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轴对称矢量喷管内流特性的数值模拟研究
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(北京航空航天大学 热动力工程研究所,北京 100083)

摘要: 利用矢通量分裂有限体积格式和 B-L 湍流模型,采用 T TM 网格生成和局部网格加密技术, 求解三维

N-S 方程, 对轴对称矢量喷管的内流流场进行数值模拟, 并将计算结果与模型试验结果进行了分析比较。研究

结果表明, 在矢量状态下,计算结果和试验结果相比, 壁面静压分布的相对误差不大于 13% ,气动矢量角的相

对误差不大于 10% , 推力系数的相对误差不大于 2% ,所开发的计算方法和计算程序可用于轴对称矢量喷管

的工程设计。
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1　引　言

　　在轴对称矢量喷管( AVEN )的研究工作中,

为了深入了解在矢量偏转后的喷管内部流动情况

及性能特性的变化规律, 国内外除了广泛开展模

型试验外,还充分利用 CFD 技术,对 AVEN 的内

部流场进行数值分析, 但许多研究只给出了非矢

量状态下的计算精度分析
[ 1]
。本文即是在此基础

上,通过求解三维 N -S方程, 对 AVEN 内部流场

进行数值分析, 并与模型试验结果进行分析和比

较,给出了矢量状态下的数值计算精度,为数值计

算程序的工程应用提供了可靠的依据。

2　数值计算方法

　流场计算的基本方程为一般曲线坐标系下的强

守恒形式的 N- S 方程。数值计算格式除了采取

传统的有限体积格式外, 还采用了通用的矢通量

分裂格式。时间离散采用四阶 Runge-Kutta 方

法。为了提高显示格式的收敛速度,在求解过程中

除采用当地时间步长等方法进行加速收敛处理

外,还采用了余项隐式光滑技术,使显示格式的收

敛速度接近隐式格式。

湍流模型采用了零方程模型中广泛使用的

Baldmin-Lomax 代数模型。网格采用解析法和数

值法相结合的形式生成, 并采用了 T TM 网格生

成和局部网格加密技术。由于计算域包含了加力

筒体的后段,因此来流为亚音流,进口边界热力学

参数由滞止状态确定, 即给定进口总压 p t0, 总温

T t0 , 进口速度系数由下游流场外插给出, 然后计

算出进口处的静压 p s0和静温 T s0。出口截面条件

由出口流态决定: 若为亚音流, 则给定反压, 其余

变量通过外插给出;若为超音流,则外插给出所有

流动参数,即不考虑外流的影响。壁面边界为无滑

移边界条件,在对称子午面上, 没有通量传递, 法

向速度为零,其他参数采用一阶外推来近似处理。

3　计算有关参数

　　为了与模型试验结果进行比较, 从而分析数

图 1　轴对称矢量喷管内流场计算网格图( �= 20°)



值模拟程序的精度,计算时喷管的几何和气动参

数与模型喷管的参数[ 2]完全一致。喷管进口直径

为 100 mm , 喉道直径为 88. 3 mm, 出口直径为

112. 4 mm ,出口面积与喉道面积之比为 1. 61, 收

敛段长度为 31 mm, 扩张段长度为 74 mm , 喉道

圆弧半径为 3 mm ,几何矢量角 �分别为 5°, 10°,

15°, 20°,出口直排大气。气流进口总温为 310 K,

落压比 N PR 为8. 6。计算网格为 61×31×37, 共

约 7万个,计算网格见图 1。

4　计算结果与分析

4. 1　内流流场分析

　　图 2给出了不同 �下的内流场等 Ma线图。

图 2　轴对称矢量喷管内流场等 Ma 线图

从图 2( a)和图 2( b)可看出, 当 �< 10°时,虽然由

于矢量偏转, 在喷管出口处的气流速度分布已出

现明显不对称的情况, 但气流临界截面位置(Ma

= 1)基本上还处在喷管几何喉道附近,并没有太

明显的偏移,同时,收敛段气流基本呈轴对称流动

状态。这说明此时气流的偏转是在扩张段进行的,

收敛段的气流并没有发生大的偏转。

当 �≥15°后, 从图 2( c)和图 2( d)可看出, 气

流临界截面位置已明显偏离了几何喉道位置, 向

着矢量偏转的方向有了明显的倾斜, 在壁面单边

扩张角最小的位置(�= 0°) ,音速线(Ma= 1)已偏

离了收敛段而进入了扩张段,而在喷管几何喉道

附近, 气流 Ma数小于 1。这表明,随着几何矢量

角的增大,气流在收敛段已开始偏转,气流的临界

截面已不再与喷管的几何喉道重合, 从而将喷管

的几何喉道变成了处于气流临界截面上游的收敛

截面的一部分, 结果使得气流的实际流通截面变

小,流量系数下降。对于发动机而言,为了保持喷

管流量不变,一旦出现这种情况,就需要相应增大

喷管喉道面积, 这就对发动机的控制系统提出了

新的技术要求。

图 3　轴对称矢量喷管内流场等静压线图

图 3( a)和图 3( b)分别给出了 �= 15°和 �=
20°时的内流等静压线图,图中数值为当地静压与

外界大气压之比。从图中可看出, 虽然计算时的

N PR 值( 8. 6)已经大于模型喷管的完全膨胀落压

比( 7. 2) ,但由于矢量偏转引起壁面单边扩张角的

增大,在喷管出口附近壁面单边扩张角最大处( �
= 180°) , 气流静压已经小于外界大气压, 气流处

于过膨胀状态。而在壁面单边扩张角最小处(�=
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0°) , 气流静压大于外界大气压,气流处于不完全

膨胀状态。这一方面表明, 当矢量偏转后, 在喷管

出口既可能出现膨胀波,也可能存在激波, 甚至还

会产生回流区, 使得喷管出口处的流场变得极其

复杂, 并使流动损失增加;另一方面也表明, 当喷

管进行 360°矢量偏转时, 扩张调节片的受力将是

不稳定和交变的,从而大大影响了扩张调节片结

构强度和寿命。

4. 2　壁面静压分布误差分析

　　图 4分别给出了 �= 20°时,不同周向位置处

图 4　壁面静压分布试验值和计算值的比较

的壁面静压分布的试验值和计算值,图中 p 为当

地壁面静压, X / L 为轴向相对距离, X = 0处为几

何喉道位置。从图中可看出,计算结果和试验结果

吻合得相当好, 壁面静压的均方根相对误差 PR

由下式计算:

PR = �
i= n

i= 1

[ ( PEi - PCi) / PEi ] 2

n - 1

式中: PEi 为试验值, PCi 为计算值, n 为试验的

静压测点数。计算结果如下: �= 0°时, PR= 12% ,

�= 90°时, PR= 10% , �= 180°时, PR= 13% ,略大

于非矢量状态下的计算相对误差( 10% )
[ 1]
, 但仍

在工程设计可接受的范围内。

4. 3　气动性能误差分析

　　表 1和表 2分别给出了不同矢量角下, 气动

矢量角 �v 和喷管推力系数 Cf r 的计算值,并与试

验值 [ 3]进行了比较。其中 �v 由下式计算: �v =

tan
- 1 ( F y/ F x ) ,式中 Fy 为法向矢量推力, Fx 为轴

向推力。Cf r 由下式计算: Cf r= F r / F i, 式中 F r 为

喷管净推力, F r= F
2
x+ F

2
y ; F i 为喷管理想推力,

F i= G· 2kRT t0/ ( k- 1) ( 1- 1/ N PR ) ( k- 1) / k , 其

中 G 为喷管进口气流流量, k 为气体绝热指数, R

为气体常数。

从表 1中的数据可看出, 无论是计算值还是试验

值,其 �v 都不小于 �, 最大可相差 1°左右,这对于

矢量喷管的设计和控制都是十分有利的。但这仅

仅是在无外流且落压比大于完全膨胀落压比的情

况下的结果, 在有外部流动及喷管落压比小于完

全膨胀落压比的情况下, 这一结果的有效性还有

待于进一步检验。

表 1　�v 的计算值与试验值比较

�/ (°) 5 10 15 20

计算值/ (°)

试验值/ (°)

试验值- 计算值/ (°)

相对误差/ ( % )

5. 6

5. 5

- 0. 1

- 2

11. 1

10

- 1. 1

- 10

16

15. 5

- 0. 5

- 3. 2

20. 1

20. 2

0. 1

0. 5

表 2　Cf r 的计算值与试验值比较

�/ (°) 5 10 15 20

计算值/ (°)

试验值/ (°)

试验值- 计算值/ (°)

相对误差/ ( % )

0. 96

0. 965

0. 005

1

0. 96

0. 97

0. 01

1

0. 946

0. 963

0. 017

1. 8

0. 941

0. 961

0. 02

2

从表 2中的数据可看出,计算值和试验值都

表明, 随着 �的增大, Cf r 有逐渐下降的趋势, 其
原因主要有以下 2个: ( 1)随着 �的增大,在喷管
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近出口局部出现了过膨胀区域, 使壁面静压减小,

从而减小了作用在扩张段上的推力; ( 2)随着 �的
增大,喷管内部流动变得更加复杂,使得流动损失

增大,降低了喷管推力。

5　结　论

　　( 1) 本文所开发的计算方法和程序, 在轴对

称矢量喷管的内流计算中, 在矢量状态下, 计算结

果和试验结果相比,壁面静压分布的相对误差不

大于 13% , �v 的相对误差不大于 10%, Cf r 的相

对误差不大于 2% ,可以满足工程设计的精度要

求。

( 2) 计算结果表明, 当 �≥15°后,喷管气动喉
道位置已偏离了几何喉道位置;同时, 在 N PR 大

于喷管完全膨胀落压比时, 在喷管出口仍有可能

出现局部过膨胀区域, 使得喷管出口处的流场变

得极其复杂,并使流动损失增加。

( 3) 在无外部流动及喷管落压比大于完全膨

胀落压比的条件下,气动矢量角不小于几何矢量

角,推力系数随几何矢量角增大而略有下降。
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Numerical Simulation of Static Internal Performance

for an Axisymmetric Vectoring Exhaust Nozzle ( AVEN)
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Abstract: The numerical simulat ion o f stat ic inter nal performance for an ax isymmetric vectoring

exhaust no zzle ( AVEN) has been conducted w ith so lving 3-D N-S equat ions by means of finite volume

method with separat ion of vector f lux and B-L tur bulent model as w ell as techno logies of T TM grids

generat ion and compact local g rids. The results of computat ion have been compar ed w ith that of scale

model exper iments. T he invest igat ion results indicated that dur ing no zzle v ecto ring the relative

tolerance of w all stat ic pressure dist ribut ion is less than 13% , the relat ive to ler ance o f resultant v ector

ang le is less than 10% and the relat iv e tolerance of thrust coeff icient is less than 2% .

Key words : no zzle f low ; f low characteristics; numerical simulat ion
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