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摘　 要：从动力喷流效应精细化模拟需求出发，在 ｋ⁃ω ＳＳＴ 湍流模型基础上建立了 ＩＤＤＥＳ 混合方法，
采用了有限体积五阶 ＷＥＮＯ 格式提高空间离散格式精度，开展了动力喷流效应混合方法数值模拟分

析及应用研究。 基于自由发展喷管流动和 ＡＲＮ２ 喷管算例，开展了动力喷流效应混合方法数值模拟

验证分析，结果表明增加网格密度和提高空间离散格式可有效改善喷流速度分布预测结果，缩短喷管

出口下游非物理流动稳定状态，瞬态流场结构更加清晰合理，湍流强度预测更加准确。 在此基础上，
针对较为实际的涡扇发动机模型，完成了动力喷流效应混合方法数值模拟分析，得到了内、外涵喷流

和外界气流的相互干扰及掺混特征，得到了三维湍流结构特征。
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　 　 发动机喷流是动力推进、气动噪声、燃烧以及低

可探测技术的关键部分，对其流场结构更好的理解

和更为准确的预测手段对于发展高效、静音和环保

飞行器具有重要的意义。 对短距起降（ＳＴＯＬ）飞行

器而言，动力喷流和增升装置之间的气动干扰尤为

强烈，流动现象更为复杂，噪声问题更加突出，对动

力喷流流场进行准确模拟，可为 ＳＴＯＬ 构型全机气

动设计和噪声预测奠定良好基础。
当前航空领域对于喷流流场的预测主要采用

ＲＡＮＳ 方法，但经过几十年发展，ＲＡＮＳ 方法仍然不

能够为喷流流场提供可靠的预测，标准湍流模型仍

然无法准确预测剪切层增长速率和不受剪切层影响

的喷流无黏速势核心长度。 高温条件下，喷流流动

中湍流 Ｐｒａｎｔｌ 数从近场到远场变化剧烈，喷流附近

区域 Ｐｒａｎｔｌ 数低，掺混现象明显，模拟起来更加

困难。
国外不少学者采用 ＬＥＳ 方法对喷流湍流流场

进行数值模拟研究。 Ｐｏｐｅ［１］ 指出 ＬＥＳ 方法可以很

好地模拟自由剪切流动中的动量、热量和质量交换

过程。 喷流发动机喷口壁面所产生的湍流影响通常

被忽略或者假定很小，但 Ｂｒｕｎｅｔ［２］ 指出它们对于喷

流自由剪切层的影响非常显著，当发动机轴向长度

减小或者涵道比增大时喷口壁面的湍流影响还会增

大。 在应用 ＬＥＳ 方法求解包含发动机壁面的湍流

问题时，为了模拟壁面附近很小尺度的运动，边界层

内所需的网格量几乎与 ＤＮＳ 方法相当，准确模拟边

界层流动所需的计算资源也很庞大。 因此，ＬＥＳ 方

法主要用于简单的喷流流动和低雷诺数情形，还不

能应用于工程实际中的复杂发动机喷流流动。 此

外，ＬＥＳ 方法近壁面及可压缩亚格子应力模式的发

展还不够完善，对大多数包含壁面的高雷诺数喷流

流动模拟能力不足。 同时 ＬＥＳ 方法喷流预测结果

的调查统计［３］表明，喷流中心线上的速度和湍流强

度等信息的预测非常不理想，其主要原因在于计算

网格质量不高且求解方法的格式离散精度不足。
近年来 ＲＡＮＳ ／ ＬＥＳ 混合方法逐步发展并应用

于动力喷流流场的数值模拟，其基本思想是在喷管

壁面附近采用高效的 ＲＡＮＳ 方法来对边界层内的小

尺度湍流进行模拟，下游喷流中的大尺度湍流结构

则采用 ＬＥＳ 方法进行模拟，基准 ＲＡＮＳ 湍流模式和

ＬＥＳ 区域亚格子应力模型在很大程度上决定了

ＲＡＮＳ ／ ＬＥＳ 混合方法特性。 结合 ＲＡＮＳ 和 ＬＥＳ 方法

的各自优点发展而来的混合方法是兼顾模拟精度和

计算效率的最优选择，它可以认为是 ＬＥＳ 方法处理
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高雷诺数喷流流动的可行方法。 Ｓｈｕｒ 和 Ｓｐａｌａｒｔ 等
人［４］针对复杂喷管喷流流动开展了 ＲＡＮＳ ／ ＬＥＳ 混

合方法数值模拟研究，Ｃａｉ 等［５］ 基于该方法结合高

阶格式讨论了网格分布、边界条件处理等对喷流流

动数值模拟的影响。 Ｂｒｕｎｅｔ 等［６］ 基于 Ｚｏｎａｌ⁃ＤＥＳ 方

法，针对较为实际的机翼 ／挂架 ／短舱构型，开展了跨

声速情况下的动力喷流数值模拟研究，基于简单的

ＳＡ、ＳＳＴ 湍流模型和复杂的 ＤＲＳＭ 湍流模型的混合

方法都取得了与试验较为吻合的结果。 国外还有一

些其他研究人员，如 Ｇｒｉｎｓｔｅｉｎ 和 Ｆｕｒｅｂｙ 等［７］认为不

使用亚格子模式的隐式 ＬＥＳ 方法（ＩＬＥＳ 方法，又称

ＮＬＥＳ 方法）能够较好地捕捉复杂喷流湍流结构，
Ｅａｓｔｗｏｏｄ 等［８⁃９］ 采用 ＲＡＮＳ ／ ＮＬＥＳ 方法对简单轴对

称喷管和发动机复杂喷流进行模拟并得到良好效

果。 从公开的文献资料来看，国内采用 ＲＡＮＳ ／ ＬＥＳ
混合方法对动力喷流流场数值模拟研究成果仍相对

较少。
本文拟开展动力喷流效应混合方法分析及应用

研究。 基于自由发展喷管流动和 ＡＲＮ２ 喷管流动算

例，分别讨论网格密度和空间离散格式精度对混合

方法数值模拟结果的影响。 在此基础上，对较为实

际的涡扇发动机喷流流场进行混合方法模拟分析。

１　 数值模拟方法

在有限体积法基础上，对三维可压缩非定常 Ｎ⁃
Ｓ 方程进行求解。 对无黏项采用三阶 ＭＵＳＣＬ 格式，
黏性项采用二阶中心差分格式进行空间离散；时间

推进采用隐式 ＬＵ⁃ＳＧＳ 格式。 为了提高空间离散格

式精度， 采用 Ｊｉａｎｇ 等［１０］ 提出的有限体积五阶

ＷＥＮＯ⁃ＪＳ 格式进行左右状态变量重构来实现。
采用 Ｓｈｕｒ 等［１１］的方法，在 ｋ⁃ω ＳＳＴ 湍流模型的

基础上，结合 ＤＤＥＳ 方法和 ＬＥＳ 壁面模型的特点，重
新定义亚格子尺度，解决边界层附近对数边界层不

匹配问题，加快 ＲＡＮＳ 方法到 ＬＥＳ 方法的转换，实
现了 ＳＳＴ⁃ＩＤＤＥＳ 方法。 其中湍动能输运方程中引

入长度尺度 ｌＩＤＤＥＳ，耗散项为

Ｄｋ ＝ ρｋ１．５ ／ ｌＩＤＤＥＳ

ｌＩＤＤＥＳ ＝ 􀭴ｆｄ（１ ＋ ｆｅ） ｌＲＡＮＳ ＋ （１ － 􀭴ｆｄ） ｌＬＥＳ
ｌＬＥＳ ＝ ＣＤＥＳΔ，ＣＤＥＳ 为亚格子应力模型常数，函数􀭴ｆｄ 和
ｆｅ 具体表达形式见参考文献［１１］。 亚格子尺度Δ 做

了以下修正

Δ ＝ ｍｉｎ［ｍａｘ（ＣｗΔｍａｘ，Ｃｗｄ，Δｍｉｎ），Δｍａｘ）］
Ｃｗ ＝ ０．１５，Δｍａｘ 和Δｍｉｎ 分别为网格单元三向最大和最

小尺度，ｄ 为网格单元与壁面距离。
发动机进排气边界条件有不同的构造方法。 其

中一种将进气口作为流场出口，给定质量流量，或者

是静压和总温，排气口作为流场入口，给定质量流量

和总温条件。 但是这种方法在整个网格边界面上需

要指定均匀的质量流量，会影响计算过程收敛性和

计算结果精度。 本文根据自由来流条件、进气口质

量流量和喷口总温总压确定发动机工作状态，以总

压比（Ｐｏ ／ Ｐ∞ ） 和总温比（Ｔｏ ／ Ｔ∞ ） 统一定义进排气

动力边界条件，其中 Ｐｏ 和 Ｔｏ 为当地总压和总温，Ｐ∞

和 Ｔ∞ 为自由来流静压和静温。 在风扇入口指定质

量流量比，在已知自由来流条件下，由能量守恒关系

式和等熵关系式，可迭代求出风扇入口马赫数，进而

得到风扇入口总压比和总温比，内外涵道尾喷出口

的总压比和总温比在已知涵道比的情况下可以类似

得到，详细推导参见文献［１２⁃１３］。

２　 自由发展喷管流动计算验证分析

Ｐａｎｄａ 等［１４］在 ＮＡＳＡ 的 Ｇｌｅｎｎ 研究中心对自由

喷管流动进行了试验测量，文献［１５］给出了相应的

喷管直径、试验环境和喷管出口流动条件。 计算过

程中除喷管出口给定排气边界外，喷管其他物面边

界给定滑移壁面边界。 试验条件下出口马赫数为

１．４，对应喷管出口边界总压比 Ｐｏｊ ／ Ｐ∞ ＝ ３．１９２、总温

比 Ｔｏｊ ／ Ｔ∞ ＝ １．０１２ ４，其中 Ｐｏｊ 和 Ｔｏｊ 为喷管出口当地

总压和总温。 自由来流马赫数为 ０，为了使得计算

稳定，给定来流马赫数为 ０．０１。 计算过程中给定雷

诺数１ × １０６。
为准确计算喷口下游的动力喷流，对喷口下游

１５Ｄ（Ｄ 为喷管出口直径）范围内的流场网格进行了

适当加密，生成了粗、细 ２ 套计算网格，喷流区域内

粗网格 ３ 个方向上最大尺寸为 ０．０８Ｄ，网格规模约

为 ７００ 万；细网格流向最大尺寸为 ０．０４Ｄ，网格规模

约为 ２ １００ 万，网格空间截面如图 １ 所示。
在非定常 ＲＡＮＳ 方法计算结果的基础上采用结

合了三阶 ＭＵＳＣＬ 插值格式的 ＳＳＴ⁃ＩＤＤＥＳ 方法进行

续算，无量纲时间步长 Δｔ 取为 ０．０００ ５。

·６６５·
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图 １　 喷管网格拓扑结构

图 ２ 给出了喷管下游中心线上的时均速度与试

验结果的对比。 Ｘ ／ Ｄ（喷管出口下游位置Ｘ与喷管直

径Ｄ之比） 小于８的范围内，时均速度接近于波动范

围内的平均值。 Ｘ ／ Ｄ 大于 ８ 时，时均速度结果与试

验存在偏差，网格密度增加有利于结果改善。 从图

３ 不同位置速度分布结果来看，粗网格情况喷口下

游 Ｘ ／ Ｄ ＝ ２和 Ｘ ／ Ｄ ＝ ４处速度峰值与试验接近，但是

计算得到的喷流直径比试验情况小，当地剪切层速

度梯度很大。 网格加密后，Ｘ ／ Ｄ ＝ ２处速度分布没有

变化，Ｘ ／ Ｄ ＝ ４ 和 Ｘ ／ Ｄ ＝ ６ 位置速度分布结果得到较

大改善。

图 ２　 时均流场喷管下游中心线上速度计算结果

图 ３　 时均流场喷管下游不同位置速度分布结果

图 ４ 给出了喷流流向截面内的瞬态马赫数云

图。 从粗网格结果来看，在喷口下游保持了较长一

段相对稳定的流动状态，然后高速喷流与周围静止

气流在黏性的作用下，产生了剪切层失稳。 当网格

加密后，剪切层失稳更早出现。 结合图 ４ 结果来看，
喷口下游出现的较长流动稳定状态与物理情况不

符，网格加密在一定程度上能够更加逼近实际情况。
图 ６ 给出了以马赫数渲染的流场瞬态 Ｑ 等值面图，
网格密度的影响体现得更为明显，在细网格的基础

上可获得喷流流场更多、更丰富的三维小尺度湍流

结构。

图 ４　 瞬态速度云图计算结果

图 ５　 流场瞬态 Ｑ 等值面图

３　 ＡＲＮ２ 喷管流动计算验证分析

ＮＡＳＡ 的 Ｇｌｅｎｎ 研究中心设计了一系列亚声速

流动喷管 ＡＲＮ（ａｃｏｕｓｔｉｃ ｒｅｆｅｒｅｎｃｅ ｎｏｚｚｌｅｓ），并在此基

础上进行了大量的喷流及噪声试验，为 ＣＦＤ 数值验

证提供了有用的数据，是验证喷流湍流流动的标准

算例之一［１６］。 ＡＲＮ 系列收缩喷管为轴对称外形，
其中 ＡＲＮ２ 出口直径为 ５．０８ ｃｍ。

针对 ＡＲＮ２ 喷管外形与流动特点，建立与上一

节类似的三维轴对称柱形计算域，计算域大小为

·７６５·
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５０Ｄ×８０Ｄ（Ｄ 为喷管出口直径）。 喷管位置与试验

保持一致，喷流入口位于 Ｘ ＝ ０ 处，上游边界距离喷

管出口 ３０Ｄ，喷管外壁面向上游延伸直到上游边界，
下游边界距离喷管出口的距离为 ５０Ｄ，周向边界到

喷管中心轴线的距离为 ２５Ｄ。 采用点对接多块结构

化网格技术生成流场结构网格，在喷管出口下游

２０Ｄ 范围内对网格适当加密，壁面附近网格尺度为

１×１０－４Ｄ，唇口厚度方向布置 ３３ 个网格点，在出口下

游 ２０Ｄ 范围的关注区域内网格最大尺度不超过

０．０４Ｄ，网格规模为 ２ ２００ 万。
在非定常 ＲＡＮＳ 方法计算结果的基础上采用结

合了三阶 ＭＵＳＣＬ 格式和五阶 ＷＥＮＯ 格式的 ＳＳＴ⁃
ＩＤＤＥＳ 方法进行续算。 在喷管壁面给定无滑移边界

条件，延伸的外壁面给定滑移边界条件，在周向和

上、下游边界给定黎曼远场边界条件。 不考虑温度

效应，在喷流入口给定总温比 Ｔｏ ／ Ｔ∞ ＝ １．０，总压比

Ｐｏ ／ Ｐ∞ ＝ １．８，对应喷管出口的马赫数为０．９。 给定来

流马赫数为 ０．０１，试验雷诺数为 ２．０×１０６。

图 ６　 瞬态马赫数云图

图 ７ 给出了计算得到的瞬态马赫数云图。 喷流

入口到喷管出口之间的区域内，流动逐步加速到马

赫数 ０．９，涡量几乎为零，流动是稳定的。 采用三阶

ＭＵＳＣＬ 格式计算时，喷管出口下游保持了较长的流

动稳定状态，然后才由于黏性和速度差导致剪切层

失稳，湍流混合作用增强。 采用五阶 ＷＥＮＯ 格式计

算时，在唇口下游立即出现较大尺度的流场结构，这
些流场结构的大小与唇口厚度处于一个量级，喷流

流场中的涡结构更加细致，涡量耗散要小得多。 图

９ 给出了瞬态 Ｑ 等值面结果，相对于三阶 ＭＵＳＣＬ 格

式而言，采用五阶 ＷＥＮＯ 格式计算时整个喷流流场

小尺度涡结构要更加丰富细致，在唇口附近表现尤

为明显。

图 ７　 瞬态 Ｑ 等值面喷流流场结构图

图 ８ 给出了时均流场喷流中心线上的速度分

布。 在 Ｘ ／ Ｄ 小于 ５ 的速势中心区域内，不同离散格

式的结果基本相同。 Ｘ ／ Ｄ 大于 ５ 时，相对于三阶

ＭＵＳＣＬ 格式而言，采用五阶 ＷＥＮＯ 格式计算得到

的速势中心区域要更长，中心线上的速度衰减速率

要小得多，量值上与试验结果更为贴近。

图 ８　 喷流中心线上的时均速度与试验结果对比

图 ９ 给出了时均流场喷口下游 Ｘ ／ Ｄ 为 １，４，１０
的流向速度沿轴向的分布。 速度分布结果与试验较

为接近，但不同离散格式的结果还是存在一定差异。
在 Ｘ ／ Ｄ＝ １ 位置，流向速度峰值与试验几乎一致，三
阶 ＭＵＳＣＬ 格式结果在 ｙ ／ Ｄ ＝ ±０．５ 位置处速度存在

阶跃，ｙ ／ Ｄ＝ ±０．５ 时速度很快减小并接近为零，这意

味着当地剪切层厚度比实际情况要小得多，五阶

ＷＥＮＯ 格式结果则不存在阶跃，与试验结果较为接

近。 在 Ｘ ／ Ｄ＝ ４ 位置，２ 种格式均能够获得较好的结

果。 在 Ｘ ／ Ｄ＝ １０ 位置，速度峰值相对于试验结果偏
低而速势中心区以外的速度偏高，尤其是三阶
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ＭＵＳＣＬ 格式的结果差异增大。

图 ９　 时均流场流向速度分布与试验结果对比

为了定量的表示喷流与周围气流的掺混，定义

剪切层厚度参数 ｂ 为

ｂ ＝ ｒ ｜ ｕ ＝ ０．１Ｕｊ
－ ｒ ｜ ｕ ＝ ０．９Ｕｊ

式中， ｒ 为与喷流中心线的轴向间距。 图 １０ 给出了

Ｘ ／ Ｄ 小于 ８ 范围内的剪切层厚度分布，速势中心区

域基本在此范围。 试验结果显示剪切层厚度基本上

呈线性增长。 三阶 ＭＵＳＣＬ 格式得到的剪切层厚度

在唇口附近接近于零，呈类似抛物型增长，在 Ｘ ／ Ｄ
大于 ４ 以后呈线性增长且增长速率要明显大于试验

结果。 五阶 ＷＥＮＯ 格式得到的剪切层厚度比试验

结果略高，总体增长趋势基本一致。
图 １１ 给出了喷流中心线上的脉动速度（即湍

流强度）分布。 中心线上的脉动速度在唇口附近最

小，往下游逐渐增大，在达到一定峰值后慢慢下降。
三阶 ＭＵＳＣＬ 格式和五阶 ＷＥＮＯ 格式计算得到的中

心线上脉动速度分布与试验结果趋势上基本一致。
三阶 ＭＵＳＣＬ 格式得到的脉动速度峰值出现较早，
Ｘ ／ Ｄ 在 ５ 到 １０ 的范围内要高于试验结果，当 Ｘ ／ Ｄ
大于 １０ 时要明显低于试验结果。 五阶 ＷＥＮＯ 格式

计算得到的中心线上脉动速度与试验更为接近。

图 １０　 剪切层厚度分布与试验结果对比　 　 　 　 　 图 １１　 喷流中心线上脉动速度与试验结果对比

４　 涡扇发动机动力喷流数值模拟分析

下面针对较为实际的涡扇发动机模型，采用

ＳＳＴ⁃ＩＤＤＥＳ 混合方法，对动力喷流效应进行数值模

拟分析。 计算网格在喷流区域内适当加密，在发动

机下游 ３ 倍发动机长度范围内网格尺度不超过发动

机最大直径的 ２％，网格总数约为 ３ ５００ 万。 取海平

面标准大气条件，来流状态为：Ｍａ ＝ ０．２，Ｒｅ ＝ ４．６６×
１０６，发动机轴线与来流平行。 发动机动力边界条件

为：质量流量比 ＲＭＦ ＝ １．６，涵道比 ＲＢ ＝ ６．０，风扇入口

总压比 Ｐｏ ／ Ｐ∞ ＝ １．０２８ ３，总温比 Ｔｏ ／ Ｔ∞ ＝ １．００８；风扇

喷流出口总压比 Ｐｏ ／ Ｐ∞ ＝ １．８，总温比 Ｔｏ ／ Ｔ∞ ＝ １．２；
涡轮喷流出口总压比 Ｐｏ ／ Ｐ∞ ＝ １．６，总温比 Ｔｏ ／ Ｔ∞ ＝

２．８。 在非定常 ＲＡＮＳ 方法计算结果的基础上采用

结合了三阶 ＭＵＳＣＬ 格式和五阶 ＷＥＮＯ 格式的 ＳＳＴ⁃
ＩＤＤＥＳ 方法进行续算。

涡扇发动机由于存在内外涵道，在出口下游的

喷流中会产生内、外剪切层，内侧剪切层源于内涵喷

流与外涵喷流之间的黏性作用，外侧剪切层源于外

涵喷流与周围环境气流之间的黏性作用，从图 １２ 瞬

态密度分布和图 １３ 瞬态涡量分布结果来看，内侧剪

切层相对于外侧剪切层更加稳定，外侧剪切层更早

出现失稳现象并诱导内侧剪切层失稳，从而导致内

外涵道喷流掺混。 图 １４ 给出了以马赫数渲染的发

动机喷流瞬态 Ｑ 等值面结果，图中更好地显示出采

用五阶 ＷＥＮＯ 格式所解析出的发动机出口下游丰

富清晰的三维小尺度湍流结构和喷流的影响范围。
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图 １２　 子午面瞬态密度分布云图

图 １３　 子午面瞬态涡量云图

图 １４　 瞬态 Ｑ 等值面结果

５　 结　 论

本文从动力喷流效应精细化模拟需求出发，开
展了混合方法数值模拟分析与应用研究。 在 ｋ⁃ω

ＳＳＴ 湍流模型基础上建立了 ＩＤＤＥＳ 混合方法，在此

基础上，针对自由发展喷管流动和 ＡＲＮ２ 喷管流动

开展了模拟验证分析，讨论了网格密度和空间离散

格式精度对喷流流场计算结果的影响，并对较为实

际的涡扇发动机动力喷流流场进行了数值模拟

分析。
自由发展喷管流动混合方法计算结果表明：增

加网格密度可有效改善喷流速度分布预测结果，缩
短喷口下游非物理流动稳定状态，瞬态流场结构更

加清晰合理。 ＡＲＮ２ 喷管流动混合方法计算结果表

明：相比于三阶 ＭＵＳＣＬ 格式，采用五阶 ＷＥＮＯ 格式

计算得到的喷流湍流结构更加丰富细腻，喷口下游

流场更加合理，中心线上的速度衰减速率要更小且

与试验更为吻合，喷流区内的速度分布与试验更为

接近，湍流强度尤其是喷口下游附近的湍流强度预

测更为准确。
涡扇发动机喷流流场混合方法数值模拟结果表

明，外侧剪切层更早出现失稳现象并诱导内侧剪切

层失稳，从而导致内、外涵道喷流掺混。 提高空间离

散格式精度，喷流掺混更早更充分，湍流结构更加细

致合理。

参考文献：

［１］　 ＰＯＰＥ Ｓ Ｂ． Ｔｅｎ Ｑｕｅｓｔｉｏｎｓ Ｃｏｎｃｅｒｎｉｎｇ ｔｈｅ Ｌａｒｇｅ Ｅｄｄｙ Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｏｆ Ｔｕｒｂｕｌｅｎｔ Ｆｌｏｗｓ［ Ｊ］． Ｎｅｗ Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｐｈｙｓｉｃｓ， ２００４， ６
（１）： ３５

［２］　 ＢＲＵＮＥＴ Ｖ． Ｒａｎｄｏｍ Ｆｌｏｗ Ｇｅｎｅｒａｔｉｏｎ Ｔｅｃｈｎｉｑｕｅ ｆｏｒ Ｃｉｖｉｌ Ａｉｒｃｒａｆｔ Ｊｅｔ Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓ ｗｉｔｈ ｔｈｅ ＺＤＥＳ Ａｐｐｒｏａｃｈ［Ｍ］． Ｓｐｒｉｎｇｅｒ， Ｂｅｒ⁃
ｌｉｎ Ｈｅｉｄｅｌｂｅｒｇ， ２０１２： １９３⁃２０４

［３］　 ＢＯＤＯＮＹ Ｄ Ｊ， ＬＥＬＥ Ｓ Ｋ． Ｒｅｖｉｅｗ ｏｆ ｔｈｅ Ｃｕｒｒｅｎｔ Ｓｔａｔｕｓ ｏｆ Ｊｅｔ Ｎｏｉｓｅ Ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｓ Ｕｓｉｎｇ Ｌａｒｇｅ⁃Ｅｄｄｙ Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓ［Ｒ］． ＡＩＡＡ⁃
２００６⁃０４６８

［４］　 ＳＨＵＲ Ｍ Ｌ， ＳＰＡＬＡＲＴ Ｐ Ｒ， ＳＴＲＥＬＥＴＳ Ｍ． Ｆｕｒｔｈｅｒ Ｓｔｅｐｓ ｉｎ ＬＥＳ⁃Ｂａｓｅｄ Ｎｏｉｓｅ Ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ ｆｏｒ Ｃｏｍｐｌｅｘ Ｊｅｔｓ ［ Ｒ］． ＡＩＡＡ⁃
２００６⁃０４８５

［５］　 ＣＡＩ Ｘ Ｄ， ＬＡＤＥＩＮＤＥ Ｆ． Ｈｙｂｒｉｄ ＬＥＳ ／ ＲＡＮＳ Ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ ｏｆ Ｈｉｇｈ Ｓｐｅｅｄ Ｊｅｔ Ｎｏｉｓｅ［Ｒ］． ＡＩＡＡ⁃２００７⁃３８７０
［６］　 ＢＲＵＮＥＴ Ｖ， ＭＯＬＴＯＮ Ｐ， ＢÉＺＡＲＤ Ｈ， ＤＥＣＫ Ｓ． Ａｄｖａｎｃｅｄ Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ ａｎｄ Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ Ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｓ ｏｆ ａｎ Ａｉｒｃｒａｆｔ Ｐｏｗｅｒ⁃

ｐｌａｎｔ Ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ［Ｒ］． ＡＩＡＡ⁃２０１０⁃４８１４
［７］　 ＧＲＩＮＳＴＥＩＮ Ｆ， ＦＵＲＥＢＹ Ｃ． Ｒｅｃｅｎｔ Ｐｒｏｇｒｅｓｓ ｏｎ ＭＩＬＥＳ ｆｏｒ Ｈｉｇｈ Ｒｅｙｎｏｌｄｓ⁃Ｎｕｍｂｅｒ Ｆｌｏｗｓ ［Ｊ］． ＡＳＭＥ Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｆｌｕｉｄｓ Ｅｎｇｉ⁃

ｎｅｅｒｉｎｇ， ２０１３， １２４（４）： ８４８⁃８６１
［８］　 ＴＵＣＫＥＲ Ｐ Ｇ． ＬＥＳ Ｍｏｄｅｌ′ｓ Ｒｏｌｅ ｉｎ Ｊｅｔ Ｎｏｉｓｅ［Ｊ］． Ｐｒｏｇ Ａｅｒｏ Ｓｃｉ， ２００８， ４４（６）： ４２７⁃４３６
［９］　 ＸＩＡ Ｈ， ＴＵＣＫＥＲ Ｐ Ｇ， ＥＡＳＴＷＯＯＤ Ｓ Ｊ． Ｌａｒｇｅ⁃Ｅｄｄｙ Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓ ｏｆ Ｃｈｅｖｒｏｎ Ｊｅｔ Ｆｌｏｗｓ ｗｉｔｈ Ｎｏｉｓｅ Ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｓ［Ｊ］． Ｉｎｔ Ｊ Ｈｅａｔ

Ｆｌｕｉｄ Ｆｌｏｗ， ２００９， ３０（６）： １０６７⁃１０７９
［１０］ ＪＩＡＮＧ Ｇ Ｓ， ＳＨＵ Ｃ Ｗ． Ｅｆｆｉｃｉｅｎｔ Ｉｍｐｌｅｍｅｎｔａｔｉｏｎ ｏｆ Ｗｅｉｇｈｔｅｄ ＥＮＯ Ｓｃｈｅｍｅｓ［Ｊ］． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ Ｐｈｙｓｉｃｓ， １９９６， １２６

（１）： ２０２⁃２２８
［１１］ ＳＨＵＲ Ｍ Ｌ， ＳＰＡＬＡＲＴ Ｐ Ｒ， ＳＴＲＥＬＥＴＳ Ｍ， ＴＲＡＶＩＮ Ａ． Ａ Ｈｙｂｒｉｄ ＲＡＮＳ⁃ＬＥＳ Ａｐｐｒｏａｃｈ ｗｉｔｈ Ｄｅｌａｙｅｄ⁃ＤＥＳ ａｎｄ Ａｌｌ⁃Ｍｏｄｅｌｌｅｄ

ＬＥＳ Ｃａｐａｂｉｌｉｔｉｅｓ［Ｊ］． Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｈｅａｔ ａｎｄ Ｆｌｕｉｄ Ｆｌｏｗ， ２００８， ２９（６）： １６３８⁃１６４９

·０７５·



第 ３ 期 龚志斌，等：动力喷流效应混合方法数值模拟研究

［１２］ 谭兆光，陈迎春，李杰，等． 机体 ／动力装置一体化分析中的动力影响效应数值模拟［ Ｊ］． 航空动力学报， ２００９， ２４（８）：
１７６６⁃１７７２
ＴＡＮ Ｚｈａｏｇｕａｎｇ， ＣＨＥＮ Ｙｉｎｇｃｈｕｎ， ＬＩ Ｊｉｅ， ｅｔ ａｌ． Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ Ｍｅｔｈｏｄ ｆｏｒ ｔｈｅ Ｐｏｗｅｒｅｄ Ｅｆｆｅｃｔｓ ｉｎ Ａｉｒｆｒａｍｅ ／ Ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ
Ｉｎｔｅｇｒａｔｉｏｎ Ａｎａｌｙｓｉｓ［Ｊ］． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ａｅｒｏｓｐａｃｅ Ｐｏｗｅｒ， ２００９， ２４（８）： １７６６⁃１７７２ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［１３］ ＬＩ Ｊ， ＧＯＮＧ Ｚ Ｂ， ＺＨＡＮＧ Ｈ， ｅｔ ａｌ． Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ Ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎ ｏｆ Ｐｏｗｅｒｅｄ Ｈｉｇｈ⁃Ｌｉｆｔ Ｍｏｄｅｌ ｗｉｔｈ Ｅｘｔｅｒｎａｌｌｙ Ｂｌｏｗｎ Ｆｌａｐ［Ｊ］． Ｊｏｕｒｎａｌ
ｏｆ Ａｉｒｃｒａｆｔ， ２０１７， ５４（４）： １５３９⁃１５５１

［１４］ ＰＡＮＤＡ Ｊ， ＳＥＡＳＨＯＬＴＺ Ｒ Ｇ． Ｖｅｌｏｃｉｔｙ ａｎｄ Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ Ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ ｉｎ Ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ Ｆｒｅｅ Ｊｅｔｓ Ｕｓｉｎｇ Ｓｐｅｃｔｒａｌｌｙ Ｒｅｓｏｌｖｅｄ Ｒａｙ⁃
ｌｅｉｇｈ Ｓｃａｔｔｅｒｉｎｇ［Ｒ］． ＮＡＳＡ⁃ＴＭ⁃２００４⁃２１２３９１

［１５］ ＤＩＥＴＩＫＥＲ Ｊ Ｆ， ＨＯＦＦＭＡＮＮ Ｋ． Ｄｅｔａｃｈｅｄ⁃Ｅｄｄｙ⁃Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｏｆ Ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ Ｊｅｔ Ｆｌｏｗｓ［Ｒ］． ＡＩＡＡ⁃２００６⁃７８１２
［１６］ ＢＲＩＤＧＥＳ Ｊ Ｅ， ＷＥＲＮＥＴ Ｍ Ｐ． Ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｓ ｏｆ ｔｈｅ Ａｅｒｏａｃｏｕｓｔｉｃ Ｓｏｕｎｄ Ｓｏｕｒｃｅ ｉｎ Ｈｏｔ Ｊｅｔｓ［Ｒ］． ＡＩＡＡ⁃２００３⁃３１３０

Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ Ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎ ｏｆ Ｐｏｗｅｒｅｄ Ｊｅｔ Ｅｆｆｅｃｔｓ ｂｙ ＲＡＮＳ ／ ＬＥＳ
Ｈｙｂｒｉｄ Ｍｅｔｈｏｄｓ

ＧＯＮＧ Ｚｈｉｂｉｎ１， ＬＩ Ｊｉｅ２， ＳＨＡＮ Ｊｉｘｉａｎｇ１， ＺＨＡＮＧ Ｈｅｎｇ２

１．Ｉｎｓｔｉｔｕｔｅ ｏｆ Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ Ｓｙｓｔｅｍ ｏｆ ＣＡＥＰ， Ｍｉａｎｙａｎｇ ６２１９００， Ｃｈｉｎａ；
２．Ｓｃｈｏｏｌ ｏｆ Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ， Ｎｏｒｔｈｗｅｓｔｅｒｎ Ｐｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ， Ｘｉ′ａｎ ７１００７２， Ｃｈｉｎａ

æ

è
ç

ö

ø
÷

Ａｂｓｔｒａｃｔ： Ｆｏｒ ｔｈｅ ｈｉｇｈ⁃ｐｒｅｃｉｓｉｏｎ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｏｆ ｅｎｇｉｎｅ ｊｅｔ ｅｆｆｅｃｔｓ， ａｎ ｉｍｐｒｏｖｅｄ ｄｅｌａｙｅｄ ｄｅｔａｃｈｅｄ ｅｄｄｙ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ
（ＩＤＤＥＳ） ｍｅｔｈｏｄ ｂａｓｅｄ ｏｎ ｔｈｅ ｔｗｏ⁃ｅｑｕａｔｉｏｎ ｓｈｅａｒ ｓｔｒｅｓｓ ｔｒａｎｓｐｏｒｔ （ＳＳＴ） ｍｏｄｅｌ ｉｓ ｄｅｖｅｌｏｐｅｄ， ａｎｄ ｔｈｅ ｆｉｆｔｈ⁃ｏｒｄｅｒ
ｆｉｎｉｔｅ⁃ｖｏｌｕｍｅ ｗｅｉｇｈｔｅｄ ｅｓｓｅｎｔｉａｌｌｙ ｎｏｎ⁃ｏｓｃｉｌｌａｔｏｒｙ （ＷＥＮＯ） ｓｃｈｅｍｅ ｉｓ ｅｍｐｌｏｙｅｄ ｔｏ ｅｎｈａｎｃｅ ａｃｃｕｒａｃｙ ｏｆ ｓｐａｔｉａｌ ｄｉｓ⁃
ｃｒｅｔｉｚａｔｉｏｎ， ａｎｄ ｔｈｅｎ ｎｕｍｅｒｉｃａｌ ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎ ｏｆ ｐｏｗｅｒｅｄ ｊｅｔ ｅｆｆｅｃｔｓ ｂｙ ＲＡＮＳ ／ ＬＥＳ ｈｙｂｒｉｄ ｍｅｔｈｏｄｓ ｉｓ ｃａｒｒｉｅｄ ｏｕｔ．
Ｔｈｅ ｅｆｆｅｃｔｓ ｏｆ ｔｈｅ ｇｒｉｄ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ ａｎｄ ｔｈｅ ａｃｃｕｒａｃｙ ｏｆ ｔｈｅ ｓｐａｔｉａｌ ｓｃｈｅｍｅｓ ａｒｅ ｄｉｓｃｕｓｓｅｄ ｄｕｒｉｎｇ ｔｈｅ ＲＡＮＳ ／ ＬＥＳ
ｖａｌｉｄａｔｉｏｎ ａｎａｌｙｓｉｓ ｏｎ ｔｈｅ ｆｕｌｌｙ ｅｘｐａｎｄｅｄ ｊｅｔ ｆｌｏｗ ａｎｄ Ａｃｏｕｓｔｉｃ Ｒｅｆｅｒｅｎｃｅ Ｎｏｚｚｌｅ （ＡＲＮ） ｊｅｔ ｆｌｏｗ． Ｔｈｅ ｒｅｓｕｌｔｓ ｓｈｏｗ
ｔｈａｔ， ｂｙ ｅｎｌａｒｇｉｎｇ ｔｈｅ ｇｒｉｄ ｄｅｎｓｉｔｙ ａｎｄ ｉｍｐｒｏｖｉｎｇ ｔｈｅ ａｃｃｕｒａｃｙ ｏｆ ｔｈｅ ｓｐａｔｉａｌ ｓｃｈｅｍｅｓ， ｔｈｅ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ ｉｎ
ｔｈｅ ｊｅｔ ｆｌｏｗ ｃａｎ ｂｅ ｂｅｔｔｅｒ ｐｒｅｄｉｃｔｅｄ， ｔｈｅ ｎｏｎ⁃ｐｈｙｓｉｃａｌ ｓｔｅａｄｙ ｆｌｏｗ ａｆｔｅｒ ｔｈｅ ｊｅｔ ｎｏｚｚｌｅ ｃａｎ ｂｅ ｓｈｏｒｔｅｎｅｄ， ｔｈｅ ｉｎｓｔａｎｔａ⁃
ｎｅｏｕｓ ｆｌｏｗ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ ａｒｅ ｃｌｅａｒｅｒ ａｎｄ ｔｈｅ ｔｕｒｂｕｌｅｎｔ ｉｎｔｅｎｓｉｔｉｅｓ ａｒｅ ｍｏｒｅ ａｃｃｕｒａｔｅ． Ｔｈｅｎ ＩＤＤＥＳ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｏｆ ｔｕｒｂｏｆａｎ
ｅｎｇｉｎｅ ｊｅｔ ｆｌｏｗ ｉｓ ｃａｒｒｉｅｄ ｏｕｔ． Ｔｈｅ ｍｉｘｉｎｇ ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ ｏｆ ｔｈｅ ｅｘｔｅｒｎａｌ ｆａｎ ｊｅｔ ｆｌｏｗ ａｎｄ ｉｎｔｅｒｎａｌ ｃｏｒｅ ｊｅｔ ｆｌｏｗ ａｓ ｗｅｌｌ
ａｓ ｔｈｅ ａｍｂｉｅｎｔ ｆｌｏｗ ａｒｅ ｏｂｔａｉｎｅｄ， ａｎｄ ｔｈｅ ｔｈｒｅｅ⁃ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ ｔｕｒｂｕｌｅｎｔ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ ａｒｅ ａｌｓｏ ｇｉｖｅｎ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ： ｅｎｇｉｎｅ ｊｅｔ ｅｆｆｅｃｔｓ； ＩＤＤＥＳ ｈｙｂｒｉｄ ｍｅｔｈｏｄ； ａｃｃｕｒａｃｙ ｏｆ ｓｐａｔｉａｌ ｄｉｓｃｒｅｔｉｚａｔｉｏｎ； ｇｒｉｄ ｄｅｎｓｉｔｙ； ｔｕｒｂｕｌｅｎｔ
ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ； ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ； ｎｏｚｚｌｅ； ｎｕｍｅｒｉｃａｌ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

©２０１９ Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｎｏｒｔｈｗｅｓｔｅｒｎ Ｐｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ．

Ｔｈｉｓ ｉｓ ａｎ Ｏｐｅｎ Ａｃｃｅｓｓ ａｒｔｉｃｌｅ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄ ｕｎｄｅｒ ｔｈｅ ｔｅｒｍｓ ｏｆ ｔｈｅ Ｃｒｅａｔｉｖｅ Ｃｏｍｍｏｎｓ Ａｔｔｒｉｂｕｔｉｏｎ Ｌｉｃｅｎｓｅ （ｈｔｔｐ： ／ ／ ｃｒｅａｔｉｖｅｃｏｍｍｏｎｓ．ｏｒｇ ／ ｌｉｃｅｎｓｅｓ ／ ｂｙ ／ ４．０）， ｗｈｉｃｈ
ｐｅｒｍｉｔｓ ｕｎｒｅｓｔｒｉｃｔｅｄ ｕｓｅ， ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ， ａｎｄ ｒｅｐｒｏｄｕｃｔｉｏｎ ｉｎ ａｎｙ ｍｅｄｉｕｍ， ｐｒｏｖｉｄｅｄ ｔｈｅ ｏｒｉｇｉｎａｌ ｗｏｒｋ ｉｓ ｐｒｏｐｅｒｌｙ ｃｉｔｅｄ．

·１７５·




