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摘 � � � 要: 根据拉瓦尔喷管的典型工作状态, 建立了零维拉瓦尔喷管气体动力学模型,并将其集成到发动

机整机部件级模型中,开展了发动机整机加速动态仿真.仿真结果表明: � 随着喷口面积的不断收小, 发动机

低压转速加速曲线存在一段 先降后升!区域,这与实际试车结果吻合; ∀ 贴口正激波被推出管外的瞬间, 出

口马赫数从亚声速突变至超声速, 但喷管出口流量、发动机推力变化连续,未见突变现象.
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Abstract: By analyzing typical operat ing regim es of Laval nozzle, a zero�dimensional

pneumatic m odel w as built to evaluate the inf luence o f Laval nozzle on the perform ance o f

aero�engine. T he Laval nozzle m odel w as integ rated into a w hole aero�eng ine component�lev�
el model. Num erical sim ulat ions w er e perform ed to study t ransient performance of aero�en�
gine w hen nozzle thro at and out let areas decr eased during accelerat ing process f rom idle to

middle state. Results show that low pressur e rotor speed decr eases dur ing some specific re�
gimes, along w ith the reduction o f Laval nozzle area in accelerating process, w hich also ex�
ist s in real aero�engine rig tests. Besides, af ter normal shock clinging to nozzle out let section w as

pushed out, there w as a mach number break from subsonic to supersonic in nozzle out let sect ion,

how ever, both the out f low rate and thrust changed smoothly w ithout any break at the acceler�
ating curve.

Key words: aero�engine; Laval nozzle; component�level m odel; num erical sim ulat ion

� � 拉瓦尔喷管(亦称收敛�扩散喷管)的历史最

早可追溯至 1897年,当时瑞典的一位名叫古斯塔

夫 #拉瓦尔的发明家做了一根外形酷似沙漏的金

属管,起初用在蒸汽机上 [ 1] . 一百多年来, 拉瓦尔

喷管早已不再是蒸汽机领域的专利,在各种超声

速飞行器推进系统,如固体火箭发动机、超声速喷
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气发动机中, 都广泛采用拉瓦尔喷管[ 2�4] .

当前,世界各国都在加紧研制第四代战机, 超

声速巡航、推力矢量是其典型特征,这就要求四代

机的动力必须采用收敛�扩张型的喷管,且喷口面

积、方向可调.近年来, 通过发动机台架试车发现:

采用拉瓦尔喷管且面积可调的发动机, 其过渡态

特性与常规收敛喷管发动机有明显的差异, 在发

动机加速时, 在节流状态的某段区域,随着喷口喉

道面积 A 8、出口面积 A 9 的不断收小,发动机低压

转速曲线 先降后升!, 如图 1所示,减速时部分区

域低压转速曲线 先升后降!. 本文建立了零维拉

瓦尔喷管气动热力学模型, 并将其集成到发动机

部件级模型中,通过整机仿真对上述现象进行了

分析和验证; 在拉瓦尔喷管建模过程中,对其典型

的 7种工况进行了合理简化, 详细给出了喷管面

积比、进口来流变化时拉瓦尔喷管出口参数的计

算方法.

图 1 � 带拉瓦尔喷口发动机加减速转速、喷口面积

变化曲线

F ig . 1� Curves o f low pressure ro tor speed when Laval

nozzle areas decr ease dur ing aer o�engine

accelerating pr ocess

1 � 拉瓦尔喷管气体动力学数学模型

1� 1 � 拉瓦尔喷管工作状态分析

如图 2所示, 由气体动力学理论,根据拉瓦尔

喷管进口气流总压 p t7、总温 T t7、出口外界反压

p b 和面积比 A 9 / A 8 可确定喷管的工作状态.对于

给定的面积比 A 9 / A 8 , 存在 3 个特征压比 �1 =

p b1 / p t7 , �2 = p b2 / p t7和 �3 = p b3 / p t7 , 将拉瓦尔喷

管内的流动状态划分为 4 个区域、7 种工作

状态[ 5] .

1) 当喷管的实际压比 �= p b / p t7 < �1 , 此时

反压较低,喷管出口存在膨胀波,对应图 2中∃区

( 1)曲线,喷管喉道声速,扩张段及出口超声速.

2) 当喷管的实际压比 �= �1 ,喷管处于设计

状态, 管外无激波,对应图 2 中 ∃和 %区边界线

( 2) ,喷管喉道声速,扩张段及出口超声速.

3) 当喷管的实际压比 �1 < �< �2 , 此时反压

较高,管外斜激波,对应图 2中%区( 3)曲线,喷管

喉道声速,扩张段及出口超声速.

图 2 � 拉瓦尔喷管中的 7 种工作状态

Fig. 2 � Curves of seven typical operating states in

Laval no zzle

4) 当喷管的实际压比 �= �2 ,反压进一步增

加,管外斜激波变为正激波贴口,对应图 2中%和

&区边界线( 4) ,喷管喉道声速, 扩张段超声速, 出

口波前超声速、波后亚声速.

5) 当喷管的实际压比 �2 < �< �3 , 反压继续

增加,贴口正激波移至管内,对应图 2中 &区( 5)

曲线, 喷管喉道声速, 扩张段波前超声速、波后亚

声速,出口亚声速.

6) 当喷管的实际压比 �= �3 ,反压继续增加,

扩张段内贴口正激波移至喉部, 对应图 2 中 &和

∋区边界线( 6) , 喷管喉道声速, 扩张段、出口亚

声速.

7) 当喷管的实际压比 �3< �< 1,反压继续增

加,喉部正激波消失,对应图 2中∋区( 7)曲线, 喷

管喉道、扩张段、出口全亚声速.

综上所述,对拉瓦尔喷管作气体动力学计算

时,必须首先根据喷管的面积比 A 9 / A 8 算出喷管

的 3个特征压比, 进而根据实际压比 �= p b / p t7确

定喷管工作状态及出口静压、总压,最终由总压、

静压关系式计算出口马赫数, 再由出口面积计算

出口流量.

1� 2 � 拉瓦尔喷管特征压比的计算

首先由面积比 A 9 / A 8 确定上述 2)和 6)工况
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时,喷管出口马赫数 Ma
( 1)
9 和 Ma

( 2)
9 . 进而计算特

征压比 �1 , �2 和 �3

�1=
p b1

p t7

=
p s9

p t9i

= 1+
�- 1

2
(M a

( 1)
9 )

2

�- 1
�

�3=
p b3

p t7

=
p s9

p
*
t9i

= 1+
�- 1

2
(M a

( 2)
9 )

2

�- 1
�

�2 =
p b2

p t7

=
p b2

p b1

p b1

p t7

=

2�
�+ 1

(M a
( 1)
9 )

2
-
�- 1
�+ 1

�1 ( 1)

式中 p s9为喷管出口静压, p t9 i为喷管理想出口

总压.

1� 3 � 拉瓦尔喷管出口气流参数的计算

根据上述计算出的 3个特征压比及实际压比

�= p b / p t7判断喷管工作状态:

1) 当反压 p b (环境压力 p 0 )小于特征压力

p
b1
时,此时喷管工作在图 2中 ∃区,管外膨胀波,

当 p b= p b1时,膨胀波消失, 喷管处于设计状态. 出

口静压 p s9= p b1 ,理想出口总压 p t9 i = p t7 , 理想出

口气流速度 v 9 i可由下式计算:

v 9i = 2cpT t7 1-
p

s9

p t9i

�- 1
�

( 2)

式中 cp 为比定压热容, cp = �R
�- 1

.

考虑到实际流动存在损失(如压力损失) , 喷

管实际出口气流速度 v 9

v 9=  9 v 9i ( 3)

式中  9 为喷管速度损失系数( 0� 95~ 1) .

因此,喷口实际出口总压 p t9为

p t9= p s9 1-
v

2
9

2cpT t9

�
1- �

=

p b1 1-
v

2
9

2cpT t7

�
1- �

( 4)

2) 当 p b1 < p b< p b2时,此时喷管工作在图 2

中 %区,管外斜激波, 出口静压 p s9 = p b1 , 理想出

口总压 p t9i = p t7 , 出口气流参数计算方法同 1)

工况;

3) 当 p b2 < p b< p b3时,此时喷管工作在图 2

中 &区,管内正激波;当 p b= p b2时,斜激波转变为

正激波贴口; 当 p b= p b3时, 正激波移至喉道处消

失.出口静压 p s9 = p 0 , 对喷管喉道及出口截面建

立流量平衡方程

qm = K
p t8

T t8

q(!8 ) A 8= K
p s9

T t9

y (!9 ) A 9 ( 5)

此时喷管喉道临界声速,且整个流动绝能等

熵,有

q( !8) = 1

p t7= p t8= p t9

T t7 = T t8= T t9

( 6)

则式( 5)化简为

y (!9)=
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2

1
�- 1

!9
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2
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方程( 7)存在两个解,此处选取亚声速下的解

!(2)
9
求解出口马赫数 Ma

( 2)
9 , 则喷管理想出口速度

v 9 i为

v 9i = Ma
( 2)
9

�RT t7

1+
�- 1

2
(M a

( 2)
9 )

2
( 8)

再由式( 3)计算出实际出口速度 v 9 . 其它出

口气流参数计算方法同 1)工况.

4) 当 p b> p b3时, 此时喷管工作在图 2 中∋

区,管内全亚声速流动.出口静压 p s9= p 0 ,出口气

流参数计算方法同 1)工况.

综上所述,上述 1)和 2)工况( p 0 < p b2 ) , 拉瓦

尔喷管出口气流静压 p s9= p b1 ;而对于 3)和 4)工

况( p 0 (p b2 ) ,喷管出口气流静压 p s9= p 0 .此处计

算喷管特性时,通过合理简化,可将喷管原有 7种

工况合并简化为 2 种, 显著提高了原有拉瓦尔喷

管模型的计算效率.

由喷口出口总压 p t9及静压 p s9计算实际出口

马赫数 Ma9

Ma9 = 2
�- 1

p t9

p
s9

�- 1
�

- 1 ( 9)

喷口出口流量 W g9及发动机推力 F 为

W g9= K
p

t9
A 9

T t9

q( Ma9 ) ( 10)

F= W g9( v 9 - v 0 )+ ( p s9 - p 0 ) A 9 ( 11)

式中 v 0 为飞行速度.

2 � 拉瓦尔喷管仿真计算

按照式( 1) ~ 式( 10)建立拉瓦尔喷管部件级

仿真模型,并将其集成到现有的某型双轴混排加

力式涡扇发动机部件级模型中[ 6�10] . 在地面标况
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下,开展整机模型从慢车到中间状态的过渡态仿

真研究,分析整机模型中拉瓦尔喷管的工作特性,

仿真结果如图 3( a) ~ 图 3( f )所示.

从图 3( a)可以看出, 慢车状态时喷管喉道、

出口面积相等,且处于大喷口状态,随着转速的不

断升高,喷口逐渐收小到设计状态;

图 3( b)给出了加速过程中高、低压转速的仿

真曲线, 整个加速过程中,核心机转速过渡平滑,

而低压转速存在一段 先降后升!的过程, 这一现

象在某型带拉瓦尔喷管发动机的实际试车中也一

直出现.结合图 3( a) ,不难看出该现象的时间段

与收喷口时间段( t= 51~ 52 s)较为吻合, 初步分

析可能与收喷口有关.

图 3( c)中喷管出口马赫数在某一时刻出现

不连续的跳变现象, 这是因为此时喷口恰为正激

波贴口( p b2= p 0 ) ,波前超声速(扩张段, 管内) , 波

后亚声速(喷管出口) ; 随着特征压力 p b2的逐渐增

加,当 p b2> p 0 时, 贴口正激波被 推!出管外, 形

成管外斜激波,此时喷管出口由亚声速突变为超

声速.

图 3� 发动机整机及拉瓦尔喷管气流参数仿真曲线

Fig. 3� Simulation curves of g as par ameters in eng ine and Laval no zzle
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� � 图 3( d)中给出了拉瓦尔喷管面积变化过程

中 3个特征压力及出口静压的变化曲线, 随着喷

管面积比的改变, 3个特征压力也在不断变化. 当

反压 p b (即环境压力 p 0 )大于特征压力 p b3时, 喷

管内流动状态为全亚声速流, 喷管出口静压即为

环境压力;当反压 p b 介于特征压力 p b2和 p b3之间

时,管内正激波,喉部声速, 出口亚声速,出口静压

仍为环境压力;当反压 p b 小于特征压力 p b2时, 管

外膨胀波或斜激波,喉部声速, 出口超声速, 出口

静压突降至 p b1 .以上理论分析与图 3( d)中仿真

结果完全吻合.

图 3( e)中给出了整个加速过程喷管出口流

量的变化,整个流量曲线过渡平滑,并未出现图 3

( c)中马赫数曲线 跳变!的现象. 分析原因, 图 3

( c)中尽管马赫数变化较大, 由亚声速 ( Ma9 =

0� 73)突变为超声速( Ma9 = 1� 33) ,但其对应的密

流函数 q(M a9)却保持连续(如图4所示) , 且在这

一阶段, 喷管出口总压、总温也保持连续, 由式

( 10)可得, 此处流量曲线连续. 由图 3( e)还可以

分析出: 在 t= 51~ 52 s之间, 空气流量存在着 先
降后升!的现象, 表明发动机尾喷管的面积 A 8 和

A 9 调节不够协调, 改变了尾喷管进口总压、低压

涡轮落压比以及风扇工作点, 从而导致低压转速

具有类似空气流量的变化趋势.

图 4� 加速过程喷管出口密流函数仿真曲线

Fig . 4 � Curve of nozzle outflow function during

accelerating pr ocess

图 3( f )中给出了整个加速过程中喷管推力

的变化,与出口流量类似,喷管推力曲线过渡平滑

无跳跃.这是由于出口马赫数 突变!前后, 喷管内

部流场压力分布并未发生太大变化, 故推力曲线

变化连续无跳跃.

3 � 结 � 论

本文的主要工作:

1) 建立了拉瓦尔喷管零维气动热力学模型,

分析了拉瓦尔喷管典型的 7种工作状态, 并通过

适当简化合并,将出口静压计算减缩为两种工况;

详细给出了进口压力、进口温度、喉道及出口面积

同时变化时拉瓦尔喷管出口参数的计算方法.

2) 将拉瓦尔喷管模型集成到现有双轴混排

加力涡扇发动机部件级模型中,开展慢车至中间

状态变喷口加速动态仿真, 分析了仿真曲线中发

动机低压转速、出口马赫数、出口流量、推力等参

数的变化规律及其原因.

3) 仿真结果表明,低压转速仿真曲线与实际

发动机试车曲线在变化趋势上是吻合的, 验证了

所建模型的有效性; 通过理论分析及仿真进一步

解释了发动机加速时, 收喷口给低压转速带来的

影响.

今后将进一步研究发动机过渡态时喷管喉道

及出口面积的调节规律, 使低压转速变化曲线过

渡平滑,无拐点.
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