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要!数值模拟研究了下游喉道高度
!

对二维双喉道气动矢量喷管所能达到的最大矢量角的影响%

并分析了不同下游喉道高度时喷管腔内流动的发展规律
)

结果表明#

!

对喷管推力矢量角影响较大%尤其是

!

#

$

与
!

$

$

的喷管腔内会出现不同的主流发展过程
)

当喷管腔内主流刚好发展为完全超声速%下游喉道

处声速线消失时%可以获得它在所给工况下可能达到的最大矢量角&并且
!

#

$

时可以在较少的二次流流量

下就可以达到最大矢量角%而
!

$

$

时则需要在较高的二次流流量下才能达到%但其值明显大于
!

#

$

的喷

管所能达到的最大矢量角
)

关
"

键
"

词!双喉道气动矢量喷管&下游喉道&二次流百分比&最大矢量角&流动发展
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推力矢量技术是当前第
%

代战斗机的一项基

本要求%气动矢量喷管作为未来推力矢量的实现

方案已得到广泛研究'

$

(

)#""!

年
*:P:

兰利研

究中心最先提出了双喉道气动矢量喷管!下文简
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称喷管"的概念'

#

(

%它是在喉道偏移法的基础上提

出的新概念射流推力矢量技术%是一种二维的收

敛
.

扩张
.

收敛喷管%有两个几何最小区域%称为

)双喉道*

)

之后国内外均对喷管进行了持续的研

究%包括二维+轴对称喷管的参数化研究'

!.8

(

%喷管

面积随喷管包线可调的技术方案及实验研究'

\.;

(

%

在喷管落压比!

3'WW(@

7

-@66C-@-,M5'

%记为
!

"为

0

%二次流流量为
!]

情况下喷管结构参数的优化

研究'

$"

(

%在二次流流量为
#9%]

时喷管的结构参

数对喷管推力系数以及矢量效率的影响研究'

$$

(

%

非推力矢量状态和推力矢量状态下的喷管性

能'

$#

(

+不同进口总温下喷管数值仿真研究'

$!.$0

(以

及喷管流动特性和起动方法'

$%.$8

(

+基于零质量射

流的喷管性能研究'

$\

(等
)

本文将在此基础上%探

索喷管能够达到的最大推力矢量角!下文简称为

最大矢量角"%以及随二次流流量增加喷管内流场

结构的发展%并将进一步分析下游喉道的不同取

值对喷管最大矢量角+管内流场结构发展带来的

影响%以及喷管落压比变化时喷管能达到的最大

矢量角和其需要的二次流百分比的变化关系
)

:

"

数值模拟方法

:;:

"

计算方法及其验证

本文采用了
=(C@3M

软件进行数值模拟研究%

数值模拟方法为时间推进的有限体积法
)

控制方

程为一般曲线坐标系下强守恒形式的
*,H5@-.

PM'4@6

!

*.P

"方程%为了提高收敛速度和求解精

度%离散格式选用隐式
#

阶迎风格式
)

湍流模型选

用
*̂_

!

-@3'-Q,(5W,M5'3

A

-'C

7

"

"#

"

两方程模

型%网格划分时分别在容腔壁面+二次流和喷管出

口等区域进行了加密%确保壁面处的
$

`

%

$")

计

算边界条件为#主流+二次流进口气流总温
%

M

均

为
!""I

%外流马赫数为
"9"#

%背压
&L

a"9$+G,

%

进口总压由落压比
!

a%

决定%二次流进口为压力

进口%二次流通道宽度
'

确定时二次流进口总压

决定了二次流流量
)

为了保证数值模拟结果的精

度%利用文献'

$/

(中的实验数据对本文的数值模

拟方法进行了验证
)

图
$

是实验阴影图和数值纹影图的对比%图

#

为矢量喷管上壁面压力分布的数值模拟和实验

结果的对比
)

图中横坐标用容腔长度来无量纲化

!

(

$

)

"%纵坐标用来流总压进行无量纲化!

&

$

&"

"

)

从图中可以看到%本文采用的数值模拟方法可以

很好地模拟双喉道气动矢量喷管的流动%而且流

场结构和壁面压力分布与实验结果吻合很好%因

图
$

"

实验纹影图与数值纹影图的对比

=5

A

)$

"

R'Q

7

,-56'3L@MO@@3@Z

7

@-5Q@3M-@6C(M6L

J

6?,T'O

7

52MC-@,3T3CQ@-52,(

65QC(,M5'3L

J

62?(5@-@3

图
#

"

上壁面压力分布的数值模拟与实验结果对比
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此模拟方法的结果准确+可靠
)

:;<

"

喷管几何形状和性能参数

本文研究对象为二维喷管%如图
!

所示%其基

本几何参数为#容腔扩张角
#

a$"b

%容腔收敛角

$

a%%b

%二次流注射角度
%

a#"b

%上游喉道高度

*a#"QQ

!相关尺寸均由该高度无量纲化"%二次

流通道最小无量纲宽度
'a"9"#%

%无量纲容腔长

度
)

"

a!9%

%无量纲下游喉道高度为
!

!以上游

$/%
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喷管的几何模型

=5

A

)!

"

_@'Q@M-52,(Q'T@('NM?@3'WW(@

喉道高度
*

进行无量纲化"%其中
!

为本文研究

的变量%其他结构参数均为固定值%下文中将以

VX*.!

的格式表示不同结构尺寸的喷管
)

喷管推力矢量性能相关参数如下#

水平方向力

+

(

,

-

,

.

@(

/

!

&@

0

&L

"

,

!

!

$

"

竖直方向力

+

$

,

-

,

.

@

$

!

#

"

等熵推力

+

5

,

-

,

#"

"

0

$

1%

M

$

0

$

! "

!

"

0

$

' (槡
"

!

!

"

上式中
-

,

表示喷管出口质量流量&

.

@(

表示出口

气流水平方向速度&

.

@

$

表示出口气流竖直方向速

度&

&@

表示喷管出口截面处压力&

&

为气体比热比

常数%取
$90

&

1

为气体常数%取
#/\9"8D

$!

4

A

,

I

"

)

由以上各参数得到喷管推力矢量性能参数

如下#

推力矢量角

',

,-2M,3

!

+

$

$

+

(

" !

0

"

推力系数

2

N

,

+

#

(

/

+

#

槡 $

$

+

5

!

%

"

矢量效率

(

,'

$

"

式中
"

表示二次流流量占主流流量的百分数&用

'

Q,Z

表示推力矢量角的最大值%即最大矢量角&

"

&

表示获得该最大矢量角时二次流流量占主流百

分数
)

<

"

计算结果及分析

<;:

"

下游喉道对最大矢量角影响

下游喉道高度
!

是喷管中比较关键的参数%

在国内外喷管研究历程中%

!

从初始的
$9"

不断

上下浮动来匹配喷管所处的工况%以获得最佳的

推力矢量性能
)

为了明确下游喉道高度
!

对喷管

推力矢量性能的影响%本文以上述结构参数的喷

管作为基础%通过不断增大二次流流量%展开了

!

对喷管性能影响的详细数值研究与分析%图
0

图
0

"

!

对喷管推力矢量性能的影响

=5

A

)0

"

SNN@2M6'N!'33'WW(@Y6M?-C6M.

H@2M'-

7

@-N'-Q,32@6

#/%



"

第
!

期 范志鹏等#下游喉道对双喉道气动矢量喷管气动性能的影响

给出了不同
!

!

"9\%

%

"9/"

%

"9;%

%

$9"%

%

$9$#

"对

应的推力矢量性能随二次流流量的变化关系#

容易看出%对于不同
!

%喷管推力矢量角有

相似的变化趋势#随二次流流量的增加推力矢量

角增大%当二次流流量增加到一定值后%推力矢量

角达到最大%该推力矢量角是喷管在所给工况和

结构参数下所能达到的最大矢量角%之后再增加

二次流流量%不仅不会提高推力矢量角%反而还会

使得推力矢量角下降%而且矢量效率会急剧降低
)

而对于不同
!

的喷管%喷管推力矢量性能对二次

流百分比的需求不同#随着
!

增加%喷管获得较

佳推力矢量性能所需要的二次流百分比减小%但

获得的最佳矢量性能的绝对值也会下降
)

图
%

进

一步给出了不同
!

对应的喷管能够获得的最大

矢量角以及对应的二次流百分比
"

&

+矢量效率
(

和推力系数
2

N

)

图
%

"

不同
!

时喷管获得的
'

Q,Z

及相应的推力矢量性能

=5

A

)%

"

&,-5,M5'36'N3'WW(@Y6

'

Q,Z

,3TM?@M?-C6M.

H@2M'-53

A7

@-N'-Q,32@6O5M?T5NN@-@3M!

可以得到#

!

越大喷管所能达到的最大矢量

角
'

Q,Z

越小%而且对应的推力系数降低%但达到最

大矢量角所需要的二次流百分比却能随之大幅度

减小%使得矢量效率增加
)

<;<

"

喷管内部流动发展

为了进一步分析二次流流量增加以及
!

不

同对喷管推力矢量性能的影响%本文研究了不同

!

时喷管腔内流动随二次流流量增加的发展过

程%发现对于
!

$

$

和
!

#

$

两类构型的喷管%随

二次流增加%内部流动有着不同的流动发展规律
)

但对于
!

#

$

且
!

较大的这类情况%由于
!

较

大喷管成为面积扩张比较大的通道%即使没有二

次流入射%喷管内已经出现高马赫数的超声速气

流%在低喷管落压比时%喷管内出现正激波%造成

低落压比下喷管可能处于不启动状态%此时增加

二次流会减弱激波%随二次流增加到较大值%波系

逐渐消失%腔内形成没有激波的超声速流道%使得

二次流流量增加的整个过程中喷管推力矢量角+

矢量效率均较低%而且这类喷管在无矢量状态下

推力系数较低%没有实际应用价值%因此该类喷管

不在本文讨论范围之内
)

!

#

$

%无二次流注入时%喷管为扩张通道%上

游喉道为几何喉道%腔内基本接近全超声速流场%

如图
8

!

,

"&随二次流注入%喉道开始偏移%并且流

量损失增加%使得下游喉道总压低于上游喉道%此

时喷管有微弱推力矢量角%如图
8

!

L

"%当二次流

流量注入达到一定量%流量损失达到一定程度%使

得下游喉道成为限制喷管流量的几何喉道%而在

上游喉道处形成气动声速线%声速线与几何喉道

之间的容腔内形成由气动边界包裹的主流区%主

流区上下两侧形成回流涡%在气动边界作用下容

腔内主流出现两个超声速区域!

6@2M5'3$

%

6@2M5'3

#

"%如图
8

!

2

"

)

随着二次流的增加%腔内的这部分

主流区的流场结构会在声速线与几何喉道偏移的

基础上自动调节%使得主流下方的气动边界逐渐

贴近喷管壁面%主流分离点逐渐向下发展%推力矢

量角逐渐增大%推力系数增大%同时主流在气动边

界影响下超声速
#

区逐渐向下游发展%而超声速

$

区结构基本无变化%如图
8

!

T

"

)

二次流继续增

加%超声速
#

区逐渐扩展与超声速
$

区汇合%并向

下游喉道发展%当二次流增加到一定值时%腔内超

声速区恰好形成完全的超声速通道%下游喉道处

声速线消失%如图
8

!

@

"%此时喷管达到该
!

下所

能达到的最大矢量角
)

如果之后继续增加二次流%

下游喉道不再有声速线%实际几何喉道又返回到

!/%
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图
8

"

!

#

$

时%随二次流流量增加喷管流动
34

云图发展过程
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Q@3M653M?@3'WW(@O5M?M?@532-@,6@'NM?@6@2'3T,-

J

53

1

@2M5'3

Q,66N('O53M?@2,6@'N!

#

$

上游喉道%如图
8

!

N

"%这时二次流的增加会使得

腔内超声速主流上抬%主流分离点前移%推力矢量

角降低%矢量效率大幅度降低%而且推力系数也会

下降
)

!

$

$

%无二次流注入时%喷管为收缩通道%下

游喉道为几何喉道%腔内主流为完全亚声速流动%

如图
\

!

,

"

)

随二次流注入增加%腔内主流区速度

明显增加%主流以及下方气动边界逐渐向喷管壁

面偏转%如图
\

!

L

"&二次流流量继续增加%主流开

始附壁%并且主流分离点逐渐后移%如图
\

!

2

"%这

个过程推力矢量角增加显著%推力系数也不断增

加
)

二次流流量增加到一定量后%腔内主流在部分

区域开始出现超声速%如图
\

!

T

"%并且随二次流

增加%超声速区域向上下游发展%如图
\

!

@

"%这个

过程推力矢量角以及推力系数会略有增加
)

当二

次流流量增加到一定值时%腔内主流刚好发展为

0/%
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图
\

"

!

$

$

时%随二次流流量增加喷管流动
34

云图

发展过程
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53
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$

$

完全超声速通道%下游喉道处声速线消失%如图
\

!

N

"%此时喷管达到该
!

下所能达到的最大矢量

角
)

如果继续增加二次流%腔内超声速主流上抬%

主流分离点前移%如图
\

!

A

"%推力矢量角降低%推

力矢量效率大幅降低%且推力系数也会下降
)

由以上分析可以看出%

!

对喷管的推力矢量

%/%
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角影响较大%尤其是
!

#

$

与
!

$

$

的喷管容腔

内会出现不同的主流发展过程
)!

#

$

时%可以在

少的二次流流量下就可以达到最大矢量角%

!

$

$

时%需要在较高的二次流流量下才能达到最大矢

量角%但其所能达到的最大矢量角明显大于
!

#

$

的喷管构型
)

另外对所有构型%当喷管腔内主流刚

好完全发展为超声速%下游喉道处声速线消失时%

它将在所给
!

下达到所能达到的最大矢量角%之

后再增加二次流%不仅会减小推力矢量角%而且会

使得矢量效率+推力系数明显降低
)

<;=

"

不同
!

下"最大矢量角的变化

从以上研究内容可以看出%结构参数固定的

气动矢量喷管%在给定
!

情况下%推力矢量角随二

次流流量不断变化%并在某二次流百分比时达到

最大矢量角
)

为了研究对于相同的喷管构型%在不

同
!

下工作时%喷管所能达到的最大矢量角%以及

此时的次流百分比是否变化%本文对
VX*.$9$

进

行了数值研究%分别计算了喷管在
!

a0

!

$"

工况

下%二次流流量逐渐增加的过程%得到其不同
!

下

喷管所能获得的最大矢量角%以及对应的二次流

百分比+推力系数和矢量效率%如图
/

所示
)

从图
/

中可以看出%对于给定的喷管构型%随

着
!

增加%喷管能达到的最大矢量角逐渐减小%推

力系数同时随
!

增大而减小%而获得最大矢量角

所需要的次流百分比变化较小%即#喷管构型确定

以后%对于不同
!

时%喷管均在相近的二次流百分

比下获得最大矢量角%这为二次流的设计提供了

有益的参考
)

图
/

"

不同
!

下最大矢量角及相应的推力矢量性能
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"
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A7
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!

""

=

"

结
"

论

本文着眼于喷管能够达到的最大矢量角%通

过改变二次流流量和下游喉道高度展开了数值研

究%得到如下结论#

$

"喷管在给定工况下能够达到的推力矢量

角随二次流流量增加存在一个最大值%超过该最

大值之后%再增加二次流流量不仅不能提高推力

矢量角反而会使推力矢量角下降%同时推力系数

和矢量效率也会显著降低
)

#

"下游喉道对喷管推力矢量角影响较大%对

于下游喉道大于和小于上游喉道高度的两种情

况%随二次流流量增加%喷管腔内会出现不同的主

流发展过程
)

但对于两种情况的喷管%当腔内主流

均刚好完全发展为超声速时%在所给工况下喷管

达到各自所能达到的最大矢量角
)

!

"下游喉道高度减小可以提高喷管能达到

的最大矢量角%下游喉道高度增大会导致喷管能

达到的最大矢量角降低%但却可以减小获得最大

矢量角时需要的二次流百分比%实际工作中下游

喉道高度的选择需要权衡能够提供的二次流百分

比以及喷管欲达到的矢量角
)

0

"结构尺寸确定的喷管%随着
!

的增加%喷

管达到最大矢量角所需要的二次流百分比基本保

持不变%但喷管能达到的最大矢量角逐渐减小%推

力系数同时随
!

增大而减小
)

8/%
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