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激波诱导轴对称气动矢量喷管流场数值模拟

雷金春, 金 � 捷
(北京航空航天大学 航空发动机数值仿真研究中心, 北京 100191)

摘 � � � 要: 在落压比 3~ 10,次流相对流量比 2. 5% ~ 20%工况下,采用 RNG k��湍流模型对扩张段开缝的

激波诱导轴对称气动矢量喷管试验件进行了数值模拟.结果表明:壁面静压分布计算值和试验数据相对误差

不大于 10. 1% . 次流的注入使得气动矢量喷管内流流动非常复杂, 流场结构的主要特征是在扩张段有一对旋

向相反的主分离涡与射流角涡和一个位于次流与出口截面之间较大的回流区. 流场结构随着落压比和次流

相对流量比的变化而改变.
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Numerical simulation of f low�field for shock induced

axisymmetric fluidic vectoring nozzle
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Abstract: A sub�scaled numer ical simulat ion employ ing RNG k�� model w as conducted

to determ ine the internal f low�field str ucture of a shock induced ax isymmetric f luidic vecto�
ring nozzle w ith a slo t in its diverg ent sect ion, w hen the nozzle pressur e rat io ( N PR ) w as

3~ 10, and the flow f lux rat io of the secondary flow inject ion to the primary f low (W s /W p )

w as 2. 5%~ 20% . T he results f rom comparison of computat ional and exper imental data indi�
cate that , the relat iv e to lerance of w all stat ic dist ribut ion is less than 10. 1% . T he f low�field
str ucture is v ery complicated for the secondary flow inject ion. The f low st ructure is charac�
ter ized in that , a pair of opposite revolving separated vortex ex ists in the diver gent sect ion

and a large recir culation r eg ion locates betw een the secondary f low inject ion and the out let .

T he flow field st ructure changes w ith N PR and W s/ Wp .

Key words: f luidic vectoring nozzle; shock induced; f low�field st ructure;

numerical simulat ion

� � 先进气动矢量喷管与传统机械调节式喷管相

比,在达到相同性能的情况下,可减轻重量 20% ,

降低成本 30% ,减少零件数 30%, 减少喷管维护

时间 25% ,提高可靠性 50% [ 1] . 引射用冷空气可

以用于结构冷却, 并减少红外信号,同时有利于与

飞机的一体化设计.由于其优越性,气动矢量喷管

技术在国内外得到了广泛的研究 [ 2�4] .为了深入了

解次流注入后激波诱导轴对称气动矢量喷管的流

场结构,利用 CFD技术对其内流场进行数值模拟

是一个较好的办法.

本文在落压比 3 ~ 10, 次流相对流量比

2. 5%~ 20%工况下,采用 RNG k��湍流模型对



航 � 空 � 动 � 力 � 学 � 报 第 23 卷

扩张段开缝的激波诱导轴对称气动矢量喷管试验

件进行了数值模拟, 并将壁面静压分布计算结果

与试验结果进行了比较.

1 � 数值计算方法

1. 1 � 计算网格及计算参数

计算模型几何尺寸与试验[ 5] 完全一致 (图

1) ,喷管长 L = 78. 4 mm, 进口直径 �89. 3 mm, 喉

道直径 �84. 2 mm,出口直径 �109. 8 mm ,喷管出

口面积和喉道面积之比 1. 72, 喉道圆弧半径为 9

mm,在扩张段上距出口截面 19 mm 处开设沿周

向角度为 75�, 宽度为 5 mm 的缝. 网格采用结构

化网格,在次流、喉道、附面层等重点求解区域进

行了局部加密, 网格总数约为 74  104 .计算几何

尺寸、计算参数和试验完全一致[ 5] .为了研究喷管

落压比和次流相对流量比对气动矢量喷管内流流

场的影响,分别对落压比 N PR= 3~ 10和次流相

对流量 W s/ W p= 2. 5%, 7. 5%, 10%, 15%, 20%

的内流场进行了数值模拟.

图 1� 计算网格

F ig . 1 � Computational g rid of t he nozzle

1. 2 � 计算格式

本文所用计算方法为时间推进的有限体积

法,求解强守恒 N�S 方程, 湍流模型为 RNG k��
湍流模型, 压力和速度的耦合采用 SIM PLE 算

法,空间离散采用二阶迎风格式.

1. 3 � 边界条件

在主喷管的进口边界上给定总压、总温及气

流方向, 总压与总温和试验
[ 5]
所用一致,气流方向

垂直于主喷管进口平面. 次流进口边界上给定总

压、总温及气流方向,气流方向垂直于次流进口平

面.喷管壁面给定无滑移,无渗透边界条件, 温度

按绝热壁面处理, 因为流动是湍流,近壁区采用壁

面函数.

2 � 计算结果与分析

2. 1 � 壁面静压计算值与试验结果对比

图 2 给出了 N PR= 6, W s/W p = 7. 5% 时不

同周向位置计算值和试验值的壁面静压分布. 图

中 x= 0为收缩段入口, L 为试验件喷管收缩段和

扩张段的总长. p w 为壁面静压, p t0为气流入口总

压.壁面均方根误差由下式计算得到

PR = !
i= n

i= 1

[ ( p Ei - p Ci ) / p Ei ]
2

n - 1

式中 p Ei为试验值, p Ci为计算值, n为静压测量点.

计算结果为  = 0�时, PR = 10. 1% ;  = 45�时,

PR= 8. 2% ;  = 90�时, PR = 5. 8% ;  = 135�时,

PR= 7. 3% ;  = 180�时, PR= 4. 6% ,在工程设计

可用范围之内.由图 2可以看出:与典型的无气流

注入拉伐尔喷管壁面静压分布相比,喷管扩张段

由于有次流的注入, 使得扩张段内周向角度 0�~

90�附近壁面静压分布发生了较大的变化,而次流

对周向角度 135�~ 180�附近壁面静压影响较小,

周向角度 135�和 180�处的壁面静压分布几乎相

同,次流的贯穿强度还没有足够的能力影响到这

些区域. 在次流影响的区域内, 静压变化幅度大,

产生的两次较大的波动与流场的结构相对应.
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图 2 � 壁面静压计算值与试验值对比

Fig . 2 � Simulat ion wall static pr essure distr ibutions

compared to exper imental r esults,

NP R= 6, W s / W p= 7. 5%

2. 2 � 三维流场特性

从图 3可以清楚的看到,气动矢量喷管的内

流流动非常复杂,流场结构的主要特征是在扩张

段有一对旋向相反的主分离涡与射流角涡和一个

位于次流与出口截面之间较大的回流区. 流场结

构形成的过程与原因是: ∀ 二次流的注入, 使得超

声速主流流动受到阻碍, 在次流入口上游一段距

离存在逆压梯度,该逆流与附面层及主流的相互

作用,在某个地方形成一个稳定的分离区, 称为主

分离涡,在对称平面的主分离涡的截面积最大, 然

后逐渐向两侧变小,整个主分离涡像一对牛角. 主

分离涡内的逆流到达驻点后一部分被螺旋状甩向

两侧,要么和主流一起流出喷管,要么继续流回逆

流中. # 主分离涡与次流的引射作用,在主分离涡

和次流之间形成了一个马蹄涡, 称为射流角涡. 主

分离涡与射流角涡在再附着线形成驻点. 射流角

涡的整体形状类似于一对锥形管,射流角涡流中

一部分在次流出口处被螺旋状甩向两侧, 要么和

次流一起而流出喷管, 要么继续流回射流角涡流

中. ∃主分离涡与超声速主流的相互作用形成了
斜激波, 斜激波使主流偏转, 从而产生矢量推力.

%次流出口下游由于受到次流的引射作用, 气流

加速形成低压区, 以致低于喷管外面的环境压力,

从而把外流卷吸进来形成了回流区.

图 3 � 对称平面流线图

Fig . 3 � Streamline in symmetric section,

NP R= 4, W s / W p= 7. 5%

喉道位置 x / L = 0. 317, 射流缝位置 x / L =

0� 726~ 0. 789;从图 4 可以看出 x / L = 0. 357 之

前周向壁面静压分布均匀, 从 x / L = 0. 586 到射

流缝之前周向静压变化剧烈, 射流缝之后周向壁

面静压分布还是不均. 周向壁面静压的差异也是

直接产生矢量推力的原因.

图 4� 周向壁面静压分布

Fig. 4� Cir cumferentia l w all stat ic pr essure

distr ibut ions, N PR= 4, W s /W p= 7. 5%
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2. 3 � 次流相对流量比和落压比对流场结构的影响

2. 3. 1 � 次流相对流量比对流场结构的影响

从图 5可以看出,在相同落压比下,随着次流

流量的增大,次流对主流的影响增大,当 W s/W p=

10%时,次流的注入已经影响到喷管的收敛段的流

动状态,使其喉道声速线发生了改变.由于次流流

图 5 � 对称平面马赫数等值线图

F ig. 5� Mach number contour in symmetric section,

NPR= 4

量的增大,增强了引射作用因而使得射流角涡和回

流区增大,同时使主分离区增大进而使得斜激波强

度增强.当W s/W p= 15%时,次流引起的激波打到

周向距次流注入最远处的壁面(见图 5( c) ) .

2. 3. 2 � 落压比对流场结构的影响

图 6( a) , ( b) , ( c)中的数值为流场内静压和

环境压力之比,从这些图中可以看出:与次流相对

图 6� 对称平面静压等值线图

Fig. 6� Pressur e contour in symmetric section, Ws / W p= 7. 5%
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流量对内流场的影响相比较, 落压比对内流场结

构的影响要小的多.在相同次流相对流量比时, 当

N PR< N PRD= 9 时, 落压比对流场结构影响较

大,落压比小的有较大的回流区和射流角涡,主流

场处于过膨胀状态, N PR> N PR D= 9时,落压比

对流场的影响较小,流场结构几乎相同,主流场处

于未完全膨胀状态.

2. 4� 次流相对流量比和落压比对气动矢量角的影响

在矢量喷管研究中, 最为关注的性能参数是

矢量推力, 本文选用气动矢量角( !v = atan ( F y /

Fx ) )来研究主次流参数对喷管矢量推力的影响.

从图 7可看出:当 NPR= 4, W s/Wp & 15%时,

气动矢量角随着次流流量比的增大而增大,当 W s/

Wp= 15%时达到最大,然后随着次流流量比的增

大而减小, 原因是当 W s/Wp ∋15%时激波打到周

向距次流最远处的壁面上并发生了反射,使主流偏

转被(校直)了些,从而造成气动矢量角的减小.

由图 8可看出:当 W s /W p= 7. 5%时,总体趋

势是气动矢量角随落压比的增大而减小. N PR<

N PRD= 9时,气动矢量角随着落压比的增大减小

较快; N PR> N PRD= 9时, 气动矢量角随着落压

比的增大而减小的幅度平缓.

3 � 结 � 论

1) 本文所用的计算方法在计算有次流注入

的激波诱导轴对称气动矢量喷管的内流计算中,

计算结果与试验结果相比, 壁面静压分布的相对

误差不超过 10. 1% ,可以满足工程设计精度.

2) 次流的射入在喷管超声速主流内产生了

斜激波,使喷管壁面静压分布沿轴向有突跃,沿周

向不均匀.

3) 流场结构的主要特征是在扩张段有一对

旋向相反的主分离涡与射流角涡和一个位于次流

与出口截面之间较大的回流区.主分离涡与射流

角涡的部分气流螺旋状甩向两侧,主分离涡的整

体结构像一对牛角, 射流角涡的整体结构是一对

锥形涡.

4) N PR= 3~ 10 范围内, 在相同落压比下,

随着次流流量的增大, 次流对主流流场结构的影

响增大. 当 N PR= 3, W s /W p= 10%时, 次流的注

入已经影响到喷管的收敛段的流动, 当 W s/W p =

15%时,次流引起的激波打到周向距次流注入最

远处的壁面.

5) 在相同次流相对流量比下, 当 N PR <

N PRD= 9时,落压比对流场结构影响较大, 落压

比小的有较大的回流区和射流角涡,主流场处于

过膨胀状态, N PR> N PR D= 9时, 落压比对流场

的影响较小,流场结构几乎相同,主流场处于未完

全膨胀状态.

6) 当 N PR= 4, W s /W p & 15%时, 气动矢量

角随着次流流量比的增大而增大, 当 W s /W p =

15%时达到最大,然后随着次流流量比的增大而

减小. 当 W s/W p = 7. 5%, N PR< N PRD = 9时,

气动矢量角随着落压比的增大减小较快; N PR>

N PRD= 9时,气动矢量角随着落压比的增大而减

小的幅度平缓.
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