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双喉道推力矢量喷管的气动性能数值模拟

何敬玉 陈 强 董金刚 欧 平 唐亚丽
(中国航天空气动力技术研究院,北京,100074)

摘要:对双喉道推力矢量喷管的流动特性和气动性能进行了数值模拟研究,分析了在有无推力矢量情况下,双喉

道喷管的主流落压比(Nozzlepressureratio,NPR)和二次流流量对喷管的气动性能与内部流动特性的影响。研

究结果表明,在无推力矢量状态下,双喉道喷管在落压比 NPR=3.0~4.0之间具有最优的推力系数和流量系

数,分别为0.974和0.935。在有推力矢量状态下,双喉道喷管在NPR=4.0时具有最优的推力矢量角和推力系

数,其推力矢量角最高为16.1°。当二次流流量为4%时,推力矢量角为14.6°,推力系数为0.95。随着二次流流

量的增加,双喉道喷管的推力矢量角逐渐增加,但是当增加到一定值之后,推力矢量角会逐渐减小。在相同的二

次流流量下,随着主喷管落压比的增加,推力矢量角和推力矢量效率逐渐降低。随着主喷管落压比的增加,双喉

道喷管的推力系数逐渐升高,在NPR=4.0达到最大值后逐渐降低。流量系数随着主喷管落压比的增加逐渐增

大,但是在NPR=4.0以后,流量系数的变化趋于稳定。
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NumericalInvestigationofAerodynamicPerformanceonDualThroat
ThrustVectoringNozzle

HEJingyu,CHENQiang,DONGJingang,OUPing,TANGYali
(ChinaAcademyofAerospaceAerodynamics,Beijing,100074,China)

Abstract:Thenumericalsimulationiscarriedouttostudytheflowcharacteristicsandaerodynamicper-
formanceofthedualthroatthrustvectoringnozzle.Theeffectsofboththeprimarynozzlepressureratio
(NPR)andthesecondaryjetflowrateontheaerodynamicperformanceandinternalflowcharacteristics
areanalyzedwithandwithoutthrustvectoring.Theresultsindicatethatthedualthroatnozzlehasthe
optimalthrustratioanddischargecoefficientof0.974and0.935atNPR=3.0—4.0onun-vectoring
thruststate.ThedualthroatnozzlehastheoptimalthrustvectorangleandthrustratioatNPR=4.0on
vectoringthruststate,andthelargestthrustvectorangleofitisashighas16.1°.Thethrustvectoran-
gleandthethrustratioreachtothepeakvalueof14.6°and0.95atthepointofsecondaryjetflowrateis
4%.Thethrustvectorangleisincreasedwiththeenhancementofthesecondaryjetflowrateandde-
creasesgraduallywhenreachestoacriticalvalue.Bothofthethrustvectorangleandthethrustvector
efficiencyarereducedwiththeincrementofprimarynozzlepressureratioundertheconstantsecondary
jetflowrate.Thethrustratioisincreasedastheincreasingofprimarynozzlepressureratioandde-
creasedafterreachingtothemaximumatNPR=4.0.Whilethedischargecoefficientisincreasedasthe
increasingofprimarynozzlepressureratioandtendstostableafterreachingtothemaximumatNPR=4.0.



Keywords:dualthroatnozzle;thrustvectoring;aerodynamicperformance;numericalsimulation;noz-
zlepressureratio

  推力矢量技术近年来已经成为国内外航空技

术研究的热点。推力矢量技术的应用降低了战斗

机对水平和垂直尾翼的依赖,提高了战斗机的攻击

能力和生存能力,并改善了战斗机的短距起飞和着

陆性能[1-2]。
新一代战斗机发动机尾喷管要求具有推力矢

量功能,对于尾喷管而言,通过流体射流来实现对

推力矢量和喉道面积进行控制的研究引起了国内

外众多学者的关注[3-5]。机械式推力矢量喷管是通

过对舵的操纵来实现喷流主流方向的偏转进而获

得推力矢量,而流体射流推力矢量喷管则通过引入

少量二次射流来实现对主流流量和方向的控制。
相对于机械式矢量喷管,射流推力矢量喷管具有结

构简单、重量轻和雷达反射面小等优点,在飞机发

动机上具有重要的应用前景。
射流推力控制技术主要包括激波诱导矢量、喉

道偏斜和逆向喷流等控制方法。激波矢量控制技

术[6]是在喉道下游的扩张段引入二次流,在主流经

过时会产生一道斜激波,从而改变主流方向获得推

力矢量,该方法虽然可以获得较大的推力矢量角

(最高可达到17.3°),但是推力矢量效率较低,一
般为3.3°/1%引射流量,并会导致明显的推力损

失,典型 工 况 下 的 推 力 系 数 在0.84~0.90之

间[7-8]。喉道偏斜技术[9]是指在喷管的喉道处注入

射流来改变喉道处声速线的形状和位置,从而使主

流在声速线位置发生偏转产生推力矢量。该方法

具有较高的推力系数,最高可达0.98,但是其推力

矢量效率较低,一般为2°/1%引射流量。逆向喷

流推力矢量控制技术[10]的基本原理是在主喷管出

口外表面附近的管道内进行抽吸,在喷流的上剪切

层内建立起逆向二次流,从而形成一个低压区导致

主流向上偏转。该技术仅需要一个小的二次流供

应系统就会具有大的推力矢量角,但是该技术所需

要的低压抽吸源和滞后效应限制了该技术在实际

工程中的应用。
双喉道推力矢量喷管[11]是一种新型的流体控

制矢量喷管,其特点是在传统收扩喷管的出口处再

设置一个收缩段,从而形成了具有两个几何喉道的

喷管。通过在喷管上游喉道处的一侧注入二次流,
使主流在上游喉道附近的声速线发生偏转,并在两

个喉道间的上下空腔内再次发生偏转,从而使主流

带有一定角度从下游喉道即喷管出口流出而产生

推力矢量。

国内外研究表明,相对于其他流体控制的矢量

喷管而言,双喉道推力矢量喷管具有推力矢量效率

高、推力损失低等优点[12-14]。Flamm[11]等人对不

同二次流注入角和空腔长度的二元双喉道推力矢

量喷管进行了实验研究,结果表明在落压比(Noz-
zlepressureratio,NPR)为4.0时,当注入角为

30°时,双喉道推力矢量喷管具有最好的推力矢量

效率和较高的推力系数。其最大推力矢量效率可

达6.1°/1%二次流流量,推力系数为0.968,与无

推力矢量状态相比其推力损失为0.5%。Flamm
等人[16]对双喉道轴对称喷管进行了实验研究,结
果表明当两个喉道面积相等时,喷管具有最优的推

力矢量效率和最低的气动损失。Flamm 等人[17]

对二元双喉道喷管的注入方式进行了实验研究,结
果表明缝隙注入比孔注入的方式具有更大的推力

矢量角,虽然前者推力矢量效率较低。Karen等

人[18]认为脉冲式二次流的注入方式并不优于持续

注入的方式。Erik[19]对二元双喉道推力矢量喷管

进行了二维数值计算,结果表明二元双喉道喷管的

二维计算结果与三维实验结果吻合较好,二元双喉

道推力矢量喷管的二维数值计算结果满足了该喷

管在有无推力矢量情况下的流动特性和气动性能

研究。
本文主要采用数值计算的方法,对二元双喉道

喷管在有无推力矢量下的流动特性进行了研究,分
析了两个喉道面积比相等时双喉道矢量喷管的推

力矢量产生的物理机制,并进一步研究了不同工况

下双喉道矢量喷管的气动特性。

1 几何模型和数值方法

1.1 几何模型

  本文中的双喉道推力矢量喷管计算模型来自

于文献[11]中的实验模型,喷管的剖面图和几何参

数定义如图1所示。该喷管存在两个几何面积最

小的喉道,两喉道之间形成一个空腔,在喷管第一

喉道的 下 方 为 二 次 流 的 注 入 口。参 考 其 他 文

献[11,16]的最优化结果,本文所选择的双喉道推力

矢量 喷 管 的 计 算 模 型 参 数 为l=2.6hdt,hut =
1.0hdt,θ1=10°,θ2=25°,α=30°,所用喷管的出口

(即下游喉道)高度为29.21mm,空腔长度为75.946
mm。为了避免喷管内型面的突然转折对流动造成

的影响,本文对第一喉道进行了倒圆,倒圆半径为

0.1hdt,空腔顶点处的导圆半径为0.087hdt
[13]。
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图1 双喉道喷管平面图

Fig.1 Sketchofdualthroatnozzle

1.2 网格划分

本文对二元双喉道矢量喷管进行了二维数值

模拟计算,所选取的计算域如图2所示。计算域

的范围为从喷管出口截面向下游延伸了200倍的

喷管出口直径,向前延伸了35倍的喷管出口直径,
向两侧各延伸了80倍的喷管出口直径。利用

ICEM软件对该喷管进行了网格划分。为了提高

计算的精度及效率,本文采用了结构化网格生成技

术。由于计算域相对于喷管较大,为了降低网格数

量,提高网格质量,生成网格时,在喷管的上下壁面

以及喷管出口的下游方向进行了局部加密,总网格

数目50万左右。图3给出了喷管内部及附近流动

区域的局部计算网格。

图2 双喉道喷管计算域

Fig.2 Computationaldomainofdualthroatnozzle

图3 双喉道喷管局部计算网格

Fig.3 Enlargedviewofcomputationalgridnearnozzle

1.3 计算方法

本文对不同工况下的双喉道推力矢量喷管进

行了二维定常数值计算。湍流模型采用标准的k-ε
湍流模型,计算气体采用理想可压缩流湍流,流动

方程组和湍流模型方程的离散方法均采用二阶迎

风格式[19]。
计算时,喷管的入口采用总温总压入口边界条

件,速度方向沿边界法向,入口总温为300K,总压

根据工况的不同而选定。二次流入口也为总温总

压入口边界条件,入口总温为300K,入口总压根

据二次流与喷管总流量的比值而调整。壁面采用

无滑移绝热固壁边界条件和标准壁面函数。外部

计算域为压力远场边界条件,自由来流速度为0,
喷管外部静压为101.325kPa,总温固定为300K。
计算中,二次流均从上游喉道下方的二次流注入腔

中进入,喉道上方无二次流注入腔,如图3所示。

2 计算结果分析

2.1 数值计算方法验证

  为了保证计算方法的正确性,本文将数值计算

结果与实验数据[11]进行了对比验证。为了保证喷

管结构与工况验证的可靠性,参考其他数值验证方

法[14],本文验证所用的双喉道喷管的空腔收缩角

为θ2=20°,其他结构参数与本文所用喷管相同。
计算的喷管工况为:主喷管入口总压为405.3kPa,
二次流入口总压为810.6kPa,入口气流的总温均

为300K,自由来流速度为0,喷管外部静压为

101.325kPa。图4给出了双喉道推力矢量喷管上

壁面压力分布的数值计算结果和实验结果的对比。
图中的横坐标为喷管内部轴向位置的无量纲化值,
即坐标位置与空腔长度的比值,坐标零点为喷管下

游喉道位置,纵坐标为静压与主流总压之比的无量

纲化值,以下同。从图中可以看到,数值计算的壁

面压力分布与实验结果在趋势上相互吻合,并且在

数值大小上合理,所以本文采所用的数值模拟方法

可以很好地模拟双喉道推力矢量喷管的流动,而且

计算方法和结果具有较高的精度。

图4 上壁面压力分布数值计算结果与实验数据[11]对比

Fig.4 Comparisonofupsidesurfacepressuredistribu-
tionobtainedbyexperiments[11]andcomputa-
tions

2.2 非推力矢量下双喉道矢量喷管内流特性

在非推力矢量工况下(没有二次流注入时),双
喉道推力矢量喷管在典型工况下的内流流场结构

如图5所示,图中喷管的主流压比NPR=4.0。如

图所示,主流气流在第一喉道附近局部达到声速,
在流过第一喉道后,由于空腔的存在使得上下壁面

的流动出现分离,气体在空腔扩张段先减速增压,
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图5 非推力矢量工况下双喉道喷管的马赫数云图

Fig.5 Machnumbercontourofdualthroatnozzlewith-
outthrustvectoring

然后在收缩段继续膨胀加速,在经过下游喉道时,
在喷管出口附近完全达到声速。从流动特性来看,
此时的双喉道喷管相当于一个收敛喷管。由于喉

道出口面积的限制,气体在空腔内的流动属于不完

全膨胀状态,在经过下游喉道即喷管的出口后,气
体继续膨胀加速,在喷管出口下游约一倍直径处速

度达到最大。
图6给出了在非推力矢量工况下双喉道推力

矢量喷管的壁面压力分布。通过图中两条曲线的

对比可以看出,在非推力矢量工况下,喷管空腔内

上、下壁面的静压分布曲线没有完全重合。这主要

是由于在喷管第一喉道处二次流注入孔的存在而

导致的结构非对称性所致,如图3所示。在有无推

力矢量两种工况下的计算采用同一套网格,只是计

算时二次流注入位置的边界条件设置不同。这种

非对称结构导致空腔内的流体有向下偏转的趋势,
从而导致下壁面压力相对上壁面先降低后升高。
该流动的非对称性导致了在非推力矢量工况下,喷
管依然会有一定的推力矢量,这与Flamm[11]的实

验数据是相吻合的。

图6 非推力矢量工况下的壁面压力分布曲线

Fig.6 Surfacepressuredistributionofdualthroatnoz-
zlewithoutthrustvectoring

通过图6中双喉道推力矢量喷管空腔内的上

下壁面压力分布可以看出:气流在喷管内的流动存

在两个压力最低点,这两个压力最低点位于两个喉

道处。在气流流经上游喉道位置时,气流压力处于

第一个最低点,附近流体在该处速度达到最大。在

空腔的扩张段,气体的壁面压力逐渐增大,在空腔

的顶点处压力达到最大值,而下壁面的压力由于二

次流注入孔的存在,导致压力最高点略有前移,该
处正是流动分离的位置[16]。所以在空腔的扩张

段,气流的速度呈现出减速增压的特点。在空腔的

收缩段,气流的速度呈现出膨胀加速的特点。气流

在经过空腔最高点后,即经过压力最高点后,气流

压力逐渐降低,速度重新加速,在第二喉道处达到

压力最低点,并且在空腔内的速度达到最大。
图7给出了双喉道推力矢量喷管在不同主喷

管压落比下的马赫数云图。由图可以看出,随着主

流落压比的增加,气流在喷管空腔内的流动状态逐

渐发生变化。在落压比NPR=1.89时,气流在喷

管内的流动为亚音速流动,而随着落压比的增加,
由于空腔内流动分离的影响,气流在上游喉道后的

流动并没有出现壅塞状态而处于不变,而是分离区

逐渐增大。随着落压比的增加,喷管内气流的不完

全膨胀度越来越明显,导致气流在流经喷管出口后

继续膨胀加速并呈现出位置逐渐后移的激波。

图7 不同压比下的马赫数云图

Fig.7 Machnumbercontoursofdualthroatnozzleat
differentNPR

图8为不同落压比下的上壁面压力分布曲线,
图中空腔内的壁面压力峰值点随着落压比的升高

而前移。这说明随着主喷管落压比增加,气流在收

图8 不同压比下上壁面压力分布曲线

Fig.8 Upsidesurfacepressuredistributionofdual
throatnozzleatdifferentNPR
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缩段内的流动分离点也逐渐前移。另外,两个峰值

点之间的压差也随着落压比增加而逐渐增大,这主

要是由于分离区的变大和气流在管内膨胀的加强,
壁面压力在峰值点前的恢复没有低落压比大,这说

明气体在空腔内的流动损失随落压比的增大而增

加。

2.3 非推力矢量下双喉道矢量喷管气动性能

图9,10给出了双喉道矢量喷管在非推力矢量

下的气动性能。通过这两幅图可以看出,在压比

NPR=4.0时,该喷管具有最优的推力系数和流量

系数。随着压比的增加,喷管的推力系数逐渐降

低,但是流量系数逐渐趋于平稳。对于该喷管来

说,上下游喉道的面积相等,但是其最优的推力系

数和流量系数并不是处于设计压比点,即NPRD=
1.89时[11]。通过前面的流场分析可以看出,空腔

的存在改变了流体在喷管内的流动特性,导致气流

在空腔收缩段内有个二次膨胀过程,使得气流在此

之前的流动呈现出收扩喷管的亚临界流动特性,从
而提高了喷管的最佳工况点,导致设计压比的提

高。该喷管在压比NPR=4.0时具有最好的推力

系数和流量系数。然后随着压比的增加,喷管的推

力系数逐渐降低。

图9 双喉道喷管在不同压比下的推力系数

 Fig.9 EffectofNPRonthrustratioofdualthroat
nozzle

图10 双喉道喷管在不同压比下的流量系数

Fig.10 EffectofNPRondischargecoefficientofdual
throatnozzle

通过前面的分析可知,造成非推力矢量下双喉

道喷管气动损失的主要原因是空腔内的流动分离

以及气流在空腔内的不完全膨胀。但是当落压比

较小时,空腔内的流动没有达到收敛喷管的临界流

动状态,其流动属于亚临界流动状态,所以随着落

压比增大,推力系数和流量系数逐渐增加。当喷管

落压比超过临界落压比后,空腔内的流动分离严

重,气流在喷管内流动的不完全膨胀度逐渐变大并

导致出口外的膨胀损失增加,造成推力系数逐渐变

小。流量系数主要受到出口面积的限制,所以随着

压比的增加而趋于稳定。但是由于空腔内气流顺

压梯度加大,使得边界层变薄,所以喷管的气动喉

道面积相对增大,流量系数略微增加。

2.4 推力矢量下双喉道矢量喷管内流特性

图11给出了在推力矢量工况下NPR=4.0时

双喉道矢量喷管的马赫数云图,其中二次流流量占

总流量(主喷管流量 Wp 与二次流流量 Ws 之和)
的4%(W=4%)。通过该图可以看出,由于二次

流的作用,双喉道矢量喷管的两个喉道附近都出现

了扭曲的声速线。气流在经过第一喉道时,由于喉

道下侧二次流的作用导致主流向上偏转,并在空腔

的下壁面形成分离区,导致空腔内流动的非对称现

象。此时,空腔的上下壁面出现了明显的压差,如
图12中两条实线的对比。

图11 带有推力矢量的马赫数云图

Fig.11 Machnumbercontourofdualthroatnozzle
withthrustvectoring

图12 有无推力矢量时喷管上下壁面的压力分布

Fig.12 Surfacepressuredistributionofdualthroatnoz-
zlewithandwithoutthrustvectoring

由于喷管空腔内上下壁面压差的存在,导致气

流在空腔的扩张段就具有发生向下偏转的趋势。
当气流经过空腔顶点并到达空腔的收缩段后,由于

空腔收缩段壁面的影响,流体进一步发生偏转,最
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后与轴线呈一定角度流出喷管出口,从而实现了双

喉道喷管的推力矢量,而由于气流在空腔内的分离

而导致的上下壁面压差是推力矢量产生的主要原

因[17-18]。

2.5 推力矢量下双喉道矢量喷管气动性能

(1)主喷管落压比对喷管推力矢量性能的影响

图13,14显示了在二次流流量为3%时,双喉

道矢量喷管的推力系数和流量系数随主喷管落压

比的变化曲线。通过图13可以看出,随着主喷管

落压比的增加,双喉道矢量喷管的推力系数先逐渐

增加,大约在NPR=4.0时达到最大值,然后随着

主喷管落压比的增加而逐渐减小。如图14所示,
随着主喷管落压比的增大,喷管的流量系数在小落

压比范围内快速增加,随后缓慢增加,这与无推力

矢量工况下流量系数的变化趋势相似。流量系数

在这两种状态下的变化趋势都是由主喷管落压比

的增加而导致的喉道有效面积变大所造成的。但

是在二次流的作用下,主喷管落压比的增加依然会

导致喷管出口处气流不完全膨胀度的加大,所以主

喷管落压比的增加导致推力系数在NPR=4.0以

后逐渐降低。

图13 不同主流压比下喷管的推力系数

Fig.13 Effectofprimarynozzlepressureratioon
thrustratioofdualthroatnozzle

图14 不同主流压比下喷管的流量系数

Fig.14 Effectofprimarynozzlepressureratioondis-
chargecoefficientofdualthroatnozzle

图15给出了双喉道矢量喷管在不同主喷管落

压比下的推力矢量角变化。由图可以看出,随着主

喷管落压比的增加,推力矢量角先逐渐减小而后趋

于稳定。这是因为在较小落压比范围内,喷管内的

气流没有达到完全膨胀状态,随着主喷管总压的增

加导致气流轴向动量增加,所以推力矢量角变小。
通过前面的流场分析可知,当主喷管落压比大于

4.0之后,空腔扩张段的气流已经处于完全膨胀状

态,上游喉道下游的流动几乎不随落压比变化,所
以矢量角几乎保持固定。所以在二次流流量为

3%时,双喉道矢量喷管在 NPR=3.0~4.0时具

有最优的气动性能。

图15 不同主流压比下喷管的推力矢量角

Fig.15 Effectofprimarynozzlepressureratioon
thrustvectorangleofdualthroatnozzle

(2)二次流流量对双喉道喷管气动性能的影响

图16~19给出了在主喷管落压比一定时

(NPR=4.0),喷管的气动性能随二次流流量的变

化曲线,图中横坐标是二次流流量与总流量的比

值。图16为喷管的推力矢量角随二次流流量的变

化曲线,由图可以看出,在所计算的二次流流量范

围内,即二次流在2%~10%范围内,喷管的推力

矢量角随二次流流量的增加而增大,推力矢量角由

9.8°增加到最高约16.1°,然后随着二次流流量增

加到一定程度,推力矢量角又逐渐减小。
推力矢量角增加主要是由于二次流流量增加

以及二次流注入压力的增大,导致上游喉道附近混

合流的横向动量增大,加剧了下壁面的流体分离,
使得空腔内上下壁面的压力差进一步增加,所以气

流在出口处的偏转角会增大,推力矢量角也增加。

图16 不同二次流流量下的推力矢量角

Fig.16 Effectofsecondaryjetflowrateonthrustvec-
torangleofdualthroatnozzle
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由于二次流的压力增加,使得二次流与主流的

掺混过程更为剧烈,空腔内流体的分离区域进一步

变大,导致了更大的推力损失。另外,随着推力矢

量角的增大,喉道扭曲程度增加,导致了更大的发

散损失,所以推力系数随着二次流量的增加而减

小,由2%流量时的0.97降低到10%流量时的

0.915,如图17所示。二次流的增加造成了由于喉

道扭曲导致喉道的有效面积减小,所以喷管的流量

系数减小,如图18所示。

图17 不同二次流流量下喷管的推力系数

Fig.17 Effectofsecondaryjetflowrateonthrustratio
ofdualthroatnozzle

图18 不同二次流流量下喷管的流量系数

Fig.18 Effectofsecondaryjetflowrateondischarge
coefficientofdualthroatnozzle

图19显示了不同二次流流量下喷管的推力矢

量效率。由图可知,随着二次流流量的增加,矢量

喷管的推力矢量效率逐渐降低。这主要是因为随

着二次流流量的增加,矢量喷管的推力矢量角变化

图19 不同二次流流量下喷管的推力矢量效率

Fig.19 Effectofsecondaryjetflowrateonthrustvec-
torefficiencyofdualthroatnozzle

逐渐趋于平缓所致,如图16所示。从喷管的推力

矢量效率可以看出,在当前工况下,双喉道喷管在

引射量为4%时可以获得3.6°的矢量效率,即每

1%的二次流流量可以获得3.6°的推力矢量角。
通过上面的分析可知,在二次流流量较小时,

双喉道喷管可以获得较大的推力矢量角,但流量系

数的损失较大,流量系数的损失会导致发动机运行

工况的改变。综合考虑,当二次流流量为4%时双

喉道矢量喷管具有较好的气动性能,其推力矢量角

为和推力矢量效率分别为14.6°和3.6°/1%二次

流流量,推力系数和流量系数分别为0.95和0.84。

3 结  论

本文对上下游喉道面积相等的双喉道推力矢

量喷管进行了数值计算,分析了不同工况下双喉道

矢量喷管的流动特性和气动性能。研究结果表明:
(1)在非推力矢量工况下,双喉道矢量喷管的

流量系数随主喷管落压比的增加逐渐升高,并在

NPR=4.0时达到最大,随后趋于稳定;推力系数

在NPR=3.0~4.0之间达到峰值,最大为0.974,
随后随着落压比的增加推力系数逐渐降低。

(2)在推力矢量工况下,二次流流量一定时,随
着主喷管落压比的升高,双喉道矢量喷管的推力矢

量角和推力矢量效率逐渐降低;推力系数随落压比

的升高逐渐增加,并在NPR=4.0时达到最大,约
为0.96,然后随着落压比的增加逐渐降低;流量系

数随着落压比的增加逐渐增大,在 NPR=4.0以

后,流量系数变化趋于稳定。
(3)在推力矢量工况下,主喷管落压比一定时

(NPR=4.0),随二次流流量的增加,双喉道矢量

喷管的推力矢量角先增大后减小,当二次流流量为

8%时,推力矢量角达到最大值约16.1°;推力系数

和矢量效率随着二次流流量的增加而降低。在二

次流流量为4%时,双喉道矢量喷 管 可 以 获 得

14.6°的推力矢量角,其推力系数与流量系数分别

为0.95和0.84。
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