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反推改型气动矢量喷管设计及数值模拟
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摘　　　  要：    针对飞行器高速高机动、缩短降落距离的需求，将反推力装置与旁路式双喉道气动矢量喷管

（bypass dual throat nozzle，BDTN）相结合，提出了一种反推改型气动矢量喷管（BDTN-TR）。型面优化前后的二

维数值计算结果表明该喷管能在保持喷管矢量、非矢量性能优异性的同时缩短飞行器降落距离：平飞模态

时，喷管推力系数和流量系数均在 0.92以上；推力矢量模态时，凹腔回流区压力下降，主流上下游压差变大，

喷管推力系数保持在 0.93以上、流量系数保持在 0.83以上，喷管落压比在 2～10范围内时，推力矢量角达到

了 14.4°以上；反推模态时，反推效率在 0.61以上，反推通道宽度对喷管反推性能的影响占主导。
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Abstract:   Considering the demand of high-speed，high maneuverability and shortening the landing
distance of aircraft，a fluidic vectoring nozzle with thrust reverser (BDTN-TR) was proposed by combining
the thrust reverser with the bypass dual throat nozzle (BDTN). The two-dimensional numerical simulation
results  showed that  BDTN-TR can  shorten  the  landing  distance  of  aircraft  while  other  performance  was
basically  unchanged.  The  thrust  coefficient  and  discharge  coefficient  of  BDTN-TR above  0.92  could  be
obtained  in  cruise  mode.  In  thrust  vectoring  mode，due  to  the  pressure  drop  of  separation  region  in  the
cavity， the  pressure  distribution  of  the  mainstream  became  larger  than  BDTN， the  thrust  coefficient  of
BDTN-TR  was  above  0.93， the  discharge  coefficient  was  above  0.83， and  the  thrust  vectoring  angle
reached more than 14.4° when the nozzle pressure ratio was within the range of 2 to 10. In thrust reversing
mode，the thrust reverser efficiency was above 0.61，and the width of the reverse flow channel played an
important role on the aerodynamic performance of the thrust reverser.
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现代战争是考验一个国家顶尖科技实力的综

合性战争，夺取制空权尤为重要，这就要求飞机

在各种环境和状态下能够进行各种机动飞行[1]，

因此，发动机需要为飞机提供足够的控制力矩，

发动机的推力矢量技术被列为未来飞行器必不可

少的关键技术之一。

推力矢量技术的核心是推力矢量喷管，推力

矢量喷管分为机械式矢量喷管和气动矢量喷管，

相比于目前投入工程应用的机械式矢量喷管，气

动矢量喷管由于其结构简单、质量轻的优势，成

为目前的热门研究方向[2-3]。目前国内外关于气

动矢量喷管技术的研究方向主要为逆向流型、同

向流型、激波矢量控制、喉道偏斜和双喉道气动

矢量技术[4-8]，南京航空航天大学的李明等提出了

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（bypass dual throat nozzle，BDTN），无

需外部气源或从压气机引气，即可实现优异的推

力矢量效果[9]。

随着对战机综合性能要求的提高，飞机飞行

速度提升以及机载设备增多使得战机质量增加，

导致飞机降落时的惯性更大、降落时的滑跑距离

更长，这就要求战机具备更高效的减速装置 [10]。

相对于只考虑着陆安全性的民用飞机，军用飞机

必须考虑到战争期间跑道被破坏的影响[11]。反推

力装置通过改变发动机排气系统气流的排出方向，

使气流喷向发动机的斜前方，为飞行器提供额外

反向推力，使战机在降落过程中实现快速减速[12]。

以民用飞机为例，使用反推力装置后，飞机着陆

滑跑的距离大大缩短，可以从 3 000 m缩短至

450 m以内 [13]，降低了机场建设的要求，在潮湿、

结冰等不良条件下，优势更加明显，而且使用反

推力装置这种气动减速方式更加平稳可靠，安全

性更高[14]，目前反推力装置主要应用在军用运输

机和部分战斗机上。

发动机质量是限制其性能的重要因素，因此，

反推力装置的应用要考虑到质量对发动机性能的

影响，通常来说，反推力装置的质量占发动机总

质量的 20%以上，从而大幅增加发动机的耗油量，

缩短飞机的航程[14-15]，这就要求现代科技对飞机

发动机及其反推力装置减小质量。反推力装置和

旁路式双喉道气动矢量喷管相结合，实现反推力

装置和气动矢量喷管零部件的功能共用是一个减

小质量的方式，也就是说发动机喷管的同一个零

部件既能在飞机巡航状态和超机动状态时发挥作

用，又能在实现反推功能时发挥作用，即喷管具

有平飞模态、推力矢量模态和反推模态这 3个模

态，这就是反推改型气动矢量喷管。

目前将反推技术与气动矢量技术相结合的研

究较少。基于旁路式双喉道气动矢量喷管，本文

提出了一种反推改型气动矢量喷管，该喷管实现

了零部件的功能共用，从而在极大程度上限制了

喷管质量的增加。以旁路式双喉道气动矢量喷管

作为基准构型，开展喷管关键几何参数对反推改

型气动矢量喷管的推力性能、矢量性能以及反推

性能影响的详细研究。本文主要研究喷管的方案

设计，着重关注反推性能：首先探索反推通道宽

度对喷管反推性能的影响；进一步的，在分析型

线及转轴位置的基础上研究反推通道角度对喷管

反推性能的影响；最后考虑到反推通道入口处的

烧蚀，探究反推通道入口倒圆半径分别对平飞模

态、推力矢量模态以及反推模态性能的影响；综

合考虑喷管的各项性能后，选出最优几何构型。 

1    几何模型设计方法
 

1.1   几何设计

二维旁路式双喉道气动矢量喷管（BDTN）内

流道采用文献 [16]优化后的结构尺寸，并且该喷

管构型壁面上下对称。如图 1所示，其中进口高

度 Hin=60 mm，一喉道高度 H1=21.91 mm，二喉道

高度 H2=24 mm，一喉道与二喉道之间的扩张-收
敛段即为喷管凹腔，凹腔扩张角 θ1=14.78°，凹腔

收缩角 θ2=50°，凹腔长度 Lcavity 与一喉道高度 H1

的比值为 2.89，凹腔顶部倒圆半径 Rz=10 mm。
 
 

Nozzle inlet

Bypass valve Lcavity

Bypass

RzH
1

H
2θ2

θ1

H
in Main flow

Throat 1 Cavity Throat 2

图 1    基准构型 BDTN

Fig. 1    Basic configuration of BDTN
 

将基准构型 BDTN的凹腔分割为两部分，一

部分为固定凹腔壁面、另一部分为可旋转凹腔壁

面（后文统一称为旋转后体），喷管通过上下两侧

旋转后体的作动来改变气流的方向，从而产生反

推力，实现反推功能。图 2（a）说明了旋转后体的
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作动方式及喷管的状态：旋转后体的作动方式为

绕轴旋转，当旋转后体位于竖直位置、旁路通道

关闭时，表示喷管反推功能的开启，即此时喷管

处于反推模态；当旋转后体位于水平位置、旁路

通道关闭时，喷管处于平飞模态；当旋转后体位

于水平位置、旁路通道单侧打开时，喷管处于推

力矢量模态，如果上侧旁路通道打开，喷管产生

抬头矢量角，反之则产生低头矢量角。

旋转后体结构示意图如图 2（b）所示，其迎风

面记为 REV-inner，背风面记为 REV-outer。
 
 

(a) 反推改型气动矢量喷管

(b) 旋转后体

REV-outer

REV-inner

Rotational cavity wall

Center line

Reverse flow channel

Rotation shaft

图 2    BDTN-TR及旋转后体

Fig. 2    BDTN-TR and its rotational afterbody
 

图 3反映了旋转后体的几何约束示意图，L1
表示旋转后体转轴到喷管出口的距离，L2 表示旋

转后体转轴到喷管水平中心线的距离，该几何构

型上下对称。如图 3（a）所示，以转轴 O到喷管出

口 A的距离为半径画圆，当旋转后体与喷管水平

中心线相交时，该圆与喷管水平中心线有两个交

点，分别为 B和 C，当喷管出口由 A点旋转到 B点

时，上下两个旋转后体相接触，并且互相约束，同

时旋转后体无法继续旋转，此时转轴与两侧旋转

后体的交点 B、与喷管出口 A所对应的圆心角

∠AOB即为旋转后体的作动角度。

通过调整转轴 O的位置，可以使圆与喷管水

平中心线相切，如图 3（b）所示，此时圆与喷管水

平中心线只有一个交点 B，喷管出口由 A点旋转

到 B点时，上下两个旋转后体恰好相接触，但是

彼此之间没有几何约束，即两个旋转后体可以继

续作动，但是继续作动会使上下两个旋转后体之

间有缝隙，从而造成反推状态下的喷管发生“漏气”
现象，这对反推力的产生是不利的，因此 B点为

旋转后体的作动极限，圆心角∠AOB为旋转后体

的最大作动角度。

 
 

(a) 旋转后体与喷管水平中心线有两个交点 

(b) 旋转后体与喷管水平中心线有一个交点

O

A

B

B

C

O

A

∠AOB

∠AOB

L1

L1

L1

L2

L2

Center line

Center line

图 3    旋转后体作动角度

Fig. 3    Rotation angle of the rotational afterbody
 

反推气流与喷管水平中心线的角度也会影响

喷管反推模态的性能，一般来说该角度的范围为

30°～60°，如果角度太小，反推气流会与外机身接

触，从而造成外机身的烧蚀，并且喷出的高温气

流会被发动机重新吸入，严重影响发动机的性能

和寿命；如果角度太大，喷管反推模态的性能下

降明显[17-19]。由于喷管几何参数之间的相互约束，

反推通道不一定为等直段，综合考虑反推气流角

过大、过小的影响，保证反推气流角度在合适的

范围内，选择反推通道左侧壁面与喷管水平中心

线的夹角为 45°。BDTN-TR的关键几何参数有反

推通道宽度 Lrev、反推通道角度 θrev、反推通道与

凹腔扩张段相交位置（反推通道入口）的倒圆半

径 R以及转轴的位置，几何关系和标注如图 4所示。

转轴位置制约着反推通道的宽度 Lrev 和反推
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通道角度 θrev，如果 Lrev 太大，将会导致转轴在喷

管的凹腔内，即转轴会在旋转后体的壁面范围之

外，这会严重影响喷管的内流特性，从而改变喷

管的气动性能；反推通道的角度 θrev 也影响着反

推通道的宽度 Lrev，从而限制了喷管反推模态时的

流量以及反推效率。由于喷管旋转后体的作动方

式为绕轴旋转，因此转轴位置的选择至关重要。

由几何约束可知转轴位置位于旋转后体作动前后

的重叠区域，如图 5虚线所围区域。
  

Center line

Up cavity wall

Down cavity wall

图 5    旋转后体转轴所在区域

Fig. 5    Region where rotation shafts of rotational afterbody

are located
 

反推通道与凹腔扩张段相交位置（反推通道

入口）的倒圆半径 R相对独立，如果 R太小，根据

傅里叶定律可知：在反推通道入口会存在严重的

烧蚀；如果 R太大，会明显改变喷管的内流场结

构，从而影响到喷管的流场特性以及喷管的性能，

因此需要保证 R有合适的几何特征。 

1.2   几何参数选择

首先探索反推通道宽度 Lrev 对喷管性能的影

响，反推通道宽度为 0.4H1 ～0.55H1 时旋转后体及

其转轴的位置如图 6所示，此时不考虑反推通道

角度的影响，即反推通道为等直段，反推通道角

度 θrev=0°。
初步确定了反推通道宽度对喷管性能的影响

后，开展型线及轴点位置对喷管反推性能影响的

研究，此时反推通道的角度 θrev≠0°。
如图 7所示，喷管旋转后体转轴位置受其到

喷管出口位置距离 L1 与到水平中心线距离 L2 的
约束，对于几何的要求是图 3中以转轴和喷管出

口的距离为半径所画的圆与喷管水平中心线有交

点，即 L1≥L2，故取 L1/L2=1、L1/L2=1.01、L1/L2=1.05
这 3条型线，从型线上确定转轴的位置；由于转轴

到凹腔壁面的距离在很大程度上影响反推通道的

宽度和角度，故将凹腔壁面分别向其法线方向平

移 0.046H1、 0.092H1、 0.138H1、 0.184H1、 0.230H1，

与上述所取型线的交点作为旋转后体转轴，分别

命名为 P1、P2、P3、P4、P5，如图 8所示。

对这 3条型线上的 15个转轴所对应的喷管

构型分别进行数值计算分析，从而最终确定喷管

性能最优时对应的转轴位置。

喷管最优几何构型确定后，考虑到反推通道

 

Center line 45°

θrev

L rev

R

图 4    BDTN-TR的关键几何参数

Fig. 4    Key geometric parameters of BDTN-TR

 

0.
5H

1

Lrev=0.4H1

Lrev=0.45H1

Lrev=0.5H1

Lrev=0.55H1

图 6    反推通道宽度为 0.4H1～0.55H1 时旋转后体及

转轴的位置

Fig. 6    Positions of rotational afterbodies and rotation shafts

when width of reverse flow channel is

from 0.4H1 to 0.55H1

 

L1/L2=1

L1/L2=1.01

L1/L2=1.05

L1

L2

图 7    转轴在型线上的位置

Fig. 7    Positions of rotation shafts
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入口处尖点（即 R=0 mm的喷管构型）的存在会增

加导热面积，使导热量增加，进而引起烧蚀，开展

反推通道入口倒圆半径 R对喷管平飞模态、推力

矢量模态和反推模态气动性能影响的研究。如

图 9所示，R选择 1、2、3 mm，并与基准喷管构型

（反推通道入口处为尖点）进行性能对比。
  

(a) 反推模态 

(b) 平飞模态和推力矢量模态

R=3
R=2
R=1

R=3 R=2

R=1

图 9    反推通道入口倒圆半径（单位：mm）

Fig. 9    Round radiuses at entrance of reverse flow

channel (unit: mm)
  

2    数值计算方法及网格无关性验证

k-ε

本文采用商业软件 ANSYS Fluent对不同落

压比、不同喷管构型下的黏性流场进行了二维数

值模拟，湍流模型选用 realizable  ，近壁处理选

用标准壁面函数、绝热无滑移壁面，求解器选用

密度基隐式耦合算法。作为机理研究，喷管工作

k-ε

介质为理想气体，黏度计算选取 Sutherland公式。

靠近壁面第 1层网格高度约为 0.1 mm，确保 y+满
足标准壁面函数和 realizable  湍流模型的要求。

残差下降 3个数量级，喷管进出口质量流量（下文

简称流量）差恒小于 1%，且凹腔壁面压力积分趋

于定值时判定计算收敛。

主要边界条件设置如图 10所示，喷管进口为

压力进口边界条件，喷管压力远场压力设为

101 325 Pa，进口总压根据不同落压比计算条件进

行相应的设置，总温设置为 300 K，参考飞行器总

体参数和发动机总体参数，选取飞行器着陆过程

典型工况进行数值模拟，压力远场马赫数均为 0.25。
 
 

Pressure inlet

Pressure far field

Wall

Pressure outlet

Wall

Pressure far field

图 10    CFD模型边界条件设置

Fig. 10    Boundary conditions setting of CFD model
 

p∗

利用文献 [20]中的美国国家航空航天局（NASA）

的 Flamm和 Deere等的实验结果来验证本文计算

方法的有效性。该方法在之前的很多工作中已经

得到了应用和验证[21-22]。数值计算所得到的沿凹

腔上壁面的静压分布与上述实验相吻合，如图 11
所示，图中 x表示轴向位置，p和 分别是静压和

总压；所用计算方法能够有效地获得清晰准确的

流场细节，如图 12所示。因此，本文使用的数值

 

P5

P4

P3

P2

P1

图 8    选择的转轴（以 L1 /L2=1为例）

Fig. 8    Selected rotation shafts （taking L1 /L2=1 as an example）
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CFD simulation

图 11    凹腔上壁面压力分布实验与 CFD结果对比[21-22]

Fig. 11    Comparison of pressure distribution along up wall of

cavity between experiment and CFD[21-22]
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计算方法可用于后续的数值计算。

在相同的边界条件情况下，对型线 L1/L2=1
上 P1 作为旋转后体转轴的喷管构型设置 3组不

同网格数量的算例： 4.8万稀疏网格 （coarse） 、

11.8万 中 等 网 格 （medium） 、 29.6万 稠 密 网 格

（fine）。计算结果如图 13所示：反推通道右侧壁

面无量纲压力分布一致，但是在压力变化较大的

旋转后体迎风面 REV-inner靠近喷管水平中心线

的部位，中等网格和稠密网格更加贴合。综合考

虑计算量和流场结果准确性，本文采用中等网格

进行数值计算。
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0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1.0

p/p*
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图 13    不同网格量模型的 REV-inner壁面无量纲压力分布

Fig. 13    Dimensionless pressure distribution along REV-inner

with different grid numbers
  

3    相关参数定义

由于反推改型气动矢量喷管有 3个工作模态：平

飞模态、推力矢量模态、反推模态，选择关键性能

参数用以定量评估喷管的性能，相关参数定义如下：

落压比（nozzle pressure ratio，NPR，量符号记

为 Rnp）为喷管进口气流总压与环境压力的比值，

落压比决定喷管的性能，是研究喷管性能的重要

参数，其公式表示如下：

Rnp =
p∗in
pb

（1）

pb p∗in式中 和 分别为环境压力和喷管进口总压。

等熵推力 Fi 可表示为[16]：

Fi = ṁin

√√√√√
2γ
γ−1

R̃T ∗in

1−
(

1
Rnp

) γ−1
γ

 （2）

ṁin

γ R̃
T ∗in

式中 是喷管平飞或推力矢量模态下的实际进

口 流 量； 气 体 比 热 比 =1.4； 气 体 常 数 =287

J/（kg·K）； 为喷管进口总温。轴向（x方向）实际

推力 Fx 根据动量定理可表示为：

Fx =（pin− pb）Hin+ ṁinVx−Fwall-x （3）

pin Vx式中 为喷管进口静压；Hin 为喷管进口高度；

是喷管进口速度在 x方向的分量；Fwall-x 是喷管所

受壁面力在轴向上的分力。结合本文研究对象几

何特点，法向（y方向）实际推力 Fy 可简化为：

Fy = Fwall-y （4）

式中 Fwall-y 是喷管所受壁面力在法向上的分力。

推力系数 Cf 定义为实际推力与等熵推力的比值，

其公式表示如下：

Cf =

√
F2

x +F2
y

Fi
（5）

推力矢量角 δ反映了喷管的推力矢量性能，

其公式表示如下：

δ = arctan
(

Fy

Fx

)
（6）

ṁi理想流量 可表示为：

ṁi =

(
γ

R̃

) 1
2
(

2
γ+1

) γ+1
2（γ−1）

H1q（λ）p∗in√
T ∗in

（7）

式中 λ为速度系数；q（λ）为流量函数；此处，λ = 1，

q（λ） = 1。
流量系数 Cd 为喷管进口的实际流量与喷管

理想流量的比值，其公式表示如下：

Cd =
ṁin

ṁi
（8）

当喷管处于反推模态时，轴向实际推力 Fx 表
现为反推力，反推力用 Frev 表示。

反推效率 ηrev 为相同 NPR时喷管反推模态下

的反推力与平飞模态下的轴向推力的比值，其公

式表示如下：

 

(a) 实验纹影图 (b) 数值计算密度云图

Density/(kg/m3)

1.0 1.5 2.0 2.5 3.0 3.5

图 12    实验结果与数值仿真流场对比[21-22]

Fig. 12    Flow field comparison between experiment result and

numerical simulation[21-22]
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ηrev =
Frev

Fx
（9）

Cd-rev喷管处于反推模态时，反推流量系数为 ，

其表现为相同 NPR时喷管反推模态下的实际进

口流量与平飞模态下的实际进口流量之比，其公

式表示如下：

Cd-rev =
ṁrev-in

ṁin
（10）

ṁrev-in式中 是喷管反推模态下的实际进口流量。 

4    计算结果
 

4.1   基准构型喷管平飞模态的性能

上下旁路全部关闭，旋转后体位于水平位置

时，喷管处于平飞模态，此时喷管不产生矢量推力。

图 14展示了平飞模态下，喷管落压比 NPR
分别为 2、3、4时的马赫数云图。当 NPR为 2时，

气流在一喉道处达到声速，喷管出口处气流的

压力大于背压，喷管处于欠膨胀状态，气流在管

外继续膨胀加速，气流边界在一喉道处距离壁

面较远；NPR为 3时，由于来流压力的升高，凹

腔内形成很弱的激波串，气流在激波后形成高

亚声速区域，并且在喷管出口达到声速，气流边

界在一喉道处与壁面之间的距离缩小；NPR为

4时凹腔的流场结构与 NPR为 3时类似，不同之

处是凹腔内的激波串强度增大，波前气流马赫

数更高。
 
 

Mach number 0 0.3 0.6 0.9 1.2 1.5

(a) NPR为2 (b) NPR为3 (c) NPR为4

图 14    基准构型喷管平飞模态不同落压比的马赫数云图

Fig. 14    Mach number contours of basic configuration in cruise mode under different NPRs
 

图 15反映了基准构型喷管平飞模态的推力

系数 Cf 和流量系数 Cd 的变化规律。平飞模态时

喷管的流量系数随着喷管落压比 NPR的增加呈

现先增大后趋于稳定的规律，推力系数随着喷管

落压比 NPR的增加呈现先增大后减小的规律。

随着 NPR的增加，气流边界在一喉道处与壁面之

间的距离缩小，使流通面积增加，从而流量系数

增大，当 NPR从 2增加到 3时，流量系数的上升

幅度较大，增幅为 1.8%，喷管内气流的膨胀程度

也进一步增大，从而推力系数有较大幅度的上升，

增幅为 1.9%，NPR增加到 4时，喷管气流膨胀程

度进一步加剧，Cf 在 NPR为 4时进一步增大，随

着 NPR的继续增加，喷管开始处于欠膨胀状态，

因此 Cf 开始下降。 

4.2   基准构型喷管推力矢量模态的性能

上侧旁路打开时，喷管产生抬头推力矢量，此

时喷管处于推力矢量模态。

由图 16可知喷管在推力矢量模态下，当喷管

落压比 NPR为 2时，气流在一喉道处达到声速，

但是由于旁路通道二次流对主流的挤压，一喉道

处声速线发生偏斜，气流贴着凹腔下壁面流动，
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图 15    基准构型喷管平飞模态的性能

Fig. 15    Aerodynamic performance of basic configuration in

cruise mode
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并且在下侧一喉道与凹腔相交的尖点处产生一道

不断反射的激波，不仅如此，在二次流的作用下，

凹腔上侧的回流区面积变大，下侧回流区面积变

小，随后在凹腔上侧和下侧两个回流区及壁面的

约束下，主流开始在凹腔下壁面发生分离并向上

偏转，直到从二喉道截面斜向上喷出，产生明显

抬头推力矢量。NPR不同时，喷管内部的流场相

似，不同之处是随着落压比的增大，凹腔内激波

强度增大，凹腔下侧回流区的面积增大，主流在

凹腔下壁面的分离点逐渐向一喉道方向移动。

图 17反映了基准构型喷管推力矢量模态下

推力系数 Cf 和流量系数 Cd 的变化规律。推力系

数在 NPR为 4时达到最大；流量系数先增大后趋

于稳定。这是由于随着 NPR的增加，喷管经历过

膨胀、完全膨胀再到欠膨胀状态，因此会伴随着

推力系数的先上升后下降，另一方面气流在一喉

道的分离程度随着 NPR的继续增加没有明显的

变化，因此流量系数会先增大然后趋于稳定。

图 18表明了喷管在推力矢量模态下的推力

矢量角分布规律。随着 NPR的增加，推力矢量角

总体上呈现下降的趋势，下降的速度先快后慢，

这是由于随着 NPR的增加，凹腔下壁面分离区面

积的增加、主流在凹腔下壁面分离点的位置向一

喉道移动，如图 16所示，在凹腔上下分离区压差

和壁面的作用下，导致主流在喷管出口方向的几

何气流角减小，从而使喷管的推力矢量角从 33.2°

下降到 15.9°，此时喷管的最小推力矢量角仍大于

15°，满足现阶段推力矢量工程应用的需求。
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图 18    基准构型喷管推力矢量模态的推力矢量角

Fig. 18    Thrust vectoring angles of basic configuration in thrust

vectoring mode
  

4.3   反推通道宽度对喷管反推性能的影响

当旋转后体从水平位置旋转到竖直位置，旁

路通道均关闭时，喷管处于反推模态。此时喷管

内主流沿反推通道向喷管斜前方喷出，从而产生

反向推力。由于未改变喷管内流通道型面，因此

喷管在平飞模态和推力矢量模态时性能不变。

图 19表示反推通道宽度 Lrev 不同的喷管构

 

Mach number 0 0.3 0.6 0.9 1.2 1.5

(a) NPR为2 (b) NPR为3 (c) NPR为4

图 16    基准构型喷管推力矢量模态不同落压比的马赫数云图

Fig. 16    Mach number contours of basic configuration in thrust vectoring mode under different NPRs
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图 17    基准构型喷管推力矢量模态的性能

Fig. 17    Aerodynamic performance of basic configuration in

thrust vectoring mode
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型在落压比 NPR为 4时的马赫数云图。反推通

道宽度为 0.4H1、0.45H1、0.5H1 时喷管的流场结构

相似，气流在开始转弯之前均为亚声速，并且气

流边界在一喉道处和壁面有一定的距离；在旋转

后体迎风面 REV-inner靠近喷管水平中心线的位

置会出现大面积的高压滞止区，并且该滞止区的

面积随着反推通道宽度的增加而明显减小，滞止

区面积越大，气流在转弯时的流管受到的阻滞越

大，对流量的限制也就越大，气流在一喉道的分

离程度随之增大；当气流到达反推通道时，由于

流动方向的急剧变化，导致实际流通面积小于几

何面积，因此回流区顶端会伴随着声速线的偏移，

并且主流在反推通道出口出现急剧的膨胀，反推

通道宽度越大，膨胀程度越剧烈。特别地，当反

推通道宽度为 0.55H1 时，气流在一喉道处也存在

声速线的产生和偏移、诱导激波和正激波的产生，

并且气流在一喉道处未出现流动分离现象。这是

由于当 Lrev≤0.5H1 时，上下两道反推气流面积不

大于 H1，在反推通道处存在回流区，使得流通面

积减小，因此一喉道并不是最小流通截面，当反

推通道宽度进一步增大时，一喉道成为最小流通

截面。

图 20反映了反推通道宽度 Lrev 分别为 0.4H1、

0.45H1、0.5H1、0.55H1 时喷管反推效率的分布规律。
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图 20    不同喷管构型反推模态的反推效率

Fig. 20    Thrust reverser efficiencies of different nozzles in thrust

reversing mode
 

由图 20可知，随着 Lrev 的增加，反推效率增

加，当反推通道分别为 0.4H1、0.45H1 时，随着喷

管落压比 NPR的增加，反推效率均呈现先略微下

降在略微上升的规律，并且下降和上升的幅度均

在 1.7%以内；当反推通道宽度增加到 0.5H1、0.55H1

时，最小流通截面逐渐从反推通道处转变为一喉

道，导致喷管的流动状态随之改变，反推效率的

分布规律也发生改变，呈现先增大后减小的规律。

整体来说，随着 Lrev 从 0.4H1 增加到 0.55H1，喷管

反推效率增幅在 40.4%以上，Lrev 对反推效率有显

著的影响。

图 21为反推通道宽度Lrev 分别为 0.4H1、0.45H1、

0.5H1、0.55H1 时喷管反推流量系数的分布规律。

反推流量系数随着反推通道宽度的增加而增加，

整体来说，当 Lrev 从 0.4H1 增加到 0.55H1 时，反推

流量系数的增幅在 47.6%以上，Lrev 对反推流量系

数有显著的影响。

综上可知，Lrev 从 0.4H1 增加到 0.55H1 时，喷

管的反推效率和反推流量系数的增幅均在 40.4%
以上，Lrev 对喷管反推性能的影响十分明显。 

4.4   型线及转轴位置对喷管反推性能的影响

确定反推通道宽度对喷管反推性能影响显著

 

(a) Lrev=0.4H1 (b) Lrev=0.45H1

(c) Lrev=0.5H1 (d) Lrev=0.55H1

Mach number 0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0 1.2 1.4 1.6 1.8 2.0

图 19    NPR为 4时不同反推通道宽度喷管的马赫数云图

Fig. 19    Mach number contours with different reverse flow

channels with NPR of 4
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后，对旋转后体转轴位置添加 L1≥L2 的几何约束。

选取转轴距喷管出口 L1 与距喷管水平中心

线距离 L2 的比值分别为 L1/L2=1、L1/L2=1.01、L1/L2=
1.05这 3条型线，并在每条型线上选取 5个转轴

位置，分别记为 P1、P2、P3、P4、P5，如图 8所示。

对不同喷管构型展开计算，对比分析不同型线及

转轴位置对反推通道宽度 Lrev 和反推通道角度

θrev 的影响，进一步分析 Lrev 和 θrev 对反推性能的

影响，并对所有喷管构型的反推性能进行对比

研究。

图 22反映了 3条型线上不同转轴所对应的

喷管构型 Lrev 的变化规律。

为方便与一喉道高度 H1 进行对比，用 H1 对

Lrev 进行无量纲化。由图 22可知当转轴位置由每

条型线上的 P1 过渡到 P5 时，Lrev 基本呈现逐渐减

小的趋势，并且当转轴在型线 L1/L2=1上时，Lrev
最大，在型线 L1/L2=1.05上时，Lrev 最小，但是当转

轴为型线 L1/L2=1上的 P1 和 P2 时，Lrev 相等，均为

0.54H1。

图 23反映了 3条型线上不同转轴位置对应

喷管构型的反推通道角度 θrev 变化规律，当 θrev>0°
时表示反推通道为扩张段，当 θrev<0°时表示反推

通道为收缩段，当转轴位置由每条型线上的 P1 过

渡到 P5 时，θrev 基本呈现逐渐减小的趋势，即反推

通道收缩角逐渐增大，扩张角逐渐减小，当转轴

为型线 L1/L2=1上的 P1、P2 和 P3 时，θrev 变化幅度

在 0.05°以内。

图 24为 NPR为 4时，所选 3条型线上 15个

旋转后体转轴所对应喷管构型的局部马赫数云图。

NPR为 4时，所有喷管构型均未在一喉道处产生

诱导激波和正激波，其流场结构与图 19中的马赫

数云图相同，故不再进行分析。

图 25、图 26分别表示随着喷管落压比 NPR

的升高，不同喷管构型反推效率和反推流量系数

的分布规律。由图 22、图 25、图 26对比可知，不

同喷管构型的反推效率、反推流量系数分布和反

推通道宽度的分布规律一样，均为旋转后体转轴

从每条型线上的 P1 过渡至 P5 时呈现下降的趋势，

而型线 L1/L2=1上的转轴 P1 和 P2 所对应的喷管构

型随着 NPR的增加一直保持基本相同的规律，其

中在所有工况下，转轴 P1、P2 所对应的喷管构型

反推效率和反推流量系数的变化幅度均在 1%以

内。整体上表现为型线 L1/L2=1上转轴所对应的

喷管构型反推性能最好，型线 L1/L2=1.05上转轴

所对应的喷管构型反推性能最差。对于反推通道

角度对喷管反推性能的影响，型线 L1/L2=1.01、
L1/L2=1.01和型线 L1/L2=1.05上 15个不同的喷管

构型的反推效率、反推流量系数分布与反推通道
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图 21    不同喷管构型反推模态的反推流量系数

Fig. 21    Discharge coefficients of different nozzles in thrust

reversing mode
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图 22    不同喷管构型反推模态的反推通道宽度

Fig. 22    Reverse flow channel’s widths of different nozzles in

thrust reversing mode
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图 23    不同喷管构型反推模态的反推通道角度

Fig. 23    Reverse flow channel’s angles of different nozzles in

thrust reversing mode
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角度的分布规律相似，不同之处仅为转轴 P3 所对

应喷管构型的反推效率、反推流量系数小于 P1

和 P2 作为转轴时所对应的喷管构型。

综上所知，反推通道宽度对反推性能的影响

占主导。型线 L1/L2=1上的 P1 作为旋转后体转轴

时，喷管的反推性能最优秀，此时反推通道宽度

Lrev = 0.54H1，反推通道角度 θrev = 0.57°，反推效率

可达 0.63以上，大于现役反推力装置的反推效

率[10,11,17,23]，反推流量系数可达 0.95以上。

相对于文中第 2.3节中 Lrev=0.55H1 的喷管构

型，型线 L1/L2=1上的 P1 作为旋转后体转轴的喷

管构型反推性能虽有所减小，但是其反推效率和

反推流量系数分别在 0.63、0.95以上，其综合性

能依然很优秀，但是点 P1 作为转轴的喷管构型增

加了 L1≥L2 的几何约束，使得旋转后体的作动几

何约束性更强，因此后续研究选择型线 L1/L2=1上

的 P1 作为旋转后体转轴的喷管构型。 
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图 24    NPR为 4时不同转轴所对应喷管构型的马赫数云图

Fig. 24    Mach number contours of different nozzles with different rotation shafts with NPR of 4
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图 25    不同喷管构型反推模态的反推效率

Fig. 25    Thrust reverser efficiencies of different nozzles in thrust

reversing mode
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图 26    不同喷管构型反推模态的反推流量系数

Fig. 26    Discharge coefficients of different nozzles in thrust

reversing mode
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4.5   反推通道入口倒圆半径对喷管气动性能的影响

选取型线 L1/L2=1上的 P1 作为转轴的喷管构型，

开展反推通道入口倒圆半径 R对喷管性能影响

的研究，R分别选择 1、2、3 mm，并与原始构型（R=
0 mm，反推通道入口处为尖点）的性能进行对比分析。 

4.5.1    反推通道入口倒圆半径对喷管平飞模态

气动性能的影响

图 27表示喷管落压比 NPR为 4时，反推通

道入口倒圆半径 R分别为 0、1、2、3 mm时喷管

平飞模态下的马赫数云图，对比可知反推通道入

口倒圆半径 R对喷管平飞模态下的流场结构没

有明显的影响，这是因为 R的存在，使喷管凹腔

上下壁面存在两个面积较小的“坑”，并且“坑”内
气流与喷管的主流没有直接的接触。
 
 

(a) R=0 mm (b) R=1 mm

(c) R=2 mm (d) R=3 mm 

Mach number 0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0 1.2 1.4 1.6 1.8 2.0

图 27    NPR为 4时不同喷管构型平飞模态不同反推通道入口

倒圆半径的马赫数云图

Fig. 27    Mach number contours of different nozzles with

different entrance of reverse flow channel’s round

radiuses in cruise mode with NPR of 4
 

图 28、图 29分别表示在不同喷管落压比

NPR、不同反推通道入口倒圆半径 R时，喷管平

飞模态下的流量系数和推力系数分布规律。R不

同时，喷管平飞模态下的推力系数和流量系数在

所有工况下的变化幅度均在 0.1%以内。因此可

以忽略 R对喷管平飞模态性能的影响。 

4.5.2    反推通道入口倒圆半径对喷管推力矢量模

态气动性能的影响

确定反推通道入口倒圆半径 R对喷管平飞模

态性能的影响可以忽略后，开展 R对喷管推力矢

量模态性能影响的研究。

图 30表示NPR为 4时，R分别为 0、1、2、3 mm
时喷管推力矢量模态下的马赫数云图。R不同时，

喷管的流场结构基本相同，不同之处仅为当 R为

1、2、3 mm时，喷管凹腔内激波较强，如图 30（b）、
图 30（c）、图 30（d）中所围波节相较于图 30（a）相
同位置的膨胀程度较剧烈，这是由于 R≠0时，凹

腔上下壁面的压力相较于 R=0时，降幅均达到了

8.3%，如图 31所示。

图 32～图 34反映了反推入口倒圆半径 R对

喷管推力矢量模态性能的影响。

由图 32可知，随着喷管落压比 NPR的增加，

反推入口倒圆半径 R对喷管流量系数的影响增

大，在 NPR为 10时，相较于 R=0 mm的喷管构型，

R≠0 mm的喷管构型的流量系数增幅达到 1.2%；

针对 R≠0 mm的喷管构型，R的大小对喷管流量

系数的影响在 0.5%以内。R的存在对喷管推力

矢量模态下的流量系数影响较小。
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图 28    不同喷管构型平飞模态的流量系数

Fig. 28    Discharge coefficients of different nozzles in

cruise mode
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图 29    不同喷管构型平飞模态的推力系数

Fig. 29    Thrust coefficients of different nozzles in cruise mode
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由图 33可知，随着 NPR的增加，针对 R≠0 mm

的喷管构型，喷管推力系数逐渐减小。这是由于

当 R≠0 mm时，喷管内部激波的强度增加，总压损

失增加，因此喷管的推力系数下降，其中在 NPR

为 4时，喷管推力系数下降幅度最大，但是降幅保

持在 1%以内。针对 R≠0 mm的喷管构型，R的大

小对喷管推力系数的影响在 0.3%以内。R的存

在对喷管推力矢量模态下的推力系数影响较小。

由图 34可知，随着 NPR的增加，R≠ 0 mm的

喷管构型相较于 R=0 mm的喷管构型，推力矢量

角降幅增大，在 NPR为 10时降幅达到了 2.9°，但
是此时的推力矢量角整体在 14.4°以上，其推力矢

量性能仍然优秀。这是由于 R的存在使得喷管

 

(a) R=0 mm (b) R=1 mm

(c) R=2 mm (d) R=3 mm 

Mach number 0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0 1.2 1.4 1.6 1.8 2.0

图 30    NPR为 4时不同喷管构型推力矢量模态不同反推通道

入口倒圆半径的马赫数云图

Fig. 30    Mach number contours of different nozzles with

different entrance of reverse flow channel’s round

radiuses in thrust vectoring mode with NPR of 4
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图 31    NPR为 4时不同喷管构型推力矢量模态的凹腔壁面无

量纲压力分布

Fig. 31    Dimensionless pressure distribution along cavity wall of

different nozzles in thrust vectoring mode with NPR of 4
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图 32    不同喷管构型推力矢量模态的流量系数

Fig. 32    Discharge coefficients of different nozzles in thrust

vectoring mode
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图 33    不同喷管构型推力矢量模态的推力系数

Fig. 33    Thrust coefficients of different nozzles in thrust

vectoring mode
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图 34    不同喷管构型推力矢量模态下的推力矢量角

Fig. 34    Thrust vectoring angles of different nozzles in thrust

vectoring mode
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凹腔回流区压力变小（如图 31所示），对主流的压

迫能力减弱，主流在凹腔的膨胀程度增强，气流

的几何偏转角减小，最终使得喷管的推力矢量角

减小。针对 R≠0 mm的喷管构型，R的大小对喷

管推力矢量角的影响在 0.5°以内。

综上可知，R的存在对喷管推力矢量模态推

力系数和流量系数的影响均在 1.2%以内，对推力

矢量角的影响较大，降幅达到了 2.9°，但是此时喷

管的推力矢量角整体在 14°以上，满足现阶段推

力矢量工程应用的需求。 

4.5.3    反推通道入口倒圆半径对喷管反推模态气

动性能的影响

反推通道入口倒圆半径 R的存在虽然对喷管

推力矢量模态的性能有一定的影响，但是总体上

喷管的推力矢量性能依然足够优秀，在此基础上

开展反推通道入口倒圆半径 R对喷管反推模态

性能影响的研究。

图 35显示的是NPR为4，R分别为0、1、2、3 mm
时喷管反推模态下的马赫数云图。当 R≠0 mm时，

反推通道入口的低压回流区随着 R的增加逐渐

变小，气流在反推通道的流通面积逐渐变大，一

喉道逐渐成为喷管最小流通截面，因此随着 R的

增大，一喉道下游的声速线偏移，诱导激波和正

激波的产生现象更加明显。随着 R的增大，反推

通道入口处低压回流区减小，使得气流在此处的

流通面积增大，流动方向的变化也更加剧烈，因

此在反推通道入口处会形成一道较弱的激波。

图 36、图 37表示反推入口倒圆半径 R对喷

管反推模态性能的影响。由图 36可知，R≠0 mm
时，相较于 R=0 mm的喷管构型，反推流量系数的

增长幅度随着 NPR的增加逐渐由 7.3%减小到

1.7%，这是由于当 R≠0 mm时，反推通道入口处的

低压回流区面积大幅度减小，流通面积增大，气

流边界在一喉道处距离壁面较近，使得喷管的反

推流量系数增大，另一方面反推流量系数变化幅

度随着 R的增加保持在 0.3%以内。
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图 36    不同喷管构型反推模态下的反推流量系数

Fig. 36    Discharge coefficients of different nozzles

in thrust reversing mode
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图 37    不同喷管构型反推模态下的反推效率

Fig. 37    Thrust reverser efficiencies of different nozzles

in thrust reversing mode
 

由图 37可知随着落压比 NPR的增加，喷管

的反推效率呈现先增大后减小的规律，其中 R=
3 mm的喷管构型的反推效率最低，但是也达到

了 0.61以上。整体上看所有喷管构型的反推效

率均大于文献 [10,11,17,23]中公开的反推力装置

的反推效率。
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(c) R=2 mm (d) R=3 mm 
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图 35    NPR为 4时不同喷管构型反推模态下的马赫数云图

（L1/L2=1，P1）

Fig. 35    Mach number contours of different nozzles in thrust

reversing mode with NPR of 4 （L1/L2=1，P1）
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因此当反推通道入口倒圆半径 R≠0 mm时，

其反推性能依然很优秀，考虑到反推通道入口倒

圆半径 R太小会引起烧蚀，选择 R=3 mm的喷管

构型。 

5    结　论

本文提出了一种反推改型气动推力矢量喷管，

它是由旁路式双喉道气动矢量喷管（BDTN）改进

而来，在不明显增加质量的前提下，增加了反推

功能，在考虑降落时外流马赫数的情况下，通过

数值模拟对该喷管进行参数化研究并与基准构型

进行流场结构及气动性能的对比，结果表明：

1） 仅考虑反推通道宽度对喷管性能影响时，

喷管平飞模态和推力矢量模态的性能不变，反推

模态下，随着反推通道宽度从 0.4H1 增大到 0.55H1，

喷管的最小流通截面由反推通道附近转变为一喉

道所在位置，喷管反推流量系数和反推效率均伴

随着大幅度上升，上升幅度在 40.4%以上，反推通

道宽度对喷管反推性能的影响较大。

2）  喷管旋转后体转轴在 L1/L2=1、L1/L2=1.01、
L1/L2=1.05这 3条型线上时，当旋转后体转轴位于

型线 L1/L2=1上时，反推性能优于另外两条型线，

反推效率和反推流量系数的分布均与反推通道宽

度的分布规律相同，反推通道宽度对喷管反推性

能的影响占主导。其中 L1/L2=1上的 P1 作为旋转

后体转轴时，喷管的反推性能最优，反推效率可

达 0.63以上，反推流量系数可达 0.95以上，反推

力装置对喷管流通能力的影响较小。

3） 选取型线 L1/L2=1上的 P1 作为旋转后体转

轴，开展反推通道入口倒圆半径 R对喷管性能的

影响。平飞模态下，R的不同对喷管推力系数和

流量系数在所有工况下的影响均在 0.1%以内；推

力矢量模态下，随着 NPR的增加，R的存在对喷

管流量系数、推力矢量角和推力系数的影响幅度

均保持在 1.2%以内，推力矢量角在 NPR为 10时

由 17.3°下降到 14.4°，但是也达到了 14°以上，完

全满足现阶段推力矢量工程应用的需求；反推模

态下，R的存在使喷管反推流量系数增加 1.7%以

上，不影响喷管的通流能力，反推效率整体上略

有下降，但是也保持在 0.61以上，大于现役反推

力装置的反推效率。反推改型气动矢量喷管旋转

后体转轴为型线 L1/L2=1上的 P1、反推通道入口

倒圆半径 R=3 mm时，喷管的综合性能最好。

因此，反推改型气动矢量喷管在未来的工程

应用中具有很大的优势，未来将进一步开展模态

转换过程的动态数值模拟研究，以及反推改型气

动矢量喷管的静态、动态风洞实验研究。
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