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摘　　　要：将异型出口设计与气动推力矢量喷管结合，提出了平行四边形截面的旁路式双喉道气动矢量喷

管（ｂｙｐａｓｓｄｕａｌｔｈｒｏａｔｎｏｚｚｌｅ，ＢＤＴＮ），并与基准矩形截面的ＢＤＴＮ进行流场结构及气动性能的对比研究。三

维数值计算表明：平行四边形构型与矩形构型具有相同的气动性能变化规律；相较于基准矩形ＢＤＴＮ构型，

由于壁面倾斜导致流场结构变化，平行四边形构型在矢量状态下的俯仰矢量角及推力系数有所降低，但对非

矢量状态下的推力系数和流量系数影响不大；壁面倾角是性能变化的重要因素，相同落压比时壁面倾角越小，

矢量角越小，壁面倾角不小于６０°时喷管的稳定矢量角均可达１０°以上，最大矢量角均可达１５°以上；平行四边

形出口增强了尾喷流与环境气流的掺混，出口射流中心线速度衰减大大加快，有利于提高红外隐身特性。
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　　喷管是发动机产生推力的主要部件，同时也

是飞行器主要的后向红外辐射源［１］。未来军用飞

行器对大推力的需求势必导致更高的尾喷流温

度，这对于飞行器的生存十分不利。强化掺混是

降低尾喷管红外辐射信号的有效手段［２］，具体方

法有采用大宽高比扁平出口、异型截面出口（如平

行四边形、梯形、扁椭圆形）、加装锯齿突片等，通

过增加喷管出口高温射流与外界低温气流的接触

范围，加快其动量与热量的耗散，达到提高排气系

统红外隐身性的目的。典型应用案例有以强大隐

身性著称的美军Ｆ１１７战斗机，其喷管出口采用

的是大宽高比平行四边形截面，兼顾了低可探测

性和飞机发动机一体化设计；同样，新一代的隐

身无人机如国产彩虹７、美军Ｘ４７Ｂ舰载机等也

采用了非轴对称的异型出口设计。因此，采用异

型截面出口喷管将是强调高隐身性和高度一体化

的飞行器设计的一个方向［３４］。

推力矢量技术是第４代战机必备的关键技

术，气动矢量喷管是目前热门的研究方向。相比

于传统机械式矢量喷管复杂的调节机构，气动矢

量喷管在结构和质量上具有非常明显的优势。国

内外研究较多的气动矢量技术主要包括激波矢

量、逆向流、喉道偏移以及双喉道法［５６］。南京航

空航天大学的李明等［７］、顾瑞［８］提出了一种基于

自适应流动控制技术的旁路式双喉道气动矢量喷

管（ｂｙｐａｓｓｄｕａｌｔｈｒｏａｔｎｏｚｚｌｅ，ＢＤＴＮ），无需外部

气源或从高压级引气，即可实现优异的推力矢量

效果。

目前对于如何提高气动矢量喷管的隐身性的

相关研究较少。本文采用异型出口设计与先进的

ＢＤＴＮ构型相结合的方法，以平行四边形截面的

旁路式双喉道气动矢量喷管作为研究对象，以二

元矩形出口ＢＤＴＮ作为对比基准型，对其关键几

何参数对ＢＤＴＮ推力性能、矢量性能及红外可探

测性能的影响开展详细研究。

１　数值模拟方法

１１　几何模型及计算方法

ＢＤＴＮ内流道二维几何参数采用本课题组

经Ｉｓｉｇｈｔ优化平台设计的结构尺寸。基准型

ＢＤＴＮ为二元矩形出口、双喉道面积比为１∶

１．２、一喉道宽高比犠／犎＝２．４（犠 为喉道宽度，

犎 为喉道高度）。本文在保持图１（ａ）所示的内流

道结构尺寸不变的前提下，将二元基准型ＢＤＴＮ

两侧壁面整体倾斜，使得流通截面及出口呈平行

四边形，且面积与二元构型相等，喷管侧壁与下壁

面形成一个角度即壁面倾角α，如图１（ｂ）所示，虚

线为后文流场分析中的中心截面位置。

图１　平行四边形出口的ＢＤＴＮ结构示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｐａｒａｌｌｅｌｏｇｒａｍｏｕｔｌｅｔ

ＢＤＴＮｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ

图２　ＣＦＤ模型边界条件设置

Ｆｉｇ．２　ＢｏｕｎｄａｒｙｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｓｅｔｔｉｎｇｏｆｔｈｅＣＦＤｍｏｄｅｌ

本文采用商业软件ＡＮＳＹＳＦｌｕｅｎｔ对不同出

口截面喷管的三维黏性流场进行数值求解，湍流

模型选取Ｒｅａｌｉｚａｂｌｅ犽ε，近壁处理选取标准壁面

函数，黏度计算选用Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄ公式。根据选用

的湍流模型和壁面函数，控制近壁面网格狔
＋在

１１．５～３０≤狔
＋
≤２００～４００范围内。残差下降３

个数量级且喷管进出口质量流量差恒小于１％时

判定计算收敛。主要的边界条件设置如图２所

示，喷管远场压力设为１０１３２５Ｐａ，进口总压则根

６０８
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据不同的落压比计算条件进行相应设置，总温设

为３００Ｋ，选用绝热壁面，计算不考虑外流影响。

１２　网格无关性与计算方法验证

利美国国家航空航天局（ＮＡＳＡ）文献［９］中

的实验结果对本文的计算方法进行验证。如图３

所示，实验结果与数值计算所得到流场结构基本

一致。图４给出实验与计算的凹腔上壁面压力狆

分布情况，以进口总压狆进行无量纲化，犡 为凹

腔中的相对位置，犔ｃａｖｉｔｙ为凹腔长度，可以看到数

值计算的压力分布曲线与实验结果吻合较好，验

证了计算方法的可靠性。

图３　实验结果与数值仿真流场对比

Ｆｉｇ．３　Ｆｌｏｗｆｉｅｌｄｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

ｒｅｓｕｌｔｓａｎｄｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

图４　凹腔上壁面无量纲压力分布的实验与ＣＦＤ结果对比

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｄｉｍｅｎｓｉｏｎｌｅｓｓｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

ｏｎｔｈｅｕｐｐｅｒｗａｌｌｏｆｔｈｅｃａｖｉｔｙｂｅｔｗｅｅｎ

ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｎｄＣＦＤ

在相同的边界条件下，对α＝６０°构型ＢＤＴＮ

设置３组不同网格数量犖 的算例（如图５）：１００

万稀疏网格、４００万中等网格以及８００万稠密网

格。计算结果显示：凹腔上壁面无量纲压力分布

基本一致；在压力变化较大的凹腔收敛段，中等网

格与稠密网格的计算结果更贴合。综合考虑计算

量和流场结果的准确性，本文采用中等量级４００

万的三维网格进行数值计算。

图５　不同网格量模型的凹腔上壁面无量纲压力分布

Ｆｉｇ．５　Ｄｉｍｅｎｓｉｏｎｌｅｓｓｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｎｔｈｅ

ｕｐｐｅｒｗａｌｌｏｆｔｈｅｃａｖｉｔｙｏｆｍｏｄｅｌｓｗｉｔｈ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｇｒｉｄｎｕｍｂｅｒｓ

１３　相关参数定义

本文所关注的参数如下：

落压比（ＮＰＲ，量符号记为犚ｎｐ）

犚ｎｐ＝狆
／狆ｔ （１）

　　俯仰矢量角

δｔ＝ａｒｃｔａｎ（犉狔／犉狓） （２）

　　偏航矢量角

δｓ＝ａｒｃｔａｎ（犉狕／犉狓） （３）

　　等熵推力

犉ｉ＝犿
· ２γ

γ－１
犚犜

ｔ １－
１

犚ｎ（ ）［ ］
ｐ

γ－１

槡
γ

（４）

　　推力系数

犆ｆ＝ 犉２狓＋犉
２
狔＋犉

２
槡 狕／犉ｉ （５）

式中狆ｔ为出口静压；犉狓、犉狔、犉狕 分别为喷口轴向

力、法向力及展向力；犿
·
为喷管出口流量；气体比

热比γ＝１．４；气体常数犚＝２８７Ｊ／（ｋｇ·Ｋ）；犜
ｔ

为气体出口总温。

２　计算结果

２１　非矢量状态性能对比

当飞行器平飞巡航时，将ＢＤＴＮ上下旁路通

道全部关闭，喷管不产生矢量偏转力矩。非矢量

状态时ＢＤＴＮ凹腔段类似拉瓦尔喷管的扩张段，

而实际三维流动中存在摩擦、凹腔回流、横向流动

等损失，且异型截面导致流动现象更为复杂，并不

能完全适用拉瓦尔喷管的一维等熵变截面理论，

需结合流动现象与计算结果进行具体分析。

图６展示了非矢量状态下喷管落压比由低到

高的中心截面流场变化过程。平行四边形ＢＤＴＮ

以α＝６０°构型为例，如图６（ａ）～图６（ｃ）所示，

７０８
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图６　两种喷管构型随犚ｎｐ升高的马赫数云图发展过程

Ｆｉｇ．６　ＰｒｏｃｅｓｓｏｆＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｃｏｎｔｏｕｒｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｗｉｔｈｔｈｅｉｎｃｒｅａｓｅｏｆ犚ｎｐｂｅｔｗｅｅｎ

ｔｈｅｔｗｏｄｉｆｆｅｒｅｎｔｎｏｚｚｌｅｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｓ

犚ｎｐ＝２时，气流经收缩段加速后在第一喉道并未

达到声速，凹腔内为全亚声速流动；犚ｎｐ＝４时，第

一喉道局部达到超声速，在第一喉道下游形成声

速面，这说明这部分气流在经过第一喉道后实际

流道是继续收缩的，观察图７的喉道细节，平行四

边形构型气流在第一喉道处并未贴壁，导致第一

喉道实际流通面积减小，因此局部的超声速气流

减速，亚声速气流加速，再次形成声速线，之后由

于回流区的挤压，实际流道扩张程度有限，气流在

第二喉道处以马赫数犕犪＝１喷出，喷管处于欠膨

胀状态，喷管出口压力大于背压，气流在管外继续

膨胀加速；犚ｎｐ＝１０时，第一喉道处形成声速线，

凹腔内超声速气流区域增加，凹腔流场速度分布

与犚ｎｐ＝４时无太大差别，但由于落压比进一步提

高，出口欠膨胀程度进一步加剧。对于α＝９０°矩

形构型，如图６（ｄ）～图６（ｆ）所示，犚ｎｐ＝２时第一

喉道处局部达到声速，出口为亚声速；犚ｎｐ＝４时

第一喉道达到声速，从图７可以看到矩形构型气

流在第一喉道处贴壁情况较好，存在一定的初始

扩张段使气流膨胀加速到超声速，随后流道受分

离区挤压收缩，气流减速至出口马赫数为１；犚ｎｐ＝

１０时凹腔流场结构与犚ｎｐ＝４时相同，由于落压比

提高，出口欠膨胀程度加剧，推力系数减小。

图８为非矢量状态下的推力系数犆ｆ曲线，可

以看到：不同截面的ＢＤＴＮ随着落压比升高犆ｆ均

呈先增加后减小的趋势，这是因为两种构型随落压

图７　犚ｎｐ＝４时两种喷管构型的第一喉道流场细节

Ｆｉｇ．７　Ｆｌｏｗｆｉｅｌｄｄｅｔａｉｌｓｎｅａｒｔｈｅｆｉｒｓｔｔｈｒｏａｔｏｆｔｈｅ

ｔｗｏｄｉｆｆｅｒｅｎｔｎｏｚｚｌｅｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｓｗｈｅｎ

犚ｎｐ＝４

图８　非矢量状态不同喷管构型的推力系数

Ｆｉｇ．８　Ｔｈｒｕｓｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｎｏｚｚｌｅ

ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｓｉｎｎｏｎｖｅｃｔｏｒｍｏｄｅ

８０８
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比逐渐升高都经历了出口亚声速、出口声速、出口

欠膨胀甚至严重欠膨胀的过程，因此推力系数曲线

变化趋势相同。根据喉道面积比由一维流理论计

算得到，犚ｎｐ＝３．８６时，喷管出口压力等于背压，即

喷管达到完全膨胀状态，因此犆ｆ在犚ｎｐ＝４．０达到

最大值。平行四边形构型的犆ｆ普遍低于矩形构

型，这是因为在倾斜侧壁的作用下喷管内有明显的

横向流动，部分气流向角区汇聚，导致凹腔内流动

分离程度加剧，主流流动损失增加。因此平形四边

形ＢＤＴＮ相较于矩形ＢＤＴＮ的推力系数是下降

的，且壁面越倾斜，流动损失越大，犆ｆ下降越明显，

但从整体上来看，降幅不大。以α＝６０°构型为例，

如表１，犚ｎｐ＝４时犆ｆ较矩形构型仅下降０．５％，同

时由于主流流动损失增加，流量系数犆ｄ也略有减

小，但数值上波动不大，在全落压比范围内犆ｄ 均

在０．９５６以上，较矩形构型减小最多为１．５％。

表１　两种构型犅犇犜犖的推力系数与流量系数对比

犜犪犫犾犲１　犆狅犿狆犪狉犻狊狅狀狅犳狋犺狉狌狊狋犮狅犲犳犳犻犮犻犲狀狋犪狀犱犳犾狅狑

犮狅犲犳犳犻犮犻犲狀狋犫犲狋狑犲犲狀狋狑狅犱犻犳犳犲狉犲狀狋

犅犇犜犖犮狅狀犳犻犵狌狉犪狋犻狅狀狊

落压比
推力系数犆ｆ 流量系数犆ｄ

α＝６０° α＝９０° α＝６０° α＝９０°

２ ０．９１４ ０．９２６ ０．９５６ ０．９７０

４ ０．９４３ ０．９４８ ０．９７９ ０．９９１

６ ０．９３６ ０．９４０ ０．９８０ ０．９９２

８ ０．９２５ ０．９２８ ０．９７８ ０．９９３

１０ ０．９１５ ０．９１８ ０．９７９ ０．９９３

２２　矢量状态性能对比

将ＢＤＴＮ 上旁路通道关闭，下旁路阀门开

启，此时喷管处于低头矢量状态。其作用原理是

高压次流对主流的干扰使第一喉道气动截面发生

偏移，主流向上偏转，凹腔下侧分离区扩张进一步

抬高主流，由于二次收缩段的存在，扩张段附壁的

主流被强制转向，从受力看，上分离区气流压缩使

收缩段上壁压力增大，下分离区气流膨胀使收缩

段下壁压力降低，在壁面压差的作用下，气流以一

定的矢量角喷出。

图９给出了α＝４５°，６０°，６７．５°，７５°，９０°构型

ＢＤＴＮ在矢量状态下的推力系数和矢量角曲线。

壁面倾斜程度不同的喷管具有一致的气动参数变

化规律，即：随着犚ｎｐ在１．５～１０范围内增加，其

推力系数先增大后缓慢减小，俯仰矢量角逐渐减

小至稳定值。

图９　矢量状态下不同壁面倾角ＢＤＴＮ的气动性能对比

Ｆｉｇ．９　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｉｄｅｗａｌｌｉｎｃｌｉｎａｔｉｏｎａｎｇｌｅｓＢＤＴＮｉｎ

ｖｅｃｔｏｒｉｎｇｍｏｄｅ

由图９（ａ）得到，矢量状态时不同α的平行四

边形ＢＤＴＮ推力系数犆ｆ均小于矩形喷管，这与

非矢量状态规律相同。其中α＝６０°构型较矩形喷

管的犆ｆ降幅最小，犚ｎｐ＝２，４，１０，α＝６０°时ＢＤＴＮ

推力系数分别为０．８８７、０．９２４、０．９１１，同比矩形

ＢＤＴＮ分别下降了５．３％、４．０％、２．９％。如表２

表２　犚狀狆＝４时不同壁面倾角犅犇犜犖二次流占比

及出口总压恢复系数

犜犪犫犾犲２　犛犲犮狅狀犱犪狉狔犳犾狅狑狉犪狋犻狅犪狀犱狅狌狋犾犲狋狋狅狋犪犾狆狉犲狊狊狌狉犲

狉犲犮狅狏犲狉狔犮狅犲犳犳犻犮犻犲狀狋狑犺犲狀犚狀狆＝４狅犳

犱犻犳犳犲狉犲狀狋犻狀犮犾犻狀犪狋犻狅狀犪狀犵犾犲狊犅犇犜犖

α／（°）
进口流量／

（ｋｇ／ｓ）

旁路流量／

（ｋｇ／ｓ）

旁路次

流占比／％

总压恢复

系数

９０ ０．８３７ ０．０８６６ １０．３４ ０．８９３

７５ ０．８２１ ０．０８４１ １０．２４ ０．８３１

６０ ０．８２７１ ０．０８２３ ９．９６ ０．８３９

４５ ０．８４６ ０．０７８４ ９．２７ ０．８１９

９０８
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所示，α＝６０°构型总压恢复系数较矩形减小

５．４％，而４５°和７５°构型分别减小７．４％和６．２％，

相较于其他构型的平行四边形喷管，α＝６０°喷管

出口的总压损失最小，因此推力系数减小最少。

由图９（ｂ）得到，由于侧壁倾斜，喷管产生展

向速度分量，在出口形成偏航力矩，由计算结果可

知，同落压比下α越小，偏航矢量角δｓ越大，但在

全落压比工作范围内，δｓ 不超过２．５°，因此偏航

力矩可利用率不高。变化较明显的是俯仰矢量角

δｔ，与原矢量最优设计的基本矩形构型相比，侧壁

倾斜的平行四边形构型矢量角明显下降。犚ｎｐ＝

１．５时，α＝７５°喷管δｔ为２０．４°，较α＝９０°矩形喷

管减小９．９６°，α＝６０°和α＝４５°喷管δｔ分别减小到

１５°和１０．７°；犚ｎｐ＝４时，α＝９０°构型δｔ达到２２．６°，

α＝７５°和α＝６０°构型δｔ减小到１４．２°和１１°，而α＝

４５°构型已不足１０°，由此可以得到，倾斜侧壁对基

本几何构型ＢＤＴＮ 的矢量角的不利影响较大。

值得注意的是，α≥６０°的平行四边形 ＢＤＴＮ 在

犚ｎｐ＝１．５～１０的全部工况内，δｔ可以稳定在１０°

以上，且最大俯仰矢量角均达１５°以上，已经可以

满足现阶段的推力矢量工程使用需求。侧壁倾斜

时可利用率较低的偏航力矩消耗了一部分动量是

俯仰矢量角δｔ下降的一个原因，除此之外，壁面

倾斜导致的旁路次流变化也是俯仰矢量角减小的

重要因素，表２显示，犚ｎｐ＝４时，当α由９０°减小到

４５°，次流占比由１０．３４％减小到９．２７％，降幅为

１０．４％。次流减少使改变喉道方向的能力减弱，

进而导致δｔ减小。

进一步从流场角度分析平行四边形截面

ＢＤＴＮ的犆ｆ及δｔ下降的原因，图１０为相同犚ｎｐ

下两种构型ＢＤＴＮ的中心截面马赫数云图，相比

矩形喷管，平行四边形ＢＤＴＮ在凹腔起始段膨胀

不够剧烈，超声速区明显小于矩形喷管，因此膨胀

后的压降减小，凹腔下侧回流区体积膨胀减少，对

凹腔内主流的上抬作用减小，这就导致一是主流

附上壁效果减弱进而导致在凹腔扩张段上壁面的

气流分离点提前，二是凹腔下侧中后部主流上抬

偏转效果减弱，由此导致喷管出口矢量角的减小。

结合图１１的三维压力云图分析，侧壁倾斜使得凹

腔成为流向与横向混合的复杂回流区，这将带来

３个影响：一是横向回流带来的流动损失导致推

力系数减小；二是凹腔下回流区从Ａ向Ｂ斜向下

发展，回流区发展不均匀，Ｂ下侧部分区域未能膨

胀从而出现局部高压；三是Ｂ侧回流区体积减

小，对主流的上抬作用减弱，主流对上回流区的挤

图１０　犚ｎｐ＝４喷管中心截面马赫数云图

Ｆｉｇ．１０　Ｍａｃｈｎｕｍｂｅｒｃｏｎｔｏｕｒｏｆｎｏｚｚｌｅｃｅｎｔｒａｌｓｅｃｔｉｏｎ

ｗｈｅｎ犚ｎｐ＝４

图１１　犚ｎｐ＝４不同α角喷管的凹腔截面及壁面压力云图

Ｆｉｇ．１１　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｎｔｏｕｒｓｏｆｎｏｚｚｌｅｃａｖｉｔｙｓｅｃｔｉｏｎ

ａｎｄｗａｌｌｗｈｅｎ犚ｎｐ＝４ｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔα

压效果减弱从而出现局部低压。后两点影响导致

上下壁面压力差减小，因此依赖于压差而产生的

δｔ必然减小。对比不同倾角的喷管收缩段壁面压

力可以看到，随着α减小，上壁面局部低压区增

大，因此α越小δｔ下降更明显。

２３　典型构型犅犇犜犖的出口射流涡结构分析

异型出口的设计通常是基于加强射流掺混效

率的目的考虑，从而有利于飞行器的后向红外隐

身性。与常见的轴对称或矩形喷管出口相比，异

型出口如平行四边形、梯形等在相同出口投影面

积的情况下可以获得与环境冷气流更大的接触范

围［１０１１］，这对于掺混效率的提升是显而易见的。

对非矢量状态下不同构型ＢＤＴＮ尾喷流的

发展情况进行研究，基于经典涡旋判据Ｑ准则
［１２］

给出了进口总温３００Ｋ、犚ｎｐ＝４、犠／犎＝２．４时矩

形和α＝６０°平行四边形出口射流三维涡结构，以

沿射流中心线方向的速度犞狓 着色，如图１２所

示。尾喷流涡结构向下游扩展，涡管在空间上各

个方向上卷绕拉伸，这个过程中不仅有展向的大

涡，还有交叠在展向涡上的流向涡分量［１３１４］。由
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图１２　喷管出口射流三维涡结构

Ｆｉｇ．１２　Ｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｖｏｒｔｅｘｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｔｈｅ

ｎｏｚｚｌｅｏｕｔｌｅｔｊｅｔ

于喷管出口形状的不同，三维涡结构在空间上的

发展也明显不同。

图１３　流向涡的卷吸作用

Ｆｉｇ．１３　Ｅｎｔｒａｉｎｍｅｎｔｏｆｔｈｅｓｔｒｅａｍｗｉｓｅｖｏｒｔｅｘ

流向涡的存在对于强化气流掺混非常重

要［１５］，如图１３给出的速度矢量云图，在相互缠绕

的正负流向涡对的作用下，外侧环境气流被卷入

射流内部，部分气流在反向涡旋的裹携下再卷入

更核心区域，与中心射流掺混后向外翻出，流向涡

通过卷吸气流，使其在各个涡之间流动，从而加快

了对流掺混的过程。将出口流场沿射流发展方向

以一组无量纲距离狓／犔＝０，１／８，１／２，１，３／２，５／２

作狔狕平面切片，无量纲距离狓／犔表示切片距喷

管出口的距离狓与喷管总长犔 的比值。图１４展

示了喷管出口射流沿程截面切片的流向涡量云

图，图中ω狓 表示流向涡量值。射流在流向涡流和

逆向涡流的相互作用下与环境气体进行动量和热

量的交换，其量级沿流向逐步衰减。对比两幅云

图可知，α＝６０°时，狓／犔＝０即喷管出口截面的角

区流向涡量明显增大，通过涡量场的计算定量表

明平行四边形构型内部横向回流增强，流动损失

增大，验证了上述平行四边形构型的推力、矢量性

能下降的分析；同时，在下游流场中的同一截面

处，α＝６０°时，ＢＤＴＮ的流向涡量大小及涡的影响

范围都较α＝９０°矩形构型有明显的提高，明显增

大了气流掺混区域。因此，结合文中第２．１节，平

行四边形截面的ＢＤＴＮ可以在推力损失很小的

图１４　两种ＢＤＴＮ出口射流沿程横截面流向涡量云图

Ｆｉｇ．１４　Ｓｔｒｅａｍｗｉｓｅｖｏｒｔｉｃｉｔｙｃｏｎｔｏｕｒｓｏｆｔｈｅｃｒｏｓｓ

ｓｅｃｔｉｏｎｓａｌｏｎｇｔｈｅｐａｔｈｏｆｊｅｔｆｒｏｍｔｈｅ

ｔｗｏｄｉｆｆｅｒｅｎｔＢＤＴＮｏｕｔｌｅｔｓ

情况下，大大增加射流掺混效率。

图１５进一步展示了两种构型ＢＤＴＮ射流流

场中心截面的狓狔平面展向涡云图，图中ω狕 表示

展向涡量值。射流喷出后，以射流中心线为界，形

成一组分别为＋狕和－狕方向的展向涡对。展向

涡与分布杂乱的流向涡不同，其结构较为规则且

正负涡边界清晰。射流向下游发展的过程中，展

向涡范围逐步扩大而量级减小，在下游某位置处，

方向相反的展向涡在射流中心线上交汇。对比涡

量云图可以得到，α＝６０°时，ＢＤＴＮ较α＝９０°构

型，其上下方向相反的展向涡对在射流中心线上

更早地交汇，因此射流中心更快受到扰动，核心区

射流与环境气流掺混更快、更剧烈。
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图１５　两种ＢＤＴＮ构型出口纵向截面的展向涡涡量云图

Ｆｉｇ．１５　Ｓｐａｎｗｉｓｅｖｏｒｔｉｃｉｔｙｃｏｎｔｏｕｒｓｏｆｔｈｅｖｅｒｔｉｃａｌｓｅｃｔｉｏｎ

ｏｆｔｗｏｄｉｆｆｅｒｅｎｔＢＤＴＮｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｓ

提取两种构型ＢＤＴＮ出口射流中心线上的

涡量绝对值，如图１６所示，图中ω狓 表示流向涡量

值，流向涡变化幅度较缓和，而展向涡从射流核心

图１６　两种ＢＤＴＮ构型的出口射流中心线流向涡量

和展向涡量

Ｆｉｇ．１６　Ｓｔｒｅａｍｗｉｓｅｖｏｒｔｉｃｉｔｙａｎｄｓｐａｎｗｉｓｅｖｏｒｔｉｃｉｔｙｏｆ

ｔｈｅｏｕｔｌｅｔｊｅｔｃｅｎｔｅｒｌｉｎｅｏｆｔｈｅｔｗｏｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ＢＤＴＮｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｓ

区末端位置起开始有明显的起落［１６１８］。α＝９０°

时，展向涡量在狓／犔＝２．０附近达到最大值；α＝

６０°时，展向涡量在狓／犔＝１．２附近达到最大值。

展向涡量峰值位置与图１５中黑色虚线标记出来

的涡对交汇位置一致，这是由于上方＋狕方向的

展向涡呈逆时针旋转，而下方－狕方向的展向涡

呈顺时针旋转，两涡在中心线位置交汇时速度方

向一致，此时涡量达到最大。此后进入射流发展

区，展向大涡开始破碎衰变，涡量不断减小，逐渐

耗散为小尺度涡。两种构型相比，α＝６０°时，展向

涡量幅值位置提前且峰值较α＝９０°矩形出口射流

有较大的提高，同时此处流向涡量也明显高于矩

形构型。

高速射流从尾喷管喷出后随即与外界低速气

流进行掺混，射流速度衰减快慢是衡量掺混效率

的标准之一。根据相关试验和理论，射流在任一

截面上，纵向速度（沿射流中心线方向）比横向速

度大得多，因此，从工程应用的角度，忽略横向速

度，以沿射流中心线方向的速度犞狓 表征射流速

度特性。图１７给出了两种构型ＢＤＴＮ出口射流

中心线速度犞狓 数据，可以看到两种构型喷管出

口气流都先经历了波动式的速度衰减，在某位置

处开始迅速下降。平行四边形截面ＢＤＴＮ出口

犞狓 的下降幅度和速度明显快于矩形ＢＤＴＮ，且

犞狓 的迅速衰减的起始位置与涡量分析中的强涡

量场位置一致，平行四边形截面ＢＤＴＮ射流中心

线犞狓 从狓／犔＝１左右，即１倍喷管长度位置处开

始迅速衰减，而矩形截面ＢＤＴＮ的犞狓 迅速衰减

位置在２倍喷管长度位置左右。说明平行四边形

ＢＤＴＮ出口射流的三维涡在多维度旋转更为剧

烈，具有更大能量，与环境气流的相互掺混作用更

强，射流中心线速度衰减加快，从而有效缩短射流

核心区的长度，这对降低ＢＤＴＮ的红外辐射信号

非常有利。

图１７　两种ＢＤＴＮ构型的出口射流中心线速度（犚ｎｐ＝４）

Ｆｉｇ．１７　Ａｘｉａｌｖｅｌｏｃｉｔｙｏｆｔｈｅｏｕｔｌｅｔｊｅｔｃｅｎｔｅｒｌｉｎｅｏｆｔｈｅ

ｔｗｏｄｉｆｆｅｒｅｎｔＢＤＴＮｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｓ（犚ｎｐ＝４）

３　结　论

本文提出了一种平行四边形截面的旁路式双

喉道气动矢量喷管，通过三维数值仿真方法研究

了其流场结构发展过程与气动性能变化规律，并

与基准型二元喷管进行对比，有如下结论：

１）平行四边形截面 ＢＤＴＮ 与矩形截面

ＢＤＴＮ具有相同的气动参数变化规律，随着落压
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比升高，推力系数先增加后减小，在犚ｎｐ＝４附近

达到最大值，俯仰矢量角逐渐减小至稳定值。矢

量状态下，平行四边形截面ＢＤＴＮ的俯仰矢量角

和推力系数较矩形构型有所下降，且α越小，矢量

角下降越明显；而非矢量状态时，喷管推力系数与

流量系数与矩形构型基本一致。

２）犚ｎｐ＝１．５～１０的全工况范围内，α≥６０的

平行四边形截面ＢＤＴＮ可以获得１０°以上的稳定

矢量角，且最大俯仰矢量角均达１５°以上，可以满

足现阶段的推力矢量工程使用需求。旁路次流减

少以及壁面倾斜导致的流动损失是气动性能下降

的重要原因。

３）与矩形构型相比，平行四边形截面ＢＤＴＮ

出口射流具有更大量级的流向涡和展向涡，射流

与外部环境气流掺混更为剧烈，射流中心更快受

到扰动使得中心线速度衰减更快，可以在推力损

失很小的情况下，大大增加射流掺混效率，有效缩

短射流核心区长度。

因此，平行四边形截面ＢＤＴＮ在保持其固有

优点（如推力性能、矢量性能优异、结构简单、质量

轻）的基础上，其异型出口对于尾喷射流有明显的

增强掺混作用。这对于提高飞行器后向红外隐身

性具有重要意义，是考虑飞机发动机后体一体化

设计、高机动性并兼顾低红外特征的未来飞行器

的一种解决方案。本文的计算均为冷态计算，为

进一步量化该型喷管的射流掺混效率及红外隐身

能力，针对高温进口条件下的温度场及性能研究

将是接下来的工作重点。
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外特性影响研究［Ｊ］．红外与激光工程，２０１５，４４（６）：１７２６

１７３２．

ＧＡＯＸｉａｎｇ，ＹＡＮＧＱｉｎｇｚｈｅｎ，ＳＨＩＹｏｎｇｑｉａｎｇ，ｅｔａｌ．Ｎｕ

ｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｒａｄｉａｔｉｏｎｉｎｔｅｎｓｉｔｙｏｆｄｏｕｂｌｅＳｓｈａｐｅｄ

ｅｘｈａｕｓｔｓｙｓｔｅｍ ｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｏｕｔｌｅｔｓｈａｐｅｓ［Ｊ］．Ｉｎｆｒａｒｅｄ

ａｎｄＬａｓｅｒＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１５，４４（６）：１７２６１７３２．（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）

［１１］　丁娟，杨青真，李翔，等．不同出口型式Ｓ型喷管红外辐射

特性研究［Ｊ］．科学技术与工程，２０１４，１４（７）：２７３２７６．

ＤＩＮＧＪｕａｎ，ＹＡＮＧＺｈｅｎｑｉｎｇ，ＬＩＸｉａｎｇ，ｅｔａｌ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎ

ｔｈｅｉｎｆｒａｒｅｄｒａｄｉａｔｉｏｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｏｆＳｓｈａｐｅｄｎｏｚｚｌｅｓ

ｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｏｕｔｌｅｔ［Ｊ］．ＳｃｉｅｎｃｅＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙａｎｄＥｎｇｉｎｅｅｒ

ｉｎｇ，２０１４，１４（７）：２７３２７６．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１２］　高助威，王娟，王江云，等．基于 Ｑ判据的不同排气管直径

旋风分离器内部涡分析［Ｊ］．石油学报（石油加工），２０１８，

３４（６）：１１７２１１８０．

ＧＡＯＺｈｕｗｅｉ，ＷＡＮＧＪｕａｎ，ＷＡＮＧＪｉａｎｇｊｕｎ，ｅｔａｌ．Ｖｏｒｔｅｘ

ａｎａｌｙｓｉｓｆｏｒｃｙｃｌｏｎｅｓｅｐａｒａｔｏｒｓｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｖｏｒｔｅｘｆｉｎｄｅｒ

ｄｉａｍａｔｅｒｓｏｎＱｃｒｉｔｅｒｉｏｎ［Ｊ］．ＡｃｔａＰｅｔｒｏｌｅｉＳｉｎｉｃａ（Ｐｅｔｒｏｌｅ

ｕｍＰｒｏｃｅｓｓｉｎｇＳｅｔｉｏｎ），２０１８，３４（６）：１１７２１１８０．（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）

［１３］　许锦锦，边一帆，赵马杰，等．波瓣混合器的大涡模拟［Ｊ］．

工业加热，２０１９，４８（１）：３５４１．

ＸＵＪｉｎｊｉｎｇ，ＢＩＡＮＹｉｆａｎ，ＺＨＡＯ Ｍａｊｉｅ，ｅｔａｌ．Ｌａｒｇｅｅｄｄｙ

ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｌｏｂｅｄｍｉｘｅｒ［Ｊ］．ＩｎｄｕｓｔｒｉａｌＨｅａｔｉｎｇ，２０１９，４８

（１）：３５４１．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１４］　林国华，傅德薰，庄达民．混合流场控制的大涡模拟［Ｊ］．航

空学报，２００１，２２（３）：２４７２４９．

ＬＩＮＧｕｏｈｕａ，ＦＵ Ｄｅｘｕｎ，ＺＨＵＡＮＧＤａｍｉｎ，ｅｔａｌ．Ｌａｒｇｅ
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ｅｄｄｙｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆａｓｐａｔｉａｌｌｙｄｅｖｅｌｏｐｉｎｇｍｉｘｉｎｇｌａｙｅｒｃｏｎ

ｔｒｏｌ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｅｔＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，２００１，２２

（３）：２４７２４９．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１５］　张强．流向涡与机翼相互作用规律的实验研究［Ｄ］．南京：

南京航空航天大学，２０１８．

ＺＨＡＮＧＱｉａｎｇ．Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｓｔｕｄｙｏｆｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎｌａｗｂｅ

ｔｗｅｅｎｓｔｒｅａｍｗｉｓｅｖｏｒｔｅｘａｎｄａｉｒｆｏｉｌ［Ｄ］．Ｎａｎｊｉｎｇ：Ｎａｎｊｉｎｇ

ＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１８．（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）

［１６］　蒋平，郭印诚，张会强，等．矩形射流中的流向涡分布特性

及作用［Ｊ］．清华大学学报（自然科学版），２００５，４５（８）：

１１１０１１１３．

ＪＩＡＮＧＰｉｎｇ，ＧＵＯ Ｙｉｎｃｈｅｎｇ，ＺＨＡＮＧ Ｈｕｉｑｉａｎｇ，ｅｔａｌ．

Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｎｄｆｕｎｃｔｉｏｎｏｆｓｔｒｅａｍｗｉｓｅｖｏｒｔｅｘｅｓｉｎｒｅｃｔａｎ

ｇｕｌａｒｊｅｔｆｌｏｗｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＴｓｉｎｇｈｕａＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ（Ｓｃｉｅｎｃｅ

ａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ），２００５，４５（８）：１１１０１１１３．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１７］　ＬＵＧＩＮＳＬＡＮＤＴ，ＧＡＬＬＡＩＲＥＦ，ＫＬＥＩＳＥＲＬ．Ｉｍｐａｃｔｏｆ

ｒｏｔａｔｉｎｇａｎｄｆｉｘｅｄｎｏｚｚｌｅｓｏｎｖｏｒｔｅｘｂｒｅａｋｄｏｗｎｉｎｃｏｍ

ｐｒｅｓｓｉｂｌｅｓｗｉｒｌｉｎｇｊｅｔｆｌｏｗｓ［Ｊ］．ＥｕｒｏｐｅａｎＪｏｕｒｎａｌｏｆＭｅ

ｃｈａｎｉｃｓ：ＢＦｌｕｉｄｓ，２０１６，５７（１）：２１４２３０．

［１８］　ＶＯＬＫＯＶＫ Ｎ，ＥＭＥＬ’ＹＡＮＯＶ Ｖ Ｎ，ＤＥＮＩＳＩＫＨＩＮＳ

Ｖ．Ｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆｖｏｒｔｅｘｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓｉｎｔｈｅｐｒｅｎｏｚｚｌｅｓｐａｃｅｏｆ

ａｎｅｎｇｉｎｅｗｉｔｈａｖｅｃｔｏｒａｂｌｅｔｈｒｕｓｔｎｏｚｚｌｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＥｎｇｉ

ｎｅｅｒｉｎｇＰｈｙｓｉｃｓａｎｄＴｈｅｒｍｏｐｈｙｓｉｃｓ，２０１６，８９（３）：６５２６６１．
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