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摘 要院 导弹尾焰流场计算为尾焰红外辐射场计算提供基础数据。基于导弹尾焰流场的形成机理研
究，根据燃烧理论、流体力学、气体动力学，考虑燃烧室内的燃烧化学反应建立尾焰流场计算的参数模

型,结合 Gambit和 Fluent仿真软件计算获得速度、温度和压力等流场参数。在 Fluent中进行了2 000次以
上的迭代仿真运算得到了迭代残差小于 1e-5的计算结果。速度场和压力场经对比分析均符合实际情

况，温度场的计算误差为 2%。结果表明：该计算方法可以客观描述尾焰流场的主要特征，快速仿真获
得特定条件下的流场数据,为导弹尾焰红外特性的计算提供输入参数，提高尾焰的计算精度、节省尾
焰的仿真时间。
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Modeling and simulation of missile plume flow field characteristics
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Abstract: The calculation of missile plume flow field provides basic data for that of the infrared radiation
field. The formation of missile plume flow field was mainly studied, and the model of plume flow field
was bulit according to the theory of combustion, fluid mechanics, gas dynamics, and considering the
chemical reaction of combustion in the combustion chamber, the key parameters of flow field: velocity,
temperature and pressure fields of data were given by combining Gambit and Fluent. The result whose
residual was less than 1e -5 was obtained after more than 2 000 times iteration in Fluent. Velocity and
pressure fields were in line with the actual situation, the temperature field忆 s calculation error was 2% .
The results show that the plume flow model can reflect the main features of flow field plume, and it can
quickly provide the data results which the designer wants to get. It忆 s able to provide basic data for the
calculation of missile plume infrared characteristics, improve the accuracy of the plume, and save
simulation time.
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0 引 言

现代战争中袁有效打击来犯的空中各种飞行器袁
将对战争的胜负起到决定作用袁 因此必须首先对目
标特性有清楚的认识袁 研究飞行器的红外辐射特性
是研究其目标特性的重要环节[1]遥 导弹能以多种形式
作为红外辐射源袁为尽早识别目标袁在导弹的飞行过
程中袁研究动力段的辐射特性意义最大袁对采用火箭
发动机的导弹袁在动力段最强的辐射源是羽流袁羽流
的辐射特性提供了目标较为丰富的特征信息袁 对于
目标检测尧跟踪和识别都具有重要意义袁也为解决某
些复杂情况下的目标识别问题提供了一条途径[2]遥

导弹尾焰流场计算目的是为尾焰红外辐射场计

算提供基础数据遥尾焰流场计算主要包括温度场尧压
力场尧速度场及组分浓度场的计算遥尾流问题的研究
方法多种多样袁 文中拟采用基于计算机和计算流体
力学(CFD)发展起来的数值模拟法袁即计算流体力学
CFD方法袁 该方法可以有效分析流体流动和传热等
物理现象遥在羽流问题的研究上袁由于羽流问题的复
杂多样袁用实物试验无法模拟所有情形袁而数值模拟
法则能克服并解决这一难题袁 为设计者提供所需的
各种情形下的尾焰流场参数袁 同时可以得到一些用
实物试验无法模拟计算得到的数据袁 这都是实物试
验法无法比拟的遥 通过 CFD 技术袁可利用计算机分
析并显示流场中的现象袁 从而在较短时间内预测流
场遥CFD模拟能帮助理解流体力学问题袁为实验提供
指导袁为设计提供参考袁从而节省人力物力和时间[3]遥

研究思路是首先利用 Gambit 软件生成计算模
拟所用的非结构化网格袁并且进行边界条件的定义袁
以实现 Fluent 的模拟仿真遥 利用 Fluent 计算流体软
件对尾焰流场进行模拟袁 得到导弹尾焰流场的温度
场尧压力场尧速度场尧组分浓度场遥为后续导弹尾焰辐
射场的计算分析提供基础数据遥 具体研究方案如
图 1所示遥

图 1 导弹尾焰流场计算方案

Fig.1 Missile plume flow field calculation process

1 导弹尾焰流场计算的网格生成

计算流场数据的第一步是划分网格袁 用学术语
言表达计算区域的离散化袁 即将空间上连续的计算
区域划分成许多个子区域袁 并确定每个区域中的节
点遥 数学上袁生成网格(即离散化后)就将连续的控制
方程进行了离散袁 即将描写流动与传热的偏微分方
程转化为各个节点上的代数方程组遥划分网格的本质
是用有限个离散的点来代替原来的连续空间遥
1.1 Gambit中的网格划分

文中采用了非结构化划分网格袁 并将分离比例
分别设为 0.5尧0.3尧0.1 的划分网格进行迭代计算对
比袁发现网格划分越精细袁得到的温度场的最高温度
越高袁而其他场分布相差不大袁但是计算时间却增加
几百倍袁所以综合考虑各种情况袁采用了 0.5 分离比
例的划分网格的模拟结果袁0.5 分离比例的划分网格
如图 2所示遥

图 2 Gambit 生成的网格

Fig.2 Grid generated by Gambit

1.2 指定边界和域类型
为了方便用户在划分完网格并导出 Mesh文件之

后袁能很快地确定相关的边界条件遥 Gambit允许用户
先行确定模型的各个边界遥 区域类型设定确定了该区
域截面和指定区域内的模型的实体及操作特性遥

边界条件与初始条件是控制方程有确定解的前

提遥 边界条件是在求解区域的边界上所求解的变量
或其导数随时间和地点变化的规律遥 任何问题都需
要设定边界条件遥 初始条件是用户所研究的对象在
过程开始时刻各个求解变量的空间分布情况遥 对于
边界条件与初始条件的处理袁 将直接影响计算结果
的精度遥

文中的网格定义了 4种边界条件院 入口边设为
速度入口边界曰出口设为压力输出边界曰为减少计算
时间袁只生成了一半网格袁所以下边设为对称边界条
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件曰而上边的不规则边设为壁面边界条件遥
2 导弹尾焰流场计算的物理模型

尾焰流场物理模型主要包括湍流模型袁 使用离
散相模型来表达液滴喷雾过程袁 并与连续相流场耦
合模拟出了液滴的挥发和燃烧过程遥 挥发燃烧过程
由混合分数平衡化学反应模型模拟遥 下面将分别详
细介绍每个物理模型遥
2.1 尾焰流场的湍流模型

文中采用湍流模型中的 k- 模型袁 由于其微分
方程形式与 N-S方程相同袁因而可以和 N-S方程进
行耦合求解遥 文中采用高雷诺数 k- 模型来求解[4-5]遥

设 为密度袁u尧v 为 x尧y 向速度袁p 为压强袁e 为
单位质量的总能量袁T 为温度袁k袁 分别为湍动能和
湍流耗散速度遥 首先进行无量纲处理院
x軃= x

L 袁u軈= u
u肄

袁v軃= v
u肄

袁T軈= T
T肄

袁 =
肄
袁p軈= p

肄u2
肄

袁k軃= k
u2
肄

袁

=
u3
肄 Re

袁 t軃= t
L/u肄

袁 =
肄
袁R軍= R

R肄
袁Re= 肄u肄L

肄
袁u2=RT肄

进行无量纲处理后的二维 N-S 方程组及高雷
诺数 k- 双方程湍流模型可表示如下院

鄣U鄣t + 鄣F鄣x + 鄣G鄣y = 鄣Fv鄣x + 鄣Gv鄣y +S
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(1)

式中院Re 为雷诺数曰qx尧qy 为热流项曰 k (k=xx袁yy袁xy袁
yx袁xk袁yk袁x 袁y )为应力项曰SP ( =u袁v袁e)为颗粒相源
项袁对于液体导弹尾焰袁其值为 0曰Pk 为湍动能生成

项曰p"d"为考虑压力扩张的湍流相关项遥
2.2 尾焰流场的离散相模型

Fluent中袁离散相可用于模拟液滴流动遥 离散相
模型能抓住独立液滴的轨迹 [5]遥 液体燃料和空气流
的热量尧动量和质量传递可以计算出来遥文中允许离
散相和连续相耦合袁 这样模拟的离散相能考虑气相
运动的影响袁也会考虑两相的热量和质量传递遥

Fluent 采用有限体积法将非线性偏微分方程转
变成网格单元上的线性代数方程袁 然后通过求解线
性方程组得到流场的解遥从物理角度看袁方程的守恒
形式反映的是流场变量在网格单元上的守恒关系袁
即网格单元内某个流场的增量等于各边界上变量的

通量的总和遥 有限体积法的求解策略是用边界面或
线上的通量计算出控制点上的变量遥

计算时所用的是积分形式的有限体积格式袁以
二维 Euler方程为例袁可写成以下形式院

鄣鄣t 蓦 UdV+
移
矣 Ed移=0 (2)

式中院V为单元体积曰移为单元表面积曰E=F窑i赞+G窑j赞遥
进行离散化和处理后袁得到如下形式院

V驻t U+[(rA軒i,j
+rB軒i,j

)I+A軒i+1,j
- -A軒i-1,j

+ +B軒i,j+1
- -B軒i,j-1

+ ] U=RHS (3)

2.3 尾焰流场的燃烧模型
Fluent中提供了 5种模拟反应的方法袁文中采用

非预混合燃烧模型袁 在这种方法中并不是解每一个
组分输运方程袁而是解一个或两个守恒标量(质量分
数)的输运方程袁然后从预测的混合分数分布推导出
每一个组分的浓度遥 该模型主要用于模拟湍流扩散
火焰遥 对于有限速度公式来说袁 这种方法有很多优
点遥在守恒标量方法中袁通过概率密度函数或者 PDF
来考虑湍流的影响遥

在非预混燃烧中袁 燃料和氧化剂以相异流进入
反应区遥在一定假设条件下袁热化学可被简化成一个
单一的参数袁即混合分数遥即混合分数是在所有组分
里袁燃烧和未燃烧燃料元素的局部质量分数遥因为化
学反应中元素是守恒的袁 所以这种方法极好遥 反过
来袁质量分数是一个守恒的数量袁因此其控制输运方
程不含源项遥燃烧被简化成一个混合问题袁并且可以
避免与近非线性平均反应率相关的问题遥

非预混模拟方法的基础为在一定系列简化假设

下袁流体的瞬时热化学状态与一个守恒量袁即混合分
数 f 相关遥 混合分数可根据原子质量分数写为院

秦兰琦等院导弹尾焰流场特性建模与仿真 3879
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f= Zi-Zi,ox
Zi,fuel-Zi,ox

(4)

式中院Zi为元素 i的元素质量分数曰下标 ox 为氧化剂
流入口处的值曰fuel为燃料流入口处的值遥

如果包括次要流(另一种燃料或氧化剂袁或一种非
反应流)袁燃料和次要流混合分数简化为燃料和次要流
的质量分数遥 系统中这三种质量分数的和总是等于 1院

ffuel+fsec+fox=1 (5)
这表明在混合分数空间中只有在平面 ABC (见

图 3)上的点有效遥 因此袁这两个混合分数袁ffuel 和 fsec

不能独立变化袁 仅在该值位于图 4所示三角形 OBC
里面时才有效遥

图 3 ffuel袁fsec和 fox的关系

Fig.3 Relationship between ffuel, fsec and fox

图 4 ffuel袁fsec和 psec之间的关系

Fig.4 Relationship between ffuel, fsec and psec

Fluent离散三角形 OBC如图4所示遥 特别地袁对
于单一混合分数情形袁 原始混合分数 ffuel允许在 0~1
值间变化袁当次要混合分数位于线上时袁用下列方程院

fsec=psec伊(1-ffuel) (6)
式中院psec为标准次要混合分数袁为直线与次要混合分
数轴交叉点处的值遥

标准次要质量分数 psec 的一个重要特征就是假

设其与燃料质量分数 ffuel 统计独立性遥 除了根据 fsec

为一个次燃料流定义极限时袁 第二个标量变量的标
准混合分数定义可用于任何地方遥 在相同扩散率的

假设下袁 组分方程可被减少为一个单一的关于混合
组分 f的方程遥 由于删去了组分方程中的反应源项袁
因此 f 是一个守恒量遥 由于相同扩散率的假设对层
流流动来说还存在疑问袁 因此对于紊态对流超过分
子扩散的湍流通常是可接受的遥 平均 (时间平均)混
合分数方程为院

鄣鄣t ( f軃)+荦窑( v軃f軃)=荦窑 t

t
荦 f軃蓸 蔀 +Sm+Suser (7)

式中院源项 Sm仅指质量由液体燃料滴或反应颗粒传

入气相中曰Suser为任何用户定义源项遥
除了解平均混合分数袁Fluent也解一个关于平均

混合分数均方值的守恒方程f 忆2 院
鄣鄣t ( f 忆2 )+荦窑( v軃f 忆2 )=荦窑 t滓t

荦f 忆2蓸 蔀 +Cg t(荦2 f軃)-

Cd k f 忆2 +Suser (8)

式中院f 忆=f- f軃曰常数 t尧Cg 和 Cd分别取 0.85袁2.86 和
2.0曰Suser为用户定义源项遥

文中的 PDF表显示如图 5所示遥

(a) 平均质量分数图显示

(a) Average mass fraction show

(b) 平均密度图显示

(b) Average density fraction show
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(c) 平均温度图显示

(c) Average temperature fraction show

图 5 PDF表显示

Fig.5 PDF table shows

3 基于 Fluent的导弹尾焰流场模拟

Fluent软件可以在较短时间内完成流场计算袁为
实验提供指导袁为设计提供参考袁从而节省人力尧物
力和时间 [6]遥 下面是对某型号导弹尾焰流场模拟仿
真袁在 Fluent 中进行了 2 000次以上的迭代仿真运算
得到了迭代残差小于 1e-5的计算结果袁 迭代残差图
如图 6所示遥 具体计算结果如图 7~图 10所示袁文中
以温度场为例进行计算精度分析遥

图 6 迭代残差图

Fig.6 Iteration residual plot

速度场计算结果如图7 所示遥 从仿真结果可以
看出袁导弹尾焰速度分布在 0~1 030 m/s 区间内袁在

图 7 速度场分布

Fig.7 Velocity field distribution

外界空间中袁速度大小呈扩散式变化袁查阅资料可以
知道导弹尾焰的最大速度在 2~4 Ma之间袁文中仿真
计算得到最大速度为 3 Ma袁与参考文献[5]中的结果
相比袁更加符合实际情况袁可为流场数据提供理论依
据袁模拟仿真结果比较理想遥

温度场计算结果如如图 8所示遥 从计算结果可
以看出袁在燃烧室内富燃区域温度最高袁达到2 350 K袁
在喷管出口处温度呈扩散式变化袁 能反映出尾焰流
场的主要特点遥 查阅资料可以知道在导弹尾部的燃
烧区域能够产生高温 2 000~3 000 K袁 文中仿真结果
的最高温度在这个区间内袁 并且将所得仿真结果与
参考文献[6]中所列的热像图实验值相比袁其相对误
差值为院

=|(Tmax1-Tmax2)/Tmax2|=(2 350-2 400)/2 400抑2% (9)
式中院Tmax1为仿真计算的温度最大值曰Tmax2为热像图

中实验最大值袁 温度场的数值模拟的结果与实验结
果比较袁误差在可接受范围内袁如图 9 所示袁仿真结
果可靠袁可为流场数据提供理论依据遥

图 8 温度场分布

Fig.8 Temperature field distribution

图 9 计算结果与实验值沿轴线温度对比图

Fig.9 Comparison of calculation result and experiment temperature

along axis

压力场计算结果如图 10所示遥压力分布场中可
以看出袁燃烧室内由于气体的燃烧消耗袁压强最高袁
但是总体压力均低于标准大气压袁 在喷管出口处压
力呈扩散式分布袁与参考文献[7]中的所列参数值均
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在一个数量级袁仿真误差在可接受的范围内袁仿真模
拟结果符合实际情况袁能反映出尾焰流场的主要特点遥

图 10 压力场分布

Fig.10 Pressure field distribution

4 结 论

文中从导弹推力室开始研究袁 分析导弹尾焰流
场的形成过程袁考虑燃烧室内的燃烧化学反应袁根据
燃烧理论尧流体力学尧气体动力学袁得到了尾焰流场
的参数计算公式袁 基于 Gambit 生成非结构化网格袁
利用 Fluent软件求解各种物理模型袁 以计算得到导
弹尾焰流场的速度场尧温度场尧压力场遥 仿真结果表
明袁计算获得的速度场尧压力场均符合实际情况袁以
温度场为例进行计算精度分析袁 得到温度场仿真结
果误差为 2%袁并且与文献[8]中所列离散值比较袁得
到了连续的易于观察的场数据分布遥 与传统的假定
导弹喷管出口参数已知袁 直接进行尾焰流场参量计
算的建模仿真方法比较袁 在一定程度上提高了计算
效率尧精度和可靠性遥 总之袁该方法为导弹尾焰流场
计算研究提供了一种新思路袁 可作为工程计算的一
种有效模型和算法遥
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