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几何参数对逆流矢量喷管性能的影响研究
汪明生，杨建军

(南京航空航天大学能源动力学院，江苏南京210016)

摘 要：采用数值模拟研究了逆流矢量喷管中主要几何参数(二=．次流道高度G与外套管

轴向长度￡、横向高度C、出口边缘斜切角研对气动性能的影响。结果表明，L或C的增加

均提高了矢量角，减少了合成推力系数，但较小的G(如0．2)更容易发生主流附体。当C=H

(主喷管出12高度)时气动性能达到最佳，所对应的矢量角最大。口对气动性能的影响较小，

但对矢量角的最大值起到限制作用。
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朋删：The effect of main geometric parameters(height of secondary flow path G，collar's
axial length L horizontal height C，and inclining angle 0 at the exit)on the internal performance of

a counterflow vectoring thrust nozzle was studied by numerical simulation．The results show that the

vectoring angle increases with the rise of L and G(≥0．35)，while synthesis thrust coefficient re—

duces．But the smaller G(such as 0．2)leads to main flow attachment more easily．There is an opti-

mal value of the internal performance while C=H(exit height of main nozzle)，which is correspond-

ing to a maximum vectoring angle．0 has less influence on the internal performance of the nozzle，

however it can restrict the nlaximum vectoring angle．

Key words：counterflow vectoring thrust；numerical simulation；geometric parameters；pneuma—-

tic performance；main flow attachment

收稿日期：2008—11-20；修回日期：2009-01-05。

作者简介：汪明生(1965一)，男，博士，研究领域为内流空气动力学与推进技术。

 万方数据



第35卷第2期 汪明生，等：几何参数对逆流矢跫喷管性能的影响研究 31

O引言

射流矢量喷管具有比机械式矢量喷管结构简

单、重量轻，费用低。且矢量角偏转速率大等优

点，因此受到了广泛关注。射流矢量喷管主要有

激波操纵方案【”．喉道偏移121及双喉道喷管13I和逆

流矢量等多种方案闷。激波操纵方案能获得显著

的推力矢量角，但是推力损失较大。喉道偏移方

案的推力系数较激波操纵方案的高．但单位二次

流量所产生的矢量角却较激波操纵方案小。为此

发展了双喉道方案，但是该方案正处于初步验证

阶段。

逆流矢量方案是在喷管出口截面外部加一个

外套，形成二股反流腔道．并在外套壁上形成了

横向压差，偏转了主流。该方案的主要优点是推

力损失和二次流量都较小。但存在的主要问题

是，在一定条件下，主流有可能出现附体(即主

流撞击到外套壁上)。附体后不太容易从壁面脱

离。试验【q表明．为了避免主流附体。逆流矢量喷

管的方案需要合理选择几何参数和气动参数，以

实现这样的平衡，即有足够的抽吸来激励混合层

并引起射流矢量化，同时没有使逆流层被堵塞。

通过数值研究方法．开展了几何参数对逆流推力

矢量喷管的气动性能影响研究。以获得在逆流矢

量喷管设计时进行几何参数选择的参考结论。

1数值计算方法

1．1方案几何参数与基本模型

如图l所示。逆流矢量喷管主要几何参数

有：抽吸二次流通道高度G以及与外套管型面相

关的参数。常用的外套管型面是三次样条曲线，

此时型面参数是：轴向长度L、横向高度C以及

出口边缘斜率角0。

这里所采用的逆流矢量喷管的气动参数和几

何参数为：主喷管的出口截面高度日：0．04m．主

喷管膨胀比(出口面积与喉道面积比)ACA8．

1．4703(对应的设计落压比NPRn=6)，主喷管进口

总压607．95kPa、总温300K；同向二次流背压

101．325 kPa(即环境压力)、总温300K；抽吸二

次流背压81．06 kPa，总温300K。

图1模型与几何参数定义

Fig．1 Model and geometric parameters definition

基准模型的几何参数为：G=O．5H，L=6H。

C=I．5H，0=300。在对逆流推力矢量喷管进行研

究的过程中。分别通过改变各个几何参数来研究

它们对逆流矢量喷管的气动性能影响：抽吸二次

流通道高度G=(0．2，0．35，0．5，0．7，0．9)H；外套管

的轴向长度L=(2，3，4，5，6)H；外套管横向高度

C=(0．5，1．0，1．5，2．o)H；外套管出口边缘斜率角

皓200，300，400。

逆流矢量喷管的内流性能参数计算公式为：

矢量角--aretan(M，脚，)，合成推力系数Cf．

、／删rx+(P。_p。)@+2“2G))2+(朋铲IF；，同向二次

流量比为m：扁。，抽吸二次流量比为也／m。。其中

坂、尬分别表示气流离开矢量喷管El(外套管ISi)

的流向与横向动量，P。为外套管出口截面的平均

压力，E表示主喷管等熵膨胀推力，p。为环境大

气压力。m。、tn2和m3分别是主喷流、同向二次

流、抽吸二次流流量。

1．2计算格式

模拟程序选择商用软件Fluent程序。其中控

制方程选用二维守恒形式的N_s方程。流动方程

中的对流项、湍动能k以及湍动能耗散率占的空

间离散采用二阶迎风格式．所有方程中粘性项的

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。选用可实现的七一占湍流模

型。近壁区域采用非平衡的壁面函数处理方法。

1．3计算网格

网格划分采用分区生成的方法，各分区均采

用结构化网格．如图2所示．共分为5个区：喷

管内流区域、抽吸流和同向流区域、外套管之间
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的矢量化流场区域以及外部流区域。总网格单元

数为13000左右，在壁面边界层以及同向、逆向

剪切层内对网格进行加密处理，使外套管壁面处

网格y+的最大值小于10。

图2计算网格

Fig．2 Calculation grid

2计算结果与分析

2．1抽吸二次流流道高度G对矢量喷管气动特性

的影响

图3显示了同向和抽吸二次流流量比、推力

矢量角、合成推力系数随G册变化的情况。从中

可以看出：随着二次流通道高度G的增加。同向

侧的二次流流量不断增加：而抽吸二次流在G较

小时表现为同向流动．随着G的增加才转变为反

向流动，并随秽的进一步增加抽吸二次流流量不

断增大。当G／H>-0．35时。推力矢量角随G的增

加不断增加。而在G坍=0．2时。由于外套管壁面

太靠近主流。使主流偏转后直接撞在外套管壁面

上发生了主流附体的现象。此时推力矢量角达到

29．8。，接近外套管壁面出口边缘斜率角p。合成

推力系数则随g增加而不断减小。

同向二次流流道内．流动参数变化不大．因

此流通面积决定了该通道中的流量．因此G增大

时同向二次流量也增加。抽吸二次流道内，当G

较小时，该处流量较小．当它小于主流卷吸的质

量时。抽吸侧就必须同向地流入一部分流量以满

足质量平衡，导致此时抽吸二次流的方向与主流

相同。随着G增加，抽吸二次流量增加，不断接

近主流卷吸走的流量，相应地该处的同向流量减

少直至零：G继续增加，开始在抽吸截面上出现

逆向流动．且此逆流的抽吸二次流量将不断增

加．且方向转变为与主流反向。
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Fig．3 Influence of Gill
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G册=0．2时的流场速度分布见图4，由于外

套管壁面太靠近主流。使主流在较小的偏转条件

下便直接撞在外套管壁面上。产生主流附体的现

象，逆流剪切层不复存在，抽吸侧恒为同向流

动，此时矢量角最大且直接由口决定。主流附体

之后，通过降低抽吸压力来增大矢量角的办法将

是无效的。在主流未发生附体的范围内(如G≥

0．35)，随着G增加逆向二次流的流量增加，逆流

剪切层的作用效果增强，所以矢量角不断增大。

图4 GIH--O．2时流场速度分布

Fig．4 Velocity of flow field at GIH--O．2

对于合成推力系数，由于同向二次流流量的
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增加提高了外套管出口截面上的动量：而抽吸二

次流流量的增加却减少了外套管出口截面上的动

量。从图3知，抽吸二次流的减少程度超过了同

向二次流的增加，所以合成推力系数不断下降。

因此，二次流通道高度G的增加提高了推力

矢量角，但减少了合成推力系数。二次流量的增

加也会带来系统管路、外套管位置空间等的增

大，这不仅仅会增加重量．对于气动阻力也是不

利的。另一方面，G的减小降低了推力矢量角，

而减少了二次流量，增加了合成推力系数。但是

较小的G更加易于发生主流附体。从而使通过抽

吸压力来控制推力矢量角的控制范围减小。控制

操作的精度要求增加。虽然主流附体后的推力矢

量角和合成推力系数均较大．但从控制的角度来

讲．主流一旦附体。便会失去对矢量化流场的实

时控制。所以，对于G的选择必须适中。

2．2外套管轴向长度￡对矢量喷管气动特性的影响

图5显示了气动性能随￡册的变化情况。从

中可以看出：随着￡的增加．同向二次流流量和

推力矢量角均呈近似线性增加．而抽吸二次流流

量和合成推力系数则不断减小。
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主要原因是：￡越大。在主喷管出口处，主

流与同向二次流这两股同向射流之间的射流夹角

也越大。它们之间的卷吸掺混作用就越弱．所以

同向二次流的流量就越小。另一方面，随着L的

增加，外套管内矢量化的流场区域在变大。这样

主流与二次同向流之间的同向剪切层的发展区域

也在不断变长．必然会卷吸更多的流体。在同向

侧剪切层内被主流卷吸走的流量主要来自同向二

次流的进口质量。所以同向二次流的流量将随￡

的增加不断增加。综合以上两种影响因素，后者

的影响超过了前者．所以随着L的增加，同向二

次流流量有所增加。抽吸二次流流量变化是因

为：随着L增加，外套管壁面形状发生变化。同

时矢量角也相应增大，这两种变化使得二次逆流

通道面积越来越小．同时随L增加主流带走的流

量也增加．所以抽吸二次流流量就会越来越小。

矢量角随￡的变化情况是因为在矢量角较小

时。推力矢量角与外套管轴向长度近似呈线性关

系171。合成推力系数随L的变化情况主要是以下两

方面的因素：首先。同向二次流流量的增加和抽

吸二次流流量的减少都将会提高外套管出口截面

上的动量，所以合成推力系数会有所上升。其

次。逆流剪切层的长度范围在随着L的增加而增

大，并且逆流剪切层的强度在不断增强。随之必

然会引起较大的流动损失。所以合成推力系数将

会不断下降。在本研究中后者的影响超过了前

者。故合成推力系数将随着L的增加不断减小。

综上所述，￡的增加明显提高了推力矢量角。

此外。外套管内剪切层的混合范围也变大了，这

有利于降低排气温度。但同时。￡的增加减少了

合成推力系数．且L的增大。导致了重量增加。

从主流附体方面来分析￡的变化可知，大的外套

管轴向长度L将会使主流更加易于附体，从而产

生附体后的一些不利影响。当选择小的外套管轴

向长度L时．理论上应该存在这样一个最小值。

即当实际外套管轴向长度小于此最小值时，不管

怎么降低抽吸背压主流也不会附体。

23外套管横向高度C对矢量喷管气动特性的影响

图6显示了CIH的影响情况。从中可见：同

向二次流流量随着C的增加而略微减小，而抽吸
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二次流在C较小开始表现为同向流动，随着C的 IZl截面流进的流量就会减少。另外。随着C的增

增加转变为逆向流动，并逐渐增大。这是因为随 加逆向二次流通道最小截面积增加．抽吸背压一

着C的增加，在同向侧处的外套管出口截面因主 定时，逆向二次流流量将不断增加。当C较小

流卷吸而倒流进外套管内的流量不断增加，当外 时，抽吸二次流在抽吸截面上表现为同向流动．

套管的轴向长度不变时使得同向侧主流带走的流 但随着C以及逆向二次流流量的增加．抽吸截面

量基本不变，由流量平衡可知：从同向二次流进 上二次流转变为逆向流动，并且流量不断增加。
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图7不同C／H值时外套管内速度大小分布

Fig．7 Velocity distribution in the collar at difference C／H
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I II

推力矢量角随着C的增加，先增加后减小，

在“日=l时存在一个最大值。这是因为：当C开

始增加时．同向二次流量基本不变，而抽吸二次

流量从同向流转变为逆流且逆流流量迅速增加．

根据原理分析可知．此时逆流侧壁面上的压力表

现为很大的负压．即外套管内横向压力梯度迅速

增大，导致了主流迅速被偏转且偏转角度变大。

当C增加到一定程度后，逆流区内临近外套管出

口处的分离区开始变大。主流偏转程度受到该分

离涡的影响而受到限制，导致矢量角不再随C增

加而增加，从图7的流场分布也能看到这一点。

另一方面．对于逆流剪切层。速度比是一个重要

的参数，大的速度比会导致逆流剪切层中存在大

尺度的涡结构。而这种大尺度的涡结构决定着逆

流剪切层的湍流特性。最终实现较大的推力矢量

角。从图7可知：不同情况下．逆向二次流通道

中的速度大小存在差别．当C／H=1时逆向二次流

通道中的整体速度分布大于其它情况，此时逆向

二次流与主流之间的逆流剪切层来讲速度比最

大，而逆流剪切层作用最强，推力矢量角最大。

合成推力系数随着C的增加先减小后增加。

在C册=1时最小。原因是：在较大速度比时的逆

流剪切层提高了推力矢量角，却也增加了流动损

失。使得合成推力减小，所以C册=1时合成推力

系数最低：其次从控制体分析可知。同向二次流

流量的减小和抽吸二次流流量的增加都会降低外

套管出口处的推力，所以推力系数不断降低。综

合考虑以上两方面的因素后，合成推力系数随C

的变化规律表现为：先减小后增加．在C／H=I时

达到最小值。

2A外套管出口边缘角p对矢量喷管气动特性影响

表l给出了同向和抽吸二次流流量比、推力

矢量角、合成推力系数随0的变化值。从中可以

看出：同向二次流流量随着0的增加略微下降，

而抽吸二次流流量随着0的增加不断减小。矢量

角随p的增加微弱下降，而合成推力系数随0的

增加而增加。

上述结论的原因是：在同向侧，随着0的增

加．因抽吸低压而从外套管出口截面上倒流进的

流量增加．在外套管轴向长度不变下主流卷吸的

流量不变，根据流量平衡关系可知．同向二次流

流量应当减小。抽吸二次流流量的变化规律是因

为：随着0的增大，外套管的壁面形状发生了变

化，从表l中知矢量角略微下降，因此外套管壁

面与矢量化主流之间的逆向二次流通道面积将不

断减小。所以。其他参数不变的情况下。随着0

的增加。逆向二次流流量不断减少，相应的抽吸

二次流量也就越来越小。

表1 0的影响

Tab．1 Influence of 0

矢量角随口的增加微弱下降．主要是因为：

随着0的变化．由外套管的壁面形状和主流偏转

状态决定的逆向二次流通道内流动状况发生了变

化。同时，外套管出口边缘斜切角0的变化也直

接影响环境大气进入逆向二次流通道的状态。另

外，随着0的增加，逆向二次流通道内气流的速

度有所下降，使逆流剪切层对应的速度比减小，

推力矢量角也就越来越小。合成推力系数随0变

化的原因是：一方面，抽吸二次流流量的减小增

加了外套管出口截面的动量。增加了合成推力；

另一方面，推力矢量角所反映的逆流剪切层速度

比的大小．也说明由逆流剪切层所引起的流动损

失在不断减小。此外，外套管出口边缘斜切角p

的增加使得环境大气进入逆向二次流通道的弯曲

程度减小。也有利用减小进1：1流动损失。以上三

种因素均使得合成推力系数随0的增加而增加。

从设计角度来分析，与其它几何参数相比，

0的变化对气动性能的影响较小。但它却对矢量

角的最大值起着限制性的作用。当主流附体时，

p决定着附体后的矢量角。所以在选择p时．从

二次流流量、合成推力系数以及最大矢量角等方

面考虑，应该在一定的范围内选择较大的值；但

是在主流未附体前。过大的p角容易造成临近外

套管出I=I处气流的分离，这种分离将导致矢量角
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的下降。因此，0并非越大越好。 于导致流动分离，矢量角减小。

3结论

对逆流推力矢量喷管方案中相关几何参数的

选择问题进行了讨论，通过分析确定了二次流通

道高度G、和外套管几何参数(轴向长度￡、横

向高度C以及壁面出口边缘斜切角日)对该射流

式矢量喷管气动性能的影响，得到了下列结论：

(1)G的增加提高了推力矢量角，减少了合

成推力系数。较小的G更容易导致主流附体，而

较大的G也会带来重量增加等不利因素。

(2)L的增加也提高了推力矢量角而减少了

合成推力系数，且这种提高是比较明显的。￡的

增加，也增加了外套管内剪切层的混合范围。同

时￡的增大也会使主流更加易于附体。

(3)C的变化存在一个最佳值，对应的推力

矢量角最大．在本研究中的最佳值为C／H=1。

(4)0的变化对二次流流量、矢量角以及合成

推力系数的影响均比较小。但却决定了最大的矢

量角。较大的0，能获得较好的气动性能．但易
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