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流路参数对收扩喷管内流特性影响的数值研究
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摘　　　要：用经冷态缩比模型内流特性试验验证的三维有黏定常程序，对某轴对称收扩喷管进行了收敛

调节片长度、喉道圆弧半径、扩张调节片长度和喷管扩张面积比对内流特性影响规律的计算研究．研究结果

表明：收敛调节片长度和喉道圆弧半径主要是对收敛半角较大工况的流量系数有一定的影响，可以在确保收

敛半角小于４５°前提下适当减小收敛调节片长度；扩张调节片长度和喷管扩张面积比主要是对推力系数影响

较大，扩张调节片长度和喷管扩张面积比的选择应在确保扩张半角小于１６°前提下力争气流完全膨胀．
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　　内流特性研究对轴对称收扩喷管（以下简称收
扩喷管）结构设计、发动机／喷管控制规律匹配、飞

机／发动机匹配等的研究具有重要意义［１－３］，除了必
要的模型试验［４－７］外，数值模拟是收扩喷管内流特
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性研究的有效手段［３，８－９］．为此，国内外利用计算流
体力学技术对收扩喷管和以收扩喷管为基础的轴

对称矢量喷管的内流特性进行了数值分析［８－１６］，但
这些数值分析没有在发动机典型工况下对影响收

扩喷管内流特性的主要流路参数进行系统研究．本
文采用经冷态缩比模型内流特性试验验证的专用

程序，对某收扩喷管进行了内流特性影响因素及其
影响规律的数值分析，比较全面地研究了收扩喷管
主要流路参数（收敛调节片长度Ｌｓ、喉道圆弧半径

Ｒｔ、扩张调节片长度Ｌｋ 和喷管扩张面积比Ｒａ）对
内流特性（推力系数Ｃｆ和流量系数Ｃｍ）的影响．

１　计算程序和计算方法

计算采用的是专为收扩喷管流场计算开发的

三维有黏定常程序，程序采用结构网格方法生成
三维结构网格，计算网格如图１所示，其中轴向网

图１　计算网格

Ｆｉｇ．１　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ｇｒｉｄ

格用代数法生成并采用指数规律加密，周向网格
用结合代数方法求解偏微分方程的方法（ＴＴＭ）
法生成，计算网格均为６２×３７×３７，接近８．５万
个，网格数目与文献［１５］相同，并且多于文献［１６］
约１．５万个；采用Ｊａｍｓｏｎ有限体积法划分网格，
湍流模型为零方程模型中广泛使用的Ｂａｌｄｍｉｎ－
Ｌｏｍａｘ代数模型．程序进口边界上给定亚声速来
流的总温、总压和流动方向角，流动速度由内点１
阶外插；出口边界上，当气流超声速流出时所有参
数外推，当气流亚声速流出时给定出口反压，其他
量采用与超声速出口边界类似的方法外推．物面
边界上速度采用无穿透边界条件，压力采用零法
向梯度，壁面温度采用绝热壁面条件．

２　计算步骤和计算参数

采用三维有黏程序计算研究主要流路参数

（Ｌｓ，Ｒｔ，Ｌｋ和Ｒａ）对收扩喷管内流特性的影响情
况及影响规律，研究中只对需要进行研究的参数
进行系列改变，以研究该参数的影响规律．收扩喷
管计算工况及喷管参数见表１，内流路设计见图

２．为验证程序和计算结果的有效性，依据喷管缩
比模型试验的相似理论［１］，进行了冷态缩比模型
（１∶１４）内流特性试验验证（见图３），试验采用真
空泵抽吸式方式工作，整个试验模型包括进口流
量管、连接段和喷管模型３个部分．试验的误差分
析表明：Ｃｆ 的绝对误差约０．０１５，相对误差为

１．５２％；Ｃｍ 的绝对误差约０．０１３　６，相对误差为

图２　内流路示意图
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图３　缩比模型试验件和试验装置照片
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１．３９％．典型工况下的计算结果与试验结果对比
（见表２）表明：本文计算采用的程序具有较高的

计算精度，计算结果可信，可以满足收扩喷管内流
特性研究的需要．

表１　计算的工况及喷管参数

Ｔａｂｌｅ　１　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ｅｎｇｉｎｅ　ｓｔａｔｕｓ　ａｎｄ　ｎｏｚｚｌｅ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

参数 工况１ 工况２ 工况３ 工况４ 工况５ 工况６ 工况７

喷管落压比 ２．７９　 ２．６２　 ３．６１　 ３．９８　 ３．５６　 ６．０４　 １０．４４

喷管进口总温Ｔ７／Ｋ　 ７５３　 ２　０００　 ２　１００　 ２　０２１　 ６１６　 １　９５７　 ２　１００

收敛半角α／（°） ３７．７３　 １０．５８　 ４．３０　 １０．７９　 ４０．７３　 １３．００　 ３．３８

扩张半角β／（°）
完全膨胀 １．２１　 １．１９　 ３．２６　 ６．３９　 ３．１０　 １６．４４　 ２３．７１

实际选用 １．２１　 １．１９　 ３．２６　 ６．３９　 ３．１０　 １１．６０　 １３．９６

扩张面积比Ｒａ
完全膨胀 １．０７　 １．０５　 １．１３　 １．３２　 １．１９　 １．８０　 ２．０８

实际选用 １．０７　 １．０５　 １．１３　 １．３２　 １．１９　 １．５５（限制膨胀） １．６０（限制膨胀）

表２　计算结果与试验结果对比

Ｔａｂｌｅ　２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ａｎｄ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｒｅｓｕｌｔｓ

参数
工况１ 工况２ 工况４ 工况５ 工况６

计算 试验 计算 试验 计算 试验 计算 试验 计算 试验

Ｃｆ ０．９８１　４　 ０．９８０　７　 ０．９８５　９　 ０．９８０　５　 ０．９８４　６　 ０．９７７　７　 ０．９８０　９　 ０．９８２　９　 ０．９７６　７　 ０．９７８　８

误差／％ ０．０７　 ０．５５　 ０．７１ －０．２０ －０．２１

Ｃｍ ０．９３９　９　 ０．９６７　５　 ０．９８８　５　 ０．９７８　２　 ０．９９０　５　 ０．９８４　３　 ０．９４１　０　 ０．９６９　４　 ０．９８７　１　 ０．９８７　５

误差／％ －２．８５　 １．０５　 ０．６３ －２．９３ －０．０４

３　计算结果及分析

３．１　收敛调节片长度Ｌｓ对内流特性的影响

计算研究发现：Ｌｓ的影响主要与设计的收敛

半角α有关，并且Ｌｓ 主要是影响Ｃｍ，而对Ｃｆ的
影响较小或很小（见图４）．具体影响情况如下：

１）对于α较大的工况１和工况５，Ｌｓ的影响
规律和影响程度基本相同，其中Ｌｓ 对Ｃｆ有影响
但不大，对Ｃｍ 有较大的影响．随着Ｌｓ 由相对基
准长度Ｌｓ０的－５０ｍｍ加大到５０ｍｍ（工况１和工
况５的α分别由４８．９６°和５３．５３°减小到３０．９９°和

３３．２９°），Ｃｆ逐渐增大，工况１和工况５分别增大
约０．４％和０．４５％；Ｃｍ 近似线性增大并且比较显
著，工况１和工况５分别增加约２．９１％和３．３６％．
２）对于α较小的工况２、工况４及工况６，Ｌｓ
的影响规律基本相同，影响程度接近，即Ｌｓ对Ｃｆ
影响很小，对Ｃｍ 有影响但不大．随着Ｌｓ 由相对
基准长度Ｌｓ０的－５０ｍｍ加大到５０ｍｍ（工况２、工
况４和工况６的α分别由１３．０８°，１３．３４°和１６．１０°

减小到８．８９°，９．０６°和１０．９１°），Ｃｆ 呈线性增大，
工况２、工况４和工况６分别增大约０．１５％，

０．１３％和０．１４％；Ｃｍ 近似呈线性逐步增大，并且
工况４和工况６增大的相对明显，工况２、工况４
和工况６分别增大约０．２７％，０．５７％和０．５１％．
３）对于α很小的工况３和工况７，随着Ｌｓ由
相对基准长度Ｌｓ０的－５０ｍｍ加大到５０ｍｍ（工况

３和工况７的α分别由５．３１°和４．１７°减小到

３．６２°和２．８４°），工况３的Ｃｆ和Ｃｍ 均先逐渐减小
后有所增大，最大相对变化量分别为０．２４％和

０．１６％；工况７的Ｃｆ和Ｃｍ 均呈线性减小，分别减
小约０．１２％和０．２５％．

３．２　喉道圆弧半径Ｒｔ对内流特性的影响

计算研究表明：Ｒｔ 的影响情况与Ｌｓ 的影响

基本类似，即，主要与设计的α有关，并且Ｒｔ主要
是影响Ｃｍ，而对Ｃｆ的影响较小或很小（见图５）．
具体情况如下：

１）对于α较大的工况１和工况５，Ｒｔ的影响
规律基本相同，影响程度有所不同，其中Ｒｔ对Ｃｆ

８５３２
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图４　收敛调节片长度Ｌｓ对内流特性的影响

（基准长度Ｌｓ０以０代表）

Ｆｉｇ．４　Ｅｆｆｅｃｔ　ｏｆ　Ｌｓｏｎ　ｉｎｔｅｒｎａｌ　ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ

有影响但不大，对Ｃｍ 有较大的影响．随着Ｒｔ由０

ｍｍ加大到１００ｍｍ，Ｃｆ增大，其中工况１呈线性
增大（约０．６８％），工况５先呈线性增大后平缓增
大（约０．４２％）；Ｃｍ 增大显著，其中工况１近似线
性增大（约３．５８％），工况５的增幅大于工况（约

４．６８％）．
２）对于α较小的工况２、工况４及工况６，Ｒｔ
的影响规律近似，影响程度接近，其中Ｒｔ对Ｃｆ基

本无影响或影响极小，对Ｃｍ 有影响但不大．随着

Ｒｔ由０ｍｍ加大到１００ｍｍ，工况２和工况４的Ｃｆ

基本无变化（最大变化幅度≤０．０２％），工况６稍
有增大（约０．０８％）；工况２和工况４的Ｃｍ 略有
增大（分别约为０．１１％和０．２６％），工况６增大相
对明显（约０．８２％）．
３）对于α很小的工况３和工况７，随着Ｒｔ由

０ｍｍ加大到１００ｍｍ，Ｒｔ对Ｃｆ基本无影响（最大
变化幅度≤０．０５％）；工况３的Ｃｍ 基本无变化
（最大变化≤０．０４％）；工况７的Ｃｍ 呈线性的略
有所增大（约０．２％）．

图５　喉道圆弧半径Ｒｔ对内流特性的影响

Ｆｉｇ．５　Ｅｆｆｅｃｔ　ｏｆ　Ｒｔｏｎ　ｉｎｔｅｒｎａｌ　ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ
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３．３　扩张调节片长度Ｌｋ对内流特性的影响

计算结果表明：Ｌｋ的影响情况主要与设计的
扩张半角β有关，并且Ｌｋ对Ｃｆ有较明显的影响，
而对Ｃｍ 影响不大或较小（见图６）．具体情况如下：

１）对于β很小的工况１和工况２，Ｌｋ 的影响
规律接近，但影响程度不同．随着Ｌｋ 由相对基准
长度Ｌｋ０的－１００ｍｍ加大到２００ｍｍ（工况１和工
况２的β分别由１．５１°和１．４９°减小到０．８７°和

图６　扩张调节片长度Ｌｋ 对内流特性的影响

（基准长度Ｌｋ０以０代表）

Ｆｉｇ．６　Ｅｆｆｅｃｔ　ｏｆ　Ｌｋｏｎ　ｉｎｔｅｒｎａｌ　ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ

０．８５°），Ｃｆ减小并且先急后缓，其中工况１比工况

２减小显著，工况１和工况２分别减小约１．０６％
和０．２１％；Ｃｍ 增大，其中工况１呈线性的显著增
大（增大约１．３３％），工况２呈增大趋势，增大约

０．０６％．
２）对于β较小的工况３和工况５，Ｌｋ 的影响
规律接近，但影响程度不同．随着Ｌｋ 由相对基准
长度Ｌｋ０的－１００ｍｍ加大到２００ｍｍ（工况３和工
况５的β分别由４．０７°和３．８７°减小到２．３３°和

２．２１°），Ｃｆ减小，其中工况５比工况３减小明显，
工况３和工况５分别减小约０．３９％和０．６１％；Ｃｍ
呈增大趋势，其中工况３先稍有减小后逐步增大
（增大约０．１５％），工况５先呈线性的明显增大后
平缓增大（增大约０．７８％），工况５比工况３增大
明显．
３）对于β大一些的工况４，随着Ｌｋ由相对基
准长度Ｌｋ０的－１００ｍｍ加大到２００ｍｍ（β由９．０１°
减小到５．１３），Ｃｆ先逐步增大后略有减小，增大约

０．５１％；Ｃｍ 呈线性逐步增大，增大约０．２６％．
４）对于β比较大的工况６和工况７，因Ｒａ较
大，只在相对基准长度Ｌｋ０的０～２５０ｍｍ和０～
３００ｍｍ范围内研究了Ｌｋ的影响，Ｌｋ 的影响规律
基本相同，但影响程度有所不同．随着Ｌｋ 的加大
（工况６和工况７的β分别由１１．６０°和１３．９６°减
小到７．７０°和８．６７°），Ｃｆ显著增大并且先急后缓，
其中工况６比工况７增大明显，工况６和工况７
分别增大约２．２２％和１．３４％；Ｃｍ 呈逐步增大趋
势，工况６和工况７分别增大约０．１８％和０．１３％．

３．４　喷管扩张面积比Ｒａ对内流特性的影响

通过计算可知：Ｒａ 的影响情况与Ｌｋ 的影响
情况类似，主要与设计方案的β有关，并且Ｒａ 主
要对Ｃｆ影响较大，而对Ｃｍ 的影响较小（见图７）．
具体情况如下：

１）对于β很小的工况１和工况２，因气流完
全膨胀所需的Ｒａ 很小，为此通过加大Ｒａ（Ｒａ＝
１．１，１．１５，１．２）来研究过膨胀对喷管内流特性的
影响．计算表明：Ｒａ 的影响规律和影响程度均有
所不同．随着Ｒａ的加大（即过膨胀程度加大，工况

１和工况２的β分别由１．２１°和１．１９°加大到

３．３７°和４．６１°），Ｃｆ总体上减小，其中工况１先略
增大后明显减小（约０．７３％），工况２减小（约

０．９２％）并且先缓后急；Ｃｍ 先略有变化后基本不
变，其中工况１先略减小（约０．１５％），工况２先
略增大（约０．２２％）．

０６３２
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２）对于β较小的工况３和工况５，通过加大
和减小Ｒａ研究了欠膨胀和过膨胀对喷管内流特
性的影响．研究表明：Ｒａ 的影响规律和影响程度
基本相同．随着Ｒａ由小到大（即由欠膨胀到过膨
胀，工况３和工况５的β分别由１．７８°和１．６６°加
大到６．１０°和４．０２°），Ｃｆ先增大后减小，工况３在气
流完全膨胀所需的Ｒａ时达到最大（为０．９８６　８），最
大变化约０．３１％；工况５在Ｒａ＝１．１５时最大（约

为０．９８１　５），比在气流完全膨胀所需的Ｒａ时稍大
（约为０．０６％），最大变化约０．３６％．随着Ｒａ由小
到大，Ｃｍ 有所增大，工况３和工况４分别增大约

０．１１％和０．０８％．
３）对于β稍大的工况４，通过减小Ｒａ研究了
欠膨胀对喷管内流特性的影响．研究表明：随着

Ｒａ由小到大（即欠膨胀程度逐渐减弱，β由４．５３°
加大到７．０８°），Ｃｆ在欠膨胀程度最严重的Ｒａ（为

图７　喷管扩张面积比Ｒａ对内流特性的影响

Ｆｉｇ．７　Ｅｆｆｅｃｔ　ｏｆ　Ｒａｏｎ　ｉｎｔｅｒｎａｌ　ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ
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１．２）时最大（为０．９８７　９），随后接逐步减小（约

０．２８％）并且先缓后急；Ｃｍ 总体上稍有增大（约

０．０６％），并在气流完全膨胀所需的Ｒａ（为１．３２）
时达到最大（为０．９８８　１）．
４）对于β比较大的工况６和工况７，Ｒａ 较
大，在工程设计中出于飞机气动造型等的考虑而
不可能实现，为此只通过减小Ｒａ来研究欠膨胀对
气动性能的影响．研究表明：Ｒａ 的影响规律基本
相同，影响程度接近．随着Ｒａ由小到大（即欠膨胀
程度逐渐减弱，工况６和工况７的β分别由９．６５°
和１０．６９°加大到１６．４４°和２３．７１°），Ｃｆ总体上为
减小趋势，工况６在欠膨胀程度最严重的Ｒａ（为

１．４５）时最大（为０．９８１８），随后接近线性地显著
减小（约３．０３％）；工况７先稍有增大，在欠膨胀
程度次严重的Ｒａ（为１．５）时最大（为０．９６４　７），随
后逐步减小（约３．３８％）并且先缓后急．随着Ｒａ
由小到大（即欠膨胀程度逐渐减弱），Ｃｍ 总体上稍
有增大（工况６和工况７分别增大约０．１４％和

０．２０％），并在达到气流完全膨胀所需的Ｒａ（分别
为１．８和２．０８）时达到最大（分别为０．９８８　２和

０．９８７　８）．

３．５　分析和讨论

１）Ｌｓ对内流特性的影响实质上可归结为α
的影响，由于Ｌｓ主要是对α较大工况的Ｃｍ 有一

定的影响，而对Ｃｆ的影响较小或很小，并且文献
［３］表明：一般情况下，一般喷管的α的变化范围
是５°～４５°．为此，在收扩喷管气动设计中，为缩短
喷管长度，减轻重量，可以在确保α＜４５°前提下适
当减小Ｌｓ．
２）虽然加大Ｒｔ可以比较明显地提高α较大
工况的Ｃｍ，并对Ｃｆ略有益处，但加大Ｒｔ给对收
扩喷管结构设计带来较大的困难，这也是在收扩
喷管气动设计中通常取Ｒｔ＝０ｍｍ的主要原因．
３）由于Ｌｋ 和Ｒａ 对Ｃｆ影响较大，因此它们
是影响收扩喷管内流特性的２个重要流路参数，

并且这２个参数的选择均与β密切相关，即Ｌｋ 和

Ｒａ对内流特性的影响实质上可归结为β的影响．

β影响Ｃｆ的原因在于：缩短Ｌｋ／增大Ｒａ，则必然
对应着大的β，从而导致喷管出口气流径向分速
度过大和气流分离．文献［３］表明：一般收扩喷管
的β一般为１°～１６°，单就内流特性而言，希望气
流在收扩喷管扩张段完全膨胀，以获得最大的推
力性能，但若此时β＞１６°，则会使收扩喷管的扩张
段出现严重的气流分离，不仅会减小Ｃｆ，而且有

可能使扩张调节片／密封片产生激振，从而对喷管
结构造成威胁．
４）喷管落压比较高的工况６和工况７在完
全膨胀时的β＞１６°，减小β的途径在理论上有２
个：一是在保证气流完全膨胀（即Ｒａ 不变）前提
下，加长Ｌｋ；二是在Ｌｋ不变前提下，减小Ｒａ，使气
流不完全膨胀．然而在实际设计中，由于喷管尺
寸、质量、刚度、强度、作动筒拖动力等结构上的限
制以及考虑到飞机尾部阻力要求，适当减小Ｒａ是
简单可行的最佳技术途径．Ｒａ的减小之所以要适
当是因为Ｒａ的减小必然要导致喷管外廓收敛角
的增大，而从外流角度考虑，喷管外廓的收敛角不
能太大（一般不超过１７°），否则会引起外流在喷
管外廓型面上分离，增大飞机尾部阻力，因此对于
喷管落压比较高的工况存在一个最佳 Ｒａ 优
化问题．

４　结　论

１）Ｌｓ和Ｒｔ对收扩喷管内流特性的影响均与
设计的α有关，并且影响情况基本类似，即：主要
是对α较大工况的Ｃｍ 有一定的影响；为缩短喷
管长度，减轻重量，可以在确保α＜４５°前提下适当
减小Ｌｓ，并且Ｌｓ 的优化应针对α较大的工况
进行．
２）Ｌｋ和Ｒａ 是影响收扩喷管内流特性的２
个重要参数，它们的影响均与设计的β有关，并且
影响情况基本类似，即：主要是对Ｃｆ影响较大；在
气动优化设计中，Ｌｋ 过小和Ｒａ 过大均会引起严
重的气流分离，不仅影响喷管内流特性，而且会使
扩张调节片／密封片产生激振，从而对结构造成威
胁；Ｌｋ和Ｒａ的选择应在确保β＜１６°前提下力争
气流完全膨胀，否则由于结构上的限制以及考虑
到飞机尾部阻力要求，适当减小Ｒａ是简单可行的
最佳技术途径，并且Ｌｋ 和Ｒａ 的优化应针对β较
大的工况进行．
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