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二次流喷射位置对流体推力矢量喷管

气动性能影响的数值模拟
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摘 � � � 要: 数值模拟了二次流喷射位置对基于激波控制的二维收�扩 ( 2DCD)喷管的流体推力矢量气动性

能, 结果表明喷射位置对矢量角有较大影响,在喷管落压比 N PR= 4. 5 时, 二次流喷射位置相对位于喷管发

散段中部时, 矢量角最大;在 N PR�7. 2 时,二次流喷射位置越靠近出口, 矢量角越大. 喷射位置对推力系数

及流量系数的影响不大.
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Numerical simulation of aerodynamic effects of secondary injection

positions on fluidic thrust vectoring nozzle
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Abstract: T he aerodynam ic effects on fluidic thr ust vectoring of a two�dimensional,

conver gent�divergent ( 2DCD) nozzle w ith f luidic inject ion w er e simulated numer ically,

show ing that different f luidic inject ion posit ions have bigg er inf luence on the vecto r ang le. In

the case of nozzle N PR= 4. 5, the vecto r ang le of secondary inject ion po sit ion is max imum in

relat ion to the divergent m iddle section of no zzle, in the case of nozzle N PR�7. 2, the vector

angle becomes bigger if the secondar y inject ion posit ion is closer to the out let . T he results

indicate that v ector angle is sensit ive, and thr ust co ef ficient and discharg e coef f icient are in�
sensit iv e to the injection position.

Key words: f luidic thr ust v ecto ring ; vector angle; tw o�dimensional convergent�diver�
gent ( 2DCD) nozzle; secondary injection position

� � 与传统的机械式推力矢量喷管应用大量机械

构件产生矢量推力不同, 流体推力矢量 ( F luidic

thrust vecto ring , FTV )喷管通过引入二次射流

使喷管主流发生偏转以产生矢量推力. 与机械式

推力矢量喷管相比,流体推力矢量喷管结构简单,

重量轻,易于维护,系统响应快, 隐身性能好.由于

流体推力矢量喷管的诸多优点, 目前,对有关流体

推力矢量喷管的技术研究已经成为航空推进技术

领域的研究热点之一
[ 1�2]

.

流体推力矢量技术最早于 20世纪 50年代末

应用于火箭推进系统的研究 [ 3] ,美国 NA SA 兰利

研究中心( LaRC)于 1987年将其引入航空推进系

统领域
[ 4]
.近十年来国内外对流体矢量的研究主
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要集中于 3 种流体矢量方法: 激波矢量控制

( Shock vectoring contro lling , SVC)技术、喷管喉

部偏移 ( Throat shif t , TS ) 技术和反流控制

( Counter flow , CF)技术
[ 2]
. 激波矢量控制技术利

用向喷管扩张段注入二次射流产生激波以实现推

力矢量, 其原理如图 1所示[ 1] .对于激波矢量控制

技术的研究, 国外学者已经作了大量工作, 文献

[ 4]给出了这些研究工作的简要综述,研究证明了

激波矢量技术是一种有效的推力矢量控制技术,

主要讨论了喷管落压比( N PR ) , 二次流流量, 二

次流与主流总压比( S PR ) , 自由流气动参数等对

喷管气动性能的影响 [ 4�6] . 目前, 关于二次流喷射

位置对喷管气动性能影响的研究还较为匮乏, 本

文基于 CFD技术, 研究并分析了二次流喷射位置

对二维收缩扩张喷管气动性能的影响. 结果表明

二次流喷射位置对喷管推力矢量角有较大影响,

而对喷管推力系数及流量系数的影响较小.

图 1 � 激波控制流体推力矢量技术原理[ 1]

F ig . 1 � Shock vecto r fluidic thrust v ecto ring [1]

1 � 数值计算模型

1. 1 � 控制方程、湍流模型、计算网格和边界条件

流场计算基于求解二维 Reynolds平均 Navi�
er�Stokes 方程. 采用四阶龙格�库塔法进行时间
推进求解,对流项采用二阶迎风格式离散求解, 粘

性项采用中心差分格式.湍流模型选用经过 RNG

理论修正的 k ��模型. 详细的数值离散方法和湍

流模型见文献[ 7] .本文采用结构化 H 形网格, 在

喷管壁面附近加密, 靠近壁面处 y
+
值不大于 3.

图 2给出了计算网格图.在计算中,假定喷管壁面

为无滑移、非穿透、绝热壁面,边界条件包括:喷管

主流进口边界、二次流进口边界、远场边界、喷管

后远方出口边界及壁面边界. 假定喷管壁面为无

滑移、非穿透、绝热壁面.文献[ 8]中通过试验结果

与计算结果的对比,验证了本计算模型的正确性,

对激波系下喷管壁面压力分布及推力系数的计算

得到了较为精确的结果.

A 远场边界; B 喷管外流进口边界; C 壁面外壁面;

D 喷管上壁面; E 喷管下壁面; F 喷管后远方出口边界;

G 喷管主流进口边界; H 二次流进口边界

图 2� 计算网格

F ig . 2 � Computational 2DCD nozzle g rid w ith

freestream domains

1. 2 � 喷管几何结构

本文研究对象是二维收缩扩张喷管, 喷管主

要设计参数见表 1.

表 1� 喷管主要设计参数

Table 1 � Designed parameters of the nozzle

设计参数 数值

N PRD 13. 89

喉部面积/ m2 0. 052 8

出口面积/ m2 0. 123

面积比 2. 33

喷管扩张角/ (!) 13. 52

1. 3 � 参数计算

喷管实际推力

F = ∀ [ (�V #  A) #V+ ( p  - p ∃ ) #  A]

( 1)

� � 矢量偏角为
!p = tan- 1( F N / F A) ( 2)

其中 FN 和 FA 分别是喷管推力的侧向分量和轴

向分量,  A为喷管出口单元表面积.

推力系数 Cfg为实际推力与理想推力(主流与

二次流理想推力之和)之比

C fg = F/ ( F ip + F is ) ( 3)

� � 理想推力可由一维等熵流动方程确定

F ip =
2∀R
∀- 1

W p T
*
p 1 -

p ∃

p
*
p

∀- 1
∀

( 4)

F is =
2∀R
∀- 1

W s T
*
s 1-

p ∃

p
*
s

∀- 1
∀

( 5)
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� � 主流流量系数 CDp为主流实际流量与理想流

量之比

CDp = W p / W ip ( 6)

� � 二次流流量系数 CDs为二次流实际流量与理

想流量之比

CDs = W s / W is ( 7)

� � 总流流量系数 CD 为主次流实际流量与理想

流量之比

CD = (W p + W s ) / (W ip + W is ) ( 8)

� � 主流理想流量

W ip = K
p

*
p

T
*
p
A 8pq(#8p) ( 9)

� � 二次流理想流量

W is = K
p

*
s

T
*
s
A s q(#8, s) (10)

2 � 数值计算结果和分析

2. 1 � 计算条件

基于 CFD技术,分别计算了二次流喷射位置

距喷管几何喉部相对位置 x / x l 分别为 0. 344,

0� 516, 0. 688 时的喷管推力矢量性能, 喷管落压

比 N PR 分别取 4. 5, 7. 2, 13. 89,喷管二次流与主

流总压比 ( S PR ) 保持为 0. 6, 自由流 Ma 数

(M a ∃ )为 0. 3.

2. 2 � 二次流喷射对喷管超声速主流流场的影响

二次射流与超声速主流的掺混形成了一个具

有复杂结构的流场, 图 3 和图 4给出了计算得到

的二次流掺混流场的结构图.可以看出,在二次流

喷孔前的主流流场中形成一道诱导激波, 喷孔前

方气流分离, 形成两个对旋漩涡并产生一道分离

激波.喷孔后部形成一个后分离区,喷管主流在激

波及二次流喷射流、后分离区的影响下,在喷孔下

游某位置会产生再入, 形成一道再入激波. 从本文

计算结果来看,主流是否再入与喷管落压比有密

切关系.喷管主流经过诱导激波及分离激波压缩

后发生折转, 导致喷管上下壁面压力分布不均, 产

生了推力矢量.推力矢量角的大小与诱导激波位

置强度及喷管主次流参数, 自由流参数有关.

2. 3 � 二次流喷射位置对矢量性能的影响

本文研究了 3个不同二次流喷射位置下喷管

的气动性能, 计算了喷管矢量角,推力系数, 主流

流量系数 CDp , 次流流量系数 CDs和总流量系数

CD .在 Ma ∃ = 0. 3, S PR 为 0. 6时的流体矢量性

能如表 2所示.

计算结果表明, 二次流喷射位置对矢量角有

显著影响.在 N PR= 4. 50时,随着喷射位置距喷

管几何喉部距离的增加, 在下壁面由二次流产生

的诱导激波位置后移, 强度增加,使喷管上下壁面

压力分布不均匀性增加(图 5) . 但喷射位置接近

喉部时( x / x l= 0. 344) ,二次流诱导激波与上壁面

相交产生的反射激波, 降低了压力分布不均匀性,

随着喷射位置的后移, 反射激波消失,代之以分离

激波(图 5( b) ,图 6) ,同样降低了压力分布不均匀

性.在 x / x l= 0. 516时,诱导激波后的压力升高抑

制了上壁面的流动分离, 因此造成上壁面的分离

激波位置比在 x / x l= 0. 688时靠后(图 5) . 同时,

在 x / x l= 0. 688时上壁面产生的分离激波对喷管

主流的影响增强(图 6) . 这样, 在 N PR= 4. 50时,

随着喷射位置距喷管几何喉部距离的增加, 矢量

角先增加后减小. 在 N PR �7. 2时,随着喷射位

置逐渐靠近喷管出口, 下壁面的压力分布不均匀
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表 2� 二次流喷射位置对矢量性能的影响

Table 2 � Nozzle performance with variable secondary injection port

NPR x / x l !p/ (!) Cfg CDp CDs CD

4. 50 0. 344 8. 41 0. 876 9 0. 972 9 0. 937 2 0. 971 0

4. 50 0. 516 13. 29 0. 884 9 0. 972 9 0. 958 5 0. 9721

4. 50 0. 688 8. 33 0. 866 7 0. 972 8 0. 959 9 0. 972 2

7. 20 0. 344 1. 11 0. 923 6 0. 973 0 0. 938 8 0. 971 2

7. 20 0. 516 7. 58 0. 915 4 0. 973 0 0. 962 2 0. 972 4

7. 20 0. 688 9. 26 0. 917 3 0. 973 0 0. 961 3 0. 972 4

13. 89 0. 344 - 0. 065 5 0. 942 8 0. 973 2 0. 935 4 0. 9712

13. 89 0. 516 4. 93 0. 928 7 0. 973 1 0. 964 1 0. 972 7

13. 89 0. 688 5. 35 0. 930 4 0. 973 1 0. 963 1 0. 972 6

图 5 � Ma ∃ = 0. 3, NP R= 4. 5, SPR= 0. 6 时壁面

压力分布

F ig . 5 � Pressure distributions along the nozzle inner�wall,

Ma ∃ = 0. 3, NPR= 4. 5, S PR= 0. 6

性增加,上壁面反射激波消失,并且分离激波的影

响减弱甚至消失, 最终使矢量角逐渐增大, 如图 7

图 6� Ma ∃ = 0. 3, N PR= 4. 5, SP R= 0. 6 时的

等 Ma 线云图

Fig . 6 � Mach counter s, Ma ∃ = 0. 3, NP R= 4. 5,

SP R= 0. 6

和图 8所示.

� � 喷管推力损失主要是因为激波损失, 二次流
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喷射位置越靠前, 诱导激波及分离激波波前 Ma

数越小, 激波强度越小,所造成的推力损失越小.

但同时,在喷管过膨胀状态下诱导激波也抑制了

上壁面处的流动分离, 而且二次流喷射位置越靠

后,诱导激波及分离激波对喷管主流的影响区域

也越小,这都会减小推力的损失.喷管推力系数不

仅受到二次流喷射位置的影响,还受到喷管主流

及二次射流气动参数的影响.从表 2可以看出, 在

不同喷射位置,推力系数变化较小;而在相同喷射

位置下, N PR 对推力系数影响较大,二次流喷射

位置并不是影响推力系数变化的主要因素. 由于

二次流的喷射并不能影响到主喷管喉部流场, 故

主流流量系数保持不变.流场的计算结果表明, 在

x / x l= 0. 344 时二次流喉部气流没有达到声速,

故此时二次流流量系数较 x / x l= 0. 516, x / x l =

0� 688时变小.

3 � 结 � 论

本文基于 CFD技术,对激波控制的 2DCD流

体推力矢量喷管进行了数值模拟研究, 计算了自

由流 Ma数,喷管落压比,主次流总压比相同时不

同二次流喷射位置的喷管矢量角及其它喷管性能

参数,结果表明:

1) 二次流喷射位置对推力矢量角有较大影

响. N PR= 4. 5时,由于喷管在过膨胀状态下扩张

段气流分离的影响, 随着二次流喷射位置与喷管

喉部距离的增加, 矢量角先增加后减小; N PR �

7. 2时,二次流喷射位置越靠近喷管出口,矢量角

越大.

2) 喷管推力系数不仅受到二次流喷射位置的

影响,还受到喷管主流及二次流气动参数的影响.

二次流喷射位置对推力系数的影响不明显,喷管落

1607



航 � 空 � 动 � 力 � 学 � 报 第 23 卷

压比 N PR是影响推力系数变化的主要因素.
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