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次流通道对双喉道气动矢量喷管的性能影响研究 *

范志鹏，徐惊雷，郭 帅

（江苏省航空动力系统重点实验室，南京航空航天大学 能源与动力学院，江苏 南京 210016）

摘 要：为了进一步了解次流通道对双喉道气动矢量喷管（Dual Throat Nozzle，DTN）气动矢量性

能的影响，基于二维DTN喷管构型进行了详细的数值模拟研究。结果表明:收扩的次流通道相对于平直

的次流通道不会改善DTN喷管的推力矢量性能；随着次流流量增加，DTN的推力矢量角存在一个最大

值，超过该值各推力矢量性能均会降低；次流通道宽度对DTN喷管推力矢量性能影响显著：（1） 次流

宽度不影响所能达到的最大推力矢量角；（2）小的次流宽度在进口总压较高的条件下具有更高的推力矢

量角；（3）增大次流宽度能降低次流总压，但达到的矢量角会有所减小。
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Effects of Secondary Injection Pipe on Dual Throat Nozzle Thrust-
Vectoring Performances

FAN Zhi-peng，XU Jing-lei，GUO Shuai
（Jiangsu Province Key Laboratory of Aerospace Power System，College of Energy and Power，Nanjing University

of Aeronautics and Astronautics，Nanjing 210016，China）

Abstract：Numerical studies on 2D dual throat nozzle（DTN）were performed focusing on the secondary in⁃
jection pipe to get the effects on the DTN’s thrust-vectoring performances. Results show that the secondary injec⁃
tion pipe in the convergence and divergence shape can not improve the DTN’s thrust-vectoring performances
compared with the one with parallel pipe. As the mass of secondary injection increases，the DTN’s vector angle
has a maximum value and if it is larger than this value，it will lead to the reduction of the DTN’s thrust-vector⁃
ing performances. The width of the secondary injection pipe has significant effects on the DTN’s performances.
The maximum vector angle of the DTN does not vary in different width of the secondary injection pipe. The DTN
can get a larger vector angle with a low mass ratio of the secondary injection when the width of pipe is small，but
the total pressure of the secondary injection is relatively high. Increasing the width can reduce the secondary in⁃
jection total pressure，but the vector angle the DTN can get will be lower.

Key words：Dual Throat Nozzle；Secondary injection pipe；Ratio of secondary injection；Thrust-vector⁃
ing performances；Numerical simulation

1 引 言

推力矢量技术是当前第五代战斗机的一项基本

要求，气动矢量喷管（DTN）作为未来推力矢量的实现

方案已得到广泛研究［1］。2003 年 NASA 兰利研究中

心最先提出了 DTN喷管的概念［2］，其射流推力矢量技
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术是在喉道偏移法的基础上提出的，是一种二维的

收敛——扩张——收敛喷管，有两个几何最小区域，

称为“双喉道”。在两个最小区域之间形成一段空

腔，射流注入点就设在上游几何喉道的附近，在该点

注入非对称的次流，使得上游几何喉道附近的声速

面发生偏移，引导主流产生非对称流场结构，并强迫

气流在分离腔内形成二次回流区，导致该处的壁面

压力降低，同时次流另一侧的空腔内壁面处充满了

高压主流，迫使主流发生较大的偏转。

在此基础上国内外均对 DTN喷管进行了后续的

研究，包括二维、轴对称 DTN喷管的参数化研究［2～4］，

DTN喷管面积随喷管包线可调的技术方案及试验研

究［5，6］，在 NPR=4，次流流量为 3%情况下 DTN 喷管结

构参数的优化研究［7］，DTN 喷管在次流流量为 2.5%
时各结构参数对喷管推力系数以及矢量效率的影响

研究［8］，非推力矢量状态和推力矢量状态下的双喉道

矢量喷管性能［9］、不同进口总温下 DTN喷管数值仿真

研究［10～12］以及喷管流动特性和起动方法［13］、基于零

质量射流的 DTN喷管性能研究［14］等。而在这些研究

中均未对 DTN喷管次流流量对 DTN喷管性能的影响

以及 DTN喷管可能获得的最大矢量角等展开过细致

的研究，次流流量作为 DTN 喷管工 作中十分关键的

参数，不仅直接影响 DTN喷管推力矢量性能，还决定

着次流进口压力与喷管实际应用的可行性。为进一

步探索 DTN 喷管次流通道构型对次流流量的影响，

以及实际应用中次流流量增大对 DTN喷管推力矢量

性能的具体影响，本文建立了基准的二维 DTN喷管，

并在此基础上改变部分关键参数，利用数值模拟方

法研究了次流通道以及次流流量对 DTN喷管最大矢

量角度及其推力矢量性能的影响。

2 数值模拟方法

2.1 计算方法及其验证

本文采用了 Fluent软件进行数值模拟研究，数值

模拟方法为时间推进的有限体积法。控制方程为一

般曲线坐标系下强守恒形式的 N-S 方程，为了提高

收敛速度和求解精度，离散格式选用隐式二阶迎风

格式。湍流模型选用 RNG k-ε两方程模型，网格划分

时分别在容腔壁面、次流和喷管出口等区域进行了

加密，确保壁面处的 y+≤10。为了保证数值模拟结果

的精度，利用文献［15］中的实验数据对本文的数值

模拟方法进行了验证。

图 1是实验阴影图和数值纹影图的对比，图 2为

矢量喷管上壁面压力分布的数值模拟和实验结果的

对比，表 1进一步给出了沿程模拟数据相对实验数据

的具体相对误差值。从图表中可以看到，流场结构

和壁面压力分布与实验结果吻合很好，因此本文采

用的数值模拟方法可以很好地模拟 DTN 喷管的流

动，而且计算方法和结果具有较高的精度。

（a）Experimental shadowgraph image

（b）Density gradient of simulation

Fig. 1 Numerical simulation and experiment results

contrast diagram
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Fig. 2 Comparison of the experimental and computational

pressure along the upwall

2.2 喷管几何形状和性能参数

本文研究对象为二维 DTN喷管，图 3为喷管基本

结构简图。喷管的基本几何参数：容腔扩张角 A=
10°，容腔收敛角 B=20°，次流注射角度 C=30°，上游喉

道高度 Throat=20mm，容腔长度 L=2.61，喷管出口高

度 Out=1.0（其中 L和 Out为相对 Throat的无量纲量），
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次流通道最小宽度 Sec（它是本文将要研究的变量，其

他结构参数均为固定值），下文中以 DTN-Sec表示具

体结构尺寸的喷管。本文 DTN 喷管计算边界条件

为：主次流进口气流总温 Tt 均为 300K，外流马赫数

为 0.02，环境背压为 pb =0.1MPa，进口总压由工作落

压比 NPR=5 决定，次流进口为压力进口，Sec确定时

次流进口总压 pin2 决定了次流流量。

Sec

Throat

A B

L
C

Out

Fig. 3 Geometrical model of the DTN

DTN喷管推力矢量性能相关参数

水平方向力

Fx = ṁVex +(pe - pb)·Out （1）
竖直方向力

Fy = ṁVey （2）
等熵推力

Fi = ṁ 2γ
γ - 1RTt[1 -( 1

NPR
)
γ - 1
γ ] （3）

上各式中 ṁ 表示喷管出口流量，Vex 表示出口气

流水平方向速度，Vey 表示出口气流竖直方向速度，

pe 表示喷管出口截面处压力。由以上各参数得到

DTN喷管推力矢量性能参数：

推力矢量角

angle = arctan(Fy /Fx) （4）
推力系数

C f = Fx
2 +Fy

2 /Fi （5）
矢量效率 η=angle/ε，ε表示次流流量占主流流量

的百分数，用 anglemax表示推力矢量角的最大值，ε*表

示获得该最大矢量角时次流流量占主流百分数。

3 计算结果及分析

3.1 次流通道影响

不同的次流通道能形成不同的次流入射速度，

为了研究次流通道对 DTN 喷管推力矢量性能的影

响，本文对不同几何构型的次流通道进行了研究，图

4，5给出了两种构型的次流通道，以 DTN-Sec-a表示

具有平直次流通道的 DTN 喷管，DTN-Sec-b表示具

有收扩次流通道的 DTN喷管。

根据流量公式可知：次流流量由次流进口总压

pin2 与通道最小宽度 Sec决定，pin2 大于上游喉道处压

力时有次流流入，若两压力比值达到临界压比 1.893
Secondaryinjection

Wall
（a）DTN-Sec-a schematic

x/L
-0.0653
-0.0205
0.0056
0.0404
0.0691
0.0964
0.1325
0.1698
0.1972
0.2308
0.2607

δ

-0.0692
-0.0847
-0.1087
0.0936
0.0514
-0.0207
-0.0345
-0.0398
-0.0378
-0.0583
-0.1122

x/L
0.2967
0.3303
0.3677
0.3925
0.4286
0.4647
0.4958
0.5294
0.5555
0.5904
0.6289

δ

-0.0732
0.0466
0.0404
0.028
0.0149
0.0144
0.0138
0.0107
0.0078
0.0075
-0.0125

x/L
0.6625
0.6936
0.7347
0.7695
0.7944
0.8267
0.8603
0.8865
0.9275
0.9561
0.9785

δ

-0.0049
-0.0024
-0.0024
-0.0071
-0.0046
0.0045
0.0182
0.0255
0.0296
0.0262
0.0285

Table 1 Computational data on relative error of the experimental data along the upwall pressure
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Wall

Secondaryinjection

（b）DTN-Sec-b schematic

Fig. 4 DTN schematic with different secondary injection

pipe

则可以使得次流通道内出现声速或超声速流动［16］。

在相同次流压力进口和次流通道最小宽度 Sec时，忽

略附面层发展不同带来的微小影响，DTN-Sec-a 和

DTN-Sec-b次流流量基本相同。但是两者所形成次

流通道内的流场相差较大，对于次流通道内出现声

速的情况，DTN-Sec-a次流通道内部为亚声速，出口

速度均接近 Ma=1，DTN-Sec-b次流通道内速度取决

于通道扩张比，且 Ma>1。为了研究两类次流通道的

DTN喷管次流在主流中的穿透深度以及游喉道声速

线偏移量的不同，进而对 DTN 喷管的推力矢量性能

的 影 响 ，本 文 对 DTN- 0.40- a，DTN- 0.40- b（Sec=
0.40mm）进行了数值模拟，通过不断增大次流进口总

压 pin2 得到不同次流流量入射时两个模型的推力矢

量性能，如图 5所示。

可以看出，两种次流通道对应的 DTN喷管，其推

力矢量性能随次流流量增加有着相同的变化规律，

而且从整体上看两者推力矢量性能基本接近。这主

要是因为对于相同次流流量注入时，不同次流通道

的 DTN 喷管容腔内部具有着相同的流动特征，如图

6，7给出了次流流量相近时两 DTN 喷管内部流场马

赫数云图以及次流通道局部放大图，从中可以看出

不同的次流通道内部流动不同，平直次流通道内均

为亚声速流动，收扩的次流通道能在通道内出现超

声速的流动，但通道内欠膨胀波系使得其次流与主

流交汇时的入射速度却没能够得以提高，最终两通

道对应的次流与主流交汇在 DTN喷管腔内形成的流

场具有相似的流动特征：喉道偏移位置、主流分离位

置、流场 Ma分布等基本都是相似的，这些结果使得

喷管获得的推力矢量性能都比较接近。因此本文得

到这样的结果：对于收扩的超声速次流通道，并不会

带来矢量角、矢量效率、推力系数的明显增益，鉴于

该结果下文对 DTN 喷管的研究都基于平直次流通

道。
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Fig. 5 Effects of ε on the thrust-vectoring performances of

DTN-0.40-a and DTN-0.40-b

3.2 次流通道宽度Sec影响

除了次流通道构型外，通道宽度 Sec也是决定次

流通道的关键参数，由流量公式可知次流通道喉道

尺寸 Sec与进口压力 pin2 决定了次流的流量，相同流

量情况下，增大 Sec可以降低 pin2 ，这有利于实际工作

中的应用。但是 Sec增加是否会对 DTN 喷管的推力
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矢量性能产生大的负面影响？针对这个问题，本文

进行了不同次流喉道宽度 Sec对 DTN 喷管推力矢量

性能影响的数值研究分析，与上文计算过程相同，对

于任一 Sec的 DTN喷管，通过不断增大次流进口总压

pin2 得到不同次流流量入射时两 DTN 喷管的推力矢

量 性 能 ，图 8 给 出 了 部 分（Sec=0.20mm，0.30mm，

0.60mm，0.80mm，1.00mm）数值仿真结果 :
从图中可以看出，对于不同次流通道 Sec的 DTN

喷管，其推力矢量性能随次流流量有着相似的变化

规律：随次流的增加矢量角增大，当次流流量增加到

某值后，矢量角达到最大，之后再增加次流不仅不会

提高矢量角，反而还会使得矢量角有所下降，而且推

力系数和矢量效率会急剧降低。矢量效率随次流流

量增加也有着先增加后减小的变化规律，这主要是

由于次流流量太小时，不足以使得喷管内主流发生

明显偏转，导致矢量角小、矢量效率低；当次流增加

到一定量时，声速线明显偏移，喷管内主流开始发生

显著偏转，此时矢量角跳转到较大值，矢量效率大幅

度增加；之后矢量效率随次流流量的增加不断衰减，

并且可以进一步细分为两个过程：矢量角未达到最
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Fig. 6 Contour of the flow Mach number in the DTN-0.40-a and the enlarged view of the secondary injection pipe，

when ε=4.647%

Fig. 7 Contour of the flow Mach number in the DTN-0.40-b and the enlarged view of the secondary injection pipe，

when ε=4.669%
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Fig. 8 Effects of Sec on DTN’s thrust-vectoring

performances

大前，矢量角增加量小于次流百分比增加量，导致矢

量效率减小；矢量角达到最大矢量角后，矢量角减小

的同时次流百分比增加，矢量效率急剧减小。

对于不同次流通道 Sec的 DTN喷管，主要差异体

现在次流百分比需求差异较大，随着 Sec增加 DTN喷

管获取较佳推力矢量性能需要的次流百分比增大显

著，而且矢量效率不断下降，但是 Sec的增大不会对

喷管能够达到的最大矢量角 anglemax 产生较大的影

响。如图 9所示，给出了不同 Sec时获得最大推力矢

量角 anglemax需要的次流进口总压 pin2 与相应的次流

百分比ε*，可以看出，Sec 增加使得获得最大矢量角

anglemax的次流进口总压由 1.2MPa减小到 0.7MPa，这
点十分有利于 DTN 喷管的实际应用。但是随 Sec增

加获得最大矢量角 anglemax需要的次流百分比却一直

显著增加，由 Sec=0.20mm 的 2.7%增加到 Sec=1.50mm
的 12.5%。
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Fig. 9 Maximum angle of the DTN and the corresponding

ratio of secondary injection in different Sec

从上述结果可以得到，在实际应用中，欲使得

DTN 喷管达到某一推力矢量角（不大于 anglemax），次

流通道阀门在不同的开度都可以实现：阀门低开度

时依靠较小的次流百分比既可以达到，但是需要提

供较高的次流进口总压；阀门高开度时，可以有效降

低需要的次流进口总压，但获得同一矢量角需要的

次流百分比显著增大，且该增大幅度远大于次流进

口总压降低的幅度。因此实际工作中，对于 DTN 喷

管次流通道阀门开度的选择，应综合考虑允许的次

流百分比范围、能提供的次流总压以及欲达到的矢

量角等因素。

本文进一步研究了在给定次流进口总压 pin2 情

况下，次流通道宽度 Sec逐渐增大的过程，图 10给出

了 pin2 =0.6MPa和 pin2 =0.9MPa时对应的矢量角变化

情况。可以看出，对于不同的次流进口总压，矢量角

随次流通道宽度 Sec增大有着不同的发展趋势：次流

进口总压 pin2 =0.6MPa 时，随次流通道宽度 Sec增加

矢量角逐渐增大；而次流进口总压 pin2 =0.9MPa 时，

随次流通道宽度 Sec增大矢量角先增大后减小。这

是因为在 Sec=0.20～1.50mm 范围内，0.6MPa 的次流

进口总压所形成的次流流量均没达到 DTN喷管获得

anglemax所需要的次流流量，使得矢量角随流量的增

大而逐渐增大。而对于 Sec＞0.8mm 的次流通道在

pin2 =0.7～0.8MPa 的流量下均已达到最大矢量角，

0.9MPa进口总压形成的过多次流流量反而会使得矢

量角、矢量效率和推力系数下降。这说明了实际应

用中，给定次流总压，通过阀门开度来控制次流流量

时，若次流总压较高，则可能出现流量增大推力矢量

效率降低的现象。

DTN-Sec- angle pin2 = 0.6MPa
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Fig. 10 Comparison of the effects of angle on the Sec by

pin2 at 0.6MPa and 0.9MPa
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4 结 论

在利用 NASA的实验数据进行算例验证之后，本

文以次流通道作为研究对象，对二维 DTN 喷管进行

了参数化数值模拟研究，并初步探讨了矢量效率的

参考意义，得到如下结论：

（1）相对于平行的次流通道，收扩的次流通道能

在通道内出现更高速度的次流，但次流与主流交汇

时的入射速度并没能够得到提高，最终主次流交汇

后的腔内各流场结构特征相似，使得喷管推力矢量

性能基本接近。

（2）DTN 喷管推力矢量角并不是随次流流量增

加而一直增大，流量增加到一定值矢量角达到最大，

之后再增加次流流量反而会使矢量角下降，而且推

力系数和矢量效率也会显著降低。

（3）次流通道宽度对 DTN 喷管能够达到的最大

矢量角影响很小，在合适的范围内取任一宽度均能

获得指定的矢量角（小于最大矢量角），但其区别在

于：宽度取小时依靠较小的次流百分比既可以达到

该矢量角，但是需要提供较高的次流进口总压；宽度

取大时，可以有效降低需要的次流进口总压，但获得

同一矢量角需要的次流百分比显著增大，且该增大

幅度远大于次流进口总压降低的幅度。
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