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尾缘修形的二元喷管内外流场数值研究

李荣松, 王　强, 额日其太
(北京航空航天大学 能源与动力工程学院,北京 100083)

摘要: 针对美国第四代战斗机 F222在二元收- 扩喷管设计应用上的特点,利用时间推进的有限体积法对二

元喷管尾缘修形前后非矢量状态下的内外流混合流场进行了数值模拟。结果表明:二元喷管出口尾缘修形使

得喷管出口下游流场中出现了很强的流向涡,能够促进内外流的强化混合,对缩短高温核心区、加快尾喷流沿

流向的温度衰减有明显效果,对抑制尾喷流的红外辐射有一定好处。
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Abstract: T he num erica l sim u la t ion of th ree dim en sional in ternal and ex ternal f low s fo r

non2vecto ring tw o2dim en sional nozzles w ith o r w ithou t t ra iling edge modif ica t ion w as

conducted by m ean s of t im e m arch ing fin ite vo lum e m ethod. T he difference betw een the

modif ied and unmodified nozzle w as found. Tw o coup le of coun ter2ro ta t ing streamw ise st rong

vo rt ices w h ich can enhance the jet f low m ix ing appeared around the modif ied nozzle t ra iling

edge. A nd these induced vo rt ices have greater effect on temperatu re dist ribu t ion of the

exhau st p lum e. T he resu lt of th is research show s that the design of t ra iling edge modif ica t ion

can eviden t ly reduce the length of h igh temperatu re dom ain of the exhau st p lum e and m ay be

benefit to the reduct ion of infrared radia t ion.
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　　随着推力矢量技术和红外隐身技术的发展,

二元矢量喷管越来越引起了各国军事航空领域的

关注,具有俯仰推力矢量能力的二元收- 扩喷管

已经为美国第四代战斗机F222系列所采用。在二

元收- 扩喷管的实际应用中,基于对飞机隐身性

能的考虑, F222战斗机喷口上下唇边进行了修形

处理,经过修形后的喷口上下唇边均平行于同侧

或异侧机翼的前缘。这样的设计,目的是在降低机

身回波的同时,将这些边缘在不同方位角上分散

产生的回波波峰与机翼前缘产生的回波波峰合



并,从而降低这些波峰被雷达发现的概率[1 ]。同时

也不难发现: 尾缘修形处理后形成的独特的喷口

外形具有类似于小突片强化混合结构[2～ 4 ]的特

点,应该能够强化热喷流与外流的掺混,带来抑制

尾喷流红外辐射的附加好处。本文通过求解三维

N 2S 方程,对二元收- 扩喷管尾缘修形前后的内

外混合流场进行了数值模拟研究。

1　数值计算方法

1. 1　计算格式和湍流模型

　　CFD 算法为时间推进的有限体积法,控制方

程选用一般曲线坐标系下的三维强守恒形式的

N 2S 方程。为提高收敛速度和求解精度,空间离

散格式采用二阶迎风格式。湍流模型选用标准的

k2Ε两方程模型。

图 1　对参考文献[5 ]中某喷管的壁面压力分布的

计算结果与实验结果对比

F ig. 1　Comparison of calcu la t ion and experim ental

data fo r surface2p ressure distribu tion

of nozzle to ref. [5 ]

为了验证所采用的计算方法,本文对文献[ 5 ]

中的一种轴对称收- 扩喷管 (Configu ra t ion 4)落

压比N PR = 510,马赫数M a∞= 0190的工况进行

了计算,并与实验结果进行了比较。图1为该喷管

内外壁面的压力分布曲线,可以看出计算结果与

实验数据吻合较好。计算所得推力系数相对于实

验结果误差不超过015%。

1. 2　计算对象及有关参数

　　本文计算采用的二元收- 扩喷管尾缘修形前

后3个方向的平面视图如图2所示。修形前喷管扩

张比为1141,扩张角为8125°,出口宽高比为2117,

不同位置宽度保持不变。修形方法是在二元收-

扩喷管的出口位置两侧进行简单的斜切,斜切平

面与喷管出口平面的夹角参照F22机翼前缘的后

掠角取为48°。为了达到性能指标的一致,保证了

两个喷管的出口在垂直于流动方向上具有相同的

投影面积。

图 2　喷管尾缘修形前后的平面视图

F ig. 2　V iew s of nozzles befo re and after tra iling

edge modificat ion

计算区域是包括喷管内外流的三维混合流

场,外流径向取4倍的喷管出口当量直径,喷流长

度取12倍的喷管出口当量直径。

本文中分别将流动方向、喷管宽度方向和高

度方向取为直角坐标系的X 轴, Y 轴和Z 轴。

图 3　尾缘修形前喷管X Z 对称面上的计算网格

F ig. 3　Computational grid of nozzle befo re tra iling

edge modificat ion in X Z p lain
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1. 3　计算网格和边界条件

　　两种喷管在Y Z 对称面上的内外流场计算网

格及三维物面网格如图3～图6所示。本文网格

图 4　尾缘修形前喷管内壁面的三维网格图

F ig. 4　32D grid of nozzle befo re tra iling

edge modificat ion

图 5　尾缘修形后喷管X Z 对称面上的计算网格

F ig. 5　Computational grid of nozzle after tra iling

edge modificat ion in X Z p lain

图 6　尾缘修形后喷管内壁面的三维网格图

F ig. 6　32D grid of nozzle after tra iling

edge modificat ion

划分采取了分区生成的方法。对于一般结构的二

元喷管,计算网格采用结构化的三维六面体网格;

而对于尾缘修形的二元喷管,因其出口形状存在

尖角,结构化网格生成困难,故在个别区域采用端

面为三角形的三棱柱形网格,其它区域采用结构

化网格。为了模拟壁面附近的边界层流动和捕获

激波,在喷管近壁区域、喉道及出口附近进行了网

格的局部加密。另外,本文在计算过程中采用了网

格自适应技术。

流场计算的边界条件为:

(1) 内流进口边界: 内流来流为亚声速,热力

学参数由滞止状态确定,给定为压力进口边界条

件。

(2) 外流进口和外流外边界均给定为压力远

场边界条件。

( 3) 混合流场出口边界条件将根据亚、超声

速出口流态分别考虑。对亚声速状态, 给定为压

力出口边界条件;对超声速状态,则外插给出所有

流动参数。

(4) 壁面边界给定为无滑移边界条件。

2　计算结果与分析

　　本文计算了飞行高度为10 km ,马赫数M a 为

018时常规二元收- 扩喷管与尾缘修形的二元收

- 扩喷管的内外混合流场。喷管落压比为4194,进

口总温为1 98217 K。

图 7　修形前喷管流场在X Z 对称平面

的温度等值线图

F ig. 7　T emperatu re con tours of nozzle befo re tra iling

edge modificat ion in X Z p lain

图 8　修形后喷管流场在X Z 对称平面

的温度等值线图

F ig. 8　T emperatu re con tours of nozzle after tra iling

edge modificat ion in X Z p lain

常规二元收- 扩喷管与尾缘修形的二元收-

扩喷管的内外流场X Z 对称面的等温度线图见图

7和图8。可以看出,后者的高温核心区相对要短,
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马赫盘的数目要少。这说明后者对于内外流混合

来说效果更好。

图 9　喷管流场在不同流向位置的Y Z 截面等温度图

F ig. 9　T emperatu re con tours at differen t dow nstream

locations in Y Z p lain

从2种喷管喷流区Y Z 切面的等温度线图 (图

9)可以更清晰地看出温度分布沿流向的变化存在

很大的差异: 相比之下尾缘修形的喷管等温度线

图在斜切位置附近有明显的内凹特征; 随着流动

距离的增加,尾缘修形的二元喷管沿Z 向的混合

层厚度增加更快,温度衰减也更快。这是由于尾缘

修形的二元喷管在出口下游的上、下方分别出现

了一对旋转方向相反的流向涡,正是由于这两对

流向涡的存在,加强了喷流与喷管外流体之间的

掺混。图10是2种喷管出口附近喷流流场Y Z 切面

的等涡量图。可以看出,除了跟常规收- 扩喷管一

样在出口4个直角位置分别出现了2个漩涡以外,

尾缘修形的二元喷管在斜切形成的尖形尾锥两侧

也出现了很强的漩涡。这两对流向涡的出现主要

是由于在修形后的尾缘附近产生了展向的压力梯

度。由于流向涡的卷吸作用[6 ] ,使得喷管外流中的

流体被卷向喷流中心,喷流中心的热

图 10　喷管流场在X öD = 016流向位置的Y Z

截面等涡量图

F ig. 10　V o rticity con tours of nozzle at X öD = 016

in Y Z p lain

图 11　喷管尾缘修形前后尾喷流中心线的温度分布

F ig. 11　Comparison of cen terline2temperatu re

distribu tion of nozzle befo re and after

tra iling edge modificat ion
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喷流被导向喷管外流中,从而起到了强化混合的

作用。

比较2种喷管喷流区沿流动方向的中心线的

温度变化规律 (图 11)可以看出: 715倍直径以后,

尾缘修形的二元喷管喷流中心线温度较常规二元

喷管温度大约低100℃。由于红外辐射强度跟温度

成3～ 5次方的比例关系,可见尾缘修形对于降低

尾喷流红外辐射的作用不可低估。

3　结　论

　　本文采用数值方法对二元收- 扩喷管尾缘修

形前后的三维内外混合流场进行了研究。结果表

明: 二元喷管尾缘修形使得在两个尖形尾锥下游

流场中分别出现了两对旋转方向相反的流向涡。

这两对流向涡能够有效地强化内外流的混合,缩

短掺混距离,使得核心区的温度分布有明显改变。

二元收- 扩喷管的尾缘修形处理对于加快尾喷流

温度沿流动方向的衰减具有明显的效果,将对抑

制尾喷流的红外辐射带来一定好处。
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