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摘　 要:探索了一种新型推力矢量实现方案———内膨胀式推力矢量( ＩＥＴＶ)喷管ꎮ ＩＥＴＶ通过喷

管扩张段的单侧向内作动ꎬ利用非对称的内流膨胀产生了喷管内的横向压力梯度ꎬ受迫的膨胀

在出口处卷吸了外部气流产生了横向动量ꎬ由此实现了推力矢量ꎮ 采用数值模拟方法对 ＩＥＴＶ
喷管的可行性进行验证ꎬ并分析了其流动特征ꎮ 结果表明:ＩＥＴＶ 方案可以实现较大的推力矢

量角和良好的内流性能ꎮ 在 ４~１２的落压比范围内推力矢量角最大可达 １８.５°ꎬ推力系数损失

不超过 ２％ꎮ
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０　 引言

为了适应日趋复杂的现代空战环境ꎬ推力矢量是新一

代飞机与导弹所希望具有的一项性能[１] ꎮ 推力矢量技术

有多种实现途径(如涵道风扇和偏转燃气舵等)ꎬ但主要

是通过喷管形成排气流的偏转而实现的ꎬ因此ꎬ矢量喷管

成为推力矢量技术发展的主要途径ꎮ
目前ꎬ进入工程实用阶段的矢量喷管是传统液压作动

的机械式推力矢量喷管[２－３] ꎬ如普惠公司和 ＧＥ 公司均设

计并试验过的轴对称推力矢量喷管(ＡＶＥＮ)ꎮ 这种轴对

称矢量喷管已应用于俄罗斯的 ＡЛ－３１Ф 飞机喷管上ꎮ 美

国的先进战斗机 Ｆ２２则采用了二元机械式推力矢量喷管ꎮ
这种推力矢量喷管的主要缺陷是:喷管气动性能损失较

大ꎬ需要额外的高压作动源ꎻ结构复杂ꎬ故障率高ꎻ与飞机

的一体化困难等ꎬ难以满足未来战斗机和导弹对高隐身、
高机动性、高速度等的要求[４] ꎮ

基于流动控制的推力矢量喷管[５－８]也得到了广泛关

注ꎬ但是现有方案由于流体工作条件的不稳定和发动机推

力损失较大等缺陷ꎬ尚难以进入工程实用阶段ꎮ
针对推力矢量喷管作动时气动性能损失较大的不足ꎬ

本文提出了利用喷管内的气流在不同侧的膨胀实现发动

机推力矢量控制的新思路ꎬ称为内膨胀式推力矢量

(ＩＥＴＶ)ꎮ 这种方案能够实现足够大的推力矢量角ꎬ同时

也克服了矢量作动下喷管气动性能即发动机性能损失较

大、不利于飞机、发动机一体化等缺点ꎮ

１　 推力矢量原理与方法

如图 １所示ꎬ以一个二元收扩喷管为例进行讨论ꎮ 为

实现 ＩＥＴＶ喷管功能ꎬ将扩张段分为两部分ꎬ２－３称为第一

扩张段ꎬ３－４称为第二扩张段ꎮ 其中收敛段与第一扩张段
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图 １　 推力矢量原理图与主要设计参数
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均为固定长度段ꎮ 第二扩张段采用滑移伸缩式结构ꎬ由多

块壁板组成ꎬ其长度可以变化ꎮ 喷管收敛段与第一扩张段

之间采用固定铰接ꎬ第一扩张段与第二扩张段之间采用可

动铰接ꎮ 在铰链 ３ 和 ３′处加装液压作动筒ꎬ作动筒作动

时ꎬ第一扩张段绕 ２ 和 ２′旋转ꎬ第二扩张段自动伸缩ꎮ 可

根据实际需要ꎬ实现喷管上下某一侧的变形ꎮ
ＩＥＴＶ的基本原理是保持喷管一侧的正常膨胀ꎮ 通过

作动ꎬ相对一侧喷管扩张段绝大部分区域不膨胀ꎬ仅仅在

喷管出口附近急剧膨胀ꎬ导致喷管内产生横向压差ꎬ从而

推动排气流的偏转ꎮ 同时出口附近气流的急剧膨胀形成

低压区ꎬ卷吸外部气流ꎬ产生了横向的动量ꎬ进一步强化了

排气流的偏转ꎮ 这个过程中ꎬ由于通过管内气流不同侧的

膨胀实现气流偏转ꎬ因此除了粘性ꎬ理论上不存在熵增过

程ꎻ同时喷管喉道与出口面积在作动期间没有变化ꎬ因此

基本维持了喷管的通流能力与膨胀程度ꎻ最后ꎬ作动过程

是内部进行的ꎬ出口面积与喷管轴向长度没有变化ꎬ因此

推力矢量作动不会破坏非推下的飞机、发动机一体化ꎮ
ＩＥＴＶ喷管与现有的机械式推力矢量方案主要的差异

在于:现有机械式方案同时作动扩张段上下两侧ꎬ迫使形

成弯曲流道ꎬ实现推力矢量ꎮ 这个过程中ꎬ喉道彻底被扭

曲且出口面积完全被改变ꎬ导致喷管完全处在不匹配的膨

胀条件下ꎬ更容易在喷管内产生强压缩波ꎬ因此气动损失

更严重ꎻ同时喷管两侧作动结构更复杂ꎻ喷管出口面积和

位置的更改则破坏了后机身的一体化ꎮ

２　 数值计算验证

为了初步验证 ＩＥＴＶ的思路ꎬ详细考察了流动特征和工

作性能ꎬ采用数值模拟的方法对 ＩＥＴＶ流场进行计算和分析ꎮ

２.１　 喷管模型设计

采用的基准研究模型是二元式收扩喷管ꎬ基准喷管设

计收敛半角为 ４０°ꎬ扩张半角为 ２０°ꎬ喷管进口面积为

０.３２ ｍ２ꎬ喉道面积 ０.１５７ ｍ２ꎬ出口面积为 ０.３ ｍ２ꎬ设计状态

下设有的落压比(ＮＰＲ)为 １０.６ꎮ 由于喷管的扩张段分为

两段ꎬ因此重要的设计参数(图 １)是第一扩张段长度 ｘ 与

喷管扩张段总长度 Ｌ 之比(ｘ / Ｌ)以及第一扩张段与喷管

轴线之间的夹角 αꎮ 选择 ｘ / Ｌ＝ ３ / ４时ꎬ轴向偏角 α 分别取

值为 ５°、１０°、１５°、２０°的不同喷管模型ꎬ对其性能进行研

究ꎮ

２.２　 数值计算方法

计算模型网格如图 ２ 所示ꎬ采用结构化网格ꎬ对上下

壁面网格以及卷吸段、出口区域附近采用局部加密ꎬ喷管

壁面网格 ｙ＋<５ꎬ符合一般计算模型要求ꎮ
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图 ２　 喷管网格

计算网格进行了网格无关性验证ꎬ结果显示网格总量

超过 ８０万后ꎬ喷管进出口气动参数无明显变化ꎬ因此后续

计算网格量均选为 ８０万ꎮ
利用商用 ＣＦＤ数值计算软件 Ｆｌｕｅｎｔ对喷管流场进行

仿真ꎬ在数值模拟中ꎬ采用二维定常雷诺平均 Ｎ－Ｓ 方程ꎬ
湍流模型采用标准 ｋ－ε 模型、壁面附近使用标准壁面条

件ꎬ流动方程及湍流对流项均采用二阶迎风格式ꎮ 计算边

界条件如图 ２所示ꎬ其中ꎬ远流场采用压力远场边界条件ꎬ
静压为 １ ａｔｍꎬ总温为 ３００ Ｋꎬ外流场自由来流的马赫数为

０ꎻ喷管进口为压力进口边界条件ꎬ给定喷管进口气流的总

压、总温(１ ２００ Ｋ)ꎻ壁面为无滑移绝热固壁边界ꎮ

２.３　 气动性能分析

通过数值模拟ꎬ得到了第一扩张段不同轴向偏角时喷

管的流量系数(Ｃｍ)、推力系数(Ｃｆｇ)、总压恢复系数(σ)、
推力矢量角(δ)的变化规律ꎬ如图 ３ 所示ꎬ图中自变量为

落压比(ＮＰＲ)ꎬ参变量为轴向偏角(因本刊为黑白印刷ꎬ
有需要可咨询作者)ꎮ

a) #G3�

1

0.98

0.96

0.94

0.92

0.9

0.88

0.86

0.84

0.82

0.8 4 6 8 10

α=5°
α=10°
α=15°
α=20°
base-nozzle

12
NPR

C
m

 b)��3�

α=5°
α=10°
α=15°
α=20°
base-nozzle

1

0.995

0.99

0.985

0.98

0.975

0.97

0.965

0.96
4 6 8 10 12

NPR

σ

c)�	��3�

α=5°
α=10°
α=15°
α=20°
base-nozzle

4 6 8 10

1

0.98

0.96

0.94

0.92

0.9

0.88

0.86
12

NPR

C
fg

􀅰０４􀅰



􀅰机械制造􀅰 张凯ꎬ等􀅰内膨胀式推力矢量喷管及其性能研究

 d) ��.G@ 

α=5°
α=10°
α=15°
α=20°

20

19

18

17

16

15

14

13

12 4 6 8 10 12

NPR

δ/
(°

)

图 ３　 不同偏角下 ＩＥＴＶ 喷管内流性能

图 ３ａ)显示喷管流量系数随轴向偏角 α 增大而减少ꎬ
主要原因是 α 越大ꎬ喷管音速线扭曲得越严重ꎬ等效喉道

面积越小ꎬ降低了喷管的通流能力ꎮ
图 ３ｂ)和图 ３ｃ)表明轴向偏角 α 对推力系数和总压

恢复系数的影响与落压比(ＮＰＲ)有关ꎬ由图可知相同落压

比下ꎬ不同轴向偏角时喷管推力系数损失≤２％ꎮ 在小

ＮＰＲ 时喷管处于过膨胀状态ꎬα 越大气流膨胀面积越小ꎬ
过膨胀程度变轻ꎬ因此喷管推力系数增加ꎮ 而在大 ＮＰＲ
下ꎬ喷管推力损失主要来自于欠膨胀损失ꎬ此时 α 增大加

剧了这种欠膨胀程度ꎬ因此推力系数减少ꎮ 另一方面ꎬα
的增大也导致了扩张段内尽管没有强烈的熵增过程ꎬ但弱

压缩波强度以及卷吸能力加大ꎬ流动损失加大ꎬ因此推力

系数和总压恢复系数减少ꎬ但是图中结果也表明ꎬ两者的

减少均很有限ꎮ
图 ３ｄ)表明轴向偏角 α 明显增加了 ＩＥＴＶ喷管的矢量

角ꎬ最大矢量角可达 １８.５°ꎮ 随着 α 的增大ꎬ喷管气流中心

线偏转导致的气流偏转增大ꎻ同时内膨胀段横向压力梯度

以及卷吸流范围与强度均增大ꎬ导致矢量角增大ꎮ 当 α
进一步增大ꎬ上部分气流膨胀受到抑制ꎬ导致喷管向上速

度分量减小ꎬ推力矢量角减小ꎮ 因此ꎬ喷管推力矢量调节

时ꎬ存在一个对应于最大推力矢量角的最佳角度值ꎬ在本

文研究的 ｘ / Ｌ＝ ３ / ４条件下ꎬ最佳轴向偏角为 １０° ~１５°ꎮ

２.４　 流场分析

对轴向偏角 α 分别为 ５°、１０°和 ２０°时的喷管模型进

行流场分析ꎬ如图 ４所示ꎮ

α=5° α=10° α=20°

图 ４　 偏角 α分别为 ５°、１０°和 ２０°
时喷管马赫数云图

图 ４显示了 ＩＥＴＶ 喷管推力矢量调节的流场特点:收
敛段内流动特征基本不变ꎻ扩张段内ꎬ上部分(未作动侧)
气流基本保持常规喷管膨胀特征ꎬ而第一扩张段内ꎬ下部

分气流膨胀受到抑制ꎬ音速线向扩张段内移动ꎻ第二扩张

段内ꎬ气流膨胀过度ꎬ没有适应转折壁面ꎬ因此形成了极低

静压区ꎬ导致外部气流将被卷吸进入喷管扩张段ꎮ
图中显示随着轴向偏角增大ꎬ第一扩张段气流实际膨

胀面积减小ꎮ 下部分气流加速受到的抑制增强ꎬ欠膨胀程

度增大(α>０ 时ꎬ甚至略有压缩)ꎬ音速线扭向喷管出口ꎻ
到第二扩张段处ꎬ由于下侧壁面外转ꎬ在第一扩张段受到

抑制的气流在该外钝角处突然膨胀加速的程度也加剧ꎬ静
压显著下降ꎬ气流流动方向下偏ꎮ 当偏角 α 较大时由于壁

面转折角过大ꎬ气流难以适应下壁面的偏转ꎬ导致下侧第

二扩张段下游的回流ꎮ 与此同时ꎬ上侧气流正常膨胀ꎬ因
此在扩张段内形成了净作用力向上的横向压差ꎮ 偏角 α
越大ꎬ这种横向压差也越大ꎬ但是存在一个限度:不能致使

喷管内存在较强的激波ꎮ 外部卷吸的气流同时产生了一

个向上的横向动量ꎮ 二者共同作用下ꎬ喷流将被向上推

动ꎬ形成推力矢量效果ꎮ

３　 结语
本文探索研究了一种新型内膨胀式推力矢量( ＩＥＴＶ)

喷管ꎬ并通过不同轴向偏角下的数值模拟和流场分析ꎬ得
到以下结论:

１) ＩＥＴＶ喷管利用了喷管内气流的等熵膨胀实现推

力矢量作动ꎬ减少了作动时喷管的性能损失ꎻ由于在喷管

作动时出口面积维持不变ꎬ显著减少了对飞行器的影响ꎮ
２) ＩＥＴＶ喷管的推力矢量角随第一扩张段轴向偏角 α

的增大先增大后减小ꎬ喷管内流性能随着 α 增大而略微

减小ꎬ能保持良好的喷管内流性能ꎮ
３) 对所研究的二元 ＩＥＴＶꎬ通过轴向偏角的变化(１０°~

１５°)ꎬ可以实现 １８.５°左右的推力矢量角(扩张段长度比

ｘ / Ｌ＝３ / ４)ꎬ且在低、中落压比时推力系数损失在 １％以内ꎬ
高落压比时不超过 ２％ꎻ总压损失在 ０.５％~２％内ꎮ
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