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摘    要： 固体运载火箭变轨发动机喷管在工作过程中可能产生气流分离问题，为研究气流分离对喷管性能的影响，开

展了理论计算与数值模拟分析。通过分析获得了气流分离点位置、推力系数、喷管壁面的压强、对流换热系数、温度分

布。结果表明：地面推力系数是真空推力系数的73.3%，喷管气流分离影响了发动机能量转换；气流分离后喷管壁面压

强、对流换热系数、温度存在跃变现象，从而会对喷管扩张段产生不利影响。该分析为进一步研究固体火箭发动机高空喷

管通过地面试验性能预示高空性能及喷管扩张段热防护设计提供参考。
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0    引    言
深空探测又称宇宙航行，主要包括月球探测、行

星及其卫星探测和行星际探测3个方面[1]。我国深空探

测近期以月球探测为主导，2007年10月24日“嫦娥1号”

的精确变轨和成功绕月的实现，标志着中国已经跨入

深空探测能力的国家行列。2013年12月14日“嫦娥3号”

的成功落月，标志着中国成为世界上第三个有能力独

立自主实施月球软着陆的国家[2]。正如《中国的航天》

发展战略所言，我国正在逐步实现“绕”“落”“回”三部

走的月球探测发展思路，扩展对宇宙以及地球的认

识，和平利用外层空间，促进人类文明和社会发展、

国家科技发展[3]。

深空探测要求我们必须拥有超过当前发射地球轨

道卫星或载人航天的能力，而且要做到成本和计划风

险极小化、技术风险可控化[4]。在各种探测过程中，推

进系统与技术的发展是卫星与探测器成功发射的基

础，其中技术最为成熟、最可靠的推进系统为化学推

进[5]，而固体火箭发动机由于其成本低、反应快、易操

作等优点已成为国内外探测火箭的发展方向[6–9]。随着

深空探测技术的发展，助推级动力系统的喷管扩张比

越来越大，进而满足探空火箭的高比冲要求。这些火

箭发动机喷管都是按照给定工作高度的环境压强下设

计的，以求在实际工作中获得最佳性能。一般地，高

空工作的发动机是通过高模试车和地面试车获得其性

能数据，但高模试车台受发动机尺寸影响，费用昂贵

且模拟高空能力有限，研究高空喷管地面性能与高空

性能的差异对降低发动机研制成本、提高发动机可靠

性具有深远意义。

深空探测研究中，火箭喷管的地面试车环境与高

空工作环境的不同主要影响高温燃气在喷管内的流动

状态，当发动机地面试车时，燃气过度膨胀而使喷管

扩张段内粘性附面层中气流的动能不足以克服激波前

后的压强梯度，使得扰动能够沿着附面层的亚声速向

上游传播，导致激波进入喷管，从而使气流与壁面发

生分离[10–12]。流动分离会对喷管的热防护和推力稳定性

带来较大影响[13–14]。本文以某大扩张比固体火箭发动机

喷管为研究对象，采用理论分析与数值模拟方法研究

其分离现象，探讨了气流分离对推力系数的影响，研

究了高空状态与地面试验状态下沿喷管壁面的压强、

对流换热系数、压强的分布情况，为进一步研究固体

火箭发动机高空喷管通过地面试验性能预示高空性能

及喷管扩张段热防护设计提供参考。

1    气流分离理论分析

1.1    气流分离经验判别式

关于喷管内气流分离点，存在以下经验公式[15]
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其中： 、 、 、 分别为喷管内气流分离点压强、

外界环境压强、喷管出口压强与燃烧室压强。当

时，即 ，

将产生气流分离。

(pe=pa ) < (2=3 )(pa=p0 )
0:2

通过一维等熵膨胀流动计算，喷管出口压强pe =

6 900 Pa，在地面试验时，pa  =  89 800 Pa，满足

，该发动机喷管在地面试车

时会发生气流分离现象。

1.2    气流分离位置的确定

当喷管出口压强低于外界环境压强时，激波有可

能进入喷管内部而引起气流沿壁面分离，因此利用一

维正激波理论，可以把激波前后的压强比用作表征喷

管中气流分离的一个特征参数。喷管气流分离规律如

下表达

(p1=p2 )s = f (Ma1) (2)
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其中：p1、p2分别代表分离点（分离点用下标s表示）

前后的压力， 是分离点前未扰气流的马赫数。给

出特征马赫数 的表达式
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其中： 为分离点前未扰无粘流壁面处速度； 为附

面层特征速度，  = 0.56~0.6；k为燃气比热比。

2® < 30±
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在扩张角 的锥形喷管内，分离点后的压

力 主要取决于α角和比值 / ，一般 取(0.3~0.9) ，

计算经验公式为
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因此，给出燃烧室压力 （或喷管满流时的无粘

流体在出口壁面处马赫数 和压强 ）和环境压力

，就可确定分离点前的马赫数 ，从而确定分离

点的位置。

Ma1

x i
x i

本文研究的喷管内型面为三次多项式，可在喷管

轴线上任选一点作为分离点，与喷管出口边缘相连，

形成一假想的锥形喷管型面，利用式（3）～（7）确

定分离点的马赫数 ，再与流场计算所得的壁面各

点的马赫数插值得出分离点的轴向位置 ，通过迭

代，直至喷管分离点轴向位置 与选定点轴向位置满

足给定精度。通过计算，喷管在地面试车时气流分离

点的位置在初始扩张比26.5处。

1.3    地面推力系数计算

CF
CF

推力系数 主要表征燃气在喷管中膨胀的充分程

度，是反映喷管能量转换效率的一个重要参数。 越

大，表示燃气在喷管中膨胀越充分，燃气的热能就更

充分地转化为动能。对于大扩张比喷管地面推力系数

的研究对预示高空性能有重要的作用。

pi
"i

pa ps
pa ps p0:95

"i "0:95

假设喷管在i点处开始分离，对应的压强为 ，膨

胀 ,流动状态见图1。在斜激波后和喷管壁面之间，出

现涡流分离区，附面层遭破坏，压强逐渐上升到环境

压强 ； 为出现分离涡流的起始压强；p0.95 = 0.95
，该点为分离区结束点的压强， 与 相应的膨胀

比为 、 。

CF气体分离后，推力系数 为

CF = CFi +¢CFs ¡ "e(pa=p0) (8)

图 1     燃气分离后的流动状态图

Fig. 1     Schematic diagram of flow Separating
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式中： 为分离点i上游喷管产生的真空推力系数；

为分离点下游喷管产生的推力系数；且
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若ε i  ≤  则

2.4；若 则

1.45。通过公式（10），求得 。

CFV该喷管真空推力系数 为1.989，而地面推力系

数仅为真空推力系数73.3%，说明地面试验时，大扩张

比喷管发生气流分离，分离点之后的燃气未能充分膨

胀，造成能量损失。

2    分离气流仿真分析

2.1    湍流模型

目前，数值预测湍流的方法有数值模拟（DNS）、

雷诺平均模拟（RANS）与大涡数值模拟（LES）。

LES湍流模型可以获得流动的动态特性[16]，能够更好捕

捉到激波与涡流，且计算量偏小，因此本文采用

LES湍流模型，将比网格尺寸大的大涡运动用过数值

求解N-S方程直接计算，对比网格尺寸小的小涡运动，

通过亚格子模型（称之为亚格子模型）建立与大涡运

动的关系。

2.2    边界条件

喷管流场计算区域简图如图2所示，a–b为压力入

口边界，流动方向与入口边界垂直，c–d为压力出口边

界，给定试验条件下燃气温度、燃烧室压强；a–d是喷

管轴线，取轴线为边界条件；b–c为壁面，选用绝热无

滑移壁面条件；环境压强pa分别为0.0 Pa（称满流状

态）和89 800.0 Pa（称地面试车状态），对应温度分

别为200.0 K和300.0 K。

2.3    计算结果

高空喷管内流场分析采用结构化网格模型[17–19]，在

喷管壁面处施加边界层，2种工作环境下的喷管速度、

温度分布见图3和图4所示。

当pa = 0.0 Pa时，喷管内流场处于满流状态，燃气

充分膨胀，当pa = 89 800.0 Pa时，喷管在初始扩张比

21.2（x = 5.45 m左右，距离喷管入口0.52 m）时燃气

图 2     流场计算区域简图

Fig. 2     Diagram of the calculation field of flow

图 3     不同环境压强下速度分布/（m·s–1）

Fig. 3     Distribution of velocity on different environmental
pressure/（m·s–1）

图 4     不同环境压强下温度分布/K
Fig. 4     Distribution of temperature on different environmental

pressure/K
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过度膨胀，气流与喷管壁面分离，分离后形成了回流

区，回流区的速度很低，如图5所示。数值模拟所得分

离点扩张比对应的喷管轴线位置较经验公式计算位置

靠近喉部，这主要是由于仿真分析过程中忽略了喷管

内的化学反应、气流粘性、混合气体等多种因素对喷

管内燃气流动的影响[20–21]。

两种环境压强下喷管壁面的压强、对流换热系

数、温度分布对比见图 6～8。满流条件下，喷管壁面

压强、对流换热系数、温度是单调下降的。在地面试

车条件下，壁面压强、对流换热系数、温度会在分离

点处急剧变化。

喷管壁面压强、对流换热系数与温度在气流分离

图 5     不同环境压强下喷管内流线分布

Fig. 5     Distribution of streamline on different environmental pressure

图 6     不同环境压强下喷管壁面压强曲线

Fig. 6     Distribution of wall pressure on different environmental pressure

图 7     不同环境压强下喷管壁面对流换热系数曲线

Fig. 7     Distribution of coefficient of convective heat transfer on different
environmental pressure

图 8     不同环境压强下喷管壁面温度曲线

Fig. 8     Distribution of wall temperature on different environmental pressure
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点前后数值见表 1。在气流分离点前，喷管沿壁面的压

强、对流换热系数、温度与满流状态下基本相同。气流

分离后，压强由47 861.4 Pa升高至87 669.3 Pa，接近于

当前环境压强89 800.0 Pa；对流换热系数由1 022.55 W/m2

阶跃变化至2 052.33 W/m2（x = 5.468 m）后逐渐下降

至655.009 W/m2；温度由2 415.23 K降至624.797 K，逐

渐稳定在300 K左右。

通过对比，气流分离后压强与对流换热系数均为

分离前2倍左右，温度梯度变化较大，约为4倍，因

此，高空喷管在地面试车时必须考虑扩张段的热防

护。

3    结    论

高空喷管地面试车时气流分离现象影响发动机能

量转换效率，地面推力系数仅为真空推力系数的73.3%。

通过仿真分析，高空喷管在地面试车时出现气流分离

现象，喷管壁面的压强、换热系数与温度在分离点附

近变化明显，容易加剧扩张段烧蚀碳化，因此，在高

空喷管设计时应考虑气流分离对热防护的影响。

应当指出，固体运载火箭变轨发动机喷管气流分

离特性是一个相当复杂的问题，后续应通过相关试验

不断进行深入分析，为以地面试车结果准确表征发动

机高空性能、节省发动机高模试车研制费用打下基

础。
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Research for Flow Separating of Solid Launch Vehicle Orbit Maneuver Motor Nozzle

ZHOU Wenqing，CUI Jianwei，HAN Xiaobo，ZHU Li
(The 41st Institute of the Sixth Academy of China Aerospace Science & Industry Corp，Hohhot 010010，China)

Abstract：A researching method for flow separating of solid launch vehicle orbit maneuver motor nozzle is proposed in this

paper. The theoretical calculation is carried out for studying the influence of flow separating on the nozzle performance. The

numerical simulation analysis is done to obtain the flow separating location，thrust coefficient，wall-surface static pressure，

coefficient of convective heat transfer and distribution of temperature field. Results indicate that the ground thrust coefficient is

73.3% of the vacuum thrust coefficient for the engine energy conversion efficiency reduced. Parameter jumping caused by flow

separation is harmful to nozzle working. Flow separating research based on using the ground test indicating altitude performance of

nozzle gives some suggestion of nozzle thermal protection design for reference.

Key words：solid launch vehicle；rocket motor；nozzle；flow separating
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