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激波诱导控制推力矢量喷管实验及数值计算

李卫强，宋文艳，罗飞腾
（西北工业大学 动力与能源学院，西安７１００７２）

摘　　　要：采用实验方法，通过在二元收敛－扩张喷管扩张段引入二次流喷射，开展了激波诱导控制的流体

推力矢量技术研究．实验过程通过喷管上、下壁面压力测量及出口射流纹影观测，研究了主流压力、二次流喷

射压力以及二次流喷嘴几何（缝或孔）对推力矢量喷管性能的影响．同时，结合数值计算方法，对各实验工况

下的喷管流场进行数值模拟，获得了实验手段难以得到的流场数据和性能，对实验结果进行了辅助分析．初

步研究结果表明：在给定的实验条件下，主流压力越高，喷管推力矢量角越小，同时推力系数越大；二次流压

力越高，喷管推力矢量角越大，同时推力系数减小；同孔喷射相比，采用喷缝几何下的上壁面激波诱导分离点

更趋于向上游移动，分离点后压升显著，射流穿透能力强，对主流的扰动强烈．
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　　喷气式战斗机设计的目标是尽可能增加并提
高其机动性、敏捷性及生存能力．航空发动机的推
力矢量技术就是在这种“需要”与“可能”中应运而
生的一种有效技术手段，能够在一定程度上满足
战斗机的这些性能需求．当前战斗机主要是通过
尾喷管上的机械式作动系统工作来实现推力矢量

的，Ｘ－３１，Ｆ－１５ＨＡＲＶ和Ｆ－２２战机均使用了这种
机械式的推力矢量系统［１］．近年的一些国外资料
又披露了一种全新概念的推力矢量技术———流体
推力矢量控制喷管［２］，这种技术最早应用于火箭
发动机［３］，它最主要的优点是省去了大量的机械
部件，具有结构简单、质量轻、成本低等特点．与传
统的机械作动式矢量喷管相比，其质量可降低

２５％～３０％，而其性能几乎没有降低［４－５］．鉴于其
优越性，流体推力矢量技术在国内外得到了广泛
研究，到目前为止该技术的实现方案主要有：激波
诱导矢量控制、喉部偏移、反流控制［６］．激波诱导
矢量控制方案由于其结构简单、矢量效率较高而
成为近年来重点研究的实现方案，该方案是通过
在喷管的扩张段非对称地注入二次流，使主气流
方向发生偏转，从而获得推力矢量．文献［７］应用
实验和数值模拟的方法，对基于次流喷射控制的
推力矢量喷管的推力矢量性能和流场进行了研

究，结果表明二次流喷射压力足够大时，应用次流
喷射控制主流流动可以实现较大的推力矢量角，
提出如何从推力矢量工作模式恢复到轴对称工作

模式这一问题．文献［８］以二维收敛／扩张型喷管
为对象，对激波诱导控制方法的单点／两点喷射情
形进行了实验和数值计算研究，结果表明当落压
比小于４时，两点喷射可以增加推力矢量性能．文
献［９－１１］对某型喷管射流注入时的全流场进行了
数值模拟，计算结果表明射流垂直壁面注入时产
生的推力矢量角最大，逆流注入气流对喷管流场
的改变要明显大于顺流注入气流的影响，但产生
的损失也较大．文献［１２－１３］基于计算流体动力学
（ＣＦＤ）技术，分析了自由流马赫数对激波控制二
维收扩喷管流体推力矢量性能的影响，结果表明：
当落压比为１３．８９时，自由流马赫数对其推力矢
量性能影响不大；当落压比为４．５时，推力矢量角
随着自由流马赫数的增大，先减小后增大．
然而，国内外针对不同射流喷嘴几何的研究

尚缺，本文利用西北工业大学直连式超声速风洞

设备，通过在二元收敛－扩张喷管扩张段引入二次
流喷射，开展了激波诱导控制流体推力矢量技术
的研究．实验期间，通过喷管上、下壁面压力测量
及出口射流流场纹影观测，研究了主流总压、二次
流总压以及喷嘴几何（缝或孔）对推力矢量喷管性
能的影响．同时，结合数值计算方法，对各实验工
况下的喷管流场进行数值模拟，获得了实验手段
难以得到的流场数据和性能参数，对实验结果进
行了辅助分析．

１　实验系统与实验方法

１．１　实验系统简介

本文实验是在西北工业大学直连式超声速风

洞中完成的．该实验系统主要为超声速燃烧实验
所建，经过适当调整可满足直排大气、连续供气的
喷管实验应用要求，其中主流空气由阀门控制向
喷管入口进气，二次流经软管进入喷管扩张段上
集气腔，然后从喷射孔或缝垂直进入超声速主流
中．实验过程通过压力采集系统记录各实验状态
下喷管上、下壁面压力数据；利用双反射纹影仪观
测喷管出口的射流流场．图１给出了纹影系统示
意图．

图１　纹影系统示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｋｅｔｃｈ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｓｃｈｌｉｅｒｅｎ　ｓｙｓｔｅｍ

１．２　二元收敛－扩张喷管模型

本文实验喷管采用二元收敛－扩张型面喷管，
其几何构型如图２所示．此喷管的设计落压比为

８．０，总长为２０８ｍｍ，宽度为５０ｍｍ，设计状态下
出口马赫数为２．０．喷管上壁面出口处是可拆换
的活动件，通过更换活动件，可方便地改变二次流
的喷嘴几何（缝或孔），二次流的喷射方式采用垂
直壁面喷射，本文实验的喷射位置位于轴向１８５

２７５１
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ｍｍ处．为了保证喷管入口气流流场的均匀性和
稳定性，避免由于不均匀来流对实验结果产生影
响，在喷管入口前设有４０ｍｍ长的平直段．

图２　喷管模型示意图（单位：ｍｍ）

Ｆｉｇ．２　Ｓｋｅｔｃｈ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｎｏｚｚｌｅ　ｍｏｄｅｌ（ｕｎｉｔ：ｍｍ）

１．３　实验方法

推力矢量喷管实验需要确定的参数包括主流

空气和二次流空气的状态参数，并通过截止阀、减
压器、调节阀、流量计等设备仪器进行准确调节与
控制．在本文实验过程，首先将主流空气状态按照
预定要求调节到位，然后启动预先调节的二次流
喷射，同时进行压力监测和纹影观测．由于空气气
源压力、容积可以满足多次实验要求，在同一车次
内二次流状态相同，可以逐渐调节不同的主流状
态，每一次达到稳定的主流状态时启动二次流喷
射，达到矢量控制的目的；重新确定下一次二次流
状态后，又重新调节逐渐提高的主流状态，并实施
二次流喷射的矢量控制实验操作．实验过程中，根
据实验状态要求确定合适的时序控制方案，可以
获得稳定的实验效果，提高实验效率．因此，在每
一实验车次内，二次流空气状态保持相对稳定，而
主流总压、流量呈阶梯状逐步提高（如主流总压呈

３．０～４．０～５．０～…～８．０×１０１　３２５Ｐａ提高）．图

３显示了气动推力矢量喷管实验采用的时序控
制方案．

图３　实验时序控制方案

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｎｔｒｏｌ　ｓｃｈｅｍｅ　ｏｆ　ｔｉｍｅ　ｓｅｑｕｅｎｃｅ

２　数值计算方法

推力矢量喷管的主要性能参数有矢量角、推
力系数、流量系数等，受实验条件所限，实验中无

法直接测出喷管的推力分量和矢量偏转角等参

数，需结合数值计算方法对这些性能参数加以辅
助分析，获得实验手段难以认识的喷管流场细节．

２．１　计算模型

流场计算是基于求解Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ方程，对
流项的空间离散采用二阶迎风差分格式，黏性项
的空间离散采用中心差分格式，时间项采用全隐
式、耦合求解算法．湍流模型采用经过 ＲＮＧ
（ｒｅｎｏｒｍａｌｉｚａｔｉｏｎ　ｇｒｏｕｐ）修正的ｋ－ε模型，近壁区
域采用非平衡的壁面函数处理方法．
网格划分采用分区生成的方法［１４］，各分区均

采用结构化网格，划分网格时喷管内部采用等比
法，加密了固体壁面附近的计算网格，所有的二维
网格都是矩形结构网格，并对喷射口附近进行了
局部加密，总网格数为４０　６８０．计算网格及边界条
件如图４所示．

Ａ 远场边界；Ｂ 远场进口边界；Ｃ外流壁面；

Ｄ 喷管上壁面；Ｅ 喷管下壁面；Ｆ 出口边界；

Ｇ 喷管主流进口边界；Ｈ 二次流进口边界

图４　计算网格及边界条件

Ｆｉｇ．４　Ｍｅｓｈ　ａｎｄ　ｂｏｕｎｄａｒｙ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

２．２　性能参数计算［１５］

喷管实际推力

Ｆ＝∑［（ρＶ·ΔＡ）·Ｖ＋（ｐΔ－ｐ∞）·ΔＡ］
　　矢量偏转角

δｐ＝ａｒｃｔａｎ（Ｆｎ／Ｆａ）
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其中Ｆｎ和Ｆａ分别是喷管推力的侧向分量和轴向
分量，ΔＡ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

Ｃｆｇ＝Ｆ／（Ｆｉ，ｐ＋Ｆｉ，ｓ）

　　理想推力可由一维等熵流动方程确定

Ｆｉ，ｐ＝ ２κＲ
κ－槡 １Ｗｐ Ｔ＊

ｐ １－ ｐ∞
ｐ＊（ ）ｐ

κ－１

［ ］槡
κ

Ｆｉ，ｓ＝ ２κＲ
κ－槡 １Ｗｓ Ｔ＊

ｓ １－ ｐ∞
ｐ＊（ ）ｓ

κ－１

［ ］槡
κ

　　流量系数为实际流量与理想流量之比，主流
流量系数Ｃｄｐ、二次流流量系数Ｃｄｓ分别为

Ｃｄｐ＝Ｗｐ／Ｗｉｐ

Ｃｄｓ＝Ｗｓ／Ｗｉｓ

　　相应的总流流量系数Ｃｄ为

Ｃｄ＝ （Ｗｐ＋Ｗｓ）／（Ｗｉ，ｐ＋Ｗｉ，ｓ）

　　主流理想流量、二次流理想流量分别为

Ｗｉ，ｐ＝Ｋｐ
＊
ｐ

Ｔ＊
ｐ
Ａ８ｐｑ（λ８ｐ）

Ｗｉ，ｓ＝Ｋｐ
＊
ｓ

Ｔ＊
ｓ
Ａ８ｓｑ（λ８ｓ）

　　推力矢量效率即每百分之一次流流量引入产
生的推力矢量偏转角度数

η＝
δｐ

（ｗｓ／ｗｐ）×１００
（（°）／％）

３　结果、讨论与分析

３．１　主流总压对喷管气动性能的影响

图５给出了次流采用缝喷射时，二次流喷射
压力保持约５１０ｋＰａ不变、主流总压在５１５～６２０～
６８６ｋＰａ之间变化时喷管上、下壁面压力分布对比
情况（其中包括实验值与计算值）．从上壁面压力
分布可见，当存在二次流喷射时，二次流同主流相
互作用产生激波，使上壁面压力有明显上升．同时
在激波的诱导作用下，上壁面的附面层发生分离；
从下壁面压力分布可见，下壁面气流或不发生分
离现象或在出口处发生轻微分离现象，从而在上
下壁面之间产生压力差，这就是激波控制矢量形
成的原理．在相同二次流状态下，随着主流总压的
下降，次流诱导激波增强，影响区域扩大，进而使
上壁面二次流喷射位置前附面层分离点逐渐前

移．而在下壁面则出现从不发生气流分离到发生
气流分离的现象，这是因为主流总压升高使得激
波角增大，与下壁面相交形成反射激波，这种情况
往往会降低气动矢量性能．表１为对应各状态下

喷管性能参数的计算结果．

图５　主流压力变化时壁面压力分布对比

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｗａｌｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ａｔ

ｖａｒｉｏｕｓ　ｍａｉｎ　ｓｔｒｅａｍ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

表１　不同主流压力状态下喷管性能参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ｎｏｚｚｌｅ　ａｔ　ｖａｒｉｏｕｓ

ｍａｉｎ　ｓｔｒｅａｍ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

主流总压／

ｋＰａ

矢量角／

（°）
推力系数 流量系数

推力矢量

效率

５１５　 ６．３３　 ０．９４４　 ０．９６９　 １．０８

６２０　 ７．２４　 ０．９５５　 ０．９６５　 １．６６

６８６　 ５．４８　 ０．９６２　 ０．９７６　 １．３７

图６为次流采用喷射缝时，相同二次流状态、
不同主流状态下喷管出口射流流场的纹影图像．
从纹影图来看，各实验状态下均能捕捉到清晰的
出口射流流场激波结构，呈典型的分叉激波链结
构．对比各无次流喷射情形，随着主流总压提高，
出口流场激波链强度逐渐增强，分叉激波链结构
逐渐拉长且间距加大．从二次流喷射情形纹影图
可以看出，喷管出口射流流场发生了不同程度的
偏转，分叉激波链结构变得不规则，存在着复杂的
反射激波相互作用．对ｐｔ＝５１５ｋＰａ状态，由于第
一道激波相交于下壁面，出口射流流场激波结构
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更为复杂难辨，出口气流偏转不明显，而ｐｔ＝６２０
ｋＰａ和ｐｔ＝６８６ｋＰａ两个状态偏转效果较为明显，
这一点在图５下壁面压力分布中也有所反映．

图６　主流压力变化时喷管出口流场纹影图

及计算结果

Ｆｉｇ．６　Ｓｈａｄｏｗｇｒａｐｈｓ　ａｎｄ　ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ｏｆ

ｎｏｚｚｌｅ　ｏｕｔｆｌｏｗ　ａｔ　ｖａｒｉｏｕｓ　ｍａｉｎ　ｓｔｒｅａｍ

ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

３．２　二次流喷射压力对喷管气动性能的影响

图７给出了次流采用缝喷射时，主流总压保
持约６１０ｋＰａ不变、二次流喷射压力在４９６～６２０～
６６０ｋＰａ之间变化时喷管上、下壁面压力分布对比
情况（包括实验值与计算值）．由此可见，随着二次
流喷射压力的逐渐提高，激波诱导分离点逐渐前
移，且上壁面分离点后压力也逐渐提高，这是激波
强度逐渐增大，对主流扰动作用增强的直接表现．

图７　二次流喷射压力变化时壁面压力分布对比

Ｆｉｇ．７　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｗａｌｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

ａｔ　ｖａｒｉｏｕｓ　ｓｅｃｏｎｄａｒｙ　ｓｔｒｅａｍ　ｊｅｔ

ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

综合对比喷管上、下壁面压力分布可见，随着二次
流喷射压力的提高，上下壁面压差逐渐增大，这可
以获得更大的偏转角．表２为对应各状态下喷管
性能参数的计算结果．

表２　不同二次流喷射压力状态下喷管性能参数

Ｔａｂｌｅ　２　Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ｎｏｚｚｌｅ　ａｔ　ｖａｒｉｏｕｓ

ｓｅｃｏｎｄａｒｙ　ｓｔｒｅａｍ　ｊｅｔ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

二次流

总压／ｋＰａ

矢量角／

（°）
推力

系数

流量

系数

推力矢量

效率

４９６　 ７．２４　 ０．９５５　 ０．９６５　 １．６６

６２０　 ９．０４　 ０．９５４　 ０．９７１　 １．６１

６６０　 ９．５２　 ０．９５３　 ０．９７２　 １．６０

图８为次流采用缝喷射时，相同主流状态、不
同二次流状态时喷管出口射流流场的纹影图像．
相对于无次流喷射，随着二次流喷射压力的逐渐
增大，喷管出口射流流场发生了不同程度的偏转．
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图８　二次流喷射压力变化时喷管出口流场

纹影图及计算结果

Ｆｉｇ．８　Ｓｈａｄｏｗｇｒａｐｈｓ　ａｎｄ　ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ｏｆ

ｎｏｚｚｌｅ　ｏｕｔｆｌｏｗ　ａｔ　ｖａｒｉｏｕｓ　ｓｅｃｏｎｄａｒｙ
ｓｔｒｅａｍ　ｊｅｔ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

但二次流喷射压力增大到一定程度后矢量偏转效

果反而下降（如ｐｉｎｊ＝６２０ｋＰａ和ｐｉｎｊ＝６６０ｋＰａ状
态），这是因为二次流喷射产生的激波相交于下壁
面某处，使得上下壁面压差减小，从而导致矢量角
减小．

３．３　二次流喷嘴几何对喷管气动性能的影响

表３列出了二次流在相同几何喷射面积情况
下，采用喷缝与喷孔两种喷嘴的对比实验车次状
态参数值．从实验状态参数测量结果来看，每组对
比实验中的主流总压和二次流喷射压力的差别较

小，考虑到测量精度、气源供应稳定性等不确定性
问题可以认为各组实验状态参数基本恒定，而且
二次流喷射量基本相当，因此具有很好的对比实
验基准．
图９为采用喷缝和喷孔几何条件下对比实验

状态的喷管上、下壁面压力分布．无次流喷射时喷
管壁面压力重合性很好，为对比实验提供了相同
的基准．在相同实验状态基准下，与二次流喷孔几
何相比，采用喷缝几何下的上壁面激波诱导分离
点更趋于上游移动，分离点后的压升更为显著，对
主流的扰动更加强烈，同时产生的激波更容易相
交于下壁面产生反射激波，说明采用喷缝几何所
产生的激波强度更大．总之，采用次流喷缝对激波
强度、位置及上、下壁面压差的影响更大，从而对
矢量喷管性能的影响更为显著．
图１０给出了采用二次流喷缝和喷孔几何时

喷管出口射流流程纹影图像．无二次流喷射时，各
组对比实验状态下喷管出口射流流场激波结构基

本一致；当二次流喷射时，喷管出口射流流场均发
生了不同程度的偏转，实现了有效的激波控制矢
量作用；在二次流喷射面积相等、喷射压力相当的
情况下，采用两种喷嘴几何时产生的激波结构存
在一定的差异．

表３　各实验状态参数值

Ｔａｂｌｅ　３　Ｐａｒａｍｅｔｅｒ　ｖａｌｕｅｓ　ａｔ　ｖａｒｉｏｕｓ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

实验车次
喷射

几何

主流参数 二次流参数

总压／ｋＰａ 落压比Ｒｏｐ 总温／Ｋ 流量／（ｋｇ／ｓ） 总压／ｋＰａ 总压比Ｒｓｐ 总温／Ｋ 流量／（ｋｇ／ｓ）

Ｅ１２０１０２－Ｂ 喷缝 ５１５　 ５．０８２　７　 ２９０　 １．６２５　３　 ５２８　 １．０２５　２　 ２９０　 ０．１０２　６

Ｅ１２０３０３－Ｃ 喷孔 ５１３　 ５．０６２　９　 ２９０　 １．６２８　６　 ５２６　 １．０２５　３　 ２９０　 ０．１０５　２

Ｅ１２０２０２－Ｂ 喷缝 ６１２　 ６．０４０　０　 ２９０　 １．９３８　０　 ６２０　 １．０１３　１　 ２９０　 ０．１１７　４

Ｅ１２０３０１－Ｃ 喷孔 ６０５　 ５．９７０　９　 ２９０　 １．９１０　３　 ６３０　 １．０４１　３　 ２９０　 ０．１２８　８
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图９　采用喷缝和喷孔的喷管壁面压力分布对比

Ｆｉｇ．９　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｗａｌｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｂｅｔｗｅｅｎ　ｓｌｏｔ　ａｎｄ　ｈｏｌｅｓ

图１０　喷管出口射流纹影图对比

Ｆｉｇ．１０　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｓｈａｄｏｗｇｒａｐｈｓ　ｏｆｎｏｚｚｌｅ　ｏｕｔｆｌｏｗ

４　结　论

本文基于西北工业大学直连式实验设备，应

用激波诱导矢量控制方法，对二元收敛／扩张喷管
的流体推力矢量技术进行了实验与计算研究，主
要分析了主流总压、二次流总压以及喷嘴几何（缝
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或孔）对流体推力矢量的影响，初步得到以下几点
结论：

１）通过对比数值模拟与实验结果得出：壁面
压力数据与实验测量数据吻合较好；计算出口流
场与实验纹影较为一致．说明本文所采用的计算
模型用于模拟真实流动情况是可行的．
２）在本文给定的实验条件下，主流压力越
高，喷管推力矢量角越小，同时推力系数越大；二
次流压力越高，喷管推力矢量角越大，同时推力系
数减小．在本文各实验状态中，当主流总压６１２
ｋＰａ，二次流总压６６０ｋＰａ时，得到最大的矢量偏
转角９．５２°，推力系数０．９５３，流量系数０．９７２．
３）不同喷嘴几何对喷管矢量性能影响的趋
势是一致的；与喷射孔相比，采用喷缝几何下的上
壁面激波诱导分离点更趋于向上游移动，分离点后
压升显著，射流穿透能力强，对主流的扰动强烈．
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