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比热变化对激波诱导气动矢量喷管影响的数值研究
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摘要　采用基于雷诺平均的二维 Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ方程和 ＲＮＧ κ－ε 湍流模型的有限体积法，考
虑比热随温度的变化，对激波诱导气动矢量喷管的流动情况和性能进行了数值仿真研究。 结果
表明：与平均定比热计算相比，变比热计算的喷管流动情况发生了较大变化，激波位置前移、激
波强度减弱、喷管出口气流平均速度增大；进一步分析发现，与平均定比热计算相比，变比热计
算的喷管推力系数、推力矢量角、推力矢量效率均有所增大。
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推力矢量技术已经成为近年来航空技术的热点，气动矢量喷管通过气流间的相互作用实现矢量推力，喷
管几何结构固定，结构简单，可靠性高，特征信号小［１］ 。 气动矢量控制方案主要有：激波诱导、喉道偏转、逆
流控制、Ｃｏａｎｄａ效应和主动控制。 经过国内外许多研究机构的研究，发现激波诱导矢量控制方案和喉道偏
转矢量控制方案优点较多，发展潜力较大［２ －５］ 。
近年来，国内外利用 ＣＦＤ对喷管激波诱导矢量控制方案进行了多方面研究，但是多数的 ＣＦＤ计算都假

设进口气流是空气，而且进口温度不高［６］ 。 实际发动机工作时，尤其在加力状态，喷管进口温度高达２ ０００ Ｋ
以上，内部温度分布不均匀，而且射流与主流相互作用，再加上激波的存在，流动情况比较复杂，因此有必要
考虑比热变化对激波诱导气动矢量喷管性能的影响。

１　物理模型和计算方法

1畅1　喷管模型和网格划分
　　本文以 ＮＡＳＡ兰利研究中心的二元矢量喷管为原型［２］ ，分别
在下壁面喉道处和上壁面扩散段后段开射流缝，喷管长 ８３畅８２
ｍｍ，喉部距入口 ５７畅７８ ｍｍ，喉道高 １３畅７４ ｍｍ，出口面积与喉道面
积之比为 １畅３５，喉部射流垂直于主流方向射入，缝宽 １ ｍｍ，扩散
段射流距离入口 ７５畅８３ ｍｍ，逆主流 ４５方向射入，缝宽 １畅５ ｍｍ，这
样可以形成比较合理的喉部射流流量与扩散段射流流量的分配比

例［５］ 。 原型喷管设计落压比 RＮＰ ＝５畅０３４。 外流场从喷管出口截
面向下游、上游、两侧分别延伸了 １０ 倍、６倍、６倍喷管长度。 整个

图 １　喷管附近计算网格网格
Ｆｉｇ．１　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎ ｇｒｉｄ ｎｅａｒ ｔｈｅ ｎｏｚｚｌｅ

计算域（喷管内外流场）被划分为 １３个子区域，分别生成后进行对接， 对射流缝、壁面、喷管进出口处网格进
行加密，保证离壁面最近的网格单元 y ＋

在 １ －５ 之间，保证相邻网格面积比小于 １０，所有网格单元都为四边
形结构网格［７］ ，网格总数 ５２７ ９００，见图 １。
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1畅2　数值计算方法
喷管内外流场由连续方程、二维雷诺平均 Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ方程、能量方程、气体状态方程和 Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄ公

式描述。 方程的封闭采用 ＲＮＧ κ－ε 湍流模型［８］ 。 为了准确描述空气在高温条件下的物理特性，数值计算
中根据分段拟合多项式对各网格节点定压比热容进行计算，即考虑比热随温度的变化，耦合到流场控制方程
求解过程之中。 其计算公式如下［９］

CP（ i，j） ＝f（Ti，j） ＝α０ ＋α１Ti，j ＋α２T２
i，j ＋α３T３

i，j （１）
式中（ i，j）表示网格节点，αi（ i＝０ －３）均为常数，由表 １给出。 方程的求解采用时间推进的有限体积法，考虑
到本文所研究的流动比较复杂，采用具有高间断分辨率、高粘性分辨率和标量正值保持性的 ＡＵＳＭ 格式对
方程进行离散

［１０］ 。 为了减小数值误差，计算中还使用了多重网格法。
表 １　多项式系数

Ｔａｂ．１　Ｔｈｅ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｏｆ ｔｈｅ ｐｏｌｙｎｏｍｉａｌ
温度范围 α０ 鞍α１ �α２ Aα３

２００ Ｋ≤T≤１ １００ Ｋ １ ０１７ 破破畅９ －０ ��畅１１４ ９８ ２ WW畅６２６ ７ｅ－４ －１ 挝挝畅０１８ ５ｅ－７
１ １００ Ｋ＜T≤２ １００ Ｋ ９０１ 妸妸畅７１ ０ RR畅２１５ ８１ －６ 厖厖畅３２０ ９ｅ－５ ８ 煙煙畅１５８ ５ｅ－９

1畅3　边界条件
喷管进口和射流入口均为压力入口，给定总压、总温；喷管下游出口为压力出口，给定静压；喷管外流入

口给定黎曼边界条件；壁面采用绝热、无滑移物面条件。 在各种状态计算中保持射流与主流总压比 RＳＰ ＝
１畅０。

２　计算模型验证

选择 ＮＡＳＡ同类型长扩散段二元收敛———扩张喷管进行激波诱导方案的数值验证。 使用二维 Ｎ－Ｓ方
程、不平衡壁面函数和 ＲＮＧ k－ε湍流模型对主流落压比 RＮＰ ＝４畅６０、单缝射流位置 Xj ／Xt ＝１畅８ 时的流场进
行计算可以得到喷管上下壁面的静压分布，与试验数据［１１］

比较可以得到图 ２。 图 ３ 还给出了该条件下的试
验纹影结果和 ＣＦＤ模拟得出的密度分布。 可以看到射流注入后，射流缝上壁面压力升高，产生激波，主流流
过激波后气流偏转产生推力矢量，试验结果和计算结果比较符合，上下壁面激波发生位置也基本一致，这说
明本文使用的计算模型是可靠的。

图 ２　壁面静压分布
Ｆｉｇ．２　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｎ ｔｈｅ ｗａｌｌ

图 ３　密度分布
Ｆｉｇ．３　Ｄｅｎｓｉｔｙ ｃｏｎｔｏｕｒｓ ｏｆ ｔｈｅ ｎｏｚｚｌｅ

３　计算结果与讨论

3畅1　变比热与定比热计算喷管流场比较
图 ４（ａ）、（ｂ）分别给出了喷管落压比 RＮＰ ＝２畅５ 时变比热、定比热计算的马赫数分布云图。 平均定比热

计算在变比热计算结果的基础上进行，计算时整个计算域取统一的定压比热值，其值由所有网格节点温度的
平均值代入式（１）计算得到。 对比可以看出，流场结构发生了比较大的变化。

１）变比热计算的喷管扩散段下壁面上的附面层明显变厚，这也同时导致推力矢量角有所减小。 这种变
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化在更高的落压比计算时并没有出现，相反，变比热计算的矢量角都有所增大（见后文图 ９）。 分析原因可能
是 RＮＰ ＝２畅５时落压比过小，气流过度膨胀，考虑比热变化时，逆压梯度对附面层的影响会更加明显，同时粘
性系数也会有所增大，所以导致扩散段下壁面上的附面层变厚，甚至分离，进而影响了气流的矢量偏转。 而
在大落压比时，气流并未得到完全膨胀，受顺压梯度影响，附面层并不会发生大的改变。 图 ５（ａ）、（ｂ）分别
给出了 RＮＰ ＝４时变比热、定比热计算的马赫数分布云图，可以发现，变比热计算的附面层有略微增厚，但这
没有对主流偏转产生大的影响。

图 ４　RＮＰ ＝２畅５时马赫数分布云图

Ｆｉｇ．４　Ｔｈｅ ｃｏｕｎｔｅｒ ｏｆ Ｍａｃｈ ｎｕｍｂｅｒ ａｔ RＮＰ ＝２畅５

图 ５　RＮＰ ＝４时马赫数分布云图

Ｆｉｇ．５ Ｔｈｅ ｃｏｕｎｔｅｒ ｏｆ Ｍａｃｈ ｎｕｍｂｅｒ ａｔ RＮＰ ＝４

　　２）变比热计算的激波位置前移，激波强度减弱。 这种变
化在不同落压比下都得到了验证（图 ４、图 ５）。 图 ６ 给出了
RＮＰ ＝４时喷管上壁面的静压分布对比曲线，可以更清楚地看
到变比热计算的激波位置前移。 从流场控制方程可以分析，
这是因为变比热计算时，有效传热系数不仅随温度变化，也随
比热的变化而变化，使热传导在温度高的区域更强，在温度低
的区域更弱，使温度梯度更加平缓，进而影响压力场、速度场
以及整个流场的分布情况，使得激波位置前移，强度减弱。
3畅2　比热变化对喷管性能的影响
３畅２畅１ 比热变化对喷管推力系数的影响

图 ６　上壁面静压分布
Ｆｉｇ．６　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｎ ｔｈｅ ｕｐ ｗａｌｌ

　　图 ７给出了推力系数随喷管落压比的变化情况。 可以看出，考虑比热变化时，推力系数均有所增大，但
增加幅度较小。 这是因为考虑比热变化时，激波位置前移，强度减弱，喷管总压损失减小，出口气流平均速度
均有所增大，而流量变化很小的缘故。 图 ８给出了 RＮＰ ＝４时喷管出口马赫数分布，可以看出，虽然在近壁面
区域，变比热计算的气流速度小于定比热计算值，但核心区的气流速度明显大于定比热计算值。 这与文献
［６］的计算结果是一致的。
３畅２畅２　比热变化对喷管推力矢量性能的影响

图 ９和图 １０ 分别给出了推力矢量角和推力矢量效率（矢量角与射流相对流量之比，符号 Kvc，单位为
（°）／（％），表示每 １％的射流相对流量可以实现的推力矢量角。 详见参考文献［４］）随喷管落压比的变化情
况。 可以看出，随喷管落压比增大，这两者都是减小的，这与前人的研究结果是一致的。 但是变比热的计算
结果要高于定比热的计算结果。 对比图 ９ 与图 １０，还可以发现，推力矢量角和推力矢量效率的变化趋势非
常一致，这是因为在不同落压比下射流相对流量基本保持一致的缘故，见表 ３。
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图 ７　推力系数的变化
Ｆｉｇ．７　Ｖａｒｉａｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｕｓｔ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｌ

图 ８　喷管出口马赫数分布
Ｆｉｇ．８　Ｍａｃｈ ｎｕｍｂｅｒ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｎｏｚｚｌｅ ｏｕｔｌｅｔ

图 ９　矢量角随落压比的变化
Ｆｉｇ．９　Ｖａｒｉａｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｒｕｓｔ ｖｅｃｔｏｒｉｎｇ ａｎｇｌｅ

图 １０　推力矢量效率随落压比的变化
Ｆｉｇ．１０　Ｖａｒｉａｔｉｏｎ ｏｆ ｖｅｃｔｏｒｉｎｇ ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓ

表 ３　相对射流量的变化
Ｔａｂｌｅ畅３　Ｖａｒｉａｔｉｏｎ ｏｆ ｒｅｌａｔｉｖｅ ｊｅｔ ｆｌｏｗ ｒａｔｅ （％）

RＮＰ ２   畅５ ３ {４ 哪５ 哌哌畅２ ６ ''畅８
Ｖａｒｉａｂｌｅ Cp ６ 痧痧畅３１ ６ 88畅３１ ６ ��畅３１ ６ 缮缮畅３０ ６   畅２９
Ｃｏｎｓｔａｎｔ Cp ５ 痧痧畅９６ ５ 88畅９６ ５ ��畅９６ ５ 缮缮畅９５ ５   畅９５

４　结束语

本文采用考虑变比热的 ＣＦＤ算法，对激波诱导气动矢量喷管内部流动情况和性能进行了数值研究，并
和平均定比热计算结果进行了比较。 结果表明：与定比热计算相比，变比热计算的激波诱导气动矢量喷管的
流动情况发生了较大变化，激波位置前移、激波强度减弱、喷管出口气流平均速度增大。 喷管推力系数、推力
矢量角、推力矢量效率均有所增大。
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