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射流角度对固定几何结构二元喷管气动喉道的影晌
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摘 要:采用基于雷诺平均的二维 N -S 方程和 RNG K-8 瑞流模型的有限体积法，对在喷管喉

道附近注入不同角度对称射流的二元矢量喷管全流场进行了数值研究。结果表明:射流与主流

的总压比 Rsp越大，射流角度越接近 00 ，喷管有效喉道面积比越小。与无射流时相比，当射流缝

处于喉道处，射流缝宽度为 1 mm，射流角度为 00 , Rsp = 1. 0 时，喷管相对喉道面积比可达到

78.15% ;保持 Rsp不变时，改变射流角度，喷管总压恢复系数、推力系数和射流流量基本保持不

变;通过改变射流角度可以有效控制喷管的喉道面积。
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推力矢量技术已经成为近年来航空动力技术领域的研究热点[1-5J 。固定几何结构二元矢量喷管，通过

射流来实现推力矢量和喉道控制，无需传统的控制机构，能从实质上减少喷管重量，降低成本与特征信号，提

高可靠性[6J 。国内外许多研究机构开展了气动矢量技术的数值和实验研究[7 -IOJ 而对气动喉道控制的研究

则较少[6 ，l1 J 不论气动矢量技术还是气动喉道控制，目前各国都在寻找提高射流效率的方法，力求以最少的

射流流量达到最好的控制效果。本文采用基于雷诺平均的二维 N -S 方程和 RNG K-8 揣流模型对在喷管

喉道附近注入不同角度对称射流的某型二元收敛-扩散喷管的全流场进行了数值研究。

数值方法

1.1 物理模型和网格划分

所研究的喷管为固定几何结构二元收敛-扩张喷管，喷管长 60

mm，喉部距人口 30 mm，人口半高 20 mm，喉道半高 10 mm，出口面积

与喉道面积之比为1. 25。计算域从喷管出口截面向下游延伸了 10 倍

喷管长度，向上游和两侧分别延伸了 6 倍喷管长度。计算域被划分为

13 个子区域，分别生成网格后进行对接，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f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，网格总数

350800。在本文中，保持射流缝宽度为 1 mm，射流位置为喉道处，分

别计算了射流角度为 -60。、 -45。、 -18。、0。、30。和 45。时的喷管流场。

射流角度的规定见图 1 ，以垂直主流方向为基准 (00 ) ，逆主流方向为
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主流

图 1 射流角度示意图

Fig. 1 Sketch of the jet angle 
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负， JIIYt主流方向为正。

1.2 边界条件和求解方法

边界条件按下面方式给定[4] 喷管进口和射流人口均为压力人口，给定总压、总温;出口为压力出口，给

定静压;喷管外流人口给定黎曼边界条件;壁面采用绝热、元滑移物面条件。本文中，保持喷管落压比 RNP = 
4.27 ，分别计算了射流与主流总压比 Rsp = 1. 0 和 Rsp =0. 8 两种工况。采用时间推进的有限体积法进行数值

求解，内外流场由连续方程、二维 N -S 方程、能量方程、气体状态方程和 Sutherland 公式描述，离散格式为二

阶迎风格式，方程的封闭采用 RNG K-C 揣流模型[5 ，7] 。对 3 种揣流模型的计算结果与试验结果进行了对

比，见表 1 ，表明 RNG K-C 揣流模型与试验结果更为接近，能够反映喷管流场真实流动情况，因此本文的研

究采用 RNG K-C 揣流模型。

表 l 不同浦流模型计算与试验结果对比

Tab.1 Comp缸ison of different turbulent model 

端流模型 S-A RNG K-e Standard K - e 

喷管落压比 RNP 4 10 4 10 4 10 4 10 4 10 4 10 

射流相对流量(%) 9.6 9.6 2.5 2.4 9.6 9.6 2.5 2.4 9.6 9.6 2.5 2.4 

计算值 18. 14 9.27 7.05 2. 16 16.61 9.64 7. 15 2. 14 17.74 9.35 7.01 2. 15 
σ/(0) 

试验值 16.34 8. 83 5.66 1. 73 1. 73 8.83 5.66 1. 73 16.34 8.83 5.66 1. 73 

误差/( 0) 1. 8 0.44 1. 39 0.43 0.27 0.81 1. 49 0.41 1. 40 0.52 1. 35 0.42 

2 计算结果分析

2.1 相关参数定义

本文用相对喉道面积比 2 来评估射流对喷管有效喉道面积的影响，用总压恢复系数 σ 和推力系数 CF
来衡量射流对喷管性能参数的影响，分别定义如下:相对喉道面积比 1 定义为有射流时喷管进口气流流量

与元射流时喷管进口气流流量之比，总压恢复系数 σ定义为喷管出口总压除以喷管进口与射流进口总压的

质量加权平均[ 11] 推力系数 CF 定义为有射流时的喷管推力与元射流时的喷管理想、推力之比。
2.2 射流角度对喉道面积的影晌

图 2 -5 分别给出了相对喉道面积比、喷管总压恢复系数、推力系数、射流相对流量随射流角度变化的关

系曲线，可以看出，在射流角度一定时，随着 Rsp增大，射流流量明显增大，见图 2，射流对主流的控制作用明

显增强，相对喉道面积比迅速减小，见图 3。在射流角度为 0。时 ， Rsp对相对喉道面积的控制作用最为明显，

Rsp从 0.8 增大到1. 0 ，相对喉道面积从 93.44% 减小到 78.15% 。在 Rsp固定的情况下，随着射流角度的增

加，相对喉道面积比先减小后增大，在射流角度为 0。时达到极小值，射流流量则先增大后减小，但总体变化

程度不大。喷管总压恢复系数和推力系数随 Rsp的增大而减小，随射流角度的增大而先减小后增大，但总体

变化程度不大，见图 4 -5 。

为了更加清楚地分析图 2 -5 所示的变化规律，图 6 给出了 Rsp = 1. 0 时不同射流角度下喷管的马赫数

和静压分布情况。可以看出，当射流角度为 -60。时，主射流的相互掺混比较剧烈，导致了一定程度的流动损

失，射流流量有所下降，减弱了射流对主流的冲击作用，因此喉道面积变化不大，喷管此时处于不完全膨胀状

态，出口静压高于环境压力，回流引起的流动损失很小。当射流角度为 0。时，主射流的相互掺泪程度有所减

弱，但是，此时射流流量增大，射流对主流的冲击作用增强，使得相对喉道面积明显减小，喷管此时处于过度

膨胀状态，气流在扩散段膨胀程度增加，扩散段静压明显减小，回流范围比较大，给喷管带来了较大的流动损

失，因此总压恢复系数和相对推力系数减小程度最多。当射流角度为 45。时，由于流动方向趋于一致，射流

对主流的冲击作用较小，对喷管有效喉道面积的影响减弱，而且在一定程度上射流对主流还起到了吹除喷管

扩散段内壁附面层的积极作用，减小了摩擦损失，因此相对喉道面积比最大，喷管此时处于轻度过膨胀状态，

扩散段出现了较小的回流区，但这引起的流动损失比较小，因此，与射流角度为 -60。和 0。时相比，喷管喉道

面积变化最小，流动损失也最小。



28 空军工程大学学报(自然科学版) 2010 年

0.9 

可 0.85

0.99 

--+- R,,;!.O 
-呻- R,,;O.8 

10 

0.95 

-斗1- R,,;!.O 
.......-. Rsp=O.8 

0.98 

--+- R，，;!.。

一1'- Rsp=O.8 
8 

0.98 
b 

0.97 

aUA"y 

b 

0.8 0.92 0.96 2 
--- Rsr= l.O 
......,...... Rsp=O.8 

0.9 
-60 -40 -20 20 40 

射流入射角度1(0 ) 

0.95 
-60 -40 -20 20 

射流入射角度1(0 ) 

0 
40 -60 -40 -20 20 40 

射流入射角度1(")

0.75 
-60 -40 -20 20 40 

射流入射角度1(0 ) 

图 2 射流相对流量比变化

Fig. 2 Variation of jet 

mass flow rate 

图 3 相对喉道面积比变化

Fig. 3 Variation of relative 

throat area ratio 

图 4 总压恢复系数变化

Fig. 4 Variation of coefficient 

。f total press田'e recove可

化
还
变

U
划

数
白
白

系

-
m
且
阻

力

h
m

ft 
5
μ
阳

图

F

0.02 0.02 

30 
-0.01 

0.01 

30 
-0.01 

0.01 

30 
-0.01 

-0.02 居二 t t E E -0.02 
。 0.01 0.02 0.03 0.04 0.05 0.06 。 0.01 0.02 0.03 0.04 0.05 0.06 

X/m X/m 
(a) -60。时马赫数分布 (b) -600时静压分布

0.02 

0.01 

5 
0.01 

目 。 目 。 目 。
、如、喝、 、如\明 、如、吨

-0.01 -0.01 C -0.01 

E 自 -0.02 
0.01 0.02 0.03 0.04 0.05 0.06 。 0.02 0.04 0.06 

X/m X/m 
(d) 0。时静压分布 (e) 45。时马赫数分布

0.01 0.02 0.03 0.04 0.05 0.06 
X/m 

(c) 0。时马赫数分布

0.02 0.04 0.06 
X/m 

(f) 45。时静压分布

图 6 不同射流角度时马赫数和静压分布

Fig. 6 Distribution of Mach number and static pressure at different angle 

3 结论

本文初步研究了射流角度对有效喉道面积、喷管总压恢复系数和推力系数的影响规律，可得以下结论:

1 )射流角度和射流与主流总压比 Rsp对气动喉道面积有明显作用。 Rsp越大，射流角度越接近 00 ，相对

喉道面积比越小。当射流位置处于喉道处，射流缝宽度为 1 mm ,Rsp = 1. 0 ，射流角度为 0。时，相对喉道面积

比可达到 78. 15 l.J毛。

2)在 Rsp保持不变的情况下，射流角度从 -60。到 45。变化时，喷管总压恢复系数和推力系数先减小后增

大，在 0。时达到最小值，但总体变化不大;射流相对流量先增大后减小，在 0。时最大，但也基本保持不变。

本文对气动喉道控制只进行了初步研究，要选择一个合理的气动喉道控制方案，还需进一步研究射流位

置、角度和射流总压、总温等参数的影响以及它们的综合作用。
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Effect of Jet Aogle 00 the Poeumatic Throat of 2 - D Vectoriog Nozzle 

GUO Fei - fei , W ANG Ru - gen , XIA Qin - bin , U Y ong , MA Cai - dong 

(Engineering Institute , Air Force Engineering University , Xi' an 710038 , China) 

Abstract: Flow fields of 2 - D vectoring nozzle at different jet angles are calculated by the finite volume method 

based on 2 - D Reynolds average N - S equation and RNG K - 8 turbulent model.咀le results show that the effec

tive 也roat 缸ea of the nozzle is reduced as the jet angle is closed to 0 0
• Compared with the case without jet , the rel

ative throat area ratio of the nozzle can achieve 78. 15% in the case of the jet location 29. 5 , width 1 mm , angle 0。

and Rsp = 1. O. If Rsp is kept unchanged , the coefficient of the total press旧e recove巧， thrust coefficient of the noz

zle and the jet mass flow will approximately keep in a same level at different jet angles. 白le throat area of the nozzle 

can be effectively controlled by changing the jet angle. 

Key words: thrust - vectoring; 2 - D vectoring nozzle; pneumatic throat; jet 




