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摘 � � � 要: 通过对带喉道注气控制的轴对称收扩喷管内流场计算研究, 分析了喉道注气对喷管内流特性

的影响.研究结果表明, 相同落压比(N PR)下,随着二次流压比( SP R)的增大, 喷管推力系数和流量系数均减

小,其中对喷管推力系数的影响低于 2% , 而对喷管流量系数的影响可超过 15% . 并在此基础上,分别研究了

喷管扩张比和调节片长度对喉道控制效果的影响, 得到研究范围内相对较好的喷管计算模型.
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a convergent�divergent nozzle with throat fluidic injection
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Abstract: T he r esults of a computat ional study w ere presented to invest igate the impact

of thr oat f luidic inject ion on the f low f ield in an axisymmetric no zzle. With the increase of

secondary pressure rat io ( S PR ) , bo th the nozzle thrust rat io and mass f low rat io w ere re�
duced under the same no zzle pressure r at io ( N PR) . In addition, the ef fect of thro at f luidic

inject ion on the nozzle thrust ratio w as less than 2%, but the effect on the nozzle mass f low

ratio mor e than 15% . With the impact of the diver gence ratio and adjustment sheet of the

no zzle on the throat contr ol ef fect presented, a bet ter nozzle model w as obtained w ithin the

scope o f the invest igat ion.

Key words: thro at area control; secondar y f low ; convergent�diverg ent nozzle;
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� � 具备推力矢量和加力燃烧能力的涡扇发动

机,要求喷管喉道面积能随着发动机的不同状态

而改变,喷管整个偏转或至少扩张调节片偏转,这

均需要改变喷管的几何尺寸, 使整个排气系统的

机械结构十分复杂, 质量增加,这样不能满足先进

飞机推进系统低成本高性能的要求. 而喉道注气

控制喷管作为一种创新的、革命的方案可以解决

这些问题,这种方案 [ 1�2]主要是在不改变喷管几何

形状的情况下,通过在喷管喉道处注入流体,从而

降低喷管的流量系数即减少喷管的有效流动面

积,达到控制效果.目前国内外对喉道注气控制方

案的研究主要着重于喉道面积控制的可行性. 相

关的研究结果表明
[ 3�6]

,流体注入对于控制喷管喉

道面积有着实质性的作用;从这些结果中还可以

看出,飞行状态进行喉道调节后,喉道注气引起的

推力损失很小.但是均没有对这种喷管的设计规
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律和内流特性进行深入的研究分析.

利用文献[ 7]中的实验数据验证数值计算

方法的有效性后, 本文深入研究了喉道注气控

制对轴对称收�扩喷管内流场的影响, 着重研究

了不同气动参数, 包括喷管落压比和不同二次

流压比对喷管推力系数、流量系数和壁面压力

分布的影响, 同时对其内流特性进行了数值模

拟. 为了得到研究范围内较优的喉道控制效果,

即具有高推力, 低流量系数的喷管模型, 在此基

础上又进一步研究了不同扩张比, 不同长度调

节片(扩张段和收敛段)等因素对喉道控制效果

的影响.

1 � 数值计算方法

1� 1 � 计算格式和湍流模型

本文采用的算法为时间推进的有限体积法,

控制方程选用一般曲线坐标系下强守恒形式的

Nav ier�Stokes( N�S)方程. 为提高收敛速度和求

解精度,离散格式选用隐式二阶迎风格式
[ 8]
.

对于控制体 �,积分形式的 N�S方程可写为
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.

现在只需确定u
+ 与u

- , 便可对离散方程组

( 3)进行迭代求解.在本文中, 采用分段线性重构

法[ 7]来获得二阶精度的迎风格式, 同时保证在重

构过程中不出现新的极值.

湍流模型采用重整化群 RNG ( reno rmaliza�
tion g roup) k � 二方程模型[ 9]

, 采用标准壁面

函数.

1� 2 � 计算模型参数及工况

为了与实验结果进行比较, 计算时喷管的几

何和气动参数与实验模型喷管
[ 6]
的参数完全一致.

计算模型如图 1所示,喷管进口直径为 64. 7mm,

喉道直径为 41� 275mm,出口直径为 44. 323mm,

收敛段长度为 132� 471 mm, 扩张段长度 l =

57� 912mm,注气缝宽度 ts= 1� 778mm,喷管收敛

角为 != 10!,注气角度 ∀= 30!,喷管喉道位于坐标

原点处.喷管出口直排大气.进口气流(理想气体)

总温为 300K, 喷管进口落压比分别为 4� 0, 6� 0,
7� 0; 二次流压比(二次来流总压与外界自由流静

压之比)为 0~ 7. 0.

图 1� 实验模型图

F ig . 1 � Nozzle g eometr y

1� 3 � 计算网格与边界条件

本文所采用的计算网格为局部加密的六面体

结构化网格. 计算所用的轴对称收�扩喷管的对称
面及横截面的网格如图 2所示.为减少工作量,取

喷管的四分之一流场进行数值模拟.

图 2� 计算网格图

Fig. 2� Computational gr id of the no zzle

计算的边界条件:喷管上游来流为亚声速,热
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力学参数由滞止状态确定, 即给定总压 p 0 , 总温

T 0以及速度方向, 速度大小由下游流场外插给

出.出口截面条件将根据亚、超声速出口流态分别

考虑:对亚声速状态,给定反压, 其余参量则通过

外插给出;对超声速状态,则外推给出所有流动参

数.壁面采用无滑移壁面边界条件.在对称面上没

有通量传输,因此法向速度为零,其他参数采用一

阶外推进行处理.

2 � 计算结果分析

2� 1 � 计算方法验证

图 3为有二次流情况下喷管对称面速度矢量

分布图,图中可见在注气孔附近,主气流在二次流

的作用下向喷管中心线偏转, 而注气孔下游出现

了明显的气流分离.

图 3 � 有二次流情况喷管对称面速度矢量分布图

Fig . 3 � Computed velocity vector s

图 4所示的是有二次流情况下喷管对称面压

等马赫线分布图,由于注入二次流,整个喷管内流

分布发生了很明显的变化.由于注入二次流导致

声速线从注气孔的上游边界转移到其下游边界.

因此,注气孔附近的主流和二次流都属于亚声速

(仅对于现有模型) . 从图中还可以看到,在注气孔

下游区域存在着一个低压的回流区, 由于回流重

新附着于喷管壁面而在喷管扩张段流场产生了斜

激波.

图 4 � 有二次流情况喷管对称面等马赫线分布图

Fig. 4� Mach number contour s

图 5所示是一组壁面压力分布计算与实验数

据的对比,其中包括注气和非注气的状况.图中曲

线再一次表明:注入二次流对壁面的压力分布有

着明显的影响, 包括注气孔的上游和下游区域.

注气孔的上游区域压力大小近乎是恒定的, 在

注气孔附近区域略有增加. 由于注气孔前气流

速度降低,导致注气孔附近壁面压力增加. 对于

注气孔下游区域, 有二次流的壁面压力大小明

显都低于无二次流的压力, 在下游区域的更远

处, 随着气流重新附着于壁面, 壁面压力会随之

增加.

图 5� 喷管壁面压力对比分布图

F ig. 5� Compar ison of static pressure distribution

总体来看,图 5所示的计算结果,与实验结果

基本相符.注气孔上游的壁面压力分布,计算值和

实验值误差在 1%之内. 而注气孔下游壁面压力

的分布, 在气流分离区, 其数值比实验值略高出

4%左右;而在气流重新附着壁面后的区域,计算

值和实验值误差在 2%以内.

2� 2 � 喉道注气对喷管内流特性的影响

表 1和表 2所给出的是无二次流的情况, 不

同落压比下的喷管推力系数和流量系数计算值与

实验值的对比.从表可以看出,计算结果和实验结

果基本吻合,其误差控制在 0. 5%以内.

表 1 � 推力系数计算值及实验比较(SPR= 0)

Table 1 � Comparison between calculation and experiment

for thrust ratio (SPR= 0)

落压比 NP R 计算值 实验值

4. 0 0. 989 0. 992

6. 0 0. 982 0. 982

7. 0 0. 975 0. 974
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表 2 � 流量系数计算值及实验比较(SPR= 0)

Table 2 � Comparison between calculation and experiment

for mass flow ratio (SPR= 0)

落压比 NP R 计算值 实验值

4. 0 0. 9836 0. 976

6. 0 0. 984 0. 976

7. 0 0. 9838 0. 978

表 3和表 4所列出的是有二次流的情况下,

喷管推力系数的计算值与实验值的比较.表中的

计算值和实验值的误差控制在 1% 之内. 而且可

以看到, 相同落压比下, 随着二次流压比的增加

(无二次流情况除外) , 推力系数减小.总体来讲,

其对推力系数的影响甚微低于 2%. 推力损失主

要是由于二次流注入产生比较大的总压损失所

引起.

表 3 � 推力系数计算值及实验比较(NPR= 7)

Table 3 � Comparison between calculation and experiment

for thrust ratio (NPR= 7)

落压比 N PR 二次流压比 SPR 计算值 实验值

7 0 0. 975 0. 974

7 4. 5 0. 982 ∀ ∀ ∀

7 5. 5 0. 98 ∀ ∀ ∀

7 6. 5 0. 972 0. 974

7 7. 0 0. 971 0. 972

表 4 � 推力系数计算值及实验比较(NPR= 4)

Table 4 � Comparison between calculation and experiment

for thrust ratio (NPR= 4)

落压比 N PR 二次流压比 SPR 计算值 实验值

4 0 0. 989 0. 992

4 2� 0 0. 995 2 ∀ ∀ ∀

4 2� 8 0. 993 6 ∀ ∀ ∀

4 3. 6 0. 978 0. 978

4 3. 8 0. 976 0. 975

4 4. 0 0. 967 0. 965

表 5和表 6中所列出的是喷管流量系数计算

值和实验值的对比, 其误差基本控制在 2%以内.

结果表明: 相同落压比下, 随着二次流压比的增

大,流量系数减小,同时可以看出二次流的注入对

流量系数的影响较为显著, 最大可超过 15%. 这

说明,通过喉道注气控制, 流量系数明显减小,这

样在几何面积不改变的情况下, 使得流动有效面

积相应减少.而无二次流跟有二次流的情况比较,

相同落压比下,前者的流量系数始终大于后者,这

也证实了喉道注气控制的有效性.

表 5 � 流量系数计算值及实验比较( NPR= 7)

Table 5 � Comparison between calculation and experiment

for mass flow ratio ( NPR= 7)

落压比 N PR 二次流压比 SPR 计算值 实验值

7 0 0. 983 8 0. 978

7 4. 5 0. 966 4 ∀ ∀ ∀

7 5. 5 0. 939 3 ∀ ∀ ∀

7 6. 5 0. 875 0. 87

7 7. 0 0. 833 0. 82

表 6 � 流量系数计算值及实验比较( NPR= 4)

Table 6 � Comparison between calculation and experiment

for mass flow ratio ( NPR= 4)

落压比 N PR 二次流压比 SPR 计算值 实验值

4 0 0. 983 6 0. 976

4 2� 0 0. 975 ∀ ∀ ∀

4 2� 8 0. 953 9 ∀ ∀ ∀

4 3. 6 0. 907 0. 88

4 3. 8 0. 869 0. 865

4 4. 0 0. 837 0. 825

2� 3 � 不同喷管扩张比对喉道控制效率的影响

图 6所示为通过改变出口面积来改变喷管扩

张比,其它参数不变的情况下推力系数的对比分

图 6 � 不同扩张比喷管推力系数对比分布图

F ig. 6� Com par ison of thrust r at io distr ibution among

no zzles of differ ent div ergence ratios

析.结果表明: 随着二次流压比的增加, 推力系数

是逐渐减少的.而且随着扩张比的增大,推力系数

整体是下降的.特别对于扩张比为 1� 5的工况,推
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力系数体明显下降, 如图 7( c)所示, 由于扩张比

过大,这样扩张段上游的回流区向喉道推进造成

附加损失, 激波也逼近扩张段下游. 波强增加,导

致推力系数下降.

图 7� 不同扩张比喷管对称面等马赫线分布图

( SP R= 7)

F ig . 7� Compar ison of Mach number contour s among

nozzles o f different diverg ence r at ios ( SPR= 7)

图 8所示的是三种扩张比下流量系数的对比

分析,图中可见三种工况下,流量系数均随着二次

流压比的增大而减小. 同时看到相同的二次流压

比下,流量系数虽然相差甚微,但随着扩张比的增

大而减小,这也是由于回流区的增大导致流动有

效面积减少而造成的.这样扩张比为 1� 15的模型

即原始喷管模型流量系数最小, 其喉道控制效果

最好.

图 8 � 不同扩张比喷管流量系数对比分布图

F ig . 8 � Compar ison of mass flow ratio dist ribution

among nozzles of different diver gence ratio s

2� 4 � 不同调节片长度对喉道控制效率的影响

2� 4. 1 � 扩张段长度的影响

� � 图 9给出的是在原有喷管模型基础上扩张段

分别增长 15%和 30%的喷管模型(扩张比不变)

推力系数的对比,可以看出与原始喷管模型相比,

整体趋势是相同的, 推力系数均随着二次流压比

的增大而减小. 相同二次流压比下, 扩张段增加

30%的喷管模型推力效率最低,从图 10中可以看

出由于随着扩张段的增加,回流区域逐渐变大,同

时斜激波也向喉道下游移动波强增强导致推力系

数下降.

图 9 � 不同扩张段长度喷管推力系数对比分布图

Fig. 9� Comparison of thrust ratio distribution

among nozzles o f different diverg ence leng th

图 11对于三种扩张段长度的喷管模型的流

量系数进行了对比分析. 结果显示,其整体分布趋

势与原始喷管模型也是相同的, 而且相同二次流

压比下,三种喷管模型的流量系数大小相差很少

很少,原始喷管模型的喉道控制效果最好.因此扩

张段长度的变化对喉道控制效果几乎没有影响.
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2� 4. 2 � 收敛段长度的影响

图 12给出的是在原有喷管模型基础上收敛

段轴向长度分别缩短 15%和 30%的喷管(扩张比

不变)模型推力系数的对比,可以看出与原始喷管

模型相比,整体趋势是相同的,推力系数均随着二

次流压比的增大而减小. 相同二次流压比下,推力

系数相差不大,而且这两种工况均比原始喷管推

力效率高,其中收敛段缩短 15%的工况下推力系

数最大.这也可从图 13( b)所示的等马赫线图中
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可以得到解释, 与其它两图相比其回流区最小.

如图 14 所示, 对于三种工况的流量系数对

比, 其大小相差甚微. 但是可以看到相同落压比

下,收敛段缩短 30%的喷管模型流量系数最小,

尤其在低二次流压比下更为明显, 总体来讲这种

工况下喉道控制效果是最好的.

图 14 � 不同收敛段长度喷管流量系数对比分布图

Fig. 14 � Compar ison of mass flow ratio dist ribution

among no zzles of differ ent

converg ence leng th

3 � 结 � 论

本文采用数值方法对喉道注气控制轴对称

收�扩喷管内流场进行了计算及分析, 研究结果

表明:

1) 本文所采用的数值方法能够有效地模拟带

喉道注气控制的轴对称收�扩喷管内流场,注气孔上

游和下游壁面压力分布的计算结果与实验数据基本

相符.从而证明了所采用数值计算方法的可靠性.

2) 通过喉道注气控制, 可使得喷管推力系数

和流量系数均减小,注气孔下游的气流分离和斜

激波的产生是造成喷管有较大推力损失的主要原

因.在不改变喉道固有面积的情况下,二次流的注

入减少了流动的有效面积,与无二次流相比,喉道

面积控制的效果明显, 对喷管流量系数的影响超

过了 15%.

3) 研究了喷管扩张比、调节片长度等参数对

喉道控制效果的影响. 综合考虑推力效率和流量

系数的变化,与原始喷管模型相比,尤其在低二次

流压比的情况下,收敛段缩短 30%的喷管为喉道

控制效果较优的计算模型.
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