
 
文章编号：1672-9897(2026)02-0024-08 doi：10.11729/syltlx20250010

高压比条件下双喷口侧喷干扰气动特性研究
王瀚伟，翟丽君*，陈刚

北京电子工程总体研究所，北京，100854

摘要：侧喷对外流场流动具有显著影响，常会引发复杂的激波干扰现象，并改变飞行器气动特性。为研究高压比条件下双

喷口侧喷干扰流的气动特性，本文采用基于雷诺平均 Navier−Stokes 方程（RANS）的三维数值模拟方法，先通过单喷口实验

验证了数值模拟方法的准确性，然后对比分析了双喷口不同喷口孔径的气动特性差异。结果表明：在负攻角时，大孔径喷口的

干扰因子比小孔径喷口减小 5% 以上，对飞行器过载产生了更为不利的影响，且大孔径喷口的推力线比小孔径喷口向飞行器

头部偏移（最大差异 2.0%），导致俯仰稳定性降低；在正攻角时，大孔径喷口的推力线向尾部移动（最大差异 0.98%），稳定性

略有提升。流场分析表明，相比于小孔径喷口，大孔径喷口上游分离激波前移，而下游再附激波更早接触飞行器表面。本文研

究结果可为高速飞行器侧喷构型设计提供理论参考。
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Study on aerodynamic characteristics of double lateral jets interaction at
high pressure ratio
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Abstract: The lateral  jet  significantly impacts  the external  flow field by generating complex

shock interactions and affecting the aerodynamic characteristics of the aircraft. To investigate the

aerodynamic effects of dual lateral jets under high pressure ratio conditions, a three-dimensional

numerical  simulation method based on the  Reynolds-averaged Navier-Stokes  (RANS) equations

was developed. The accuracy of the simulation method is verified through single-jet experiments,

followed by a comparative analysis of aerodynamic characteristics for different nozzle diameters

using  the  double  jet  configuration.  The  results  show  that  the  interaction  factor  for  the  larger

diameter  decreases  by over  5% compared to  the  smaller  diameter  at  negative  angles  of  attack.

This  indicates  an  adverse  effect  on  the  aircraft  overload  for  the  larger  diameter.  At  negative

angles of attack, the thrust line for the larger diameter is further offset towards the head, with a

maximum  difference  of  2.0%,  which  reduces  the  stability  of  the  aircraft.  However,  at  positive

angles  of  attack,  the  thrust  line  for  the  larger  diameter  is  offset  towards  the  tail,  with  a

maximum difference  of  0.98%.  This  slightly  improves  the  stability  of  the  aircraft.  Through the

flow  analysis,  it  is  found  that  the  separation  shock  for  the  larger  diameter  moves  forward

compared to the smaller one, while the reattachment shock at downstream of the jet reaches the

aircraft  earlier.  This  research  provides  a  reference  for  the  configuration  selection  of  lateral  jet

applied in high-speed aircraft design.

Keywords: lateral jet; high pressure ratio; double jets; numerical simulation; nteraction factor;

thrust line; shock
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 0    引　言

侧向喷流控制技术是现代高速航空航天飞行器

的重要技术之一，其通过在飞行器两侧设置喷口，向

垂直方向喷射高速气流，实现对飞行器飞行姿态的

快速调整 [1]。这种技术不仅实现了飞行器的精确操

纵，还使其具备了更强的抗干扰能力和“生存”能力。

在复杂高强度应用环境下，侧向喷流技术为高速飞

行器提供了更加灵活、高效的控制方式 [2]。如图 1[3]

（图中Ma∞为来流马赫数）所示，侧向喷流会显著扰

动周围流场，产生复杂激波干扰现象，改变飞行器表

面压力分布，进而影响气动力、力矩及飞行稳定性。
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图 1    侧向喷流干扰流场结构示意图[3]

Fig. 1    Schematic of the lateral jet interaction flowfield[3]

 

对此，国内外对侧喷流场干扰现象开展了大量

研究。针对单喷口侧喷干扰研究，Brandeis 和 Gill[1]

通过试验研究了单口侧喷干扰流动现象，发现超声

速条件下，喷流力会因攻角 α的变化而放大，这种相

互作用能够产生额外的俯仰力矩，且喷口形状和喷

射角度对此也有显著影响。Kumar 等 [4] 通过试验研

究了细长体上单喷口侧喷干扰流动分离现象，并开

发了分离前端形状的预测算法。Srivastava[5] 通过数

值模拟研究了有/无单喷口侧喷飞行器在不同翼型

布局下的气动性能，发现侧喷改善翼型压力损失的

效果有限。Mahmud 和 Bowersox[6] 开展了单喷口侧

喷试验，发现在相同无量纲动量参数比情况下，喷射

温度对边界层分离距离影响较小。Grandhi 和 Roy[7]

通过数值模拟分析了单喷口侧喷流场干扰现象，发

现攻角、偏航角和喷流压力比是影响喷流控制力和

力矩有效性的重要因素，而在喷流压力比和喷射质

量流量不变的情况下，喷射马赫数的影响较小。周

维等 [8] 对尾部带有气动控制面的飞行器的单喷口冷

喷干扰流场开展了数值模拟，发现负攻角时对主流

的流动干扰现象更加明显。杨彦广等 [9] 数值模拟了

真实气体效应对侧喷干扰流动的影响，初步建立了

零攻角下单喷口侧喷复杂流动现象的分析方法和手

段。张庆兵等 [10] 通过数值模拟研究了冷喷、无反应

气体和反应气体单口侧喷的干扰流场，结果表明通

过冷喷流仿真无法预测侧喷干扰的峰值热流。

针对多喷口侧喷干扰研究，Yang 等 [11] 采用非线

性耦合本构关系（NCCR）模型研究了稀薄气体中双

喷口侧喷干扰复杂流动现象，发现与 RANS 方程相

比，使用 NCCR 模型计算得到的表面压力分布在射

流附近更低。徐敏和陈士稽 [12] 数值模拟了单/双喷

口侧喷干扰流动现象，得到了复杂干扰流场结构图

及喷口附近的压强分布。徐筠等 [13] 开展了单/双喷

口、冷/热喷侧喷测力试验，发现双喷口的综合性能

优于单喷口。贾洪印等 [14] 数值模拟了 5 和 25 个喷口

形成的干扰流场，提出了适用于冷喷流的相似准则。

从上述研究可以看出：国内外对单喷口侧喷流

场干扰现象的研究已较为充分，而对双喷口的研究

则较少。虽然已有学者通过试验发现双喷口的综合

性能优于单喷口，但双喷口喷流干扰流动特性尚不

明晰，且缺少针对不同孔径双喷口的相关研究，另外

在高压比（喷射压力与来流压力之比 pr 超过 300）情

况下的相关研究亦少有报道。为满足高速飞行器多

喷口组合控制需求，本文通过数值模拟，研究相同控

制力要求下，双喷口 2 种不同直径喷口的流动和气

动力特性，以期为高速飞行器双喷口直径选择提供

参考。

 1    数值模拟方法

为捕捉侧喷流场与主流超声速来流的复杂干扰

现象，本文采用基于雷诺平均的 Navier–Stokes 模型

（RANS）开展半流域、稳态三维数值模拟，并采用剪

切应力传输（SST）湍流模型封闭方程求解。考虑到

侧喷气体的实际状态，引入了组分输运模型描述喷

流气体各组分之间的相互作用。来流为空气，考虑

了由第 2 节试验实测得到的 6 种组分，分别为 CO、N2、

H2、H2O、CO2、O2，质量分数分别为 0.145、 0.254、

0.174、0.382、0.044、0.001。由于本文的研究重点为

气动特性，因此忽略各组分间的化学反应，并将飞行

器表面设为无滑移绝热壁面。采用有限体积法离散

控制方程，将基于网格中心的最小二乘法用于梯度

离散。压力离散方法采用 2 阶格式，流动方程和标量
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方程的对流项均采用 2 阶迎风格式。考虑到数值模

拟的收敛性，本文采用 Coupled 求解器。

图 2（a）为本文的计算域网格。全域采用结构化

网格划分，并在喷口处进行局部加密，如图 2（b）所

示。为确保网格适用于所选择的湍流模型，近壁面

网格的无量纲网格距离 y + 保持在 1 以内。对 600 万、

1 200 万、1 800 万、2 400 万网格开展网格无关性分

析，确认网格单元数为 1 800 万已满足无关性要求。

飞行器前端和周围设为压力远场边界条件，后端设

为压力出口边界，压力入口设置在喷流入口处。为

节约计算资源，选择半流域进行数值模拟，在整个流

域中心处设置了面对称边界条件。
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图 2    计算域与网格

Fig. 2    Calculation domain and mesh
 

 2    试验方法

首先通过单个喷口喷流干扰试验进行计算方法

准确性验证。试验在 FD−07 风洞中进行，如图 3[15]

所示。该风洞是一座暂冲、下吹、自由射流式常规高

超声速风洞，详细介绍可参考文献 [15]。其中喷流干

扰测力试验系统主要包括试验模型、喷流控制系统

和数据采集系统等。喷流控制系统主要由高精度压

力传感器、调压阀和电磁阀等组成，通过高压管路与

气源和试验模型连接，满足大流量喷流试验条件的

供气要求 [15]。本文模型来自文献 [10]，飞行器主体尺

寸为 2 m，喷口距飞行器头部 1 m。单喷口试验的试

验条件如表 1 所示。试验采用甲烷/空气高温燃气为

喷流气体，保证压力比、动量比与推力比相似。

本文采用侧喷导致的推力线偏移量占飞行器总

长的百分比来验证数值模拟方法的准确性，该偏移

量可按下式计算：

∆S

L
=

CMz,yp − CMz,wp

Cjet
× 100% （1）

∆S

L CMz

Cjet

式中：力矩参考点为质心（单喷口质心位置在喷口中

心，双喷口则在 2 个喷口中间）； 为侧喷导致的推

力线偏移量； 为飞行器总长； 为气动力矩的俯

仰分量，下标 yp 和 wp 分别表示有喷和无喷； 为

喷流推力系数。

表 2 给出了本文数值模拟结果与试验结果的对

比情况。可以看出，在−10°～3°攻角范围内，数值模

拟结果与试验的偏差在 3.5% 以内，验证了数值模拟

方法所得飞行器力特性的准确性。

 3    数值模拟方法验证

试验的极限载荷出现在−10º攻角条件下，因此本

文将喷口附近的试验纹影图与数值模拟压力分布结

果开展进一步对比，结果如图 4 所示。从图中可以看

出，飞行器头部产生的激波在侧喷口处依然能被捕

捉到，头激波角度（试验值 9.74°，数值模拟值 9.48°）
的相对误差为 2.4%；图中清楚地显示了喷口前产生

的分离激波，喷口前分离点与喷管间的距离/飞行器

 

 
图 3    试验配置[15]

Fig. 3    Experimental configuration
 

表 1    试验条件

Table 1    Experimental condition

参数 数值 参数 数值

喷口总压/来流静压 730 来流总温/K 375

喷口速度/来流速度 1.7 喷口直径/飞行器直径 0.10

喷口温度/来流温度 8 攻角/(°) −10～3

喷口密度/来流密度 2 侧滑角/(°) 0

来流总压/MPa 2
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直径（试验值 0.363，数值模拟值 0.356）的相对误差

为 1.9%；图中还可以看到喷口后的再附激波，喷口

后再附点与喷管间的距离 /飞行器直径 （试验值

0.745，数值模拟值 0.757）的相对误差为 1.6%；此外，

还捕捉到了侧喷喷流与主流超声速气流相互作用产

生的弓形激波。因此，可以认为本文所采用的数值

模拟方法在流场捕获方面具有可靠性。
  

（a）试验纹影图

（b）数值模拟结果
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图 4    试验纹影图与数值模拟压力云图对比

Fig. 4    Comparison  of  shadowgraph  images  from  experiment  and
pressure field from numerical result

 

 4    结果与讨论

 4.1   双喷口算例配置
为说明在相同控制力要求下双喷口不同孔径大

小的影响，本文选择了 2 种孔径的喷管，分别记为

ZJ–A 和 ZJ–B，双喷口圆心连线距离 l与飞行器直

径 D之比为 0.153，该位置也是飞行器质心轴向位

置，双喷口前后布置。为确保控制力（即理论推力）

相同，按式（2）[16] 对喷流出口静压进行了调整。

F = ṁve +Ae(pe − p0) = veρveAe + Ae(pe − p0) （2）

F ṁ ve

Ae pe

p0 ρ

式中： 为推力， 为喷流流量，kg·s−1； 为喷流出口

速度，m·s−1； 为喷口截面积，m−2； 为喷流出口静

压，Pa； 为当地大气静压，Pa； 为喷流出口密度，

kg·m−3。此外，设定了 2 个来流静压展开不同工况对

比分析，喷流出口速度设定为恒定值，通过改变喷口

速度与来流速度之比 vr 调整数值模拟工况，攻角范

围设定为−12°～4°。具体算例工况见表 3。
  

表 3    工况条件
Table 3    Operation condition

参数 数值

ZJ-A喷口总压/来流静压（pr,A） 730、3 400

ZJ-B喷口总压/来流静压（pr,B） 365、1 700

喷口速度/来流速度（vr） 2.0、1.4、1.0

攻角/(°) −12、−8、−4、−2、0、4

ZJ-A喷口直径/飞行器直径（dA/D） 0.10

ZJ-B喷口直径/飞行器直径（dB/D） 0.13

 

 4.2   气动力数值模拟结果分析

∆S

本文以推力干扰因子K和推力线偏移量占飞行

器总长的百分比（ /L）表征飞行器受侧喷干扰产

生的总体性能差异。前者根据式（3）计算，后者则按

式（1）计算，计算结果分别如图 5、6 所示。

K = 1 +
Cy,yp − Cy,wp

Cjet
（3）

Cy,yp Cy,wp式中： 为有喷法向力系数； 为无喷法向力

系数。K大于 1 表示等效推力大于理论推力，说明

喷流干扰对等效推力有放大作用；K小于 1 表示等

效推力低于理论推力，说明喷流干扰对等效推力有

削减作用。

总的来看，在同一直径下，喷口总压与来流静压

之比（pr）越大，则推力干扰因子和推力线偏移量占飞

行器总长的百分比变化量越小。由于喷口总压未发

生变化，说明来流静压越低，侧喷干扰现象越弱，喷

流产生的等效推力越接近理论值。此外，如图 5

所示，干扰因子 K随攻角增大呈上升趋势，最大差

异为 1.04（4°攻角与−12°攻角 K值之差）。从图 5 可

以看出：大部分负攻角下推力干扰因子小于 1，表明

等效推力相比理论值更小，尤其是−12°攻角时，受较

 

表 2    数值模拟结果与试验结果对比

Table 2    Comparison of the numerical and experimental result

攻角/(°)

∆S

L
/% (∆S计算 −∆S试验)

L
/%

试验 数值模拟结果

−10 11.9 9.4 −2.5

−6 8.3 5.4 −2.9

−3 6.0 2.5 −3.5

0 2.8 0.1 −2.7

3 1.7 0.3 −1.4
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强流动干扰现象的影响，干扰因子在所有工况中处

于低位；K值随着攻角增加而增大，部分状态 K值

超过 1，表明此时等效推力超过理论推力。从图 5 中

还可以发现：vr 值越小，喷流干扰对等效推力的影响

越大。由于喷流出口处的速度未发生变化，说明来

流动压越大，产生的流动干扰效应越强。

∆S

∆S

∆S

推力线偏移量占飞行器总长的百分比的计算结

果如图 6 所示，图中显示其随攻角上升呈下降趋势，

最大差异为 33.61%。攻角小于−2 时， /L大于 0，

说明推力线向头部偏移，使飞行器稳定性下降，尤其

是−12°攻角时，稳定性在所有工况中最差；而当攻角

大于−2°时，低 vr 值时 /L降低到 0 以下，说明推

力线向尾部偏移，使飞行器稳定性上升。此外，vr 产

生的影响与干扰因子 K类似，即 vr 越小，对 /L

的影响越大。

下面进一步说明孔径大小的影响。首先研究直

径对干扰因子 K的影响。在 pr 值较大时，如图 5（b）

所示，在攻角大于−4°情况下，孔径影响较小，相对差

异小于 1.4%；而当 pr 值较小时，最大相对差异上升

至 5.3%（见图 5（a））。当攻角小于−4°时（pr 值较大时

最大相对差异为 3.1%，pr 值较小时最大相对差异为

5.3%） ，可以明显看到喷口直径增大对干扰因子

K的影响有所下降，这说明大孔径喷管会使飞行器

在负攻角状态下的侧喷等效推力下降。

对于直径变化产生的推力线偏移占飞行器总长

的百分比，在攻角大于 0°、pr值较大时，孔径影响较

小，最大差异为 0.43%（见图 6（b））；而 pr值较小时

（图 6（a））最大差异上升至 0.98%，且使推力线进一

步向尾部偏移，这可以提升飞行器的稳定性。然而，

在攻角小于 0°时，大孔径喷口在各工况下均会使推

力线向头部移动，恶化飞行器的稳定性，尤其是小

pr值工况（pr值较小时最大差异为 2.0%，pr值较大

时最大差异为 0.67%）。

 4.3   流场结构分析

为进一步说明孔径大小对外流场的影响，本文

对 ZJ−A 和 ZJ−B 在 α = −4°、0°、4°，vr = 1.4，pr, A =

730、pr, B = 365 外流场压力与飞行器表面压力分布

进行了对比。

图 7 展示了不同孔径下，喷口附近流域静压
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图 5    各工况干扰因子计算结果

Fig. 5    Results of interference factor for each operation conditions

 

−12 −8 −4 0 4
−10

−5

0

5

10

15

20

25

30

攻角/(°)

vr = 2.0, pr,A = 730
vr = 1.4, pr,A = 730
vr = 1.0, pr,A = 730
vr = 2.0, pr,B = 365
vr = 1.4, pr,B = 365
vr = 1.0, pr,B = 365

（a）pr,A = 730，pr,B = 365

−12 −8 −4 0 4
−4

−2

0

2

4

6

8

10

12

攻角/(°)

vr = 2.0, pr,A = 3 400
vr = 1.4, pr,A = 3 400
vr = 1.0, pr,A = 3 400
vr = 2.0, pr,B = 1 700
vr = 1.4, pr,B = 1 700
vr = 1.0, pr,B = 1 700

（b）pr,A = 3 400，pr,B = 1 700

/%
ΔS L

/%
ΔS L

 
图 6    各工况推力线偏移量占飞行器总长的百分比计算结果

Fig. 6    Percentage results of thrust line offset in total length for each
operation conditions
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p∞p与来流静压 之比的分布情况，图 8 为喷口附近

飞行器表面压力分布云图。小孔径产生的分离激波

比大孔径产生的分离激波靠后（图 7），飞行器表面产

生的高压区域范围也比大孔径更小（图 8），这表明

大孔径喷口喷流对外流场产生的影响（分离区域）

更大。
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图 7    喷口附近流域静压与来流静压之比分布云图

Fig. 7    The ratio of static pressure to inlet static pressure distribution near jets at flow field
 

对同一喷口直径的不同攻角工况进行对比，可

以看到随攻角增大，飞行器表面压力呈下降趋势。

从图 8 的表面压力分布云图可以看出，受喷流的遮

蔽，喷口后出现明显的低压区，产生与喷流等效推力

方向相反的力，随着攻角的增大，喷流后低压区压力

有所升高，对喷流等效推力的削弱作用减小，使得干

扰因子K随攻角增大呈上升趋势（图 5）。

对于紧贴上游喷管前侧的弓形激波，如图 7 所

示，大孔径时的弓形激波更贴近飞行器表面，这是由

于大孔径喷口出口压力更低，受来流影响更大造成

的；相应地，紧贴弓形激波的羽流盘上激波亦是如

此。此外，两喷口间的激波相互作用区域，大孔径相

比小孔径更大。

值得注意的是，大孔径时下游喷口后的低压区

域范围显著小于小孔径（图 7 和 8），这也使再附压缩

波更早接触到飞行器表面，造成飞行器质心后产生

的低头力矩下降，抬头力矩上升。在−4°攻角时，质

心前大孔径产生的低头力矩相比小孔径更大，在力

矩的组合作用下产生了作用点前移的现象，从而使

该工况下大孔径喷口飞行器的稳定性相比小孔径有

所下降。随着攻角从 0°变化到 4°，如图 8 所示，质心

前的压力逐渐下降，大孔径与小孔径间飞行器表面

压力的差距也在逐渐缩小，而喷口后的压力分布依

旧有明显差别，这使得正攻角时大孔径喷口飞行器

的稳定性与小孔径飞行器的差距逐渐减小。

 5    结　论

本文针对高压比双喷口侧喷流动干扰问题，对

2 种不同孔径喷口飞行器开展数值模拟，分析了各攻

角、速度比及压比工况下的干扰因子、推力线偏移量
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及流场流动特性。获得主要结论如下：

1）压比越大，对飞行器力和力矩的影响越弱。

当压比相同时，喷流出口速度与来流速度之比越小

（来流动压越大），侧喷干扰的影响则会相应增强。

2）在较大负攻角（低于−4°）时，大孔径喷口的干

扰因子更小（最大相对差异 5.3%），飞行器的侧喷等

效推力比理论推力小；在正攻角（4°）时则相反，飞行

器的侧喷等效推力比理论推力更大（最大相对差异

5.3%）；其余攻角下不同孔径的差异不大。表明其对

飞行器过载产生了更为不利的影响。

3）大孔径喷口飞行器的推力线在正攻角时比小

孔径喷口飞行器进一步向尾部偏移 （最大差异

0.98%），进而提升飞行器稳定性；在负攻角时则正好

相反（最大差异可达 2.0%），会恶化飞行器的稳定

性，对控制的要求更高。

4）大孔径喷口使分离激波前移，并扩大了飞行

器质心前的高压范围，而使质心后的低压区域有所

减少，并使再附激波更早接触飞行器表面。随攻角

增大，大孔径喷口后的再附点前移，压力相比小孔径

恢复更快。

基于本文的分析，若飞行器设计时关注喷流迎

风开机，考虑到负攻角时大孔径推力干扰因子更小

且推力线前移，推荐在设计时采用小孔径喷口。
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