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流体控制矢量喷管启动过程的瞬态响应
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摘　　　要：采用三维非定常数值模拟方法对流体矢量喷管启动的瞬态响应过程进行了研究，给出了流场

的演化特性及性能参数的响应时间．根据不同时刻的流场和壁面压力分布，分析后得到了注气附近射流扰

动波系及漩涡的演化过程，并与上壁面压力分布相互印证．由性能参数（包括流量，推力系数，矢量角）的时

间响应曲线发现：流量和推力系数在响应初始阶段存在剧烈波动，而矢量角是平稳变化，三者的响应时间

在毫秒量级．
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　　一般对于流体矢量喷管的研究主要关注其稳
态特性，包括各种射流及主流参数（如注气位置，

角度，压力，主流落压比等）对于矢量及推力性能
的影响，而对于流体推力矢量的瞬态响应过程研
究较少［１－８］．对于机械式矢量喷管，其矢量响应基
本由作动筒和控制面的运动关系确定，而对于流
体矢量方法，系统响应时间却未知，尤其是航空发
动机喷管的流体推力矢量研究，目前可查到的文
献只有洛克希德．马丁（ＬＭＴＡＳ）的Ｐａｔｒｉｃｋ的文

献中提及，但其对于具体的计算细节透露不多，他
们是利用ＬＭＴＡＳ的Ｆａｌｃｏｎ程序计算了流体推
力矢量喷管的１阶瞬态响应，计算得到的推力矢
量角的响应大于１０００°／ｓ，同时计算了２种情况的
算例，以研究对于初始状态的敏感性，比较后未观
察到滞后现象［６］．火箭发动机的燃烧室式燃气二
次喷射系统是从燃烧室引气，在阀门开启和关闭
时会存在较大压力波动，从而对于发动机造成较
大影响，造成燃烧室压力波动，形成震源，可能引
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起危害．吴雄对于固体火箭发动机的启动和关闭
的非定常特性做了研究，指出动态特性和稳态特
性相差很大，瞬态侧向控制力，燃烧室压力，推力
等都会发生显著变化，因此对于燃气二次喷射系
统的非定常特性研究将成为飞行器控制系统设计

的重点［１］．
Ｓａｈａ和Ｃｈａｋｒａｂｏｒｔｙ利用ＦＬＵＥＮＴ软件对
激波管驱动的超声速喷管的启动过程进行了时间

相关的数值模拟，和 Ａｍａｎｎ的实验相比较，计算
捕捉到了流场的主要特征，进而也证明了利用商
用软件可以实现对于瞬态激波相互作用流场的

计算．
本文主要利用 ＡＮＳＹＳ１３．０中的ＣＦＸ流体

计算软件，对于处于地面过膨胀状态下的某喷管，
开启扩张段注气产生推力矢量的瞬态响应过程进

行三维非定常数值模拟，从而得到流场的演化过
程及推力，矢量角等性能参数随时间的响应．参考
美国“自适应多用途发动机技术（ＡＤＶＥＮＴ）”计
划及美国通用公司的变循环双外涵发动机

Ｆ１２０［９］，计算研究对象采用带有引射通道的二元
喷管，其中引射气来自第二外涵，这种喷管可能
成为未来新一代发动机喷管的一种备选方案．

１　物理模型及计算方法

１．１　数值方法

１．１．１　基本数值方法

本文计算采用ＡＮＳＹＳ－ＣＦＸ１３．０软件实现，

ＣＦＸ软件采用基于有限元的有限体积法，在保证
了有限体积的守恒性的前提下兼有有限元法的高

精度，而且求解采用全隐式多网格耦合求解技术，
大大缩短求解时间．采用虚拟时间推进的方法求
解三维瞬态Ｎ－Ｓ方程组，考虑流动物理特性和计
算资源，湍流模型采用当前两方程模型中相对先
进的 Ｍｅｎｔｅｒ　ｋ－ωＳＳＴ（ｓｈｅａｒ　ｓｔｒｅｓｓ　ｔｒａｎｓｐｏｒｔ）模
型，对于空间离散采用达到２阶精度（ｈｉｇｈ　ｒｅｓｏ－
ｌｕｔｉｏｎ）的格式，时间离散采用２阶Ｅｕｌｅｒ后插格
式［１０］．求解工质为空气，采用理想气体模型，边界
条件主流，引射及扩张段射流进口为压力进口，流
向出口远场为压力出口，横向及展向边界为远场
开口边界，模拟的工况为地面静止状态．计算的基
本计算条件：喷管落压比（ＮＰＲ）为３．７２，次流与
环境压比（ＳＰＲ）为２，矢量开启后射流与主流压
比ε＝２，环境压力为ｐｂ＝１０１．３２５ｋＰａ，主流进口
总温为１　０００Ｋ，次流进口总温３５８．３Ｋ，射流进口

总温５０２Ｋ．

１．１．２　瞬态计算方法

为模拟射流打开的瞬态响应过程，以无射流
的稳态计算结果作为初场，然后打开射流进行瞬
态计算，此时需要估算其流动的特征时间来选取
合适的时间步．参考文献［１１］，考虑到主要关注射
流和主流相互作用的瞬态过程，可以利用公式

ｔｃ＝Ｄ／Ｕ （１）

其中Ｄ为射流喷管出口直径，Ｕ 为射流平均出口
速度，估算射流打开流动的特征时间约为０．０１ｍｓ
到０．１ｍｓ量级．据此，计算初始的射流与主流相
互作用阶段，即射流从喷入到与主流相互干扰形
成喷管内主流流场，取物理时间步为最小特征时
间的１／１０，即为０．００１ｍｓ，当喷管内流场大致结
构建立后，为节约计算资源，我们逐渐调大时间步
为０．００２ｍｓ，０．００５ｍｓ，最后取为０．１ｍｓ．根据

ＣＦＸ软件帮助中对于瞬态计算的说明，子迭代步
数建议取３～５，本文取５，收敛标准为残差均方根
（ＲＭＳ）小于１０－５．计算中采用定常计算的结果作
为初场，然后进行非定常计算至流场结构大致不
变，主要性能参数基本没有波动，计算停止，总共
计算时间为７０ｍｓ．

１．２　数值验证

针对非定常计算验证算例的问题，经过大量
的国内外文献的调研，对于文章中类似的主次流
相互作用的非定常相互作用过程的实验研究几乎

没有，大部分非定常研究集中于关于脉冲射流（次
流进口边界条件周期性变化）与主流相互作用．根
据Ｓａｈａ和Ｃｈａｋｒａｂｏｒｔｙ利用ＦＬＵＥＮＴ软件对激
波管驱动的超声速喷管的启动过程进行了时间相

关的数值模拟，和 Ａｍａｎｎ的实验相比较，计算捕
捉到了流场的主要特征（包括ｐｒｉｍａｒｙ　ｓｈｏｃｋ，ｓｅｃ－
ｏｎｄａｒｙ　ｓｈｏｃｋ，ｃｏｎｔａｃｔ　ｄｉｓｃｏｎｔｉｎｕｉｔｙ等）［１２－１３］，因
此，决定以喷管的启动过程作为验证算例，此类流
动也涉及压力扰动的传播且响应时间量级也为毫

秒级．参考软件帮助，ＣＦＸ计算二维问题的通过

２－Ｄ网格沿法向拉伸１个单元（尺寸和最小网格
单元尺寸差不多），计算域几何及网格如图１、图２
所示，图中 Ｍｓｈ表示激波马赫数（ｓｈｏｃｋ　Ｍａ）．
初边值条件参考文献［１１］，数值方法如１．１

所述，时间步为０．００１ｍｓ，子迭代步数取５，计算

１　０００步．得到主激波（ｐｒｉｍａｒｙ　ｓｈｏｃｋ，ＰＳ）的运动
规律与Ａｍａｎｎ的实验的对比结果，如图３所示，
可以看出两者给出的运动速度（斜率）比较相近，

５６３２
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图１　激波管及喷管示意图［１１］

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｏｆ　ｎｏｚｚｌｅ　ｗｉｔｈ　ｓｈｏｃｋ　ｔｕｂｅ［１１］

图２　激波管及喷管网格

Ｆｉｇ．２　Ｇｒｉｄ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｎｏｚｚｌｅ　ｗｉｔｈ　ｓｈｏｃｋ　ｔｕｂｅ

图３　主激波（ＰＳ）的运动轨迹

Ｆｉｇ．３　Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓ　ｏｆ　ｐｒｉｍａｒｙ　ｓｈｏｃｋ（ＰＳ）

可以验证ＣＦＸ软件对于此类非定常运动的模拟
能力．

１．３　几何及网格

喷管的出口宽高比为２∶１的二元喷管，扩张
段上下带有引射通道，两侧壁为直壁，喉道和扩张
段有对称布置的注气缝，几何示意图如图４所示，
三维示意图如图５所示．出口与喉道高度之比为

Ｄｅ／Ｄｔ＝２．５，主喷管扩张段长度为Ｌ２／Ｄｔ＝１．５，
而外套相对长度为Ｌ４／Ｄｔ＝３，引射通道进口位
置为Ｌ１／Ｄｔ＝０．１，其高度为Ｘｉ／Ｄｔ＝０．４，喉道

曲率半径为Ｒｔ／Ｄｔ＝０．９，注气缝宽均为ｄｊ／Ｄｔ＝
０．０３，扩张段注气缝位置为Ｌ３／Ｄｔ＝２．４．
计算域相应为全尺寸模型的一半，流向尺寸

为２０倍出口横向尺寸，横向和展向尺寸均为１０
倍横向尺寸以上，保证了远场距流动大梯度距离
足够远，壁面边界层及射流剪切层均保证了足够
数量的网格，网格单元总数为２０３万，采用ＩＣＥＭ
（ｉｎｔｅｇｒａｔｅｄ　ｃｏｍｐｕｔｒ　ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ　ａｎｄ　ｍａｎｕｆａｃ－
ｔｕｒｉｎｇ）软件生成．网格如图６、图７所示．

图４　喷管对称面尺寸示意图

Ｆｉｇ．４　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｏｆ　ｄｉｍｅｎｓｉｏｎｓ　ｏｆ　ｎｏｚｚｌｅｓ

ｓｙｍｍｅｔｒｉｃ　ｐｌａｎｅ

图５　喷管三维示意图

Ｆｉｇ．５　Ｔｈｒｅｅ－ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ　ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｏｆ　ｎｏｚｚｌｅ

图６　计算网格（三维）

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ｇｒｉｄｓ（ｔｈｒｅｅ－ｄｉｍｅｎｓｉｏａｎｌ）

６６３２
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图７　纵向截面网格

Ｆｉｇ．７　Ｇｒｉｄ　ｏｆ　ｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌ　ｐｌａｎｅ

２　结果讨论

２．１　响应过程流场分析

参考Ｄｉｃｋｍａｎｎ（２００７）学位论文第１４３页的
对于流动结构与壁面压力分布对应关系的分析方

法，如图８、图９所示［１４］．主要的波系及流动结构
包括弓形激波，分离激波，欠膨胀射流形成过程中
的马赫盘，桶形激波等都可观察到，射流上游第１
个壁面压力上升的平台是由于分离激波导致，接
着由于分离激波后的漩涡１涡心的低压影响，壁
面压力稍有下降，之后的壁面滞止点处压力达到
峰值，接着由于漩涡２的存在而壁面压力稍降．

图８　上游流动结构与表面压力对应［１４］

Ｆｉｇ．８　Ｕｐｓｔｒｅａｍ　ｆｌｏｗ　ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ　ｗｉｔｈ

ｓｕｒｆａｃｅ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ［１４］

从不同时刻上壁面中心线压力分布及对称面

喷口近场流动结构（图１０～图１７）可以看出射流
与主流相互作用的过程，可以观察到以下特点（其
中压力用环境压力无量纲化，长度用射流喷口出
口直径无量纲化）：

１）由于高压力射流引入，逆压梯度增强，迫
使上壁面分离激波向上游移动，而且射流阻碍形
成的弓形激波于分离激波合并形成λ形激波并继

图９　０．５ｍｓ射流附近流动结构与壁面压力分布对照

Ｆｉｇ．９　Ｆｌｏｗ　ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ　ａｎｄ　ｗａｌｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

ｎｅａｒ　ｊｅｔ　ａｔ　０．５ｍｓ

图１０　０ｍｓ对称面压力云图

Ｆｉｇ．１０　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｎｔｏｕｒ　ｏｆ　ｓｙｍｍｅｔｒｉｃ　ｐｌａｎｅ　ａｔ　０ｍｓ

图１１　０．０５ｍｓ对称面压力云图

Ｆｉｇ．１１　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｎｔｏｕｒ　ｏｆ　ｓｙｍｍｅｔｒｉｃ　ｐｌａｎｅ

ａｔ　０．０５ｍｓ

７６３２
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图１２　０．１ｍｓ对称面压力云图

Ｆｉｇ．１２　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｎｔｏｕｒ　ｏｆ　ｓｙｍｍｅｔｒｉｃ　ｐｌａｎｅ

ａｔ　０．１ｍｓ

图１３　０．２ｍｓ对称面压力云图

Ｆｉｇ．１３　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｎｔｏｕｒ　ｏｆ　ｓｙｍｍｅｔｒｉｃ　ｐｌａｎｅ

ａｔ　０．２ｍｓ

图１４　０．３ｍｓ对称面压力云图

Ｆｉｇ．１４　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｎｔｏｕｒ　ｏｆ　ｓｙｍｍｅｔｒｉｃ　ｐｌａｎｅ

ａｔ　０．３ｍｓ

续向上游移动，最后与引射流引起的压缩波合并，

在壁面压力分布上则体现为上游的压力突跃位置

前移，到１０ｍｓ左右激波位置基本固定，压力平台
区逐渐扩大，突跃增量下降．
２）如图１８中２所示，在ｔ＝０．１ｍｓ，在射流喷
口边沿出现由上游２个涡中间的滞止点对应的第

２个压力峰值，而且随着时间推移，峰值先变大后

图１５　０．５ｍｓ对称面压力云图

Ｆｉｇ．１５　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｎｔｏｕｒ　ｏｆ　ｓｙｍｍｅｔｒｉｃ　ｐｌａｎｅ

ａｔ　０．５ｍｓ

图１６　１ｍｓ对称面压力云图

Ｆｉｇ．１６　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｎｔｏｕｒ　ｏｆ　ｓｙｍｍｅｔｒｉｃ　ｐｌａｎｅ

ａｔ　１ｍｓ

图１７　１０ｍｓ对称面压力云图

Ｆｉｇ．１７　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｎｔｏｕｒ　ｏｆ　ｓｙｍｍｅｔｒｉｃ　ｐｌａｎｅ

ａｔ　１０ｍｓ

变小（０．２ｍｓ是达到最大），到１０ｍｓ时几乎消失，
而且随着压力扰动不断向上游传播．
３）对应于图１９中的３可以清楚看到，喷口
下游随着激波面的扩散，自０．０５ｍｓ出现由于射
流的强扰动形成的高压力波峰，并向下游传播，而
且从云图和压力分布可以看到强度逐渐衰减，直
至传出喷管，而激波后过膨胀区域造成的压力低

８６３２
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图１８　不同时刻上壁面中心线压力分布（射流上游）

Ｆｉｇ．１８　Ｕｐ－ｗａｌｌ　ｃｅｎｔｅｒｌｉｎｅ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ａｔ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｔｉｍｅｓ（ｕｐｓｔｒｅａｍ　ｏｆ　ｊｅｔ）

图１９　不同时刻上壁面中心线压力分布（射流下游）

Ｆｉｇ．１９　Ｕｐ－ｗａｌｌ　ｃｅｎｔｅｒｌｉｎｅ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ａｔ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｔｉｍｅｓ（ｄｏｗｎｓｔｒｅａｍ　ｏｆ　ｊｅｔ）

谷也随时间向下游传播，造成在上一时刻（０．０５
ｍｓ）为压力波峰处，在下一时刻（０．１ｍｓ）变为波谷．
４）对称面喷管内部主要流动结构，包括弓形
激波的形状，位置，射流的波系结构，上下游壁面
附近漩涡结构等在１０ｍｓ左右已基本形成，说明
喷管内流场的响应时间在此时间数量级．

２．２　性能参数时间响应过程

２．２．１　性能参数计算公式

理想速度

Ｖｉ＝ ２γＲ
γ－１

Ｔｔ［１－（ｐ／ｐｔ）
γ－１
γ槡 ］ （２）

式中γ表示比热比，Ｒ表示气体常数，下标ｔ表示
总参数．
轴向推力　

Ｆｘ ＝∫Ａ
ρｕ

２＋（ｐ－ｐａ）ｄＡ （３）

式中ｐａ 表示环境压力，Ａ表示喷管出口截面积．

俯仰力　　Ｆｙ ＝∫Ａ
ρｕｖｄＡ （４）

矢量角　　α＝ａｒｃｔａｎＦｙＦ（ ）ｘ （５）

理想推力

Ｆｉ＝Ｆｉ，ｍａｉｎ＋Ｆｉ，ｅｊ＋Ｆｉ，ｉｎｊ （６）
其中

Ｆｉ，ｍａｉｎ＝ｍｍａｉｎ·Ｖｉ，ｍａｉｎ
Ｆｉ，ｅｊ＝ｍｅｊ·Ｖｉ，ｅｊ
Ｆｉ，ｉｎｊ＝ｍｉｎｊ·Ｖｉ，ｉｎ
烅
烄

烆 ｊ

式中下标ｍａｉｎ，ｅｊ和ｉｎｊ分别表示主流、引射流和
矢量喷注流．
轴向推力系数　Ｃｆ＝Ｆｘ／Ｆｉ （７）

２．２．２　性能参数响应曲线

１）喷管出口无量纲流量ｍ· 的时间响应

其中ｍ＝ｍ
·
ｐ＋ｍ

·
ｅｊ＋ｍ

·
ｉｎｊ

ｍ·ｐ０
，ｍ·ｐ０为无射流时主

喷管流量．
从图２０可以看出由于射流的引入，喷管流量

在初始１ｍｓ内波动较为剧烈，最大幅值约７％基
准流量，１ｍｓ后稳定上升，在５ｍｓ时达到峰值之
后略有下降，大约１０ｍｓ后可以认为基本稳定，所
以流量相应时间约为１０ｍｓ．

图２０　喷管出口截面无量纲流量的时间相应曲线

Ｆｉｇ．２０　Ｇｅｎｅｒａｌｉｚｅｄ　ｍａｓｓ　ｆｌｏｗ　ｔｉｍｅ　ｒｅｓｐｏｎｓｅ

ｃｕｒｖｅ　ａｔ　ｎｏｚｚｌｅ　ｅｘｉｔ

２）推力性能的时间响应
从图２１可以看出推力系数在初始１ｍｓ内波

动十分剧烈，在１ｍｓ后波动幅度明显减小，并逐
渐趋于平稳，约在８ｍｓ左右完成响应．
３）矢量性能的时间响应
从图２２可以看出矢量角响应过程相对较为

平稳，基本单调上升，响应时间约为１２ｍｓ．
从以上性能参数的时间响应可以看出：流体

控制矢量喷管射流打开过程的时间响应十分迅速

（如果不考虑控制指令和阀门响应时间），几乎是
瞬时完成，比机械式矢量喷管快很多．由于性能参

９６３２
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数如轴向推力等均为流场参数的面积积分量，因
此可以认为喷管内部的流动结构的响应决定性能

参数的响应．

图２１　推力系数的时间相应曲线

Ｆｉｇ．２１　Ｔｈｒｕｓｔ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｔｉｍｅ　ｒｅｓｐｏｎｓｅ　ｃｕｒｖｅ

图２２　矢量角的时间相应曲线

Ｆｉｇ．２２　Ｖｅｃｔｏｒ　ａｎｇｌｅ　ｔｉｍｅ　ｒｅｓｐｏｎｓｅ　ｃｕｒｖｅ

３　结　论

本文通过对流体控制矢量喷管扩张段注气瞬

间打开的过程做了三维非定常数值模拟，得到了
关于流动结构和性能参数的结论如下：

１）得到射流突然打开后，对称面二维波系及
漩涡的演化过程，上壁面喷口附近激波和漩涡演
化过程可以与上壁面喷口附近压力分布的演化过

程相互印证，提供了一种分析流动结构的方法．
２）响应时间主要有喷管内部干扰流场建立
的时间决定，干扰流场结构和性能参数的响应时
间在毫秒量级，十分迅速．
本文给出了射流瞬时开启过程的时间响应，

可以对进一步研究流体控制矢量喷管的控制特性

及规律提供一定的借鉴思路．进一步的研究可以
结合整个射流气源的供应，考虑阀门的开启过程，
从而考量整个系统响应过程，并结合飞行器结构
考虑是否存在结构耦合振动的问题［１５］．
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