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文　 摘　 对用于防热系统试验考核的高温超声速燃气流场的流场结构和热环境特性进行了计算和分析。
将 CFD 模拟方法与工程计算方法相结合,对两类锥形喷管形成的燃气流场进行了数值模拟计算和流场结构分

析,并与试验过程中高速拍摄的图片进行了比对。 利用模拟得到的流场气动参数,计算了沿流场轴向位置球头

驻点模型的热流和压力,并与试验测量数据进行了对比,结果吻合较好。 锥形喷管形成压缩波和膨胀波交替的

流场结构,导致流场气动参数与模型热流和压力形成正弦变化的特点。
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Abstract　 The thermal-environment characteristics of high temperature and supersonic flow field are analyzed by
combining CFD method with engineering method. The inside and outside flow field parameters of nozzle are calculat-
ed, and the field structure is analyzed, which is compared with test picture. Also, the heat flux and pressure of cone
stagnation are calculated and compared with test data. Finally, the relationship among flow field structure, heat flux
and pressure is analyzed.
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0　 引言

我国航天事业在迅速发展,防热技术一直是热

点,其中就包括防热研究用的地面试验设备和试验技

术。 国内外防热研究用的地面试验设备主要有辐射

加热设备、电弧加热器和燃气流试验设备几类。 燃气

流试验设备可以产生高温超声速燃气流场,流场面积

大、试验费用低,常用于防热材料和防热产品的方案

筛选、性能考核和产品验收试验。
本文基于 X1 和 X2 燃气流试验设备,分析其燃

气流场热环境的特点。 X1 和 X2 设备主要包括燃烧

室和锥形喷管,可以生成压缩波和膨胀波交替变化的

燃气流场,实现相同控制参数下流场不同位置热环境

强弱交替变化的试验状态,但流场波系多、结构复杂、
气流参数变化大,增加了试验状态控制、试验应用和

分析的难度。
本文将 CFD 模拟方法与工程计算方法相结合,

对 X1 和 X2 设备的四个典型状态的试验外流场和沿

外流场轴向位置球头驻点模型的热流和压力进行了

计算,并与试验数据进行了对比。
1　 燃气流场计算

1. 1　 计算模型

燃气流场的计算分为两部分,燃气发生器喷管内

流场参数和试验外流场。 喷管内流场参数为燃烧室和

喷管出口处的燃气成分和气流参数,按燃气的组份完
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全达到化学平衡和能量平衡[1],用燃烧化学反应计算

内流场参数。 试验外流场指喷口后的燃气流场,采用

Fastran 软件按混合气体模型计算试验外流场。 锥型喷

管喷口处气流存在径向速度,难以设置试验外流场入

口边界条件,因此选择燃气发生器的燃烧室与喷管收

敛段交接处为外流场入口边界,该截面的燃气速度可

忽略为零,设置定压和定温边界,并保证 Fastran 计算

的喷口参数与化学平衡法计算得到的参数一致[2-3]。
X1 和 X2 喷管和试验外流场计算外形采用二维

轴对称模型,如图 1 和图 2 所示。

图 1　 X1 空流场计算外形

Fig. 1　 Model of flow field for X1

喷管包括收敛段、喉道和扩张段。 X1 喷口直径

65 mm。 X2 喷口直径 70 mm。 边界 2 为喷管收敛段

的燃气入口边界,交接面 9 为喷口,边界 4、5 为燃气

发生器外壳体固壁,边界 6、7 分别为空气入口、入口 /

出口边界,8 为气流出口外推边界。 X1 计算外形区

域为喷管出口轴向距离 400 mm,径向半径 120 mm,
计算节点数 16 350。 X2 试验外流场区域为喷管出口

轴向距离 400 mm,径向半径 160 mm,计算节点数 34
770。

图 2　 X2 空流场计算外形

Fig. 2　 Model of flow field for X2

选用 X1 和 X2 燃气流试验中总计四个典型状

态,采用 Fastran 求解器,按化学平衡计算的喷口燃气

成分设置混合气体模型中的气体成分,环境背压 0． 1
MPa。 四个状态下两种方式计算得到的喷口参数如

表 1 所列,其中 X1 两个状态分别为状态一、二,X2 两

个状态分别为状态三、四。 Fastran 计算的喷口马赫

数比化学平衡条件的略大 3. 5% ~ 7. 7% 。 喷口气流

静温误差<4. 3% ,静压误差<1% 。

表 1　 X1 与 X2 的燃气流场计算状态

Tab. 1　 Calculation states of X1 and X2

状态
化学平衡

室温 / K 室压 / MPa 喷口静温 / K 喷口静压 / kPa 喷口马赫数

Fastran 混和气

室温 / K 室压 / MPa 喷口静温 / K 喷口静压 / kPa 喷口马赫数

一 3279 1. 10 2409 87 2. 240 4000 1. 40 2409 87 2. 412

二 3449 1. 40 2722 100 2. 248 4300 1. 60 2676 101 2. 400

三 3617 4. 90 2320 95 2. 959 4400 5. 70 2234 96 3. 063

四 3678 4. 90 2662 115 2. 822 4800 6. 70 2547 116 3. 032

　 　 燃料为航空煤油 C10H20 和 O2。 按一维等熵流动

和分压平衡计算的喷口燃气成分[3]见表 2。
表 2　 喷管出口燃烧产物质量分数

Tab. 2　 Ingredient percentage at the outlet of nozzles
wt%

状

态

O2 /

10-3

O /

10-3
H2O H2 OH

H /

10-2
CO2 CO

一 5. 88 5. 08 24. 94 1. 83 0. 16 3. 79 20. 57 52. 46

二 380 160 27. 58 0. 96 1. 16 9 29. 52 40. 15

三 7. 76 3. 35 28. 23 1. 02 0. 13 2 32. 07 38. 53

四 77. 0 160 28. 77 0. 49 1. 13 5 41. 52 27. 12

1. 2　 计算结果

状态一和三的 Fastran 流场计算结果与对应状态

下光学拍摄的流场图片如图 3 ~ 图 4 所示,计算的激

波位置、激波角大小和菱形区形状与实拍图片基本吻

合,尤其是第一道激波特征,如表 3 所示。

(a)　 实拍

(b)　 计算

图 3　 状态一空流场实拍结果及计算结果

Fig. 3　 Flow field photo and calculation result for the first state
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(a)　 实拍

(b)　 计算

图 4　 状态三空流场实拍及计算结果

Fig. 4　 Flow field photo and calculation result for the third state

表 3　 光学拍摄与计算的第一道激波参数

Tab. 3　 Comparisons of the first shock wave for

photos and calculations

状态
实拍激波

点 / mm
计算激波

点 / mm
实拍激波角

度 / ( °)
计算激波角

度 / ( °)

一 74. 1 93. 9 137. 0 146. 6

二 75. 1 90. 2 129. 6 152. 3

三 30 25 24 22

四 29 27 22 21

1. 3　 特性分析

锥形喷管喷口的气流速度存在径向分量。 喷口

静压小于或等于环境背压,出口均产生压缩波,区别

为压缩波离开喷口的距离。 压缩波到达气流边界上

反射后形成膨胀波,膨胀波在气流边界上反射后再次

形成压缩波,流场中形成交替的压缩波和膨胀波,如
图 5 ~图 6 所示。

当喷口气流静压大于环境背压时,出口出现弱的膨

胀波,气流径向速度加快该膨胀过程。 膨胀波在气流边

界上反射后形成压缩波,压缩波在气流边界上反射后再

次形成膨胀波,流场中形成交替的膨胀波和压缩波,如
图 7 所示。 因此,对于锥形喷管,无论怎样调节喷口气

流参数,其产生的燃气流均形成自激振荡波模式。

图 5　 状态一喷口静压 90 kPa 流场压力分布示意图

Fig. 5　 Pressure distribution for the first state

图 6　 状态二喷口静压 0. 1 MPa 流场压力分布示意图

Fig. 6　 Pressure distribution for the second state

图 7　 状态四喷口静压 0. 12 MPa 流场压力分布示意图

Fig. 7　 Pressure distribution for the fourth state
燃气流场中的激波或膨胀波是由多道激波或膨

胀波组成的波系,在激波点或膨胀波点处波系的作用

最强,气流参数的变化率最大。 状态一的温度、压力、
马赫数沿流场轴向的变化梯度如图 8 所示,其中横坐

标 x 为流场轴向位置,纵坐标 dy / dx 为温度、压力、马
赫数在每个流场位置点的变化梯度值。 压力、温度梯

度第一次达到正向最大值时的位置为 7． 5 cm,是激

波系作用最强点,为第一个激波点,与拍摄和计算云

图激波点位置相匹配。 梯度值由正向最大减小到 0
值的位置为 0. 104 m,为激波系作用结束点,温度和

压力达到最大值。 梯度值由 0 减小为负向最大的位

置为 0. 164 m,为膨胀波交点位置。 梯度值由负向最

大增加至 0 值的位置,为膨胀波系作用结束点,温度

和压力达到最小值。 第一个激波点至膨胀波交点之

间的区域即为流场温度图像中的第一个菱形区。 第

一道激波系造成的气流参数的变化率远高于后续波

系,经过第一道强激波系后,后续波系的强度迅速减

弱。 其余三个状态的参数规律与此类似,区别为变化

率幅值和对应位置点。

图 8　 状态一的状态参数沿流场轴向的梯度变化

Fig. 8　 Gradient variety of parameters along the flow
field axial for the first state
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图 9 为状态一流场菱形区域内温度、压力、马赫

数、气流密度、黏性系数的变化关系,为便于比较对各

参数进行了无量纲化处理,比例因子分别为 5 000 K、
200 kPa、5 Ma、0. 3 kg / m3、2×10-4 N / sm2。

图 9　 状态一的状态参数变化

Fig. 9　 Parameters along the flow field axial for the first state
喷口后的气流经过激波系压缩,气流温度、压力、

密度、黏性系数不断上升,马赫数下降,激波点是压缩

过程中的中间状态,在激波点之后压力、温度、密度、
黏性系数达到正向极值点。 激波系经过气流边界折

返后形成膨胀波系,压力、温度、密度、黏性系数迅速

下降,在膨胀波交点之后气流参数达到负向极值点。
菱形区前端为超声速燃气流形成的压缩波,后端为前

端压缩波在气流边界上反射后形成的膨胀波。 菱形

区是从激波交点开始激波作用由强至弱,转变至膨胀

波作用由弱至强的过程区,是激波交点与膨胀波交点

之间的区域。 菱形区内气流温度、压力、密度、黏性系

数先增加后减小,为正弦变化的上半部分区域。 马赫

数先减小后增加,为正弦变化的下半部分。 菱形区内

参数极值点相互重合。
气流经过膨胀波交点之后,在膨胀波系的作用

下,温度、压力、密度、黏性系数继续下降直至最低点,
马赫数上升至最高点。 膨胀波到达气流边界后折返

形成激波,气流温度、压力、密度、黏性系数在激波系

的作用下开始上升。 菱形区与菱形区之间的气流温

度最低,拍摄的温度图片上难以观测到气流,本文将

该区域称作暗区。 暗区的前端为膨胀波,后端为压缩

波。 暗区是从膨胀波交点开始膨胀波作用由强至弱,
转变至激波由弱至强的过程区,是膨胀波交点与激波

交点之间的区域。 暗区内气流温度、压力、密度、黏性

系数先减小后增加,为正弦变化下半部分区域。 马赫

数先增加后减小,为正弦变化上半部分区域。 暗区内

参数极值点相互重合。
2　 热环境计算和分析

2. 1　 计算方法

端头驻点气流参数为来流经过正激波后的参数,
正激波后的压力、马赫数公式[4]:

p2

p1

= 2k
k + 1

Ma2
1 - k - 1

k + 1
(1)

Ma2
2 =

Ma2
1 + 2

k - 1
2k

k - 1
Ma2

1 - 1
(2)

式中,k 为燃气比热比,取值 1. 16;p 为燃气静压;下
标 1 为波前参数,2 为波后参数。

气流通过激波和膨胀波为绝能流动,总温保持不

变,燃气总温按照平衡流计算的总温,计算正激波后

的气流温度:

T2

T1

=
1 + k - 1

2
Ma2

1

1 + k - 1
2

Ma2
2

(3)

式中,T 为燃气静温。
目前还没有针对燃气介质的球头驻点热流计算

公式,本文使用空气介质的球头驻点热流计算公式

(6)。

qs = 0.763Pr-0. 6(ρwμw)0. 1(ρsμs)0. 4 (
due

dx
)s (hs - hw)

(4)

due

dx
æ

è

ö

ø s

= 1
R

2(ps - p0)
ρs

(5)

式中,ρw、μw 和 hw 分别为壁面燃气流密度、黏性系数

和焓值,ρs、μs 和 hs 为驻点燃气流密度、黏性系数和

焓值,由燃气温度、压力和发动机余氧系数确定。 燃

气 Pr=0. 7,球头半径 SR=21 mm。
端头驻点压力计算公式为:

p∗

p2

= (1 + k - 1
2

Ma2
2)

k
k-1 (6)

式中,p∗为端头驻点压力。
2. 2　 计算结果

状态一的球头驻点热流、压力和气流参数的关系

如图 10 所示,对所有参数进行了归一化。 模型热流

和总压与气流静压、静温、密度、黏性系数变化趋势一

致,均呈现类似正弦变化的特点,各参数极值点位置

相同。
状态二、状态一的球头驻点壁面温度分别按冷壁

300 和 800 K 计算的驻点热流如图 11 所示,平均热

流约为 20 和 18、17 和 15 MW / m2,波动幅值约为 2、
1. 5 MW / m2。 两个状态下的驻点压力如图 12 所示,
平均驻点压力分别为 0. 60 和 0. 55 MPa,波动幅值约

为 0. 2 MPa。 余氧系数和燃烧室压力越高,燃气总温

和总压越高,流场中驻点热流和压力的平均值越高,
状态二高于状态一。 状态二的喷口静压高于状态一,
流场内的激波向远离喷口的方向移动,状态二的驻点
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热流和驻点压力相对远离喷口。

图 10　 气流参数与模型驻点热流和驻点压力之间的关系

Fig. 10　 Relationship among the field parameters,stagnation
point heats and pressures

图 11　 X1 设备状态一和状态二的驻点热流

Fig. 11　 Stagnation point heats for the first state
and the second state

图 12　 X1 设备状态一和状态二的压力

Fig. 12　 Stagnation point pressures for the first state
and the second state

状态四、状态三的驻点壁面温度分别按冷壁 300
和 800 K 计算的驻点热流如图 13 所示,平均热流约

为 36 和 33、34 和 31 MW / m2,波动幅值约为 6、5
MW / m2。 余氧系数越高,燃烧室温度越高,驻点热流

值越高,因此状态四热流高于状态三。 两个状态下的

驻点压力如图 14 所示,平均驻点压力均为 1. 0 MP,
压力波动幅值均为 0. 5 MPa。 两个状态的燃烧室压

力相同,球头驻点压力具有相同的量值。 状态四的喷

口静压略高,驻点热流和驻点压力相对远离喷口。

图 13　 X2 设备状态三和状态四的热流

Fig. 13　 Stagnation point heats for the third state

and the fourth state

图 14　 X2 设备状态三和状态四的压力

Fig. 14　 Stagnation point pressures for the third state

and the fourth state

2. 3　 实验结果

状态二的驻点热流和压力计算结果和实测结果

如图 15 ~ 图 16 所示,热流分别按照冷壁温度 300 K
和 800 K 进行了计算。 热流测量方式采用铜塞式热

流计,试验时间 0. 8 s,流场稳定时间 0. 3 s 左右,测量

时间 0. 5 s。 压力测量方式采用测压管和压力传感

器。

图 15　 状态二的计算热流和实测热流

Fig. 15　 Calculation results and test results of stagnation

point heat for the second state
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图 16　 状态二的计算压力和实测压力

Fig. 16　 Calculation results and test results of stagnation
point pressure for the second state

对比结果表明,计算热流和实测热流的变化趋势

基本一致,计算热流的波动幅值小于实测值,计算压

力和实测压力基本重合。
3　 结论

(1)采用 CFD 模拟方法与工程计算方法相结合

的方式,可以用于燃气发生器产生的高温超声速燃气

流场的计算,计算的流场结构与试验结果基本吻合;
(2)锥形喷管产生的燃气流场会形成交替的压

缩波和膨胀波,形成自激振荡模式的燃气流场。 在压

缩波系和膨胀波系作用下,沿流场轴线的气流静温、
静压、马赫数沿流场轴线围绕各自平均值做类似于正

弦的变化,平均值和波动幅值随距离衰减;
(3)气流参数的变化导致沿流场轴向的驻点热

流和压力也随之形成类似于正弦的变化,变化趋势与

气流静温、静压一致,并体现与气流参数相同的极值

点位置;
(4)文中采用的端头驻点的热流和压力计算方

法所得到的计算结果与试验结果基本匹配,可以用于

高温超声速燃气流热环境计算。
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　 　 (3)研究了间隙率变化时对三轴向织物复合材

料和平纹织物复合材料两种叠层方式的等效模量极

曲线的影响,发现当 k 固定时,叠层方式 1 和叠层方

式 2 等效模量极曲线随 k2 的增加极性均减弱,当 k
和 k2 固定时,叠层方式 2 比方式 1 的等效模量极曲

线极性强,而叠层复合后材料的弹性性能介于三轴向

织物复合材料和平纹织物复合材料的弹性性能之间。
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