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摘　 要:为准确预示壁面温度分布规律ꎬ建立 ＴＲＲＥ 喷管模型ꎮ 基于 ＭＰＣＣＩ 的气－热耦合数值

模拟方法耦合流场求解器 ＦＬＵＥＮＴ 和结构场求解器 ＡＢＡＱＵＳ 进行非稳态的气－热耦合数值计

算ꎮ 计算结果表明: 对于 ＴＲＲＥ 喷管而言ꎬ为满足全速域飞行能力ꎬ某些工况不可避免产生流

动分离或回流区ꎮ 大部分喷管壁面温度在 １ ０００ Ｋ 以上ꎬ低速通道喉道与下唇板等位置为局部

高温区ꎬ高速通道在马赫数为 ３ 工况下温度已经达到 １ ８００ Ｋꎬ在马赫数为 ６、巡航 ４０ ｓ 之后最

高温度达到２ ２００ Ｋꎮ
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０　 引言

组合循环发动机作为新型组合发动机ꎬ更高的燃气温

度有效地提高了燃气的效率ꎬ也导致与主流直接接触的热

端部件所承受的热负荷大幅度提高ꎬ极易引起壁面材料的

烧蚀问题ꎮ 发动机中热端部件设计分析需要考虑高温高

压燃气对于固体域的传热问题ꎮ 随着高温燃气不断将热

量传递至部件表面ꎬ部件温度不断上升ꎬ随着工作时间增

加ꎬ高温逐渐向部件内部传导ꎮ 同时升高的壁温也会对流

场产生影响ꎬ造成近壁面的黏度和边界层厚度的变化ꎮ 在

影响流场向固体域传入热量的同时ꎬ还会影响喷管中分离

点与再附点的位置ꎬ并且持续的气动加热将会引起结构刚

度的下降ꎮ 同时ꎬ由于结构受热不均而产生热应力、热变

形问题将更加突出[１] ꎮ 因此ꎬ对于喷管设计而言ꎬ考虑到

气－热耦合的研究逐渐增多ꎮ 王浩泽等[２] 针对 ＲＢＣＣ 发

动机热防护方案进行研究ꎬ采用主被动热防护结合的方

案ꎬ在发动机内壁面使用 Ｃ / ＳｉＣ 陶瓷基的复合材料ꎬ在局

部高热载荷区域添加再生冷却ꎮ 复合材料的加入减小了

再生冷却的压力ꎬ综合冷却方案整体上热防护效果较好ꎮ

ＨＯＳＴＥＲＳ Ｎ等[３]对火箭喷管进行气－热耦合的研究ꎬ耦合

环境是 ＡＴＣＭ(ａｅｒｏ ｔｈｅｒｍｏｅｌａｓｔｉｃ ｃｏｕｐｌｉｎｇ ｍｏｄｕｌｅ)ꎬ其中流

场求解器是 ＴＡＵꎬ结构求解器是 ＡＳＴＲＡ－ｔｒａｎｓꎬ传热求解

器是 ＡＳＴＲＡ－ｈｅａｔꎮ 结果表明能够较好地预测双钟形喷管

的气动热行为ꎬ并研究了喷管结构的物性参数随温度变化

的规律ꎬ同时考虑了辐射传热对于喷管结构的影响ꎮ 孙林

等[４]研究固体火箭发动机喷管内的流场情况ꎬ耦合求解

流场与二维轴对称瞬态热传导方程ꎬ得到了不同转速下流

场温度场和应力场的分布规律ꎮ 但是ꎬ对于组合循环发动

机喷管的热防护研究较少ꎮ
本文通过气热耦合数值模拟对 ＴＲＲＥ 喷管流场与壁

面温度分布进行研究ꎬ为喷管热设计提供参考ꎮ

１　 计算方法

ＣＦＤ / ＣＳＤ 耦合方法遵守基本守恒原则ꎬ在流体与固

体耦合交界面处ꎬ满足流体与固体应力、位移、温度等变量

的相等或守恒[５] ꎮ 通过分离解法分别求解流体和固体控

制方程ꎬ再通过多物理场耦合软件 ＭＰＣＣＩ 在整个交界面

进行计算结果的传递ꎮ
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图 １ 为整个耦合流程图ꎮ 步骤 １)代表耦合计算的前

期准备文件ꎬ包括稳态流场的 ｃａｓｅ 与 ｄａｔ 文件以及包含结

构场物性参数、时间步长、固体网格等信息的 ｉｎｐ 文件ꎻ步
骤 ２)代表在耦合软件 ＧＵＩ 界面对于耦合面设置、交换参

数等的设置ꎻ步骤 ３)代表 ＭＰＣＣＩ 自动控制两个求解软件

的求解与参数交换ꎻ步骤 ４)代表计算完成后的后处理ꎮ
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图 １　 基于 ＭＰＣＣＩ 的耦合流程图

流场计算软件 ＦＬＵＥＮＴ 与结构场计算软件 ＡＢＡＱＵＳ
之间的数据交换ꎬ通过基于网格的并行代码耦合接口

(ＭＰＣＣＩ)实现ꎮ 如图 ２所示ꎬ采用常规的串行双向程序ꎬ即在

下一个迭代步之前两种代码交互来实现双向松耦合计算ꎮ
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图 ２　 时域耦合方法

１)在 ｔ 时刻ꎬ流体中的热流值从 ＦＬＵＥＮＴ 中提取出

来ꎬ并通过 ＭＰＣＣＩ 将其映射到相应的结构网格上ꎻ
２)结构求解软件 ＡＢＡＱＵＳ 将得到的流体中热流值ꎬ

按照设定好的时间步长计算出 ｔ＋Δｔ 时刻的结构场中的瞬

态热流ꎻ
３)将 ＡＢＡＱＵＳ 中的热流和温度信息提取出来映射到

相应的流体网格上ꎻ
４)在 ＦＬＵＥＮＴ 中用更新过的温度边界条件再进行非

定常流场的计算ꎻ
５)循环步骤 １)到步骤 ４)ꎬ并始终将设定好的时间步

内计算的结果迭代到下一个时间步的计算中ꎮ

２　 耦合物理模型

２.１　 流场计算模型

图 ３ 为 ＴＲＲＥ 排气系统的气－热耦合计算模型ꎮ 上流

道是低速通道ꎬ即涡轮发动机通道ꎮ 下流道为高速通道ꎬ
即火箭 /冲压通道ꎮ 涡轮通道的喷管为单边膨胀喷管构

型ꎮ
此喷管采用的是公用面绕后端点转动的调节方案ꎬ

高 /低速通道通过上膨胀面绕后端点转动实现低速通道喉

道面积的调节ꎬ从而匹配发动机流量变化ꎬ即绕图 ３ 中的

固定点 Ａ 点进行流量调节ꎮ 随着马赫数的增加ꎬＢ 点逐渐

靠近高速通道上壁面的 Ｐ 点ꎬ在马赫数 Ｍａ ＝ ３ 时ꎬＢ 点调

节到 Ｐ 点ꎬ此时低速通道关闭ꎬ高速通道单独工作ꎬ完成

模态转换ꎮ 其中高 /低速双通道共同工作时ꎬ图 ３(ａ)中 Ｓ１
面为低速通道喷管与流场的耦合面ꎬＳ２ 面为高速通道喷

管与流场的耦合面ꎮ 在模态转换后ꎬ高速通道单独工作

时ꎬ图 ３(ｂ)中的上唇板面和下腹板面为喷管结构场与流

场的耦合面ꎬ在该耦合面上流场与结构场之间进行温度和

热流密度的数据交互ꎮ
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图 ３　 ＴＲＲＥ 排气系统的气－热耦合计算模型

图 ４ 为流场计算的网格划分与边界条件设置情况ꎮ
整个流场用 ＩＣＥＭ 进行网格划分ꎬ全部为结构网格ꎮ 边界

层第一层高度在 ０.０８ ｍｍ 左右ꎬ双通道共同工作网格的总

数为 １４６ ２１８ꎬ单通道单独工作的网格总数为 ４６ １５９ꎮ 网

格在喉道处、剪切层等位置进行加密ꎬ进出口参数由实际

工况给定ꎮ ＦＬＵＥＮＴ 中壁面设为无滑移边界ꎬ壁面温度设

定为恒温壁面ꎬ结构场与流场初始温度设定为 ３００ Ｋꎮ 采

用理想气体状态方程来描述气体的热物性参数ꎬ比热选取

变比热模型ꎬ动力黏性系数 μ 由 Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄ 公式确定ꎮ 湍

流模型选取 ＲＮＧ ｋ－ε 进行计算ꎮ
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图 ４　 流场边界条件及网格划分４０１



信息技术 赵俊杰ꎬ等基于 ＣＦＤ / ＣＳＤ 的 ＴＲＲＥ 排气系统气－热耦合分析

２.２　 结构计算模型

图 ５ 为 ＴＲＲＥ 喷管结构网格划分示意图ꎮ 图 ５(ａ)为
双通道共同工作时的网格划分ꎬ使用商业软件 ＡＢＡＱＵＳ
对喷管网格进行划分ꎬ采用非结构网格ꎬ共划分为 １０ ８１３
个四边形单元ꎻ图 ５(ｂ)是模态转换完成后ꎬ高速通道单独工

作情况下的网格划分示意图ꎬ共划分 ４ ９３０ 个四边形单元ꎮ
喷管材料密度取 ８ ０３０ｋｇ / ｍ３ꎬ热容比为 ５００Ｊ / (ｋｇＫ)ꎬ传导

率为 １６.２７Ｗ / (ｍＫ)ꎬ时间步长选择 １×１０－３ｓꎮ
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图 ５　 喷管结构网格划分示意图

３　 流场分析

在进行气－热耦合计算之前ꎬ先对喷管的流场进行数

值模拟来获得稳态流场ꎮ 图 ６ 为双通道共同工作状态下

的不同飞行马赫数下(Ｍａ ＝ ０、Ｍａ ＝ ２ 和 Ｍａ ＝ ３)对应的流

动马赫数等值线图ꎮ 在 Ｍａ＝ ０ 工况下ꎬＴＲＲＥ 排气系统流

动状态较为简单ꎬ系典型的激波串结构ꎬ此时低速通道一

直处于严重过膨胀流动状态ꎮ 在 Ｍａ ＝ ２ 和 Ｍａ ＝ ３ 工况

下ꎬ排气系统的高速和低速通道共同工作ꎬ两通道流动相

互耦合ꎬ流动较为复杂ꎬ随着工作压比的增加ꎬ低速通道从

过膨胀向理想膨胀转变ꎮ 在 Ｍａ ＝ ３ 工况下ꎬ低速通道接

近理想膨胀状态ꎻ排气系统的高速通道一直处于严重过膨

胀流动状态ꎮ
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图 ６　 双通道下流场马赫数云图

　 　 图 ６(ｂ)是飞行马赫数 Ｍａ ＝ ２ꎬ飞行高度为１２.５ ｋｍ对

应流场的马赫数等值线图ꎮ 火箭 /冲压通道的上壁面由于

内壁面的扩张角过大ꎬ出现了较大面积的流动分离ꎮ 随着

飞行马赫数的增大ꎬ低速通道的压比接近设计压比ꎬ高速

通道上壁面附近的分离区逐渐减小ꎮ
由于飞行马赫数 Ｍａ ＝ ０ 工况下ꎬ落压比远偏离设计

点条件ꎬ此时低速通道内处于严重过膨胀状态ꎮ 为了维持

和外界环境之间的压力平衡ꎬ低速通道喷管内明显出现一

道正激波ꎬ这道正激波与喷管的上壁面相交ꎬ从而诱导出

喷管上壁面附面层发生流动分离ꎬ形成一个闭合分离泡ꎮ
所以ꎬ喷管内的气流经过分离泡后再附与喷管上壁面ꎬ形
成了较为明显的激波串结构ꎮ 但是ꎬ随着飞行马赫数增

加ꎬ喷管的落压比逐渐增加ꎬ低速通道的过膨胀现象得以

改善ꎬ飞行马赫数 Ｍａ≥２ 的工况中没有看到类似的激波

串结构ꎮ
如图 ７ 所示为高速通道单独工作状态下的不同飞行

马赫数(３、４、５ 和 ６)对应工况下的流动马赫数等值线图ꎮ
马赫数 Ｍａ＝ ３ 为模态转换刚结束的工况ꎬ马赫数 Ｍａ ＝ ６
为冲压发动机单独工作的巡航工况ꎮ 从图中可以看出各

典型工况下ꎬ喷管内部气流膨胀较为流畅ꎬ没有出现激波

或压缩波ꎮ 其中 Ｍａ ＝ ３ 时高速通道处于过膨胀状态ꎬ随
着工作压比的增高ꎬ逐渐变为欠膨胀状态ꎮ 由于内外流的

相互干涉ꎬ在排气系统尾缘产生了内、外激波及黏性剪

切层ꎮ
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(c) Ma=5
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图 ７　 高速通道流场马赫数云图
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信息技术 赵俊杰ꎬ等基于 ＣＦＤ / ＣＳＤ 的 ＴＲＲＥ 排气系统气－热耦合分析

针对喷管进行气－热耦合研究ꎬ探究不同飞行马赫数

下喷管结构温度分布ꎮ 参考 ＴＢＣＣ 排气系统模态转换过

程[６] ꎬ表 １ 为所设计模态转换的时间序列ꎬ气－热耦合计

算时长以此为依据ꎮ 从 Ｍａ ＝ ０ 开始ꎬ涡轮通道开始工作ꎬ
高速通道处于冷通流状态ꎻ低马赫数下(Ｍａ 为 ０ ~ ３)ꎬ涡
轮通道和高速通道共同工作ꎬ利用涡轮发动机提高低马赫

数下的比冲性能ꎬ逐渐降低涡轮发动机转速ꎻ当马赫数到

达 ３ 时ꎬ关闭涡轮通道ꎬ只开启高速通道ꎻＭａ 为 ３ ~ ６ 时ꎬ
火箭发动机和冲压发动机共同工作ꎻ当马赫数逐渐提升到

６ꎬ火箭发动机关闭ꎬ冲压发动机单独工作ꎮ

表 １　 排气系统模态转换过程时间序列

模态转化时间 / ｓ 模态转换阶段

０~５.０ 高速通道(冷通流)打开

５.０~１２.０ 涡轮发动机关闭加力ꎬ高速通道开始工作

１２.０~２０.０ 涡轮通道关闭ꎬ高速通道单独工作

２０.０~２５.０ 火箭冲压共同工作

２５.０~ 冲压通道单独工作

　 　 图 ８ 所示为高 /低速通道共同工作状态下的喷管结构

温度云图ꎮ 可以看出喷管壁面整体温度较高ꎬ平均温度均

在 １ ０００ Ｋ 以上ꎮ 低速通道喷管收缩段至喉道位置和下唇

板局部温度在 １ １００ Ｋ 左右ꎬ高速通道下唇板温升最快ꎮ
马赫数 Ｍａ＝ ３ 状态下ꎬ下唇板温度已经达到 １ ８００ Ｋꎮ
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图 ８　 双通道共同工作下的喷管温度云图

图 ９ 为高速通道单独工作喷管结构温度云图ꎮ 随飞

行马赫数增加ꎬ喷管壁温上升迅速ꎬ下唇板的平均温度在

１ ２００ Ｋ以上ꎬ图 ９(ｄ)为在飞行马赫数 Ｍａ＝ ６ 工况下巡航

４０ ｓ 之后的温度云图ꎬ可以看到喷管温度升至 ２ ２００ Ｋꎮ

(a) Ma=3 (b) Ma=4
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图 ９　 高速通道单独工作喷管温度云图

４　 结语

本文采用基于 ＭＰＣＣＩ 的 ＣＦＤ / ＣＳＤ 气－热耦合方法对

ＴＲＲＥ 喷管不同工况下的流场与温度分布进行研究ꎬ结果

表明:
１)对于 ＴＲＲＥ 喷管而言ꎬ由于其为了满足全速域飞行

能力ꎬ从而在某些工况下(例如 Ｍａ ＝ ０ꎬＭａ ＝ ２ 等)不可避

免产生流动分离或者回流区ꎻ
２)ＴＲＲＥ 作为新型组合发动机ꎬ较高的燃气总温导致

喷管壁面的温度大幅升高ꎮ 喷管壁面大部分在 １ ０００ Ｋ 以

上ꎬ低速通道喉道与下唇板等高温部位温度在 １ １００ Ｋ 左

右ꎬ高速通道在 Ｍａ＝３ 工况下已经达到 １ ８００Ｋꎮ 在马赫数

为 ６、巡航 ４０ ｓ 之后最高温度达到 ２ ２００Ｋꎮ 本文所得到喷

管温度分布规律对于喷管热防护设计具有一定参考价值ꎮ
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