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减弱喷管侧向力的变形喷管技术研究 *

闫 胜，武 洁，叶正寅

（西北工业大学 航空学院，陕西 西安 710072）

摘 要：为了改善大面积比过膨胀喷管的侧向力问题，提高火箭发动机喷管的整体性能，提出一种

变形喷管抑制侧向力的技术方案。以VOLVO-S1喷管扩张段壁面为基本研究模型，通过在Y轴方向施加

一对对称作动力后，使得喷管扩张段壁面沿X轴方向的各截面由圆形变为椭圆形，以此来改变喷管的面

积比和流道特性，从而实现减小侧向力的目标。运用求解雷诺平均N-S方程的数值方法，对上述变形喷

管的流场变化开展了相应研究，结果表明：在施加一定大小作动力后，喷管出口面积减小约0.98％，变

形后的喷管相比于原喷管在推力损失较小的情况下可以将Y方向侧向力的峰值降为原来的60%，同时可

以使得Z方向的侧向力峰值降为原来的一半。此外，变形喷管在落压比为15.2～15.3期间发生自由激波

分离向受限激波分离的转换，相比于VOLVO-S1喷管的激波模式转换会有所延迟。最后分析了变形喷管

的方案导致侧向力降低的原因。
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Research on Morphing Nozzle Technology
for Reducing Side Loads
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Abstract：In order to ameliorate the side load problem of the large area ratio overexpansion nozzle and im⁃
prove the overall performance of the rocket engine nozzle，a technique scheme of morphing nozzle was proposed
to reduce the side loads. Taking the expansion section of VOLVO-S1 nozzle wall as the basic research model，the
cross-section of the nozzle wall in the X-axis direction was changed from circular to elliptical by applying a pair
of symmetrical forces in the Y-axis direction. The area ratio of the nozzle and the flow path characteristics were
changed so that the goal of reducing the side loads can be achieved. By using the numerical method for solving the
Reynolds averaged N-S equation，the corresponding changes in the flow field of the morphing nozzle were carried
out. The results show that after exerting a certain size force，the nozzle outlet area is reduced by 0.98%，the peak
of side loads of morphing nozzle in the Y direction can be reduced to 60% of the original with a small thrust loss，
at the same time，the side loads in the Z direction can be nearly made down to half of the original nozzle. Addi⁃
tionally，the transformation from freedom shock separation to restricted shock separation occurs at nozzle pres⁃
sure ratio being 15.2～15.3 in the morphing nozzle，which is delayed compared to the shock mode transition of
the VOLVO-S1 nozzle. Finally，the reason why the side loads are reduced in the morphing nozzle is analyzed.

Key words：Overexpansion；Side loads；Morphing nozzle；Area ratio；Shock separation

* 收稿日期：2017-03-11；修订日期：2017-06-21。
基金项目：国家自然科学基金（11272262）。
作者简介：闫 胜，男，硕士生，研究领域为火箭发动机喷管。E-mail: 18710756825@163.com



第39卷 第5期 减弱喷管侧向力的变形喷管技术研究 987

1 引 言

目前，多数火箭发动机都采用传统的钟形喷管，

这种喷管只有在特定的高度才能达到其设计的最佳

性能，并且喷管内部的流动对环境背压的脉动十分

敏感。

依据空气动力学原理，喷管中的超声速气体膨

胀越充分，气流在出口的速度就越高［1］。因此，为了

提高现代火箭的运载性能，发动机趋于采用大面积

比喷管。大面积比喷管处于欠膨胀或完全膨胀状态

时，喷管外部压强的变化对喷管内的流动几乎没有

影响，但是当喷管处于过膨胀状态时，激波前推到喷

管内部，在贴近喷管壁面部分区域的流动是亚音速

的，而且喷管内部的流动容易受到外部环境压强变

化的影响［2］。火箭发动机在地面试车阶段和启动［3］

关机阶段以及从地面到高空的整个飞行过程中，环

境压强的变化幅度非常大，可能会达到几十倍甚至

上百倍，这就使得喷管过膨胀状态无法避免，从而导

致喷管内部流动分离的非定常和非对称特性，并且

可能会发生显著的侧向载荷问题，巨大的侧向载荷

又引起喷管的流固耦合现象［4］，从而使得喷管的流动

变得复杂，增加了喷管破坏的几率。此外，侧向力对

飞行器的稳定飞行也会产生不利影响。

俄罗斯的 RD-120发动机，美国的 J2S发动机，欧

洲的 Vulcain发动机和日本的 LE-7发动机在研制过

程中，均遇到了比较严重的侧向载荷问题［5］。为了改

善大面积比喷管的过膨胀和侧向力问题，近年来国

外提出了一些解决方案。文献［6～8］进行了双钟型

喷管的研究，发现其可利用型面的变化实现高度补

偿，具有推重比高，结构简单且技术上容易实现的优

点，但是复杂的激波、分离流动控制是高性能双钟型

喷管设计和实现高度补偿特性的难点。可延展喷

管［9］通过基础喷管的延伸来兼顾不同背景压力下火

箭发动机的性能，可以通过改变喷管的面积比来抑

制流动分离，但其机械复杂性较高，增加了喷管的重

量，降低了喷管可靠性，此外，冷却系统的设计也是这

种喷管的难点。文献［10～12］研究了具有连续的高

度补偿能力的气动塞式喷管，其具有工作高度变化

范围大的优点，但其喷管喷流对外部绕流的当地变

化十分敏感，特别是在跨声速飞行区域时，外流干扰

导致喷管性能损失尤为严重［1］。

由于流场的非对称是喷管侧向力产生的源头，

通过大量数值模拟以及实验研究［13～16］可以发现，喷

管侧向力的一个重要来源是喷管由自由激波分离向

受限激波分离的转换过程［17，18］。如果能通过喷管型

面的变化来改变面积比进而使得这两种激波分离发

生转换的模式改变，降低喷管内流动的非对称性，那

么喷管的侧向力将有可能被显著地降低。

本文以沃尔沃宇航公司的 VOLVO-S1喷管［19］为

研究对象，运用结构分析软件模拟了施加作动力后

喷管壁面的变形，并对变形后的喷管进行 CFD 数值

仿真与侧向力研究，分析了变形喷管的流场特性以

及侧向力降低的原因。

2 数值方法与算例数值模拟

VOLVO-S1 喷管为最大推力喷管，是依据 Vul⁃
cain喷管几何外形设计的一个缩比模型，其基本变量

参数如表 1所示。

Table 1 Basic parameters of VOLVO-S1

Variables
Expansion ratio Σ

Nozzle length L/mm
Throat diameter D t /mm

Nozzle outlet diameter De /mm
Entrance radius expansion section r td /r t

Inlet angle θN/(°)
Expansion angle θE /(°)

Value
20
350
67.08
300
0.5

35.025
4.0

对计算域进行三维结构化网格划分，网格总数

为 167×140×60，为减小网格对流场非对称性的影响，

整个计算域划分为纯六面体结构网格，为准确捕捉

壁面处的流动分离，喷管内区域网格在靠近壁面处

加密。计算采用 SST湍流模型，运用有限体积法求解

直角坐标系下三维非定常雷诺平均 N-S方程。

为了验证本文中所使用的数值计算方法能够较

为准确地模拟喷管内的真实流动状况，对于 VOLVO-
S1 喷管选取两个工况即 NPR=14 和 NPR=16 进行算

例验证，其中 NPR（Nozzle Pressure Ratio）表示喷管落

压比，即喉道截面（喷管进口截面）总压与环境压强

之比。数值仿真的无量纲化处理结果与文献［19］中

实验值的对比图分别如图 1，图 2所示。其中，pw 表

示喷管的壁面压力，po 为喷管的入口总压，X为喷管

的横坐标，L为喷管扩张段的总长度。

在 NPR=14 的工况下，如图 1 所示，数值仿真结

果与实验值吻合得比较好。气流在喷管壁面发生流

动分离后会继续向外延伸，直至流出喷管。此时喷

管处于过膨胀状态，燃烧室的总压与环境背压的比

值比较小，低于设计工况，激波会出现在喷管内部。

喷管内的气流在经过正激波及斜激波的共同作用
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后，在内部形成马赫盘，气流在喷管壁面发生分离后

并未再次附着在壁面上，此时喷管内为自由激波分

离模式（Freedom Shock Separation，FSS）［20］。此外，随

着燃烧室总压的进一步提高，喷管的内激波逐渐向

喷管出口方向移动，但是在激波前流场的参数基本

不变。在自由激波分离模式下，气流在喷管壁面发

生分离后，在激波后，压强会迅速上升到与环境压强

大小相同。

Fig. 1 Contrast of wall pressure distribution of nozzle and

Mach cloud at NPR=14

在 NPR=16 的工况下，如图 2 所示，数值仿真结

果整体上与实验值符合得较好，精确度相较于文献

［19］中的 CFD计算结果有十分显著的提高。喷管内

的气流在喷管壁面发生分离后再次附着在了喷管壁

面上，形成了一个附着回流区，此时喷管内为受限激

波分离模式（Restricted Shock Separation，RSS）［20］。随

着气流膨胀的不断增加，壁面压强会逐渐降低，但是

由于喷管内部斜激波的作用，在分离点后壁面压强

迅速升高到一个相对稳定压强。所以受限激波分离

与自由激波分离的区别就是受限激波分离模式下，

气流在短暂分离后会再次附着在喷管壁面上，会在

喷管内部形成一个再附着激波，在再附着激波的强

烈作用下，壁面压强在再附着点后迅速升高并超过

环境压强。然后，由于激波的反射特性，通过一系列

逐渐减弱的波动，壁面压强会逐渐降低，并且最终会

略低于环境压强，直到喷管出口。此外，由于再附着

激波具有反射离开喷管壁面的趋势，并且这种趋势

的强弱是由激波的强弱来决定的，因此喷管内的气

体会在远离和靠近壁面之间反复运动，从而在受限

区域内形成了菱形激波串，进一步会造成壁面压强

在此区域内波动。

Fig. 2 Contrast of wall pressure distribution of nozzle and

Mach cloud at NPR=16

经 过 详 细 数 值 计 算 发 现 ，VOLVO- S1 喷 管 在

NPR=14.2～14.3期间发生由自由激波分离向受限激

波分离的转换，并且侧向力达到峰值。此外，各个工况

下沿喷管周向各个截面上的流场结构基本没有差异。

3 变形喷管数值模拟与结果分析

3.1 变形喷管的形变思路

在喷管喉道下游 10mm 处的 XOY平面中的外壁

面上固定一对对称带铰链的弯曲梁结构，梁结构一

直延伸到喷管出口并保持与壁面贴合的状态，且梁

结构是等厚度梁，喷管的材料属性如表 2所示。在本

文的计算中喷管壁厚取为 5.5mm，运用结构分析软

件，在梁结构上施加作动力，然后再由梁结构传到喷

管扩张段壁面，此时喷管壁面感受到的力可近似当

做均布力，受力面积为梁结构与喷管壁面接触面的

大小。分解后的喷管施力原理示意图如图 3 所示。

喷管模型的材料属性如表 2所示。

Fig. 3 Diagram about principle of force at the wall of the

nozzle

本文中计算模型选用的喷管材料是结构钢，只是

用来作定性分析，所得到的流场计算结果与所选材料

无关，并且施加作动力的大小仅与材料的选择有关。
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喷管受到作动力发生变形后，沿喷管轴线方向

各截面的形状均由圆形变为椭圆形，形变过程中采

用基于弹簧网格思路的变形网格技术方法，重新生

成计算区域的网格，进行下一时间步的计算。变形

后的喷管与原喷管的面积比对比如图 4所示，其中 A*

代表喉道面积，A t 代表沿喷管轴向各横截面面积。

Table 2 Material properties of the nozzle

Nozzle name
Material

Modulus of elasticity/Pa
Poisson ratio

Density/(kg/m3)

VOLVO-S1
Structural steel

2.11×1011

0.33
7900

Fig. 4 Area ratio contrast of morphing nozzle and VOLVO-

S1 nozzle

3.2 变形喷管和VOLVO-S1喷管的侧向力及推力

的对比

在整个 CFD仿真过程中，随着仿真时间推移，喷

管落压比从小到大不断增加，此过程中当某落压比

流场计算稳定后加入下一个落压比的流场计算，同

时监测整个时间历程的侧向力变化。计算表明，

VOLVO-S1喷管在 NPR=14～15期间，喷管侧向力突

然增加，由于侧向力是流场的非对称引起的，Y和 Z

方向上的侧向力大小并不一样，如图 5（a）所示，并且

最大推力喷管侧向力的方向是随机的［21］。采用同样

的方法计算变形后的喷管流场，同样监测 Y和 Z方向

上的侧向力变化，如图 5（b）所示。

对比图 5（a）和图 5（b）可知，变形喷管在 Y 方向

（短轴剖面）上的侧向力峰值约减小为 VOLVO-S1喷

管侧向力峰值的 60%，在 Z方向（长轴剖面）上的侧向

力峰值约减小为原喷管的一半。

在 CFD 仿真过程中，各个工况 VOLVO-S1 喷管

和变形喷管推力对比如表 3所示，可以发现，变形喷

管相对于 VOLVO-S1喷管推力损失较小。

（a）VOLVO-S1 nozzle

（b）Morphing nozzle

Fig. 5 Side loads on the Y and Z directions

Table 3 Thrust contrast of VOLVO-S1 nozzle and

morphing nozzle at different operating conditions

NPR

4
6
8
10
12
14
16
18
20
25

VOLVO-S1/N
1218.75
2003.06
2553.26
3000.79
3327.43
3518.56
3144.01
4327.21
5182.58
7892.89

Morphing nozzle/N
1240.89
1992.82
2460.06
2894.64
3255.79
3581.89
3152.83
4226.72
5132.67
7880.24

3.3 变形喷管的流场结果分析

在数值计算时，首先通过定常求解计算施加作

动力后的结构形变，从而获得新的喷管外形，也即是

变形喷管，然后再基于该变形喷管作进一步的非定

常流场分析计算。经过详细的数值计算，变形喷管

在 NPR=15.2～15.3期间发生自由激波分离向受限激
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波分离的转换，相比于 VOLVO-S1 喷管的激波模式

转换会有所延迟。下面对 NPR=15.2和 NPR=15.3这

两个工况做详细的流场结果分析。

（1）燃烧室总压为 1.52MPa，总温为 450K，环境

压 强 为 0.1MPa，环 境 温 度 为 288K，对 变 形 喷 管 的

NPR=15.2工况进行流场数值模拟，计算得到的喷管

长轴及短轴剖面马赫云图如图 6所示。

（a）Along the long axis profile

（b）Along the short axis profile

Fig. 6 Mach cloud of morphing nozzle at NPR=15.2

在 NPR=15.2的工况下，通过观察变形喷管短轴

剖面流场图，可以看出收缩段流动稳定，流动经过喉

道之后，由于激波附面层相互作用出现流动分离区，

接着流动会再次附着在壁面上，属于受限激波分离

（RSS）。此外，扩张段的激波形态在不同剖面方向上

是不同的，长轴剖面的马赫数云图依然显示为自由

激波分离（FSS），与短轴剖面的激波结构有明显的不

同，也即是在该工况下喷管内激波分离处于部分受

限状态。

（2）燃烧室总压为 1.53MPa，总温为 450K，环境

压 强 为 0.1MPa，环 境 温 度 为 288K，对 变 形 喷 管 的

NPR=15.3工况进行流场数值模拟，计算得到的喷管

长轴和短轴剖面的马赫云图如图 7所示。

在 NPR=15.3的工况下，喷管的收缩段流动依然

稳定，扩张段的流场结构在不同剖面上的差异减

小。通过长轴和短轴剖面的马赫数云图均可以发

现，流动经过喉道之后由于激波附面层相互作用会

出现流动分离区，之后的流动会再次附着在壁面，属

于受限激波分离（RSS）。

（a）Along the long axis profile

（b）Along the short axis profile

Fig. 7 Mach cloud of morphing nozzle at NPR=15.3

图 8（a）为不同 NPR下的 VOLVO-S1喷管侧向力

分布比较图，其中如 F4 代表 NPR为 4工况下的侧向

力分布，以下均可类比之。由图 8（a）可见，在 NPR=
4～25之间的 9个工况下，各个工况下侧向力的方向

不规则地分布在 360°圆周上［21］，由此可知，对 VOL⁃
VO-S1喷管，在入口总压不同的工况下，喷管侧向力

的方向是随机分布的，说明 VOLVO-S1 喷管内流场

的非对称性很强。此外，由于喷管流动十分敏感，当

网格变化时，计算得到的喷管侧向力是会发生变化

的，并且在研究过程中，采用三套粗细不同的网格也

验证了这一结论的正确性。

图 8（b）为不同 NPR下变形喷管侧向力分布比较

图，可以发现，在 NPR=4～25 之间的 9 个工况下，所

有工况下侧向力的方向只分布在一个约为 180°的半

圆周上，说明此时变形喷管内侧向力方向的随机性

较 VOLVO-S1有所降低，这有可能是因为变形喷管 Y
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和 Z方向上对称且有差异的型面轮廓迫使喷管内的

流动在 Y和 Z轴方向的对称性增强，因而变形喷管相

对于 VOLVO-S1会呈现出一个较小的侧向力。

此外，由于长短轴剖面上的自由激波分离向受

限激波分离转化的过程并不是同时发生的，导致喷

管在 Y和 Z方向上的侧向力不会同时到达峰值，因而

也会使得变形喷管的侧向力较 VOLVO-S1喷管有明

显降低。

（a）VOLVO-S1 nozzle

（b）Morphing nozzle

Fig. 8 Distribution of lateral force direction in different

working conditions

因此变形喷管相比于 VOLVO-S1 喷管，在推力

损失较小的情况下，侧向力显著地减小。此外，通过

观测流场特征，可以发现变形喷管长短轴剖面上的

激波形态是不相同的，特别是在自由激波分离向受

限激波分离转换的阶段，短轴剖面的激波分离模

式先于长轴剖面由自由激波分离转换为受限激波分

离。

4 结 论

本文提出了一种减弱喷管侧向力的技术途径，

在喷管扩张段的 Y方向施加一定大小作动力后，喷管

出口面积减小约 0.98％，采用数值模拟方法，研究了

基于 VOLVO-S1喷管的变形喷管侧向力及其流场特

性的变化情况，通过数值计算和分析，得到以下结论：

（1）变形喷管在变化压比过程中，自由激波分离

模式向受限激波分离模式的转变发生在 NPR=15.2～
15.3 左右，相比于 VOLVO-S1 喷管的 14.2～14.3，变
形喷管的激波分离模式的转换延迟。

（2）由于变形喷管型面仅在 Y和 Z方向上是对称

的，使喷管内流场分布的随机性降低，流场分布的对

称性增强；此外，变形喷管长短轴方向上的激波分离

模式的转换过程不是同步发生的，上述两点是变形

喷管侧向力较VOLVO-S1喷管有明显降低的主要原因。

（3）变形喷管在推力损失较小的情况下，可以将

长轴（Z方向）剖面方向上侧向力峰值降为原来的一

半，短轴（Y 方向）剖面方向侧向力几乎降为原来的

60%，说明本文提出的运用变形喷管减小侧向力的方

法是有效的。
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