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摘 要：以二维拉瓦尔喷管为对象，利用非定常雷诺平均N—S方程和 RNG k-e两方程湍 

流模型对激波控制的射流推力矢量喷管非定常流场进行研究，分析了来流马赫数连续变化对 

喷管流场的影响，得出喷管推力性能的变化规律。结果表明：在亚声速来流中，轴向力随飞 

行马赫数增加而小幅上升，侧向力变化不大；在跨声速来流中，轴向推力和侧向推力都急剧 

下降；来流马赫数为超声速时，推力随马赫数的增加而减小。推力矢量角和推力系数分别与 

侧向力和轴向力的变化规律相似。 
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Abstract：Taking the 2D convergent—divergent nozzle as a research object，the 2D unsteady 

Reynolds average N—S equation and RNG k— turbulence model was utilized to study the unsteady 

flow field of fluidic thrust vectoring nozzle based shock contro1．The influence of continual variation 

of the incoming flow Mach number on the flow field in the nozzle is analyzed．The changing regulari— 

ty of nozzle thrust performance was derived．The results show that the incoming flow Mach number 

causes the change of pressure round the nozzle exit．and influences the intemal flow characteristics of 

the vectoring nozzle by the interaction of nozzle boundary layer and shock；in the subsonic free flow， 

with the increase of incoming flow Mach number，the thrust increases；in the transonic flow，the side 

thrust and axial thrust decrease hardly；when the Mach number iS supersonic velocity．the thrust de． 
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clines with the increase ofMach number；and the thrust vector angle and thrust coefficient are same as 

the changing regularity of side thrust and axial thrust． 

Keywords：solid propellant rocket engine；fluidic thrust vector；secondary injection；internal flow 

field；numerical simulation 

0 引言 

推力矢量控制技术作为导弹动力的核心和关 

键技术之一，可以弥补空气动力控制在低速和高 

空状态下控制性能低的缺点，提升导弹机动性和 

生存能力，从而有效提升防空导弹的作战效能。 

根据实现方法，推力矢量装置大致可分两类：机 

械调节式推力矢量控制和射流推力矢量控制。其 

中，射流推力矢量 fFluidic thrust vectoring，FTV) 

通过引入二次射流使喷管主流发生偏转以产生矢 

量推力。与机械节调节式矢量喷管相比．．射流推 

力矢量喷管具有结构简单 ，重量轻 ，易于维护 ， 

系统响应快，隐身性能好的优点，因此成为国内 

外研究的热点。 

激波诱导矢量控制是射流推力矢量的一种实 

现方式，通过在喷管扩张段一侧引入二次射流， 

当主流流过该处时产生斜激波，从而使主流方向 

改变得到需要的矢量角 (如图 1所示)。法向力的 

主要部分是射流边界层上游分离区的高压所产生 

的侧向力。该方法能够获得较大的矢量角，对典 

型的激波矢量控制方法，推力矢量效率可以达到 

每引射 l％的二次流流量就可以产生 3．3。的矢量 

角；推力系数约为0．86～0．941 1。 

激波 

图 1激波诱导矢量控制原理 

Fig．1 Control principle of shock wave inducing vector 

20世纪90年代后期，NASA f美国航空航 

天局1兰利研究中心以二维拉瓦尔喷管为对象， 

对激波诱导矢量喷管进行了一系列流体控制方案 

试验，重点研究了开孔形状、开孑L位置、注气压 

强和注气流量等参数对喷管性能的影响。与试验 

相对应 ，还同时发展了多种数值计算方法，取得 

了与试验研究相一致的结果 。国内也对二次喷 

射流与主流干扰流场激波结构进行了不少风洞试 

验研究和数值模拟研究 】。国内外研究人员在探 

讨参数影响规律时都是对数值仿真结果的对比分 

析，关于参数连续变化对矢量喷管内流场影响的 

研究则很少。本文基于 CFD技术，以二维拉瓦尔 

喷管为研究对象，采用 FLUENT软件对激波诱导 

矢量喷管内流场进行动态数值模拟，研究了来流 

马赫数连续变化时喷管内流场的非定常特性，分 

析了来流马赫数变化对轴向推力和侧向推力的影 

响。 

1数值方法 

1．1控制方程和湍流模型 

本文应用有限体积法求解二维非定常雷诺平 

均N—s方程，湍流模型采用适合射流推力矢量喷 

管流场计算的 RNG 一 两方程湍流模型口21，压力 

和速度的耦合采用 SIMPLE算法，空间离散采用 

二阶迎风格式。为了保证数值计算的稳定性并兼 

顾计算的可行性 ，时间项离散采用双重时间步进 

法。 

1．2喷管模型与网格划分 

为便于和实验结果进行对比，本文计算使用 

NASA兰利研究中心跨声速风洞中的拉瓦尔实验 

喷管_13I(如图2所示)。该喷管长度为 1 15．57 mm， 

进口半高35．20 mm，出口半高 24．69 mm，喉道 
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半高 13．74 mm，喉道到进口距离57．79 miD-，在上 

壁面开一个喷射孑L，二次射流人口到进口的距离 

是 104．14 toni，宽度 2．03 mm。设计喷管落压比 

(NPRI))为 8．78。 

次流喷射缝 

t流入 F1 整流锥 

图 2 2-DCD喷管模型 

Fig．2 Model of 2-DCD nozzle 

计算域如图3所示。由于研究对象几何结构 

较为复杂，为了减小网格生成难度，提高网格质 

量，生成网格时，采用分区网格，各子区网格单 

独生成后进行拼接形成一个整体。同时对在壁 

面、二次射流入口处、喷管出口附近及喷管喉部 

等物理量变化梯度较大的区域进行网格加密 

冈3计算区域和喷管局部放大图 

Fig．3 Computational domain and close—up of Hozzle grid 

1．3边界条件 

喷管主流、二次流入口以及 自由流入口设定 

为压力入口边界，均给定总压 、总温值 ，其中， 

自由流马赫数是激波诱导矢量喷管的主要因素 ， 

自由流马赫数随时间的变化规律如图4所示。根 

据来流马赫数与总压的关系，使用FLUENT中自 

定义函数 fUDF)来实现对自由流马赫数的控制； 

外场出口条件由流动状态决定，若为亚音速流， 

则给定反压，其余变量通过外插给出；若为超音 

速流，则外插给出所有流动参数；外场上下边界 

设为压力远场条件；壁面条件设定为绝热、无滑 

移条件，近壁面采用非平衡壁面函数。 
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图4来流马赫数随时间变化曲线 

Fig．4 Variation of incoming flow Mach number with time 

1_4算例验证 

首先运用 NASA兰利研究中心的实验数据对 

本文的物理数学模型进行检验，本文选取的 况 

为 ：喷管主流总压与环境压强之 比 (NPR)为 

4．6，二次流总压与喷管主流总压之比 (SPR)为 

0．7，外流为静止大气，环境压强 0．1 MPa，总温 

298 K。图 5显示了喷管上下压强分布的计算结 

果和试验数据。图中 “P／PI：”表示壁面压强与总 

压之比， “X／X ”表示壁面水平坐标与喉部水平 

坐标的比值。从图中可以看出数值模拟结果与试 

验数据基本吻合，说明本文采用的数值分析模型 

在发动机内流场分析时基本可行。 

网 5喷管壁而 强分布 

Fig．5 Pressure intensity distribution on wal I of n()zzle 
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：、／ + 。 
图9显示了喷管推力随来流马赫数的变化规 

律，可以看出，当来流为亚声速时，轴向力随马 

赫数的增加而增加，侧向力基本没有变化；来流 

为跨声速时，轴向力和侧向力都急剧减小，其中 

侧向力减幅达 20％；当Maw>l时，轴向力和侧 

向力都有小幅回升，这是由喷管内部斜激波强度 

的变化引起的，在 Maw=1．1附近达到极值后随 

着来流马赫数的继续增加轴向力和侧向力都减 

小。这是因为在亚声速段随着来流马赫数的增加 

二次流人口附近的回流区逐渐减小，燃气的能量 

损失减小，轴向推力增加。在超声速段 ，外界气 

流能量增加，燃气膨胀受阻，二次流对主流的干 

扰作用减弱，导致侧向力减小。 
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图9喷管推力随来流马赫数连续变化规律 

Fig．9 Continuous changing regularity of nozzle thrust with 

imcoming flow Mach number 

图 10给出了来流马赫数连续变化时推力矢 

量角和推力系数的响应规律，可以看出推力矢量 

角的变化趋势与侧 向推力的变化趋势相似，在 

Maw 1时，矢量角最小，在超声速段，随着来 

流马赫数的增加而减小。因为轴向力远大于侧向 

力，所以侧向力对推力系数的影响较小，推力系 

数的变化趋势与轴向力的基本相同。 
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图 10推力矢量角和推力系数响应规律 

Fig．10 Response regulation of thrust vectoring angle and 

thrust coefficient 

3 结论 

采用数值方法对激波控制的托瓦尔喷管内流 

场的动态过程进行了数值仿真，研究了来流马赫 

数对喷管流场和推力性能的影响，结果表明： 
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11在喷管扩张段注入二次流的总压增加到一 

定程度才可以实现推力矢量控制。 

2)在亚声速来流中，轴向力随飞行马赫数增 

加而小幅上升，侧向力变化不大；在跨声速来流 

中，轴向推力和侧向推力都急剧下降；来流马赫 

数为超声速时，推力随马赫数的增加而减小。 

3)推力矢量角和推力系数的变化规律分别与 

侧向力和轴向力的变化规律相似。 
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