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一种超声速射流计算方法与实验验证 *
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摘 要：高温射流流场计算是尾焰辐射目标特性计算的前提，然而由于缺少可靠实验数据，针对湍

流超声速射流的数值模拟多集中于低温射流，高温射流计算与实验的对比工作还很少见。本文利用 k-ω
SST双方程湍流模型，模拟了多个典型超声速射流实验的流场速度与温度分布，通过与实验结果进行对

比，建立了一种超声速射流计算方法。首先，通过对比多个低温射流的实验与计算结果，探索了湍流模

型中可压缩修正以及来流湍动粘性比对超声速射流计算结果的影响；进而，针对火箭发动机尾焰实验，

计算尾焰流场与流场红外辐射，流场辐射计算结果与实验观测结果符合较好，进一步验证了本文计算方

法。最终认为经过可压缩修正的 k-ω SST双方程湍流模型结合湍动粘性比取值30可以作为超声射流计算

中较为典型的湍流计算方法。
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A Calculation Method and Experimental Verification
of Supersonic Jet

CONG Bin-bin1，2，WAN Tian1，2，FAN Jing1，2
（1. Institute of Mechanics，Chinese Academy of Sciences，Beijing 100190，China；

2. School of Engineering Sciences，University of Chinese Academy of Sciences，Beijing 100049，China）

Abstract：Calculation of the radiation signature of plume mostly depends on the accurate simulation of the
flow field of high temperature jet. Due to lack of reliable experimental data，the numerical study of supersonic tur⁃
bulent jet is mostly concentrated on the low temperature jets while the simulation of high temperature jets is rela⁃
tively rare. In this paper，an in-house developed CFD Code was used to calculate the distribution of velocity and
temperature of several jet experiments，by using Menter’s k-ω SST two-equation turbulent model. Based on the
numerical study of low temperature jets，a numerical method that is applicable to high temperature jet was estab⁃
lished. Firstly，the effects of compressibility correction and various turbulent viscosity ratios were assessed by
simulating several low temperature jets. Then，the method was used to simulate a rocket plume experiment，and
the numerical method was further verified by comparing the measured and simulated radiance. The simulation and
experiment results agree well. This shows that the compressibility corrected k-ω SST two-equation turbulent mod⁃
el with an appropriate turbulent viscosity ratio of 30 is applicable for simulating the plume of aircrafts.
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1 引 言

尾焰红外辐射是飞行器重要的目标特性，尾焰

红外辐射计算对飞行器辐射目标特性研究十分重

要。尾焰辐射目标特性计算主要包括流场计算与流

场辐射计算两部分，流场计算是前提。发动机尾焰

为典型高温高速射流流场［1］，而公开发表的高温高速

射流流场实验数据非常少见，因此本文将从低温超

声速射流入手，对比程序计算结果与实验结果，建立

针对高速射流流场计算的数值方法。进一步通过对

一个高温尾焰实验［2］进行数值模拟，将流场与辐射的

计算结果与实验测量结果进行对比，验证本文计算

方法用于超声速高温射流的可靠性。

当前射流湍流数值研究中，能够工程应用的湍

流模型主要分为大涡模拟（LES）和雷诺平均（RANS）
两类，一方面，LES方法发展日趋成熟，很多学者提出

了基于 LES的射流流场计算方法［3-9］，代表性的有 Lo
等［3-4］使用三维大涡模拟的方法计算超声速射流流场

并分析流场噪声分布，作为计算方法的验证，作者将

数值方法计算结果与包括 Panda等［10］在内多个实验

结果进行比较，显示文中方法可以较好地复现速度

场，但文中未比较流场温度数据。另一方面，RANS
方 法 由 于 其 成 熟 度 和 计 算 效 率 高 仍 然 被 大 量 应

用［11-22］。Senesh等［11］利用 Fluent比较了多个湍流模

型与模型参数的选取，将流场速度分布与实验结果

进行对比，速度结果整体分布一致，但射流核心区激

波结构的计算结果偏离实验较大。Cumber等［12-13］与

Lehnasch等［14］基于 k -ε模型研究了可压缩修正对中

高度欠膨胀射流流场计算的影响，发现 k-ε模型经可

压缩修正后可明显改善射流速度计算结果；Zang
等［16］利用 OpenFOAM求解器结合 k-ω SST模型计算

了 4种不同喷流压比（NPR）射流流场，认为 k-ω SST
模型可用于多种 NPR射流流场计算并得到较好的计

算结果，但并未研究可压缩修正对计算结果的影响。

具 体 到 尾 焰 流 场 与 辐 射 计 算 ，Rao［17］等 与 Candler
等［18］对比了高雷诺数 k-ε模型与层流模型以及不同

数值方法对 Atlas火箭发动机尾焰流场计算结果的影

响，发现湍流模型对计算结果远大于数值方法；Nie
等［19］通过数值模拟较为系统的研究了飞行高度与化

学反应模型对尾焰流场结构的影响；任泓帆等［20］使

用 Fluent结合 Standard k-ε模型模拟了 Devir等的发

动机尾焰，流场光谱辐射强度计算结果与实验结果

符合较好，但并未给出流场计算结果；乔野等［21-22］通

过数值计算的方法，采用 Realizable k-ε模型研究多

喷管发动机尾焰流场以及尾焰红外辐射随飞行高度

的变化；郑海晶等［23］采用 RNG k-ε湍流模型计算尾

焰流场并研究了流场中 H2O和 CO2高温混合气体的

红外辐射特性；Cai等［24］以及董士奎等［25］分别基于有

限体积法与离散坐标法对尾焰辐射特性进行研究，

文中并无流场计算方法验证工作。

总的来说，目前关于超声速射流的研究主要集

中在低温射流，研究方法以数值计算为主，通过计算

与实验结果的对比，不同计算方法均可得到较为准

确的计算结果。但是以尾焰流场计算为背景，针对

高温超声速射流的数值与实验研究相对较少，计算

与实验的对比工作还很少见。本文从低温超声速射

流出发，分别针对低温与高温射流进行数值计算与

实验的对比，目的是找到一套低温与高温射流都适

用的超声速射流计算方法。

2 计算方法

本文采用实验室流场计算程序 SCUP［26］。程序

求解包含热化学非平衡的 N-S方程，支持多块结构网

格与非结构网格的并行化。程序通过有限速率化学

反应模型计算流场中化学反应，不考虑热非平衡

效应。

2.1 控制方程

质量守恒方程为

∂ρs
∂t + ∇∙( ρsu) + ∇∙( ρs v s ) = ωs （1）

式中 ρs 为第 s组元的密度，u为混合物的对流速

度矢量，v s是第 s组元的扩散速度，ωs是第 s组元的化

学反应生成率。

动量守恒方程为，以 x方向为例

∂ρu
∂t + ∇∙( ρuu) = -

∂p
∂x +

∂τxx
∂x + ∂τxy∂y + ∂τxz∂z （2）

能量守恒方程为

∂E
∂t + ∇∙( (E + p) u) + ∇∙v s ρs hs +
∇∙( )q + q v + ∇∙( )u∙τ͂ = 0

（3）

2.2 湍流模型

文中计算选用 k-ω SST湍流模型［27-28］，与其它湍

流模型相比，Menter提出的 k-ω SST（SST）模型结合

2
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了 k-ε模型与 k-ω 模型的优势，是航空航天中常用的

湍流模型。为了使模型更加适用于超声速自由剪切

射流的模拟，考虑可压缩效应引起自由射流剪切层

增长率的改变［29］，需对湍流模型予以可压缩修正［30］，

如下

Dk,c = Dk ( 1 + 1.5F ( MT ) ) （4）
Dω,c = Dω ( 1 - 1.5 ( βk /βω ) F ( MT ) ) （5）

式中令 MT = (2k/a2 ) (1 - F 1 )，MT0 = 0.25，当 M 2
T >

M 2
T0 时，F (MT ) = | M 2

T - M 2
T0 |，否则，F (MT ) = 0。模型

中 Dk，Dω分别为 k和 ω的耗散数，其它参数为常数，保

持与 SST模型［27-28］一致。

除可压缩修正，多数射流流场需要自喷管出口

截面算起，而来流的湍动粘性无法准确测量，因此，

计算时需要考虑不同湍动粘性比 μ t /μ对流场计算的

影响，并选取针对不同工况都较为普适的值。

2.3 数值方法

程序采用有限体积方法来离散方程组。对于对

流项，采用修正的 Steger-Warming流通量分裂［31］，结

合迎风 MUSCL TVD格式将精度扩展至三阶。流通

量与雅克比矩阵均采用计算单元表面处的流场数

值，通过单元中心处的流场变量插值得到。在迎风

格式中，流通量被分解为正负两项

fi + 1/2 = f +
i + 12 (ϕ +

i + 12 ) + f -i + 12 (ϕ -
i + 12 ) （6）

式中 ϕ为流场变量向量，本文取 ϕ=｛p，cs，u，v，
w，T tr，T ve｝.三阶 MUSCL差分格式为

ϕ +
i + 12
= ϕi - 16 [ minmod (ϕi - 1 - ϕi ,2 (ϕi - ϕi + 1 )) +
2minmod ( )ϕi - ϕi + 1 ,2 ( )ϕi - 1 - ϕi ]

（7）

ϕ -
i + 12
= ϕi + 1 - 16 [ minmod (ϕi + 2 - ϕi + 1 ,2 (ϕi + 1 - ϕi))+
2minmod ( )ϕi + 1 - ϕi ,2 ( )ϕi + 2 - ϕi + 1 ]

（8）

对于粘性项，采用中心差分格式，对源项则采用

隐式处理。为进一步提高计算效率，程序中采用并

行线松弛算法（DPLR），虽然增加方程右端项迫使程

序必须进行额外的松弛迭代，但同时方程左端矩阵

求逆问题计算速度得到很大程度加快，整体上仍然

提高了程序计算速度［32-33］。

3 结果与讨论

3.1 射流计算影响因素分析

3.1.1 实验介绍

首先选取 Panda等的射流实验［10］作为本文流场

计算方法的验证实验。实验中，保持出口直径 d =
25mm不变，通过匹配不同形状的拉法尔喷管，分别

将出口马赫数分别控制在 0.99，1.4和 1.8，同时应用

瑞利散射光谱测量技术对冷流射流流场参数进行测

量。本文选取 1.4Ma与 1.8Ma两个超声速出口工况

进行模拟，喷管出口参数以及周围大气参数见表 1。

实验中分别测量了中心轴线处（x/d = 1~17范

围）以及不同轴线位置（x/d = 2，4，6，8，10，12）径向的

流场速度与温度分布特点，x与 d分别为流场距离发

动机喷管出口处的轴向距离与喷管出口直径。

此外，另选取 Norum等［34］与 Tanna等［35-36］（代号

SP-62）两组射流实验作为对比算例，实验参数详见

表 2与表 3。

3.1.2 网格无关性验证

以 Panda出口 1.4 Ma实验为例，进行二维轴对称

计算，计算域为矩形且由结构网格组成，流场的径向

尺寸和轴向尺寸分别为喷管出口半径 18倍与 90倍，

如图 1（a）所示。最终所采用的网格为 GRID1（对称

面约 34万个单元）。GRID2为 GRID1网格轴向和径

向各加密一倍（对称面约 136万个单元）。网格针对

尾喷管出口截面边缘附近的网格进行加密处理，

GRID1喷管出口附近网格如图 1（b）所示。图 2为分

别使用两种网格所得流场中心轴线处温度与速度变

化。可以看出，GRID2网格计算结果与 GRID1基本

一致，网格 GRID1合理有效。因此采用 GRID1进行

数值计算。

Table 3 Parameters of the flow field at the nozzle of SP-62

Location
Nozzle
Ambient

Ma

1.95
0

T/K
155.06
300

ρ/（kg/m3）
101
101

d/cm
5.08
-

Table 1 Parameters of the flow field of Panda’s experiment

Location
Nozzle
Nozzle
Ambient

Ma

1.4
1.8
0.2

v/ ( m/s )
411
486
77.81

T/K
216
182.4
297

p0 /kPa
312.7
564.2
98.95

Table 2 Parameters of the flow field of Norum’s

experiment

Location
Nozzle
Ambient

Ma

1.99
0

T/K
163.5
300

ρ/ ( kg/m3 )
2.158
1.168

d/cm
4.989
-

3
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3.1.3 湍动粘性比

基于可压缩修正的 k-ω SST 双方程湍流模型

（SST_CC模型），选取不同的湍动粘性比计算 Panda
1.8Ma实验流场，得到流场中心轴线处速度分布规律

如图 3所示。可以看到，改变湍动粘性比对射流核心

区几乎没有影响；在核心区后方流场，随着湍动粘性

比的增大，速度计算结果逐渐降低，当 μ t /μ = 30时计

算结果与实验结果符合较好。

μ t /μ取值并不唯一，取值 28或者 32计算所得流

场与取值 30非常接近，因此，重要的是确定一个经验

的 μ t /μ的取值范围，30只是范围内一个代表性取值，

后续计算中若不做特殊说明，均有 μ t /μ默认等于 30。
为了方便计算结果与实验结果的比较，可以在

Witze坐标［37］下将流场速度的计算结果与实验结果进

行统一对比，该方法在同类研究中得到广泛认可［4-5］。

Witze坐标系以W ( x )为横轴，以 v/vj为纵轴有

W (x) = κ ( x - xc ) /r0
式中 κ = 0.08 ( 1 - 0.16Maj ) ( ρ/ρ∞ )0.22，x c为流场轴

向速度降低至喷管出口流速 95%的轴线位置，r0为喷

管半径，v为流场轴线处的轴向速度，vj为喷管出口轴

线处流场轴向速度。

为进一步验证湍动粘性比的取值，排除喷管尺

寸、喷管出口截面流场参数等条件影响，保持喷管出

口处湍动粘性比 μ t /μ = 30不变，分别计算 Norum与

Tanna两个射流实验流场，Witze坐标下结果如图 4中
黑色实线与黑色虚线所示。同时图 4中亦包括了 Lau
等［38］、Eggers［39］射流实验以及 Panda 1.4Ma，1.8Ma射

流实验的实验结果。可以看出，本文针对 Norum以及

Tanna的两射流实验的计算结果、不同的射流实验所

得数据在Witze坐标下符合一致的规律，流场计算结

果基本合理准确。改变射流来流边界条件，湍动粘

性比 μ t /μ = 30也可较为准确地计算流场。

3.1.4 可压缩修正的影响

为检验前文湍流模型中可压缩修正对计算结果

的影响，选取 Panda 1.4Ma与 1.8Ma两实验，自喷管出

口截面算起，选取 μ t /μ = 30，分别采用 SST 模型与

Fig. 1 Computational domain and mesh of GRID1

Fig. 2 Axial velocity and temperature of different grids

Fig. 4 Axial velocity results under Witze coordinate

Fig. 3 Results of axial velocity calculated by different

turbulent viscosity ratio
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SST_CC模型两种湍流模型计算实验流场，并将速度

和温度轴向与径向分布规律的计算结果与实验结果

进行比较。其中径向分布分别选取 x/d = 4，8，12三
个不同位置，分别代表了射流前段、中段以及后段。

两种工况的计算与实验结果如图 5至图 10所示。

图 5、图 8为轴向温度与速度的计算与实验结果

对比。可以看到，对于 1.4Ma与 1.8Ma两种工况，当轴

向距离小于 6倍喷管出口直径时，由于该区域湍流尚

未发展，两种湍流模型的温度和速度计算结果相同

并与实验结果吻合很好；随着轴向距离的增加（x/d >
6），轴线处温度上升、速度下降，两种湍流模型的计

Fig. 8 Results of axial velocity and temperature of Ma=1.8

Fig. 7 Results of radical temperature at different axial

location of Ma=1.4

Fig. 6 Results of radical velocity at different axial location

of Ma=1.4

Fig. 9 Results of radical velocity at different axial location

of Ma=1.8

Fig. 5 Results of axial velocity and temperature of Ma=1.4

5
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算结果差别逐渐增大，其中 SST_CC模型的计算结果

与实验吻合更好，而 SST模型由于过大估计了湍流粘

性系数，计算结果与实验结果在该区域存在较大

差别。

图 6、图 7为 1.4Ma时不同位置（x/d = 4，8，12）速

度和温度的径向分布结果，图 8、图 9为 1.8Ma时的结

果对比。在 x/d = 4位置，两湍流模型速度与温度计

算结果与实验结果吻合很好；在 x/d = 8位置，SST模

型中速度和温度沿径向变化趋势略微偏离实验结

果；在 x/d = 12位置已经完全偏离。而 SST_CC模型

在三个位置的计算结果均要明显好于 SST模型。再

一次说明在流场后方湍流对流场的影响逐渐增大，

可压缩修正对计算结果的影响越来越显著。

前文工况均为不包含化学反应的纯净空气高速

射流实验。相比之下，发动机尾焰流场通常温度很

高、组分多样且流场中存在复杂化学反应。下一节

中，本文计算方法将进一步扩展至尾焰流场。

3.2 尾焰流场辐射计算

3.2.1 实验介绍

以色列学者 Avital等［2］于 2001年开展火箭发动

机尾焰红外辐射测量实验，对 4.527μm~4.615μm范

围内流场红外辐射亮度进行测量。实验中发动机出

口位置流场参数如表 4与表 5所示。喷管出口直径

为 25.54mm。尾焰流场红外辐射亮度实验结果如图

11 所示。图中三幅云图分别代表实验中不同的

时刻。

3.2.2 流场计算结果分析

由表 5可知发动机出口处仍存在大量可燃组分，

与空气混合后，流场中仍存在化学反应。本文程序

采用有限速率化学反应模型计算化学反应，反应机

理与 Avital文献［2］相同，采用 GRI-Mech 3.0［40］中的

反应参数，如表 6所示。

N为化学反应编号，X为反应中三体粒子，通过

Arrhenius公式

k fi = AiT βiexp ( -Ei

R cT
)

计算化学反应速率。式中 Ai为指前因子，βi为温

度指数，Ei为反应活化能，单位 Cal/Mol。表 6中三体

碰撞反应所对应碰撞系数如表 7所示。

Avital等自发动机喷管出口算起，采用 k-ω湍流

模型，使用 GASP［41］模拟实验流场。图 12为流场中心

轴线处温度分布计算结果，图 13、图 14为 SCUP计算

Table 4 Parameters of the flow field at the nozzle

Location
Nozzle
Ambient

Ma
2.35
0

T/K
1960
300

p/kPa
288
101

γ
1.3
1.4

Table 6 Chemical reaction mechanism

N

1
2
3
4
5
6
7
8
9
10

Reactions
H+O2→OH+O
OH+OH→H2O+O
OH+CO→CO2+H
H+OH+X→H2O+X
2O+X→O2+X
H2+O→OH+H
OH+H2→H2O+H
2H+X→H2+X
H+O+X→OH+X
CO+O+X→CO2+X

Ai
2.65×1016
3.57×104
4.76×107
2.20×1022
1.20×1017
3.87×104
2.16×108
1.00×1018
5.00×1017
1.80×1010

βi

-0.6707
2.400
1.228
-2.000
-1.000
2.700
1.510
-1.000
-1.000
-0.000

Ei
17041.0
-2110.0
70.0
0.0
0.0

6260.0
3430.0
0.0
0.0

2385.0

Fig. 10 Results of radical temperature at different axial

location of Ma=1.8

Table 5 Mole fraction of species at the exit

Species
mol%

H2O
0.4

CO2
0.136

CO
0.115

N2
0.237

H2
0.056

OH
0.056

Fig. 11 Measured radiance of Avital’s experiment
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所得尾焰流场温度云图与 CO2摩尔浓度云图，图 15与
图 16分别为 Avital［2］计算所得流场温度云图与 CO2摩
尔浓度云图。

图 12中蓝色实线所示为 Avital文献［2］中数值计

算结果，黑色实线为本文流场计算结果。相比之下，

二者计算所得流场前 3个马赫锥的位置相同，分别出

现在距离喷管出口 11cm，22cm以及 32cm位置。轴

线处最低温度均出现在距离喷管出口 8cm位置，分别

为 1030K与 1170K，本文结果中温度更低。轴线处温

度最高处均出现在距离喷管出口 22cm的第二个正激

波后方，分别为 2300K与 2180K，本文计算结果温度

更高。结合比较图 13至图 16流场云图结果，可以看

出，在距离喷管出口轴向距离 40cm之前的流场部分，

两种计算方法所得流场整体分布基本一致，但本文

结果流场中的激波更强、激波单元结构更明显。

在距离喷管出口处轴向距离 40cm后方的下游流

场，随着距离的增加，本文与 Avital流场计算结果之

间的差别逐渐增大：其一，本文轴线温度无明显下

降，平均值约为 2100K，而 Avital流场中的轴线处温度

则在 50cm之后逐渐降低至 1800K；其二，在该流场区

域，与 Avital流场相比，本文流场中仍然存在较为明

显的激波单元结构，流场参数沿轴线方向仍存在较

大梯度变化，流场中间断性地存在 CO2浓度以及温度

较高的单元区域。截至轴向 80cm流场区域，本文流

场中共存在 7个较为清晰可见的单元结构，而 Avital
流场中为 5个。

湍流对射流流场的影响沿流场下游不断增强，

本文与 Avital流场计算结果之间的差别同样在流场

下游不断增大。通过比较图 8中 SST与 SST_CC的结

果可以看出，湍流模型可压缩修正对流场结构影响

很大，认为是造成两计算结果之间差别的主要原因，

而 Avital计算中并未指出其对湍流模型采用可压缩

修正。进一步的后续流场辐射计算与实验结果对比

中也可以看出，本文计算所得流场与实验中流场更

为接近。

Fig. 12 Calculated axial temperature of Avital and SCUP

3.2.3 辐射计算结果分析

Avital在 GASP 计算所得流场基础上，结合 Infrad
辐射计算程序得到流场辐射亮度如图 17所示。

比较图 11与图 17可以看出，在距离发动机出口

0~40cm范围内的流场，Avital等辐射亮度计算结果与

Table 7 Third body coefficient

N

H2
O2
H2O
CO
CO2
OH
O
H
N2

4
0.73
1.00
3.65
1.00
1.00
1.00
1.00
1.00
1.00

5
2.40
1.00
15.40
1.75
3.60
1.00
1.00
1.00
1.00

8
0.00
1.00
0.00
1.00
0.00
1.00
1.00
1.00
1.00

9
2.00
1.00
6.00
1.50
2.00
1.00
1.00
1.00
1.00

Fig. 14 Contour of the mole density of the plume

Fig. 13 Contour of the temperature of the plume

Fig. 15 Calculated temperature field of Avital[2]
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实验结果吻合得较好，在 40cm之后的流场区域，流场

辐射亮度计算结果较实验结果要明显偏低。

在本文计算所得流场基础上，采用 HITEMP-
2010谱线数据库［42］通过 Arnold等［43-44］线翼截断的方

法结合 Voigt线型计算气体组分辐射传输透过率，实

验室逐线法辐射计算程序［45］则在流场与探测器之间

建立光线，基于流场网格将光线离散，在离散后的光

线上求解辐射传输方程［46］来计算流场中辐射传输，

得到流场红外辐射结果如图 18所示。

结合图 11、图 17、图 18流场红外辐射亮度云图

以及图 12流场中心轴线温度变化对比曲线可以看

出，本文的辐射亮度计算结果与 Avital等计算结果主

要存在两点差别：首先，本文计算结果与实验结果更

为接近，本文在该区域的辐射强度计算结果要明显

高于 Avital的数值计算结果，在轴向 40cm向后区域，

存在更多的峰值区域（本文计算结果显示整个流场

存在 8个峰值区，Avital结果为 6个）；其次，本文所得

辐射亮度流场分布更接近实验结果，本文计算结果

显示相邻的辐射峰值之间依然存在辐射强度较高的

流场结构，结构更为清晰明显。

4 结 论

通过本文研究，得出如下结论：

（1）在 x/d < 6的射流流场核心区，流场受湍流影

响很小，是否采用可压缩修正、不同湍动粘性比均可

计算得到较准确结果；在射流流场后方的湍流混合

区，可压缩修正与湍流粘性比的选取对流场计算结

果影响很大。

（2）应用 k-ω SST湍流模型计算超声速射流，必

须对湍流模型进行可压缩修正。若不进行可压缩修

正，流场湍流混合区的速度计算结果将明显偏低，温

度偏高。可压缩修正后的 k-ω SST湍流模型结合适

当的湍动粘性比可以很好地计算超声速射流流场。

（3）流场湍流混合区的速度随着湍动粘性比的

增大而减小。在无法得知喷管出口上游流场时，计

算时令湍动粘性比值等于 30来计算初始湍流粘性强

度，可以得到准确合理的计算结果。

（4）本文计算方法同样可以用于计算超声速高

温化学反应射流流场，并得到很好的结果。

致 谢：感谢中国科学院先导 B项目的支持。
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