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环喉型塞式喷管的数值仿真研究
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摘 要：通过流场数值仿真计算方法对环喉型塞式喷管进行了研究，对比计算了不同外

流条件下塞式喷管的流场结构和性能。分析表明该塞式喷管的结构方案独特，具有稳定的高

空高速性能，与传统的钟型喷管相比低空性能更优异。

关键词：塞式喷管；流场；数值仿真；N—S方程

中图分类号：V430 文献标识码：A 文章编号：1672—9374(2010)06—0001—05

Numerical simulation of an annular throat plug nozzle
LIU Chang—an，ZOU Yu

(Xi’an Aerospace Propulsion Institute，Xi’an 710100，China)

Abmaet：An annular throat plug nozzle is studied by the calculation method of flow-field numer-

ical simulation．The flow—field structures and the characters of the plug nozzle under the condition of

different freestreams are compared and calculated．The structure design of the plug nozzle is unique．

The analysis shows that the plug nozzle has stable performance at hi91l altitude and hilgh speed，and

has more excellent low altitude performance in comparison with the bell nozzle．

Keywords：plug nozzle；flow field；numerical simulation；N—S equation

0引言

具有塞式喷管的发动机能够自动适应飞行高

度变化，并且具有长度短、重量轻、成本低、经

济效益好、可靠性高和便于实现推力矢量控制等

优点，但是由于塞式喷管流场是一个具有激波、

膨胀波、漩涡、分离等复杂物理现象的三维流

场，常规的特征线法难以准确描述，故随着流场

数值仿真(CFD)技术的发展，越来越多的相关研

究和设计工作已通过CFD方法进行。

本文采用CFD技术对环喉型塞式喷管进行

了相关的流场计算和分析，研究了这种环喉型塞

式喷管的特性。

1塞式喷管的结构

塞式喷管的结构可以有多种变化形式，如环

排型、直排型、环喉型、瓦状结构和矩形结构

等，可以根据总体需要合理选择，如美国的

x一33计划采用了直线型塞式喷管，而在2007年

美国提出的网络中心机载防御系统(NACDE)-"级
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控制发动机中则采用了环喉型塞式喷管。

本研究中的环喉型塞式喷管参考了文献【5】中

喷管的结构特点，其部分结构尺寸如图1所示。
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图1环喉型塞式喷管结构图

Fig．1 Structure of annular throat plug nozzle

2计算模型和方法

2．1计算模型

环喉型塞式喷管是轴对称结构，因此可将仿

真计算简化为二维轴对称模型进行仿真计算，而

在任意坐标系售，功下的控制方程可以表述为

警+等+筹收古(等+鲁+S，)(1)
式中：芒，-∥p，pu，pv，e)7；E和F分别是对流项通

量；E和凡分别是粘性扩散项通量；S和s，是轴

对称源项，对于二维平面流动这两个源项为零；

I，是变换雅可比；Re为雷诺数。

2．2计算方法

采用有限体积法对该式进行空间离散并求解

可以得到流场数值解，求解过程中对流通量项采

用一阶迎风格式进行离散处理，粘性扩散项用二

阶中心差分，时间推进采用了时间分裂技术。

计算过程中不考虑化学反应、非平衡流动及

多相流动。

边界条件取法为：喷管进口参数取成主流条

件，远场边界参数取成自由流条件，如图2所

示，而流场计算网格的局部放大如图3所示。

喷

图2流场边界条件

Fig．2 Boundary condition of flow field for calculation

图3计算网格局部放大

Fig．3 PartiMly magnified ted

3结果分析

喷管压比(NPR)决定了喷管的工作状态，其

定义为总压与背压之比。为了方便对照大气高度

环境的影响，在表1中列出了背压和温度条件随

高度的变化关系。

表1外流参数与飞行高度对应关系

Tab．1 Far-field parameters versus flight Mfimde

其他数值仿真计算基本参数为：喷管入口总

压约4．3 MPa，喷管入口总温约1700 K、外流马赫

数分别取O，l，2，3，4 Ma，计算中喷管入口和

外流气体均取气体常数378 J／(kg·K)、比热比1．3。

3．1流动分析

分别对地面和20 km高空环境、静止状态的

外流参数进行了仿真计算，从仿真计算结果可以

看到高、低空环境下的喷管膨胀状态存在明显差
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异．高空环境下7(流嘭胀更充分、波竹更明显

如图4所示．

罔5地自静m状态流场q赫数i罔
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仵喷符环喉部他H{现了附着于山拐点的膨胀

渡系．见阿6，另外在喷管壁面外拐点后_l三流外

侧1j外流形成自适应于环境厄山的¨m边界”视

外jjic条件n：班不同状态，低空状态时外拐点之后

台直接彤成爪缩波系．而高空状态时田膨胀不充

分气流还会先经i=上一扶膨胀后再形成fK缩波系，

计算还显示喷管外拐点后的锥彤壁而可往高

宰、高速状态下形j坨喷管延伸段供7 C流进一步膨

胀以提高发动帆性能．如川7所示，这无疑有利

于高空高述发动机的使用÷
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(d)20 km／4Ma

图7不同高度和外流马赫数流场等马赫数图

Fig．7 Concurs of flow-fieM equ甜一Mach numbe瑁at different

Mtimdes and frees仃eam Mach numbers

图8给出了不同高度和外流马赫数条件下的

塞锥壁面压力分布情况。从图8可以看到在轴向

距离0．05 m之前壁面压力不变，基本由喷管入口

条件确定。
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(a)不同高度静止状态

∞高度10km不同外流马赫数

图8塞锥壁面压力分布

Fig．8 Pressure dismbufion on plug wall

由图8(a)可以看到塞锥型面和流场的相互干

扰使得轴向距离O．05 m～0．06 m处壁面压力在低

空状态下有所波动，而在高空状态下基本是单调

减小。由图86)还可以看到马赫数对塞锥壁面压

力分布影响不大。

3．2性能分析

在流场仿真计算结果的基础上进一步对喷管

性能进行了计算，如图9所示。
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图9不同高度环境和外流条件的喷管性能

Fig．9 Nozzle performance at di自fer；ent Mtitutes

and under tlle condition offreestream

由性能曲线可以看到在低空、跨音速段范围

内大气高度环境和外流条件对喷管性能有较大的

影响，而当喷管处于15 km以上高度环境、外流

马赫数超过2 Ma时该喷管推力和比冲随高度环

境、外流马赫数的变化不超过10％，并且推力和

比冲变化的线性度较好。

3．3与钟型喷管的对比

根据流场计算结果可以得到塞式喷管入口流

量约为2．56 k幽，按出口直径咖200mm计算相同

流量和总温、总压条件下的钟型喷管性能，可以

得到钟型喷管的地面静止状态的性能约为推力

2342 N、比冲9l 1(N·s)／kg，出口压力约5573 Pa，

若考虑满流条件则钟型喷管只能工作在20 km以

上高度，工作范围与塞式喷管相比会大大减小。

塞式喷管与钟型喷管的对比见表2。
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表2塞式喷管与钟型喷管的对比(0 km高度环境)

Tab．2 Comparison between plug nozzle and

bell nozzle f0 km altitude)

4结论

分析了环喉型塞式喷管的复杂流场结构及其

高度／速度特性，进一步探讨了该喷管的特点。研

究表明：该喷管可自动利用喷管延伸段实现高

空、高速状态下的气流膨胀，使得喷管具有一定

的自适应能力；该喷管的丁作包线大于钟型喷

管，且低空性能优于同尺寸的钟型喷管，有利于

大空域工作；该喷管的高空、高速性能稳定。
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