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摘 � � � 要: 为克服双喉道射流矢量喷管矢量角偏小的缺点, 提出了一种矢量增强型双喉道矢量喷管的设

计概念:在喷管尾部增加一扩张段, 利用流体的附壁效应使主流在扩张段中进一步偏转, 从而获取更大的矢

量角.首先对设计概念的可行性进行了仿真分析 ,而后对扩张段的设计规律进行了研究. 结果表明, 在喷管尾

部附加扩张段可显著强化其推力矢量性能,使矢量角达到 20�以上, 但也导致了一定的推力损失. 在研究范围

内,扩张段扩张角、扩张段长度、扩张段型线等设计参数对喷管的矢量效率、推力系数以及内部流态均有着显

著影响,而在扩张段开缝则可以作为一种抑制尾喷流过膨胀的有效措施. 若将内凹型扩张段与开缝方案相结

合,仅需消耗 2. 8%的次流便可获得 24. 12�的推力矢量角和 0. 929的推力系数.
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dual�throat thrust�vectoring nozzle
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Abstract: A design concept of v ector�enhanced thrust�vecto ring no zzle w as proposed to

overcome the shortcoming o f dual�throat thrust�vecto ring nozzle of small vector ang le. In

the new ly designed no zzle, tw o expansion ramps w ere added after the second throat of the

no zzle to achieve greater vector ang le using the Coanda ef fect. T he feasibility of the design

concept w as firstly analyzed by 2�D simulation, and then the design law o f the expansion

ramps w as studied. Results show that, w ith the expansion ramps, the eff iciency of thrust�
vectoring is r em arkably enhanced w ith a vector ang le over 20�. But some lo ss of thrust eff i�
ciency is also found. In the researched parametric range, the expansion ang le, expansion

length and expansion contour af fect obv iously the performance and the internal f low pat tern

of the no zzle. Fur thermo re, placing slots on the concave expansion ramps can suppress the

overexpansion o f the exhaust f low ef fectiv ely , and obtain a vector ang le of 24. 12� and a

thrust ratio of 0. 929 w ith consumpt ion of only 2. 8% secondar y f low .

Key words: f luidic thrust�vectoring; dual throat nozzle; thrust�vectoring nozzle;

v ecto r�enhanced; expansion ramps

� � 与传统的机械式推力矢量喷管相比,基于流

体控制的推力矢量喷管有着结构简单、质量轻、易

于维护、系统响应快、隐身性能好等优点 [ 1] .为此,

与此相关的射流推力矢量技术逐渐成为了航空推
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进技术领域的研究热点之一. 经过近 20 年的发

展,目前射流推力矢量技术已经演化出三种基本

类型:激波矢量控制方法 [ 2�5]、喉道偏转方法[ 6�13]、

逆流方法
[ 14�17]

.这三类射流推力矢量技术各具优

缺点,如激波偏转法可获得较大的推力矢量角,但

推力系数一般在 0. 94以下,喉道偏转法的推力系

数较高,但矢量效率却仅仅为 2. 15 (�) / ( 1%)次

流量,逆流法可同时获得较高的推力系数和矢量

角,但存在响应滞后和矢量角不连续可调等致命

缺陷, 为此均处于实验室研究阶段, 未达到实用

状态.

2003年,美国航空航天局( NASA)兰利研究

中心在喉道偏转法的基础上提出了双喉道射流推

力矢量喷管的概念
[ 9]

,其工作机理如图 1所示,仿

真结果显示其可在不显著增加推力损失的前提下

改善喷管的推力矢量性能. 文献[ 11]中还对这一

概念进行了实验验证,所获得的最佳性能为: 最大

矢量角 15�( 8%次流量) , 最大矢量效率 6. 1 (�) /

( 1%)次流量, 且对应的推力系数为 0. 968, 与定

几何常规喷管相比只减小了 0. 5%. 鉴于双喉道

射流矢量喷管明显的性能优势和潜在的广泛应用

背景,文献[ 12�13]对其进行了跟踪研究,获得了

空腔长度、空腔扩张角、空腔收敛角、上下游喉

道高度比等设计参数对喷管性能的影响规律, 给

出了各设计参数的建议范围, 同时还分析了喷管

工作落压比的影响.

图 1 � 双喉道射流矢量喷管的工作机理

Fig . 1 � Sketch of t he dual�thro at no zzle concept

文献[ 9�13]的研究结果显示, 双喉道射流推

力矢量喷管在消耗 8%次流量的情况下能获得最

大矢量角 15�, 在如此之高的次流消耗率下产生

的矢量角仍然难以满足飞行器实际应用的要求.

为此,本文在双喉道射流推力矢量喷管基础上提

出一种矢量增强型双喉道矢量喷管的概念,在原

喷管尾部增加一扩张段(图 2) , 利用流动的附壁

效应使主喷流在扩张段中进一步偏转, 从而获取

更大的推力矢量角.

图 2� 矢量增强型双喉道射流矢量喷管的工作机理

Fig. 2 � Sketch o f the vecto r�enhanced

dual�thr oat nozzle concept

1 � 研究对象

� � 本文所研究的对象为图 3所示的矢量增强型

双喉道射流矢量喷管,其基本设计参数为:下游喉

道高度 hdt为 30m m, 上游喉道高度 hut为 1. 0hdt ,

空腔长度 l为 3. 0hdt , 空腔扩张角 �1 为 13�,空腔

收敛角 �2 为 33�,次流注入角 �为 30�.所研究的

主要设计变量有: 扩张段扩张角  、扩张段长度

ld , 扩张段型线等, 其中扩张角  的取值范围为

27�~ 40�,扩张段长度的取值范围为 0~ 1. 3hdt ,扩

张段型线包括直线型、内凹型和外凸型三类,其中

内凹型与外凸型的型线均为一段圆弧, 圆弧半径

为 10hdt .

图 3� 矢量增强型双喉道射流矢量喷管的设计参数

Fig . 3 � Design parameter s o f the vector�enhanced

thrust�vector ing nozzle

2 � 数值方法与计算设置

� � 采用基于时间推进的全 Navier�Stokes ( N�
S)方程求解器进行二维数值模拟, 网格单元界面

上的无黏对流通量采用 Roe 格式计算其左右态

值,而湍流黏性的计算使用 Spalart�Allmaras( S�
A)模型,流动方程组以及湍流模型方程均采用二

阶迎风格式进行离散.
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仿真中主喷流的落压比( no zzle pr essure ra�
t io) R np恒定为 4. 0,暂时未考虑后体外流的干扰,

计算域各边界条件的给定具体如下(图 4) : 计算

域前方和上下侧给定为压力远场边界, 其静压

p 0= 101 325 Pa,静温为 300K,自由来流马赫数取

0� 05以避免可能的计算刚性问题[ 9] ; 喷管进口为

滞止参数条件, 其总压为 4p 0 ,总温为 800 K, 速度

方向沿边界法向;次流腔进口为滞止参数条件,给

定总压 4. 32p 0 ,总温 300 K;其他边界均为无滑移

绝热固壁边界. 计算中,次流均从下方的次流腔中

注入,上方的次流腔关闭,二次流消耗量约为主喷

流的 2. 8%.

图 4� 二维仿真中采用的计算域

Fig. 4� Computational domain of 2�D simulation

计算的收敛性根据残差下降量级、喷管出口

流量及出口截面冲量来综合判断. 当计算残差下

降 3个数量以上, 且出口流量和出口截面冲量长

时间保持恒定时,认为计算收敛.

由于上述仿真方法的可靠性已在文献[ 12]中

得到了验证,本文中不再做附加校验.

3 � 计算结果与分析

3. 1 � 矢量增强型双喉道射流矢量喷管的工作

机理分析

� � 图 5对比给出了双喉道矢量喷管和矢量增强

型喷管在矢量工作状态时的马赫数分布图谱. 可

以看出,双喉道射流矢量喷管的主流在经过空腔

中的偏转后直接流出了喷管(矢量角 14. 34�, 推

力系数 0. 967) ,而矢量增强型双喉道喷管的主流

在空腔中偏转后, 在扩张段中由于流动的附壁效

应而贴附扩张段下壁面继续流动. 两者的主流在

空腔内的偏转情况是一致的, 但由于后者的主流

在离开喷口前还经过了扩张段中的进一步偏转,

因而可以得到比前者更大的矢量角 (矢量角为

19� 02�, 推力系数为 0. 908) .

图 5� 双喉道射流矢量喷管与矢量增强型喷管的马赫数

分布图谱

Fig. 5� M ach number contour s o f dual�throat thrust�

vector ing nozzle and vecto r�enhanced

thrust�vector ing nozzle

图 5还显示, 在矢量增强型喷管扩张段的尾

缘,主喷流与外流相撞而导致了局部边界层气流

的分离,这表明该矢量增强型喷管的矢量角还存

在进一步提高的可能.

3. 2 � 设计参数对喷管流态及性能参数的影响

� � 对扩张段的主要设计参数  , ld 以及扩张段

型线进行了规律研究,并选择矢量效率、推力系数

作为评价喷管性能的指标.由于研究中二次流消

耗率恒定在 2. 8%附近 , 因此矢量效率的变化实

际上反映着矢量角的变化.

3. 2. 1 � 扩张段扩张角  的影响

图 6给出了矢量效率和推力系数随扩张段扩

张角  的变化曲线.可以看出,矢量效率随着  的

增大而增大,在  达到 36�之后迅速下降,推力系

数则随着  的增大以接近等速率的规律下降. 图

7给出了不同  时的等马赫数图谱以及静压图

谱,由此可以对上述参数变化规律做出解释.随着

 的增大,由于附壁效应而导致的扩张段中主流

的附加偏转效应更加明显,故使得矢量角增大.另

一方面,  的增大又导致扩张段内主流的过膨胀

加剧,过膨胀区之后不断上升的逆压梯度使得下

壁面附面层分离点逐步前移, 阻碍了主流的附壁

偏转,导致了矢量角的降低. 在  < 36�时, 前者占

据了主导地位,  > 36�时, 后者的作用更为明显,
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图 6� 推力系数、矢量效率随扩张段扩张角  的变化曲线

F ig . 6� Effects of expansion ang le on the thrust ratio

and the thrust vector ing efficiency

因此矢量效率随  增大的变化规律是先上升后下

降.另外, 由静压图可以看出, 随着  的增大, 主喷

流的过膨胀程度是不断加剧的, 导致喷管扩张段

壁面的静压显著低于环境大气压, 推力损失增大,

因此推力系数随着  的增大是不断降低的.

综合矢量效率和推力系数两方的因素, 扩张

段扩张角的取值范围在 30�~ 36�之间较为合适.

3. 2. 2 � 扩张段长度 l d 的影响

图 8所示为  = 36�时, 矢量增强型喷管的推

力系数和矢量效率随扩张段长度 l d 的变化曲线.

该图显示,随着 l d 的增大, 矢量效率先迅速上升,

在 l d达到0. 85hdt时上升变缓,而推力系数则整体

呈单调下降趋势.图 9则给出了不同 l d 时的等马

赫数图谱以及静压图谱. 可以看出, 在 l d < 0. 85

hdt时,主流与扩张段的下壁面贴合良好, 且扩张

段越长主流的偏转越完全,所以矢量效率迅速上

升,而当 l d> 0. 85hdt时, 扩张段后段附面层分离

的出现一定程度上阻碍了主流的偏转, 因此矢量

图 7� 不同扩张段扩张角  时的等马赫数图和静压图

F ig . 7 � Contours of M ach number and pressure

for differ ent expansion ang les

效率的上升趋势减缓.由静压图可以看到,随着 l d

的增大,喷管扩张段壁面静压的取值不断下降,且

作用面积也不断增大, 因此由于过膨胀导致的推
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力损失增大,因此推力系数是随着 ld 的增大而降

低的.

在优先考虑矢量效率的情况下,扩张段长度

应不低于 0. 7hdt .

图 8� 推力系数、矢量效率随扩张段长度 ld 的变化曲线

F ig . 8 � Effects of expansion leng th on the thrust ratio

and the thrust vector ing efficiency

3. 2. 3 � 扩张段型线的影响

图 10给出了采用外凸型扩张段时的流动马

赫数图谱, 由图 10可以看出, 在外凸型扩张段前

半段由于物面倾斜角度较小, 主流贴着扩张段下

壁面的偏转角度也较小, 而到了后半段,边界层分

离又阻碍了主流的偏转, 故只产生了 12. 48�的矢

量角(推力系数 0. 899) , 这显然违背了射流矢量

喷管的初衷. 因此外凸型扩张段的方案是不成

功的.

图 11对比给出了内凹型扩张段与直线型扩

张段的等马赫数图谱,可以看出,内凹型扩张段由

于初始物面倾斜角要大于直扩张段, 所以气流偏

转幅度较大,但同时也使得主流的过膨胀现象更

为严重,直接导致其推力系数只有 0. 900(直扩张

段推力系数为 0. 911) . 另外, 内凹型扩张段尾缘

图 9� 不同扩张段长度 ld 时的等马赫数图和静压图

F ig . 9 � Contours of M ach number and pressure for

differ ent expansion lengths

没有发生边界层分离现象,主流直接贴着固壁流

出喷管,完全的附壁偏转使得主流以很大的角度

流出喷口,带来了 24. 96�的矢量角以及 8. 99(�) /

( 1% )次流量的矢量效率. 图 12 给出了内凹型扩

张段与直扩张段中的流线图谱, 结合图 11和 12

可以看出,直线型扩张段尾部的边界层分离区导
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图 10 � 外凸型扩张段流动马赫数图

F ig. 10 � M ach number contours of convex

expansion r amps

图 11 � 内凹型扩张段与直扩张段的等马赫数图

F ig . 11� M ach number contour s o f straight expansion

r amps and concave expansion r amps

致主流离开壁面,抑制了主流进一步的偏转; 而内

凹型扩张段由于尾部倾角较小, 因此没有在扩张

段的尾部形成附面层分离区, 主流直接贴着下壁

面以很大的水平夹角流出喷口, 从而得到了较大

的矢量角.可见,如果能够解决推力系数较低的问

题,内凹型扩张段完全有进一步研究的价值.

3. 3 � 基于扩张段开缝的改进设计研究

� � 3. 2节中关于内凹型扩张段的数值模拟得到

了 24. 96�的矢量角以及 8. 99 (�) / ( 1%)次流量的

矢量效率,但另一方面,由于主流在扩张段中的过

膨胀导致了喷管推力系数只有 0. 900, 从而影响

了喷管的性能. 为了解决这个问题,对内凹型扩张

段进行了初步的开缝改进设计研究, 以提高其推

力系数.

图 12 � 内凹型扩张段与直扩张段中流线对比

Fig . 12� Str eamline comparison o f concave expansion

r amps and str aight expansion r amps

在内凹型扩张段前半段开了三条宽度相等的

斜缝(图 13) ,由于主流的过膨胀导致扩张段中压

力较低,外流在压差的驱动下经由各条斜缝注入

扩张段中,有效抑制了主流在扩张段中的过膨胀,

从而使得推力系数增大到了 0. 929; 同时外流的

注入并未对主流的流向产生明显的影响,因而矢

量角仍达到了 24. 12�, 与无开缝方案相比较只减

小了 0. 84�, 矢量效率 8. 49 (�) / ( 1% )次流量, 性

能改善效果十分可观.

图 13 � 内凹型扩张段开缝方案流动马赫图

Fig . 13� M ach number contour s of concave expansion

r amps w ith slot s

上述初步仿真结果表明, 对内凹型扩张段进
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行开缝设计的方案是可行的, 可以有效地改善扩

张段中主流过膨胀而导致喷管推力系数下降的

问题.

4 � 结 � 论

� � 在双喉道射流推力矢量喷管的基础上提出了

一种矢量增强型推力矢量喷管的概念, 并对该喷

管二维模型的静特性进行了初步的参数化数值模

拟研究, 研究中二次流消耗率固定在 2. 78%附

近.研究结果表明:

1) 所提出的矢量增强型双喉道射流推力矢

量喷管的概念是可行的,研究中获得的最佳矢量

角为 24. 12�,推力系数为 0. 929,矢量效率达 8� 49

(�) / ( 1% )次流量.

2) 扩张段扩张角  、扩张段长度 l d 会对矢量

效率以及推力系数产生不同的影响: 随着  的增

大, 推力系数不断减小, 而矢量效率则先增后降;

随着 l d 的增大, 推力系数不断减小, 矢量效率则

是先急后缓的上升趋势. 综合考虑  应在 30�~

40�之间, ld 应不低于 0. 8hdt . 由于这一结果没有

涉及到两参数之间的耦合作用, 有必要继续进行

研究来确定  和 l d 相对较优的参数组合.

3) 内凹型扩张段在牺牲推力系数( 0. 900)的

前提下得到了本文研究中最大的矢量角( 24. 96�)

以及矢量效率( 8. 99 (�) / ( 1%)次流量) .

4) 在扩张段上布置斜缝可以显著抑制当地

气流的过膨胀. 开缝设计与内凹型扩张段的组合

方案得到了本文的最佳性能参数, 由于开缝设计

的控制参数较多,因此还存在进一步优化的空间.
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