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矢量喷管壁温分布的数值计算研究
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摘要: 计算了矢量喷管的对流和辐射换热及壁温的二维分布,考虑了对各热部件采用相应的冷却方式, 比较

了不同的气膜冷却模型对喷管扩张调节片的冷却效果,计算喷管的辐射换热时分光谱进行,考虑喷管内燃气

参数的三维分布, 编制了对轴对称矢量喷管、圆转方二元矢量喷管、球面过渡段矢量喷管在加力与非加力状态

下均适用的计算程序, 并给出了几个算例的计算结果。结果表明: 偏转矢量喷管的壁温沿周向有明显变化,沿

偏转方向的壁温较低, 相反方向的壁温较高。
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Numerical Study of Temperature Distribution

on Vectored Nozzle Wall

ZHANG Xiao-ying, ZHU Gu-jun, WANG Xian-wei

( Beijing University of Aeronautics and Astronaut ics, Beijing 100083, China)

Abstract: With a view to study heat t ransfer process occurring in vectored nozzle installed

in aero-engine, convect ion and radiation heat t ransfer and 2-D distribut ion of w all temperature in

nozzle are computed in this paper. Related cooling method for heated parts are considered and

cooling ef fect ivenesses of different film types on expandable regulating part of nozzle are com-

pared. Computat ion of radiat ion heat t ransfer is carry out for a series of spect rums and 3-D dist ri-

but ion of gas temperature and pressure is considered. A general program suitable for ax isymmet-

ric-symmetrical vectored nozzle, circular-to-rectangular vectored nozzle and spherical-t raversing

vectored nozzle, both in after-burning condition and non-after-burning condit ion is developed and

computed results of several samples are presented. The results show that the temperature of de-

flected vectored nozzle varies apparently along the circumference, temperature along the def lect ing

direct ion is low er than that of the opposite direction.

Key words: aerospace propulsion system ; heat transfer theory ; vectored nozzle;

numerical computation; temperature distribution

1　引　言

　　矢量喷管从上世纪八十年代开始成为国际上

航空发动机推进系统研究的热点, 因为矢量喷管

可以通过喷管的偏转, 不仅能提供飞机向前飞行

的推力,还为飞机提供偏转力矩,矢量喷管的采用

可以补充或取代飞机的气动舵面, 大大提高飞机

的机动性能
[ 1～4]
。分析矢量喷管的换热情况及温



度分布是矢量喷管传热分析的主要内容,国内已

进行了很多矢量喷管的模型实验和矢量喷管内流

场的数值模拟, 而关于矢量喷管的换热及温度分

布方面的计算研究却很少。矢量喷管的换热及温

度分布的数值计算是一个复杂的综合性问题, 因

为矢量喷管的形状有多种, 目前国际上已经出现

了轴对称矢量喷管、圆转方二元矢量喷管、球面过

渡段矢量喷管;随着对飞机性能要求的不断提高,

喷管内燃气的温度也不断提高,必须考虑对喷管

采取有效的冷却方式; 随着燃气温度的升高,喷管

的辐射换热增强, 由于燃气辐射有强烈的光谱性,

因此精确计算喷管的辐射换热必须分光谱进行,

使得原来将燃气视为灰体介质近似处理的方法不

再适用。因此,要求一套适用于各种形状的矢量喷

管采用不同的气膜冷却模型时壁温计算程序有较

高的通用性和计算精度。

本文计算了矢量喷管的对流和辐射换热及壁

温的二维分布, 考虑了对各热部件采用相应的冷

却方式,比较了不同的气膜冷却模型对喷管扩张

段的冷却效果, 计算喷管的辐射换热时分光谱进

行,考虑喷管内燃气参数的三维分布,编制了对轴

对称矢量喷管、圆转方二元矢量喷管、球面过渡段

矢量喷管在加力与非加力状态下均适用的计算程

序,并给出了三个算例的计算结果。本文编制的程

序具有较高的通用性, 计算精度基本满足工程问

题的需要。

2　几何模型

　　对矢量喷管及其冷却结构可以简化为图1所

示的模型,喷管由平直段 a, 预收敛段 b, 收敛段 c

和扩张段d 构成。

图1　矢量喷管冷却结构的简化模型

F ig . 1　Sim plified model of v ector ed nozzle and

it's coo ling structur e

燃气在喷管内部流动, 温度为 T g , 压力为

Pg。喷管的外侧有一个套筒, 在喷管与套筒之间

流动的是二次流,温度为 T sec,压力为 Psec。套筒外

气体的温度为 T out,压力为 P out。在喷管的扩张段,

使用了各种结构的气膜冷却,包括缝槽气膜冷却、

离散小孔气膜冷却、缝槽/小孔复合气膜冷却、以

及缝槽/冲击复合气膜冷却, 气膜的温度为 T film,

压力为 P film。在喷管的加力筒体和预收敛段内侧

有一个加力隔热屏用来将喷管与高温燃气隔开,

在加力隔热屏与喷管壁面之间有一股冷却气流,

气流的温度为 T sep , 压力为 Psep , 加力隔热屏上有

离散的小孔, 从这些小孔喷出的气体对加力隔热

屏构成气膜冷却。喷管收敛段内侧紧贴喷管壁面

有一层隔热板, 加力隔热屏外的冷却气流经过隔

热板与喷管壁面间的通道流过。

3　数学模型[ 5, 6]

3. 1　计算喷管的换热

　　加力隔热屏和扩张段内侧的对流换热是气膜

冷却, 有效温比的经验公式见文献[ 7～11] , 套筒

外侧的对流换热用自然对流的经验公式计算, 其

他热部件表面的对流换热用强迫对流换热的经验

公式计算。

喷管各热部件的表面都与其他表面辐射换

热,有些热部件表面还与燃气辐射换热,为了准确

计算这些表面的辐射换热, 需要建立起封闭腔的

模型, 根据封闭腔的辐射理论计算表面的有效辐

射 qo,再根据有效辐射 qo 计算表面的辐射净热流

qr :

qr =
�

1 - � ( �T 4
w - qo) ( 1)

其中: qr 为辐射净热流, �为表面发射率, T w 为表

面温度, qo 为表面的有效辐射。对图1所示的喷管

结构, 可以建立三个封闭腔,其中加力隔热屏、收

敛段隔热板、扩张段、进出口截面和燃气构成一个

充满不均匀的吸收- 发射性介质的封闭腔Ⅰ; 加

力隔热屏、收敛段隔热板、喷管加力筒体、预收敛

段、收敛段、进口截面、喉道截面构成封闭腔Ⅱ; 喷

管、套筒和进出口截面构成封闭腔Ⅲ;封闭腔Ⅱ和

Ⅲ内没有辐射性介质。

对封闭腔Ⅰ的面元, 根据积分辐射传输方程

和封闭腔的辐射换热理论可得面元的光谱有效辐

射:

qvo, k = ��evb, k +  ��
N

1

j= 1
Fk- j [ qw , j!( ∀v ) +

�
n

i= 1
evb ( ∀*vb ) {![ ∀v - ( ∀*v + #∀*v ) ] -

![ ∀v - ∀*v ] } ] ( 2)

式中: qw, j表示面元 j 的光谱有效辐射, 表示面
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元发射率, evb, k表示面元 k 所在温度下的黑体光谱

辐射力, F 表示角系数, !表示透过率, ∀表示光学
厚度, N 1表示封闭腔Ⅰ内面元的数目。对封闭腔

Ⅰ内所有面元列出( 2)式,求解方程组即可得到封

闭腔Ⅰ内面元的光谱有效辐射,光谱有效辐射对

全波长积分就得到有效辐射。

由于封闭腔Ⅱ内没有辐射性气体介质, 不必

分光谱分析辐射换热, 因此封闭腔Ⅱ内面元的有

效辐射为:

qo, k = ���T 4
k +  ��

N
1

j = 1
Fk- j qo, j ( 3)

其中: qo, j表示面元 j 的有效辐射, N 2为封闭腔Ⅱ

内面元的数目,求解封闭腔Ⅱ内所有面元的( 3)式

组成的方程组可得面元的有效辐射。封闭腔Ⅲ内

面元的有效辐射的计算过程同封闭腔Ⅱ。

套筒外侧忽略外界对套筒的投入辐射, 则辐

射热流表示成:

qr = ���T 4
w ( 4)

3. 2　计算喷管的壁温

　　当喷管处于热平衡状态下,壁面的热平衡关

系式可以写成:

∑q = qc, in + qr , in + qc, out + qr, out = 0 ( 5)

其中: qc, in表示壁面内侧的对流热流, qr , in表示壁面

内侧的辐射热流, qc, out表示壁面外侧的对流热流,

qr, out表示壁面外侧的辐射热流。每个热流的表达

式中都包含一个或多个未知壁温, 辐射热流的表

达式中还包含壁温的指数关系或高次方关系, 因

此所有面元的热平衡方程构成的一个非线性方程

组,可以用迭代法求解得到壁温的分布,本文将采

用牛顿- 拉斐尔森迭代法。

首先假设加力隔热屏、隔热板、喷管和套筒壁

面温度的初始分布,根据假定的壁温计算壁面内、

外侧的对流热流和辐射热流,并计算通过每个面

元的净热流∑q。由于假定的壁温并非热平衡状

态下的壁温,因此壁面面元的净热流不等于 0, 必

须根据净热流的数值对壁温进行修正。根据牛顿

- 拉斐尔森迭代法的计算过程, 还需要计算净热

流随壁温变化曲线∑q = f ( T w ) 的斜率, 为此,

在初始的壁温分布基础上, 将每个面元的壁温均

增加一个微量 dT w ,计算由于壁温的变化引起的

壁面净热流的变化 d∑q, 由此可得到每个面元

上净热流随壁温变化曲线的斜率为 d∑q/ dT w ,

所以每个面元上壁温的修正值等于:

∃T w =
- ∑q

d∑q/ dT w

( 6)

　　而修正后每个面元的壁温则等于原来的壁温

加上壁温的修正值,这样就完成了第一次迭代。当

然,经过第一次修正的壁温通常仍不能使喷管达

到热平衡,所以还需要进行多次迭代,直到在每个

面元上壁温的修正值都小于一个微量 �= 1e- 7

时,便可认为所得壁温即为热平衡状态下的温度。

4　计算结果

　　图2表示轴对称矢量喷管, 图3表示圆转方二

元矢量喷管,图4表示球面过渡段矢量喷管。

图2　轴对称矢量喷管的结构示意图

Fig. 2　Sket ch and g rids o f axial-sysmmet rical

vectored nozzle

图3　圆转方二元矢量喷管的结构示意图

Fig . 3　Sketch and g rids o f cir cular-to-rectangular

vectored nozzle

图5表示轴对称矢量喷管在加力状态下,扩张

段采用缝槽气膜冷却时喷管的壁温沿轴向和周向

的变化,周向角是指面元所在方向与正 Z轴方向

的夹角,限于篇幅,本文未给出其他几种气膜冷却

方式下喷管的壁温及其他热部件的壁温。该图表
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明:由于加力隔热屏和收敛段隔热板的隔热作用,

喉道截面以前喷管的壁温比较低; 在喉道截面以

后,喷管直接受到燃气的加热, 壁温迅速升高; 在

出口位置,由于二次流的流速加快,对喷管的冷却

增强,因此壁温又有所降低;喉道以前喷管的壁温

沿周向的变化很小;扩张段头部和中部的壁温在

周向有较大变化, 其中上侧壁面的温度比较高, 下

侧壁面的温度比较低, 因为扩张段向下偏转,喷管

内上侧的燃气温度、压力均有所升高;在扩张段的

尾部,受环境温度与压力的影响,燃气参数沿周向

的变化减小, 故壁温沿周向的变化减小。

图4　球面过渡矢量喷管的结构示意图

Fig. 4　Sket ch and g rids o f spher ical-tr aversing

vectored nozzle

图5　轴对称矢量喷管壁面的温度分布

Fig . 5　Temperatur e on expanding section o f axial-

sysmmetrical v ector ed nozzle

图6比较了四种气膜冷却方式下扩张段在周

向角为0°方向的壁温, 可以看出,采用缝槽气膜冷

却方式对扩张段头部的冷却效果最佳,采用离散

小孔气膜冷却对扩张段的尾部冷却效果最佳, 采

用复合气膜冷却方式可以在扩张段形成比较均匀

的冷却效果。

图6　轴对称矢量喷管扩张段在周向角为

0°方向的壁温

F ig . 6　T emperature on circular angle %= 0°on

expanding section of ax ial-sy smmetr ical

vectored nozzle

图7表示圆转方二元矢量喷管在加力状态下,

扩张段采用缝槽气膜冷却时喷管的壁温沿轴向和

周向的变化。可以看出,该喷管的壁温不仅对称于

X-Z 平面, 还对称于 X-Y 平面;在扩张段的头部

和中部, 喷管侧表面的壁温略低于上、下表面, 但

壁温沿周向的变化很小; 扩张段尾部的壁温沿周

向的变化很小。因为经过圆转方过渡段以后,扩张

段的横截面成为扁平的矩形,通过喷管侧表面的

燃气温度、压力略低于喷管上、下表面。

图7　圆转方二元矢量喷管壁面的温度分布

Fig . 7　Temperatur e on expanding section o f cir cular-

to-rectangular v ecto red nozzle

图8表示球面过渡段矢量喷管在非加力状态

下,扩张段采用缝槽气膜冷却时喷管的壁温沿轴

向和周向的变化。同轴对称矢量喷管一样,该喷管

上侧壁面的温度比较高,下侧壁面的温度比较低,

由于该喷管的偏转段比较长,壁温沿周向的变化

比较大。
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图8　球面过渡段矢量喷管壁面的温度分布

F ig . 8　T em perature on expanding section of spherical-

trav ersing vectored no zzle

5　结　论

　　矢量喷管喉道截面以前的壁温比较低, 喉道

截面以后的壁温迅速升高, 扩张段中部的壁温最

高。

矢量喷管的壁温沿周向有变化, 其中, 直矢量

喷管的壁温沿周向的变化比较小, 偏转矢量喷管

的壁温沿周向的变化比较大。对扩张段向负 Z 轴

方向偏转的矢量喷管而言, 沿负 Z轴方向的壁温

较低, 沿正 Z 轴方向的壁温较高。对宽高比大于1

的直圆转方二元矢量喷管而言,沿宽度方向的壁

温较高,沿高度方向的壁温较低。

采用缝槽气膜冷却方式对扩张段头部的冷却

效果最佳,采用离散小孔气膜冷却对扩张段的尾

部冷却效果最佳,采用复合气膜冷却方式可以在

扩张段形成比较均匀的冷却效果。
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