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二元双喉道射流推力矢量喷管的数值模拟研究
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(南京航空航天大学 内流研究中心, 南京 210016)

摘 � � � 要: 对二元双喉道射流推力矢量喷管的设计规律进行了数值模拟研究. 结果表明,空腔长度、空腔扩

张角、空腔收敛角、上游喉道高度等设计参数对喷管的推力系数、矢量效率以及内部流态均有着显著影响. 研

究中获得的较优的参数组合方案为:空腔长度2. 61, 空腔扩张角 10�,空腔收敛角 30�, 上游喉道高度 1. 0, 次流

注入角 150�(长度尺度以下游喉道高度无量纲化) .当主流压比为 4、次/主流压比为 1. 08、次流量为主流的 2.

5%时, 该方案获得了 14. 34�的矢量角, 且推力系数为 0. 967.
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A computational study of 2�D dual�throat
f luidic thrust�vectoring nozzles
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Abstract: Numerical studies on 2�D dual�throat fluidic thr ust�vector ing nozzles w ere

performed to obtain the key design rules. Results show that leng th o f primary no zzle cav ity ,

divergent cavity ramp ang le, convergent cavity ramp angle and height of upst ream primar y

no zzle throat have great inf luence on thrust ratio, thrust v ectoring eff iciency and the internal

flow pat terns. The opt imal package of parameters is: 2. 61, 10�, 30�, 1. 0 and 150�, respec�
t ively ( the length scale is no rmalized by the height of dow nst ream pr imary nozzle throat ) .

This package can achieve a pitch thrust vector ang le of 14. 34� and a thr ust rat io of 0. 967 in

the case of a primary f low pressur e ratio 4, secondary/ primary f low pressure ratio 1. 08 and

mass consumpt ion o f 2. 5% .

Key words: aerospace pr opulsion system; thr ust�vector ing technique; nozzle; dual�
throat ; fluidic

� � 射流推力矢量控制通过引入少量的控制射流
来改变主流的流量和方向,因而是一项 四两拨千

斤!的技术.基于喉道声速面偏转法的射流推力矢

量技术通过在喉道附近注入二次流来偏转声速

线,使喉道上游气流作亚声速偏转,故能削弱甚至

消除通道内激波,降低损失.与激波矢量控制法相

比,喉道声速面偏转法具有较高的推力系数,一般

为 0. 94~ 0. 98(激波矢量控制法为 0. 86~ 0. 94) ,

然而其矢量效率较低, 在 2�/ 1% 次流量左右(激

波矢量控制法可达到 3. 3�/ 1% 次流量) [ 1] . 2003
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年, Karen, Boddy 等人提出了双喉道射流矢量喷

管的概念,设置两个几何喉道,使主流在上游喉道

附近发生亚声速偏转, 然后在收敛段再次偏转经

下游喉道喷出. 其二维数值仿真结果表明单位矢

量角有一定提高[ 2�3] , 在 6% 的次流量下获得了

12. 9�的矢量角,且推力系数下降甚微, 这一结果

还得到了文献[ 4]的实验验证. 因此, 双喉道射流

矢量喷管极有可能在获得高推力系数的同时实现

高的矢量效率,具有光明的应用前景. 然而,文献

[ 4]的研究并未对该类喷管的设计规律及内部流

动状态进行系统性研究和深入分析, 显然这不利

于进一步挖掘该类喷管的潜力.

� � 利用文献[ 4]的实验数据验证数值方法的有

效性之后,本文对双喉道射流推力矢量喷管的主

要设计变量进行了参数化研究, 获得了各设计变

量对喷管性能及内部流态的影响规律, 并得到一

个相对较优的参数组合方案, 其性能较文献[ 4]的

结果有较大提高.

1 � 物理模型

� � 所研究的物理模型为图 1所示的二元双喉道

射流矢量喷管, 为了叙述方便,称两个喉道之间的

部分为 空腔!. 所涉及到的主要设计变量有: 上游

喉道高度 hut、下游喉道高度 hdt、空腔长度 l、空腔

扩张角 �1、空腔收敛角 �2、次流注入角 �、次流注

入缝缝宽 h s 等. 为避免型面的突然转折给流动带

来的不利影响, 在上游喉道前、后以及空腔凹陷处

进行倒圆, 倒圆半径分别是 0. 032 hdt , 0. 1 hdt ,

0� 087 hdt .研究中各设计变量的取值范围为: 上游

喉道高度为 0. 87~ 1. 17 hdt ,空腔长度为 0. 87~

5. 22 hdt ,空腔扩张角为 5�~ 17. 5�, 空腔收敛角为

15�~ 40�.另外, 次流注入角固定为 150�, 次流注

入缝的宽度固定为下游喉道高度的 2. 5% .

图 1 � 双喉道射流推力矢量喷管的设计参数

Fig. 1� Design par amet ers of 2�D dual�t hr oat fluidic

thrust�vect or ing nozzle

2 � 网格划分及计算方法

� � 计算域的选取如图 2所示, 从喷管出口截面

向下游延伸了 125 hdt ,向前延伸了 30 hdt , 向两侧

延伸了 50 hdt . 生成网格时, 计算域被分为 13个

子区,各子区网格单独生成后进行对接,在上下壁

面加密,离壁最近的网格单元 y
+
在 20附近,网格

数目为 4. 5万.图 2 中还给出了喷管内部及附近

流动区域的网格放大图.

图 2 � 数值计算域及喷管局部网格

F ig. 2� Computational domain and an enlarg ed

view of the g rid near the no zzle

� � 采用基于时间推进的全 N�S 方程求解器进
行数值模拟, 湍流粘性的计算使用 S�A 模型, 流

动方程组以及湍流模型方程均采用二阶迎风格式

进行离散.

� � 对主喷流压比 N PR= 4时的喷管静态内特

性进行了数值模拟. 计算中的边界条件给定如下:

外流场选取压力远场边界条件, 静压为 101 325

Pa,总温固定为 300 K, 自由来流马赫数取 0. 05

以便于计算收敛;喷管进口为滞止参数条件,给定

总压 405 300 Pa,总温 300 K,速度方向沿边界法

向;次流腔进口为滞止参数条件, 给定总温 300

K,次主喷流的总压比 S PR 在计算中调整以使次

流消耗率恒在 2. 5%附近; 其它边界均为无滑移

绝热固壁边界.计算中,次流均从下方的次流腔中

注入,上方的次流腔关闭.

� � 计算的收敛性根据残差下降量级、喷管出口

流量及出口截面冲量来综合判断. 当计算残差下

降 3个数量以上, 且出口流量和出口截面冲量长

时间保持恒定时,认为计算收敛.

3 � 计算结果分析

3. 1 � 性能参数定义

� � 采用推力系数 C f 和矢量效率  来描述喷管
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的性能,定义分别为

C f = F r / F i,  =
!p

∀ ∀ 100%

� � 其中 F i= w p #44�825# (1- NPR
- 2/ 7

)T t, p+

w s # 44� 825# (1- (N PR # SPR)
- 2/ 7

) T t, s为等

熵推力, F r 为实际推力, !p 为俯仰矢量角, w p 为

主流流量, w s 为次流流量, ∀=
w s

w p
∀ 100% ,为次

流消耗率.

3. 2 � 与有关实验数据的对比

� � 利用文献[ 4]的实验结果对所采用的数值模

拟方法进行了检验. 图 3给出了文献[ 4]中阴影照

片与同条件下本文仿真结果的对比.可以看出,仿

真结果较准确地描绘出了喷管内部甚至外部的流

态:上游喉道后的分叉激波、下方凹腔内的大回流

区、欠膨胀所致的出口射流波节等.图 4所示为该

状态下实验和数值模拟所得到的喷管上下壁面静

压曲线,实验和仿真结果再一次显示出了良好的

一致性.另外,该状态下文献[ 4]给出的推力系数、

矢量效率分别为 0. 963 和 4. 10�/ 1% , 而本文仿

真得到的相应数值分别为 0. 960和 3. 66�/ 1% .因

图 3� 实验阴影照片和本文计算的结果的对比

Fig. 3 � Comparison o f the flow patterns obtained by

experiments and comput ations

图 4� 上、下壁面沿程静压计算和实验结果的对比

Fig . 4 � Comparison of the surface pressur e distr ibut ions

obtained by experiments and com putations

此,本文所采用的数值模拟方法具有较高的精度,

可以作为进一步研究的工具.

3. 3 � 双喉道射流推力矢量喷管的工作机理分析

� � 图 5所示为某一状态下喷管流场的声速线和

主射流边界的分布情况, 结合前面的图 3可以对

双喉道射流矢量喷管的工作机理进行分析.不难

看出,喷管内的声速线共经历了两次偏转,第一次

在上游喉道附近,是由于二次流的注入导致,第二

次在下游喉道附近, 是由于凹腔收敛段的导流作

用所致.声速线的第二次偏转使得主流以与水平

轴线一定的夹角喷出,因而获得了矢量推力.图 5

还表明,二次流的注入在喷管的下部凹腔中形成

了一个封闭的回流区,其上边界外凸,使得主流在

喷管内的流动通道仅仅是略有扩张, 故通道内主

流的马赫数在 1附近,形成的激波较弱,带来的推

力损失也较小.

图 5 � 喷管的声速线和主射流边界

F ig . 5� Sonic lines and boundary lines of the primary jet

3. 4 � 设计参数对喷管流态及性能参数的影响

� � 对射流矢量喷管的主要设计参数 l, �1 , �2 , hu t

进行了规律性研究, 并选择推力系数和矢量效率

作为评价喷管性能的指标,由于研究中二次流消

耗率恒定在 2. 5%附近, 因此矢量效率的变化实

际上反映着矢量角的变化.考虑到设计变量较多,

在改变一个变量时, 其它 3变量均保持不变.参数

变化均是在基准方案 l= 2. 6hdt , hut = 1� 0hdt , �1=

10�, �2= 20�上进行的.

3. 4. 1 � 空腔长度的影响

� � 图 6给出了推力系数和矢量效率随空腔长度

l的变化曲线. 研究范围内, 推力系数先迅速下降

后缓慢上升再缓慢下降,矢量效率则先迅速上升

而后以相对缓慢的速率下降,在 2. 6 hdt附近取得

最大值 12. 45�. 上述规律对应着喷管流态的变

化,图 7给出了不同空腔长度时喷管内部及附近

区域的马赫数等值图谱. 当空腔长度 l 过小时(如

0. 9 hdt ) ,由于凹腔的深度和长度均有限,二次流

注入后未能在下方凹腔中形成明显的、边界外凸

的回流区,因而主流没有发生显著偏转,在扩张段

内加速到了较高的马赫数,而后遇到收缩壁面形
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成了强的斜激波, 并以较小的与水平轴线夹角喷

出,因此矢量效率较低. 由于回流区较小, 且出口

斜激波的主体位于喷管出口以外, 故此时推力系

数较高.随着空腔长度的增加(如 1. 3 hdt ) , 下方

凹腔中的回流区不断扩大且上边界开始外凸, 次

流注入对主流的偏转作用变得显著, 并在通道内

形成了较强的激波, 主流经上壁面收敛段的偏转

后以接近声速的速度喷出,因此推力系数迅速下

降,而矢量效率显著上升. 而后, 空腔长度的进一

步增加(如 2. 6 hdt )使得通道内激波向上游喉道

移动,激波的强度和长度均不断减小,而下方凹腔

中的回流区在扩大的同时进一步外凸, 形成了一

 # !形的近似等截面通道,使得主流以接近与上

壁面收敛段平行的方向流出, 故推力系数和矢量

效率均显著上升. 当空腔长度过大时 (如 5. 2

hdt ) ,虽然通道内的激波被进一步削弱甚至消失,

但由于壁面边界层及回流区上边界剪切层所带来

的损失占据了主导地位, 故推力系数开始下降.另

一方面,此时在喷管空腔的收敛段末端附近, 主喷

流的边界不再与上壁面近似平行, 而是存在明显

的收敛角,这实际上减小了出口主流与水平方向

的夹角,因此矢量效率降低.

图 6� 推力系数、矢量效率随空腔长度的变化曲线

Fig . 6 � Effects o f the cav ity leng th on the thrust

r atio and the thrust v ecto ring efficiency of the

thrust�vect or ing nozzle

� � 以上分析表明,空腔长度的取值范围在 2. 0

~ 3. 0 hdt之间较为合适.

图 7 � 空腔长度对喷管流态的影响

F ig . 7� Effects of the cavit y leng th on flow

patt ern of the no zzle

3. 4. 2 � 扩张角的影响

� � 图8给出了推力系数和矢量效率随扩张角 �1

的变化曲线. 可以看出, 两曲线的变化趋势相近,

在 5�~ 10�的区间缓慢上升, 而在 10�后以先急后

缓的速率下降.图 9给出了不同 �2 时的等马赫数

图谱,由此可以对上述参数变化规律做出解释.可

以看出,扩张角 �1为 10�时,通道内的激波刚好在

上游喉道附近,强度较弱,且下方凹腔回流区外边

界外凸最为显著, 因而推力系数和矢量效率都接

近最高值.当扩张角过小时(如 5�) , 通道内的激

波停留在凹腔中间附近, 波前马赫数较高,另外此

时收敛段的斜面过短,对主流的导流作用减弱,故

此时推力系数和矢量效率均有所下降. 当扩张角

过大时(如 17. 5�) , 通道上方大的回流区的出现,

带来了附加的损失, 同时也抑制了下方凹腔边界

的外凸,次流对主流的偏转作用显著减弱,并使得

1681



航 � 空 � 动 � 力 � 学 � 报 第 22 卷

激波移至空腔下游, 波强增加,因此推力系数和矢

量效率均呈现大幅下降.

� � 以上分析表明, 扩张角 �1 的取值在 7�~ 10�

之间较为合适.

图 8 � 推力系数、矢量效率随扩张角的变化曲线

Fig. 8� Effects of the diverg ent cav ity ramp ang le on

the thrust rat io and t he thrust v ecto ring efficiency

of t he thrust�vecto ring no zzle

3. 4. 3 � 收敛角的影响

� � 图 10给出了推力系数和矢量效率随收敛角

�2 的变化曲线.在 15�~ 25�的范围内,两参数均随

着收敛角 �2 的增加而迅速上升,在此之后变化相

对缓慢,但矢量效率整体呈单调上升趋势,而推力

系数则在 30�达到最高值后略有下降. 由于收敛

角直接决定了喷管出口气流的方向角, 因此矢量

效率随收敛角的增加而增加是容易理解的.当收

敛角过大时,上方凹腔中气流贴合壁面的程度下

降,出现了小范围的回流区(图 11) , 故在大的收

敛角时推力矢量效率的上升速率显著下降.收敛

角对推力系数的影响可理解为, 一方面收敛角的

增加降低了喷管出口附近流动的畅通性,相当于

增加了下游流动的堵塞度,使得喷管内的激波不

断前移, 故使得推力系数上升,另一方面, 收敛角

的增加使得上方凹腔中的回流区不断扩大,带来

了较大的流动损失, 这导致了推力系数的下降.当

�2< 30�时,前者占据了主导地位, �2 > 30�时后者
的作用变得更为重要,因此推力系数随 �2 的变化

规律是先上升后缓慢下降.

图 9� 扩张角对喷管流态的影响

Fig. 9� Effects of the diverg ent cav ity ramp ang le on

flow pattern o f the no zzle

图 10 � 推力系数、矢量角随收敛角的变化曲线

Fig . 10� Effects of the conver gent cavity ramp angle on

the thrust r atio and the thrust v ecto ring efficiency

of the thrust�vecto ring no zzle
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� � 考虑到收敛角 �2 过大时将给后机身的融合

设计及底部减阻带来困难,并综合喷管的性能参

数,合适的 �2取值范围应在 25�~ 30�之间.

图 11� 收敛角对喷管流态的影响

Fig . 11� Effects of the converg ent cav ity ramp ang le on

flow pattern o f the no zzle

3. 4. 4 � 上游喉道高度的影响

� � 图 12给出了推力系数和矢量效率随上游喉

道高度的变化曲线. 推力系数随 hu t的增大以先急

后缓的方式增加,矢量效率则随 hu t的增大先迅速

增大后迅速减小.从图 13的等马赫数图谱可以看

出:当 hut取 0. 87 hdt时, 喷管的上游喉道高度过

小,扩张段的面积扩张程度较大,主流流过上游喉

道后很快加速到较高的马赫数,随后受下游喉道

图 12 � 推力系数、矢量效率随上游喉道高度的变化曲线

F ig. 12 � Effect s o f the upstream thro at height on the

thrust ratio and the thrust vector ing efficiency o f

the thrust�vector ing nozzle

图 13 � 上游喉道高度对喷管流态的影响

Fig . 13� Effects of the upstr eam t hr oat height

on flow pattern o f the no zzle
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的堵塞影响,形成了强的激波,并与上壁面边界层

发生严重干扰, 形成了较大的回流区,因而损失很

大.另一方面, 由于此时次流的穿透深度较小,且

在上壁面回流区的约束下,主流在空腔内的偏转

程度显著下降, 因而矢量效率也较小. 随着 hu t的

增大, 空腔扩张段的面积比减小, 激波前移并减

弱,上壁面激波/边界层干扰得到明显缓解, 主流

紧贴上壁进行偏转, 因而推力系数损失减小, 矢量

效率增大.当增加 hut到 1. 0 hdt时, 矢量效率达到

最高.随后,继续增加 hut , 激波进一步减弱, 推力

系数缓慢增加. 但由于此时主流流管变粗,在一定

的流动距离内难以实现完全偏转, 且在凹腔收敛

段主流流管的边界不在近似平行, 而是呈收敛形,

使得主流的有效偏转幅度下降, 故矢量效率迅速

变小.

� � 综合考虑推力系数和矢量效率, 上游喉道高

度 hut的最佳取值范围是 0. 96~ 1. 04 hdt .

4 � 结 � 论

� � 在利用 NASA 的实验数据进行算例验证之

后,对二维双喉道射流推力矢量喷管的静特性进

行了初步的参数化数值模拟研究, 研究中二次流

消耗率固定在 2. 5%附近,结果表明:

� � ( 1)计算结果和 NASA 公布的实验结果吻合

较好,表明所采用的数值方法具有较高的可信度,

在进行双喉道射流推力矢量喷管的参数化研究时

是有效的;

� � ( 2)空腔长度、空腔扩张角、空腔收敛角、上游

喉道高度等设计参数对双喉道射流矢量喷管的推

力系数、矢量效率以及喷管的流态均有着显著影

响,根据单参数变化的规律性结果,各参数的适当

取值范围依次为: 2. 0 ~ 3. 0 hdt , 7�~ 10�, 25�~

30�, 0. 96~ 1. 04 hdt ;

� � ( 3)研究中所获得的相对较优的喷管设计参

数组合为:空腔长度 2. 61 hdt ,空腔扩张角 10�,空

腔收敛角 30�,上游喉道高度 1. 0 hd t ,次流注入角

150�.当主流压比为4, 次/主流压比为 1. 08时,消

耗了 2. 5%倍于主流流量的次流量, 获得了 14.

34�的矢量角, 且推力系数为 0. 967. 由于这一结

果没有涉及到各参数之间的耦合作用, 因此其性

能还存在一定的优化空间;

� � ( 4)次流的注入使得双喉道矢量喷管内出现

了两处声速线偏转, 分别位于上、下游喉道附近,

上游喉道附近的声速线偏转使得主流向次流注入

缝的异侧偏转,下游喉道附近的声速线偏转使得

主流以较大的倾斜角喷出,从而获得推力矢量.
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