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摘要：为了对比二元收 -扩喷管（2DCD）与球形收敛调节片喷管（SCFN）的性能，基于 CFD数值计算软件对 2种喷管在相同工作

点下进行了内外流场计算与分析。数值模拟结果表明：在相同高度及飞行马赫数条件下，SCFN的流量系数相较于 2DCD呈现出较大

不同，推力系数则略差于 2DCD；在低落压比条件下，2种喷管内流对后体阻力特性影响不大；在高落压比条件下，2种喷管内流对后

体阻力特性影响较大。
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Abstract: In order to compare the performance of two Dimensional Convergent-Divergent Nozzle (2DCD) and Spherical Convergent
Flap Nozzle (SCFN), the calculation and analysis in the internal and external flow field at the same operating point based on CFD
computational simulation software were performed. The numerical simulation results show that under the condition of the same altitude and
flight Mach number, the mass flow coefficient of SCFN compared to the 2DCD's exhibits quite different and the thrust coefficient of SCFN is
slightly worse than the 2DCD's. Under the condition of low nozzle pressure drop ratio, internal flow of two kinds of nozzles has little effect on
after-body drag coefficient; under the condition of high nozzle pressure drop ratio, internal flow of two kinds of nozzles has a great influence
on after-body drag coefficient.
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0 引言

针对现代飞机对机动性及起飞着陆性能要求的

不断提高，推力矢量能力逐渐发展成为评价未来战斗

机性能必不可少的重要要求与技术指标[1]。为保证喷

管红外隐身性能,减小喷管与飞机机体的干扰阻力,同

时兼顾飞机机动性能，2DCD与 SCFN等非轴对称喷

管得到越来越多的应用[2-4]。

国外的 David M S, Richard R C等通过改变喷管

落压比、喉道面积等方式对二元收 -扩喷管在不同使

用高度下的推力特性进行了试验研究 [5]。Bobby L B,

John G T等通过试验的方法对 SCFN 进行了大量研

究，得到了大量不同矢量状态下的内特性数据[6]。国内

的王菲、额日其太等通过对 2DCD不同部位辅助注气

对其内流特性展开了研究，发现了扩张段辅助注气可

以显著提高喷管矢量性能[7]。王宏亮、张靖周等对喉道

宽高比为 2.083的 SCFN在不同俯仰和偏航矢量状态

下进行喷管静态内特性研究，得出了俯仰相较于偏航

动作对性能有更大的影响[8]。虽然国内外对 2DCD及

SCFN 已经进行了大量的试验与数值模拟方面的研

究[5-11]，但相关领域对于 2DCD及 SCFN流量特性、推

力特性及后体阻力特性的对比研究相对较少。
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为了更好地在设计过程中选择合适的排气系统方案，

本文采用数值模拟的方法，得出了 2DCD及 SCFN在

不同工况下的流量特性、推力特性、后体阻力特性及

其性能对比。

1 数值模拟方法

1.1 计算方法

为了得到喷管的气动特性，使用 FLUENT软件

对 2种喷管进行了内外流场的数值模拟。采用的算法

为时间推进的有限体积法，选用强守恒形式的 N-S

方程作为控制方程，为了保证收敛速度并提高数值模

拟的精度，模拟过程选用了 2阶迎风格式作为离散格

式。湍流模型选用重整化群（RNG）的两方程模型[12]，

相关研究表明，在高 Re 数下，重整化群的 k-着 模型
相对于标准 k-着模型具有更适合处理流动过程包含
大弯曲状态流动、分离流动及快速应变现象的优势[13]。

1.2 喷管几何结构及边界条件

1.2.1 二元收 -扩喷管

2DCD内壁面由圆柱形直筒段、圆转方过渡段和

喷管收敛 -扩张段 3部分组成，喷管几何结构如图 1

所示。圆转方过渡段型面满足超椭圆方程，按等宽度、

等面积规律过渡。过渡段长度为 300 mm；喷管进口面

积为 0.801 m2。2DCD设计见表 1。

其中，收敛段长度为 L；收敛角为 琢；扩张段长度
为 x；扩张角为 啄；尾部收敛角为 兹；圆转方过渡段长
度为 s；喉道面积为 A 8及喷管出口面积为 A 9。

2DCD的整体外形及剖面如图 2所示，从图中可

见，外壁面逐渐收敛至喷管出口，控制收敛角不要过

大，减小安装推力损失。喷管计算网格如图 3所示，从

图中可见，喷管采用结构化网格划分，在收敛段、喷管

出口、近壁区进行了网格加密。考虑到 2DCD的对称

性，在数值计算中使用 1/4喷管模型，计算域径向半

径为 10倍的喷管出口当量直径，喷流方向为 50倍的

喷管出口当量直径。

喷管进口设定为压力进口，进口压力根据不同的

落压比设定，喷管壁面设定为无滑移绝热边界，远场

条件根据飞行高度和模拟需求设定[14-15]。

本研究针对 2DCD 及 SCFN 分别模拟得出了在

工况 1（11 Km，0.8 Ma）、工况 2（11 Km ，1.6 Ma）下

改变落压比时的流量系数曲线、推力系数曲线及工况

3（11 Km，NPR=6.4）、工况 4（11 Km，NPR=23）下变 Ma数
时的后体阻力系数曲线。工况 1的进口总温为 854.9 K，

静温为 217 K，静压为 22.7 kPa；工况 2的进口总温

1256.5 K，静温静压与工况 1相同。工况 3的进口总温

图 1 二元喷管几何结构

表 1 2DCD设计参数

工况 1（3）

工况 2（4）

L/mm
600

600

琢/（毅）
40.30

46.34

x/mm
900

900

啄/（毅）
4.10

9.93

兹/（毅）
18.1

15.6

s/mm
300

300

A 8/m2

0.277

0.209

A 9/m2

0.425

0.520

（a）喷管整体外形 （b）喷管剖面

图 2 2DCD

（a）全流场网格 （b）XY 平面网格加密

（c）外壁面网格 （d）内壁面网格

图 3 2DCD网格
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（a）Row1

854.9 K，落压比（NPR）为 6.4，静温为 217 K，静压为

22.7 kPa，飞行马赫数不断增加；工况 4的入口总温为

1256.5 K，NPR为 23，静温静压及飞行马赫数变化情况

与工况 3相同。

1.2.2 SCFN

SCFN由圆柱形直筒段、球形收敛段、喷管扩张段

3 部分组成。所设计的 SCFN 与 2DCD 入口面积为

A 7、L、A 8、A 9等几何结构参数保持一致。SCFN设计参

数见表 2，其中 R 为球形收敛段球体直径，喷管整体
外形及剖面如图 4所示。

喷管计算网格如图 5所示，为保证与 2DCD数值

模拟条件一致，SCFN 采用结构画网格划分技术，对

收敛段、喉道处、喷管出口区域以及近壁面都做了相

应的加密处理以满足计算要求。由于对称性，网格模

型同样只选择了 1/4 用于计算。网格计算区域与

2DCD相同，计算域径向半径取 10倍的喷管出口当

量直径，喷流方向网格长度为 50倍的喷管出口当量

直径。

为保证对比结果的可信度，SCFN的边界条件与

2DCD 相同，即设定压力入口，入口总压由落压比决

定，流场壁面给定无滑移条件，在工况 1、2下计算内

流推力系数，在工况 3、4下计算外流阻力系数。

2 计算结果与分析

2.1 算例验证

为保证模拟过程准确性并验证湍流模型选择是

否合理，选择了文献[16]中的湍流模型，边界条件与其

中算例相同，给定压力入口条件，飞行高度与飞行马

赫数，流场壁面条件为无滑移壁面。测压点位置如图

6所示，选择图中内外壁面各 2组位置进行验证，其

验证结果如图 7所示。

其中：Cp, 茁为压力系数；X=0为喷管入口；L 为喷
管长度；P为当地静压；P0为入口压力。

从图 7中（a）、（b）可见，该 2DCD 外壁面压力系

数大小与试验结果吻合良好，但由于 2DCD的外壁面

为矩形，存在一定的 3维流效应。在喷管出口台阶处，

内外流掺混作用使流动更加复杂，导致数值模拟结果

存在一定偏差。从图 7中（c）、（d）可见，喷管内壁面压

力分布数值计算结果与试验值基本吻合，这个结果表

明所使用重整化群的两方程模型结合标准壁面函数

可以较准确模拟二元喷管内外流场特征。

（a）喷管整体外形透视 （b）喷管剖面

图 4 SCFN

图 5 SCFN网格

（a）全流场网格 （b）XY 平面网格加密

（c）外壁面网格 （d）内壁面网格

表 2 球形收敛调节片喷管设计参数

工况 1（3）

工况 2（4）

L/mm
1100

1100

x/mm
900

900

啄/（毅）
4.68

9.93

兹/（毅）
13.50

11.87

A 8/m2

0.277

0.209

A 9/m2

0.425

0.520

（a）外壁面测压位置 （b）内壁面测压位置

图 6 喷管压力测点位置

ZY
X

Row 1
Row 2

Row 3

Row 4

Row 5

Row 6

Row 7

Row 8

Row 9

0

-0.2

-0.4

-0.6

-0.8

数值结果
试验数据

1.000.980.960.940.920.900.880.86

X/L
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2.2 喷管流场特性

以 X 轴为流动方向，Y 轴为喉道高度方向建立
喷管模型。

常规 2DCD与 SCFN在工况 1，当 NPR=8时的 XY
截面及 XZ截面喉道处的等马赫数（Ma）线如图 8所示。

在内流分别经过 2种喷管不同的型面收敛段后，

主流在扩张段内马赫数不断增大。从图 8（a）中可见，

在 XY 截面 2DCD的扩张段等马赫数大小反映了气

流流经扩张段时 2维稳定加速状态，而从图 8（b）中

可见，SCFN的扩张段马赫数线值在该截面靠近壁面

处较小，反映了靠近壁面处存在低速区，表现出明显

的 3维流效应，由此表明 2种喷管由于收敛段型面的

不同对内流扩张段造成的影响不同。

X=0表示喷管平直段进口处。在 X=2200时喷管

出口处截面局部压力分布云图如图 9所示。从图中可

（b）Row3

（c）Row6

（d）Row8
图 7 壁面压力系数对比

（a）2DCD喉道处 XY 截面 Ma

（b）SCFN喉道处 XY 截面 Ma

（c）2DCD喉道处 XZ截面 Ma

（d）SCFN喉道处 XZ截面 Ma
图 8 2DCD与 SCFN在喉道对称面处 Ma

（a）2DCD

（b）SCFN
图 9 工况 1 NPR=8时喷管出口处压力分布云图

0

-0.2
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-0.6

数值结果
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X/L
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见，2种喷管在出口处压力分布情况，2DCD在整个出

口区域压力值均大于环境压力 22.7 kPa，而 SCFN压

力值大于环境压力 22.7 kPa的区域只占出口面积的

2/3左右，表明了 SCFN内气流整体膨胀程度要大于

2DCD。

2.3 喷管流量特性

喷管内流特性直接影响发动机的推力，内流特性

可以用流量系数（Cm）和推力系数（CF）表示。采用 2.1

中算例验证的方法模拟了 2DCD 和 SCFN在工况 1、

工况 2 下，NPR变化时的流量系数曲线如图 10所示。

从图 10中可见，2DCD的流量系数曲线在 NPR改

变时变化很小，而 SCFN的则先上升后下降，并且存

在 1个对应 NPR的极大值点。2DCD流量特性曲线规

律符合喷管在一定收敛角下可用膨胀比关系图[17]，而

SCFN的流量系数呈现出了不同规律。结合图 8可知，

SCFN与 2DCD的截面处声速线分布有很大的不同，

SCFN复杂的球形收敛段使得喷管声速面复杂且向

后移，造成了流量系数在随 NPR变化时与 2DCD规律

不同。

2.4 喷管推力特性

内流推力系数是描述喷管内流特性的重要参数，

采用 2.1中算例验证的方法模拟了 2DCD和 SCFN在

工况 1、工况 2下，当 NPR改变时的内流推力特性曲

线如图 11所示。

从图 11（a、b）中可见：

（1）SCFN的内流推力系数略小于 2DCD。结合轴

向速度及压力云图（如图 12所示）分析可知，SCFN的

球形收敛结构可以更好地保证横向结构矢量效率与

隐身能力，但球形表面流动较为复杂，造成了少量的

推力损失。在实际使用中，相对于 2DCD，SCFN可以

做得更短，便于减轻质量。

（2）在工况 1变落压比时，2DCD 内流推力系数

均大于 0.92，SCFN 的内流推力系数也均大于 0.91。

当 NPR小于 6.4时内流推力系数随 NPR增大而增加，

当 NPR大于 6.4时随 NPR增大而减小，NPR=6.4时达到

最大值。因为工况 1下理想膨胀 NPR为 6.4，NPR小于

6.4时喷管处于过膨胀状态，NPR大于 6.4时喷管处于

欠膨胀状态，不同对应状态下 2种喷管的轴向速度云

图分别如图 12~14所示。

（a）工况 1（11 Km 0.8 Ma）

（b）工况 2（11 Km 1.6 Ma）

图 10 喷管流量系数曲线

图 12 工况 1 NPR=6.4时喷管轴向速度云图

图 13 工况 1 NPR=4时喷管轴向速度云图

（a）11 Km 0.8 Ma

（a）11 Km 1.6 Ma
图 11 喷管推力特性曲线
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图 14 工况 1 NPR=18时喷管轴向速度云图

2.5 后体阻力特性

外流摩擦阻力计入飞机阻力[18]，喷管外流阻力定

义为压差阻力，其大小是喷管外壳平直段到喷管出口

截面沿喷管外壁面压力积分。利用 2.1节中算例验证

的方法模拟了 2DCD和 SCFN在工况 3、工况 4飞行

马赫数变化时的外流阻力特性曲如图 15所示。从图

中可见：

（1）在低 NPR时，内流对外流阻力特性影响不大。

工况 3是在低 NPR条件下，2种喷管外流后体阻力系

数大小随飞行马赫数增加先增大后减小，且二者大小

基本相同。

喷管外壁面压力云图如图 16所示。从图中可见，

2种喷管外壳表面压力分布基本相同，靠近出口处高

压区范围分布不大，其后体阻力特性也基本一致。

（2）在高 NPR时，内流对外流后体阻力特性影响

较大。工况 4是在高 NPR条件下，2种喷管阻力系数同

样呈现随马赫数增加先增大后减小的趋势，但 SCFN

阻力特性比 2DCD略差。喷管外壁面压力云图如图

17所示，从图中可见，喷管外壁面靠近出口处高压区

域相比于低进口落压比时扩大很多，出口位置存在较

大压力梯度，从而对外流阻力系数产生较大影响。

需要说明的是，在高空低马赫数情况下，出现了

阻力系数为负的情况，因为在此飞行条件下，摩擦阻

力相比于压差阻力占据了主要部分，但其影响效果计

入飞机总阻力不计入喷管后体阻力，而外壁面收缩段

存在减速扩压形成的相对高压区，与此同时外壁面边

界层内未出现外流马赫数较大时常出现的大面积气

流分离现象，所以出现压差阻力系数为负值，但实际

总阻力（压差阻力与摩擦阻力之和）效果为正的情况。

3 结论

通过数值模拟的方法对相同气动几何参数的

2DCD及 SCFN内外流场进行了 3维数值计算。得到

的主要结论：

（1）在相同工况下，由于收敛段型面的不同，

（a）11 Km, NPR=6.4

（b）11 Km, NPR=23

图 15 喷管后体阻力特性曲线

（a）2DCD （b）SCFN

图 16 工况 3 Ma=0.6时喷管外壁面压力云图

（a）2DCD （b）SCFN

图 17 工况 4 Ma=0.6时喷管外壁面压力云图
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SCFN相较于 2DCD 的 3维流效应明显，且出口处内

流膨胀程度要高于 2DCD的。

（2）在相同高度及飞行马赫数条件下，在一定 NPR

范围内，随 NPR增大，2DCD 的流量系数基本保持不

变，而 SCFN的先增大后减小；SCFN的内流推力特性

则略差于 2DCD。

（3）在低 NPR条件下，喷管内流对外流阻力系数

影响不大，2种喷管后体阻力特性基本一致；在高 NPR

条件下，喷管内流通过影响出口处外壁面压力分布，

SCFN的后体阻力系数相较于 2DCD略大。
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