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燃气喷射推力矢量喷管气固两相流数值模拟

刘　辉，邢玉明
（北京航空航天大学 航空科学与工程学院，北京１００１９１）

摘　　　要：利用Ｅｕｌｅｒ－Ｌａｇｒａｎｇｉａｎ方法模拟了固体火箭发动机燃气喷射推力矢量喷管气固两相内流场，研

究了固体颗粒对喷管推力矢量性能的影响．气相采用 Ｒｏｅ格式和 ＭＵＳＣＬ （ｍｏｎｏｔｏｎｅ　ｕｐｓｔｒｅａｍ－ｃｅｎｔｒｅｄ

ｓｃｈｅｍｅｓ　ｆｏｒ　ｃｏｎｓｅｒｖａｔｉｏｎ　ｌａｗｓ）插值进行空间２阶迎风离散，时间推进采用隐式时间格式；固体颗粒相采用随

机轨道模型计算颗粒轨迹，并与气相进行双向耦合．结果表明：固体颗粒的存在使弓形激波强度增强，但降低

了推力矢量角和推力系数；颗粒质量分数相同时，粒径越大，推力矢量角和推力系数越大；颗粒直径相同时，

颗粒质量分数越大，推力矢量角和推力系数越小．
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　　固体火箭燃气二次喷射推力矢量控制技术是
在喷管扩张段喷入高温燃气，造成主流偏斜从而
形成矢量推力．该技术可以提高导弹的机动性能，
使其快速改变航向，和气动面矢量控制相比其飞

行阻力更小，和燃气舵矢量控制相比其推力损失
更低，并且其系统结构简单，响应时间很短．因此，
该技术作为高效推力矢量控制技术至今已开展了

大量相关研究工作［１－５］．文献［６］计算了固体火箭
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推力矢量喷管内流场结构，比较了在不同湍流模
型下的计算精度．文献［７］对气体二次喷射推力矢
量喷管进行了数值模拟和试验研究．
然而，以上研究都是基于气体单相流动展开

的．为了提高发动机的性能，固体火箭燃料中会加
入金属铝，铝在高温高压环境中燃烧形成氧化铝
颗粒，氧化铝和未燃尽的铝颗粒混入在高温燃气
中形成气固两相流［８］．固体颗粒的存在一方面会
对喷管壁面造成摩擦腐蚀［９］，另一方面会对流场
结构产生影响．文献［１０］计算了固体颗粒在喷管
中的运动轨迹，结果表明粒径越小在喷管扩张段
内扩散范围越大，马赫数小于纯气相条件时同截
面处的马赫数．
然而燃气喷射推力矢量喷管的内流场为非轴

对称流场，在喷管扩张段存在强烈的激波结构和
分离区域，固体颗粒的运行轨迹不同于轴对称流
场，会受到激波和分离区域的影响，但颗粒的存在
也必然会对流场中的波系结构和气相的矢量偏转

产生影响．因此，有必要对气体二次喷射推力矢量
喷管内的气固两相流进行研究，了解固体颗粒对
推力矢量性能的影响情况．

１　数值方法

本论文应用商业计算流体力学软件Ｆｌｕｅｎｔ
进行了固体火箭发动机喷管内气固两相流的计

算．高温燃气被视为连续相，控制方程运用Ｅｕｌｅｒ
方法．Ａｌ／Ａｌ２Ｏ３ 颗粒被视为离散相，控制方程运
用Ｌａｇｒａｎｇｉａｎ方法．为简化喷管内气固两相流计
算模型，做以下假设：燃气相与颗粒相无质量交
换；燃气为理想气体，不考虑化学反应；颗粒为球
形不可压固体，颗粒无变形；忽略除相间阻力以外
的其他作用力；不考虑辐射传热．

１．１　连续相控制方程

在上述假设的基础上，气相采用Ｆａｖｒｅ平均
三维Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ（Ｎ－Ｓ）方程，其在一般曲线坐
标系下的形式如下：

Ｑ
ｔ＋

Ｆｊ
ｘｊ

＋ １Ｒｅ
Ｆｖｊ
ｘｊ

＝Ｓ （１）

式中

Ｑ＝ ［ρ，ρｕｉ，ρＥ］
Ｔ

Ｆｊ ＝ ［ρｕｊ，ρｕｉｕｊ＋ｐδｉｊ，（ρＥ＋ｐ）ｕｊ］
Ｔ

Ｆｖｊ ＝ ［０，－τｉｊ，－τｉｊｕｉ＋ｑｉ］Ｔ

Ｓ＝ ［Ｓｍ，Ｓｕ，Ｓｈ］Ｔ

Ｑ是守恒变量通量，Ｆｊ 是无黏通量，Ｆｖｊ是黏性通
量．控制方程等式右边的源项Ｓｍ，Ｓｕ，Ｓｈ 分别代

表质量、动量和能量源项．
在控制方程的离散过程中，Ｒｏｅ格式［１１］用于

无黏通量向量离散，黏性通量向量使用中心差分
格式离散．时间推进使用 ＬＵ－ＳＧＳ（ｌｏｗｅｒ－ｕｐｐｅｒ
ｓｙｍｍｅｔｒｉｃ　Ｇａｕｓｓ－Ｓｅｉｄｅｌ）隐式时间格式．湍流模
型为 Ｍｅｎｔｏｒ的ｋ－ωＳＳＴ（ｓｈｅａｒ　ｓｔｒｅｓｓ　ｔｒａｎｓｐｏｒｔ）
两方程模型，该模型融合了ｋ－ω 模型和ｋ－ε模型
的优点，模型中的具体参数可参见文献［１２］．文献
［１０］中采用上述方法进行了固体火箭发动机气固
两相流动数值模拟，并与试验结果对比，结果吻合
良好，验证了该数值方法对气固两相流场模拟的
准确性．

１．２　离散相控制方程

Ｌａｇｒａｎｇｉａｎ方法被广泛应用于稀疏两相流
动中，该方法可以描述出颗粒的流动细节，从而使
颗粒的轨迹可视化．离散相控制方程如下［１３］：

连续方程

Ｎｋ ＝∫Ａ
ｎｋｖｋｎｄＡ＝ｃｏｎｓｔ （２）

　　动量方程

ｄｖｋ
ｄｔ ＝

１
τｒｋ
（ｖ－ｖｋ） （３）

　　能量方程

ｄＴｋ
ｄｔ ＝

１
τｈｋ
（ｃｐＴ－ｃｐｋＴｋ） （４）

　　轨迹方程

ｄｘｋ，ｉ
ｄｔ ＝ｖｋ，ｉ （５）

其中ｎｋ 表示颗粒数密度，这里在动量方程中考虑
了颗粒所受的黏性阻力；式中的平均颗粒动量弛

豫时间为τｒｋ ＝ｃｄ
珋ρｐｄ

２
ｐ

１８μ
，阻力系数ｃｄ由Ｓｔｏｋｅｓ阻

力模型和 Ｗａｌｌｉｓ－Ｋｌｉａｃｈｋｏ阻力模型得到

ｃｄ＝ ２４Ｒｅｋ　
Ｒｅｋ ＜１

ｃｄ＝ （１＋０．１５Ｒｅ０．６８７ｋ ）２４
Ｒｅｋ

　　１＜Ｒｅｋ ＜

烅

烄

烆 １　０００

（６）

　　在颗粒能量方程中只考虑颗粒与气相间的对

流换热，式中的颗粒热弛豫时间为τｈｋ＝
ｃｐｋ珋ρｋｄ

２
ｋ

１２ｋ
，

颗粒群的Ｎｕｋ 由Ｒａｎｚ－Ｍａｒｓｈｅｌｌ关系式计算

Ｎｕｋ ＝２＋０．６Ｒｅ０．５ｋ Ｐｒ０．６８７ （７）

２　物理模型

计算模型选自文献［７］，该喷管为一小扩张比

２５１
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的轴对称收－扩喷管，全长Ｌ为７８ｍｍ，喉部直径
为４７ｍｍ，喷管出口面积与喉部面积之比为２．０９，
扩张半角为９．６°．因为在相同面积条件下，矩形
注气口的推力矢量性能优于圆形注气口［１４］，因此
在喷管扩张段开设周向角度为６０°，宽度为５ｍｍ
的方形注气口，其中心线到喷管喉部的距离为喷
管扩张段全长的０．８．次流逆向喷入主喷管，与喷
管轴线夹角为１０５°．采用分区结构化网格对模型
进行网格划分，在壁面、喉部和次流喷射口附近加
密，网格数量约７６万，壁面ｙ＋值小于２．由于流
场的对称性，选取喷管的一半作为计算模型，模型
和网格划分示意图如图１所示．

图１　喷管模型及网格划分

Ｆｉｇ．１　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ｍｏｄｅｌ　ａｎｄ　ｍｅｓｈ

气相边界条件：喷管入口总压ｐ０＝６ＭＰａ，总
温Ｔ０＝１　６００Ｋ，处于欠膨胀工作状态．次流入口
总压为９ＭＰａ，总温与主流相同．入口为亚声速流
场，根据Ｒｉｅｍａｎｎ不变量假设，其他参数可依据
连续方程和等熵关系得到．在喷管出口处，超声速
区域，所有参数由流场内插得到，亚声速区域，则
给定出口压力，其他参数由Ｒｉｅｍａｎｎ不变量方法
得到．壁面为绝热无滑移条件．
颗粒相边界条件：在喷管入口处颗粒均匀分

布射入流场，其初始速度、温度等条件与入口处气
相条件相同．在喷管出口处，颗粒为逃逸状态．颗
粒与壁面碰撞按Ｆｏｒｄｅｒ的经验公式计算［１５］．次
流气体未加入固体颗粒，为纯气相气体．

３　结果分析

固体火箭推进剂中加入金属铝可以提高发动

机的比冲，但同时也会对气相流场结构产生一定
的影响．本文分析了在不同颗粒直径分布和颗粒
质量分数条件下，颗粒对燃气喷射推力矢量喷管
内流场和推力矢量性能的影响．颗粒按等直径分
布时，其直径分别为１，５，１０，２０μｍ；颗粒直径按

Ｒｏｓｉｎ－Ｒａｍｍｌｅｒ（Ｒ－Ｒ）函数分布时，各直径颗粒所
占质量分数如表１所示，其平均颗粒直径约为１３

μｍ．颗粒质量分数分别为１０％，２０％，３０％．

表１　颗粒直径分布

Ｔａｂｌｅ　１　Ｐａｒｔｉｃｌｅ　ｄｉａｍｅｔｅｒ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

直径／μｍ 质量分数／％

１　 ５

５　 １５

１０　 ２５

２０　 ４０

４０　 １０

８０　 ５

３．１　颗粒直径对喷管流动和性能的影响

图２和图３为质量分数为２０％，在不同颗粒
直径条件下，马赫数在喷管对称面和出口截面上
的等值线分布图，图中Ａ点表示弓形激波在喷管
出口处的位置．气－固两相流场结构与纯气相流场
基本相同，当为纯气相流场时，喷管扩张段内的马
赫数等值线较为光滑，而当颗粒直径为１μｍ时，
马赫数等值线分布较为紊乱，当颗粒直径逐渐增
大时，等值线逐渐趋于光滑，只是在喷管轴线附近
波动仍较为剧烈．这是因为固体颗粒直径越小，惯
性越小，其随流性也就更好．因此，在喷管扩张段，
较小粒径的颗粒散射范围更大，对气相流场的影
响范围也就更大，使马赫数等值线在全流场区域
都较为紊乱．而粒径较大时，其散射范围则变小，
主要集中于喷管轴线附近，所以马赫数等值线在
轴线附近波动强烈，而在壁面附近则较为光滑．当
颗粒按 Ｒ－Ｒ函数分布时，小粒径的颗粒远离轴
线，而大粒径的颗粒则集中于轴线附近，但其数量
较少，因此，马赫数等值线在远离轴线处振荡剧
烈，在轴线附近振荡相对较弱．另外，当流场中含
有固体颗粒时，弓形激波在喷管出口处的位置Ａ
更靠近喷管上壁面，颗粒直径越大，Ａ点离上壁面
越近．当粒径为１０μｍ和２０μｍ时，Ａ点已紧贴上
壁面．颗粒的存在使喷管入口气相质量流量降低，
而次流未加入固体颗粒，流量保持不变，这就导致
次主流气相的质量流量比相对增加，从而使弓形
激波较纯气相流场条件时显著增强，其在喷管出
口处的位置更靠近上壁面．而小粒径的颗粒在喷
管扩张段分布范围广，对激波的发展有一定的阻
碍作用，所以粒径越小，激波强度越小．
　　图４所示为颗粒质量分数为１０％时，不同颗
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图２　喷管对称面上马赫数分布

Ｆｉｇ．２　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｎ　ｔｈｅ　ｓｙｍｍｅｔｒｙ　ｐｌａｎｅ　ｏｆ　ｎｏｚｚｌｅ

图３　喷管出口截面上马赫数分布图

Ｆｉｇ．３　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｎ　ｔｈｅ　ｏｕｔｌｅｔ　ｐｌａｎｅ　ｏｆ　ｎｏｚｚｌｅ
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粒直径条件下马赫数和压强沿喷管轴线的分布对

比情况（ｐ为静压，ｐ０ 为喷管入口总压，下同）．有
固体颗粒存在的情况下，马赫数与相同轴向位置
的纯气相条件下的马赫数相比明显减小，马赫数
峰值出现位置更靠近喷管喉部，并且该峰值随着
颗粒直径的增大而增大．而颗粒直径按Ｒ－Ｒ函数
分布时，其平均颗粒直径约为１３μｍ，处于中间
值，因此其马赫数峰值也介于中间值．压强的分布
随马赫数的变化而变化，速度增大则静压减小，反
之则压强增大．因此，有颗粒存在的条件下，压强
值与相同轴向位置的纯气相条件下的压强相比略

有增大，通过弓形激波时压强波动的峰值和最小
值均大于纯气相流场情况，峰值出现位置同样更靠
近喷管喉部，该峰值随着颗粒直径的增大而增大．

图４　颗粒质量分数为１０％时马赫数和压强沿

喷管轴线分布

Ｆｉｇ．４　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ａｎｄ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ａｌｏｎｇ
ｔｈｅ　ａｘｉｓ　ｏｆ　ｎｏｚｚｌｅ　ｕｎｄｅｒ　ｐａｒｔｉｃｌｅ　ｍａｓｓ　ｆｒａｃｔｉｏｎ

ｏｆ　１０％ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

图５为颗粒质量分数为１０％时，不同颗粒直
径条件下喷管推力矢量角和推力系数的对比情况

（推力系数为包括主流和次流的综合推力系数，但
未考虑固体颗粒产生的推力，下同）．如图所示，纯
气相流场条件下，喷管的推力矢量角和推力系数
最大；在气固两相流场条件下，喷管的推力矢量角
和推力系数随着颗粒直径的增加逐渐增大．这是
因为颗粒的粒径越小其在喷管扩张段分布范围就

越大，对流场发生偏转的阻力范围也就越大，致使
弓形激波减弱，推力矢量角度相对减小．固体颗粒
在相同的质量流量条件下，颗粒直径越小，数量越
多，总体积也越大，气相的质量流量也就越小，因
此，由气体产生的推力而得出的推力系数也
就越小．

图５　不同粒径分布条件下喷管推力矢量性能

Ｆｉｇ．５　Ｔｈｒｕｓｔ　ｖｅｃｔｏｒ　ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｏｆ　ｎｏｚｚｌｅ　ｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｐａｒｔｉｃｌｅ　ｄｉａｍｅｔｅｒ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

３．２　颗粒质量分数对喷管流动和性能的影响

图６为颗粒直径为１０μｍ时，不同颗粒质量
分数条件下，马赫数和压强沿轴线的分布对比情
况．如图所示，马赫数和压强沿轴线的分布随颗粒
质量分数增大而波动减弱，马赫数的峰值随颗粒
质量分数的增大逐渐减小，出现的位置逐渐靠近
喷管喉部．压强波动的起始位置随颗粒质量分数
的增大也逐渐靠近喉部，波动后的峰值随颗粒质
量分数的增大逐渐减小．当颗粒质量分数为３０％
时，马赫数和压强波动后的峰值均小于纯气相条
件，这说明颗粒质量分数越大，流动阻力和压强损
失越大．
图７所示为颗粒直径为１０μｍ时，不同颗粒

质量分数条件下喷管推力矢量角和推力系数的对

比情况．纯气相流场条件下，喷管的推力矢量角和
推力系数最大；在气固两相流场条件下，喷管的推
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图６　颗粒直径为１０μｍ时马赫数和压强沿

喷管轴线分布

Ｆｉｇ．６　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ａｎｄ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ａｌｏｎｇ
ｔｈｅ　ａｘｉｓ　ｏｆ　ｎｏｚｚｌｅ　ｕｎｄｅｒ　ｐａｒｔｉｃｌｅ　ｄｉａｍｅｔｅｒ

ｏｆ　１０μｍ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

图７　不同颗粒质量分数条件下喷管推力矢量性能

Ｆｉｇ．７　Ｔｈｒｕｓｔ　ｖｅｃｔｏｒ　ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｏｆ　ｎｏｚｚｌｅ　ｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｍａｓｓ　ｆｒａｃｔｉｏｎｓ　ｏｆ　ｐａｒｔｉｃｌｅ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

力矢量角和推力系数随着颗粒质量分数的增加而

减小．这是因为颗粒的存在使流体的平均密度大
为增加，从而导致主流流场的惯性增大，当次流气
体喷入主流流场时，其膨胀受到的阻力更大，对主
流的阻碍作用相对减弱，主流偏离轴向的角度也
就响应减小．另外，颗粒质量分数的增加使气体的
质量流量降低，因此，由气体产生的推力而得出的
推力系数也就随颗粒质量分数的增加而逐渐减小．

４　结　论

本文利用数值计算方法研究了固体火箭发动

机燃气二次喷射推力矢量喷管气固两相内流场．
Ａｌ／Ａｌ２Ｏ３ 颗粒的存在使喷管的流场结构和推力
矢量性能较相同条件下的纯气相流场有了一定的

改变．主要体现在以下几个方面：

１）气固两相流场中弓形激波在喷管出口处
的位置较纯气相流场更靠近喷管上壁面，颗粒直
径越大，距离越近，弓形激波强度越大．
２）在颗粒质量分数相同的条件下，颗粒直径
越大，马赫数和压强沿喷管轴线的波动约大，相应
的推力矢量角和推力系数越大．
３）在颗粒直径相同的条件下，颗粒质量分数
越大，马赫数和压强沿轴线波动越小，相应的推力
矢量角和推力系数越小．
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