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摘　　　要：针对微尺度喷流在航天器运动状态切换时出现的非恒定增压变化，采用直接模拟蒙特卡洛

（ＤＳＭＣ）方法对阶跃式增压和线性式增压两种模式下的微尺度拉瓦尔喷管流场进行了模拟，并对其变化过程

中的流动特性进行了对比分析。结果显示：阶跃式增压会导致流动特性出现较大幅值的峰谷式波动，而线性

式增压下的流动特性则呈现出线性变化的特点；黏性力对微尺度喷流的非恒定增压变化产生了重要的黏滞

作用，在喉部扩张段至出口的流场中尤为明显；在设定的条件下，阶跃式增压过程中喷流产生的总冲量较线性

式增压高５９．５％，质量流量高７４．７％，单位工质提供的冲量低约８．６％，波动性也高于线性式模型，阶跃式增

压适用于系统需要较大推力改变运动状态且推进剂充足的情况，而线性式增压在系统精确微调或需要推进

剂产生更高效能时具有明显的优势。
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　　２１世纪以来，随着航天科技的不断发展，各

类航天器对能够提供极低推力的微尺度推进系统

的需求正日益增加。一方面，微纳卫星、小型运载

火箭等备受瞩目的微尺度航天器的发射和控制需

要与其体积和质量相匹配的微推动力；另一方面，

为适应现代航天工程的需求，传统航天器在一些

特殊任务中要保持前所未有的位置精度，也需要

微牛顿量级的推进系统以辅助其进行空间校正。

据此，作为微推进系统中最重要部件之一的微尺

度喷管，其内部的流动特性正成为航天技术领域

的研究焦点和热点。

微尺度喷流研究可追溯至２０世纪７０年代。

１９７１年，Ｒｏｔｈｅ等
［１］采用电子束测试方法对微尺

度喷管内的流动黏性进行了研究，得出了喷管内

的黏性效应将随雷诺数的减小而显著增大的结

论。Ｇｒｉｓｎｉｋ等
［２］针对直径在７００μｍ左右的微尺

度喷管进行了实验，发现雷诺数在１０００～９０００

的范围内，微尺度喷流的比冲随雷诺数的增大而

提高。进入２１世纪后，微尺度喷流技术开始进入

航天、微机电系统（ＭＥＭＳ）等前沿工程领域，

Ｌｅｗｉｓ等
［３］开发了基于固体推进剂的数字化微型

推进系统，这种系统采用斯蒂芬酸为固体推进剂，

并通过通电点火的方式点燃推进剂形成喷流。

Ｂａｙｔ等
［４］共同研发了以惰性气体为工质的冷喷

流微尺度推进器，获得了较大的推力，但由于工质

温度较低，其推进效率并不理想。随着计算机科

技的不断发展，数值方法开始越来越多的应用于

微尺度喷流的研究。Ａｌｅｘｅｅｎｋｏ等
［５］使用 直接

模拟蒙特卡洛（ＤＳＭＣ）和ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ（ＮＳ）方

法模拟二维轴对称和三维微喷流，发现喷流黏性

效应主要源于气体膨胀，同时由于管内壁面黏性

效应，推力明显下降。Ｗａｎｇ等
［６］使用ＤＳＭＣ方

法研究了ＭＥＭＳ微喷嘴在中低温下的性能特点，

经过比较后发现分子量较小的气体可以产生更高

的比冲量，但产生的推力却较小。Ｔｉｔｏｖ等
［７］提

出了基于碰撞限制器的扩展型 ＤＳＭＣ 方法

（ｅＤＳＭＣ），并采用改进后的方法对三维微喷管流

动进行了研究，结果显示ＤＳＭＣ方法的模拟结果

与ＮＳ方法相比具有更高的滞止压力和滞止温

度。Ｒａｎｊａｎ等
［８］采用实验和ＣＦＤ数值软件相结

合的方法，对真空和一定大气压条件下的微尺度

冷喷流系统的工作状态及特性进行了研究。Ｒａｆｉ

等［９］采用ＤＳＭＣ／ＮＳ耦合方法对微尺度喷流进

行了研究，结果表明不同的壁面热条件和几何条

件将会对微喷管内边界层的发展和出口羽流结构

构成明显的影响。Ｃａｉ等
［１０］采用网格粒子方法

（ＰＩＣ）与ＤＳＭＣ方法对特定等离子体环境中的微

尺度羽流力进行了研究，其结果表明分子数密度

在离子推进器的极板前显著增加，并对电荷交换

离子（ＣＥＸ）的分布有进一步的影响。张先锋
［１１］

采用实验和数值模拟方法相结合的方式，对连续

介质模型的适用范围、不同类型的喷管条件和微

尺度流动的混合方式及其影响进行了详尽的研

究。刘赵淼等［１２１３］采用 ＮＳ方法对微尺度拉瓦

尔喷管内流动的“超声速环”现象与机理进行了研

究，并结合ＤＳＭＣ方法对不同喉部形状的微尺度

拉瓦尔喷管性能进行了对比分析。杨海威等［１４］

采用ＤＳＭＣ方法模拟了不同入口温度条件下的

微尺度拉瓦尔喷管流动，结果表明随着入口温度

０９４２
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的提高，喷流推力减小而比冲增大。张赛文［１５］采

用基于弱耦合信息传递机制的 ＮＳ／ＤＳＭＣ耦合

方法对微尺度喷管内部流动和外部羽流场进行了

模拟。

根据上述分析，微尺度喷流的主要研究思路

是探索和开发适用于微型喷流的实验和数值方

法，并以此为基础分析不同流动状态、结构参数等

因素对微尺度喷管的比冲、推力、雷诺数等特性参

数的影响。一般而言，微尺度喷流的时间跨度与

宏观流动相比极其微小，因此在研究过程中往往

将喷管出入口的流动条件设为恒定值，并通过改

变这些恒定值来获得不同的分析结果。然而，当

微尺度喷流进行运动状态调节时，由于喷流形成

方式的不同，喷流入口的局部压力在微观尺度上

仍会体现出非恒定变化的特点，而受实验条件等

各方面的限制，针对微尺度时空内喷管入口非恒

压变化对流动影响的研究则较为少见。为此，本

文以ＤＳＭＣ方法为基础，通过建立阶跃式和线性

式两种模型，研究喷管入口非恒定增压对微尺度

喷流特性造成的影响，为微尺度喷管的设计与优

化工作提供参考。

１　微推进技术与数值方法

１１　微推进技术概述

微推进技术最早可追溯至２０世纪９０年代，

在ＭＥＭＳ技术发展浪潮的推动下，微推进系统研

究开始展露头角，例如Ｋｅｔｓｄｅｖｅｒ和 Ｍｕｅｌｌｅｒ
［１６１７］

在１９９７年提出将ＭＥＭＳ系统作为微推进技术的

研究方向，通过ＭＥＭＳ系统的灵活性实现小型化

微纳米推理系统的设计等。微推进技术发展至

今，按其工作过程和能量转换方式的不同，可以分

为以下几种主要类型［１８］：

１）冷推进。冷推进是一种较为传统的推进

方式，一般采用高压储液的方式保存推进工质，并

通过开关阀门的方式释放和关闭管内流体以形成

喷流。该系统结构简单，成本低廉，除阀门以外无

额外功率消耗；但与其他推进方式相比，冷推进系

统的比冲偏低，推进剂储液箱体积和质量偏大，阀

门处易出现泄露。虽然冷推进技术相对简单且提

供的推力较低，但其低成本、易控制的优势仍使其

在航天器领域无法被完全替代。

２）化学推进。化学推进系统采用化学反应

方法，通过燃烧、放热分解将工质的的化学能转换

为热能，然后通过喷管膨胀加速，将燃气的热能转

化为动能，为航天器提供推力。化学推进系统能

够释放工质的化学键能，因此相对于冷推进，该系

统能够提供更高的比冲，而且由于可携带液态或

固态反应物，其燃料储备箱的体积可以设计得相

对较小；但另一方面，由于工质的比例、温度等状

态因素受化学反应条件的限制，化学推进系统的

阀门控制精度和防泄漏能力要求较高，一旦反应

控制失当，系统可能出现爆炸的危险。该系统的

代表有数字式固体微推进系统和单双组元液体微

推进 系 统 等，常 见 的 推 进 剂 有 硝 酸 羟 胺、

ＮＨ３ＯＨ·ＮＯ３、二硝酰胺、四氧化二氮／一甲基

肼等［１９］。

３）电推进。电推进技术主要通过不同的机

理将电能转化为工质气体的动能产生推力。按照

机理的不同，电推进技术主要可以分为电热式、静

电式和电磁式３种。电热式系统主要采用电加热

的方式生成高温工质，进而通过喷管将热能转化

为动能形成喷流，其代表有电阻加热式和电弧加

热式［１９］；静电式系统首先采用高压电场激励将气

态推进剂转化为等离子态，然后通过静电场对等

离子体进行加速形成喷流；电磁式系统采用电场

激励推进剂产生等离子体，并经过电磁场中电场

力／洛伦兹力的综合作用产生高速喷流。整体来

看，电推进系统的推进机理虽各有不同，但其均具

有可控性高、工作稳定、安全可靠性高等优势。另

外，电推进系统的推进能力跨度很大，电弧加热喷

气推力器（ａｒｃｊｅｔ）的推力最低可达５ｍＮ，而磁等

离子体微推进器 （ＭＰＤＴ）的最高推力可达

２０００００ｍＮ
［１９］，适合多种类型的航天器和不同要

求的航天任务。因此，电推进系统在航天领域得

到了广泛的关注，大量应用于卫星、深空探测器等

航天器中。

４）激光推进。激光推进系统的工作原理与

电弧推进系统类似，不同之处是采用激光替代了

电弧，利用激光器中发射出来的激光源，经过光学

器件聚焦而获得高能量的激光照射到推进剂材料

表面，烧蚀产生高温高压等离子体，再通过喷嘴形

成高速喷流从而产生推力［２０］。与化学推进相比，

激光推进系统需要携带的工质相对较少，因此其

能耗低而载荷比高；系统无需携带易燃易爆工质，

工作安全可靠性好；激光能量控制精度高，推力调

节范围大，是一种极具潜力的推进技术，现已在小

型卫星上广泛使用。

１．２　微喷管特性参数

在微推进系统中，推进性能参数是衡量其综

１９４２
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合能力的主要指标。一般来说，推力和比冲是描

述微推进系统性能的两大重要指标，而由于这两

种参数的计算涉及到质量流量，该性能参数也通

常被纳入比较范围。为实现航天器精确的定位和

姿态调整，微推进系统必须具有足够大的比冲和

高精确度的推力［１１］。另外，微喷管的尺度极小，

其内部流动的雷诺数与宏观流动相比低得多，因

此管内流动受黏性的影响较为显著，为描述这一

特征，通常取微喷管的喉部雷诺数进行比较和分

析。在二维条件下，推力犉ｔ、质量流量犿
·
、比冲犐ｓｐ

和喉部雷诺数犚犲ｔ的计算公式如下：

犉ｔ＝∫
犔
ｏｕｔ

０

（ρｅ狌
２
ｅ＋狆ｅ）犺０ｄ狔 （１）

犿
·
＝∫

犔
ｏｕｔ

０
ρｅ狌ｅ犺０ｄ狔 （２）

犐ｓｐ＝
犉ｔ

犿
·

犵
（３）

犚犲ｔ＝
ρ狌犔ｔ

μ

（４）

式中ρｅ、狌ｅ和狆ｅ分别代表出口位置的密度、速度

和压力，犵为重力加速度，犔ｏｕｔ和犺０ 分别代表喷管

的出口宽度和刻蚀深度，ρ和狌 分别代表喉部密

度和速度，犔ｔ 代表喉部宽度，μ代表气体动力黏

度［１１］。本文将在数值模拟中对上述特性参数进

行重点分析和研究。

１３　犇犛犕犆方法

微喷管中的流动特征尺度极小，导致其内部

流动的克努森数（犓狀）远高于宏观尺度流动，从而

体现出明显的稀薄特征。在稀薄流动中，连续介

质假设开始失效，传统的ＮＳ方程在计算时将出

现偏差［１１］。为此，本文采用ＤＳＭＣ方法对微尺

度喷流进行数值模拟。

ＤＳＭＣ方法最初由Ｂｉｒｄ提出
［２１］，该方法直

接从流动物理模型出发，采用大量的模拟分子代

替真实气体分子，在模拟流场时将分子运动和碰

撞相互解耦，即将分子的真实运动划分为移动和

碰撞两个过程，分子的移动过程可以描述为单位

时间内分子在速度方向上的位移，碰撞过程则需

要选取合适的分子碰撞对，并采用合理的模型对

碰撞后的分子物理信息进行处理。当流场最终趋

于稳定时，采用分子统计的方法得出单元中的宏

观状态参数。ＤＳＭＣ方法直接处理分子的物理

运动过程，与直接求解Ｂｏｌｔｚｍａｎｎ方程相比，不仅

更易于引入真实情况下的物理运动模型，而且已

被证明收敛于Ｂｏｌｔｚｍａｎｎ方程，其可行性和正确

性均已得到大量的验证［２２２３］，因此广泛应用于稀

薄气体流动模拟。

２　数值方法验证

为验证数值方法的正确性，本文采用非结构

网格ＤＳＭＣ方法对文献［１１］中研究的二维微尺

度拉瓦尔喷管内部流动进行了数值模拟。根据文

献中的分析结果，该流动中的犓狀最大为０．０２５，

即该流动已经离开了连续流区，进入了过渡区的

滑移领域，因此采用ＤＳＭＣ方法进行计算是合理

的。该模型的结构和尺寸如图１所示。在计算条

件中，喷流模式为冷喷流，气体种类为氮气，假设

为理想气体；进出口均为压力边界，进口压力为

１０１．３２５ｋＰａ（１ａｔｍ）和１０．１３２５ｋＰａ（０．１ａｔｍ），出

口压力为１０Ｐａ；气体滞止温度和壁面温度均为

３００Ｋ，蚀刻深度为３００μｍ。在进行数值模拟时，

为加快计算速度，本文取喷管流动对称面以上的

半区域进行模拟，划分网格时综合考虑气体分子

自由程和计算负荷状况，将网格平均尺寸设定为

０．８μｍ，此时网格单元数量为４２４１８，模拟分子数

约９３．７万。

图１　微尺度拉瓦尔喷管结构（单位：μｍ）

Ｆｉｇ．１　ＳｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｔｈｅｍｉｃｒｏｓｃａｌｅＬａｖａｌｎｏｚｚｌｅ

（ｕｎｉｔ：μｍ）

图２和图３分别给出了进口压力为１０１．３２５

ｋＰａ和１０．１３２５ｋＰａ时的流场计算结果。从图中

可以看出，微喷管内的流动基本可以分为３部分：

收缩段、喉口和扩张段。在收缩段，气体首先受渐

缩结构的影响被压缩，此时气流处于亚声速流动

状态，速度开始上升，但密度（ρ）、温度（犜）和压力

无明显变化，仅在近壁面处受压缩效应形成了极

薄的高密度和高压力层区域；在喉口处，气流速度

达到声速并呈现出迅速上升的趋势，此时流场中

各物理量梯度均急剧增大，管内的亚声速流动快

速向超声速流动过渡；进入扩张段后，气流速度升

高至马赫数犕犪＝１．２（当地声速）以上，形成标准

的超声速流动，并在扩张结构的影响下继续膨胀，

密度和压力沿主流动方向逐渐降低，而受壁面黏

２９４２
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性和恒温条件的影响，温度与马赫数则沿扩张段

壁面的法线方向逐步降低和升高，形成较厚的边

界层。图３中展示的流场变化趋势与图２相比基

图２　进口压力为１０１．３２５ｋＰａ时微尺度喷管内的

流场结果

Ｆｉｇ．２　Ｆｌｏｗｆｉｅｌｄｉｎａｍｉｃｒｏｓｃａｌｅｎｏｚｚｌｅａｔａｎｉｎｌｅｔ

ｐｒｅｓｓｕｒｅｏｆ１０１．３２５ｋＰａ

本一致，而其最大的区别在于温度和速度边界层

的厚度明显增加。这是由于当进出口压差下降

图３　进口压力为１０．１３２５ｋＰａ时微尺度喷管内的

流场结果

Ｆｉｇ．３　Ｆｌｏｗｆｉｅｌｄｉｎａｍｉｃｒｏｓｃａｌｅｎｏｚｚｌｅａｔａｎｉｎｌｅｔ

ｐｒｅｓｓｕｒｅｏｆ１０．１３２５ｋＰａ

３９４２
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时，管内流速随之下降，导致扩张段的壁面黏性对

流动产生了更大的影响。图２和图３清晰的展现

了微尺度拉瓦尔喷管中的流场结构，其反映的流

动趋势与文献［１１］中所述基本一致，据此可以初

步证明本文数值方法的正确性。

图４和图５分别给出了进口压力为１０．１３２５

ｋＰａ和１０１．３２５ｋＰａ时喷管中心线和出口边界处

的温度和马赫数分布情况。从图中可以看出，在

喷管加速效应的影响下，管内气体温度随速度的

提高呈不断下降的趋势，其中喉部速度梯度变化

最为剧烈，温度下降趋势也最为明显；在出口处，

气体速度分布沿犢 轴方向呈先持平随后急速下

降的趋势，根据图中显示的结果，当进口压力为

１０１．３２５ｋＰａ时，喷管加速效应所形成的最大流动

速度区主要集中在中心线附近，约占出口边界的

图４　进口压力为１０．１３２５ｋＰａ时喷管中心线上的

温度值比较

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｈｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｏｎｔｈｅｃｅｎｔｅｒ

ｌｉｎｅｏｆｔｈｅｎｏｚｚｌｅｗｈｅｎｔｈｅｉｎｌｅｔｐｒｅｓｓｕｒｅｉｓ

１０．１３２５ｋＰａ

图５　进口压力为１０１．３２５ｋＰａ时出口边界上的

马赫数分布比较

Ｆｉｇ．５　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｈｅＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｏｎｔｈｅ

ｏｕｔｌｅｔｂｏｕｎｄａｒｙｗｈｅｎｔｈｅｉｎｌｅｔｐｒｅｓｓｕｒｅｉｓ

１０１．３２５ｋＰａ

１／３处，其余部分的气体则在壁面黏性的影响下

不断降速，直至在出口上边缘处形成 犕犪＝０．７５

的亚声速流动。图４和图５中结果对比显示，本

文ＤＳＭＣ方法的计算结果与参考文献［１１］中的

结果变化趋势一致，仅扩张段中心线上的温度略

有不同，最大差异为３．１％；此外，表１给出了进

口压力为１０１．３２５ｋＰａ时微尺度喷管推力、比冲

和喉部雷诺数的比较，结果显示，３种特性参数值

基本一致，产生误差的主要原因是虚拟分子数、单

元数等计算条件不完全一致，而两者结果对比相

差均在１０％以内，据此可以进一步证明本文数值

方法的正确性。

表１　进口压力为１０１３２５犽犘犪时推力、比冲和喉部

雷诺数比较

犜犪犫犾犲１　犆狅犿狆犪狉犻狊狅狀狅犳狋犺狉狌狊狋，狊狆犲犮犻犳犻犮犻犿狆狌犾狊犲犪狀犱狋犺狉狅犪狋

犚犲狔狀狅犾犱狊狀狌犿犫犲狉狑犺犲狀犻狀犾犲狋狆狉犲狊狊狌狉犲犻狊１０１３２５犽犘犪

方法 推力／（ｍＮ） 比冲／ｓ 喉部雷诺数

本文方法 １．２７ ６６．９４ ４２５．４４

文献［１１］ １．４１ ６７．７０ ４６２．８０

３　非恒压入口型喷管流动特性分析

根据上文概述，现代微推进技术主要采用能

量转换的方式，将推进系统中的化学能、电磁能、

压能或光能转换为推进气体的内能和动能，并通

过喷管形成高速喷流气体，为航天器提供推动力。

从控制方式来看，微推进系统大体可以分为两类：

一类以冷推进和化学推进系统为主，这类系统以

被动式阀门调节为主，虽然阀门可由电系统控制，

但其仍属于机械控制范畴，因此控制精度相对较

低；另一类以电推进和激光推进系统为主，这类系

统可通过主动调节电磁场或激光强度来控制系统

的推力，控制精度相对较高。在微尺度喷流中，当

推进系统进行推力状态调节时，高精度控制系统

所形成的推进气流压力相对稳定，其变化趋势接

近于线性；而当控制系统的精度偏低时，气流压力

则呈现出阶跃式变化的特征。为此，本文分别建

立了阶跃式和线性式非恒定增压模型，以文

献［１１］中的微尺度拉瓦尔喷管为研究对象，喷流

方式设定为冷喷流，采用ＤＳＭＣ方法模拟不同的

非恒定增压模式下微尺度喷流的形成和变化过

程，并对其结果进行分析和研究。

３１　阶跃式增压

本文设置的阶跃式增压模型如图６所示。为

４９４２
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保持计算时间间隔的一致性以明确压力变化过程

的时间跨度，经过测试，本文将计算时间步长统一

设定为３．５×１０－１１ｓ，入口压力（狆ｉｎ）从１０．１３２５

ｋＰａ上升至１０１．３２５ｋＰａ，即初始时入口压力设为

１０．１３２５ｋＰａ，在第１．０５×１０－６ｓ（时间步狋ｓ＝

３００００）时突升至１２０ｋＰａ，在第２．１×１０－６ｓ（狋ｓ＝

６００００）时降至８５ｋＰａ，随后在第３．１５×１０－６ｓ

（狋ｓ＝９００００）时入口压力回到标准值１０１．３２５

ｋＰａ，此后入口压力恒定不变至流场稳定。其他

参数与文献［１１］中的计算条件保持一致。

图６　阶跃式增压模型

Ｆｉｇ．６　Ｓｔｅｐｐｅｄｐｒｅｓｓｕｒｅｂｏｏｓｔｍｏｄｅ

图７和图８给出了阶跃式增压过程中不同时

刻的流场速度（犞）和压力云图，由于图中主要结

果为 ＤＳＭＣ方法的即时计算结果，流动并未稳

定，不可避免的带有统计涨落，但流场结构仍比较

完整，基本能够反映其变化特征。为明确体现阶

跃式压力变化对流场的作用，通过算例测试比较，

本文统一取入口压力发生不同阶跃式变化后

８．７５×１０－８ｓ（Δ狋ｓ＝２５００）的即时计算结果来反

映压力阶跃对管内流场的实时影响，并综合稳定

时的统计结果一同进行分析和比较。

图７和图８中结果主要显示了３次压力阶跃

对流场形成的影响：第一次阶跃时，入口压力急升

至１２０ｋＰａ，压力极高的来流受收缩段的影响，被

图７　阶跃式增压过程中的流场速度云图

Ｆｉｇ．７　Ｖｅｌｏｃｉｔｙｏｆｔｈｅｆｌｏｗｆｉｅｌｄｄｕｒｉｎｇｔｈｅｓｔｅｐｐｅｄ

ｐｒｅｓｓｕｒｅｂｏｏｓｔｐｒｏｃｅｓｓ

进一步压缩，在喉部前方的对称面处形成了高压

区，并在高压推动的作用下，经过扩张段进一步加

速成为超声速流动，以激波的形式向出口方向运

５９４２
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图８　阶跃式增压过程中的流场压力云图

Ｆｉｇ．８　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｏｆｔｈｅｆｌｏｗｆｉｅｌｄｄｕｒｉｎｇｔｈｅｓｔｅｐｐｅｄ

ｐｒｅｓｓｕｒｅｂｏｏｓｔｐｒｏｃｅｓｓ

动，将入口压力阶跃的影响传播到整个管道；第二

次阶跃时，入口压力降至８５ｋＰａ，受降压影响，喷

管收缩段至喉部的速度和压力均明显下降，管内

压力梯度和速度梯度也随之降低，但气流在扩张

段的边界层结构基本稳定且层次比较清晰，这说

明当入口压降幅度较小时，扩张段气流的黏性力

影响较大，限制了入口压力波动造成的影响；第三

次阶跃时，入口压力回升至标准值１０１．３２５ｋＰａ，

入口压力的跃增使收缩段的气流速度、压力及速

度梯度、压力梯度均有所上升，但压力跃增幅度相

对更小，扩张段的气流黏性对压力波动的阻滞效

果更加明显，因此扩张段流场结构基本保持着入

口压力跃增前的状态（入口压力偏低时边界层厚

度较大）。

由此可见，微尺度喷流入口压力阶跃对管内

流动的影响程度取决于入口压力波动与管内流体

黏性力之比。当入口压力波动幅度较大时，管内

流动将以强对流波动结构为主；反之，入口压力波

动幅度较小时黏性力占主导，此时压力波动引起

的流场变化首先表现为收缩段至喉部的物理量梯

度变化，随后在扩张段，压力波动与黏性力相互制

衡，导致流场边界层厚度发生变化，并最终到达稳

定状态。

为进一步分析阶跃式增压过程中管内流动的

变化状况，图９和图１０给出了阶跃式增压过程内

喷管中心线上的速度和压力分布情况。为更加明

确的展示阶跃式增压带来的影响，图中截取了３次

压力阶跃后每隔７×１０－８ｓ（Δ狋ｓ＝２０００）的４次即时

计算结果进行比较。线图结果取自流场发展中的

即时统计值，因而同样带有一定的统计涨落，但总

体趋势仍比较明显，能够反映流动的变化特征。根

据图中显示的结果，入口压力第一次阶跃时形成

６９４２
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图９　阶跃式增压过程内中心线上的速度分布

Ｆｉｇ．９　Ｖｅｌｏｃｉｔｙｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｎｔｈｅｃｅｎｔｅｒｌｉｎｅｄｕｒｉｎｇ

ｔｈｅｓｔｅｐｐｅｄｓｕｐｅｒｃｈａｒｇｅｄｐｒｏｃｅｓｓ

的高压差流动首先在喉部形成宽度较窄的高速波

动，并随着扩张段的加速作用形成宽度更广、峰值

更高的激波前锋，当高速激波流动短时间内迅速

通过扩张段到达出口并向外流出后，管内流动速

度下降并趋于稳定值；在管内压力变化中，初始时

入口压力阶跃前管内流速偏低，导致上游大量气

体聚集在收缩段至喉部形成高压区，随后高压波

动进入喉部至扩张段，增大了收缩段气流在流动

方向上的阻力，因此压力峰值向上游回溯，并受压

缩段和入口高压的共同作用形成更高的压力峰

图１０　阶跃式增压过程内中心线上压力分布

Ｆｉｇ．１０　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｎｔｈｅｃｅｎｔｅｒｌｉｎｅｄｕｒｉｎｇ

ｔｈｅｓｔｅｐｐｅｄｓｕｐｅｒｃｈａｒｇｅｄｐｒｏｃｅｓｓ

值，当压力波动发展到扩张段时，该处压力随之上

升，而由于波动压能在扩张段逐渐释放，导致上游

来流压力梯度与峰值随之下降，最终压力波动流

出喷管后，压力梯度呈现出沿流动方向递减的稳

定趋势。

第二次阶跃时，入口压力下降，由于惯性作

用，初始变化时大部分管内流速和压力还未发生

明显变化，压降主要出现在接近入口的位置，该处

的流动速度也随之降低；随着降压波动的继续发

展，入口至喉部的流场压力和速度明显下降，但由

于喉部压力下降减少了入口流动发展的阻碍力，

近入口位置处的流速略有回升；当压降波动发展

至扩张段时，该处的压力和速度开始降低，在其影

响下，上游入口处的流动发展阻力进一步减少，从

而使该处的速度和压力均继续回升；最终当压降

波动发展至出口时，扩张段流速和压力均有所下

降，其他位置的流场则基本不变。

第三次阶跃时入口压力的波动是三次阶跃中

最低的，因此其产生的影响也相对最小。从速度

上看，随着增压阶跃波动向出口方向发展，收缩

段、喉部、扩张段的流动速度依次增大，最终当波

动离开喷管后，流动速度逐渐下降并趋于稳定；在

压力方面，增压阶跃首先使收缩段出现峰值，随后

喉部压力上升导致压力峰值向入口方向回溯，增

压波动发展到扩张段后该处压力升高，而上游流

动压力梯度随着压能的释放而下降，最后当波动

离开喷管后，压力分布逐渐趋稳，其整体变化规律

与第一次阶跃有一定相似，但由于两次阶跃的入

口压力相差悬殊，两者的变化幅度有明显差距。

图１１～图１４给出了入口压力阶跃式变化过

程中喷管推力、质量流量、比冲和喉部雷诺数的变

化情况。为重点分析入口压力波动对微喷流特性

７９４２
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图１１　阶跃式增压过程中的推力

Ｆｉｇ．１１　Ｔｈｒｕｓｔｄｕｒｉｎｇｔｈｅｓｔｅｐｐｅｄｐｒｅｓｓｕｒｅｂｏｏｓｔｐｒｏｃｅｓｓ

图１２　阶跃式增压过程中的质量流量

Ｆｉｇ．１２　Ｍａｓｓｆｌｏｗｒａｔｅｄｕｒｉｎｇｔｈｅｓｔｅｐｐｅｄ

ｓｕｐｅｒｃｈａｒｇｅｄｐｒｏｃｅｓｓ

图１３　阶跃式增压过程中的比冲

Ｆｉｇ．１３　Ｓｐｅｃｉｆｉｃｉｍｐｕｌｓｅｄｕｒｉｎｇｔｈｅｓｔｅｐｐｅｄ

ｓｕｐｅｒｃｈａｒｇｅｄｐｒｏｃｅｓｓ

造成的影响，图中主要给出了入口压力开始突变

时（狋ｓ＝３００００）至基本稳定时（狋ｓ＝１１５０００）的喷流

特性参数变化情况。从图中可以看出，入口压力

的阶跃式变化会给喷流各特性参数造成延时性波

动，其趋势反映为“延时震荡稳定”。从变化形

势上看，压力跃增反映为类正弦式波动（先增后

图１４　入口压力阶跃式变化过程中的喉部雷诺数

Ｆｉｇ．１４　ＴｈｒｏａｔＲｅｙｎｏｌｄｓｎｕｍｂｅｒｄｕｒｉｎｇｔｈｅｓｔｅｐｐｅｄ

ｐｒｅｓｓｕｒｅｂｏｏｓｔｐｒｏｃｅｓｓ

减），压力跃减反映为类余弦式波动（先减后增），

波动幅度与入口压力变化具体值呈正相关关系。

从喷流发展过程来看，喷管出口处的气体总能取

决于上游流场压能的释放或缩减，因此当入口压

力发生阶跃时，各项喷流特性参数必然随其升高

或降低；而由于喷管出口边界为恒压边界，当入口

压力恒定时，喷管出口处的气体也将收敛于稳态。

在上述特性参数中，推力主要与出口处的流

体总能相关，因此其变化趋势主要取决于入口压

力的增减，但该参数受气体动压和静压的共同影

响，而稳定状态下气体的局部流速又与其静压呈

反相关关系，因此推力参数的具体变化趋势呈震

荡式增长或下降；与之相比，质量流量与速度和密

度变化的关联更为紧密，虽然其整体趋势与推力

基本一致，但第一次压力阶跃后，出口处的气体密

度大幅上升且基本稳定，因此其后的变化幅度与

阶跃前相比偏小；比冲所反映的是单位质量的气

体所产生的推动力，总动能相同时密度更小的流

体具有更大的比冲，因此当初始流场在高增压阶

跃产生的激波推动下形成低密度高速出口喷流

时，比冲值出现最高峰，其出现时间均略早于推力

和质量流量的最高峰时间，而当出口处流场密度

大幅提升后，出口流速逐渐趋稳，推力随之下降，

比冲值也因此迅速下降，其后的变化幅度也相对

较小；喉部雷诺数主要反映了喷流流场内惯性力

与黏性力之比，因此其变化趋势与推力基本一致，

主要随上游压能的释放或缩减呈震荡式变化，根

据该参数的数值变化可以看出，当喉部流场的动

能由于高增压阶跃出现峰值时，雷诺数激增，惯性

力对流动的影响迅速提高，而随着流动的逐渐稳

定，雷诺数迅速下降，此时黏性力对流动产生了相

对更高的影响，随后入口压力的小幅波动也没有

８９４２
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使雷诺数出现大幅震荡，进一步说明此时微喷流

中的黏性力对入口压力波动的发展产生了重要的

影响。

３２　线性式增压

本文设置的线性式增压模型如图１５所示，入

口压力从第１．０５×１０－６ｓ（狋ｓ＝３００００）起到第

３．１５×１０－６ｓ（狋ｓ＝９００００）止，由１０．１３２５ｋＰａ线

性式变化至１０１．３２５ｋＰａ，其他计算条件则与阶跃

式压力变化模型一致，以便对两种非恒定增压模

型的喷流特性进行对比分析。

图１５　线性式增压模型

Ｆｉｇ．１５　Ｌｉｎｅａｒｐｒｅｓｓｕｒｅｂｏｏｓｔｍｏｄｅ

图１６和图１７给出了线性式增压过程中不同

时刻的流场速度和压力云图。为反映入口压力变

化对管内流动造成的持续性影响，本文将压力变

化开始和终止后各３．５×１０－７ｓ（Δ狋ｓ＝１００００）之

间的数值结果设为取样范围，并列出每隔５．２５×

１０－７ｓ（Δ狋ｓ＝１５０００）的即时结果，最后与稳定后

的统计结果一并分析比较。由于计算尚未稳定，

结果中带有一定的统计涨落，但足以反映流动的

基本变化趋势。

从图１６和图１７中结果可以看出，随着入口

压力的增长，收缩段的流动压力逐渐上升，在经历

了短暂的变化后其结构基本稳定；而在喉部压力

不断上升和出口边界压力恒定的影响下，扩张段

中的流场压力梯度随之提高，受此影响，该位置处

的流动速度不断升高，管内流场的惯性力开始占

主导，黏性效应对流动的影响逐渐减小，从而导致

流动边界层厚度降低，高速区域不断扩张，最终发

展到稳定状态。总体来看，在线性式增压的作用

下，微尺度喷流变化呈明显的连续性特征，除了初

始时受增压来流影响，局部位置和区域的流场出

现了明显变化外，其后的流场结构都呈现出连续

且稳定变化的趋势；另外，扩张段流场边界层的变

９９４２
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图１６　线性式增压过程中的流场速度云图

Ｆｉｇ．１６　Ｖｅｌｏｃｉｔｙｏｆｔｈｅｆｌｏｗｆｉｅｌｄｄｕｒｉｎｇｔｈｅｌｉｎｅａｒ

ｐｒｅｓｓｕｒｅｂｏｏｓｔｐｒｏｃｅｓｓ

化也充分反映了黏性力与惯性力的相互作用对流

场变化产生了显著的影响，进一步说明了黏性力

在微尺度喷流中的重要影响作用。

图１８和图１９给出了线性式增压过程中不同

时刻中心线上的流场速度和压力分布。从图中可

图１７　线性式增压过程中的流场压力云图

Ｆｉｇ．１７　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｏｆｔｈｅｆｌｏｗｆｉｅｌｄｄｕｒｉｎｇｔｈｅｌｉｎｅａｒ

ｓｕｐｅｒｃｈａｒｇｅｄｐｒｏｃｅｓｓ

图１８　线性式增压过程内中心线上的速度分布
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图１９　线性式增压过程内中心线上压力分布

Ｆｉｇ．１９　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｎｔｈｅｃｅｎｔｅｒｌｉｎｅｄｕｒｉｎｇ

ｔｈｅｌｉｎｅａｒｓｕｐｅｒｃｈａｒｇｅｄｐｒｏｃｅｓｓ

以看出，当喷管开始增压时，来流首先聚集在收缩

段形成高压区，使该区域的流速明显增大；随着入

口压力的不断提高，高压来流也在扩张段进一步

加速，从而导致管内流速整体上升；当增压流动发

展至出口后，加速气流离开喷管，产生了泄流效

应，管内流速略有下降，并随着入口压力的恒定而

趋于稳定状态。与流速相比，管内压力变化则主

要表现为压力梯度的连续性变化，其顺压梯度的

趋势则始终未变，其结果清晰的表明，喷流内部压

力的变化主要集中在入口至喉部的收缩段，以及

扩张段中接近喉口的部分，而扩张段中靠近出口

的流动区域则呈现出压力梯度较低且波动较小的

特点。由此可以说明，线性式增压对微尺度流动的

产生的影响以渐进式的连续性变化为主，具体表现

为收缩段的压力梯度剧增和扩张段的流速变化。

图２０～图２３给出了线性式增压过程中喷管

推力、质量流量、比冲和喉部雷诺数的变化情况。

同样为分析入口压力变化过程对喷流的影响，图中

所给出的主要是线性式增压过程中（从３００００～

１１５０００时间步）的计算结果。

从结果中可以看出，线性式增压过程中微尺

度喷流的推力、质量流量和喉部雷诺数主要呈线

性上升的态势，这是由于３种特性参数均与流动

速度有着重要的关联。随着上游来流的压能不断

释放，管内流动速度线性式增长，从而使上述特性

参数形成了相似的变化趋势。而喷流比冲的变化

则相对复杂一些，当增压来流发展至扩张段时，增

压前的低密度气体在高压来流的推动下以较高的

速度离开出口，导致喷流比冲出现峰值；随后由于

质量流量的不断提高和出口处流动状态的变化放

缓，喷流比冲缓慢下降并向稳定状态发展。此外，

从喉部雷诺数的变化结果来看，喉部流动受压缩

和扩张效应的共同影响，因此该处速度随高压来

流的不断发展而剧烈变化，导致喉部雷诺数出现

了较大幅度的波动，但整体仍呈现出线性式上升

的趋势，这表明了喉部流动的惯性力与黏性力处

于相互制衡的作用中，而且随着入口压力的持续

提高，惯性力的影响逐渐增加。

图２０　线性式增压过程中的推力
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图２１　线性式增压过程中的质量流量
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图２２　线性式增压过程中的比冲
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图２３　线性式增压过程中的喉部雷诺数
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３３　两种模式的对比分析

上文给出了两种不同的非恒定增压模式下微

尺度喷流的流场及特性参数变化情况。根据结果

显示，两种模型条件下喷流特性变化的主要区别

为趋势差异：阶跃式模型中，喷流特性以峰谷相间

的波动式变化为主，增压时先出现波峰后出现波

谷，减压则相反，稳定后的特性值将出现在波峰与

波谷之间；线性式模型中，喷流特性以类似于入口

压力增长的连续式变化为主，除比冲呈“波峰缓

慢下降趋于稳定”的特殊趋势外，其他各特性参

数均随着入口压力的升高而线性变化。两种模式

下特性参数的具体变化机理在上文中已有较详细

的分析，此处不再赘述。

表２～表４给出了两种模式下微尺度喷流状

态切换过程中的重要特性参数值。从整体结果上

看，阶跃式模型在变化过程中所产生的总冲量比

线性式模型高约５９．５％，消耗的推进剂总质量多

约７４．７％，单位质量工质提供的冲量低约８．６％，

平均比冲基本相等，两者相差不足１％；从变化过

程来看，阶跃式模型共经历了３次特性参数峰谷

式波动，每次推力波动幅值占稳定值的８２．１％、

３６．９％、１９．７％，比 冲 波 动 幅 值 占 稳 定 值 的

８１．７％、１２．０％、７．３％，质量流量波动幅值占稳定

值的３９．１％、３１．０％、１８．０％，而线性式模型的特

性参数除比冲外均呈线性增长趋势，全过程中无

波峰出现，推力和质量流量的最大值基本接近于

稳定值，两者相差不足１％，比冲变化过程中出现

了１次波峰，但波动幅度有限，其峰值与平均值相

比占后者的 ７．９％，与稳定值相比占后者的

１１．９％；此外，两种模型的喉部雷诺数变化过程与

推力和质量流量类似，但其两者波动幅度差异较

大，阶跃式模型中喉部雷诺数的最大波动幅度约

为其稳定值的２．５５倍，最低幅度也占稳定值的

４０．１％，而线性式模型中喉部雷诺数呈明显的线

性变化趋势，无波峰出现，最大值与稳定值相差占

后者的７％，两者基本相等。在本文的设定中，阶

跃式压力的变化幅度分别为稳定值的１８．４％和

１６．１％，均控制在２０％以内，若航天器因控制精

度问题出现更高的压力变化幅度，则阶跃式模型

中的波幅占比更大。由此可见，在相同的工作状

态下，阶跃式模型的总推力输出相对更高，但其消

耗的工质质量也更大，其单位质量推进剂的能效

比线性式模型低；而在稳定性方面，线性式模型则

具有更明显的优势。

表２　两种不同模式中微尺度喷流的总体特性

参数值比较

犜犪犫犾犲２　犆狅犿狆犪狉犻狊狅狀狅犳狋犺犲犵犲狀犲狉犪犾犮犺犪狉犪犮狋犲狉犻狊狋犻犮狊

狅犳狋犺犲犿犻犮狉狅狊犮犪犾犲犼犲狋犻狀狋狑狅犱犻犳犳犲狉犲狀狋犿狅犱犲狊

喷流特性参数 阶跃式模型 线性式模型

总冲量／１０－６（ｍＮ·ｓ） ３．５１ ２．２０

流体总质量／１０－６ｍｇ ５．１２ ２．９３

平均比冲／ｓ ６９．３２ ６９．３７

平均喉部雷诺数 ４３９．６２ ２６３．１５

单位质量推进工质

提供的冲量／（（Ｎ·ｓ）／ｇ）
０．６８６ ０．７５１

表３　阶跃式增压过程中微尺度喷流的重要特性值

犜犪犫犾犲３　犐犿狆狅狉狋犪狀狋犮犺犪狉犪犮狋犲狉犻狊狋犻犮狊狅犳狋犺犲犿犻犮狉狅狊犮犪犾犲

犼犲狋犱狌狉犻狀犵狋犺犲狊狋犲狆狆犲犱狊狌狆犲狉犮犺犪狉犵犲犱狆狉狅犮犲狊狊

喷流特性参数
第一次

阶跃

第二次

阶跃

第三次

阶跃

推力／

ｍＮ

峰值 ２．４０ １．１６ １．４２

谷值 １．２１ ０．７８ １．１７

稳定值 １．４５ １．０３ １．２７

比冲／ｓ

峰值 １１５．６７ ６７．３８ ７１．２５

谷值 ６０．８８ ５９．３８ ６６．３４

稳定值 ６７．０９ ６６．６８ ６６．９４

喉部

雷诺数

峰值 １６０７．６６ ４１４．１９ ５１０．１０

谷值 ３７０．０６ ２１９．４３ ３３９．２５

稳定值 ４８４．５５ ３３４．５３ ４２５．４４

质量流量／

（ｍｇ／ｓ）

峰值 ２．７３ １．８３ ２．０７

谷值 １．８７ １．３４ １．７３

稳定值 ２．２０ １．５８ １．８９

２０５２
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表４　线性式增压过程中微尺度喷流的重要特性值

犜犪犫犾犲４　犐犿狆狅狉狋犪狀狋犮犺犪狉犪犮狋犲狉犻狊狋犻犮狊狅犳狋犺犲犿犻犮狉狅狊犮犪犾犲

犼犲狋犱狌狉犻狀犵狋犺犲犾犻狀犲犪狉狊狌狆犲狉犮犺犪狉犵犲犱狆狉狅犮犲狊狊

喷流特性参数
全过程中

的最大值
稳定值 平均值

推力／ｍＮ １．２７ １．２７ ０．７１

比冲／ｓ ７４．８８ ６６．９４ ６９．３７

喉部雷诺数 ４５５．２４ ４２５．４４ ２６３．１５

质量流量／（ｍｇ／ｓ） １．９０ １．８９ １．０４

４　结　论

本文首先验证了ＤＳＭＣ方法在模拟微尺度

拉瓦尔喷管内部流动时的正确性，然后采用该方

法对阶跃式增压和线性式增压模式下的微尺度喷

流进行了模拟，并根据结果对两种非恒定增压条

件下的微尺度喷流特性进行了对比分析，得出以

下结论：

１）当微尺度喷流进行增压状态切换时，阶跃

式增压和线性式增压对管内流场造成的影响有显

著区别。阶跃式增压会使流动特性出现峰谷式波

动；而线性式增压流动则表现出较为明显的连续

性变化，这表明了其入口增压模式对管内流动的

变化趋势会产生主导性的影响。

２）微尺度喷流中的黏性效应对其入口压力

变化引起的流场波动有重要的阻滞作用，这一特

点在喉部扩张段至出口处的流场中最为明显。根

据模拟结果，两种非恒定增压模式下的流场边界

层仅在高压来流发展初期才会呈现出明显的结构

改变，喉部雷诺数除阶跃式模型的第一次高压波

动外其余均在５００以下，增压过程中喷管中心线

上的流动变化主要体现为边界层厚度的消长，由

此表明了黏性力对微尺度喷流的重要影响。

３）根据本文的研究结果，即使微尺度喷流入

口增压的起始状态、稳定状态和增压时间完全一

致，不同增压模式下的喷流特性也有较大差别。

在本文设定的条件下，阶跃式模型在变化过程中

产生的总冲量和消耗的总推进剂质量比线性式模

型高约５９．５％和７４．７％，单位工质提供的冲量低

约８．６％，平均比冲基本相等，其波动性远高于线

性式模型。由此可见，阶跃式增压适用于系统需

要较大推动力以改变其运动状态且推进剂储备量

充足的情况，而当系统进行运动状态的精确微调

或需要推进剂释放更高效能时，稳定性更高的线

性式增压无疑具有更明显的优势。

参考文献：

［１］　ＲＯＴＨＥＤＥ．Ｅｌｅｃｔｒｏｎｂｅａｍｓｔｕｄｉｅｓｏｆｖｉｓｃｏｕｓｆｌｏｗｉｎｓｕ

ｐｅｒｓｏｎｉｃｎｏｚｚｌｅｓ［Ｊ］．ＡＩＡＡＪｏｕｒｎａｌ，１９７１，９（５）：８０４８１１．

［２］　ＧＲＩＳＮＩＫＳ，ＳＭＩＴＨＴ．ＥｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｓｔｕｄｙｏｆｌｏｗＲｅｙｎ

ｏｌｄｓｎｕｍｂｅｒｎｏｚｚｌｅｓ［Ｒ］．ＡＩＡＡ８７０９９２，１９８７．

［３］　ＬＥＷＩＳＤＨ，Ｊｒ，ＪＡＮＳＯＮＳＷ，ＣＯＨＥＮＲＢ，ｅｔａｌ．Ｄｉｇｉｔａｌ

ｍｉｃｒｏｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ［Ｊ］．ＳｅｎｓｏｒｓａｎｄＡｃｔｕａｔｏｒｓ：ＡＰｈｙｓｉｃａｌ，

２０００，８０（２）：１４３１５４．

［４］　ＢＡＹＴＲ，ＢＲＥＵＥＲＫ．Ｄｅｓｉｇｎａｎｄｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｈｏｔａｎｄ

ｃｏｌｄｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃｍｉｃｒｏｊｅｔｓ［Ｒ］．ＡＩＡＡ２００１０７２１，２００１．

［５］　ＡＬＥＸＥＥＮＫＯＡＡ，ＬＥＶＩＮＤＡ，ＧＩＭＥＬＳＨＥＩＮＳＦ，ｅｔ

ａｌ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｍｏｄｅｌｉｎｇｏｆａｘｉｓｙｍｍｅｔｒｉｃａｎｄｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎ

ｓｉｏｎａｌｆｌｏｗｓｉｎｍｉｃｒｏｅｌｅｃｔｒｏｍｅｃｈａｎｉｃａｌｓｙｓｔｅｍｓｎｏｚｚｌｅｓ［Ｊ］．

ＡＩＡＡＪｏｕｒｎａｌ，２００２，４０（５）：８９７９０４．

［６］　ＷＡＮＧＭＲ，ＬＩＺＸ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓｏｎｐｅｒｆｏｒｍ

ａｎｃｅｏｆＭＥＭＳｂａｓｅｄｎｏｚｚｌｅｓａｔｍｏｄｅｒａｔｅｏｒｌｏｗｔｅｍｐｅｒａ

ｔｕｒｅｓ［Ｊ］．ＭｉｃｒｏｆｌｕｉｄｉｃｓａｎｄＮａｎｏｆｌｕｉｄｉｃｓ，２００４，１（１）：６２７０．

［７］　ＴＩＴＯＶＥ，ＧＡＬＬＡＧＨＥＲＲＯＧＥＲＳＡ，ＬＥＶＩＮＤ，ｅｔａｌ．

ＥｘａｍｉｎａｔｉｏｎｏｆａｃｏｌｌｉｓｉｏｎｌｉｍｉｔｅｒｄｉｒｅｃｔｓｉｍｕｌａｔｉｏｎＭｏｎｔｅ

Ｃａｒｌｏｍｅｔｈｏｄｆｏｒｍｉｃｒｏｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ

ｏｆＰｒｏｐｕｌｓｉｏｎａｎｄＰｏｗｅｒ，２００８，２４（２）：３１１３２１．

［８］　ＲＡＮＪＡＮＲ，ＫＡＲＴＨＩＫＥＹＡＮＫ，ＲＩＡＺＦ，ｅｔａｌ．Ｃｏｌｄｇａｓ

ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎｍｉｃｒｏｔｈｒｕｓｔｅｒｆｏｒｆｅｅｄｇａｓｕｔｉｌｉｚａｔｉｏｎｉｎｍｉｃｒｏ

ｓａｔｅｌｌｉｔｅｓ［Ｊ］．ＡｐｐｌｉｅｄＥｎｅｒｇｙ，２０１８，２２０（６）：９２１９３３．

［９］　ＲＡＦＩＫＭ，ＤＥＥＰＵ Ｍ，ＲＡＪＥＳＨＧ．Ｅｆｆｅｃｔｏｆｈｅａｔｔｒａｎｓ

ｆｅｒａｎｄｇｅｏｍｅｔｒｙｏｎｍｉｃｒｏｔｈｒｕｓｔｅｒｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ［Ｊ］．Ｉｎｔｅｒ

ｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＴｈｅｒｍａｌＳｃｉｅｎｃｅｓ，２０１９，１４６（１２）：１１３．

［１０］　ＣＡＩＧ，ＺＨＥＮＧＨ，ＬＩＵＬ，ｅｔａｌ．Ｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｐａｒｔｉ

ｃｌｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｉｏｎｔｈｒｕｓｔｅｒｐｌｕｍｅｉｍｐｉｎｇｅｍｅｎｔ［Ｊ］．Ａｃｔａ

Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａ，２０１８，１５１（１０）：６４５６５４．

［１１］　张先锋．微尺度流动及强化混合技术的研究［Ｄ］．合肥：中

国科学技术大学，２００７．

ＺＨＡＮＧＸｉａｎｆｅｎｇ．Ｓｔｕｄｙｏｎｆｌｏｗａｎｄｍｉｘｉｎｇｔｅｅｈｎｉｑｕｅｉｎ

ｍｉｃｒｏｆｌｕｉｄｉｃｓｙｓｔｅｍｓ［Ｄ］．Ｈｅｆｅｉ：ＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＳｃｉｅｎｃｅａｎｄ

ＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙｏｆＣｈｉｎａ，２００７．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１２］　刘赵淼，张谭．Ｌａｖａｌ型微喷管内气体流动的计算及分析

［Ｊ］．航空动力学报，２００９，２４（７）：１５５６１５６３．

ＬＩＵＺｈａｏｍｉａｏ，ＺＨＡＮＧＴａｎ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｏｎ

ｇａｓｆｌｏｗｉｎＬａｖａｌｍｉｃｒｏｎｏｚｚｌｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｅｒｏｓｐａｃｅ

Ｐｏｗｅｒ，２００９，２４（７）：１５５６１５６３．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１３］　刘赵淼，张谭，逄燕．喉部形状设计对微喷管内流动及性能

的影响［Ｊ］．航空动力学报，２０１０，２５（１０）：２２７９２２８４．

ＬＩＵ Ｚｈａｏｍｉａｏ，ＺＨＡＮＧ Ｔａｎ，ＰＡＮＧ Ｙａｎ．Ｅｆｆｅｃｔｓｏｆ

ｔｈｒｏａｔｓｈａｐｅｄｅｓｉｇｎｏｎｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｍｉｃｒｏｎｏｚ

ｚｌｅｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｅｒｏｓｐａｃｅＰｏｗｅｒ，２０１０，２５（１０）：２２７９

２２８４．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１４］　杨海威，朱卫兵，赵阳．基于分子运动模拟的微喷管流体流

动［Ｊ］．航空动力学报，２００９，２４（１０）：２１８９２１９２．

ＹＡＮＧ Ｈａｉｗｅｉ，ＺＨＵ Ｗｅｉｂｉｎ，ＺＨＡＯ Ｙａｎｇ．Ｍｉｃｒｏｎｏｚｚｌｅ

ｆｌｏｗｂａｓｅｄｏｎｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｍｏｌｅｃｕｌｅｍｏｖｅｍｅｎｔ［Ｊ］．Ｊｏｕｒ

ｎａｌｏｆＡｅｒｏｓｐａｃｅＰｏｗｅｒ，２００９，２４（１０）：２１８９２１９２．（ｉｎＣｈｉ

３０５２



航　空　动　力　学　报 第３５卷

ｎｅｓｅ）

［１５］　张赛文．基于ＮＳ／ＤＳＭＣ耦合算法的喷管跨流域流动模拟

［Ｄ］．哈尔滨：哈尔滨工程大学，２０１８．

ＺＨＡＮＧ Ｓａｉｗｅｎ．Ｎｏｚｚｌｅｔｒａｎｓｒｅｇｉｍｅｆｌｏｗ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

ｂａｓｅｄｏｎＮＳ／ＤＳＭＣｃｏｕｐｌｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍ［Ｄ］．Ｈａｒｂｉｎ：Ｈａｒ

ｂｉｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２０１８．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１６］　ＫＥＴＳＤＥＶＥＲ Ａ，ＭＵＥＬＬＥＲＪ．Ｓｙｓｔｅｍｓｃｏｎｓｉｄｅｒａｔｉｏｎｓ

ａｎｄｄｅｓｉｇｎｏｐｔｉｏｎｓｆｏｒｍｉｃｒｏｓｐａｃｅｃｒａｆｔｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎｓｙｓｔｅｍｓ

［Ｒ］．ＡＩＡＡ９９２７２３，１９９９．

［１７］　ＭＵＥＬＬＥＲＪ．Ｔｈｒｕｓｔｅｒｏｐｔｉｏｎｓｆｏｒｍｉｃｒｏｓｐａｃｅｃｒａｆｔ：Ａｒｅ

ｖｉｅｗａｎｄｅｖａｌｕａｔｉｏｎｏｆｅｘｉｓｔｉｎｇｈａｒｄｗａｒｅａｎｄｅｍｅｒｇｉｎｇ

ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｉｅｓ［Ｒ］．ＡＩＡＡ９７３０５８，１９９７．

［１８］　贾永刚．微推进技术及研究发展现状［Ｃ］∥中国宇航学会

固体火箭推进第２２届年会论文集（发动机分册）．成都：中

国宇航学会，２００５：２４９２５５．

［１９］　李晗．微推进器的制备及其性能研究［Ｄ］．安徽 芜湖：安徽

工程大学，２０１５．

ＬＩＨａｎ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｆａｂｒｉｃａｔｉｏｎａｎｄｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｆｏｒｍｉ

ｃｒｏｔｈｒｕｓｔｅｒ［Ｄ］．Ｗｕｈｕ，Ａｎｈｕｉ：ＡｎｈｕｉＰｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃＵｎｉｖｅｒ

ｓｉｔｙ，２０１５．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［２０］　郑志远，高华，樊振军，等．激光等离子体推进技术研究新

进展［Ｊ］．科技导报，２０１２，３０（２８／２９）：１０３１０７．

ＺＨＥＮＧＺｈｉｙｕａｎ，ＧＡＯ Ｈｕａ，ＦＡＮＺｈｅｎｊｕｎ，ｅｔａｌ．Ｄｅｖｅｌ

ｏｐｍｅｎｔｓｏｆｌａｓｅｒｐｌａｓｍａｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ［Ｊ］．Ｓｃｉｅｎｃｅ

ａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙＲｅｖｉｅｗ，２０１２，３０（２８／２９）：１０３１０７．（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［２１］　ＢＩＲＤＧＡ．Ｍｏｌｅｃｕｌａｒｇａｓｄｙｎａｍｉｃｓａｎｄｄｉｒｅｃｔｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

ｏｆｇａｓｆｌｏｗ［Ｍ］．Ｏｘｆｏｒｄ，Ｂｒｉｔａｉｎ：ＣｌａｒｅｎｄｏｎＰｒｅｓｓ，１９９４．

［２２］　ＷＡＧＮＥＲＷ．ＡｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅｐｒｏｏｆｆｏｒＢｉｒｄ＇ｓｄｉｒｅｃｔｓｉｍｕ

ｌａｔｉｏｎＭｏｎｔｅＣａｒｌｏｍｅｔｈｏｄｆｏｒｔｈｅＢｏｌｔｚｍａｎｎｅｑｕａｔｉｏｎ［Ｊ］．

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｔａｔｉｓｔｉｃａｌＰｈｙｓｉｃｓ，１９９２，６６（３／４）：１０１１１０４４．

［２３］　ＰＵＬＶＩＲＥＮＴＩＭ，ＷＡＧＮＥＲ Ｗ，ＺＡＶＥＬＡＮＩＲＯＳＳＩＭ

Ｂ．ＣｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅｏｆｐａｒｔｉｃｌｅｓｃｈｅｍｅｓｆｏｒｔｈｅＢｏｌｔｚｍａｎｎｅ

ｑｕａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＥｕｒｏｐｅａｎＪｏｕｒｎａｌｏｆ Ｍｅｃｈａｎｉｃｓ：Ｂ Ｆｌｕｉｄｓ，

１９９４，１３（３）：３３９３５１．

（编辑：张　雪）

４０５２


