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摘　　　要 : 以 FL U EN T 6. 1软件为工具 ,利用数值计算求解二维稳态可压缩 Navier2Stokes (N2S)方程 ,模

拟了微喷管内超声速流体流动 ,分析了喷管喉部结构不对称对喷管内部的流场和喷管性能的影响.这种喉部

结构不对称是由于喉部上下顶点在 x方向偏离一定距离所造成的.数值计算结果表明 ,喷管喉部在流体流动

方向的不对称 ,将导致喷管内部流体流场不平衡性 ,使得流量增大 ,喷管出口的 x方向推力增加 , y方向产生

了多余的推力.
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Effects of throat asymmetry on micro nozzleπs performance
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Abstract : FL U EN T 6. 1 sof tware was applied to simulate t he supersonic flow in micro

convergent2divergent nozzle. The simulation was complemented by comp uting steady two2di2
mensional Navier2Stokes (N2S) equations to st udy the effect s of flow fields and performance

of thruster f rom t hroat st ruct ure asymmet ry. The asymmet ry of t hroat was caused by devia2
tion of t hroat upper vertex f rom lower vertex in x direction. The simulation result s show

t hat the asymmet ry of t hroat causes fluids pert urbation inside t hruster , mass flow rate in2
creases , and x direction t hrust force decreases while additional y direction t hrust force is p ro2
duced at t he exit of thruster .

Key words : numerical simulation ; asymmet ry ; mass flow rate ; t hrust force ;

micro t hruster

　　微喷管主要用于微小型卫星和微型航天器的

微推进系统中.对微喷管展开细致的研究 ,对于指

导推进系统的设计及性能改进有重要的意义.近

年来 ,相关研究工作者对微喷管进行了许多实验

研究与数值计算研究[128 ] ,在进行数值计算研究过

程中 ,为了节省计算时间 ,对二维喷管 ,仅只取一

半作为计算对象 ,对三维喷管 ,仅只取四分之一作

为计算对象进行研究.

尺度的微型化对微喷管加工精度的要求越来

越高.如果加工精度不够 ,将会导致微喷管结构的

不对称性 ,导致微喷管内部流体流动的不平衡性 ,

并进而影响喷管的推进性能.
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对于收缩2扩张超声速微喷管 ,当喷管出口压

力很低且接近真空时 ,喷管处于欠膨胀区域 ,流体

流出喷管后 ,在管外还要自由膨胀.高速流体通过

喉部时 ,由于喉部几何形状的不对称 ,将影响喷管

内部流体的流动特别是流体的流动方向 ,造成流

动的不平衡性 ,影响微喷管的性能.并进而影响微

型航天器在太空中的调姿和轨道运行.对此 ,目前

很少有相关文献进行研究.

为了研究当喷管出口压力接近真空时 ,喷管

喉部上下顶点不对称对喷管内部流体流动及喷管

出口推进性能的影响.本文以 FL U EN T 6. 1为工

具 ,数值模拟了喉部上下顶点在 x 方向上偏离不

同距离 ,对喷管内部流体质量流速 ,流体质量流量

和喷管出口推力的影响.

1　物理模型

1 . 1　微推进器的几何结构

本文所研究的微喷射器 ,以 Bayt [2 ]喷管算例

为参考 ,由于刻蚀深度为 308μm ,远大于喷管喉

部宽度 19μm ,同时 ,为了节省计算时间 ,因此计

算模型采用二维几何结构 ,二维数值计算喷管的

形状及坐标系的建立如图 1.

图 1　微喷管几何结构

Fig. 1　Geometry of micro nozzle

喷管喉部宽度 W t = 19μm , 半收缩角θ1 =

45°,半扩张角θ2 = 20°几何扩张比 W out / W t = 5. 4 ,

喉部上下顶点在 x正方向的偏移距离 s 为 1. 5～

4. 75μm.在此 ,仅考虑偏离距离 s为正值的情况 ,

即喉部上顶点在 x 轴的坐标值大于喉部下顶点

在 x 轴的坐标值.

1 . 2　计算区域及网格划分

考虑微喷管外流场对微喷管计算的影响 ,计

算区域包含了喷嘴出口外的影响区域 ,计算区域、

坐标系的建立和边界条件设定如图 2.

在计算区域内 ,采用四边形结构网格 ,在喷嘴

喉部与壁面附近加密 ,并且对于喷管内部最贴近

壁面的一层网格 ,其网格线与壁面垂直.整个计算

区域的网格数为 42 600 个.其中 ,喷嘴内计算区

域网格的数目为 180×120 ,喷嘴外计算区域网格

的数目为 70×300 ,网格划分如图 3和图 4.

图 2　计算区域

Fig. 2　Computation region

图 3　微喷嘴内计算区域网格划分

Fig. 3　Grid generation in micro thruster

computation region

1 . 3　控制方程

使用 Navier2Stokes (N2S)方程结合一阶壁面

滑移和温度跳跃边界条件.

N2S方程的通用形式如下[9 ] :

div (ρU<) = div (Γgrad <) + S (1)

式中ρ为流体密度 ,U 为流体速度矢量 ,Γ为广义

扩散系数 , S 为广义源项 , <为通用变量 ,可以代

表 u , v和 T 等求解变量.其中 , u和 v 分别为流体
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速度矢量 U在 x 方向和 y 方向的速度分量 ; T为

流体热力学温度 ,通用控制方程涵盖了本文求解

运用到的连续方程、动量方程和能量方程.

图 4　微喷嘴外计算区域网格划分

Fig. 4　Grid generation out side micro thruster

computation region

速度一阶壁面滑移边界条件[5 ]为
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壁面温度跳跃边界条件[ 5 ]为
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其中 u 3
g 和 T 3

g 分别为壁面处流体沿壁面的无量

纲切向速度和壁面处流体无量纲温度 ; u 3
w 和 T 3

w

分别为壁面的无量纲切向速度和壁面无量纲温

度 ;κ为流体的等熵指数 ,取为 1. 4 ;σv 和σt 分别

为壁面动量调节系数和热调节系数 ,考虑到壁面

粗糙度 ,参考文献[2 ] ,均取为 1.

克努森数 Kn ,定义为平均自由程λ与特征几

何长度 L 的比值 ,其大小与当地雷诺数 Re′、气体

等熵指数κ和马赫数 M a有关即

Kn =
λ
L

=
πκ

2
Ma

Re′
(4)

喷管当地雷诺数 Re′定义为

Re′=
ρUL
μ

(5)

式中ρ,U ,μ和 L 分别为气体的密度 ,速度 ,动力

黏度和相应微喷管处的特征长度.

1 . 4　物性参数及边界条件设置

以 FL U EN T 6. 1软件为工具进行二维稳态

数值计算 ,采用隐式耦合双精度层流模型 ,喷管

的进口设置为压力入口 ,进口压力 p 3为 0. 15 ～

0. 56 MPa ;流体的出口设置为压力出口 ,为 20 Pa ;

壁面设为绝热边界条件 ;流动的工质为氮气 ,满足

理想气体状态方程.氮气的动力黏度随温度变化 ,

遵从 Sutherland[10 ]方程.连续性方程、动量方程、

能量方程均采用二阶迎风离散格式.数值计算迭

代残差精度设置为 10 - 5 ,并且认为当流体在喷管

进出口流量差在 0. 1 %计算收敛.

其中 ,氮气的动力黏度随着温度变化的

Sutherland[10 ]方程如下 :

μ
μ0

=
T0 + S1

T + S1

T
T 0

1 . 5

(6)

式中μ0 为参考温度 T0 = 273. 11 K时的动力黏度

系数 ,在此对应的值为 1. 663 ×10 - 5 kg/ (m·s) ,

S1 为常数 106. 67 K.

2　计算结果及讨论

2 . 1　计算方法验证

2. 1. 1　气体稀薄性分析

根据计算 ,本文所有算例中微喷管内计算区

域的 Kn值小于 0. 03.在微喷管内 , Kn的最大值

分布在喷管出口处的壁面附近.

克努森数 Kn越大 ,气体的稀薄性越强 ,当

Kn≤0. 1 ,流体的流动可以采用壁面有滑移的

Navier2Stokes (N2S)方程.

2. 1. 2　层流分析

根据计算 ,本文所有算例中 ,微喷管的喉部特

征雷诺数最大值为 1 916 ,对应于喷嘴进口压力为

0. 66 MPa ,小于临界雷诺数 2 200 ,满足流体的层

流条件.

喉部特征雷诺数定义为

Re =
ρt ut L t

μt
=

Ûm
μt h

(7)

ut =
2κ
κ+ 1

R T 3 (8)

ρt =
p 3

R T 3
2
κ+ 1

1
κ- 1

(9)

其中ρt , ut ,μt 和 L t 为准一维等熵膨胀时喷管喉

部处 y方向截面平均密度 ,平均速度 ,平均动力

黏度和喉部特征长度 , h为喷管的刻蚀深度 , Ûm为
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喷管的质量流量 , T 3 为流体的喷管进口滞止温

度 ,在本文中设定为 300 K , p 3为流体的喷管进口

滞止压力.因此 ,喷管的进口滞止压力与喷管喉部

特征雷诺数一一对应.

2. 1. 3　计算模型验证

为了验证计算模型的正确 ,以喉部结构对称 ,

几何扩张比为 16. 9 喷管数值计算结果 ,与

Bayt [2 ]实验测试数据和有限体积法数值计算结果

进行比较.考虑环境背压 pen = 20～2 000 Pa时 ,环

境背压变化对喷管推进性能的影响 ,同时还考虑

了在计算区域中增加喷管出口影响区域对喷管推

进性能的影响.流量系数 Cd 和推力系数ηf 比较

结果分别如图 5中 (a)和 (b) .

图 5　计算结果值与 Bayt [2 ]实验及计算结果对比

Fig. 5　Comparison of numerical result s with experimental

result s and numerical result s of Bayt [2 ]

其中 ,流量系数 Cd 和推力系数ηf分别为二维喷

管流体的流量和推力与相应理想非黏性气体的准一

维喷管的数值比值 ; pen表示喷管出口的环境压力.

通过分析比较可以得知 ,数值计算结果与文

献数值计算结果吻合较好.对于流量系数 ,数值计

算结果与文献实验测试结果吻合很好 ;对于推力

系数 ,当喉部特征雷诺数较小时 ,实验测试结果与

数值计算结果误差较大 ;当喉部特征雷诺数较大

时 ( Re > 1200) , 实验测试结果与数值计算结果吻

合较好.分析认为主要是因为低喉部特征雷诺数

情况下 ,推力测试的相对误差较大所引起的.同

时 ,在计算中 ,由于在喷管出口采用外推法进行计

算 ,文献计算结果没有考虑喷管出口环境背压的

影响 ;在低喉部特征雷诺数情况下 ,由于喷管出口

余压的推力贡献值不能忽略 ,当环境背压增大时 ,

喷管出口余压推力值将减小 ,因而喷管出口推力

值将减小.而对于考虑喷管出口影响区域所引起

的性能计算结果误差较小.由上所述 ,本文数值计

算模型能较好地预测喷管性能.

2 . 2　网格敏感性分析

为了分析计算网格数对计算精度的影响 ,分

别采取计算网格数为 42 600 和 74 400 的计算结

果进行分析比较. 前者喷嘴计算区域网格数为

180×120 ,喷嘴外计算区域网格数为 70×300 ;后

者喷嘴计算区域网格数为 180×120 ,喷嘴外计算

区域网格数为 70 ×300.当微喷管进口滞止压力

p 3为 0. 3 MPa且出口环境压力 pen为 20 Pa时 ,计

算网格数为 42 600 和 74 400 的流量计算值和推

力计算值相对误差分别为 0. 07 %和 0. 11 %.分析

表明计算网格数增加对数值计算的精度影响较

小 ,但是增加了计算时间.

2 . 3　质量流速场计算结果

2. 3. 1　偏离距离 s对质量流速场影响

选取喷嘴喉部上下顶点沿 x 正方向的距离 s

为 0～ 4. 75μm , 喷管进口压力为 0. 15～

0. 35 MPa ,相对应的喷管喉部特征雷诺数为 435～

1 016进行分析.

图 6和图 7分别为喷嘴进口压力为 0. 3 MPa ,

即喉部特征雷诺数为 871 ,喉部上下顶点沿 x 正

方向的偏离距离 s 为 0μm 的质量流速分布和静

压力分布对 y轴进行镜像 ,并与相应的喉部上下

顶点沿 x正方向的偏离距离 s为 4. 75μm喷管内

部的质量流速分布和静压力分布在喷管出口处进

行拼接.

图中流线及流线箭头表示喷管内部主流流体

表现的流动及流动方向 ,Um 表示单位面积流体
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的质量流速 , ps 表示喷管内部流体的静压力.

图 8为喷嘴喉部上下顶点沿 x正方向的偏离

距离 s 为 0～4. 75μm ,喷管喉部特征雷诺数为

871的喷管出口质量流速无量纲分布.流体的质

量流速无量纲结果为流体的质量流速与相应的不

考虑黏性的理想气体准一维情况下喷管出口的流

体质量流速之比.

图 6　Re = 871时偏离距离 s = 4. 75μm和 s = 0μm

喷管内质量流速分布

Fig. 6　Mass velocity contours for s = 4. 75μm and

s = 0μm when Re = 871

图 7　Re = 871时偏离距离 s = 4. 75μm和 s = 0μm

喷管内静压力分布

Fig. 7　Static pressure contours for s = 4. 75μm and

s = 0μm when Re = 871

图 8　Re = 871时喷管出口方向质量流速分布

Fig. 8　Mass velocity at the exit plane of thruster

when Re = 871

从图 6可以看出 ,当喷管喉部上下顶点对称 ,

即 s = 0μm时 ,喷管内主流流体表现为向前流动 ;

当喷管喉部上下顶点偏离距离 s = 4. 75μm时 ,在

喉部前及喉部附近 ,主流流体将偏向下方流动 ,经

过喉部后一段距离 ,主流流体将偏向上方流动.

从图 7中可以看出 ,在喷管喉部附近 ,主流流

体的流动方向由压力较高的区域向压力较低的区

域流动 ,并且与等静压力线近似垂直.

从图 8可以看出 ,随着喷管喉部上下顶点偏

离距离 s的增大 ,在喷管出口中心到上壁面的区

域 ,质量流速增加 ,增加趋势为先升高后降低 ,而

在喷管出口中心到下壁面的区域 ,质量流速减少 ,

减少趋势为先升高后降低.并且前者区域的平均

增加值大于后者区域的平均减少值.

2. 3. 2　喷管进口压力对质量流速场的影响

图 9为喷管喉部上下顶点在 x方向偏离的距

离 s为 4. 75μm ,喷管滞止进口压力 p 3为 0. 15～

0. 35 MPa ,相应的喉部特征雷诺数为 435～1 016

喷管出口流体质量流速无量纲分布结果.

图 9　s = 4. 75μm时喷管出口方向质量流速分布

Fig. 9　Mass velocity at the exit plane of thruster

when s = 4. 75μm

从图 9可以看出 ,当喷管进口压力增大时 ,即

喉部特征雷诺数增加时 ,与相应准一维喷管出口

质量流速比较 ,中心处的质量流速相对减小 ,而从

喷管中心到上壁面和下壁面的过渡区域 ,质量流

速相对增大.并且前者区域的流体质量流速平均

增大值大于后者区域的流体质量流速平均增

大值.

2 . 4　流量系数计算结果

图 10为喷管进口压力为 0. 3 MPa ,流体的流

量系数随喉部上下顶点沿 x 正方向的距离 s 的

变化.

图 11为喷管喉部上下顶点沿 x 正方向的距

离 s分别为 0～4. 75μm ,流体的流量系数随喉部
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特征雷诺数的变化.

图 10　Re = 871时流量系数 Cd 随 s变化

Fig. 10　Coefficient of discharge Cd variation with s

when Re = 871

图 11　s = 0～4. 75μm时流量系数 Cd 随 Re变化

Fig. 11　Coefficient of discharge Cd variation with Re

when s = 0～4. 75μm

其中 ,流量系数 Cd 为二维喷管流体的流量与

相应不考虑黏性的理想气体的准一维喷管的流量

比值.

从图 10中可以看出 ,喷管喉部上下顶点沿 x

正方向的距离 s 增大时 ,喷管的流量系数随之相

应增大.

从图 11中可以看出 ,当 s = 0～4. 75μm时 ,

喷管的流量系数均随着喉部特征雷诺数增大而

增大.

2 . 5　推力计算结果

图 12 与图 13 分别为喷管进口压力为 0. 3

MPa即喉部特征雷诺数 Re为 871 ,喷管出口在 x

正向推力系数ηf x与 y 方向推力系数ηf y ,随喉部

上下顶点在 x方向的偏离距离 s的变化.

图 12　Re = 871时推力系数ηf x随 s变化

Fig. 12　Thrust efficientηf x variation with s

when Re = 871

图 13　Re = 871时推力系数ηf y随 s变化

Fig. 13　Thrust efficientηf y variation with s

when Re = 871

　　图 14为喷管喉部上下顶点在 x 方向的距离

s分别为 0～4. 75μm ,二维喷管出口 x 方向的推

力系数ηf x随喉部特征雷诺数的变化.

图 14　s = 0～4. 75μm时推力系数ηf x随 Re变化

Fig. 14　Thrust efficientηf x variation with Re

when s = 0～4. 75μm
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图 15为喷管喉部上下顶点沿 x 正方向的距

离 s分别为 4. 75μm ,二维喷管出口 y 方向的推

力系数ηf y随喉部特征雷诺数的变化.

图 15　s = 0～4. 75μm时推力系数ηf y随 Re变化

Fig. 15　Thrust efficientηf y variation with Re

when s = 0～4. 75μm

其中 ,推力系数ηf x和ηf y为二维喷管出口的 x

方向推力大小和 y 方向推力大小与相应的不考

虑黏性的理想气体准一维情况下喷管出口的推力

大小比值.

从图 12和图 13 可以看出 ,当喉部特征雷诺

数为定值时 ,随着喉部上下顶点在 x 正方向偏离

距离 s的增大 ,其 x方向推力系数ηf x和 y 方向推

力系数ηf y随之增大.

从图 14可以看出 , s = 0～4. 75μm喷管的 x

方向推力系数ηf x均随着喉部特征雷诺数增大而

增大.

从图 15可以看出 , s为定值并且大于 0 时 ,

随着喉部特征雷诺数增大 ,喷管出口 y 方向推力

系数ηf y随之增大.

2 . 6　分析与讨论

从上述计算结果可以看出 :

1) 当喷管喉部上下顶点在 x 方向上偏离一

定的距离 s ,使得喷管喉部结构不对称 ,将会造成

喷管内部流体流动的不平衡性.

2) 当喷管喉部上下顶点沿 x 正方向的偏离

距离 s为正值时 ,主流流体流动方向表现为在喷

管喉部前及喉部附近将会偏离喷管中心 ,向下向

前倾斜流动.经过喉部一段距离后 ,主流流动方向

表现为向上向前倾斜流动.

说明在喷管喉部前及喉部附近 ,主流流体受

喷管壁面形状的约束 ,向下壁面倾斜流动 ,高速气

体经过喉部后 ,气体冲击到下壁面 ,使得下壁面附

近流体质量流量增大 ,经过下壁面及附近流体的

反射作用 ,主流流体表现为向上与向前倾斜流动.

3) 当喷管进口压力保持恒定值时 ,增大喷管

喉部上下顶点沿 x 正方向的偏离距离 s 时 ,在喷

管出口中心到上壁面的过渡区域 ,质量流速增加 ,

增加趋势为先升高后降低 ;而在喷管出口中心到

下壁面的过渡区域 ,质量流速减少 ,减少趋势为先

升高后降低.同时 ,喷管的流量系数增大.喷管出

口 x方向的推力增加 , y方向的推力增加.

说明增大喉部上下顶点沿 x 正方向的偏离

距离 s ,使得较多质量流体倾斜流动 ,靠近主流流

体的壁面附近惯性力影响相对增大 ,黏滞阻力影

响相对减小 ,使主流流体质量流速增加 ,流体流量

增加.

分析认为由于主流流体质量流速增加 ,以及

主流流体偏离 x轴正方向的程度增加 ,使得喷管

出口流量增加 ,出口 y方向的推力增加.

同时由于主流流体质量流速增加 ,使得喷管

内流量增加 ,其影响大于主流流体偏离 x 正方向

的影响 ,使得喷管出口 x方向的推力增加.

4) 当喷管上顶点与下顶点沿 x 正方向偏离

距离 s为正值且保持一定时 ,当喷管进口压力增

大 ,即喉部特征雷诺数增加时 ,流体的流量增加 ,

喷管出口的 x方向推力增加 , y方向推力增加.

说明增大喷管的进口压力 ,流体的惯性力影

响相对增加 ,表现为由于喉部结构不对称造成的

主流流体偏离 x轴正方向的影响增加 ,使得喷管

出口的 x方向和 y 方向的推力增加.

5) 由于喉部上下顶点沿 x 正方向偏离一定

距离 s造成喷管结构的不对称 ,使得喷管出口产

生了额外的 y 方向推力 ,将产生一个扭矩 ,对微

型航天器的调姿和轨道运行产生不利的影响.

6) 上述计算过程中 ,仅考虑偏离距离 s为正

值的情况 ,即喉部上顶点在 x轴的坐标值大于喉

部下顶点在 x 轴的坐标值.根据几何结构对称 ,

当偏离距离 s为负值时 ,即喉部上顶点在 x 轴的

坐标值小于喉部下顶点在 x 轴的坐标值时 ,与偏

离距离 s为正值相比 ,后者主流流体偏离喷管中

心方向与前者偏离喷管中心方向相反.

3　结　论

通过数值计算分析了喷管出口接近真空环境

下 ,当喷管喉部上下顶点沿 x正方向偏离一定的
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距离 s的结构不对称对喷管内部流动的不平衡及

喷管出口推力的影响.揭示了偏离距离 s和喷管

喉部特征雷诺数对主流流体所表现的流动方向的

影响规律.计算结果表明 ,由于喉部结构不对称 ,

将使得喷管出口流量增加 , x 方向推力增加并产

生了额外的 y 方向的推力 ,将产生一个扭矩 ,对

微型航天器的调姿和轨道运行将产生不利的

影响.
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