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摘� � � 要: 采用基于部分正交多项式的响应面法结合数值模拟试验对某实验发动机气体二次喷射推力矢

量控制系统进行优化设计,结果表明: 这种优化方法可以减少为得到近似函数式而对主/次流干扰流场进行计

算的次数,节省计算时间, 能方便地对气体二次喷射系统各个参数进行优化与分析.
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� � 影响固体火箭发动机气体二次喷射推力矢量

控制效率的因素很多, 且各因素对其影响很难用

精确的解析函数式来表示.分析各设计参数的影

响,进而对这些设计参数进行优化,必须找到合理

的近似函数表达式. 气体二次喷射过程中,主/次

流干扰流场复杂, 一般需要进行三维数值模拟计

算.由于数值模拟计算量很大,所以还必须减少为

得到近似函数式而对主/次流干扰流场进行计算

的次数,节省计算时间.采用试验优化技术可以较

好地解决这一问题, 目前国外普遍采用这一技术

对单级入轨运载器、飞机等各类优化问题进行研

究
[ 1�2]

.本文选用试验优化技术中的响应面法, 应

用三维 N�S 方程, 从影响气体二次喷射气体侧向

比冲的角度对固体火箭发动机气体二次喷射系统
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几何参数和二次喷射流物性参数进行分析和优化.

1 � 三维流场模型和数值模拟

1. 1 � 物理模型

在固体火箭发动机喷管扩散段某一侧壁面开

孔注入二次气体,占据流通通道,使超音速气流受

到压缩,流场中产生斜激波;气流流经斜激波后偏

离原来方向,以与喷管轴线成一定夹角的方向流

出; 根据动量定理, 喷管就会产生一定的矢量推

力,如图 1所示.

图 1� 气体二次喷射原理图

F ig . 1 � Sketch map of secondar y gas inject ion

对于固体火箭发动机气体二次喷射的物理过

程,简化起见,将流动视为气�粒两相平衡流[ 3] .计

算中假设发动机燃烧室入口处各流动参数为常

数;不考虑两股气流间化学反应;忽略质量力.

1. 2 � 控制方程及边界条件

根据以上假设, 数值模拟计算中采用基于

Favre 平均三维 Navier�Stokes 方程
[ 3�4]
和 k��湍

流模型,并在近壁面区域采用壁面函数处理. 采用

基于 Van Leer 格式的矢通量分裂算法并加入三

阶精度 Osher�Chakrarthy 限制器 [ 4] . 时间上采用

隐式 Jacobi点迭代方法.

主流由固体火箭发动机提供, 主流总压 4. 6

MPa, 总温 3 200 K.气体二次喷射流总压和总温

由入口边界条件给定, 二次喷射流流量根据二次

喷射流喷射孔处的流场参数计算出来,两者一一对

应.外界环境压强为一个大气压,环境温度300 K.

2 � 基于部分正交多项式的响应面法

响应面法 ( response surface methodo logy,

RSM)是由试验设计、回归分析和非线性优化等

技术综合而成的一种最优化方法. 它能比较方便

地建立多因素影响问题的数学模型, 并依据模型

对影响因素进行非线性优化. 响应面法整个过程

主要包括:选择响应面逼近函数模型,确定一组用

于评估响应函数的实验数据点, 基于实验结果构

造响应面逼近函数, 并对响应面逼近函数的预估

性能进行评估,最后应用于优化设计.

为了能够计算出响应面模型的系数, 必须对

所研究的问题进行数值试验, 以获得足够的响应

量观测值.响应面法的计算成本随设计变量数目

的增加而快速增长, 采用基于部分正交多项式的

响应面构造方法,可以减少数值模拟次数,更有效

的获取信息.基于部分正交多项式的响应面构造

方法具体步骤为:

( 1) 进行变量的筛选,确定合适设计变量;

( 2) 根据所选设计变量及其水平选用合适的

正交表,编制数值模拟试验方案;

( 3) 实施数值模拟试验,根据计算结果直接

计算诸因素各次多项式系数, 得到响应面的函数

表达式;

( 4) 利用多元函数求极值的方法求得响应面

的最优值.

采用响应面法生成的三次多项式函数可写成

如下形式
[ 5]

ŷ = b0 + �
p

j = 1
�
3

a= 1

bajX a( z j ) (1)

式中 y 为目标函数,如侧向比冲; z j 是影响因素,

如次喷射轴向位置和二次喷射角度等; p 为影响

因素数目; X a( z j ) = �a  a ( z j ) , a= 1, 2, 3, �a是用

来整数化处理的系数,  a ( z j )是正交多项式, 可

查相应的正交多项式表[ 5] 得到 �a 和  a( z j )的值;

系数 b0 , baj可通过做正交试验设计的试验或计算

结果,用回归分析的方法来确定,具体计算方法参

见文献[ 5] .

3 � 气体二次喷射系统正交试验设计

气体二次喷射推力矢量控制设计变量较多,

为减少试验误差影响,改善设计空间的表示,首先

要进行试验设计, 合理选择设计变量及设计空间

样本点的分布.气体二次喷射系统优化设计的目

标是二次喷射气体侧向比冲 I spl最高. I spl定义为

侧向推力与二次喷射质量流率之比. 由于主发动

机已经决定了推进系统的主要参数, 如燃烧室压

强和燃温等,气体二次喷射系统优化的主要参数

在系统几何参数和气体二次喷射流物性参数上.

鉴于优化设计的计算量非常庞大, 需要利用前人

的数值模拟和实验结果来考虑气体二次喷射系统

的优化设计.

3. 1 � 系统几何参数

系统几何设计参数的变化对气体二次喷射系

统侧向比冲性能的影响主要包括: 二次喷射轴向
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位置、二次喷射角度、二次喷射马赫数、喷射口形

状以及二次喷射管道面积等.

二次喷射轴向位置决定当地主气流参数, 影

响弓形激波强度和压力扰动区域的大小.定义相

对喷射位置 X i = X i / L ,其中 X i 是喷射口中心到

喷管喉部的距离, L 是主发动机喷管扩散段长度.

试验和计算表明 [ 6]
,喷管膨胀比不太大时,最佳的

相对喷射位置为 0. 3~ 0. 7. 假设相对喷射位置

X i1 = 0. 4, X i2= 0� 5, X i3= 0� 6, X i4= 0� 7四个值.

二次喷射角度定义为二次喷射气体喷射方向

与主发动机轴线正向(由喉部指向发动机出口)之

间的夹角. 试验和理论分析表明 [ 6]
,二次喷射角度

影响激波半径大小和二次流压力扰动区域,对侧

向比冲有一定影响. 在相同二次射流总压条件下,

带一定角度的逆流喷射比垂直喷射的侧向力大.

假设二次喷射角度 !1 = 0� 088 rad, !2 = 1� 222

rad, !3= 1� 571 rad , !4= 1� 92 r ad四个值.

二次喷射马赫数直接影响喷射动量和压力扰

动区域,对侧向比冲有一定影响,本文假定为音速

二次喷射.对于固体火箭发动机气体二次喷射控

制,喷射口形状一般设计成圆形.

二次喷射管道直径直接影响二次喷射质量流

率和喷射动量, 对侧向比冲有很大影响.定义二次

喷射管道直径与主发动机喷管喉部直径之比为

D i. 取 D i1 = 0� 186 7, D i2 = 0� 213 3, D i3 = 0� 24,

D i4= 0� 266 7四个值.

3. 2 � 二次喷射流物性参数

二次喷射流物性参数对二次喷射气体侧向比

冲性能的影响主要包括: 二次喷射气体的总压、总

温、分子量和比热比等. 对特定的二次喷射系统,

二次喷射气体比热比和分子量都不变. 本文计算

中取二次喷射气体和主发动机燃气为同种气体.

二次喷射气体总压影响二次流流量、喷射动量以

及激波强度.定义二次喷射气体总压与主发动机

燃烧室工作压强之比为 p 0 j,取 p 0j1= 0� 348, p 0j2=

0� 565, p 0 j3= 0� 783, p 0 j4= 1� 0四个值.

总温影响二次喷射气体的焓值和内能, 从而

改变影响区内压强大小.定义二次喷射气体的总

温与主发动机燃烧室温度之比为 T 0j取 T 0j1 =

0� 156 3, T 0 j2= 0� 437 5, T 0j3= 0� 718 8, T 0j4= 1� 0

四个值.

由以上分析可知, 影响气体二次喷射系统侧

向比冲主要有 5个因素, 即二次喷射轴向位置、二

次喷射流喷射角度、二次喷射管道直径以及二次

喷射气体总压和总温. 采用正交试验设计方法来

安排这些数值模拟的方案, 每个因素假设 4个水

平数,选用 4
5
正交设计表来安排数值模拟方案,

具体数值模拟试验安排如表 1所示.

表 1� 算例及仿真结果

Table 1� Computational case and results

算 � � 例 结 果

X i ! D i p 0j T 0j I s p1

1 X i1 !1 D i1 p 0j1 T 0j1 1 358

2 X i1 !2 D i2 p 0j2 T 0j2 1 916

3 X i1 !3 D i3 p 0j3 T 0j3 2 489

4 X i1 !4 D i4 p 0j4 T 0j4 2 269

5 X i2 !1 D i2 p 0j3 T 0j4 2 623

6 X i2 !2 D i1 p 0j4 T 0j3 2 506

7 X i2 !3 D i4 p 0j1 T 0j2 2 614

8 X i2 !4 D i3 p 0j2 T 0j1 1 343

9 X i3 !1 D i3 p 0j4 T 0j2 1 624

10 X i3 !2 D i4 p 0j3 T 0j1 1 153

11 X i3 !3 D i1 p 0j2 T 0j4 3 665

12 X i3 !4 D i2 p 0j1 T 0j3 3 086

13 X i4 !1 D i4 p 0j2 T 0j3 1 924

14 X i3 !2 D i3 p 0j1 T 0j4 2 745

15 X i3 !3 D i2 p 0j4 T 0j1 1 281

16 X i3 !4 D i1 p 0j3 T 0j2 1 992

总计 34 588�
y1 8 032 7 529 9 521 9 803 5 135

y2 9 086 8 320 8 906 8 848 8 146

y3 9 528 10 049 8 201 8 257 10 005

y4 7 942 8 690 7 960 7 680 11 302

R 396. 5 630 390 531 1 542

4 � 结果与分析

极差的大小说明相应因素作用的大小. 极差

大,说明该因素的变化对结果影响大.由于极差受

水平量的影响很大, 用极差做划分因素重要程度

的依据是相对的. 对于一个因素所取位级量的范

围不同,会出现不同的极差值.

本文所研究的发动机喷管膨胀比不太大, 根

据试验和数值模拟计算结果, 相对喷射位置位级

量范围取 0. 4~ 0. 7,在通常的最佳相对喷射位置

0. 3~ 0. 7之间. 由试验结果和理论分析可知, 轻

微逆流喷射才有助于提高侧向比冲, 且二次喷射

流不宜靠近喷管壁面, 故二次喷射角度位级量范

围取 50 ~ 90 .二次喷射管道直径大小受所需侧

向控制力大小限制, 不宜太小;反之若过大,则二

次喷射流所导致的斜激波有可能与发动机下壁面

相交,反而降低侧向比冲,故二次喷射管道直径位

1571
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级量范围取为 0. 186 7~ 0. 266 7倍主发动机喷管

喉部直径大小. 提供二次喷射流的气源决定了二

次喷射气体总压及总温,一般多用燃气发生器作

为气源,其总压和总温的量级大小与主发动机相

当. 故二次喷射总压和总温位级量范围分别取

0� 3 478~ 1. 0和 0. 156 25~ 1. 0倍主发动机总压

和总温.本文在考虑国内外多篇文献的基础上并

根据经验来确定各个因素的位级, 因此本文结论

可信.

对表 1中的 16组参数组合进行数值模拟,计

算得到每一个因素各个水平导致结果之和的极差

R,见表 1.根据极差,影响二次喷射气体侧向比冲

的因素主次排列顺序为: 二次喷射气体的总温

( R= 1 542)、二次喷射角度( R= 630)、二次喷射

气体总压 ( R= 531)、二次喷射轴向位置 ( R =

396� 5)和二次喷射管道直径( R= 390) .

利用表 1中的数值模拟结果计算三次响应面

逼近函数式( 1) ,得到二次喷射气体侧向比冲的响

应面函数表达式

Î = 1 201� 4 - 33 825X i + 80 850X 2
i -

59 000X 3
i - 18 405!+ 15 418!2

-

3 944!3
+ 165 440D i - 794 880D 2

i +

1 217 300D 3
i - 1 385p 0j + 624� 68p 2

0j -

61� 716 7p 3
0j + 4 257. 8T 0 j -

3 270� 8T 2
0j + 1 105T 3

0 j (2)

� � 对公式( 2)求极大值得到各变量的最优值:

[ X i � !� D i � p 0j � T 0 j]
T

=

[ 0. 6 � 1� 687 15 � 0� 186 667 � 0� 347 826 � 1]
T

将上述变量最优值代入侧向比冲的回归方程

式(2) ,得预测最优值 I
*
spl = 3 948� 5 N ! s/ kg. 取

上述最优变量值进行数值模拟计算, 得二次喷射

气体侧向比冲 I
* *
spl = 3 868 N ! s/ kg . 两者相差

2%左右, 表明本文所建立的响应面函数式( 2)在

各因素位级量范围内有效.

在基于多项式的响应面应用实例中, 一般采

用最小二乘法求响应面模型参数. 当试验因素较

多时,采用最小二乘法进行优化设计时,时间上将

无法忍受.且采用最小二乘法求响应面模型参数

的计算过程相当复杂, 而且所求得的系数有可能

出现统计相关. 如果经过显著性检验,表明某一系

数与零无显著差异时, 也不能简单地从拟合模型

中删去相应的项,否则将使响应面模型失去意义.

而采用基于部分正交多项式的响应面方法,只进

行了 16次数值模拟,就完成了对二次喷射气体的

总温、二次喷射角度、二次喷射气体总压、二次喷

射轴向位置和二次喷射管道面积五个参数的优化

组合.因此基于部分正交多项式的响应面方法提

高了设计效率,是一个行之有效的方法,但其优化

结果还有待实验验证.

5 � 结 � 论

( 1) 将基于部分正交多项式响应面法结合数

值模拟试验成功应用于发动机气体二次喷射推力

矢量控制系统优化设计中.

( 2) 本文应用算例中, 正交试验设计所需的

数值模拟试验次数仅为全面试验设计的 1/ 64,且

基于部分正交多项式的响应面方法能消除最小二

乘法的固有缺陷, 减少为得到近似函数式而对三

维主/次流干扰流场进行计算的次数,节省计算时

间,提高设计效率,比较方便地对固体火箭发动机

气体二次喷射系统各个参数进行优化与分析.

( 3) 影响二次喷射气体侧向比冲的因素主次

排列顺序为: 二次喷射气体的总温、二次喷射角

度、二次喷射气体总压、二次喷射轴向位置和二次

喷射管道面积.通过本文的研究,在各因素位级量

范围内得到二次喷射气体侧向比冲的预测最优值

为 3 94 8N ! s/ kg,与数值模拟计算结果相一致.
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