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摘要:航行体在水下垂直运动过程中极易受到海洋环境的影响而导致其运动姿态不稳定ꎬ无控和无动力发射已经

难以适应大水深、强干扰的海洋环境ꎮ 为此ꎬ综合运用 ＰＩＤ 控制、动态流体相互作用、动态嵌套 / 滑移网格技术等方

法ꎬ构建了流体、运动、控制耦合的一体化数值计算方法ꎬ对水下有控助推航行体的运动过程进行数值模拟ꎬ分析了

不同尾喷压力下(６ ＭＰａ、１０ ＭＰａ、１２ ＭＰａ)摆动喷管控制航行体的尾空泡演化规律及其弹道特性ꎮ 结果表明:在超

音速射流与尾空泡的融合过程中ꎬ受界面不稳定性以及喷管摆动的影响ꎬ尾部气团发生断裂ꎬ随着喷管压力的上

升ꎬ断裂的时间有所提前ꎮ 尾喷空泡内存在复杂的波系结构ꎬ喷管压力较大时ꎬ射流的欠膨胀程度大ꎬ燃气泡内存

在多处膨胀压缩形成的高低压交错分布区域ꎬ随着时间的发展ꎬ喷管出口附近出现垂直于轴线的马赫盘ꎮ 此外ꎬ喷
管压力越大ꎬ由尾喷流引起的干扰力矩也越大ꎮ 喷管压力从 ６ ＭＰａ 增大到 １２ ＭＰａ 时ꎬ航行体运动过程中的最大偏

转角度减小了 １８.５％ꎬ超调量从 ３２％减小到 ２２％ꎬ航行体姿态波动小ꎬ弹道稳定性好ꎮ
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ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ　

　 　 水下垂直发射航行体的运动稳定性极易受到随

季节变化的海洋横流、海浪和平台运动等不确定环

境因素的影响ꎬ无控运动方式很难满足工程实际需

求ꎮ 而水下推力矢量控制技术可以在外界干扰条件

较大的情况下对航行体姿态进行有效的控制ꎬ从而

实现大水深、变航速、抗横流和全天候稳定运行的

目标[１]ꎮ
推力矢量控制的方法从结构形式上可以分为固

定喷管和摆动喷管ꎬ其原理都是通过机械结构改变

尾喷流方向ꎬ以获得侧向力控制航行体姿态ꎮ 与固

定喷管相比ꎬ摆动喷管具有控制效率高、推力损失小

的优势[２]ꎮ 早期关于推力矢量控制流场特性的研

究多集中在静态条件下[３－６]ꎬ近年来有学者开展考

虑航行体运动和流场双向耦合的动态控制的相关研

究ꎬ但大都采用单一的发动机参数[７－８]ꎮ 而喷管压

力作为发动机最重要的参数之一ꎬ会显著影响发动

机的推力特性ꎮ 唐云龙等[９] 采用二维轴对称模型

对不同压力下的发动机进行了数值模拟ꎬ发现随着

喷管压力的上升ꎬ发动机推力振荡峰值对应的频率

减小、振幅增大ꎮ 此外ꎬ水下点火时将有大量高压燃

气喷入水中ꎬ形成瞬态燃气泡ꎬ燃气与水之间存在激

烈的流体动力干扰[１０－１２]ꎮ 另有研究表明ꎬ喷管压力

会显著影响尾喷流内的激波结构演化ꎬ同时燃气泡

的变化又对喷管内气流场和外部水流场产生反作

用ꎬ对航行体的受力特性造成影响[１３]ꎮ 因此ꎬ需要

对流体与航行体运动进行耦合求解ꎬ充分考虑喷管

流动、燃气泡内流场以及外部水流场之间的相互作

用及其对航行体水动力的影响ꎬ探讨喷管压力对喷

管内射流的建立过程、燃气泡的生长规律以及航行

体的弹道特性的影响ꎬ为水下推力矢量发动机的设

计提供有效的理论参考ꎮ
本文在前人研究的基础上ꎬ通过建立带有摆

动喷管的推力矢量控制航行体水下运动的数值计

算方法ꎬ重点研究航行体在不同喷管压力水下发

射时ꎬ尾喷两相流场演化规律以及航行体的运动

特性ꎮ

１　 数值方法及验证

１.１　 航行体动力学方程

将航行体当作刚体计算其俯仰运动ꎬ通过下式

计算航行体质心的位置:
ｘｎ＋１

ｃｇ ＝ｘｎ
ｃｇ＋ｖｃｇΔｔ (１)

式中:ｘｃｇ和 ｖｃｇ分别为质心位置和线速度矢量ꎬｎ 为

时间步数ꎬΔｔ 为时间步长ꎮ 质心的线速度通过质心

加速度积分得到ꎬ质心加速度可由牛顿第三定律

求得:

ｖ̇ｃｇ ＝
１
ｍ
ｆｃｇ (２)

式中: ｆｃｇ 为刚体所承受的外力合力ꎬｍ 为航行体

质量ꎮ
刚体转动角度由下式求得:

θｎ＋１
ｃｇ ＝θｎ

ｃｇ＋ＧΩｃｇΔｔ (３)
式中:θｃｇ为欧拉角ꎬΩｃｇ为角速度ꎬＧ 为从角速度到

欧拉角导数的转换矩阵ꎮ
刚体角加速度与力矩之间的关系如下:

ωＢ ＝Ｊ
－１(ＭＢ－ωＢ×ＪωＢ) (４)

式中:Ｊ 为刚体转动惯量ꎬＭＢ 为刚体所受合力矩向

量ꎬωＢ 为角加速度向量ꎮ
求出的角加速度再通过对时间积分得到角速

度ꎬ通过公式的转换得到该时刻下刚体运动角度ꎮ
由六自由度求解器计算得到的速度与角速度ꎬ可以

进一步求得刚体运动的位置与姿态ꎬ从而得到水下

航行体每一时刻的运动特征ꎮ
１.２　 多相流模型和湍流模型

水下点火推进过程涉及复杂多相流动ꎬ需要对

计算模型进行一定的简化:弹射气体介质和燃气介

质均设置为常温空气ꎬ采用理想气体模型ꎻ液相采用

不可压缩流体模型ꎮ
气液两相流动的求解采用 ＶＯＦ 多相流模型ꎬ该

模型假设多相流体之间没有相互穿插ꎬ可实现用单

相流体方法求解多相流问题ꎬ在处理气液交界面剧

烈变化、各相存在明显交界面的问题时较为出色ꎮ

２１



第 ２ 期 吴小安ꎬ等　 摆动喷管尾喷压力对水下航行体尾空泡及弹道特性影响研究

连续性方程为

∂ρｍ

∂ｔ
＋
∂(ρｍｖｊ)

∂ｘ ｊ
＝ ０ (５)

动量方程为

∂(ρｍｖｉ)
∂ｔ

＋
∂(ρｍｖｉｖｊ)

∂ｘ ｊ
＝ － ∂ｐ

∂ｘｉ
＋ ∂
∂ｘ ｊ

(μｍ＋μｔ)
∂ｖｉ
∂ｘ ｊ

＋
∂ｖｊ
∂ｘｉ

æ

è
ç

ö

ø
÷

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú

(６)

式中: ρｍ ＝ ∑
ｋｎ

ｋ ＝ １
α ｋρ ｋ、μｍ ＝ ∑

ｋｎ

ｋ ＝ １
α ｋμ ｋ 分别为按体积分

数确定的混合物密度和动力黏性系数ꎬα 为体积分

数ꎬρ 为密度ꎬμｔ 为动力黏性系数ꎮ
根据文献[１４]中对湍流模型的对比结果ꎬ选取

ＳＳＴ ｋ－ω 模型对雷诺应力项进行封闭ꎬ该模型对于

激波位置的捕捉更为精准ꎮ
１.３　 ＰＩＤ 控制律设计

ＰＩＤ 控制是目前模拟控制系统中技术最成熟、应
用最广泛的一种控制方式ꎬ具有结构简单、参数调整

方便等优势ꎬ被广泛应用于水下航行体姿态控制[１５]ꎮ
本文中控制器的功能通过 ＣＦＤ 软件的用户自定

义函数来实现ꎬ该函数能够实时调用航行体的位置、速
度等流场信息ꎬ并根据设计的姿态控制律计算航行体

尾部矢量喷管的摆角并传输给执行结构ꎬ实现矢量喷

管随时间的摆动ꎮ ＣＦＤ 与 ＰＩＤ 的耦合计算流程如图 １
所示ꎮ 本文中的姿态控制律形式如下:

δｃ ＝ ｋｐ(θ－θ０)＋ｋｄ( θ̇－θ̇０)＋ｋｉ ∫ｔ ２
ｔ１
(θ－θ０)ｄｔ (７)

式中:δｃ 为喷管摆角指令ꎬｋｐ、ｋｄ、ｋｉ 分别为比例、积

分和微分环节的参数ꎬθ、θ̇ 分别为某控制通道的姿

态角和姿态角速度反馈量ꎬθ０、θ̇０ 分别为期望姿态角

和角速度ꎮ
１.４　 计算域和边界条件设置

计算域和边界条件如图 ２ 所示ꎬ航行体直径为

Ｄꎬ长径比 Ｌ / Ｄ＝ ８ꎬ其中 Ｌ 为航行体轴向长度ꎬ发射

筒与航行体壁面紧密接触ꎬ航行体直径与发射筒直

径相等ꎬ以防止筒内高压燃气泄漏ꎮ 背景计算域整

体尺寸为 １００Ｄ×７０Ｄ×１７.５Ｄꎬ自由界面距离发射筒

筒口 ８２.５Ｄꎬ发射筒长度 ９Ｄꎬ发射筒直径 １Ｄꎮ 为了

考虑横流影响ꎬ定义横流速度沿 Ｘ 轴正方向ꎬ将计

算域左侧设置为速度入口ꎬ速度为 １ ｍ / ｓꎬ重力方向

沿 Ｚ 轴负方向ꎮ 计算域底部和发射筒为壁面ꎬ喷管

顶端为滞止入口ꎬ其余边界条件均为压力出口ꎮ 为

了提高计算效率ꎬ考虑到航行体几何和运动的对称

性ꎬ计算域取三维半域模型ꎬ对称平面为 Ｘ－Ｚ 平面ꎮ

图 １　 ＣＦＤ 耦合 ＰＩＤ 的计算流程

Ｆｉｇ􀆰 １　 Ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ ｐｒｏｃｅｓｓ ｏｆ ＣＦＤ ｃｏｕｐｌｅｄ ＰＩＤ

图 ２　 计算域和边界条件示意图

Ｆｉｇ􀆰 ２　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ ｄｏｍａｉｎ
ａｎｄ ｂｏｕｎｄａｒｙ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

图 ３ 为装配后网格的划分情况ꎬ为了捕捉航行

体尾空泡的演化过程以及发射筒口附近复杂的流

场情况ꎬ对航行体尾流区和发射筒筒口位置的网

格进行了局部加密ꎮ 喷管出口首个加密区尺寸为

基础尺寸的 ５％ꎬ以便能较好地捕捉喷管出口处的

激波形状ꎬ网格密度沿下游均匀缓慢过渡ꎮ 由于

背景计算域较大ꎬ为了减小网格数量ꎬ在远场边界

设置较大的网格尺度ꎬ在航行体可能经过的位置

以及自由液面的位置进行了加密ꎬ尺寸为远场网
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格尺寸的 １ / ２ꎬ重叠计算域网格的基础尺寸与该加

密区相同ꎬ航行体壁面附近设置 １０ 层均匀拉伸的

棱柱层网格ꎮ

图 ３　 网格划分细节

Ｆｉｇ􀆰 ３　 Ｇｒｉｄ ｄｉｖｉｓｉｏｎ ｄｅｔａｉｌｓ

计算过程中喷管相对于航行体做单自由度摆

动ꎬ航行体相对基准坐标系做三自由度运动ꎮ 基准

坐标系以惯性系为参考ꎬ在整个计算过程中保持不

变ꎬ弹体坐标系与重叠区域一起运动ꎬ位置由六自由

度求解器决定ꎬ喷管坐标系中 Ｘ２ 与 Ｙ２ 轴的位置与

方向和弹体坐标系保持一致ꎬＺ２ 轴位置由航行体的

几何形状决定ꎬ为喷管摆动中心与航行体质心位置

之差ꎬ方向与弹体坐标系保持一致ꎬ计算过程中弹体

绕 ＯＹ１ 轴转动ꎬ喷管绕 ＯＹ２ 轴转动ꎬ喷管相对航行

体的转动角度为喷管摆角ꎬ三者关系如图 ４ 所示ꎮ
喷管内外流场由一对球形曲面断开ꎬ出口与航行体

尾部通过交界面边界连接ꎬ实现摆动喷管相对航行

体的单自由度摆动ꎮ
为了验证网格无关性ꎬ以喷管摆角为 ０ 为例进

行分析ꎬ选取了 １３６ 万、３６０ 万和 ５００ 万 ３ 套网格进

行求解ꎬ得到航行体尾部平均压强 Ｐｂ 的监测曲线如

图 ５ 所示ꎮ 可以看出ꎬ网格数量较低时对振荡幅度

和相位的特征捕捉相对粗糙ꎬ而另外两种工况的压

力变化特征基本一致ꎬ综合考虑准确性和经济性ꎬ选
用网格数量为 ３６０ 万的网格进行后续计算ꎮ
１.５　 数值方法验证

根据文献[１６]的实验结果对水下火箭发动机

推力预测方法进行了验证ꎬ分别对摆角为 ２°、４°、６°、

８°的工况进行了仿真ꎬ记录稳定后的推力、侧向力和

推力矢量角数据ꎬ并与文献[１６]中实验结果进行了

比对ꎬ结果如图 ６ 所示ꎮ 图中ꎬ推力为 Ｆ１ꎬ侧向力为

Ｆ２ꎬ推力矢量角为 δꎬ喷管摆角为 δｃꎮ 可以发现ꎬ数
值计算得到的结果与实验值反映了较一致的变化规

律ꎬ尤其是推力在数值上也表现出很好的一致性ꎮ
而推力矢量角和侧向力在数值上略低于实验值ꎬ分
析可能的原因有:实验数据存在一定的拟合误差ꎻ数
值计算中对发动机结构和测试台架进行了简化ꎮ 喷

管开启后由于存在一定的摆角ꎬ会加剧测试台架两

侧流场的不对称性而产生一部分侧向力ꎬ仿真过程

中并未对测试台架进行建模ꎬ从而会低估侧向力ꎮ
综上分析误差在合理范围内ꎬ验证了数值方法的有

效性ꎮ

图 ４　 参考坐标系示意图

Ｆｉｇ􀆰 ４　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｒｅｆｅｒｅｎｃｅ
ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ ｓｙｓｔｅｍ

图 ５　 不同网格数量下航行体尾部压力对比

Ｆｉｇ􀆰 ５　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｔａｉｌ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｏｆ ｖｅｈｉｃｌｅ
ｕｎｄｅｒ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｇｒｉｄ ｑｕａｎｔｉｔｉｅｓ
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图 ６　 数值结果与实验的对比

Ｆｉｇ􀆰 ６　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｂｅｔｗｅｅｎ ｎｕｍｅｒｉｃａｌ ｒｅｓｕｌｔｓ
ａｎｄ ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓ

２　 结果与讨论

航行体在利用燃气弹射出筒时ꎬ筒内的高压燃

气会随着航行体的出筒在水中扩散ꎬ经历膨胀、拉
伸、颈缩和拉断的过程[１７]ꎬ并在航行体尾部形成附

体尾空泡ꎮ 为实现航行体水下及出水过程的有控运

动ꎬ采用固体火箭发动机在尾空泡内点火作为动力

源ꎬ研究不同喷管压力对发动机尾喷流与空泡的耦

合作用过程以及航行体水动力特性的影响ꎬ选取

３ 种喷管压力下(ＰＪ ＝ ６ ＭＰａ、１０ ＭＰａ、１２ ＭＰａ)的筒

口点火过程进行仿真ꎮ
仿真从航行体的筒内运动开始ꎬ筒内的高压燃

气将航行体弹射出筒ꎬ航行体尾部出筒时刻为 ｔ ＝
０.２８５ ｓꎬ航行体在水中无控运行 ０. １ ｓ 后 ( ｔ ＝
０.３８５ ｓ)ꎬ尾部发动机点火对航行体姿态进行控制ꎮ
图 ７ 为不同喷管压力下点火后航行体尾部燃气相的

体积分数图ꎮ 由图可见ꎬ点火初期附体尾空泡为燃

气提供了初始的容纳空间ꎬ高压燃气膨胀加速后进

入尾空泡内ꎬ由于水介质的阻滞效果ꎬ燃气沿轴线方

向受限ꎬ燃气在航行体尾部积聚ꎮ 在 ｔ ＝ ０.３９５ ｓ 后ꎬ
由于射流的强大推力ꎬ燃气冲破气团开始延下游轴

向方向发展ꎬ受开尔文－亥姆霍兹不稳定性(Ｋ－Ｈ 不

稳定性)影响ꎬ喷管出口的射流边缘出现波浪状ꎬ同
时受到射流剪切力的卷吸作用ꎬ尾部开始收缩ꎮ 在

ｔ＝０.４３ ｓ 后ꎬ背流面空泡出现明显脱落ꎬ迎流面由于

燃气的补充基本保持完整ꎮ 同时由于喷管摆角的影

响ꎬ空泡尾部出现明显的偏置现象ꎬ不再沿喷管轴向

发展ꎮ
不同喷管压力下航行体尾部空泡的发展有所差

异ꎬ随着喷管压力的增大ꎬ尾部空泡的轴向和径向发

展速度都有所增加ꎬ如图 ７ 中 ｔ＝ ０.３８７ ５~０.４０５ ｓ 所
示ꎮ 此外ꎬ由于空泡尾部缺少射流动量的补充ꎬ燃气

与水的密度差诱发的瑞利－泰勒不稳定性(Ｒ－Ｔ 不

稳定性)越发强烈ꎮ 同时受喷管摆动的影响ꎬ尾部

气泡开始逐渐分裂ꎬ随着喷管压力的上升ꎬ气泡断裂

的时间有所提前ꎮ 喷管压力为 ６ ＭＰａ、１０ ＭＰａ 和

１２ ＭＰａ 时ꎬ分别在 ｔ ＝ ０.４５ ｓ、ｔ ＝ ０.４４ ｓ 和 ｔ ＝ ０.４３ ｓ
彻底断裂ꎮ 受气液两相流的剪切力作用与射流的不

稳定性影响ꎬ射流通道逐渐变窄ꎬ引发颈缩、胀鼓等

现象ꎮ
图 ８ 为不同喷管压力下航行体尾部压力云图ꎮ

可以看出ꎬ尾部发动机点火后ꎬ发动机产生的高压

气体迅速向下游传播ꎬ与水环境发生冲击ꎬ在气泡

顶端产生滞止高压区ꎮ 随着时间的发展ꎬ气泡顶

端向下游移动ꎬ高压区也随之远离航行体尾部ꎮ
最终当燃气空泡发展到一定长度时ꎬ射流流程损

失的影响变得显著ꎬ射流动量被消耗ꎬ气泡顶端射

流速度降低ꎬ高压区域消失ꎮ Ｐ Ｊ ＝ ６ ＭＰａ 时ꎬ滞止

高压区仅出现在 ｔ＝ ０.３９５ ｓ 之前ꎻＰ Ｊ ＝ １０ ＭＰａ 工况

的滞止高压区域最大ꎬ原因在于 Ｐ Ｊ ＝ １０ ＭＰａ 时ꎬ射
流充分发展ꎻ而 Ｐ Ｊ ＝ １２ ＭＰａ 时由于欠膨胀程度高ꎬ
射流末端并未完全膨胀ꎬ燃气的压力能没有完全

转换 为 动 能ꎬ 射 流 末 端 滞 止 压 强 略 小 于 Ｐ Ｊ ＝
１０ ＭＰａ的工况ꎮ 在射流充分发展后ꎬ随着喷管压

力的增加ꎬ射流动量有所增大ꎬ气泡顶端向下游移

动ꎮ Ｐ Ｊ ＝ １２ ＭＰａ 的工况下ꎬ在 ｔ＝ ０.４０５ ｓ 时顶端仍

有较高的滞止压力ꎮ
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图 ７　 不同喷管压力下流场燃气相体积分数图

Ｆｉｇ􀆰 ７　 Ｇａｓ ｐｈａｓｅ ｖｏｌｕｍｅ ｆｒａｃｔｉｏｎ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｆｌｏｗ ｆｉｅｌｄ ｕｎｄｅｒ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｎｏｚｚｌｅ ｐｒｅｓｓｕｒｅｓ
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图 ８　 不同喷管压力下航行体尾部压力云图

Ｆｉｇ􀆰 ８　 Ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｃｌｏｕｄ ｍａｐ ｏｆ ｔｈｅ ｔａｉｌ ｏｆ ｔｈｅ ｖｅｈｉｃｌｅ ｕｎｄｅｒ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｎｏｚｚｌｅ ｐｒｅｓｓｕｒｅｓ
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　 　 此外ꎬ超音速气流在喷管出口处形成高压和低

压交替分布的波系结构ꎬ原理是超声速气流在喷管

出口处的压力高于外界环境压力ꎬ自管口喷出后在

出口处形成膨胀波系ꎮ 由于射流区域外为常压水流

场ꎬ气流受到周围水介质的压缩ꎬ膨胀波系在边界处

反射为压缩波ꎬ射流气体压力增加ꎬ速度减小ꎮ 随着

射流气体的不断涌入ꎬ上述过程不断重复ꎬ从而形成

了一系列的波系结构ꎮ 可以看出 ＰＪ ＝ ６ ＭＰａ 时ꎬ燃
气的压缩与膨胀几乎只沿喷管轴线方向ꎻ而当喷管

压力增加到 １２ ＭＰａ 时ꎬ除轴线以后ꎬ燃气泡内还存

在多处膨胀压缩形成的高低压交错分布区域ꎬ泡内

压力分布更加复杂ꎮ
空泡受到界面不稳定性以及航行体姿态变化的

影响会产生明显的摆动和偏折ꎬ进而导致波系结构

的扭曲ꎬ并伴随着压力的剧烈振荡ꎮ 可以明显看出ꎬ
随着喷管压力的增加ꎬ射流欠膨胀程度越大ꎬ斜激波

无法使射流核心区压力达到环境压力ꎮ 因此ꎬ在喷

管出口附近出现垂直于轴线的激波使相交激波分

离ꎬ该结构称为马赫盘ꎮ 燃气在马赫盘前后压力剧

烈变化ꎬ这可能会引起航行体受力的振荡ꎮ
图 ９ 为不同喷管压力下航行体所受力矩特性ꎮ

航行体的力矩系数 Ｃｍ ＝Ｍ/ (０.５ρＶ２ＳＬ)ꎬ其中ꎬＭ 为偏

转力矩ꎬρ 为水的密度ꎬＶ 为航行体的瞬时速度ꎬＳ 为

航行体的横截面积ꎮ 由图可知ꎬ航行体出筒后ꎬ由于

燃气泡的不对称性、泡内旋涡运动以及航行体的偏

转ꎬ航行体所受力矩不断振荡ꎬ随着航行体远离筒口ꎬ
力矩振荡程度逐渐减小ꎮ 点火后航行体所受力矩出

现明显的瞬时振荡ꎬ尤其在点火初期更为明显ꎬ且随

着喷管压力的增大ꎬ振荡的幅值有明显增加ꎮ 随着时

间的发展ꎬ力矩出现高频小幅振荡ꎮ

图 ９　 不同喷管压力下航行体力矩系数时变曲线

Ｆｉｇ􀆰 ９　 Ｔｉｍｅ￣ｖａｒｙｉｎｇ ｃｕｒｖｅｓ ｏｆ ｎａｖｉｇａｔｉｏｎ ｆｏｒｃｅ
ｍｏｍｅｎｔ ｕｎｄｅｒ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｎｏｚｚｌｅ ｐｒｅｓｓｕｒｅｓ

迎背水面出现压差是航行体出现偏转的主要原

因ꎬ为了探究不同点火压力对于点火初期航行体受

力的影响ꎬ提取 ３ 种喷管压力下航行体迎背水面压

差分布 ΔＰꎬ结果如图 １０ 所示ꎮ

图 １０　 不同喷管压力下航行体迎背流面压力差

Ｆｉｇ􀆰 １０　 Ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ ｏｎ ｔｈｅ ｕｐｓｔｒｅａｍ ａｎｄ
ｄｏｗｎｓｔｒｅａｍ ｓｕｒｆａｃｅｓ ｏｆ ａ ｖｅｈｉｃｌｅ ｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｎｏｚｚｌｅ ｐｒｅｓｓｕｒｅｓ

发动机点火之前ꎬ航行体表面压力分布规律为

迎水面压力略大于背水面ꎬ压差主要集中在航行体

头部和尾部ꎮ 发动机点火后ꎬ迎背水面压差出现明

显变化ꎮ 从图中可以看出ꎬ点火后的某些时刻下

( ｔ＝ ０.３９５ ｓ、ｔ＝ ０.４０ ｓ)ꎬ航行体尾部迎背水面压差出

现负值ꎮ 从几何关系可以看出ꎬ这会导致航行体尾

部产生使航行体逆时针偏转的干扰力矩ꎬ且由于尾

部压差处于正负交替的状态ꎬ此干扰力矩存在振荡

性ꎮ 随着喷管压力的上升ꎬ迎背水面压差出现的负
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值越低ꎬ导致干扰力矩越大ꎬ航行体所受力矩振荡越

明显ꎮ
图 １１ 为不同喷管压力下航行体的弹道特性曲

线ꎮ 图中ꎬＶｘ 为水平速度ꎬＶｚ 为垂直速度ꎬＶ０ 为出筒

速度ꎬｘ 为水平位移ꎬｚ 为垂直位移ꎮ 从图 １１(ａ)可

以看出ꎬ喷管压力为 ６ ＭＰａ 时ꎬ航行体的水平速度

最大ꎬ约为 ０.０８５Ｖ０ꎮ 当喷管压力增加到 １０ ＭＰａ 和

１２ ＭＰａ 时ꎬ最大水平速度较为接近ꎮ 从图 １１(ｂ)可
以看出ꎬ在点火之后ꎬ航行体的垂直速度随着喷管压

力的上升而增大ꎬ喷管压力从 ６ ＭＰａ 提升到 １２ ＭＰａ
时ꎬ航行体的垂直出水速度提高了 ３０％ꎮ 原因在于

提高喷管压力ꎬ发动机推力随之增大ꎬ提高喷管压力

对于提高航行体的垂直速度效果比较显著ꎮ

由图 １１(ｃ)可以看出ꎬ航行体出筒后由于横流

的作用积累了一定的姿态角ꎬ发动机点火后产生控

制力矩促使航行体姿态回正ꎬ并且在回正后又产生

了小幅度的超调ꎮ 喷管压力为 ６ ＭＰａ 时ꎬ航行体姿

态剧烈波动ꎬ运动过程中的最大偏角约为 ２.７°ꎬ回正

后的超调角度约为 ０.８７°ꎬ超调量达到 ３２％ꎬ运动稳

定性较差ꎮ 当喷管压力增加到 １２ ＭＰａ 时ꎬ航行体

的最大偏角为 ２.２°ꎬ超调角度约为 ０.５°ꎬ超调量约为

２２％ꎮ 此时ꎬ航行体的最大偏角和超调量都有明显

减小ꎬ且首次回正的时间有所提前ꎬ航行体姿态波动

小ꎬ机动性高ꎬ可以较快地达到稳定状态ꎮ 从二维轨

迹曲线也可以看出ꎬ增大喷管压力可以有效减少航

行体的侧向位移ꎬ有利于提高航行体的弹道稳定性ꎮ

图 １１　 不同喷管压力下航行体弹道特性

Ｆｉｇ􀆰 １１　 Ｂａｌｌｉｓｔｉｃ ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ ｏｆ ｔｈｅ ｖｅｈｉｃｌｅ ｕｎｄｅｒ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｎｏｚｚｌｅ ｐｒｅｓｓｕｒｅｓ

３　 结论

基于 ＣＦＤ 方法ꎬ建立了计算流体力学、刚体动

力学方程和姿态控制一体化的耦合模拟方法ꎬ研究

了推力矢量控制过程中航行体的尾喷流流场的演化

规律ꎬ并对不同喷管压力下的航行体的弹道特性和

水动力特性进行了分析ꎬ得到结论如下:
①在超音速射流与尾空泡耦合作用初期ꎬ燃气

在离开喷管后与航行体附体尾空泡融合并向下游扩

展ꎬ受界面不稳定性以及喷管摆动的影响ꎬ尾部气团

会分离出射流ꎬ发生断裂ꎬ随着喷管压力的上升ꎬ断
裂的时间有所提前ꎮ

②航行体尾部空泡内存在复杂的波系结构ꎬ喷
管压力较大时ꎬ除轴线以后ꎬ燃气泡内还存在多处膨

胀压缩形成的高低压交错分布区域ꎮ 随着时间的发

展ꎬ在喷管出口附近出现垂直于轴线的马赫盘使相

交激波分离ꎬ燃气在马赫盘前后压力剧烈变化ꎮ
③点火后航行体所受力矩出现高频率振荡ꎬ振
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荡主要来源于受到尾喷流影响航行体两侧压力分布

波动带来的干扰力矩ꎬ随着喷管压力的上升ꎬ力矩的

振荡幅度也越大ꎮ 此外ꎬ当喷管压力从 ６ ＭＰａ 增大

到 １２ ＭＰａ 时ꎬ航行体的出水速度明显提高ꎬ最大偏

转角度减小了 １５％ꎬ超调量也有明显的减小ꎬ航行

体姿态波动小ꎬ弹道稳定性好ꎮ
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