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二次流引射对保形非对称喷管性能的影响
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摘　要：发动机与飞机后体结构设计合理与否直接影响发动机的部件匹配和性能。利用三维雷诺平均
ＮＳ方程和ｋ－ωＳＳＴ湍流模型对飞翼布局无人机保形非对称喷管在典型飞行状态下开展了内外流流场特性
的数值分析，获得了后体尾喷管推力性能和三维流动特征随二次流压力比的变化趋势。结果表明：发动机喷

管落压比条件一定的前提下，通过合理优化二次流通道、增大二次流压力比，可以有效改善后体／喷管主流流
场特性；当二次流与主流的流量比在０２％～１８６％内时，后体尾喷管轴向推力系数的变化幅度大约为３％，
在一定程度上能够减弱发动机主流的过膨胀程度，减小发动机推力损失，无人机后体尾喷管性能得到显著

提高。
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　　隐身无人作战飞机（ＵｎｉｎｈａｂｉｔｅｄＣｏｍｂａｔＡｉｒ
Ｖｅｈｉｃｌｅ，ＵＣＡＶ）一般采用翼身融合设计的无尾飞
翼布局形式，发动机嵌入在飞机机体内部［１］，其

本身的喷管与后体结构采用一体化设计，无法直

接通到机体之外，需要通过一段连接发动机喷口

和后机身表面的延伸尾喷管完成排气功能。喷管

的型面设计以及性能参数随飞行条件的不同会有

很大的变化，对喷管落压比和排气速度会存在很

大的影响，最终会影响后机身表面气流和附面

层［２］的流动。由于 ＵＣＡＶ需要满足高隐身性的
要求，其尾喷管与后体结构必须综合考虑气动性

能、电磁隐身以及红外隐身三者之间的相容性设

计。有关研究表明：采用大宽高比的二元喷管是

一种有效抑制高温排气尾流红外辐射的手段，其

圆转矩形的过渡段和矩形尾喷口能够强化发动机

喷流与冷却气流的掺混作用，有利于降低发动机

核心喷流的温度，减少喷管内部高温壁面的投影

面积，从而降低发动机喷流的红外辐射［３］；二元
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喷管相较于轴对称喷管，会引起部分的推力损失，

喷管效率下降１％，发动机推力下降大于１％且随
着飞行马赫数的增加而增加。采用引射喷管能够

有效地改善低落压比范围工作的尾喷管的性能，

减小喷管过度膨胀引起的损失，改善发动机部件

与飞机后体的匹配特性。

对于带二次流引射流动的非对称保形尾喷管

的设计，需要从发动机与飞机后体一体化设计的

角度考虑，将喷管壁面冷却、壁面遮挡、引入二次

流实现主动掺混以降低排气尾焰温度等技术措施

进行综合优化设计。国内外研究主要集中于单膨

胀斜面喷管 （ＳｉｎｇｌｅＥｘｐａｎｓｉｏｎＲａｍｐＮｏｚｚｌｅ，
ＳＥＲＮ），此类喷管属于非对称排气喷管，在进行
总体方案设计时必须考虑几何参数变化对其内部

特有的流动结构、内外流场耦合等的影响。ＳＥＲＮ
出口处单侧气流射流边界的存在会使得气动性能

在一定的落压比范围内变化相对平缓，同时其较

长的膨胀边可遮挡某些重要方位的高温喷口和热

喷流红外辐射，由于二元非对称保形尾喷管在气

动型面上与ＳＥＲＮ具有相似性，可利用引射的二
次流对喷管的高温尾流和壁面结构进行冷却，提

升隐身性能。李书等［４］从飞发一体化的角度，引

入横向掺混技术进行尾喷管构型设计，分析了圆

形喷管和矩形喷管流场温度分布情况，提出矩形

喷口的主动冷却效果明显高于圆形喷口的。

Ｇｒｅａｔｈｏｕｓｅ等［５］研究了主流压比、次流压比、直径

比等参数变化对轴对称收敛喷管引射性能和推力

系数的影响。张元等［６］通过风洞试验研究了

平面二维非对称大膨胀比喷管跨声速飞行时的喷

管特性，通过引入二次流引射能够有效地抑制喷

管膨胀面的气流分离从而显著改善低压比范围工

作的ＳＥＲＮ性能。刘爱华等［７］数值模拟了 ＳＥＲＮ
内外流场，研究了二次流喷射对 ＳＥＲＮ非设计状
态性能的影响，提出喷射流量和喷射角度是影响

喷管性能的主要因素。王强等［８］对基于流体注

入控制的轴对称矢量喷管内流场进行了数值模

拟，提出二次流流量和压强以及注入位置会影响

喷管矢量角。Ｇａｍｂｌｅ和 Ｈａｉｄ［９］采用数值模拟的
方法首次将基于二次流喷射形成激波的流动控制

技术应用于ＳＥＲＮ中，发现二次流喷射产生的斜
激波可以使ＳＥＲＮ的上膨胀斜面处的气流分离，
增大上膨胀斜面的压力，喷管性能得到较大程度

地提高。以上文献对于ＳＥＲＮ的研究很多都是孤
立地研究喷管型面，流场特性描述是基于二维流

态，并且二次流引射未考虑发动机舱实际的流动

换热效应。与飞行器后体进行保形设计的非对称

尾喷管在不同横向位置切面内的面积扩张比是不

同的，其附近流动将呈现较为显著的三维流动特

征。本文开展一种飞翼无人机后体的大宽高比保

形非对称膨胀喷管在典型飞行状态下的数值仿真

研究，综合考虑二次流的流动换热效应，对喷管及

后体进行了三维流动特性计算和分析，为无人机

的喷管和后体一体化综合设计提供参考。

１　物理模型

本研究采用一种与飞翼无人飞行器后体融合

设计的二元非对称膨胀喷管构型，尾喷管内通道的

几何型面过渡均采用“Ｓ形”规律进行控制，基于隐
身和保形的总体要求，不破坏原翼身光滑表面，喉

道截面采用椭圆形设计。图１给出了二元非对称
膨胀喷管型面主要几何尺寸示意图，尾喷管上方短

膨胀面出口面积与发动机喉道面积比 Ａｒ＝１２４。
为了满足后体保形设计要求，尾喷口前后边线与飞

机前后缘平行，侧边线分别向左右倾斜扩张，尾喷

口后缘轮廓线均从机身翼面上截取，不破坏原气动

型面，喷管设计落压比ＮＰＲ＝４１６，尾喷口后缘轮
廓在轴向垂直平面内的投影面积与喉道面积之比

为１３２０。二次流进口截面距离上方短膨胀面结束
位置为１４２Ｄ（Ｄ为喷管进口直径）。

（ａ）非对称保形尾喷管模型局部结构示意图
（ａ）Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｐａｒｔｉａｌｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆ

ａｓｙｍｍｅｔｒｉｃｃｏｎｆｏｒｍａｌｎｏｚｚｌｅｍｏｄｅｌ

（ｂ）尾喷管及后体二维结构示意图
（ｂ）Ｔｗｏｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｓｔｒｕｃｔｕｒｅｄｉａｇｒａｍｏｆ

ｎｏｚｚｌｅａｎｄａｆｔｅｒｂｏｄｙ

图１　尾喷管及后体型面结构简图
Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｎｏｚｚｌｅａｎｄａｆｔｅｒｂｏｄｙｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

图２给出尾喷管及后体局部网格示意图，由

·５４·
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于计算模型具有对称性，为减少计算量，采用半模

进行计算，计算域包括喷管的内外流场。为了减

小边界条件设置对计算结果的影响，自尾喷管进

口截面向上游流场区域延伸了６Ｄ，向下游区域延
伸了１０２Ｄ，外流上、下边界与喷管外壁面的距离
分别为１８２Ｄ和１７４Ｄ。取总网格数约３６０万，
计算采用多面体网格进行区域离散处理，考虑黏

性计算需要，在喷管壁面处对网格进行了加密处

理，物面第一层网格距物面约２５×１０－５ｍ。

图２　尾喷管及后体局部网格示意图
Ｆｉｇ．２　Ｇｒｉｄｄｉａｇｒａｍｏｆｎｏｚｚｌｅａｎｄａｆｔｅｒｂｏｄｙ

２　基本控制方程

２．１　计算方法

计算中忽略流体质量力，不考虑燃烧过程计

算中的化学反应以及热辐射的影响，假设气流为

纯气相的理想流体，基于求解强守恒三维雷诺平

均ＮＳ方程［１０－１４］对黏性流场进行数值模拟。对

于湍流流动采用 Ｂｏｕｓｓｉｎｅｓｑ假设，则在 Ｃａｒｔｅｓｉａｎ
坐标系下，雷诺平均ＮＳ方程可以写成如下形式：

　Ｑ
ｔ
＋
Ｆｉｎｖ
ｘ
＋
Ｇｉｎｖ
ｙ
＋
Ｈｉｎｖ
ｚ

＝Ｓ＋
Ｆｖｉｓ
ｘ
＋
Ｇｖｉｓ
ｙ
＋
Ｈｖｉｓ
ｚ

（１）

其中：Ｑ表示独立变量；Ｆｉｎｖ、Ｇｉｎｖ、Ｈｉｎｖ分别表示无
黏性通量项；Ｆｖｉｓ、Ｇｖｉｓ、Ｈｖｉｓ分别表示黏性通量项；Ｓ
表示源项。

２．２　参数定义

喷管落压比Ｒｎｐ＝ｐｎｏｚ／ｐａ，二次流压力比Ｒｓｐ＝

ｐｓｅｃ／ｐｎｏｚ，其中，ｐｎｏｚ表示喷管进口总压，ｐａ表示环
境压力，ｐｓｅｃ表示二次流入口总压。

鉴于 ＳＥＲＮ出口截面形状的复杂性，在数值
仿真结果后处理过程中，选取喷管出口截面 Ａｅ，
采取如式（１）所示实际推力计算公式进行性能参
数分析：

Ｆ＝∫Ａｅ［ρＶ（Ｖ·ｎ）＋（ｐ－ｐａ）ｎ］ｄＡ （２）

其中，ρ为气体密度，ｐ为气体压力，Ｖ为喷管出口
截面微元面速度矢量，ｎ为微元面单位外法矢，Ａ
为喷管出口面积。

推力系数Ｃｆｇ为实际推力与理想推力（主流与
二次流理想推力之和）之比：

Ｃｆｇ＝Ｆ／（Ｆｉｐ＋Ｆｉｓｅｃ） （３）
理想推力可由一维等熵流动方程确定：

Ｆｉｐ＝
２γＲ
γ槡－１Ｗｐ Ｔｐ １－

ｐａ
ｐ( )
ｎｏｚ

γ－１

[ ]槡
γ

（４）

Ｆｉｓｅｃ＝
２γＲ
γ槡－１Ｗｓｅｃ Ｔ


ｓｅｃ １－

ｐａ
ｐ( )
ｓｅｃ

γ－１

[ ]槡
γ

（５）

其中，γ为气体比热比，Ｒ为气体常数，Ｔｐ 为气流
总温，Ｔｓｅｃ为二次流总温。

总质量流量系数 ＣＤ为主、二次流实际流量
之和与理想流量之比：

ＣＤ＝（Ｗｐ＋Ｗｓｅｃ）／（Ｗｉｐ＋Ｗｉｓｅｃ） （６）

２．３　计算边界条件

选取高度Ｈ＝５ｋｍ、Ｍａ＝０６为典型状态点
对比分析不同二次流出口对主喷流的影响规律，

主要边界条件输入参数详见表１。

表１　喷管主要计算参数
Ｔａｂ．１　Ｍａｉｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｎｏｚｚｌｅ

序号

喷管特性参数 二次流出口参数

落压比

Ｒｎｐ

总温／
Ｋ

落压比

Ｒｓｐ

总温／
Ｋ

面积比

１ ３．６６ ９９６ ０．２６７７ ３００ ２．９４１

２ ３．６６ ９９６ ０．２８４４ ３００ ２．９４１

３ ３．６６ ９９６ ０．３０１２ ３００ ２．９４１

４ ３．６６ ９９６ ０．３１７９ ３００ ２．９４１

５ ３．６６ ９９６ ０．３３４６ ３００ ２．９４１

２．４　数值计算方法验证

为了验证算法的有效性，分别采用３套不同
构型的 Ｓ弯尾喷管模型进行风洞吹风试验研
究，试验模型主要尺寸参数如图３所示。３套风
洞试验模型主要区别在于喷管喉道出口面积比

不同，如表 ２所示。由于不同湍流模型对具有
复杂分离流动特点的模型计算存在不同的效

果，采用 ｋ－ωＳＳＴ（ｓｈｅａｒｓｔｒｅｓｓｔｒａｎｓｐｏｒｔ）两方程
湍流模型进行数值模拟及试验对比。ｋ－ωＳＳＴ
两方程湍流模型对分离的模拟精度更高，且 ＳＳＴ
湍流模型综合了 ｋ－ω在近壁模拟和 ｋ－ε在外
部模拟的优点，既能模拟大分离流动，又能克服

·６４·
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模拟对自由来流条件较敏感的缺陷，从而提高

模型稳定性，故适用于本文数值模拟。本文采

用四阶龙格 －库塔法进行时间推进求解，空间
离散采用二阶迎风格式离散求解，黏性项采用

中心差分格式。

图３　试验用Ｓ弯喷管模型主要尺寸参数
Ｆｉｇ．３　ＭａｉｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｔｈｅＳｎｏｚｚｌｅｍｏｄｅｌ

表２　二元喷管模型参数
Ｔａｂ．２　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｔｈｅ２Ｄｎｏｚｚｌｅｍｏｄｅｌ

序号 Ｓ弯喷管Ａ８∶Ａ９ 模型比例 备注

１ １∶１．１４ １∶９．４４ １＃Ｎｏｚ

２ １∶１．２４ １∶９．４４ ２＃Ｎｏｚ

３ １∶１．３４ １∶９．４４ ３＃Ｎｏｚ

注：Ａ８、Ａ９分别表示喷管最小喉道面积和喷管出口面积。

在计算中，假定喷管壁面为无滑移、非穿透、

绝热壁面，边界条件包括：喷管主流进口边界、二

次流进口边界、远场边界、喷管后远方出口边界及

壁面边界。以３＃Ｎｏｚ为例说明，其喷管出口流场
Ｍａ分布如图 ４所示。从图 ４中可以看到，当
Ｒｎｐ＝２时在喷管喉道下游处出现一道明显的正
激波，气流经过正激波后处于亚音速状态，并且后

体射流角度向外扩张。随着Ｒｎｐ进一步的增大，正
激波消失，喷口处膨胀波相互作用并延伸至喷流

边界产生了一系列压缩波，后体射流角减小，激波

和膨胀波叠加在一起形成马赫盘。

将Ｓ弯尾喷管模型试验结果与计算结果进行
对比，结果分析如图５所示。由图５可以看到，仿
真计算结果的性能参数随着落压比的变化趋势

与试验结果吻合程度较高，并且幅值非常接近，

其轴向推力系数最大相对误差仅为１８３％，流量
系数最大相对误差为２１７％。因此本研究所采用

的算法对该类型尾喷管流场具有较高的模拟精

度，能够作为该类尾喷管有效的计算仿真

手段［１５］。

（ａ）Ｒｎｐ＝２

（ｂ）Ｒｎｐ＝３

（ｃ）Ｒｎｐ＝４

（ｄ）Ｒｎｐ＝５

图４　不同Ｒｎｐ条件下Ｓ弯喷管流场Ｍａ分布

Ｆｉｇ．４　ＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆＳｎｏｚｚｌｅｆｌｏｗ
ｆｉｅｌｄｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔＲｎｐｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

·７４·
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　　 （ａ）１＃Ｎｏｚ轴向推力系数对比
（ａ）Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｈｒｕｓｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｏｆ１＃Ｎｏｚ

　　　　　　　 （ｂ）１＃Ｎｏｚ流量系数对比
（ｂ）Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｆｌｏｗｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｏｆ１＃Ｎｏｚ

　　 （ｃ）２＃Ｎｏｚ轴向推力系数对比
（ｃ）Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｈｒｕｓｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｏｆ２＃Ｎｏｚ

　　　　　　　 （ｄ）２＃Ｎｏｚ流量系数对比
（ｄ）Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｆｌｏｗｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｏｆ２＃Ｎｏｚ

　　 （ｅ）３＃Ｎｏｚ轴向推力系数对比
（ｅ）Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｈｒｕｓｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｏｆ３＃Ｎｏｚ

　　　　　　　 （ｆ）３＃Ｎｏｚ流量系数对比
（ｆ）Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｆｌｏｗｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｏｆ３＃Ｎｏｚ

图５　不同构型Ｓ弯喷管性能参数的仿真与试验结果对比
Ｆｉｇ．５　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓｆｏｒＳｎｏｚｚｌｅｂｙｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓ

３　数值计算结果和分析

３．１　流场特性分析
３．１．１　低落压比后体尾喷管原型状态流场特征

图６给出了在低落压比 Ｒｎｐ＝３６６时，无引
射状态喷管出口附近对称面马赫数分布，从图中

可以看出，此时喷管处于过膨胀状态，在内流道喷

管出口段位置存在两道交叉的斜激波，斜激波经

过不规则反射后与后体扩张段边界层相互作用，

激波／边界层干扰导致边界层厚度明显增加。尾
喷流经过反射激波后马赫数由１６０逐渐减小到
１００，经过后体下壁面膨胀加速，尾喷流膨胀波与
外流相互作用形成剪切层，在下游处受后体下壁

面的影响形成一道较强的斜激波，引起壁面附面

·８４·
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层分离，沿着后体下壁面下游位置出现不规则的

湍流流动，喷流剪切层厚度有明显的增加。

图６　Ｒｎｐ＝３．６６时后体尾喷管对称面马赫数分布

Ｆｉｇ．６　Ｍａｃｈｎｕｍｂｅｒｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆａｆｔｅｒｂｏｄｙｎｏｚｚｌｅ
ｓｙｍｍｅｔｒｙｐｌａｎｅａｔＲｎｐ＝３．６６

图７给出的是Ｒｎｐ＝３６６时无二次流引射状
态下喷口横截面及沿横向不同切面内的马赫数分

布。从图中可以看到，上方短膨胀面结束位置附

近的马赫数呈现出先增加后减小的趋势，主要是

喷口尾缘后切以及喷口不同横向站位上的面积比

所致。在过膨胀状态下，尾喷流横向截面形状由

出口前的椭圆形逐渐过渡到两头大中间细的“哑

铃”形状。

（ａ）喷口横截面马赫数分布
（ａ）Ｍａｃｈｎｕｍｂｅｒｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｎｏｚｚｌｅｃｒｏｓｓｓｅｃｔｉｏｎ

（ｂ）喷口沿横向不同切面内马赫数分布
（ｂ）Ｍａｃｈｎｕｍｂｅｒｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｎｏｚｚｌｅｉｎ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔａｎｇｅｎｔｐｌａｎｅｓ

图７　后体尾喷管横向截面及切面马赫数分布
Ｆｉｇ．７　Ｍａｃｈｎｕｍｂｅｒｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｔｈｅｃｒｏｓｓｓｅｃｔｉｏｎａｎｄ

ｔａｎｇｅｎｔｐｌａｎｅｓｏｆａｆｔｅｒｂｏｄｙｎｏｚｚｌｅ

３．１．２　二次流喷射对后体尾喷管流场影响
在Ｈ＝５ｋｍ，Ｍａ＝０６飞行状态下，发动机喷

管落压比为Ｒｎｐ＝３６６，在发动机喷管收敛段与飞
机后体结构夹层空间区域喷射二次流，二次流压

力比Ｒｓｐ分别为０２６７７、０３３４６，喷射角度 α＝０°
不变，二次流与主流的流量比在 ０２％ ～１８６％
范围内变化，研究不同流量比对后体尾喷管性能

的影响。

图８为二次流进口条件Ｒｓｐ＝０２６７７时后体
流场马赫数分布云图，可以看到，二次流的引射作

用导致喷管出口位置尾喷流与二次流相互扰动形

成一道斜激波，斜激波相交反射形成了所谓的

“×波”。第１道斜激波要稍强一些，经交叉反射
的斜激波要稍弱一些。经过“×波”后，由于喷管
后体采用一体化设计，后体上尾缘后掠，上方短膨

胀面上角位置最先暴露在外场流体域中，并且此

时喷管出口流场处于过膨胀状态，外界环境的压

力也在此处最先影响到喷流的激波形态，在后体

下壁面呈现出激波膨胀波的交替变化。相比较无

射流状态，Ｒｓｐ ＝０２６７７时后体推力系数增
加２２６％。

图８　Ｒｓｐ＝０２６７７时后体尾喷管对称面马赫数分布

Ｆｉｇ．８　Ｍａｃｈｎｕｍｂｅｒｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆａｆｔｅｒｂｏｄｙｎｏｚｚｌｅ
ｓｙｍｍｅｔｒｙｐｌａｎｅａｔＲｓｐ＝０２６７７

图９给出的是在 Ｒｎｐ＝３６６不变条件下，给
定二次流喷射压力比Ｒｓｐ＝０２６７７时喷口横截面
的马赫数分布。在二次流作用下，尾喷流在靠近

对称面处存在快速堆积效应，尾喷流的横截面形

状由出口“口型”逐渐过渡到“哑铃”形状，大量气

流向侧上方角区的外流场迁移，且在二次流的作

用下高温燃气尾流在侧边上的厚度快速增加。二

次流与主流掺混后可以较快地降低喷流的温度，

更利于红外隐身效果。

当二次流喷入压力比Ｒｓｐ＝０３３４６时，如图１０
所示，随着二次流流量增加到 １８６％时，在喷
管出口处形成两道弱的斜激波，波后气流马赫数

略有降低。在上、下后体型面的结尾处，喷流暴露

在外流场中，对机身上下翼面的流动同样存在有

·９４·
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图９　Ｒｓｐ＝０．２６７７时后体尾喷管横向截面马赫数分布

Ｆｉｇ．９　Ｍａｃｈｎｕｍｂｅｒｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｎｏｚｚｌｅｃｒｏｓｓ
ｓｅｃｔｉｏｎａｔＲｓｐ＝０．２６７７

法向的相互干扰。出口激波形态受到外界气流环

境压力的影响，在后体喷管上、下壁面末端都形成

了１道沿顺流方向稍下偏、稍上偏更弱的斜激波，
并且导致在后体分离位置剪切附面层快速增长。

图１０　Ｒｓｐ＝０．３３４６时后体尾喷管对称面马赫数分布

Ｆｉｇ．１０　Ｍａｃｈｎｕｍｂｅｒｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆａｆｔｅｒｂｏｄｙｎｏｚｚｌｅ
ｓｙｍｍｅｔｒｙｐｌａｎｅａｔＲｓｐ＝０．３３４６

图１１给出的是二次流喷射压力比Ｒｓｐ增加到
０３３４６时喷口横截面的马赫数分布。此时，在二
次流作用下尾喷流横截面由椭圆形逐渐过渡到

“领结”状，在上尾缘出口位置二次流与外界气流

共同作用导致喷管出口过膨胀程度减弱，流场特

性得到很大的改善。

图１１　Ｒｓｐ＝０．３３４６时后体尾喷管横向

截面马赫数分布

Ｆｉｇ．１１　Ｍａｃｈｎｕｍｂｅｒｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｎｏｚｚｌｅ
ｃｒｏｓｓｓｅｃｔｉｏｎａｔＲｓｐ＝０．３３４６

３．２　二次流喷射对后体尾喷管性能影响

图１２、图１３给出了在给定主流喷管落压比
Ｒｎｐ＝３６６，Ｒｓｐ取 ０２６７７、０２８４４、０３０１２、
０３１７９、０３３４６工况下，总流量系数 ＣＤ以及二
次流与主流流量比的变化曲线。可以看出，流量

系数与二次流压力比呈单调递增关系，ＣＤ 由
９３％增加到９８％左右，二次流流量与主流流量比
由０２３％增加到２６３％，发动机喷管主流流量变
化幅度不大。

图１２　流量系数随二次流压力比变化曲线
Ｆｉｇ．１２　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｏｆｆｌｏｗｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｗｉｔｈ

ｐｒｅｓｓｕｒｅｒａｔｉｏｏｆｓｅｃｏｎｄａｒｙｆｌｏｗ

图１３　二次流与主流流量比随二次流压力比变化曲线
Ｆｉｇ．１３　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｏｆｓｐｅｃｉｆｉｃｆｌｕｘｂｙ
ｓｅｃｏｎｄａｒｙｆｌｏｗａｎｄｍａｉｎｓｔｒｅａｍｆｌｏｗｗｉｔｈ
ｐｒｅｓｓｕｒｅｒａｔｉｏｏｆｓｅｃｏｎｄａｒｙｆｌｏｗ

图１４是二次流喷射对喷管后体推力系数的
影响。一方面，二次流压力比增加可减少主流过

度膨胀引起的推力损失。另一方面，主流射流边

界“撞击”到喷管扩张段内壁面上形成气动喉道，

对二次流通道造成一定的堵塞，但随着二次流通

道入口压力的增大，堵塞程度变弱，流通能力增

加，推力会有一定的增益，但总的推力系数略小于

１。理想情况下，即 Ｒｓｐ＝０３３４６时，喷管后体在
二次流作用下，推力系数可达到约０９７，相较于

·０５·
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Ｒｓｐ＝０２６７７状态，推力系数增大约３％。

图１４　推力系数随二次流压力比变化曲线
Ｆｉｇ．１４　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｏｆｔｈｒｕｓｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｗｉｔｈ

ｐｒｅｓｓｕｒｅｒａｔｉｏｏｆｓｅｃｏｎｄａｒｙｆｌｏｗ

４　结论

通过对飞翼无人机保形非对称尾喷管后体一

体化进行设计，采用三维雷诺平均 ＮＳ方程、
ｋ－ωＳＳＴ湍流模型对典型飞行状态下二元非对称
保形尾喷管进行内外流场耦合数值分析，得出如

下主要结论：

１）飞翼无人机后体保形设计的非对称尾喷
管在不同的横向位置切面内的面积扩张比不同，

引起的气流膨胀程度也不同，通过增大二次流压

力比能够在一定程度上改善发动机主喷流过膨胀

状态，减小发动机和飞机后体的推力损失。

２）二次流与主流的流量比在０２％ ～１８６％
范围内，后体尾喷管轴向推力系数的变化幅度范围

大约为３％，且轴向推力系数随着二次流压力比的
增加而增加，其中，当Ｒｓｐ＝０３３４６时，轴向推力系
数为０９７１２，达到最优。因此，合理优化设计二次
流流道能够在一定程度上提高推力性能。

３）不同二次流压力比能够改善发动机喷流
流场特性。与无人机后体一体化设计的尾喷管及

次流通道气流流场相互作用能够增强发动机高温

喷流与二次冷却气流的掺混，有利于发动机后体

尾喷管的红外隐身，降低红外辐射信号。
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