构型的轴对称性，建立二维轴对称模

型，如图 1所示。对计算区域进行结构化网格划

分，由于壁面存在边界层，对靠近喷管壁面以及

喉部附近进行加密，以提高计算结果的精度，且

网格均匀过渡，第一个内节点布置在对数律成立

的范围内，网格划分情况如图 2所示。首先进行

了网格无关性验证，不同网格下喷管喉部中心点

的温度和速度大小如图 3所示。可以看出当网格

数从 7 788变至 15 356时，随着网格数的增加，喉

部中心点的温度和速度的变化很小，满足无关性

要求。因此，选取网格数为 7 788的网格作为本文

计算网格。

1.2    数学模型

利用计算流体力学软件 Fluent对喷管内部进

行瞬态模拟，控制方程由守恒型 Navier-Stokes方
程、湍流输运方程及状态方程组成。

a. 守恒型方程的通用形式。

∂(ρϕ)
∂t
+div(ρVϕ) = div(Γϕ grad ϕ)+S ϕ （1）

V ϕ Γϕ

S ϕ

式中： 为速度矢量； 为通用变量； 为广义扩

散系数； 为相应的源相；ρ为燃气的密度；t为
时间。
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图 1    喷管计算区域简图

Fig. 1    Schematic  diagram  of  computational  domain  of  the
nozzle

 

 
图 2    计算区域结构网格划分

Fig. 2    Division  of  the  computational  domain  with  structured
grids
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图 3    网格无关性验证结果图

Fig.3    Grid independence verification results
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b. 状态方程。

p = p(ρ,T ) （2）

p T式中， ， 分别为燃气的压强和温度。

c. 湍动能方程。

∂(ρk)
∂t
+
∂(ρkui)
∂xi

=
∂

∂x j

[(
µ+
µt

σk

)
∂k
∂x j

]
+Gk−ρε （3）

d. 湍流耗散方程。

∂(ρε)
∂t
+
∂(ρεui)
∂xi

=
∂

∂x j

[(
µ+
µt

σε

)
∂ε

∂x j

]
+

ε

k
(C1εGk −C2ερε) （4）

k ε xi x j

i j ui i

µ µt

µt = ρCµ
k2

ε
Cµ Gk

C1ε C2ε σk σε

式中： 为湍流动能； 为湍流耗散率； ， 分别

为 ， 方向上的坐标； 为流体时均速度在 方向上

的分量； 为分子黏性系数； 为湍流黏性系数，

， 取值为 0.09； 为由于平均速度梯

度产生的湍流动能； ， ， ， 均为经验常

数，其取值分别为 1.44，1.92，1.0，1.3。
1.3    初始和边界条件及燃气物性参数

以发动机燃烧室压强达到发动机工作压强的

时刻为计算起点，初始压力为 7 MPa，初始温度

为 300 K，计算区域边界条件设置情况如表 1所示。

p0 T0

pb Tb ∂T/ ∂n

u v

∂u/ ∂r ∂p/ ∂r

∂T/ ∂r

表中： 为喷管入口总压； 为喷管入口总温；

为喷管出口压强； 为喷管出口温度； 为

壁面法线方向上的燃气温度梯度； ， 分别为燃

气速度在轴向和径向上的分量； ， ，

分别为速度、压强、温度在径向上的梯度。

为便于分析，引入假设：a. 喷管内燃气为理想

气体；b. 不考虑燃气的化学反应；c. 不考虑辐射

传热及内壁面烧蚀。

γ

燃气物性参数：燃气密度按理想气体处理；

燃气气体常数 R为 320 J/（kg·K），燃气比热比

为 1.221 6；导热率由 kinetic-theory给定[13]；黏性

按 Sutherland定律处理（三系数形式）[14]。

µ = µ0

(
T
T0

) 3
2 T0+S

T +S
（5）

T0 T0

S µ0 T0

µ0 ×

式中： 为参考温度， =273.11 K；S为等效温

度 ， =110.56  K； 为 时 的 参 考 黏 性 系 数 ，

=1.716 10−5 kg/（m·s）。

1.4    数值方法

k−ε

使用基于密度的耦合隐式求解器求解 Navier-
Stokes方程组。耦合隐式方法虽然比分离算法需要

更多的内存，但更易收敛，对于高速可压缩流来说，

耦合算法更加适合。对流项采用二阶迎风格式进

行离散，湍流模型选用 RNG  两方程模型，该

模型对应变率较大、存在分离现象及流线弯

曲程度较大的流动问题比较适合，采用标准壁面

函数（standard wall function）来求解近壁区域物理量。

2    计算结果分析

2.1    模型验证

为验证本文模型，采用本文方法模拟了文献[15]
的双圆弧喷管，将其计算结果与文献中的结果进

行了比较，如图 4所示。从图中可以看出采用本

文方法得到的结果与参考文献的结果比较一致，

验证了文中数值方法的正确性。

2.2    流场分析

7.0×106本文模拟分析了在  Pa的燃烧室压强条

件下喷管内流场及温度场随时间的变化情况，图 5
为喷管内燃气在不同时刻的速度与马赫数沿轴向

变化曲线，图 6为喷管内不同时刻的压力沿轴向

变化曲线。从图 5可以看出，在发动机燃烧初

期，喷管内燃气的流速随时间增大，但仍为亚音

速，马赫数小于 1，燃气以亚音速流动，其压力沿

喷管轴线均呈单调下降趋势。这个过程一直持续

到燃气在喉部达到音速之前，如图 6所示。0.5 ms
时，喷管喉部处的气流流速达到临界速度，此时

马赫数等于 1，但在喉部之后速度又降低，燃气压

 

表 1   计算区域边界条件设置

Tab.1    Boundary condition settings for the computational domain
 

计算区域边界 边界条件类型 数学表达式

喷管入口 压力入口条件 p0 = 7 MPa,T0 = 3 000 K

喷管出口 压力出口条件 pb = 101 325 Pa,Tb = 300 K

喷管壁面 绝热、无滑移条件 ∂T/ ∂n = 0,u = v = 0

喷管轴线 轴对称条件 ∂u/ ∂r = 0, ∂p/ ∂r = 0, ∂T/ ∂r = 0,v = 0
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力在喷管收敛段呈下降趋势，但在扩张段压力略

微上升并趋向于一个相对稳定的平台压强，如图 6
所示。0.6 ms时，燃气在喷管收敛段以亚音速加速

流动，在临界位置达到声速，然后在喷管扩张段

经过一段距离的超音速加速后速度突然减小，而

后燃气流速又增加，如图 5（a）所示。由于扩张段

中出现了激波，导致通道内燃气突然减速流动，

而且由于激波的产生使得气体压力在激波之前一

直处于下降状态，遇到激波后压力突升。速度又

增加是因为管口膨胀波传出管外，管口压力下

降，进而速度上升，如图 6所示。图 7是不

同时刻通道内燃气的速度分布图。从图 5和图 7
可以看出，在 0.6～1.3 ms时间段内，随着通道内

燃气的膨胀，其在喷管扩张段超音速加速流动的

距离逐渐增加。同时，激波在慢慢向喷管出口方

向移动，燃气压力仍呈现出先下降，然后突然升

高，再下降至外界大气压的规律，如图 6所示。从

1.4 ms开始，燃气流动速度继续增大，喷管内激波

已经消失不见，燃气压力再次呈单调下降趋势。

但越是靠近喷管出口，压力变化越平缓，喷管内

气体流速和压力按照这种变化规律一直持续到稳

定状态为止。2.2 ms开始，速度的增幅减小，到

3.0 ms时流动达到稳态，此时出口处燃气的流速达

到最大，面平均马赫数为 3.35。
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图 4    模拟结果与参考文献的比较

Fig.4    Comparison of simulation results with references
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图 5    不同时刻速度及马赫数沿轴向变化曲线

Fig.5    Axial variation curve of velocity and Mach number at different time
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图 6    不同时刻轴向压力变化曲线

Fig. 6    Axial pressure curve at different time
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2.3    温度场分析

图 8是不同时刻喷管内燃气温度随时间的变

化曲线。从图 8（a）可以看出：在 0.6 ms之前，喷

管收敛段前段温度高于 300 K，且随着时间的增

加，高于 300 K的部分增多；收敛段后段温度等

于初始温度 300 K，而扩张段部分温度低于 300 K，

这是由于高温燃气热量还未传递至扩张段时燃气

在扩张段已经开始膨胀造成的，且随着时间的推

移，扩张段温度开始低于 300 K的点逐渐向喷管

喉部靠近，且扩张段温度逐渐减小；0.6 ms时，正

如前面所说，喷管扩张段中出现了激波，这对喷

管内流场温度分布也会产生影响，喷管内燃气温

度在激波之前一直处于下降趋势，遇到激波后温

度突然上升。同样，从图 8（b）可以看出：在 0.6～
1.3 ms时间段内，随着通道内气体的膨胀，激波逐

渐往喷管出口方向移动；到 1.4 ms 时，喷管内已

无激波存在，燃气温度呈下降趋势，收敛段前端

温度已有了明显的提升，扩张段后段燃气温度仍

然低于 300 K，如图 9（a）所示；直到 1.8 ms时，

高温燃气热量传至扩张段中部使得整个扩张段燃
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图 7    不同时刻喷管内流场速度云图

Fig.7    Flow field velocity map in the nozzle at different time
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图 8    不同时刻轴向温度变化曲线

Fig.8    Axial temperature curve at different time
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气温度都高于 300 K，如图 9（b）所示。此后，随

着燃气的膨胀，喷管内燃气温度不断升高，直到

3.0 ms时达到稳定状态。

3    结　论

利用 Fluent对喷管内流场及温度场进行瞬态

数值模拟，结果表明：

a. 在燃烧初期，喷管内燃气呈亚音速流动，

压力沿轴向呈单调下降趋势，喷管内无激波产

生，收敛段中燃气温度高于 300 K的距离逐渐增

大，扩张段中由于膨胀作用燃气温度低于 300 K。

b. 随着时间的推进，喷管内出现了激波，燃

气压力在喷管内呈现出先下降后突升，随后又稍

下降的趋势，然后保持在一个相对稳定的平台，

燃气温度在喷管内也是呈现出先下降后突升的规律。

c. 随着燃气的膨胀，在喷管临界位置以后，燃

气超音速加速流动的距离逐渐增加，并且激波逐

渐往喷管出口方向移动，最后，燃气在扩张段以

超音速状态流动，其压力与温度均呈下降趋势，

但喷管总体温度较高，燃气流动顺畅。
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图 9    1.4 ms 和 1.8 ms 时刻喷管内温度分布

Fig.9    Temperature distribution in the nozzle at 1.4 ms and 1.8 ms

第 4 期 龚红兰，等：某发动机喷管内流动与换热的瞬态模拟 325

http://dx.doi.org/10.1016/S0093-6413(97)00024-4
http://dx.doi.org/10.1016/j.ast.2015.12.016
http://dx.doi.org/10.1016/j.ast.2015.12.016
http://dx.doi.org/10.3969/j.issn.1007-6735.2005.05.018
http://dx.doi.org/10.3969/j.issn.1672-9374.2015.05.010
http://dx.doi.org/10.3969/j.issn.1006-2793.2010.04.010
http://dx.doi.org/10.3969/j.issn.1009-9492.2010.04.010
http://dx.doi.org/10.1016/j.jppr.2016.05.002
http://dx.doi.org/10.1016/j.jppr.2016.05.002
http://dx.doi.org/10.3969/j.issn.1007-6735.2002.02.010
http://dx.doi.org/10.3969/j.issn.1007-6735.2002.02.010
http://dx.doi.org/10.1016/S0093-6413(97)00024-4
http://dx.doi.org/10.1016/j.ast.2015.12.016
http://dx.doi.org/10.1016/j.ast.2015.12.016
http://dx.doi.org/10.3969/j.issn.1007-6735.2005.05.018
http://dx.doi.org/10.3969/j.issn.1672-9374.2015.05.010
http://dx.doi.org/10.3969/j.issn.1006-2793.2010.04.010
http://dx.doi.org/10.3969/j.issn.1009-9492.2010.04.010
http://dx.doi.org/10.1016/j.jppr.2016.05.002
http://dx.doi.org/10.1016/j.jppr.2016.05.002
http://dx.doi.org/10.3969/j.issn.1007-6735.2002.02.010
http://dx.doi.org/10.3969/j.issn.1007-6735.2002.02.010
http://dx.doi.org/10.1016/S0093-6413(97)00024-4
http://dx.doi.org/10.1016/S0093-6413(97)00024-4
http://dx.doi.org/10.1016/j.ast.2015.12.016
http://dx.doi.org/10.1016/j.ast.2015.12.016
http://dx.doi.org/10.3969/j.issn.1007-6735.2005.05.018
http://dx.doi.org/10.3969/j.issn.1672-9374.2015.05.010
http://dx.doi.org/10.3969/j.issn.1006-2793.2010.04.010
http://dx.doi.org/10.3969/j.issn.1009-9492.2010.04.010
http://dx.doi.org/10.1016/j.jppr.2016.05.002
http://dx.doi.org/10.1016/j.jppr.2016.05.002
http://dx.doi.org/10.3969/j.issn.1007-6735.2002.02.010
http://dx.doi.org/10.3969/j.issn.1007-6735.2002.02.010
http://dx.doi.org/10.1016/j.ast.2015.12.016
http://dx.doi.org/10.1016/j.ast.2015.12.016
http://dx.doi.org/10.3969/j.issn.1007-6735.2005.05.018
http://dx.doi.org/10.3969/j.issn.1672-9374.2015.05.010
http://dx.doi.org/10.3969/j.issn.1006-2793.2010.04.010
http://dx.doi.org/10.3969/j.issn.1009-9492.2010.04.010
http://dx.doi.org/10.1016/j.jppr.2016.05.002
http://dx.doi.org/10.1016/j.jppr.2016.05.002
http://dx.doi.org/10.3969/j.issn.1007-6735.2002.02.010
http://dx.doi.org/10.3969/j.issn.1007-6735.2002.02.010

