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旁路式双喉道喷管气动矢量特性数值研究

夏雪峰,高峰,黄桂彬
(空军工程大学 防空反导学院,西安暋710051)

摘暋要:旁路式双喉道喷管(BDTN)通过设置旁路通道即可实现稳定的推力矢量,无需增加额外的高压气源和

次流系统,研究其推力矢量特性对于提高飞行器的机动性和敏捷性具有重要意义。采用数值方法对 BDTN 在

不同落压比下的内外流场及其在高温高压环境下的内流特性进行数值仿真。结果表明:BDTN 的流场结构与

普通双喉道喷管(DTN)相仿,但矢量效果更好,可在推力系数为0.966的同时获得24.6曘的推力矢量角;落压比

(NPR)大于4时,随着入口总压的增加,喷管推力矢量角和推力系数均逐渐减小;在入口总温为3000K、落压

比为100时,喷管的推力矢量角减小至12.75曘,推力系数减小至0.882,即高温高压的内流环境对喷管矢量性能

具有很大的消极影响。
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NumericalInvestigationonAerodynamicVectorPerformanceof
BypassDualThroatNozzle

XiaXuefeng,GaoFeng,HuangGuibin
(CollegeofAirandMissileDefense,AirForceEngineeringUniversity,Xi暞an710051,China)

Abstract:Bypassdualthroatnozzle(BDTN)canachievestablethrustvectorbysettingthebypasschannel,

withoutincreasingthepressuresourceandthesecondaryflowoftheadditionalsystem.Thrustvectorcharacter灢
isticsisofimportantsignificancetoimprovevehiclemaneuverabilityandagility.Numericalstudiesareper灢
formedtoanalyzethethrust灢vectoringperformancesofabypassdualthroatnozzle(BDTN)underdifferentcon灢
ditions.Themainresultsshowthat:BDTNhasthesameflow灢filedstructurewiththeconventionaldualthroat
nozzle(DTN),butcangenerateabetterthrustvectoringperformancewithproducingmoresteadyandefficient
vectoringeffect.Athrustvectorangleof24.6曘isobtainedwithlittlethrustpenalty.Thethrustvectorangle
andthethrustratioaredecreasingwithnozzlepressureratio(NPR)increasing.Thehightemperatureandhigh

pressurecanleadtothethrustvectoringefficiencylosstremendouslywiththethrustvectorangledecreaseto
12.75曘andthethrustratiodecreaseto0.882.
Keywords:bypassdualthroatnozzle;thrust灢vector;aerodynamicperformance;numericalsimulation

0暋引暋言

为了大幅提升飞行器的机动性和敏捷性,新一

代战机、导弹普遍采用推力矢量控制技术。推力矢

量喷管是实现该技术的核心部件,一般分为机械式

推力矢量喷管和气动矢量喷管两种。气动矢量喷

管因其气流矢量的偏转效果好、角度稳定、简单轻

质、可靠性高等优点,近年来备受关注。经过二十

余年的发展,气动矢量喷管已演化出五种技术类

型:激波矢量控制型、逆流型、同向流型、喉道偏移

型和双喉道型,其中,双喉道喷管 (DualThroat
Nozzle,简称 DTN)具有推力矢量效率高、推力损

失较小的特点,已成为研究热点[1灢5]。
2003年,NASA 兰利中心最早提出双喉道流

体控制矢量喷管方案,基于喉道偏移技术,通过设

置收敛-扩张-收敛喷管形成双喉道,并在上游喉



道注气,从而控制喷管内部的流动分离,使主流发

生偏转并产生矢量推力[6]。随后,国外又围绕机理

分析和构型优化对双喉道喷管展开了一系列研

究[7灢10]。国内,范志鹏等[11]、周慧晨等[12]、额日其

太等[13]、汪明生等[14]先后研究了双喉道喷管的气

动特性和矢量增强方法;李明[15]提出了“零质量暠
射流双喉道喷管的设计;顾瑞[16]则在其设计的基

础上进行了优化,并通过数值和实验方法研究了该

双喉道喷管的矢量特性和动态响应特性,取得了丰

硕成果。但上述对 DTN 的研究都只在实验室研

究阶段,尚未应用于工程实际,进一步研究其流动

机理,探索改进设计方案,具有重要的价值和前景。
李明等[17]对DTN进行了开创性的设计,提出

了旁路式双喉道喷管(BypassDualThroatNoz灢
zle,简称BDTN)设计方案。BDTN 是一种新型无

源气动矢量喷管,通过在 DTN 的上游收敛部位和

第一喉道间设置旁路通道,从上游引入次流,从而

改变喷管内的流场结构,产生并维持矢量偏转,避
免了在发动机内部设置复杂的次流流道,流动损失

小,矢量效果好。之后,GuRui等[18灢19]针对该型喷

管进行了初步的实验与数值分析。
本文采用Fluent软件对BDTN在不同落压比

(NozzlePressureRatio,简称NPR)下的气动矢量

特性,及其在大落压比和高入口总温(T*
in)严苛环

境下的内流特性进行二维数值研究,详细研究

BDTN的推力矢量性能。

1暋计算模型及数值方法

1.1暋计算模型及网格划分

本文采用 GuRui等[18]设计的 BDTN 模型,
其各项参数如图1所示。凹腔扩张角为14.788曘,
收敛角为50曘,旁路通道高度为3.6mm,是喷管内

径的6%,次流入射角为44.788曘,上游喉道高度为

20mm,腔体长度为66.8mm,扩张比为1.2。
采用ICEM灢CFD软件对整个喷管分区划分结

构网格,流动方向起始网格为0.30mm,第一层网

格高度为0.03mm。对壁面和喉道等参数梯度大

的部位进行网格加密,确保壁面处y+ 曑10,计算网

格如图2所示。在着重研究内流特性时则去掉外

流场部分,将喷管出口设为压力出口,以简化模型、
提高计算效率。

图1暋BDTN模型结构示意图

Fig.1暋StructureschematicdiagramofBDTN model

图2暋计算2D网格示意图

Fig.2暋Computational2Dmesh

1.2暋数值方法及验证

采用基于时间推进的有限体积法进行数值模

拟,控制方程为一般曲线坐标系下强守恒形式的

N灢S方程,离散格式选用隐式二阶迎风格式以提高

求解精度。湍流模型选用 RNGk灢毰 两方程模型,
喷管中的燃气假定为理想可压缩气体,粘性采用

Sutherland公式计算。根据气体热力性质表[20]中

不同温度与定压比热容Cp 值的关系,将Cp 拟合

为以温度为自变量的四阶曲线公式:

Cp(T)=

1012.81-7.7170e-2T+1.6596e-4T2+1.1785e-10T3-3.7879e-11T4暋(100<T 曑1000)

934.16-1.4148e-1T-9.6336e-7T2-1.4254e-8T3+2.91375e-12T4暋 (1000<T 曑2000)

856.759+2.7438e-1T-9.2856e-5T2+1.6019e-8T3-1.0342e-12T4暋 (2000<T 曑5000

ì

î

í

ï
ï

ïï )
(1)

暋暋喷管壁面采用标准壁面函数处理,设置为绝热 无滑移壁面边界条件,入口采用压力入口边界条

424 航空工程进展暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋 暋暋暋暋暋第8卷



件,外流场选用压力远场边界条件,自由来流马赫

数为0.03,以避免计算的刚性问题。环境背压为

0.1MPa,环境总温为300K,入口压力和温度随具

体研究情况进行调整。计算时各项残差降低至

10-3以下,且进出口质量流率基本保持稳定之后,
认为计算收敛。

对BDTN模型[19]在 NPR 分别为3和10时

的流动特性进行数值计算,得到的密度等值线图与

实验纹影图对比如图3所示,可以看出:两种工况

下二者吻合较好,表明数值方法能够很好地模拟

BDTN的流场情况,具有较高的可信度。

(a)NPR=3

(b)NPR=10

图3暋密度等值线图与实验纹影对比图

Fig.3暋Comparisonofdensityisolineandschlierenimage

1.3暋网格无关性及二、三维对比验证

对模型划分粗糙(coarse)、中等(medium)、细
密(fine)三种网格,网格总数分别为64520、99062
和136548。另设置z方向厚度为50mm 的三维

喷管模型,如图4所示,网格总数约为238万。

图4暋BDTN三维模型网格

Fig.4暋Computational3DmeshofBDTN

当NPR=3,T*
in=300K时,四个算例喷管下

壁面(三维取z=0面与凹腔下壁面交线)压力分布

的数值模拟结果及其与实验结果[19]的对比如图5
所示,横、纵坐标分别用腔体长度L0、喷管入口压

力p0 进行无量纲化。

(a)各算例凹腔下壁面压力分布

(b)三维模型凹腔下壁面压力分布云图

图5暋喷管下壁面压力分布图

Fig.5暋Lower灢wallpressuredistribution

从图5可以看出:三种二维网格计算得到的沿

出流方向喷管下壁面的压力差异很小,尤其是中等

和细密网格,二者几乎无差别,因此,为了兼顾计算

质量与效率,在下文研究中均采用中等网格。
综合图4~图5可知,流动的二维性在边缘处

受到两侧壁面的影响,且在凹腔收敛段边缘产生压

力上升,呈现一定程度的三维性,但在大部分区域

二维性较好,且二维、三维计算结果基本都与实验

值相符,进一步验证了数值方法的可行性。相比之

下,虽然三维模型能够更好地模拟喷管流场,但二

维模拟已能够达到预期效果,故本文仅研究BDTN
的二元构型。

1.4暋性能计算公式

旁路式双喉道喷管推力矢量性能相关参数计
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算[3]如下:
主推力

Fx =m·Vex +(pe-pb)·Out (2)
矢量力

Fy =m·Vey (3)

等熵推力

Fi=m· 2毭
毭-1RT

*
in 1- 1æ

è
ç

ö

ø
÷

NPR

毭-1
é

ë
êê

ù

û
úú

毭 (4)

式中:m· 为喷管出口流量;Vex为出流水平速度;pe

为喷管出口压力;pb 为环境背压;Vey为出流垂直

速度;毭为气体比热比常数;R 为理想气体常数。
喷管推力矢量性能主要参数如下:
推力矢量角

毮=tan-1 Fy

F
æ

è
ç

ö

ø
÷

x
(5)

推力系数

Cf =
F2

x +F2
y

Fi
(6)

BDTN无需引入额外的次流,流量系数并不

能表征喷管性能,且旁路通道宽度固定,次流占主

流百分比不变,矢量效率可通过推力矢量角来反

映,因此,流量系数与矢量效率不再单独列出研究。

2暋计算结果及分析

2.1暋矢量机理分析

某一状态下BDTN的流线及马赫数分布云图

如图6所示,其上下壁面压力及温度分布曲线如图

7所示。

图6暋喷管流场马赫数及压力云图

Fig.6暋Machnumberandpressuredistributioncontour

(a)壁面压力分布曲线图

(b)壁面温度分布曲线图

图7暋喷管壁面参数

Fig.7暋Wallparametersdistribution

从图6可以看出:主流随着喷管的收缩加速降

压,使旁路通道两端产生压差,近壁面处部分未膨

胀的高压气流从主流中分离进入旁路通道,并在通

道内经膨胀加速,在出口形成高速次流;次流与主

流发生剪切作用,产生剪切涡并在喉道下部形成毸
形激波,使声速线发生第一次变形偏转;之后次流

不断与主流冲击融合并向下游运动发展,速度加

快,压力减小,剪切涡受排挤在凹腔上部聚集,发展

成较大的低压分离区,而对侧近壁面充满了高压主

流,且在凹腔底部冲击出封闭的高压回流区,从而

使整个喷管凹腔形成非对称流场结构;最后主流经

过凹腔收敛段导流加速,通过下游喉道喷出时声速

线发生第二次变形偏转,迫使主流以与水平轴线成

一定夹角喷出,从而获得矢量推力。
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从图7可以看出:在旁路入口下方,上壁面温

度急剧下降,而下壁面温度急剧上升;随后在激波

位置,上壁面温度缓慢上升,而下壁面温度出现大

幅下降然后上升,其整体分布情况与压力分布类

似,其主要原因是:主流靠近下壁面流动,加之斜激

波的存在使壁面温度升高;在凹腔上部存在大面积

回流区,使靠近上壁面的气流分离流动,而在靠近

出口和凹腔顶部流动速度更快,使上壁面温度整体

较低,但在靠近喷管出口处呈逐渐上升的趋势。整

体而言,除次流引入方式不同外,BDTN 矢量机

理、流场结构皆与DTN[8]基本相同。

2.2暋喷管气动矢量特性预测

喷管的落压比(NPR)决定着喷管的膨胀状

态,是影响喷管工作性能的重要参数。改变喷管的

入口总压,使 NPR 分别为4、6、8、10、13和16,研
究不 同 NPR 下 喷 管 的 矢 量 特 性,得 到 喷 管 在

NPR 分别为4和13时的流场马赫数分布如图8
所示。

(a)NPR=4

(b)NPR=13

图8暋不同落压比下流场马赫数云图

Fig.8暋MachnumbercontourunderdifferentNPR

从图8可以看出:小落压比和大落压比下的内

流场波系结构、马赫数分布规律等内部基本流动特

征几乎无改变,出口流速保持在声速附近,使流体

膨胀主要表现为管外膨胀;大落压比下喷管上部回

流区和下部分离区面积增大,主流通道变窄,气流

因流动扩张受限,流动欠膨胀现象加剧,出流激波

串扩大,形成尺度较大的马赫盘,外流场改变十分

明显。
喷管凹腔上下壁面的压力和温度分布情况如

图9所示。

(a)壁面压力

(b)壁面温度

图9暋不同 NPR下喷管上下壁面参数分布

Fig.9暋WallparametersdistributionunderdifferentNPR

从图9可以看出:在不同的 NPR 下,喷管上

下壁面参数分布规律基本相同,毸形激波位置基本

保持在同一位置;虽然参数分布规律差别不大,但
随着入口总压p0 的增加,喷管上下壁面压差的绝

对值相应增加,与轴向气流动量和静压共同作用,
引起推力矢量角的变化;大落压比下喷管内近壁处

流动速度加快,导致壁面温度下降,而上壁面在旁

路入口下方剪切涡产生处速度梯度极大,使其温度
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出现突降后逐渐回升,但总体而言上壁面回流区内

温度比下壁面下降幅度更大,导致上下壁面温差也

增大。
不同NPR 下喷管推力矢量角和推力系数如

图10所示。

图10暋喷管气动矢量性能

Fig.10暋Nozzleaerodynamicvectorperformance

从图10可以看出:当NPR>4,随着落压比的

增加,推力矢量角从24.6曘逐渐减小至20.4曘,减小

速度由快至慢;推力系数也逐渐从0.966减小至

0.918。原因是入口总压增加使下游喉道处气流轴

向动量和静压均大幅增加,超过法向动量和凹腔上

下壁面压差增加的影响,因而推力矢量角减小;而
大落压比下喷管分离区面积与激波系强度持续增

加,出流欠膨胀情况加剧,带来的流动分离损失与

激波损失随之增大,致使推力系数逐渐减小。

2.3暋严苛环境下的喷管内流特性

喷管的实际工作温度及入口压力均非常高,为
了进一步探究严苛环境下的喷管内流特性,忽略外

流场对流动的影响,设置算例如表1所示。

表1暋算例设置

Table1暋Examplesetting

case NPR T*
in/K

1 10 暋300

2 10 3000

3 100 3000

暋暋不同算例(case1~case3)的喷管流场流线及

马赫数分布云图如图11所示。

(a)case1

(b)case2

(c)case3

图11暋不同算例流场马赫数及流线分布云图

Fig.11暋Machnumberandstreamlinedistributioncontour
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从图11可以看出:对比case1和case2,NPR
=10,T*

in 增加到3000K 时,内流马赫数大幅增

加,激波出现进一步倾斜但尺度稍有减小,上部回

流区面积增大而下部分离区范围减小,主流通道变

窄;对比case2和case3,T*
in=3000K的情况下,

NPR 从10增加到100,内流马赫数几乎无变化,
主流与斜激波有所抬升,部分区域流动速度和激波

系尺度都稍有增大;三种算例下喷管内流场结构均

十分相似,与上文结论一致。
不同算例喷管壁面参数对比如图12所示。

(a)壁面压力

(b)壁面温度

图12暋喷管壁面参数曲线图

Fig.12暋Wallparametersdistribution

从图12(a)可以看出:case2与case1相比,喷
管上下壁面压力均增加,压力差变化较小;从图12
(b)可以看出:case3与case2相比,喷管壁面静温

下降,且在上壁面旁路出口附近下降更明显,下壁

面处流动分离位置有所后移。主要原因是提高入

口总温使喷管内流动能大幅增加,流动马赫数增大

的同时也使上下壁面压力增加,此时增大入口总

压,内流速度变化不大,上下壁面静压水平则大幅

提高,近壁流动速度增加,壁面温度降低。
各算例喷管的推力矢量性能如表2所示。

表2暋各算例喷管矢量性能

Table2暋Nozzlevectoringperformanceofeachexample

case 毮/(曘) Cf

1 21.30 0.935

2 14.86 0.916

3 12.75 0.882

暋暋从表2可以看出:T*
in =3000K、NPR=100

的严苛环境下,喷管的推力矢量角减小为12.75曘,
推力系数减小为0.882,主要原因是,随着温度的

升高,喷管出口质量流率大幅增加,压力也有所上

升,使轴向动量增加值大于法向,减小了推力矢量

角;而高温环境下,喷管内激波增强带来的激波损

失、流动分离加剧带来的分离损失、以及气体流动

加速带来的摩擦损失均增大,导致推力系数减小;
大入口总压下喷管内流马赫数较小,流动欠膨胀情

况严重,带来的推力损失十分明显。

3暋结暋论

(1)BDTN通过旁路射流使整个喷管内形成

非对称流场结构,迫使主流以与水平轴线成一定夹

角喷出,从而获得矢量推力。除次流引入方式不同

外,BDTN 的矢量机理、流场结构皆与 DTN 基本

相同。
(2)落压比是影响BDTN 矢量性能的敏感参

数,NPR>4时,随着NPR 的增加,喷管推力矢量

角和推力系数均逐步减小,推力系数最大值为

NPR=4时的0.966,与DTN十分接近。
(3)在T*

in=3000K、NPR=100的严苛环境

下,喷管的推力矢量角减小至12.75曘,推力系数减

小至0.882,表明高温高压的内流环境对喷管矢量

性能有很大的消极影响。
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