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基于 DMD的双喉道矢量喷管的流场重构与分析
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（沈阳航空航天大学 航空发动机学院
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摘　　　  要：    采用分离涡模拟方法对双喉道矢量喷管的三维流场进行数值模拟，分析原始流场的压力系数

以及密度梯度分布。运用动力学模态分解技术（DMD）对喷管 z=0截面压力系数进行模态分解，选取得到的

模态重构流场，将对应的模态进行时间演化并分析其特性。结果表明：利用动力学模态分解得到的前 5阶模

态可以较完整地重构出双喉道矢量喷管的压力系数场，其中第 1模态主要反映的是分离激波的摆动现象以

及其对回流区与主流之间剪切层的压力脉动的影响。2阶模态的主要特征是剪切层中的涡系脱落。3阶模

态中主要反映的是分离激波强度的变化。4阶、5阶模态主要表现为分离激波位置以及强度上的高阶振荡。
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Flow field reconstruction and characteristic analysis of dual-throat con-
trol vector nozzle based on dynamic mode decomposition
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（Liaoning Key Laboratory of Advanced Test Technology for Aeronautical Propulsion System，
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Abstract:   The three-dimensional flow field of the thrust vectoring nozzle was simulated by detached
eddy simulation method, and the pressure coefficient and density gradient distribution of flow field were
analyzed. The dynamic modal decomposition (DMD) technology was applied to modal decomposition of
the  pressure  coefficient  of  the z=0 section,  the  obtained  modal  recombination  flow field  was  selected  to
evolve  in  time.  The  results  indicated  that  the  first  five-order  modes  obtained  by  dynamic  modal
decomposition  can  be  used  to  reconstruct  the  pressure  coefficient  field  of  the  dual-throat  control  vector
nozzle more completely.  The first-order mode mainly illustrated the swing phenomenon of the separated
shock wave and its  influence on the pressure pulsation of  the shear  layer  between the recirculation zone
and  the  main  flow;  the  second-order  mode  mainly  illustrated  the  separation  of  the  vortex  system  in  the
shear  layer.  The  third-order  mode  mainly  illustrated  the  change  in  the  intensity  of  the  separated  shock
wave,  the fourth and fifth-order modes were mainly manifested as high-order oscillations in the position
and intensity of the separated shock wave and the shear layer near the recirculation zone.
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推力矢量控制技术是目前航空飞行器和航天

动力的核心和关键技术之一，推力矢量控制喷管

可分为机械式推力矢量喷管[1] 与流体推力矢量喷

管[2] 两大类，相较于前者，流体推力矢量喷管具有

质量轻、推重比高以及维护成本低等优势而广受

关注 。根据原理的不同，流体推力矢量喷管可分

为多种控制方式：激波矢量控制 [3]、双喉道 [4]、逆

向流法[5]、同向流法 [6] 等。双喉道矢量喷管由于

耗气量小，矢量效率高，具有极大的发展前景。

双喉道气动矢量喷管的概念最先是由 NASA
提出的[7]。随后的文献  [8-9]对双喉道喷管做了

更系统的参数化研究，得出空腔内的流动分离是

使主流偏转的主要原因。文献 [10-11]对设计参

数进行了系统的研究表明设计参数为：落压比为

3～4，次流流量 3%，空腔扩张角为 10°左右，收敛

角为 20°～30°，次流入射角度为 150°时矢量推力

性能较好。文献 [12-13]研究了下游喉道高度Ｈ

对双喉道喷管矢量性能的影响，结果表明：  H>1
相较于 H<1时，可以在更小的次流流量下得到最

大矢量角，但是 H<1时的最大矢量角要大于 H>1
时。文献 [14]对双喉道矢量喷管的启动、关闭等

工况进行动态数值仿真，首次发现双喉道气动矢

量喷管在起动时会先产生一个负向的推力矢量角。

现如今科技界对矢量喷管的研究主要集中于

其推力矢量性能，对喷管的非定常流动特性研究

较少。研究非定常流动需要先进的技术手段和方

法，而动力学模态分解（DMD）技术是一种新的非

定常流场分析方法[15]，文献 [16]将 DMD方法应

用于分析压气机叶栅叶顶间隙流的流场特性，可

以满足此方面的研究要求。文献 [17]采用动力

学模态分解对翼型大迎角分离流动失速初始状态、

浅失速状态以及深失速状态的流场进行稳定性分

析。文献 [18]运用动力学模态分解方法对排管

束预冷器流场结构进行研究，发现当流场发生共

振时,剪切层的生长和演化与来流速度的脉动密

切相关。本文数值模拟双喉道矢量喷管的非定常

流动特性，然后利用 DMD技术对尾喷管的内外

流场进行模态分解，利用得到的模态重构流场，

并将得到的各阶模态进行时间延拓[19]，分析其振

荡规律和潜在的动力学信息。 

1    数值模拟方法
 

1.1   计算模型与网格

本文的研究双喉道矢量喷管模型尺寸参考文

献 [9]，其主要设计参数如表 1所示。坐标原点位

于喷管入口截面对角线交点，坐标轴方向如图 1
所示。此处明确文中提及的 X、Y、Z为坐标轴名

称，x、y、z为所对应坐标轴的坐标值。
 
 

表 1    喷管主要设计参数

Table 1    Designed parameters of the nozzle

设计参数 数值

第 1喉道高度 hdt1/mm 2 967.736

第 2喉道高度 hdt2/mm 2 967.736

喷管宽度/mm 101.6

空腔长度 l/mm 76.2

扩张角 θ1/（°） 10

收敛角 θ2/（°） 20

二次流入射角 α/（°） 30
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图 1    喷管主要结构

Fig. 1    Design parameters of the dual-injection
 

y+ < 1

喷管的全局计算网格如图 2（a）所示，喷管内

流场网格划分如图 2（b）所示，全部 O型网格，近

壁面第 1层网格满足 。
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图 2    喷管计算域与计网格

Fig. 2    Nozzle calculation domain and grid
  

1.2   计算方法设置

本文利用 Fluent软件进行数值模拟，选用基

于 Realizable k-ε的 DES（detached eddy simulation）
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湍流模型进行喷管的非稳态数值模拟，其中分

离涡（DES）湍流模型的原理是在主流区运用

LES（large eddy simulation）模型计算，在边界层区

域运用 RANS（reynolds averaged Navier-Stokes）计
算，在保证具有较好加速度的同时，增加了计算

效率。离散方法采用了 2阶迎风格式和隐式时间

格式。

喷管主流进口与二次流进口为压力入口，其

中落压比为 4.0，二次流流量恒定为主流流量的

3.0%。喷管的主流进口与次流通道进口静温为

300 K。外流场边界给定为压力出口，其静压 pb=
101 325 Pa, 静温为 300 K, 其他边界均为无滑移绝

热固壁边界。 

1.3   动力学模态分解方法

动力学模态分解（dynamic  model  decomposi-
tion, DMD）能够从复杂流场中提取单独频率对应

的拟序结构，是一种可信的低维系统分解技术。

根据文献 [16]，DMD模态分解技术可以表示如下：

vi vi+1

选取通过任意两个时间间隔相同的快照之间

的时-空流场 和 ，假设存在一个线性变换矩

阵 A能够连接这两个矩阵，即

vi+1= Avi （1）

当样本足够多时可以假设系数为线性系统，

则全场可表示为：

VN
1 = [v1, Av1, A2v1,, A3v1, · · · , AN−1v1] （2）

动力学模态分解的目标是提取系统矩阵 A的

动态特征，即找出 A的特征值和特征向量。由于

系统矩阵 A为高维矩阵，采用 A的伴随矩阵 S作

为 A的低维近似矩阵来表征系统的动力学特

性，即：

AVN−1
1 = V2VN−1

1 S （3）

S =



0 a1

1 0 a2

. . .
. . .

...

1 0 aN−2

1 aN−1


（4）

aT = [a1,a2,a3, · · · ,aN−1]

采用广义逆的方法求解极小二范数最小二乘

解，从而通过向量 构建出伴

随矩阵 S，即：

S =（VN−1
1 ）

+VN
2 （5）

VN−1
1将时-空流场矩阵 投影到矩阵 S的特征

向量 pi 上，即可得到流场沿时间推进的空间模态：

ϕi = VN−1
1 pi （6）

模态对应的增长率/衰减率为：

δ j = Re（ ln μ j）/∆t （7）

动力学模态分解不仅可以得到不同频率的振

荡模态，还可以将这些模态与流场的平均流模态

叠加，还原线性低维近似的原始流场，重构系数[18]

可定义为：

ai（t）= ϕi
−1vt （8）

进行流场重构的公式是可表达为：

VN−1
1 （x,y, t）=

N−1∑
i=1

ai（t）ϕi（x,y） （9）

根据文献 [19]，取两个矩阵的 F范数，可表达为：

∥V∥ =

√√ m∑
i

n∑
j

V （10）

以两个矩阵的 F范数的相对误差为标准，检

验重构流场的准确性，相对误差函数为：

δ（i）=
∥V（i）∥F−∥VDMD（i）∥F

∥V（i）∥F
（11）

 

1.4   计算结果验证

为了在保证计算精度的基础上加快计算速度，

对网格的独立性进行了验证，分别进行了 180万、

220万、260万和 300万的网格情况的数值计算，

对计算结果进行无量纲化，计算结果如图 3所示，
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图 3    网格无关性验证与实验[9] 的对比

Fig. 3    Comparison of the experimental[9] and

computational pressure
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横坐标为喷管上壁面中心线位置坐标，纵坐标为

喷管上壁面中心线上压力的无量纲化值，根据文

献 [20]，p是上壁面中心线的静压，po 是喷管入口

的总压。网格数在大于等于 260万后，计算结果

不再发生变化并与实验测量点的结果基本吻合。

因此本文选择 260万网格进行三维计算，以确保

计算方法和结果具有较高的精度。 

2    结果与讨论
 

2.1   双喉道矢量喷管的流动特征

图 4为不同 z、x坐标截面的压力系数分布，

压力系数定义为：

Cp =
p− pm

1
2
ρinv2

in

pin ρin vin其中 是喷管入口压力， 和 分别是喷管入口

的流体的密度和速度。

图 4（a）为不同 z坐标截面的压力系数分布，

并且各个截面的流场结构并无明显变化，主要流

动结构发生在 X-Y截面上。图 4（b）为不同 x坐标

截面的压力系数分布，流场的三维效应主要是在

喷管亚声速区靠近左右壁面处的边界效应，三维

效应较弱。喷管 z=0面两侧流动结构是对称的，

因此可用 z=0面的流动结构揭示流场。

图 5是双喉道矢量喷管 z=0截面的马赫数等

值线，主流经过第一喉道速度增加至超声速，由

于二次射流的作用，在空腔下壁面形成回流区，

回流区迫使主流向上偏转与上壁面碰撞，超声速

的主流被压缩形成一道斜激波[15]。主流流经斜激

波后向下偏转与上壁面扩张段方向一致；而下游

收敛段的存在会使主流在流经下游时受到较强的

逆压梯度的影响，逆压梯度沿着亚声速边界向两

边传递，进而导致在上壁面转角附近分离区的形

成，分离区的存在导致在喷管上游主流与上壁面

分离处形成了一道分离激波[15]，斜激波与分离激

波相交，合称为“λ”激波。主流流经分离激波在收

敛段的引导下向下达到有效的矢量偏转，最后经

由第 2喉道流出喷管。
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图 5    z=0面马赫数等值线

Fig. 5    Mach number contour at z=0
 

p′RMS

图 6为喷管 z=0截面脉动压力方均根分布图，

脉动压力方均根 的公式定义为：

p′RMS =

√√
1
N

N∑
i=1

pi
′2

p′其中 N为选取的流场样本数量， 为流场的脉动

压力，定义为：

p′i = pi− p

p′RMS

从图 6中可以观察到喷管的第 1喉道处的

分布约为 0 Pa；分离激波、回流区与主流之

间的剪切层以及尾流处的脉动较强。此外，回流

区内也存在压力脉动，但主要集中在图 6中的圈
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图 4    喷管内部流场压力系数分布

Fig. 4    Pressure coefficient contour distribution of flow field

in the nozzle interior
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出区域，有必要对振荡流场作进一步分析。

图 7为喷管 z=0截面一个周期内的马赫数分

布图，其中图中 t表示云图对应的时刻，T表示云

图变化周期时间，下同。从图中可以清楚的观察

到“λ”激波、分离区、回流区的存在，喷管流场马

赫数的变化主要体现在分离激波下游的主流与回

流区剪切层交界处，从图 7（a）～图 7（e）扰动逐渐

从分离激波处向下流传递，图 7（f）与图 7（a）流场

相似，流动完成一个循环。在一个周期的流动中，

回流区顶部剪切层与分离激波交点上游的剪切层

变化较小，而交点下游的剪切层发生小幅度振荡，

分离激波的摆动是引起回流区剪切层振荡的主要

原因。

图 8为一个周期内双喉道矢量喷管 z=0截面

压力系数的变化。在图中可以清晰的观察到“λ”
激波以及回流区的存在；喷管流场压力系数的变

化主要体现在尾流的变化中，从图 8（a）～图 8（c），
X方向的空间尺度逐渐增大，尾流向上摆动；从

图 8（d）～图 8（e），X方向的空间尺度逐渐减小，

在 Y方向的空间尺度逐渐增大，尾流向下摆动；

图 8（f）中，尾流回复到图 8（a）的位置以及空间尺

度，流场完成一个周期变化。
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图 8    z=0面压力系数分布

Fig. 8    Pressure coefficient contour distribution at z=0
 

为了更清晰地揭示激波，图 9和图 10用密度

的梯度来突出显示激波的运动情况，其中 Δdx与
Δdy表示的是该方向的单位面积的密度变化。

图 9为喷管 z=0截面一个周期的 X方向密度梯度

分布。两者均可以清楚的观察到“λ”激波，而“λ”
激波为较强的激波，在图中表示为密度增大，流

体在此处被压缩。图 9、图 10显示斜激波在 Y方

向密度梯度分布中的密度梯度要大于在 X方向

中的密度梯度，这表明斜激波 Y方向对主流的压

缩要大于 X方向对主流的压缩；分离激波在 X方

向密度梯度分布中的密度梯度要大于在 Y方向中

的密度梯度，这表明分离激波 X方向对主流的压

缩要大于 Y方向对主流的压缩。图中还可以观察

到分离激波的周期性振荡, 其原因是分离激波会

对上壁面的分离点处边界层产生干扰，增加边界
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层内逆压梯度，使边界层变厚，由于分离区的存

在，导致逆压梯度会沿着亚声速边界层内流体继

续向上游传递至激波前区，使分离点前移，分离

激波发生逆时针方向的摆动；由于分离激波角度

变大，近边界层处的主流流经分离激波偏转角度

增大，迫使分离点向后移动，使分离激波发生顺

时针方向的摆动。在 X方向的密度梯度分布中

除了能观察到“λ”激波的变化，还可以看到两个喉

道附近均存在密度梯度分布，表明主流流经两个

喉道处是均发生膨胀，且在一个周期内两处膨胀

均无明显变化，主流在喉道处发生较为稳定的膨

胀。参考文献 [20]，在图 10中的 Y方向的密度梯

度可观察到尾流处以及回流区处剪切层的密度梯

度，同时还能观察到两处剪切层都存在振荡。 

2.2   双喉道矢量喷管 DMD结果与分析

提取双喉道矢量喷管 z=0截面的非稳态计算

结果进行 DMD模态分解，其中 f表示模态震荡频

率，‖Φl‖表示该频率所对应的幅值。图 11为 DMD
处理之后的压力系数的幅频图系。从图中可知流

场的前 6阶频率为 f1=523.1 Hz、f2=2 092.4 Hz、f3=
3 313 Hz 、f4=4 533.6 Hz、f5=6 451.6 Hz、f6=7 323.3 Hz；
纵坐标为经过 DMD模态分解后的压力系数幅值，

幅值的大小表明了各阶模态的能量的大小。从

图 11可以看出随着 6个模态振荡频率的增加，各

阶模态的能量逐渐降低。
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图 11    喷管 DMD幅频图

Fig. 11    Power spectrum of nozzle from DMD
 

图 12为双喉道矢量喷管 z=0截面的零阶模

态的压力系数分布。可以观察到“λ”激波和回流

区的位置，零阶模态可以看成喷管压力系数分布

的基本结构，在基本结构上叠加不同形态与频率

的动态模态，可以获得线性低维的叠加流场，该

叠加流场和实际流场将非常接近。

利用 DMD模态分解中前 4、前 5和前 6阶模

态与零阶模态叠加重构可以得到与原始流场相近

似的叠加流场。根据文献 [21]，为了检验重构流

场的准确性，以重构流场的压力系数矩阵的 F范

数和原始流场压力系数矩阵的 F范数之间的相对

误差为衡量标准。图 13分别为由前 4、前 5和前

6阶模态重构得到的叠加流场与原始流场的相对

误差，从图 13（a）中可以看出由前 4阶模态重构

的叠加流场与原流场的相对误差在 10−5～10−10 之
间较不稳定。图 13（b）与图 13（c）中由 5阶与 6
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图 9    z=0面 X方向密度梯度分布

Fig. 9    X-direction density gradient distribution at z=0
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阶模态重构的叠加流场的相对误差曲线比较相似，

均维持在 10−10 左右，这说明前 5阶模态已经包含

了喷管流场的主要非定常流动特征，利用前 5阶

模态与零阶模态叠加可以较为近似的还原原始流

场。图 14为通过重构得到的叠加流场的一个周

期喷管压力系数分布，从图中可以清晰的观察到

压力系数的周期性变化，其变化规律与图 8相似，

选取图 11中的前 5阶模态重构流场基本可以反

映出原始流场的非定常流动特性。

图 15为喷管压力系数分布 1阶模态的时域

演化结果，在图中可以清楚地看到分离激波处发

生的振荡，回流区与主流处剪切层较小的压力脉

动是由于分离激波的振荡引起的。其具体现象表

示如下：从图 15（a）～图 15（c），分离激波空间尺

度增大，并且围绕点 O发生摆动，剪切层处的压

力脉动与分离激波处相反，同时随之变化不断增

强。从图 15（d）～图 15（e），分离激波的正脉动转

变负脉动，剪切层处仍保持与分离激波相反，分

离激波处的负脉动逐渐加强，且发生摆动；图 15（f），
整体的压力系数分布与图 15（a）相似，流场完成

一个流动循环。图 9中，X方向的密度梯度中可

以明显地揭示出分离激波的周期性摆动；这与 1
阶模态所反映的分离激波的摆动现象一致。而 1
阶模态中反映的回流区剪切层处的脉动现象可以

在原始流场图 10之 Y方向的密度梯度中观察到。

1阶模态主要反映的是分离激波的摆动现象以及

其对回流区于主流之间剪切层的压力脉动的影响。

图 16喷管压力系数分布 2阶模态的时域演

化结果，2阶模态主要体现在尾流与外界气流之

间的剪切层以及回流区与主流之间的剪切层处。

在图 16中，回流区处涡系沿着剪切层不断向下游

脱落，并且伴随着形状的改变；尾流的剪切层中
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图 12    喷管零阶模态压力系数云图

Fig. 12    Pressure coefficient contour distribution of the

mean flow mode
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图 13    流场重构相对误差图

Fig. 13    Relative error between reconstruction and actual

flow field
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涡系沿着上、下剪切层不断向下游脱落，上剪切

层的涡系空间尺度明显要大于下剪切层的涡系的

空间尺度，相邻涡之间的压力系数脉动相反。涡

的脱落过程用图 16中标记的结构 A、结构 B来

描述，其中结构 A是位于尾流处脱落涡涡核处

（后文相同论述）的流动结构，结构 B是位于两涡

（交界）之间的流动结构。在图 16（a）中，结构 A
位于 x=0.23 m，结构 B位于 x=0.18 m。在图 16（b）
中，结构 A移动至 x=0.24，结构 B向 x=0.2扩散，

空间尺度增大。从图 16（c）到图 16（d），结构 A继

续向后移动空间尺度不断增大、脉动的强度不断

减弱，当结构 A运动至图 16（e）的位置时，在喷管

出口处生成新的结构 A*；结构 B从 x=0.235 m移

动至 x=0.26 m，空间尺度不断增大。在图 16（f）中
结构 A完全消失，结构 A*移动至图 16（a）中结构

A的位置；结构 B*移动至图 16（a）中结构 B的位

置，流动完成了一个循环。2阶模态所表现的尾

流处涡脱落现象可以在原始流场的图 8（压力系

数图）中观察到。2阶模态的主要特征是剪切层

中的涡系脱离。

图 17是喷管压力系数分布 3阶模态的时域

演化结果，3阶模态压力脉动主要分布在分离激

波处以及激波后回流区与主流之间剪切层处。3
阶模态与 2阶模态的差异在于没有显示出完整的

涡脱落现象，此外 3阶模态在分离激波处也存在

压力脉动，与 1阶模态所表示的分离激波位置上

的变化相对应，3阶模态在分离激波处的压力脉

动可以描述为分离激波强度的变化，从图 17中可

以观察到分离激波的上端和下端的压力脉动总是

相反的；这一现象也可以在图 9中观察到。而这

种变化也会对回流区附近剪切层造成影响，使在

3阶模态振荡的频率下也可以观察到回流区处剪

切层的涡脱落现象。

图 18是喷管压力系数分布 4阶模态的时域

演化结果，4阶模态主要表现为分离激波处的高

阶振荡，可以理解为 1阶模态的高阶振荡形式，其

变化形式可以由图 18中所标记的“位置 1”转变

至“位置 2”来表述。相较于 1阶模态，4阶模态中

的分离激波处可分为上、下两处压力脉动，随着

时间的演化，分离激波发生摆动，并且激波摆动
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Fig. 15    Pressure coefficient contour of the frist DMD mode
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前后的分离激波的上端与下端的脉动也是相反的。

图 19显示的是喷管压力系数分布 5阶模态

的时域演化结果，5阶模态表现为 3阶模态的高

阶振荡形式，相较于 3阶模态所反映的分离激波

强度的脉动现象，5阶模态中显示的分离激波处

的脉动分为 3部分，其中上端与下端压力脉动相

同，中间处与两端相反。同 3阶模态相似的是，此

外，5阶模态还伴有空腔扩张段与收敛段交界处

的压力脉动现象。 

3    结　论

采用分离涡方法数值模拟了双喉道矢量喷管

的非定常三维流场，研究了其原始流场的流动结

构；利用 DMD方法对喷管 z=0截面面流场进行

了分解，分析了前 5阶模态对应压力系数分布，并

且利用得到的模态重构流场。主要得到如下

结论：

1）  双喉道矢量喷管尾流存在小幅度的上下

摆动。

2） 组成“λ”激波的斜激波在 Y方向对主流的

压缩能力较强，并且比较稳定；分离激波在 X方

向对主流的压缩能力较强，并且存在周期性的

摆动。

3） 利用 DMD分解得出的前五阶模态与零阶

模态叠加重构流场，与原流场的周期性现象表现

基本一致，说明这 5阶模态基本包含了双喉道喷

管流场主要的非定常流动特性。DMD重构的相

对误差保持在 10−10 左右。

4）  用于重构的 5个模态，1阶模态主要反映

的是分离激波发生的摆动以及其对回流区于主流

之间剪切层的压力脉动的影响；2阶模态所反映

出喷管流动特征与其他 4阶模态存在明显的不同，

2阶模态反映的是剪切层中的涡系脱落；3阶模态

中主要反映的是分离激波强度的变化；4阶、5阶

模态主要表现为分离激波位置以及强度上的高阶

振荡。
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