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基于次流喷射控制推力矢量喷管
的实验及数值研究
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摘要: 应用实验和数值模拟的方法, 对一种新型的推力矢量喷管—基于次流喷射控制的二维推力矢量喷管的

推力矢量性能和流场进行了研究。实验是在西北工业大学小型超高速吹气式风洞中进行,测量了在不同的二

次喷流情况下, 推力矢量和流场的变化规律; 采用时间推进求解 N-S 方程的方法数值模拟了二维推力矢量喷

管内流场和性能。研究结果表明, 应用次流喷射控制主流流动可以实现较大的推力矢量转折, 但是, 二次喷流

必须具有足够的压力值; 如何从推力矢量工作方式恢复到轴向流动工作方式则是需要进一步研究的问题。
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1　引　言

　　为了改进战斗机的机动性、提高战斗机的升

力及战斗机的生存能力, 新一代战斗机的发动机

要求排气喷管具有推力矢量的功能, 推力矢量喷

管的优劣已经成为衡量发动机技术水平的重要标

志。西方国家第三代先进战斗机已广泛使用了推

力矢量技术, 正在研制和发展的第四代先进战斗

机发动机均把推力矢量作为基本技术要求。

但是,传统的推力矢量喷管采用机械式控制,

往往需要可活动的襟翼叶片或者复杂的作动系统

实现矢量控制。这种结构通常要使发动机增重

20%～30%左右, 而且使得高温环境下的运动件

增多,冷却要求提高,可靠性下降,成本增大[ 1～4]。

为了突破传统技术的约束, 近年来国外许多研究

机构展开了应用气流控制推力矢量喷管的研究,

这种喷管同机械式推力矢量喷管比较,喷管的几

何不需要变化、运动件减少、结构简单、重量轻, 因

此得到了广泛的重视。其中,基于次流喷射控制的

推力矢量喷管是一种应用前景非常好的矢量喷管

形式[ 5, 6]。

本文的目的是应用实验研究与数值模拟相结

合的方法探讨用次流喷射控制喷管推力矢量的途

径。利用西北工业大学小型超高速吹气式风洞的

实验条件,根据数值模拟研究的结果,选择喷管的

几何形状为二元非轴对称型,建立了推力矢量喷

管的气动模型,采用气动控制方法,在喷管喉部下

游注入次流,强迫一侧的主气流改变方向,实现推

力矢量控制。通过在风洞中的吹风实验,测量了在

不同的二次喷流情况下, 推力矢量的变化规律以

及喷管壁面的气流压力分布规律, 并且与数值模

拟相结合,研究了次流参数变化对推力矢量控制

的影响,探讨了次流喷射控制的推力矢量喷管的

可行性,并对推力矢量喷管内部的流场结构进行

了分析。

2　实验装置与测量仪器

2. 1　矢量喷管的型面

　　基于次流喷射控制二维推力矢量喷管的工作

原理如图1所示,这种喷管的轴对称工作模式类似

于一个过膨胀收- 扩喷管, 但是,由于在这种喷管

内部存在一个流动的增压区,因此会产生图示的

回流区。当由一端的二次喷口注入二次喷流,喷管



内的主流就会被推向一侧壁面,引起喷管出口气

流倾斜喷出, 从而产生推力偏转。

图1　基于次流控制推力矢量喷管工作方式

F ig. 1　Operating modes of the thrust vector nozzle

on the seeondary flow injection

图2　推力矢量喷管的型面

F ig. 2　Nozzle g eometry

根据西北工业大学小型超音速吹气式风洞的

气源条件(气源最大压力可达5 kg / cm
2 ,最大流量

为2 kg/ s) ,并根据数值模拟研究的结论, 设计加

工了基于次流喷射控制的二维推力矢量喷管的型

面。如图2所示,喷管型面的基本参数是:收缩段的

收缩角度为30°, 扩张段的扩张角度20°, 出口内壁

切线方向与轴方向的夹角是45°,喷管喉部高度为

10 mm ,喷管膨胀比是3. 2, 二次流喷口面积与喉

部面积比值是0. 15,二次流喷口位置与喉部高度

的比值是2. 25。

2. 2　实验装置和测量仪器

　　应用吹气式超音速风洞对二维推力矢量喷管

进行实验分析的实验装置如图3所示。经过喷管的

主流气流由风洞的高压气源提供, 主流气流经过

一个大的稳压舱后进入喷管。二次流动来源于同

一个气源,在进入喷管之前经过节流装置减压节

流。

在实验过程中,对喷管的壁面压力分布、喷管

出口气流方向、主流和次流的总压大小、主流的流

量等进行了测量。其中壁面静压测量是应用壁面

静压孔进行测量, 主流和次流的总压测量采用 L

型总压探针, 压力大小应用高精度的压力仪表取

得。

推力矢量喷管最主要的性能参数是矢量推力

的变化,因此测量出在不同工作条件下的喷管推

力及方向是研究推力矢量喷管的主要内容, 受到

实验条件的限制,并考虑到推力矢量的方向是更

为关心的参数,在本论文的实验工作中,通过测量

喷管出口气流的流动方向来描述推力矢量的方

向。因此喷管出口气流流动方向的准确测量是本

项实验的关键,由于喷管出口气流为超音速气流,

为此,选用了适应于超音速流动测量的尖劈型三

图3　实验装置与方向探针

F ig . 3　T est set -up and flow direction probe
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孔针作为气流方向的测量探针, 探针结构在图3中

表示, 这个尖劈型三孔针通过一个可旋转的安装

支架固定在喷管出口, 采用对向式的测量方法, 通

过调整探针的方向, 使得探针的两个侧孔(测孔1

和3)的压力达到平衡, 这时探针的轴对称方向就

是气流方向, 探针的中心测孔(测孔2)的压力就是

气流经过喷管流动损失后的出口总压。

为了研究在不同的喷管主流压力、二次喷流

压力以及它们不同组合情况下的矢量喷管工作情

况,实验过程要求风洞的气源参数能够调整变化。

在实验过程中,主流压力和流量、次流压力和流量

均是通过管路中的调节阀门实现调节。

3　实验结果分析

　　本论文主要是要探讨应用次流喷射控制主流

推力矢量方向的可行性及其特征,在实验过程中,

在保证主流流动参数(即确定的主流总压和确定

的主流温度)不变的条件下,通过改变次流的压力

大小,观察其对主流流动的影响规律。

3. 1　壁面静压力的变化特点

　　图4表示喷管壁面压力随着距离喷管喉部位

图4　喷管壁面压力随距离喷管喉部位置的变化

Fig . 4　Wall st atic pressure distribution

置改变的变化情况, 图中横坐标 L 表示静压测点

到喷管喉部的距离,纵坐标表示壁面静压 p w 与主

流压力 p m 之比值。由图4可以看出, 随着气流离开

喉部继续膨胀, 气流的静压力迅速减小, 但是, 当

气流在下游发生了与喷管壁面的分离以后, 就会

导致壁面静压力的增加。

3. 2　喷管的推力矢量性能

　　喷管产生推力矢量的能力是本实验研究的重

点,如前所述,喷管推力矢量的能力应用喷管出口

气流方向的偏斜角度进行描述,本论文对在两种

主流参数条件下不同的次流变化范围内的喷管推

力矢量的能力进行了实验, 图5表示的是推力矢量

角度(用喷管出口气流方向角度表示)随着次流压

力的变化规律。图中纵坐标表示的是由尖劈型三

孔针测量得到的喷管出口气流方向角度,横坐标

表示的是二次流总压力 p s 与主流总压力 p m 的比

值, 两条曲线分别表示在主流总压力为0. 443

MPa和0. 480 M Pa条件下的实验结果。

图5表明,只有在二次流的压力值达到一定的

数值以后(由图可看出二次流总压力与主流总压

力比达到约0. 32) ,二次流动才能推动主流向喷管

的一边流动,使得主流流动产生矢量推力。产生推

力矢量所需要的二次气流与主流气流压力比值以

及能够产生的推力矢量角度与喷管的型面设计相

关,例如,文献[ 6]中试验编号为2, 4, 5, 6的喷管所

需的这个压力比值分别为0. 19, 0. 47, 0. 32, 0. 30,

而产生的最大推力矢量角度在23～27°。

图5　推力矢量角度随着次流压力的变化规律

Fig. 5　Effect of secondary-to-pr imary pr essure r atio

on thrust angle

推力矢量角度在产生推力矢量所需要的二次

气流最小气流压力比值处达到最大值,然后随着

二次气流压力的增加有较小的减小。这种推力矢

量角度的减小说明,当二次流的压力大于产生推

力矢量所需的压力值以后, 二次流除了推动主流

向喷管的一侧壁面流动以外,过多的二次流实际

上会对主流产生扰动。这个实验结果与文献[ 6]的

实验结果相吻合。

3. 3　次流喷射控制推力矢量喷管

　　的一个重要问题

　　实验发现这种喷管有一个重要的问题值得进

一步的研究, 这就是喷管由推力矢量恢复到轴向
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推力的问题。在进行上述实验过程中,产生推力矢

量总是通过逐渐增加二次流压力来实现。但是, 一

旦喷管在一定的二次流作用下实现了推力矢量,

如果通过逐渐减小二次流压力恢复到无二次流喷

射的情况时, 我们发现这种流动具有不可恢复性,

即这时即使关闭二次流, 原来产生的推力矢量继

续保持,实验结果如图6所示,图中空心符号表示

把二次流总压力从大到小减小过程时测得的推力

矢量方向角度变化。这是一个令人吃惊的结果, 在

其它文献中未得到报道。

图6　推力矢量的恢复性问题

F ig. 6　Recover y per formance of thrust v ector

需要指出的是, 上述逐渐减小二次流压力时

推力矢量的不可恢复性问题,对于我们设计的喷

管具有普遍性, 为了防止人为实验操作上造成失

误,我们特意反复进行了多次重复测量,均发现了

这个问题。

从流动过程分析, 产生这种现象的原因是由

于二次流喷射造成的主气流在一侧壁面的流动分

离将一直保持,即使二次流关闭,这种分离涡仍然

存在。这就带来一个如何进行喷管推力矢量控制

的问题。在要使喷管恢复到轴对称推力状态时, 仅

靠关闭二次流是不行的, 一个方案是在相对的壁

面二次流喷孔处喷入二次流(即在喷管两个壁面

都喷入二次流) ,那么这样是否会产生推力矢量的

振荡?另一个方案是对喷管出口段重新设计,使得

气流的分离区不要过于剧烈,在二次流关闭后使

得主流能够自己恢复到原来的流动状态,但是这

样的方案是否会造成不能够产生足够的推力矢量

角度?所有这些都是需要进一步深入研究的问题。

4　矢量喷管流场数值模拟研究

　　在对次流喷射控制二维推力矢量喷管进行实

验分析研究的同时, 应用本课题组发展成熟的

CFD计算程序对矢量喷管的流场和性能进行了

数值分析研究。

4. 1　数值模拟的方法

　　目前工程上对湍流流场进行数值模拟的主要

方法是求解 Reynold 平均 N-S方程,气体分子粘

性系数和导热系数可以根据 Sutherland 公式确

定,湍流粘性系数和湍流导热系数由湍流模型的

方程计算, 本文采用了 Baldw in-Lomax 混合长度

代数模型(简称 B-L 模型)。

对 N-S 方程数值求解, 本文采用 Jameson 等

人发展的时间推进有限体积方法, 对方程中时间

导项数的离散采用变步长 Runge-Kutta 显式格

式,应用时间推进求解稳态流场,为了加快收敛速

度,使用了局部时间步长和残差光顺技术。对方程

中空间导项数的离散采用中心差分有限体方法。

由于中心差分格式无偶次阶耗散项, 会引起数值

振荡, 为此在数值计算中引入了二阶和四阶人工

耗散项。详细的流场计算方法可以参见文献[ 10]。

图7　轴对称喷流工作模式下喷管内部流动矢量

Fig. 7　Velocity vecto r distr ibution in the nozzle at ax ial oper at ing modes
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图8　矢量喷流工作模式下喷管内部流动矢量

F ig. 8　Velocity vector dist ribution in the nozzle at vect ored operating modes

4. 2　次流喷射控制的二维推力矢量喷管

　　　　内流场计算结果

　　对上述实验的二维推力矢量喷管内流场进行

了计算分析。计算网格应用代数法生成,网格数取

181×91。分别计算了无二次喷流和具有二次喷流

且次流压力与主流压力比是0. 5两种情况下的喷

管内流场,计算结果分别如图7、图8所示。轴对称

喷流工作模式下在增压区处对称产生的回流区清

楚的反映在图7中, 图8表明在二次喷流的作用下

产生了非常大的出口气流偏转。

图9　二次喷流压力变化对推力矢量方向的影响

Fig . 9　Effect of secondary-to-pr imary pr ssure r atio

on thrust v ector ang le

二次喷流压力变化对产生推力矢量方向的影

响的计算结果表示在图9中。在不改变主流压力的

条件下,计算不同二次流压力引起的喷管流场变

化,应用喷管出口流动方向的质量平均值作为推

力矢量角度(并应用这个角度与实验中用尖劈型

三孔针测得的气流方向进行比较) ,图9表明本文

的计算结果与实验结果有满意的一致性。

5　结　论

　　( 1) 实验和数值模拟研究表明,采用气动控

制方案,在喷管喉部下游喷入二次流,强迫喷管的

主气流从喷管一侧壁面流出,可以实现推力矢量。

本论文研究的实验模型最大可以实现46°的推力

矢量偏转。这种喷管同机械式推力矢量喷管比较

具有结构简单,无活动件等优点。

( 2) 次流喷射控制的二维推力矢量喷管为了

实现推力矢量工作模式, 二次喷流必须具有足够

的压力值。本论文研究的喷管二次流总压力与主

流总压力比值为0. 32时开始实现推力矢量工作模

式。与文献[ 6]的结果比较可知,对于不同结构型

面的喷管,开始能够实现推力矢量的喷管二次流

总压力与主流总压力比值是不相同的。

( 3) 由于在实现推力矢量工作模式时, 喷管

内的主流发生了较大的气流分离, 因此必然产生

较大的流动损失, 使得喷管的推力系数减小。由于

实验条件的限制,本论文未进行推力系数的测量

分析。

( 4) 如何从推力矢量工作模式恢复到轴对称

工作模式是本论文所发现的一个重要问题, 在其

它文献中未见有报道, 对这种现象需要进一步深

入的研究。
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A Study on the Two-Dimensional Thrust Vectoring Nozzle

with Secondary Flow Injection

QIAO Wei-yang, CAI Yuan-hu

( 7th Dept . , Northw est Polytechnic University, Xi'an 710072, China)

Abstract: The new type of two-dimensional thrust vectoring nozzle w ith the secondary f low injection

w as studied by using experim ental method and CFD method. The experiments w ere f inished in a supersonic

w ind tunnel in NPU. T he w all pressure and the thrust vector ang le w ere measured for the dif ferent

secondary flow pressure under the constant main f low pressure. T he f low field and performance of the

nozzle w ere also analyzed by the computation of Reynolds averaging N-S equat ions w ith the t im e marching

finite volume method. The com puted results w ere compared to experimental data in a good agreement. Both

the experimental and com putat ional results show ed that the pressure of secondary inject ion flow should be

large enough to create a vectoring thrust . In our case the threshold rat io of the total pressure of the second

flow to that of main f low w as 0. 32 and the max im um def lect ion of the thrust vector w as 46°.
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