
第 21卷 第 4期
2006年 8月

航空动力学报
Journal of Aerospace Power

Vol. 21 No. 4

Aug . 2006

文章编号: 1000�8055( 2006) 04�0681�5

激波诱导二元矢量喷管内流特性数值研究
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摘 � � � 要: 采用三种不同湍流模型分别对激波诱导二元矢量喷管内流场进行计算, 并将计算结果与模型试

验结果进行了分析比较,得出重整化群( RNG) k- �二方程模型为文中数值模拟中最有效的湍流模型。对该

型喷管的计算结果分析表明,喷管矢量角的计算值和实验值基本吻合;在 N PR= 4, �= 9. 6% 情况下,矢量角

最大可以达到 16. 61�; 注气位置、注气压力和喷管落压比对矢量角的影响比较大。
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Abstract: After comparing the results of three different turbulence models in computing static

internal flow field of shock vector cont rolled vectoring exhaust nozzles by means of second order up�
wind schemes, ( RNG) k� turbulence model shows to be the most valid turbulence model, and the

computat ion results have been compared with that of the scaled model experiments. The results indi�
cate that small nozzle pressure rat io and large inject mass flow rate w ill result in a larger vector angle.
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� � 激波诱导矢量喷管是一种先进的采用流体控

制推力矢量方向的新型矢量喷管方案, 即采用流

体注入方法改变喷管实际出口排气流方向,从而

实现矢量的控制。在喷管技术的研究中,数值模

拟经常被用于进行试验前的方案选型, 对复杂流

场流动机理的研究, 对新概念喷管的原理验证工

作,以及优化喷管设计参数等[ 1]。因而数值模拟

技术在喷管技术的研究中扮演着与试验同样重要

的角色。在新型矢量喷管方案的探索方面,国内

外除了广泛开展模型试验外, 还充分利用 CFD技

术,对各种矢量喷管的内部流场进行了数值模拟。

但一般来讲,这些模拟都只使用了某一种湍流模

型,缺乏对多种模型模拟结果的分析对比。

本文通过求解二维 N�S方程, 采用 S�A 一方
程模型、重整化群 ( RNG) k��二方程模型和标准
k��二方程模型分别对激波诱导矢量喷管内部流
场进行对比计算,并与模型试验结果 [ 2]进行比较

分析,找出了最适合此类研究的湍流模型,进而分

析注气量、落压比和注气位置对矢量角的影响,为

数值模拟方法的工程应用提供参考。
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1 � 数值计算方法

1. 1 � 计算格式

� � 本文所用 CFD计算方法为时间推进的有限

体积法,并应用一般曲线坐标系下的二维强守恒

形式的Navier�Stokes方程作为控制方程。此外,

考虑到提高收敛速度和求解精度的需要,空间离

散格式采用二阶迎风格式。

1. 2 � 湍流模型

对于湍流问题,分别采用三种不同的湍流模

型对其进行模拟。

模型一: S�A 模型, 它是 Spalart 鉴于 k��模
型的缺点而提出的随时空演化的单方程涡粘系数

模型,既保持了涡粘模型的简单形式,又能够包含

雷诺应力的松弛性质[ 3]。在原始形式中 S�A 模
型对于低雷诺数模型是十分有效的, 要求边界层

中粘性影响的区域被适当的解决。在模型中近壁

的变量梯度比在 k��模型和 k��模型中的要小的
多。这也许可以使模型对于数值的误差变得不敏

感。对于解决动力漩涡粘性, S�A 模型是相对简
单的方程。它包含了一组新的方程, 在这些方程

里不必要去计算和剪应力层厚度相关的长度尺

度。S�A 模型是设计用于航空领域的, 主要是墙

壁束缚流动,而且已经显示出很好的效果
[ 4]
。

模型二:标准 k��模型, 是最简单的两方程湍

流模型,它是在涡粘模型的基础上发展起来的,其

涡粘系数包含部分历史效应。具体来说,它把涡

粘系数和湍动能及湍动能耗散联系在一起, 而 k

和�则可分别用它们的输运方程解出。其适用范

围广,并具有合理的精度。

模型三: RNG k��模型,来源于严格的统计技

术。该模型基于多尺度随机过程的重整化思想,

在高雷诺数的极限情况, RNG k��模型和标准 k��
模型有相同的公式, 原则上不需要经验常数, 所需

模型常数可由重整化群理论算出。但数值实验发

现,重整化群的理论得到的系统 C�1= 1. 063会在

湍动能耗散方程中产生奇异性,具体来说,在均匀

剪切湍流中会导致湍动能增长率过大。

1. 3 � 网格生成与边界条件

本文所采用的计算网格为四边形结构网格,

为提高计算精度, 除了在壁面及喉道处进行网格

加密之外,在注气缝与主流流场的交接位置附近

也进行了网格加密处理。激波诱导矢量喷管计算

网格如图 1所示。另外, 在计算过程中,还采用了

自适应网格技术。

流场计算的边界条件为:

( 1)进口条件:主流和二次流均为亚音速,热力

学参数由滞止状态确定,给定为压力进口边界条件。

图 1� 激波诱导控制二元矢量喷管内流场

计算网格(后缝)

Fig . 1 � Computat ional g r id o f internal field

( 2)出口条件:给定压力出口边界条件。

( 3)壁面条件:壁面边界为无滑移边界条件。

1. 4 � 计算有关参数

为了与模型试验结果进行比较,从而确定最

佳数值计算方法, 计算时喷管的几何和气动参数

与模型喷管的参数完全一致。

几何参数:本章选取的流场模拟喷管基本形状

为二元收�扩喷管。喷管的宽度为 102. 80 mm, 喉道

高度为25. 19 mm,扩张比为 1. 944,扩张片的长度为

42. 316 mm,注气缝位于扩张片上, 分为前缝注气与

后缝注气两种,到喉道的距离分别为扩张片长度的

45%与67%,缝宽为 1. 346 mm,注气缝的长度为喷

管宽度的 91%,注气方向垂直于喷管壁面。

气动参数:喷管出口直排大气,环境参数为标

准大气参数(压力为 101325 Pa, 温度为 300 K) ;

主流进口总温 T 0为 300 K,落压比 N P R(进口总

压/出口静压)为 4~ 10; 注气流进口总温为 300

K,注气压强比 I PR (注气流总压/主流总压)为

0. 5~ 2. 5,在对喷管流场进行模拟时,每给定一个

注气压强比,都能计算出一个对应的注气流量,因

此注气流量与注气压力是一一对应的。为了在相

同的落压比及注气流量下与试验值进行比较, 计

算中所给定的注气边界条件能够保证流场最终的

注气流量与试验中的值是一致的, 按注气流量比

�给出,变化范围为 2. 5% ~ 10%。

2 � 计算结果与分析

2. 1 � 三种湍流模型的对比分析

图 2给出了落压比为 10和 4、注气量为 2. 5
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图 2 � 三种模型上扩张片壁面压力分布(后缝)

F ig. 2� T hree turbulence models on surface Pressure distr ibution along upper flap

和 9. 6四种状态下的激波诱导矢量喷管上壁面静

压分布的试验值和采用三种湍流模型的计算值的

对比曲线。

图中 p 为当地壁面静压, p 0 为进口总压, x / l

为轴向相对距离, z = 0处为喷管进口位置。从图

中可看出,三种模型都基本能模拟出壁面压力分

布,不同的是,标准 k��模型模拟出的结果相对另
外两个模型误差比较大。从图 2所示的比较结果

可看出, RNG k��模型和 S�A 模型计算所得结果
与试验结果基本最吻合, 通过表 1是三种湍流模

型计算值与试验结果数据相比, ( RNG) k��模型
比其它两个湍流模型误差较小, 与实验结果更为

接近。

以上分析表明, 采用 RNG k��湍流模型对激
波诱导矢量喷管内流场进行模拟能够反映出流场

的真实流动情况。以下对激波诱导矢量喷管内流

场特性的分析都是基于( RNG) k��湍流模型的计
算结果而展开的。

2. 2 � 不同注气量对喷管性能的影响

注气压强是由注气边界条件给定的, 而注气

流量是根据注气缝处的流场参数计算出来的, 两

者是一一对应的。

表 1� 不同模型的矢量角计算值及实验结果(后缝)

Table1 Comparison of three turbulence models for Cd

落压比 �/ %
 / (�)

计算 实验
误差(�)

S�A

模型

( RNG)

k��模型

标准

k��模型

4 9. 6 18. 14 16. 34 1. 8

10 9. 6 9. 27 8. 83 0. 44

4 2. 5 7. 05 5. 66 1. 39

10 2. 4 2. 16 1. 73 0. 43

4 9. 6 16. 61 16. 34 0. 27

10 9. 6 9. 64 8. 83 0. 81

4 2. 5 7. 15 5. 66 1. 49

10 2. 4 2. 14 1. 73 0. 41

4 9. 6 17. 74 16. 34 1. 40

10 9. 6 9. 35 8. 83 0. 52

4 2. 5 7. 01 5. 66 1. 35

10 2. 4 2. 15 1. 73 0. 42

图 3给出了不同注气量下喷管上壁面压力分

布。表 2给出了关于矢量角的计算值和实验值及

误差。计算结果与试验结果都表明,当 N P R= 10

时,可以看出随着注气量逐渐的增大矢量角也逐

渐的增大,最大可达 9. 64�。当 N P R= 4时, 情况

类似,最大的角度可达 16. 61�。随着注气量的增

大,上壁面扩张片气流分离的位置向射流缝上游

移动。而在射流缝的后面, 上壁面压力变化不是
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图 3� 不同注气量下的上扩张片壁面压力分布(后缝)

Fig . 3 � Effect of IPR on sur face pr essure distribution along upper flap.

图 4� 不同落压比下的上扩张片壁面压力分布(后缝)

F ig. 4� Effect of NPR on sur face pr essure distribution a long upper flap

表 2� 不同注气量的矢量角计算值及

实验结果(后缝)

Table 2 � Eff ect of IPR on comparison for Cd

落压比 �/ %
 / (�)

计算值 实验值
误差(�)

4

10

2. 5 7. 15 5. 66 1. 49

5. 0 9. 73 10. 10 - 0. 37

7. 5 12. 90 13. 26 - 0. 36

10. 0 16. 61 16. 34 0. 27

2. 5 2. 14 1. 73 0. 41

5. 0 4. 10 3. 81 0. 29

7. 5 7. 20 6. 23 0. 97

10. 0 9. 64 8. 83 0. 81

很明显。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( M a= 1)基本上还处在喷管几何喉道

附近,并没有太明显的偏移。

2. 3 � 不同落压比对喷管性能的影响

图 4( a)和图 4( b)分别给出了 I P R = 9. 6和

I PR= 2. 4时不同落压比的喷管上壁面压力分布

图。

从图中可以看出,注气缝前面的压力分布基

本一致,注气缝后的压力分布随着落压比不同有

所不一样,当 NPR= 4. 0 时, 气流是过度膨胀的,

有比较显著的变化; 通过表 3中的数据可以看出,

随着落压比的增大, 矢量角逐渐的减少,和预期的

完全一致。

表 3� 不同落压比的矢量角计算值及

实验结果(后缝)

Table 3� Effect of NPR on comparison f or Cd

�/ % 落压比
 / (�)

计算值 实验值
误差(�)

2. 5

9. 6

4 7. 15 5. 66 1. 49

6 3. 70 2. 25 1. 45

8 2. 21 2. 05 0. 16

10 2. 14 1. 73 0. 41

4 16. 61 16. 34 0. 27

6 12. 92 12. 40 0. 52

8 10. 50 10. 09 0. 41

10 9. 64 8. 83 0. 81
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图 5� 不同注气量下的上扩张片壁面压力分布(前缝)

F ig. 5� Effect of NPR on sur face pr essure distribution a long upper flap

2. 4 � 注气位置对喷管性能的影响

图 5( a)和图 5( b)分别给出了 NPR = 4 和

NPR= 10两种不同状态下前缝注气的上壁面压

力分布图,表 4是与试验相比的数据。

通过与图 4和表 1相比, 随着注气量的增加,

压力向上游推进,前缝和后缝有着类似的规律,并

且前缝推进的幅度小于后缝的; 通过对矢量角的

比较发现,在相同落压比和注气量的情况下, 后缝

明显要比前缝大。此结论与文献[ 5]中的结论是

一致的。

表 4� 不同注气量的矢量角计算值及

实验结果(前缝)

Table 4� Effect of NPR on comparison f or Cd

落压比 �/ %
 / (�)

计算值 实验值
误差/ (�)

4

10

2. 5 7. 76 2. 84 4. 92

5. 0 13. 92 11. 03 2. 89

7. 5 14. 82 13. 58 1. 24

10. 0 13. 83 13. 04 0. 79

2. 5 1. 96 1. 83 0. 13

5. 0 3. 93 3. 95 - 0. 02

7. 5 5. 63 5. 34 0. 29

10. 0 7. 12 5. 34 1. 78

3 � 结论

( 1)通过采用三种不同湍流模型对激波诱导

二元矢量喷管内流场进行计算, 并与模型试验结

果进行比较分析之后, 将 ( RN G) k��二方程模型
确定本文最终要采用的湍流模型。

( 2)本文在矢量喷管的内流计算中,喷管矢量

角的计算值和实验值基本吻合;在 N P R= 4, �=

9. 6% 时,矢量角最大可达 16. 61�。

( 3)通过不同注气压力、喷管落压比和注气位

置对喷管矢量角的影响分析, 结果表明矢量角随

着注气压力的升高而升高,随着喷管落压比增大

而降低,在相同注气压力和落压比情况下,后缝注

气产生的矢量角大。
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