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二元喷管流体矢量控制方案数值研究
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摘� � � 要: 采用基于雷诺平均的三维 N�S 方程和 RNG k��湍流模型对两种流体注入方式下的某型二元收

敛�扩散喷管全流场进行了数值模拟.计算结果表明:在激波诱导和喉道倾斜矢量控制方案下, 扩散段射流位

置对喷管矢量效率的影响趋势是一致的,射流位置越靠近喷口,喷管获得的矢量角越大. 相同射流流量在同一

位置注入时,由于喉道倾斜方案下的喷管主流可以实现亚声速偏转,所以其总压损失较激波诱导方案要小.
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concepts for binary nozzle
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Abstract: The full�f low f ield of a certain 2DCDN ( 2�dimensional converg ence�diffusion
no zzle) w ith tw o fluidic thrust vecto ring concepts w as simulated numerically by using 3D

Reynolds average N�S equation and RNG k�� turbulence model. T he calculated results show

that , the ef fect of f lap injector posit ion on the nozzle vecto ring ef ficiency is consistent under

shock vector cont rol and f luidic thr oat skew ing package. T he bigger vector angle could be ob�
tained as the injecto r po sit io n appro aches the nozzle out let. When the same jet f lux is injected

from the same po sit ion, the total pressure loss o f thro at skew ing concept is less than that of

shock vector cont rol concept, since the main nozzle under thro at skew ing concept can achieve

subsonic turning.
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� � 推力矢量技术已经成为近年来国内外航空技

术的热点,为保证发动机在矢量控制和喉道调节

状态下都能正常工作, 传统的解决方案是采用机

械调节式矢量喷管, 但这种喷管结构大大增加了

推力系统的重量和造价. 为打破传统技术的约束,

近年来国外许多研究机构开展了利用流体控制实

现推力矢量的喷管技术研究 [ 1] . 这种矢量喷管不

同于机械调节式矢量喷管,它通过气流间的相互

作用实现矢量偏转和喉道调节, 喷管的几何形状

是固定的, 结构简单,重量和造价大大降低.射流

推力矢量喷管技术经过近 20年的发展,提出了多

种流体控制产生推力矢量的方法, 目前研究较多

的是激波诱导和喉道倾斜矢量控制方案 [ 2] .

本文通过求解三维 N�S 方程, 首先对激波诱

导矢量控制的二元长扩散段喷管
[ 3]
全流场进行了

数值模拟,并与试验结果进行了分析比较,保证了

数值模拟的可靠性. 在此基础上对小扩散角、短扩

散段的二元收敛�扩散喷管的激波诱导和喉道倾
斜控制方案进行了研究,比较分析了在两种矢量

控制方案下射流位置和落压比对推力矢量效率的

影响.
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图 1� 喷管结构及矢量工作方式示意图

Fig. 1� Structure and vector ing concepts of t he 2DCD nozzle

1 � 数值方法

1. 1 � 控制方程

本文的二元矢量喷管的内外流场由连续方

程、N�S方程、能量方程、气体状态方程和 Suther�
land公式描述.方程的封闭采用 RNG k��湍流模
型,用有限体积法在同位网格中对控制方程进行

离散化,用 SIM PLE方法求解离散方程.

1. 2 � 计算区域

研究的收敛�扩散喷管选自于 NASA 兰利研

究中心,喷管出口面积与喉道面积之比为 1� 35,
扩散角为 11 , 设计落压比为 5� 0.采用喉部倾斜
方案时在靠近喉部位置下壁面开缝注入一道射

流,以下简称喉部射流, x t 表示喉部距离喷管入

口水平坐标, x 1 表示喉部射流开缝起始位置, 缝

宽 2� 032 mm; 在扩散段上壁面开缝注入一道射

流,以下简称扩散段射流, x 2 表示扩散段射流开

缝起始位置,缝宽 2� 032 mm. 采用激波诱导方案

时在扩散段上壁面开缝注入一道射流, 缝宽

4� 064 mm,详细参数见图 1.

喷管计算区域左右对称,因此计算时只取对称

的一半.如图2所示,划分网格时喷管内部采用等比

法,加密了固体壁面附近的计算网格,内流场网格为

36万个,外流场网格为 64万个,所有的网格都是六

面体结构网格,对射流入口附近进行了局部加密.

图 2� 喷管全流场局部网格

F ig . 2 � Computational g rid o f the nozzle flow field

1. 3 � 边界条件

喷管主流与次流进口均为亚声速,设定为压

力入口, 给定进口总压、总温以及速度方向.出口

截面条件由流动状态决定,若为亚声速流,则给定

反压,其余变量通过外插给出;若为超声速流,则

外插给出所有流动参数. 壁面采用绝热、无滑移物

面条件. 对称面给定对称条件.外流的入口,采用

黎曼边界条件.

气流进、出口总温设为 300 K, 反压设为

101 325 Pa,射流总压与主流总压比值 S PR 设为

1� 0.

2 � 计算结果与分析

2. 1 � 流场计算验证

选择 NASA 同类型长扩散段二元收敛�扩散
喷管进行激波诱导方案的数值验证, 该喷管在扩

散段上、下壁面布置了 82 个静压测量孔. 对单股

射流注入 x 2 / x t = 1� 8 位置时的喷管流场计算后
可以获得上、下壁面的静压分布,与试验数据比较

后得到图 3.

图 3� 喷管对称面壁面静压分布

F ig . 3 � Pressure distribution on t he w all of nozzle

从图 3中看到, 射流注入超声速主流后,因为

主流当地压强低于射流出口压强, 超声速来流在

射流缝上游受到阻碍,形成斜激波,斜激波的影响

使得射流缝前的压力增加,使扰动通过边界层向
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上游传播,并使表面压力增加.计算得到的壁面压

力和试验数据符合得很好,上下壁面激波发生位

置也基本一致, 说明喷管流场模拟结果是可靠的.

2. 2 � 矢量控制方案比较

对喷管的两种矢量控制方案进行比较时, 选

用了一种具有短扩散段及小扩散比的喷管[ 4] . 根

据文献[ 5]中对前、后缝注气的研究结果 [ 5] ,针对

该型喷管在扩散段尾部选择了 3个射流位置进行

讨论,分别为 x 2 / x t= 1� 22, 1� 26 和 1� 30, 喉道倾
斜方案下的喉部射流位置选择在 x 1 / x t = 1� 00
处.每个位置都选择过度膨胀( N PR= 4� 0)和完
全膨胀(N PR= 5� 0)两个状态计算, 两种方案下

射流开缝面积一致, 注入气流流量均约为主流流

量的 7� 3%.

图 4显示的是 N PR= 4� 0 时的两种矢量控
制方案下的喷管中心剖面等马赫线分布情况. 从

图 4( a)中看到,由于喉部射流的注入主流在亚声

速区就发生了偏转, 声速线由喉部位置偏移至喉

部射流和扩散段射流之间,这正是喉道倾斜矢量

控制方案的特征. 从图 4( b)中看到,激波诱导方

案的流场中声速线与射流未注入时基本一致, 位

于几何喉道附近, 主流在喷管出口处发生超声速

偏转.

图 4 � 喷管对称面马赫数等值线图

F ig. 4� Mach number contour s of the symmetric plane

对两种方案下不同射流位置的流场计算结果

统计后得到图 5和图 6, 分别为射流位置和推力

矢量效率、总压恢复系数的变化关系. 其中,

K vc =
�ae

(W j / W s) ! 100
是一个相对指标 [ 2] , 代表

的是相对主流流量的每百分比射流流量能够产生

多大的矢量角,可用于不同方案下喷管矢量效率

的比较,其中 W j 是射流流量, W s 是主流流量, �ae

是喷管出口俯仰方向的矢量角.

图 5 � 推力矢量效率

Fig . 5 � Thrust vecto ring eff iciency

图 6 � 总压恢复系数

Fig . 6 � Coefficient of to tal pr essure r ecovery

从图中看出随着扩散段射流位置的后移, 两

种矢量控制方案下的喷管矢量效率都呈上升趋

势,喉道倾斜方案带来的矢量效率上升速度慢,受

落压比影响小,总压损失小;激波诱导方案带来的

矢量效率上升速度快,受落压比影响大,能够得到

更大的矢量角,但总压损失大.

分析可知,喉道倾斜矢量控制方案由声速线

偏转和激波诱导迫使主流偏转共同作用来实现推

力矢量的控制,当喉部射流位置越接近喉部,扩散
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段射流位置越接近出口时,声速线可以倾斜的角

度就越大,因此喷管可以获得的推力矢量越大;同

时,随着扩散段射流位置的后移,射流缝处的当地

静压降低,使得射流的实际工作落压比增大, 射流

的穿透能力增强,推力矢量作用增强.二者的综合

作用,使得喷管获得的推力矢量效率随着扩散段

射流位置的后移而增大. 另外,扩散段射流推力矢

量作用的增强, 使得壁面分离加大,总压损失有所

增大,但由于在喉道倾斜方案中主流实现了亚声

速偏转,带来的总压损失较小,所以落压比变化对

总压损失的影响较小, 使得喷管获得的推力矢量

效率比较稳定.

激波诱导方案通过在喷管内产生较强的斜激

波
[ 6]

, 主流流经斜激波迫使其超声速偏转而得到

推力矢量,斜激波的强度控制着总压损失的大小

和矢量偏转的效率. 当扩散段射流位置越接近出

口时,射流位置处的主流马赫数越大,可以产生的

斜激波越强,因此主流偏转角度越大,总压损失也

越大.另外,当落压比减小时, 主流膨胀能力下降,

射流缝处的当地静压减小,射流注入后为达到与

周围环境压强的平衡而迅速膨胀形成的压缩波区

域增大,使得主流受到影响的区域加大,分离激波

的强度增加,所以喷管获得的推力矢量效率增大.

同时,由于分离流动和激波强度的增大使得激波

诱导方案下喷管的总压损失较大, 并且明显高于

喉道倾斜方案.

3 � 结 � 论

通过计算, 对两种矢量控制方案下的小扩散

比、短扩散段二元喷管流场进行分析,可以得到如

下结论:

( 1) 对激波诱导矢量控制的长扩散段二元喷

管流场计算结果与试验数据进行了比较,二者的

吻合说明采用 RNG k��湍流模型能够很好的模

拟喷管内部流动情况.

( 2) 两种矢量控制方案下,扩散段射流位置

对喷管矢量效率的影响趋势是一致的, 即射流位

置越靠近喷口,得到的矢量角越大.

( 3) 在激波诱导方案下,喷管获得的推力矢

量效率受射流位置和落压比的影响较大,而喉道

倾斜方案比较适用于该型小扩散比、短扩散段结

构的喷管.在喉道倾斜方案下, 由于主流在亚音速

段实现了偏转,使得射流注入喷管后的掺混气流总

压损失较小,喷管获得的推力矢量效率比较稳定.
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