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斜切喷管固体火箭发动机喷管流场与推力特性研究 *

金贺龙，王 浩，林庆育，陶如意

（南京理工大学 能源与动力工程学院，江苏 南京 210094）

摘 要：为了研究斜切喷管固体火箭发动机的喷管流场与推力特性，采用二阶精度的AUSM格式求

解守恒型N-S方程组并与Realizable k-ε湍流模型相结合，对不同角度斜切喷管的流场特性与推力特性

进行数值模拟研究。同时，设计斜切喷管发动机推力测试试验台，通过此测试平台获取发动机工作过程

的推力曲线，并与数值仿真结果进行对比，验证所建立的数值仿真计算方法的可行性和有效性。结果表

明：通过数值仿真方法获得的斜切喷管发动机推力与试验结果之间的误差较小；由仿真与试验结果可

知，45°斜切喷管推力作用线与喷管轴线之间存在夹角，表明斜切喷管发动机存在推力偏转现象。此外，

该结构喷管流场存在两个激波交汇高压强区域，同时第二道激波结构强度高于第一道。当喷管斜切角度

达到 40°时，随着喷管斜切角度的增加，斜切喷管的质量流量、总推力与推力偏转角不断减小，但减小

趋势不断变缓。
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Characteristics of Nozzle Flow Field and Thrust for a Solid
Rocket Motor with a Structure of Angle-Cut Nozzle

JIN He-long，WANG Hao，LIN Qing-yu，TAO Ru-yi
（School of Energy and Power Engineering，Nanjing University of Science and Technology，Nanjing 210094，China）

Abstract：In order to study the characteristics of nozzle flow field and thrust for a solid rocket motor（SRM）
with a structure of angle-cut nozzle，the conservative N-S equations are solved by using the second-order accura⁃
cy AUSM scheme，combining them with the Realizable k-ε turbulence model，and then the nozzle flow field and
thrust characteristics are researched on the numerical simulation method for different degrees of angle-cut nozzle.
At the same time，a thrust stand for the thrust test of angle-cut nozzle SRM is designed. The thrust curve of en⁃
gine working process is adopted by this thrust stand，and it is compared with the numerical simulation results and
the effectiveness and feasibility are verified for this competing method accordingly. Results show that the error be⁃
tween the thrust of angle-cut nozzle SRM obtained by the numerical simulation method and the test results is
small. From the simulation and test results，it can be seen that there is an angle between the thrust line and the
nozzle axis for 45° of angle-cut nozzle and it has been shown that the thrust deflection phenomenon exists. In ad⁃
dition，there are two high pressure areas which shock waves converged in the nozzle flow field，and the structural
strength of the second shock wave is higher than that of the first shock wave. When the degree of angle-cut nozzle
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reaches 40°，with the increase of the degrees of angle-cut nozzle，the mass flow rate，the total thrust and the
thrust deflection angle continuous decrease，but the decreasing trend slows down.
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1 引 言

斜切喷管技术在导弹的级间分离、推力终止及

推力矢量控制技术中发挥着重要的作用。斜切喷管

作为异形喷管结构，发动机喷管轴线与燃烧室轴线

之间成一定夹角，同时喷管出口也会采用不对称的

斜切结构设计，这将导致发动机喷管出口流场结构

较为复杂。此外，斜切喷管作为一种特殊的推力矢

量装置，它利用喷管出口平面不垂直于喷管轴线，形

成不对称喷管扩张段产生侧向推力，这种喷管的主

要特点是不需要任何附加装置就能产生矢量推力，

其推进系统结构简单、重量轻。由于斜切喷管通常

不具有常规喷管的几何外形，因而斜切喷管设计要

比常规喷管复杂。通过对喷管型面的设计、斜切与

安装方式的选取，可实现不同的喷管性能，满足不同

的工程应用需求。

近年来，一些学者对火箭发动机斜切喷管开展

了一系列的研究工作。鲍福廷等［1］针对采用斜切喷

管结构的推进系统，提出一种优化算法，从参数分析

角度确定发动机斜切喷管的最优值。金捷等［2］利用

矢通量分裂有限体积格式和 B-L湍流模型，求解三维

N-S方程，对矢量喷管的内流场进行数值模拟，研究

矢量喷管流场特性。徐玮等［3］应用有限体积法建立

三维守恒型 N-S方程组，对非轴对称斜切喷管内流场

开展数值模拟仿真，研究喷管斜切角度变化对发动

机推力及推力线偏转角的影响。林霞等［4］采用压力

积分法推导斜切喷管推力、推力偏转角和力矩的计

算公式，同时论证喷管斜切角度和扩张半角对上述

特征参数的影响，并对结构设计进行优化。邢志浩

等［5］对斜切喷管固体火箭发动机流场进行了三维数

值仿真模拟，研究发动机喷管的推力特性，并通过试

验加以验证。邢鹏涛等［6］采用有限体积法求解 N-S
方程，研究多斜切喷管结构发动机喷管的工作特点，

并对多喷管发动机轴向推力进行计算。Kiely等［7］设

计一种采用斜切喷管结构的部分进气微型涡轮机，

并详细介绍了斜喷管结构参数及涡轮的实验参数。

Capone等［8］实验研究了 6种喷管几何参数对单边膨

胀斜喷管性能的影响，喷管设计落压比为 14，试验马

赫数为 0.6~1.2。Keener等［9］，Spaid等［10］研究单边膨

胀斜喷管内外流场之间的相互干扰问题。由于斜切

喷管发动机存在推力偏转现象，同时随着斜切喷管

不对称程度的增加，推力偏转现象越发明显。并且

斜切喷管的流场结构也相对复杂，有必要对发动机

斜切喷管的流场与推力特性进行深入研究。

与前人的研究相比，本文研究的斜切喷管发动

机不仅喷管出口采用斜切形式，而且喷管喉部入口

处也采用倾斜安装方式。为了保证不同角度喷管的

喷管出口处燃气流动状态近似相同，对不同角度的

斜切喷管，采用相同的当量喉通比进行设计（表现为

不同角度斜切喷管的轴线长度相同），研究此类斜切

喷管的燃气流动特性与推力特性。同时设计一种发

动机双向推力测试系统，对采用斜切喷管结构的火

箭发动机进行推力测量，并验证推力偏转现象的存

在。本文首先建立斜切喷管发动机流场仿真计算模

型，对发动机斜切喷管的流场与推力特性进行数值

仿真研究；同时设计斜切喷管发动机推力参数测试

试验台，获取发动机工作过程推力特征曲线，并与数

值仿真结果进行对比，验证数值方法的有效性与合

理性。最后，研究了斜切喷管结构参数变化对发动

机流场特性和推力特性的影响。

2 数理模型和原理

2.1 发动机模型

图 1为斜切喷管火箭发动机装药结构图，该发动

机采用斜切喷管结构，发动机燃烧室轴线与喷管轴

线成一定夹角。同时由于结构限制，发动机喷管省

略收缩段结构。发动机装药采用自由装填形式，并

通过挡药板进行固定。推进剂选用双基管状推进

剂，点火药选用球型黑火药，推进剂性能参数如表 1
所示。

2.2 基本假设

由于固体火箭发动机工作过程涉及非常复杂的

Fig. 1 Structural diagram of solid rocket motor with angle-

cut nozzle
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物理和化学现象，因此在对斜切喷管发动机进行研

究时，提出如下假设：

（1）忽略化学反应的具体过程，并且推进剂燃烧

所生成的混合气体满足理想气体状态方程，可视混

合气体为理想气体。

（2）当火箭发动机处于稳定工作状态时，短瞬态

时间内流场参数和推进剂结构变化不大；因此，在计

算斜切喷管发动机流场特性参数时，忽略推进剂燃

面推移对燃烧室流场计算的影响。

（3）不考虑燃气和固体壁面之间的辐射换热

现象。

2.3 计算模型与边界条件

2.3.1 控制方程

流场计算采用非定常可压缩 N-S方程，以连续、

动量和能量方程为基础，同时考虑气体黏性 系数和

导热系数跟随温度的变化情况。在直角坐标系中，

可压缩流体守恒型 N-S方程通用形式为

∂U
∂t +

∂E
∂x +

∂F
∂y +

∂H
∂z =

∂E v
∂x +

∂F v
∂y +

∂H v
∂z + S（1）

式中 U = [ ρ，ρu，ρν，ρω，e ]T；ρ，u，v，w，e分别为燃

气的密度、x向速度、y向速度、z向速度和内能；E，F

和 H 为对流项通量；E v，F v 和 H v 为黏性通量，S 为

源项。

2.3.2 湍流模型

湍流模型选用 Realizable k-ε模型［11-14］

∂
∂t ( ρk ) +

∂
∂xj ( ρkuj ) =

∂
∂xj

é

ë
êê(μ + μ t

σ k ) ∂k∂xj ùûúú +
G k + G b - ρε - YM + Sk

（2）

∂
∂t ( ρε ) +

∂
∂xj ( ρεuj ) =

∂
∂xj

é

ë
êê(μ + μ t

σε
) ∂ε∂xj ùûúú +

ρC 1Sε - ρC 2 ε2

k + νε
+ C 1ε εk C 3εG b + Sε

（3）

式中 G k 是由层流速度梯度而产生的湍流动能；

G b 是由浮力而产生的湍流动能；YM 是由于在可压缩

湍流中，过渡扩散而产生的波动，其它参数为相关特

征常量和自定义源项。

2.3.3 火箭发动机推力［15-17］

火箭发动机推力为发动机内、外表面全部作用

力的合力。因此，发动机推力计算公式为

F = ∬
A in

p in dA + ∫
Aex

p ex dA （4）
式中 p in和 p ex分别代表作用于发动机内、外表面

上的压强；dA代表发动机内外表面的微元面积。对

于常规的直喷管发动机，推力计算式可以化简为 F =
ṁu e + A e ( p e - p a )的形式；这种推力表达式结构简单、

使用方便，但对于斜切喷管发动机推力计算并不适

用。对于斜切喷管发动机，推力由式（4）对发动机内

外表面全积分得出。由于发动机燃烧室内的压强变

化较小，假设计算模型入口处燃气压强等于发动机

前封头处压强；同时，作用在燃烧室圆筒段的压强互

相抵消，因此进行推力计算时，只对本文所建立的计

算模型积分即可。

2.3.4 计算模型网格生成与边界条件

选取图 1中斜切喷管火箭发动机后部作为发动

机内流场和推力特性研究的数值计算区域。并对此

计算区域进行网格划分，网格划分结果如图 2所示。

由于本文所研究的发动机斜切喷管结构，不仅喷管

采用斜切形式，并且发动机喷管轴线与燃烧室轴线

之间存在夹角；与常规直喷管结构之间存在较大差

异，发动机喷管结构不再具有圆周对称性质，因此计

算区域存在强烈的三维特性。并且喷管喉部连接处

几何形状复杂，很难用整体结构网格处理，同时模型

中存在明显的边界层结构，建立一体非结构网格，边

界层处网格质量也难以保证，因此选用多区域混合

网格是一种很好的方法。将计算区域分为三个部

分：燃烧室圆柱段、尾部收缩段和斜切喷管段。收缩

段建立非结构网格，圆柱段和喷管段分别建立结构

网格，不同区域通过交界边界面进行参数传递。同

时计算中只针对火箭发动机稳定工作过程中的某一

很短时间段（10ms）进行瞬态数值计算，因此可以忽

略推进剂药柱燃面推移的影响，认为短时间内药柱

没有变化。计算区域中的推进剂药柱模型占整个发

动机药柱的比例很小（<10%），因此将其作为壁面条

件处理，其产生的燃气质量并入前面的质量流量入

口。火箭发动机推进剂燃烧表面的燃气质量流量等

效为内外通道入口截面的质量流量，流量数值根据

压强-时间试验曲线、燃速方程和燃烧面积计算得

到。计算模型入口总质量流量 0.211kg/s，外通道与内

通道质量流量之比为 9：4，燃气总温 2100K。计算区

域，轴线方向总长度为 78mm，法线方向总长度为

Table 1 Parameters of propellant

Parameter
Characteristic velocity/（m/s））

Specific heat ratio
Molecular weight of gas/（g/mol）
Burning rate coefficient/（mm/s）

Burning rate exponent
Gas temperature/K

Value
1370
1.274
23.5
0.5124
0.66
2100
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36.7mm，发动机燃烧室直径 22mm，斜切喷管喉部直

径 6mm，喷管扩张半角 15°，不同角度斜切喷管轴线

长度同为 26.4mm。40°，45°，60°和 75°斜切喷管的喷

管出口面积和喉部面积之比分别为 16.47，14.21，
10.78和 9.39，不同角度斜切喷管出口截面保持水平

方向。定义喷管斜切角度为喷管出口截面与喷管轴

线之间的夹角 β，同时由于此模型喷管出口截面保持

水平，此角度也为斜切喷管轴线与发动机燃烧室轴

线之间的夹角。由于此模型斜切喷管入口区域流场

结构较为复杂，为了准确获得复杂流场特征信息，对

喷管入口与喉部处进行网格局部加密。本文所涉及

的不同角度斜切喷管，在设计中是使喷管出口处燃

气流动处于欠膨胀或完全膨胀流动状态。由于本文

喷管流动不存在过膨胀以及明显的流动分离等复杂

现象，因此可以采用文中的计算模型进行数值仿真

计算。对于喷管角度较小、过膨胀以及流动分离等

现象，一般应增加喷管外部空间计算区域，进行喷管

内流场与外部流场的一体流场计算模型进行仿真

计算。

计算区域边界条件设置［18-19］如图 3所示：

（1）进口条件：进口气流为亚声速流，给定气体

入口质量流量、总温、静压和气流入射方向角。

（2）出口条件：出口处气体为超声速状态，因此

出口参数按一阶外推确定。

（3）固壁条件：对于壁面，采用绝热、无滑移固壁

边界条件。

2.4 网格无关性验证

本文研究工况较多，需要建立多个计算网格模

型，为了确保数值模拟的准确性，排除各个工况因网

格数量不同而造成的结果失真，需对已建立的计算

网格模型的无关性进行验证。验证网格选用 45°斜
切喷管发动机的计算网格模型，取三种方案进行比

较（见表 2），验证发动机斜切喷管质量流量数值。结

果表明，当计算网格达到 243万时，喷管质量流量基

本保持在 0.2063kg/s。同时为了节省计算资源，提高

效率，选用方案 2的计算网格进行数值仿真模拟。

3 斜切喷管火箭发动机推力测试平台设计与

试验结果分析

3.1 推力测试平台结构与推力测试原理简介

本文建立一个发动机双向推力测试平台装置，

对采用斜切喷管结构的火箭发动机进行推力测量。

与常规直喷管火箭发动机推力测试系统不同，直喷

管火箭发动机主推力只有一个；对于发动机推力的

测量，只需在主推力方向上加装一个压电式推力传

感器，并在此方向上添加推力预紧力，测量发动机主

推力。同时，由于常规发动机侧向推力远小于发动

机主推力（一般相差 1～2个数量级），因此对于发动

机侧向推力的测量常常采用六分力测试平台系统。

当使用六分力平台时，发动机侧向力一般远小于发

动机主推力；因此在主推力方向加装传感器的同时，

对于侧向力的测量，一般选用灵敏度较高、同时量程

较小的推力应变感应装置进行测量。而本文所研究

的斜切喷管发动机的喷管斜切角度为 45°，发动机主

推力与某一方向侧向力处于同一量级，因此本文建

Fig. 3 Boundary conditions of computational area

Table 2 Grid independence verification

Case
1
2
3

Grid number of
flow field
2110599
2438087
2641063

Mass flow of nozzle
outlet ṁ/（kg/s）

0.2050
0.2063
0.2063

Fig. 2 Grid of the calculation region for SRM
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立一种双向推力测试平台系统，通过两个压电式推

力传感器测量发动机两个方向的推力。采用圆滚挠

性结构与滑块导轨结构提供两个方向的运动自由

度，降低两个方向之间刚性结构的相互影响；同时在

推力的两个方向上分别加装推力传感器，同时在测

量开始前分别添加预紧力，发动机推力测试平台系

统结构如图 4所示。图 4（a）是测力传感器布置结构

图，其力学模型如图 4（c）所示。

此推力平台由水平和竖直平板支撑结构、圆滚

挠性结构、滑块导轨结构、压电式推力传感器和其他

局部调整校准结构组成。水平和竖直平板支撑结构

用于其他部件安装定位并提供支撑，圆滚挠性结构

用于提供水平方向自由度，滑块导轨结构用于提供

铅垂方向自由度，压电式推力传感器用于发动机推

力测量，其他调整校准结构用于降低由于安装、加工

过程中各个部件在水平和铅垂方向上的误差和偏

差。圆滚挠性构件是一种绕圆心转动的圆滚结构，

并与发动机构成一种摆锤结构，进而释放压力传感

器 1的水平方向自由度，滑块与导轨之间是一种滚珠

导轨结构，滑块与导轨之间的摩擦力很小，可以释放

传感器 2的铅垂方向自由度，降低两个方向之间刚性

结构的相互影响。

刚体在空间力系作用下力系平衡的必要条件

是：在直角坐标系中各力在 X1，Y1，Z轴上的投影代数

和及各力对三个坐标轴力矩的代数和为 0。同时认

为本文所建立的发动机双向推力测试平台装置的传

感器测试推力和发动机工作所产生的作用力，在同

一平面内，忽略发动机零部件设计公差、加工误差和

装配误差产生推力作用线偏移的影响。在安装调试

时，尽可能保证发动机斜切喷管轴线与推力测试传

感器的轴线在同一平面内。可得测试系统的力系平

衡方程组为

ì

í

î

ïï
ïï

∑FX1 = 0
∑FY1 = 0
∑MZ = 0

（5）

选取 O-X1Y1直角坐标系，以圆滚挠性结构的圆

心位置为坐标原点 O，发动机燃烧室轴线方向为 X1方

向，垂直于 X1轴方向为 Y1轴方向，OZ为过 O点 OX1Y1
平面法向轴。A和 B为发动机传感器安装位置，F1和

F2为传感器测得的推力值，Fx和 Fy为发动机轴线方向

和侧方向推力值。定义 O1为发动机喷管轴线与斜切

出口面之间的交点，O2为发动机实际推力线与燃烧

室轴线之间的交点。O3为发动机喷管轴线与燃烧室

轴线之间的交点。实际上，斜切喷管推力线的作用

位置无法直观精确确定。工程上，一般假定侧向力

的作用点位于发动机喷管轴线与斜切出口面的交点

O1上，即认为斜切喷管推力作用线穿过 O1点。

根据力系平衡方程（5）可得

{Fx = F 2
Fy = F 1 L1L2 + Fx

L3
L2

（6）

式中 L1为传感器 1轴线方向与 O点之间的距离，

L2为侧向推力作用线与 O点之间的距离，L3为 O1点与

Fig. 4 Structural diagrams of thrust test platform system

for SRM
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发动机燃烧室轴线之间的距离。通过试验测量得到

F1和 F2的数值，然后通过式（6）进行转换就可得到斜

切喷管发动机的推力数值。

3.2 推力测试试验与结果分析

试验准备阶段，将发动机安装到推力测试平台

系统上，通过目标尺、水平仪等装置调整发动机的安

装角度，调整校准结构部件，尽可能使发动机轴线方

向保持垂直，同时使两个压电传感器（CL-YD-311A）
分别位于水平和铅垂平面上，同时在两个压电推力

传感器上分别添加预紧力。发动机壳体壁面上有测

压孔，在测压孔上安装 Kistler-6215传感器，该传感器

通过数据传输线连接到 DEWE-4010数据记录器上，

同时推力传感器也通过数据传输线连接到数据记录

器上。火箭发动机点火方式为压电式点火，点火药

采用 2#小粒黑火药，其结构采用点火药包形式。实

验过程如下：首先，在实验开始前，设置数据记录器

参数，仪器清零，并检查线路通断情况，连接点火线，

当实验前的一切准备完成后对数据记录器进行初始

化。然后，通过起爆电源激发压电点火器点燃点火

药，进而点燃发动机推进剂，并且数据记录器全程工

作直到实验结束。最后，保存实验数据以便整理分

析结果。

通过图 5可知，火箭发动机工作过程分为 4个阶

段：点火阶段、点火药和推进剂共同作用阶段、发动

机稳定工作阶段和尾段。通过发动机燃烧室压力曲

线可知，此发动机工作全过程持续约 310ms，发动机

稳定工作过程燃烧室压强约为 10MPa，燃烧室最大压

强 19MPa，发动机稳定工作过程持续时间较长，说明

此发动机工作性能良好。

图 6为发动机推力传感器试验测试结果曲线，通

过此曲线可知，发动机稳定工作阶段，由推力传感器

1得到的推力结果 F1为 238N，推力传感器 2的推力结

果 F2为 242N；再根据式（6）得到发动机两个方向推力

数 值 ，其 中 轴 向 推 力 Fx 为 242N，侧 向 推 力 Fy 为

259.3N。同时根据数值仿真结果得到发动机轴向推

力 Fx为 253.85N，侧向推力 Fy为 278.94N，误差分别为

4.90%和 7.57%。同时考虑到发动机喷管设计时表面

没有增加绝热层材料，而数值仿真计算时，喷管采用

绝热壁面边界条件处理；由于试验发动机工作时会

带来 2%~3%的壁面热量损失，考虑喷管热量损失时，

斜切喷管发动机推力试验与仿真结果之间的偏差是

可以接受的。表明将此数值仿真计算模型用于斜切

喷管发动机推力与喷管流场特性研究是有效的。此

外，根据仿真与试验结果发现，45°斜切喷管推力作用

线与喷管轴线之间存在夹角，表明斜切喷管发动机

存在推力偏转现象。

同时通过推力试验曲线发现，推力峰值之后，两

个推力测试结果数值较为接近，120ms之后才明显产

生差别，这种现象产生原因可做如下解释。由于发

动机工作过程存在压强峰，导致推力测试系统相当

于一个激励振荡系统。在圆滚挠性结构方向上力臂

较长，系统振荡效果更佳明显，推力 F1测试系统从外

激励振荡到稳定过程的持续时间更长，振荡幅度也

较大。而滑块方向推力测试系统，发动机推力作用

位置的力臂较短，推力 F2测试系统从外激励振荡到

稳定过程的持续时间较短，此方向上推力测试系统

较快达到稳定工作状态。推力测试结果一般也取自

测试系统稳定工作过程的测试数值。

计算中，选用发动机喷管轴线与斜切出口面之

间的交点 O1作为发动机推力线与斜切出口面的交

点，是一种工程近似。而实际中，由于斜切喷管发动

机存在推力偏转现象，实际推力线在斜切出口面的

作用位置与 O1之间存在偏差。可通过数值仿真方法

计算得到发动机实际推力线与燃烧室轴线之间的交

点 O2，通过 O2位置修正式（6）之后，计算得到发动机

轴向推力 Fx为 242N，侧向推力 Fy为 259N；与采用 O1

Fig. 5 Pressure curve of rocket motor combustor

Fig. 6 Experimental curve of SRM thrust test
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作用点计算相比，轴向推力 Fx结果没有影响，侧向推

力 Fy相差 0.1%，误差较小。因此，实际中选用喷管轴

线与斜切出口面之间的交点 O1作为发动机推力线作

用位置进行计算是可行的。

由于斜切喷管存在推力偏转现象，会产生附加

轴向力与对应力矩，这是斜切喷管推力测量中经常

遇到的问题，此现象对文中测试系统的影响情况做

如下分析：传统斜切喷管发动机推力测试方法一般

只测量发动机轴线方向推力数值。但由于斜切喷管

存在推力偏转现象，会产生附加轴向力与力矩。当

通过试验测得发动机轴线方向推力后，利用轴向推

力求解总推力与侧向推力时，由于附加轴向力与推

力偏转的存在，会导致总推力与侧向推力的计算结

果存在一定的偏差。对于本文研究的斜切喷管发动

机，采用双向推力测试系统时，由于斜切喷管不对称

区域的存在，导致推力偏转现象，产生附加轴向力与

力矩，使推力作用线发生偏移，实际推力线的作用位

置与 O1之间存在偏差，对侧方向推力 Fy的影响约为

0.1%，数值较小，可以忽略推力偏转的影响。而在发

动机燃烧室轴线 X1方向上，推力传感器直接测量发

动机工作过程推力在 X1轴方向分量（发动机轴线方

向）的实际值，传感器测量值与推力值之间只存在由

于加工与安装等因素引起的系统误差，可忽略这些

因素的影响。通过两个方向传感器测量得到轴向推

力 Fx与侧向推力 Fy，进而可以求出发动机的总推力

与推力偏转角。由于双向推力测试系统能够测量发

动机工作过程中两个方向的推力，进而能够得出总

推力与推力偏转角。而传统测量方式中只测量发动

机轴线方向推力，无法消除附加轴向力与推力偏转

角对总推力与侧向力计算精度的影响。因此，斜切

喷管发动机推力偏转所带来的附加轴向力与力矩等

问题，对本文所研究的双向推力测试系统的发动机

推力测量结果影响较小。

4 结果与分析

4.1 斜切喷管火箭发动机喷管流场特性研究

图 7给出发动机燃烧室尾部流场的静压和速度

分布云图。由图可知，发动机燃烧室尾部前端气体

压强变化较小，当燃气流动到发动机喷管喉部入口

附近时，燃气开始快速收缩，由于本文所研究的发动

机没有收缩段结构，使得气流在喷管喉部入口附近

产生较大的收缩圆弧形结构，并且此处压强梯度较

大，这种结构设计不可避免地导致喷管喉部附近附

面层的厚度较大，即所谓的“缩颈现象”。喷管喉部

边界层呈现弧形形状，入口处气体流动通道逐渐变

窄，在喷管喉部和扩张段的连接处附近气体流动通

道最小，然后气体流动通道开始逐渐变宽。在喷管

喉部入口处，由于弧形边界层的存在，使得燃气流动

连续向内折转；根据气体动力学理论可知，气流内折

扰动将产生一系列的压缩波，压缩波汇聚形成了一

道弱激波，不同方向的弱激波在喷管轴线附近交汇

形成一定的区域，燃气流经此区域压强上升，速度下

降，形成局部高压区。当燃气流过此区域，喉部边界

层扰动的影响减弱，燃气继续膨胀，气体流速增大。

同时这些弱激波经过喷管扩张段壁面的反射作用，

在下游喷管轴线上交汇，再次形成一个较强的激波

交汇区域。当燃气流经此区域时，气体马赫数明显

下降，压强上升。

为了研究不同角度斜切喷管的喷管流场气动参

数变化规律，选取 40°，45°，60°和 75°这 4种工况进行

对比分析，不同角度斜切喷管轴线静压与马赫数分

Fig. 7 Cloud charts of pressure and velocity distributions

in the combustion chamber tail and nozzle for angle-cut

nozzle SRM
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布如图 8所示。由图 8可知，不同角度斜切喷管轴线

上气动参数的变化规律是相同的，都是气体流速先

快速增加，气体压强逐渐降低；当气体流经喷管扩张

段入口处第一个激波交汇区后，燃气流速下降，压强

上升；之后气体继续加速膨胀直到燃气流经第二个

激波交汇区域，气流马赫数明显下降，随后燃气继续

膨胀，马赫数增加。在斜切喷管内燃气流动穿过两

个激波交汇区域，同时由于激波的存在，导致激波后

燃气局部高压区的形成，这些现象也反映在喷管流

场静压与速度分布云图（图 7）中。随着喷管斜切角

度的增加，由喷管喉部边界层所引起的第一个弱激

波交汇区域的起始位置逐渐前移，同时当喷管斜切

角度为 40°时，燃气在第一个激波交汇区之前的气体

压强数值最低，马赫数最大，燃气膨胀更加充分。随

着喷管斜切角度的增加，第一个激波交汇区前的气

流马赫数逐渐减小，压强数值逐渐增加。通过比较

气流两次穿过激波交汇区的情况可知，通过第一个

激波交汇区的气流马赫数变化幅度小于通过第二个

激波交汇区的变化幅度，说明喷管出口附近形成的

激波强度大于喷管喉部附近的激波强度。

4.2 斜切喷管火箭发动机推力特性研究

为研究不同角度斜切喷管的推力特性，同样选

用喷管斜切角度 β为 40°，45°，60°和 75°这 4种工况进

行对比分析。通过数值仿真得到喷管特征参数，计

算结果如表 3所示，min为喷管入口处质量流量。对于

不同角度的斜切喷管，随着喷管斜切角度的增加，喷

管入口速度 Vin和马赫数 Main都在不断减小。此现象

产生原因可做如下解释：随着喷管斜切角度的增加，

喷管轴线与发动机燃烧室轴线之间的夹角在不断增

大，而发动机燃气来流平行于燃烧室轴线；当燃气流

到喷管入口处，受发动机斜切喷管结构的影响，燃气

流动方向发生偏转。喷管斜切角度越大，则燃气流

动偏转角度越大。燃气偏转角度越大，则喷管入口

速度和马赫数越小。燃气偏转角度大小决定喷管入

口速度和马赫数的大小，同时也影响喷管入口质量

流量。根据喷管入口质量流量结果可知，随着喷管

斜切角度的增加，喷管质量流量不断减小，但减小趋

势不断变缓，60°与 75°喷管质量流量已经十分接近，

两者相差<0.1%。

对于不同角度的斜切喷管，随着喷管斜切角度

的增加，发动机轴向推力 Fx逐渐减小，侧向推力 Fy逐

渐增加。由图 9（a）可知，轴向推力 Fx随着喷管斜切

角度的增加，近似于线性减小；当喷管斜切角度>60°
时，减小趋势略有增加。而侧向推力 Fy，则随着喷管

斜切角度的增加，侧向推力先线性增加，但当喷管斜

切角度>60°时，增加趋势略有变缓。图 9（b）为发动

Fig. 8 Pressure and Mach number distributions along the nozzle axis for different angled nozzles
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机总推力 F与推力偏转角 θ随喷管斜切角度变化的

规律曲线，随着喷管斜切角度的增加，发动机的总推

力不断减小，但减小趋势不断变缓，与发动机喷管质

量流量的变化趋势相同。由常规直喷管发动机动推

力计算式 F d = ṁu e可知，发动机喷管质量流量是决定

发动机推力大小的重要因素。而对于斜切喷管发动

机，根据前面的分析发现，随着喷管斜切角度的变

化，斜切喷管发动机总推力的变化趋势与喷管质量

流量的变化趋势相同，因此对于斜切喷管发动机，喷

管质量流量同样是决定发动机推力大小的重要因

素。通过比较数值仿真计算结果与试验测试结果发

现，斜切喷管发动机轴向推力 Fx与侧向推力 Fy数值

之间存在偏差。45°斜切喷管的侧向推力 Fy数值略大

于轴向推力 Fx，推力偏转角为 2.7°（推力偏转角 θ定义

为发动机推力作用线与喷管轴线之间的夹角）。

通过比较不同角度斜切喷管发现，喷管采用斜

切结构设计时，各种工况同时存在推力偏转现象。

随着喷管斜切角度的增加，发动机的推力偏转角度

不断减小，但减小趋势逐渐变缓。喷管斜切角度从

40°增加到 75°，推力偏转角则从 3.16°减小到 2.05°。
产生推力偏转现象的原因可做如下解释：根据火箭

发动机推力计算原理，发动机推力为发动机内、外表

面全部作用力的合力。对于发动机的斜切喷管结

构，喷管对称部分在垂直于喷管轴线方向的作用力

是可以相互抵消的，而非对称部分将产生垂直于喷

管轴线方向的作用合力。喷管的非对称结构区域越

大，则垂直于发动机喷管方向的作用力越大，正是这

部分作用力使得发动机产生推力偏转现象。本文所

研究的发动机斜切喷管中，40°喷管对应的喷管不对

称结构区域最大，因此，该角度发动机的推力偏转角

度最大；随着喷管斜切角度的增加，喷管的不对称结

构区域不断减小，则推力偏转角也不断减小。

5 结 论

本文通过研究，得到如下结论：

（1）通过数值方法获得的斜切喷管发动机推力

与试验测试结果之间的误差较小，表明本文所建立

的斜切喷管发动机流场仿真计算方法是有效的。此

外，45°斜切喷管推力作用线与喷管轴线之间存在夹

角，表明斜切喷管发动机存在推力偏转现象。

（2）不同角度的斜切喷管发动机轴线气动参数

的变化规律是相同的，发动机喷管内存在两个激波

交汇高压区域，同时第二道激波结构强度高于第一

道激波结构。

（3）随着喷管斜切角度的增加，斜切喷管的质量

流量、总推力和推力偏转角不断减小，但减小趋势不

断变缓。喷管斜切角度从 40°增加到 75°，推力偏转

角则从 3.16°减小到 2.05°。与常规直喷管发动机结

构类似，对于斜切喷管发动机，喷管质量流量同样是

决定发动机推力大小的重要因素。喷管采用斜切结

构设计时，会存在推力偏转现象，发动机喷管的非对

称结构区域是产生推力偏转现象的原因。

致 谢：感谢南京理工大学黄明老师、江坤老师提供的

建议与试验帮助，感谢南京理工大学能源与动力工程学

Table 3 Characteristic parameters of different degrees of angled nozzles

β/（°）
40
45
60
75

m in/（kg/s）
0.20781
0.20628
0.20588
0.20581

V in/（m/s）
642.69
628.02
618.08
615.08

Ma in
0.7656
0.7473
0.7345
0.7306

Fx/N
277.6957
253.8516
174.8373
84.4430

F y/N
260.4475
278.9431
334.037
367.225

F/N
380.72
377.16
377.04
376.81

θ/（°）
3.16
2.70
2.37
2.05

Fig. 9 Distribution of thrust characteristic parameters for

different angled nozzles
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院提供的试验设备支持。
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