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　　摘　要　 本文分析了高空羽流流场的特性, 论述了 DSMC 方法的原理以及涉及到的关键技术, 应用

DSMC 方法数值求解了喷管出口附近及倒流区流场。仿真结果表明 DSMC 方法能够精确描述这一区域的流

场特性。
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Abstract　In this paper, the char acter of high alt itude plume flow field is analyzed. T he principle

of DSMC method and its key points are also discussed. Then, the f low f ield of nozzle ex it vicinity and

backflow region are calculated by using DSM C method, The results show that w ith this method, the

flow property of this region can be accurately described.

Key words　 at titude control thruster, high alt itude plume, backflow reg ion, DSM C method, rar-

ef ied gas dynamics

在轨飞行器姿控发动机点火后形成的羽流流场将对位于流场内的飞行器表面及太阳能帆板产生撞

击, 引起力的、热载的及表面污染的效应。这些效应将引起在轨飞行器的无控移动, 并对太阳能帆板

以及飞行器携带的光电敏感元件产生损害。因此, 对高空羽流流场及污染效应的计算有重要的实践意

义。

高空条件下, 在轨飞行器受到的环境压力低于 10mbar, 一般被当作真空处理, 这时喷口喷出的燃

气将不受干扰地迅速膨胀。由于无反压作用, 位于喷管内亚音速边界层及低马赫数的超音速边界层内

的气体在膨胀过程中, 将绕过唇口, 进入出口平面的上游区域, 形成倒流区。前向流的外缘区域及倒

流区中气体的质量密度极低, 应用连续流方法不能得出正确结果。目前, DSMC 方法是处理高空羽流

流场流动问题唯一有效的方法。因此, 对姿控发动机高空羽流流场的DSMC 仿真及算法研究, 不仅具

有重要的实践意义, 而且还具有重要的理论意义。对于高空羽流流场的计算, 国外起步较早, 见文献

[ 1]。但由于倒流区内气体密度远远小于前向流区, 给 DSM C仿真造成一定困难, 因此有关这一区域流

场计算的资料较少; 国内研究尚处于起步阶段, 目前计算仅限于前向流区
[ 2]
。本文在分析了流动物理特

征的基础上, 对处理技巧进行了改进, 用 DSM C方法数值模拟了出口附近及倒流区羽流流场, 得到了

符合物理规律的结果, 不仅为研究羽流流场对飞行器表面及太阳能帆板产生的各种效应奠定了基础, 还

为研究羽流场对姿控发动机自身表面产生的各种效应奠定基础。
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1　高空羽流流场的 DSMC 仿真

若将高空羽流场近似地当作为是由处于圆锥顶点的源向锥体真空飞散而成, 那么根据质量守恒及

贝努利方程即得到羽流场密度 Q, 温度 T 与矢径模值 r 之间的关系为

Q= AQc( 1 - r
2

R
2 )

1
C- 1

T = BQC- 1
c ( 1 -

r
2

R
2 ) ( 1)

其中A , B 是与半锥角有关的常数; Qc是圆锥顶点处的密度; R 是某一时刻羽流场外缘距圆锥顶点的距

离; r 是流场内任一点的矢径模值。可见, 在羽流流场内, 随 r 增加, p , T 呈幂律下降
[ 3]
。大密度梯

度, 造成各网格内仿真分子数目差别非常悬殊, 给 DSM C仿真造成极大困难。本文以均衡各网格仿真

分子数目为目标, 在区域分解, 网格划分及权函数配置三方面进行了研究, 解决了上述困难, 得到了

包括倒流区在内的羽流流场的 DSM C仿真结果。

2　DSMC 方法

2. 1　概述

DSM C方法用有限多个仿真分子代替大量真实气体分子, 通过跟踪仿真分子的运动轨迹并对仿真

分子进行统计来求解真实气体流动。DSM C方法的主要特征在于将仿真分子的迁移运动与碰撞解耦处

理。迁移运动可视为匀速直线运动, 在得到新的位置坐标后, 将其固定, 并在网格内抽样碰撞对, 进

行碰撞计算。整个模拟是一个时间过程, 由定常向非定常发展, 最后, 对网格内仿真分子物理量进行

时间和空间统计, 得到宏观统计量。

2. 2　关键技术

·计算区域及网格划分

由于羽流流场密度变化剧烈, 受机时和内存的限制, 本文将计算区域分为如图 1所示的 A BCD 和

H CEF 两个区域, 分别进行求解, 两区域间按通量守恒彼此相互联系。首先计算 H CEF 区, H G 边可

视为真空边界。在得到 GD 边的物理量之后, 将其作为入口边界条件, 计算 ABCD 区。由于两区域有

较大的重叠部分, 因此有效地避免了分区造成的物理量间断。如要提高精度, 可以对两区域进行迭代

计算。

图 1中, BC= 8r e, CE= 3. 5r e, EF= 4re, FG= r e, 其中 re 为喷管出口半径。GF 为喷管出口平面,

A BH G 即为倒流区。

鉴于流场的轴对称性, 采用柱坐标进行网格划分。DSMC 方法要求网格长度大约为分子平均自由

程的 1/ 3, 且同一网格内, 流动物理量变化小。本文采用了弹簧拉伸的思想, 以流场的密度梯度为标准

进行网格划分。

·碰撞模拟

碰撞模拟包括碰撞对的抽样及碰撞后仿真分子速度的计算。理论推导得到碰撞抽样几率为

Pc =
( Rg)

( Rg) max

其中P c 为分子碰撞几率, Rg 为分子碰撞截面 R与分子相对速率 g 的乘积, ( Rg) max为每一网格内 Rg 的
最大值。P c与 [ 0, 1] 间的随机数 R 比较, 按照取舍法判断碰撞是否发生。这样保证了计算得到的碰

撞频率与分子实际碰撞频率的一致性。

本文不考虑分子内能激发, 故分子间碰撞可视为完全弹性碰撞。碰撞后两分子的速度分别为

V
′
a = G +

Lab
ma
g　　V′b = G -

Lab

mb

g

式中下标a, b 分别表示分子 a, 分子 b; 上标 “′”表示碰撞后的物理量; Lab是碰撞对的兼并质量; G

是碰撞对的质量中心速度; g′= g·n是碰撞后分子a 与 b 的相对速度; g 为碰撞前的相对速率, n为碰
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撞后相对速度的单位矢量。对于完全弹性碰撞, n的可能方向呈各向同性分布。即 n= ( nx , ny , nz ) ,

其中 nx= cos7 1 , ny= sin7 1co s7 2, nz = sin7 1sin7 2, 7 1, 7 2为欧拉角。欧拉角 7 1 , 7 2按照以下随机

抽样方式得到: cos7 1= 2R 1- 1, 7 2= 2PR2, 这里 R 1, R2均为在 [ 0, 1] 上均匀分布的随机数。

·权函数

由于高空羽流场内流场密度变化很大, 为避免网格内仿真分子数目差别悬殊, 致使统计涨落过大

或浪费大量机时, 在网格中设置权函数。在迁移运动中, 如果分子运动至一个新网格, 则应根据两网

格权函数之比对仿真分子进行相应的复制和删除。

2. 3　边界条件

计算区域中 A B , BC视为真空边界, 处理时认为无粒子进入。对于 CE 边, 由于径向宏观速度很

大, 同时气体迅速膨胀, 温度、密度迅速下降, 导致径向宏观速度远大于分子热运动速度。在DSMC

仿真时, 也可近似认为无粒子进入。轴线FE 按对称条件处理。GF 为连续流入口边界。在每个时间步

长内, 需计算从 GF 边进入计算区域的仿真分子个数, 并对仿真分子分别赋予所需要的物理量值。

3　计算条件

出口半径 r e: 2. 375mm 　　　　　　　　驻点温度: 1170K

喷管面积比: 62. 6mm
2
　　　　　　　　驻点压强: 1. 57×10

6
Pa

出口马赫数: 5. 78　　　　　　　　　　燃气组分: 肼

燃气的粘性系数: 4. 03×10- 5　　　　　比热比: 1. 37

入口边界 GF 处气体各物理量的值由喷管内流场的计算结果给出。喷管壁面视为绝热壁。

4　仿真结果

图 2、图 3是计算区域内的温度及马赫数等值线图。上述等值线的趋势符合流动的物理规律。图 4、

图 5是 MN 上密度及温度的变化曲线。从中看出, 离轴线较远时, 气体密度迅速下降, 同时, X 与 Y

方向的温度差距逐渐增大, 表明气体处于热力学非平衡态; 轴线附近各物理量梯度为 0, 符合轴对称条

件。图 6、图7是 PQ边密度及速度变化曲线。图中表明, 倒流区的质量密度比前向流区大约小五个数

量级, 证明该区域内连续介质假设早已不再成立; 轴向速度为负, 说明此区域流动为反向流动, 符合

倒流区的流场特征。由此可得结论: DSM C 方法能够正确描述喷管出口附近及倒流区羽流流场, 在处

理稀薄气体流动方面具有其它方法不可替代的优越性, 更不是连续流所能描述的。

图 1　计算区域分区图　　　　　　　　图 2　流场温度等值线
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图 3　 流场马赫数等值线　　　　　　　图 4　 MN 边密度分布曲线

图 5　 MN 边温度变化曲线　　　图 6　PQ 边密度变化曲线　　　图 7　PQ 边速度变化曲线
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