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下腹板长度对单边膨胀喷管性能的影响
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摘　　　要：在落压比为４～６０范围内，对两个不同下腹板长度的单边膨胀喷管模型进行了试验研究，得到

了其壁面静压分布，并对４种不同下腹板长度的喷管模型进行了数值模拟研究，获得了总体性能参数．结果表

明：在整个落压比范围内，喷管流动都呈现很强的三维特征，而且在高落压比条件下上膨胀面两侧边气流出现

了横向分离．喷管轴向推力系数峰值随下腹板长度增大而增加，峰值对应的落压比也逐渐增大并趋近设计点．
在落压比为３０～８０范围内，轴向推力系数随着下腹板长度增大而增加，在设计点轴向推力系数的最大值和最

小值相差约１．８％；在特定低落压比条件下，较短下腹板长度的喷管具有高的轴向推力系数．气流矢量角随下

腹板长度增加而增大，在设计点最大值和最小值分别为６．０３°和－１．８３°．
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　　采用吸气式发动机为动力的高超声速飞行
器，由于具有宽广的飞行包线，要求飞行器／推进
系统／尾喷管进行一体化设计．单边膨胀喷管
（ＳＥＲＮ）由于直接使用飞行器的后体下表面作为
外膨胀面，使其具有独特的满足大膨胀比的能力．
此外，ＳＥＲＮ的非对称结构使得在非设计高度飞
行时，喷管具有一定的自适应补偿特性．这些优点
使得单边膨胀喷管成为未来高超声速飞行器最有

可能采用的喷管类型［１－３］．
关于ＳＥＲＮ的试验和数值模拟工作，国内外

已经做了比较多的工作［４－６］，但这些都主要针对某
一固定几何形状的ＳＥＲＮ，较少涉及其关键几何
参数对喷管总体性能和内外流场的影响，而且不
同的作者所研究落压比（ＮＰＲ，本文亦记为Ｒｎｐ）
范围差别很大．文献［７］对ＳＥＲＮ关键几何参数
进行了研究，不过喷管设计落压比Ｒｎｐ仅为１４，试
验Ｒｎｐ＝１．５～１２，其目的是通过推力矢量为舰载
歼击机提供垂直起降和短距起降的能力．文献［８］
对ＳＥＲＮ下腹板外形进行了优化以减小内外流
互相干扰所产生的损失，其应用对象为最大飞行
马赫数为６，可水平起飞和着陆的飞行器，喷管设
计落压比超过６００．文献［９］对不带喉道的ＳＥＲＮ
进行了几何参数研究，其应用对象为超燃冲压发
动机，结果表明侧板结构以及下腹板长度对喷管
性能影响较大．本文研究的ＳＥＲＮ是为涡轮基组
合循环（ＴＢＣＣ）发动机设计的，飞行器最大飞行
速度可达Ｍａ≥４，最大喷管落压比约为１００．本文
作者在前期工作中对上膨胀面型面造型进行了探

讨和分析［１０－１１］，本文将重点研究下腹板长度对

ＳＥＲＮ总体性能和内外流场的影响．
本文首先对喷管模型进行了介绍，接着对试

验得到的壁面静压分布和纹影照片进行了详细分

析，然后对４种不同下腹板长度的喷管模型内外
流场进行了三维数值模拟并将静压分布和流场结

构同试验结果进行了对比分析，最后对喷管的总
体性能进行了比较和分析并给出了结论．

１　喷管模型和试验结果分析

１．１　喷管模型

本文设计了４个喷管模型，对比文献［１１］中
的模型试验件（ＳＥＲＮ１和ＳＥＲＮ２），新喷管模型

收缩段改为对称设计，圆转矩过渡段流路也有变
化，上膨胀面型面为直壁造型，出口存在气流修正
角，这是为了降低设计点状态的气流矢量角；喷管
面积比均为６，设计落压比约为６３，喷管喉道面积
为４２０ｍｍ２，宽高比为４．２，其流路图和其他尺寸
如图１所示．４个喷管模型分别为 ＳＥＲＮ２．５，

ＳＥＲＮ３，ＳＥＲＮ３．５和ＳＥＲＮ４，它们之间的区别仅
在于下腹板长度不同，下腹板沿轴向投影长度与
扩张段长度的比值分别为５／１２，１／３，１／４和１／６，
下腹板出口气流处于理想完全膨胀状态时对应的

Ｒｎｐ分别为２７．９，２３．２，１８．７和１４．６．本文对其中
的ＳＥＲＮ３和ＳＥＲＮ４进行了试验研究，图２为

ＳＥＲＮ３的纵剖面图，关于喷管试验台的介绍见文
献［１１］．

图１　喷管模型流路图

Ｆｉｇ．１　Ｆｌｏｗｐａｔｈ　ｃｏｎｔｏｕｒ　ｏｆ　ｔｈｅ　ＳＥＲＮ　ｍｏｄｅｌ

１进口安装边；２圆转矩过渡段；３上膨胀面；

４下腹板；５左侧板；６侧压孔．

图２　ＳＥＲＮ３纵剖面图

Ｆｉｇ．２　Ｓｋｅｔｃｈ　ｏｆ　ｔｈｅ　ＳＥＲＮ３ｍｏｄｅｌ

１．２　ＳＥＲＮ３壁面静压分布

图３为在Ｒｎｐ＝４～１０范围内ＳＥＲＮ３上膨胀

７２７
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面中心线（ｚ＝０）和侧边（ｚ＝－１７ｍｍ）处的静压
分布，用来流总压ｐｔ和喷管喉道位置ｘｔ无量纲
化横／纵坐标．可以看出，中心线上的静压分布与
侧边处相差很大，这表明在此落压比范围内喷管
内部流动呈现很强的三维特征，其主要原因是：此
时气流处于严重过膨胀状态，喷管内部由激波／边
界层干扰流动所主导．从图３（ａ）可以看出，中心
线上压力分布出现较大波动而且随Ｒｎｐ的增大波
动幅度增大，这表明气流经历了压缩—膨胀—再
压缩的过程，此时气流并没有完全从上膨胀面分
离．图３（ｂ）为侧边处气流压力分布，气流经过喉
道不远便通过一道分离激波将压力与背压达到平

衡，这时气流已经没有能力继续向下游和两侧边
膨胀从而充满喷管膨胀面，这使得静压分布成为
一条直线．随着落压比的增大，分离激波位置远离
喉道，跨越激波所产生的压力跃迁幅度减小．

图３　低落压比条件下ＳＥＲＮ３上膨胀面静压分布

Ｆｉｇ．３　Ｒａｍｐ　ｓｔａｔｉｃ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ

ｏｆ　ＳＥＲＮ３ａｔ　ｌｏｗ　Ｒｎｐ

在Ｒｎｐ＝２０～７０范围内试验得到的ＳＥＲＮ３
上膨胀面静压分布曲线如图４所示．在此落压比
范围内，中心线和侧边处的压力分布同样始终差

别明显，这说明即使在设计点附近喷管内部流场
三维效应也非常强，这是因为侧板结构为半封闭
式，气流不仅沿轴向而且向两侧边膨胀，这样使得
三维特征明显．从图４（ａ）可以看出，上膨胀面后
段出现了斜激波，这是由于气流沿流向过度膨胀
造成的，随着Ｒｎｐ的降低，过膨胀程度加剧同时激
波向喉道移动．与ＳＥＲＮ１和ＳＥＲＮ２不同的是：
当Ｒｎｐ≥３０时，不同落压比条件下的压力分布仍
然差别明显，并未完全重合，这表明此时喷管内部
流动并未独立于落压比，即使在设计点附近，上膨
胀面也存在斜激波．图４（ｂ）为侧边处压力分布，
沿轴向方向气流压力逐渐降低直到与背压达到平

衡，最后变成一条平线，这表明在此落压比范围内
上膨胀面侧边处气流存在横向分离，这是由下腹
板尾缘处发出桶状激波和上膨胀面边界层互相干

扰引起的．需要指出的是，在低／高落压比条件下，
上膨胀面侧边处都存在气流分离，不过造成气流
分离的原因和分离类型并不同．

图４　高落压比条件下ＳＥＲＮ３上膨胀面静压分布

Ｆｉｇ．４　Ｒａｍｐ　ｓｔａｔｉｃ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ

ｏｆ　ＳＥＲＮ３ａｔ　ｈｉｇｈ　Ｒｎｐ

图５为ＳＥＲＮ３下腹板静压分布．在Ｒｎｐ＝４～
８范围内，压力分布出现跃迁，说明此时下腹板尾
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缘出现了斜激波，其原因是此时喷管内部处于严
重过膨胀状态，内喷管出口压力与背压之比小于

０．４，为了使下腹板出口压力与背压达到平衡，出
口要产生一道斜激波将排气压力提高到背压，斜
激波所引起的逆压梯度通过边界层的亚声速区向

上游传播并使边界层分离．在分离区内，气流压力
缓慢上升直到与背压达到平衡．当Ｒｎｐ≥１０时，压
力分布完全重合而且单调递减，说明此时斜波被
推出喷管内部，下腹板上的分离区也随之消失．

图５　ＳＥＲＮ３下腹板静压分布

Ｆｉｇ．５　Ｆｌａｐ　ｓｔａｔｉｃ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ　ｏｆ　ＳＥＲＮ３

图６为ＳＥＲＮ３左侧板上的压力分布．根据
压力分布特点可以判断在Ｒｎｐ＝４～６范围内，侧
板上出现了气流分离，综合图５的分析可知这是
由从下腹板尾缘发出的斜激波与侧板边界层相互

作用所造成的．与下腹板上压力分布不同的是，当

Ｒｎｐ＝８时，侧板上压力沿流向单调减小，这说明
此时从下腹板发出的斜激波与侧板边界层作用的

区域没有静压孔，根据静压孔的坐标分布可以确
定此时斜激波的激波角β＜６０°．当Ｒｎｐ进一步增

图６　ＳＥＲＮ３左侧板静压分布

Ｆｉｇ．６　Ｓｉｄｅｗａｌｌ　ｓｔａｔｉｃ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ

ｏｆ　ＳＥＲＮ３

大时，压力分布完全重合，这与图５中的分析是吻
合的．

１．３　ＳＥＲＮ４壁面静压分布

由于ＳＥＲＮ３和ＳＥＲＮ４的区别仅仅在于下
腹板／侧板长度不同，在低落压比条件下两者均处
于深度过膨胀状态，上膨胀面压力分布特点非常
类似，为了节省篇幅，本文只给出ＳＥＲＮ４在Ｒｎｐ＝
１５～６０范围内的壁面静压分布，其中图７为上膨
胀面压力分布．当Ｒｎｐ＝１５时，后半段压力出现大
幅波动，这与图３（ａ）中的压力分布类似，此时上
膨胀面的分离为闭式分离，即受限激波分离；当

Ｒｎｐ增大到２０时，压力峰值位置向右移动同时波
动幅度降低．在Ｒｎｐ＝２５～６０范围内，其压力分布
特点与ＳＥＲＮ３比较类似，这其中包括：①喷管流
动三维特征很强，这表现在中心线和侧边上的压
力分布差别很大；②在整个落压比范围内上膨胀
面始终处在气流分离，其中侧边处要比中心线处
严重的多．在相同的落压比条件下，ＳＥＲＮ４上膨
胀面上的分离激波位置较ＳＥＲＮ３要靠前一些，
其原因是：ＳＥＲＮ４的内膨胀比较小，更多的膨胀

图７　ＳＥＲＮ４上膨胀面静压分布

Ｆｉｇ．７　Ｒａｍｐ　ｓｔａｔｉｃ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ　ｏｆ　ＳＥＲＮ４
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发生在内喷管出口，这样使得在相同的坐标位置

ＳＥＲＮ４上膨胀面压力较ＳＥＲＮ３小一些，为了与
背压达到平衡，分离激波位置要前移．
图８和图９分别为ＳＥＲＮ４下腹板和左侧板

上的静压分布．可以看出在Ｒｎｐ＝６～６０范围内，
压力分布完全重合而且单调减小，说明此时下腹
板和侧板上的流动一直加速降压，没有出现气流
分离．当Ｒｎｐ＝４和５时，第５点静压出现了跃迁
而且跃迁幅度随着落压比的降低而变大，这说明
此时下腹板和侧板上同时出现了分离流动，其原
因在前面已进行了分析．

图８　ＳＥＲＮ４下腹板静压分布

Ｆｉｇ．８　Ｆｌａｐ　ｓｔａｔｉｃ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ　ｏｆ　ＳＥＲＮ４

图９　ＳＥＲＮ４左侧板静压分布

Ｆｉｇ．９　Ｓｉｄｅｗａｌｌ　ｓｔａｔｉｃ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ

ｏｆ　ＳＥＲＮ４

２　数值模拟结果分析

２．１　数值方法

本文所采用的数值模拟程序为自行开发的并

行多块结构化三维数值模拟程序．采用有限体积
法对Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ方程进行空间离散，对流通量
采用二阶精度差值的低耗散通量分裂格式（ＬＤＦ－
ＳＳ）进行计算，黏性通量采用Ｇａｕｓｓ定理计算，线

性方程组的迭代求解采用对称高斯－赛德尔
（ＳＧＳ）算法，湍流模型为 Ｍｅｎｔｅｒ的剪切应力输运
（ＳＳＴ）模型，数值方法的详细介绍参见文献［１２］．
计算域和边界条件介绍见文献［１０］，网格总数约
为２００万，Ｙ＋≤２．５．

２．２　喷管主要性能参数计算

常规的轴对称喷管和二元收扩喷管的推力计

算都是取喷管出口气流动量加上（ｐ９－ｐｂ）在出口
面积上的积分，如公式（１）所示．对于本文研究的

ＳＥＲＮ，推力还应加上外膨胀面上的压力积分和
摩擦力对推力的贡献，其计算表达式如（２）所示

Ｆ＝∑［ρｕ（ｕ·ｎ）＋（ｐ－ｐｂ）ｎ］ΔＡ１ （１）

Ｆｓｅｒｎ＝∑［ρｕ（ｕ·ｎ）＋（ｐ－ｐｂ）ｎ］ΔＡ１＋
∑［（ｐ－ｐｂ）ｎ］ΔＡ２＋Ｆ（ ）ｆｒｉｃｔｉｏｎ （２）

其中ΔＡ１ 为内喷管出口的微元面积，ΔＡ２ 和

Ｆｆｒｉｃｔｉｏｎ分别为外膨胀面上的微元面积和摩擦力．

２．３　壁面静压计算值和试验值对比

本文在Ｒｎｐ＝４～８０范围内对以上４个模型
内外流场进行了三维数值模拟，并将ＳＥＲＮ３和

ＳＥＲＮ４上膨胀面、下腹板和侧板上的静压分布和
试验值进行了比较．由于下腹板和侧板上的流动
相对比较简单，为了节省篇幅，本文只给出在Ｒｎｐ＝
１０，２０，３０，４０，５０和６０条件下上膨胀面静压分布
和试验值的对比，如图１０和图１１所示．可以看
出，计算结果和试验值吻合较好，激波的位置，分
离区大小以及分离区内的压力预测都比较好．这
说明剪切应力输运湍流模型在模拟激波／边界层
所主导的分离流动是比较成功的，这为喷管总体
性能的计算奠定了好的基础．

２．４　流场分析

图１２为在设计点条件下（Ｒｎｐ＝６０）不同下腹
板长度喷管模型对称面马赫数云图分布．可以看

０３７
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图１０　ＳＥＲＮ３上膨胀面压力计算值与试验值比较

Ｆｉｇ．１０　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｃａｌｃｕｌａｔｅｄ　ｒａｍｐ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ

ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ　ｗｉｔｈ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｄａｔａ

ｏｆ　ＳＥＲＮ３

图１１　ＳＥＲＮ４上膨胀面压力计算值与试验值比较

Ｆｉｇ．１１　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｃａｌｃｕｌａｔｅｄ　ｒａｍｐ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ

ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ　ｗｉｔｈ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｄａｔａ

ｏｆ　ＳＥＲＮ４

出，对于ＳＥＲＮ２．５，ＳＥＲＮ３和ＳＥＲＮ３．５模型，三
者对称面流场结构相差不大，由于下腹板出口气
流欠膨胀程度随下腹板长度减小而增大，桶状激
波向外倾斜程度和流场中最大马赫数随着增大，

图１２　设计点状态对称面马赫数云图分布

Ｆｉｇ．１２　Ｐｒｅｄｉｃｔｅｄ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ａｌｏｎｇ
ｓｙｍｍｅｔｒｉｃ　ｐｌａｎｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ＳＥＲＮｓ　ｗｉｔｈ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｆｌａｐ　ｌｅｎｇｔｈｓ　ａｔ　ｄｅｓｉｇｎ　ｐｏｉｎｔ
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喷管内气流基本上一直加速降压，看不到明显的
分离区，出口气流修正角引起的斜激波与桶状激
波相交．当下腹板长度减小到一定程度时，如图

１２（ｄ）所示，下腹板出口气流欠膨胀程度进一步增
大同时上膨胀面气流已处于过膨胀状态，此时上
膨胀面出现了气流分离，气流通过一道分离激波
后压力与环境压力达到平衡．

２．５　上膨胀面极限流线分析

上膨胀面压力分布表明在高落压比条件下上

膨胀面存在横向分离流动，这是下腹板出口气流
处于高度欠膨胀状态时桶状激波与上膨胀面边界

层相互干扰引起的．为了清楚地显示流动分离边
界和再附边界，本文给出了设计点状态时上膨胀
面极限流线图，如图１３所示．从图中可以看到两
条流动分离线和两条流动再附线，其中摩擦线收
敛于 分 离 线 而 从 再 附 线 发 散．ＳＥＲＮ２．５ 和

ＳＥＲＮ３模型仅在两侧边存在小的分离区，而

ＳＥＲＮ３．５和ＳＥＲＮ４模型上膨胀面两侧边分离
严重而且对称面附近也存在分离流动，这与图４
和图７中的压力分布特点是吻合的．当下腹板长
度较短时，下腹板尾缘发出的桶状激波强度更大

图１３　设计点状态上膨胀面极限流线图

Ｆｉｇ．１３　Ｌｉｍｉｔｉｎｇ　ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅ　ｏｆ　ｒａｍｐ　ｏｆ

ｔｈｅ　ＳＥＲＮｓ　ｗｉｔｈ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｆｌａｐ
ｌｅｎｇｔｈｓ　ａｔ　ｄｅｓｉｇｎ　ｐｏｉｎｔ

即上膨胀面气流在横向受到了更强的逆压梯度；
同时较短的下腹板使得气流过早的向自由空间膨

胀，这样导致上膨胀面出口气流过膨胀程度加重，
横向逆压梯度和流向逆压梯度共同作用使得边界

层抵抗分离能力减弱，从而上膨胀面存在较大的
分离区．

２．６　喷管主要性能参数

图１４为在不同下腹板长度条件下轴向推力
系数Ｃｆａ随Ｒｎｐ的变化曲线．可以看出，Ｃｆａ峰值随
下腹板长度增大而增加，而且对应的Ｒｎｐ有逐渐
增大的趋势并趋近设计点，最大峰值和最小峰值
分别为０．９７１和０．９６１，两者相差一个百分点．在

Ｒｎｐ＝３０～８０范围内，Ｃｆａ随下腹板长度增大而增
加，在设计点Ｒｎｐ＝６０时，Ｃｆａ的最大值和最小值相
差约１．８％；当Ｒｎｐ增大到８０时，出口气流处于欠
膨胀状态，下腹板长度对Ｃｆａ的影响进一步加大，

Ｃｆａ的最大值和最小值之差增大到２．２５％．其原因
是下腹板长度增大使得整个喷管内壁面上的压力

积分增大，这部分对推力有较大的贡献．

图１４　轴向推力系数分布

Ｆｉｇ．１４　Ａｘｉａｌ　ｔｈｒｕｓｔ　ｒａｔｉｏ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ
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而在特定低Ｒｎｐ条件下，Ｃｆａ随下腹板长度增
大而减小，最大值与最小值之差达到４％．其原因
可能是：较短的下腹板使得从尾缘处发出的斜激
波强度变大，使上膨胀面气流提前分流从而减小
了喷管底阻，延缓了喷管性能的下降．
不同下腹板长度条件下推力矢量角δｐ 随Ｒｎｐ

的变化曲线如图１５所示．可以看出，δｐ 变化范围
较大，在Ｒｎｐ＝２０～８０范围内，所有模型的δｐ 随

Ｒｎｐ的增大而减小．这是因为此时内喷管出口气流
参数基本上独立于Ｒｎｐ了，保持背压一定增大进
口总压可以增大（ｐ－ｐｂ）在外膨胀面上的积分从
而使δｐ减小．当下腹板长度很短时，δｐ 甚至会出
现负值（产生正的升力）使飞行器产生低头力矩．
在低Ｒｎｐ范围内，喷管内部由激波／湍流边界层干
扰流动所主导，流动非常复杂 ，δｐ随Ｒｎｐ的变化没
有呈现规律性．

图１５　推力矢量角分布

Ｆｉｇ．１５　Ｒｅｓｕｌｔａｎｔ　ｐｉｔｃｈ　ｔｈｒｕｓｔ－ｖｅｃｔｏｒ

ａｎｇｌｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ

在相同的Ｒｎｐ条件下，δｐ 随下腹板长度增加
而增大，在设计点最大值和最小值分别为６．０３°
和－１．８３°．这是因为下腹板长度增加时，下腹板
角度变小同时外膨胀面面积减小，这样使得内喷
管出口气流法向动量增大而 （ｐ－ｐｂ）在外膨胀面上
的积分在法向上的分量减小，两者都使δｐ增大．
在高超声速飞行时，尾喷管是发动机推力的

主要产生部件，文献［１３］指出在飞行 Ｍａ＝５时，
如果喷管Ｃｆａ降低１％，发动机净推力将降低约

４％．对于高速飞行器来说，ＳＥＲＮ下腹板长度的
选择要兼顾发动机推力、喷管质量以及飞行器配
平等要求．

３　结　论

１）在试验落压比范围内，喷管流动都呈现很

强的三维特征，上膨胀面中心线和侧边处压力相
差很大；在高落压比条件下上膨胀面两侧边出现
横向分离，这是下腹板出口发出的桶状激波与上
膨胀面边界层相互作用的结果．
２）Ｃｆａ峰值随下腹板长度增大而增加，而且对
应的Ｒｎｐ有逐渐增大的趋势并趋近设计点，最大
峰值和最小峰值分别为０．９７１和０．９６１．
３）在Ｒｎｐ＝３０～８０范围内，Ｃｆａ随着下腹板
长度增大而增加，在设计点Ｃｆａ的最大值和最小值
相差约１．８％；在特定低Ｒｎｐ条件下，较短下腹板
长度喷管具有高的Ｃｆａ，最大值与最小值之差达到

４％．
４）δｐ随下腹板长度增加而增大，在设计点最
大值和最小值分别为６．０３°和－１．８３°．
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