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线性可调音速喷嘴工作特性仿真
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摘　要：为了满足组合发动机模态转换的要求，连续稳定调节推进剂流量十分关键。为此，针对气体推
进剂，在常规音速喷嘴的基础上设计了一种可调音速喷嘴。通过塞锥改变音速喷嘴的节流面积，进而实现流

量的连续调节。采用两次包络线方法设计塞锥型面，使得可调音速喷嘴具有线性的流量特性。采用计算流

体动力学数值仿真研究可调音速喷嘴的工作特性。仿真结果表明反压小于临界反压时，可调音速喷嘴流量

不受反压影响。可调音速喷嘴保持临界状态的临界反压比随流量的减小呈增大的趋势。线性可调音速喷嘴

的流量与塞锥位置有较好的线性关系，其流量系数高且几乎不受塞锥位置的影响。
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　　火箭基组合循环（ＲｏｃｋｅｔＢａｓｅｄＣｏｍｂｉｎｅｄ
Ｃｙｃｌｅ，ＲＢＣＣ）与 空 气 涡 轮 火 箭 （ＡｉｒＴｕｒｂｏ
Ｒｏｃｋｅｔ，ＡＴＲ）推进系统是当前的研究热门［１］。

大空域大速度范围飞行要求推进系统根据不同的

飞行状态进行工作模态转换。比如ＲＢＣＣ从起飞
到速度为３Ｍａ过程中，发动机工作在引射模态，
当飞行到一定速度后其工作在冲压模态，当飞行

到低地球轨道后其又工作在纯火箭模态［２］。ＡＴＲ
同样也存在类似的工况转换。

不同工况之间的稳定转换对于发动机的正常

高效工作意义重大。ＲＢＣＣ和 ＡＴＲ的核心部件
之一分别是引射火箭和燃气发生器，工况的转换

主要由引射火箭和燃气发生器完成。基于火箭发

动机的引射火箭和燃气发生器的工况转换通过调

节推进剂流量实现，因此能够在大范围内稳定快

速调节推进剂流量十分关键。

目前，氧气／煤油推进剂由于具有无毒无污
染、热值高的优点，在组合发动机领域应用前景被

看好［３］。对于氧气这类气体流量的调节，目前广

泛采用的一种比较有效的方法是调节阀［４］，但是

普通调节阀的流量调节受下游环境的影响较大，

达不到快速、稳定、精确流量调节的要求。

音速喷嘴是最常用的气体标准流量计之一，

因其结构简单坚固、准确度高、重复性好，有着广

泛的应用［５－６］，但音速喷嘴型面是固定的，只能用

于流量校验或控制。由一维等熵流动理论可得音
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速喷嘴临界状态下的流量：

ｍ＝
ｐ０Ａｔ
ＲｇＴ槡 ０

γ ２
γ( )＋１

γ＋１
γ

槡
－１

（１）

式中，ｐ０，Ａｔ，Ｔ０，γ，Ｒｇ分别为喷嘴入口总压、喉部
面积、入口总温、比热比、气体常数。

由式（１）可以看出，音速喷嘴流量与喉部面
积成正比，而与下游环境无关。因此在给定入口

气体参数后，通过调节喉部面积对流量进行调节

是一种直接有效的方法。在音速喷嘴的基础上，

增加塞锥装置，通过轴向移动塞锥改变喉部面积

进而调节流量，如图１所示。可调音速喷嘴继承
了音速喷嘴流量不受下游环境影响的优点，在流

动壅塞的前提下，改变出口压力不影响流量［７］。

因此，当下游压力波动时，可调音速喷嘴仍然可以

保持稳定的流量，这对发动机稳定工作意义重大。

图１　常规音速喷嘴（左）与可调音速喷嘴（右）剖视图
Ｆｉｇ．１　Ｎｏｒｍａｌｓｏｎｉｃｎｏｚｚｌｅ（ｌｅｆｔ）ａｎｄｔｈｒｏｔｔｌｅａｂｌｅ

ｓｏｎｉｃｎｏｚｚｌｅ（ｒｉｇｈｔ）

音速喷嘴已经标准化，历史上对音速喷嘴进

行了详细的研究。Ｐａｒｋ［８］通过试验研究了音速喷
嘴入口形状对流量系数的影响，认为入口越长越

有利于防止流动分离、提高流量系数。Ｂｉｇｎｅｌｌ
等［９］研究了温度对小音速喷嘴工作特性的影响。

Ｌｉ等［１０］采用数值仿真的方法研究了音速喷嘴扩

张角对流量系数的影响。Ｌｉｍ等［１１］采用水蒸气

作为流动介质，通过试验研究了气体湿度对音速

喷嘴特性的影响。Ｃｈａｏ等［１２］研究了音速喷嘴壁

面粗糙度对流量系数的影响。音速喷嘴的流量特

性至关重要，因此研究者们针对音速喷嘴流量特

性进行了大量的工作［１３］。对于可调音速喷嘴，其

流量特性同样十分重要。Ｃａｏ等［１４］给出了一种

与可调音速喷嘴类似结构的流量调节阀并对阀门

处于一个开度的工况进行了仿真研究。

目前，还没有公开文献对可调音速喷嘴在流

量调节过程中的流量特性、工作范围进行相关报

道。流量调节过程中，塞锥位置如何影响可调音

速喷嘴流量特性以及保持临界状态的临界反压都

还有待研究。掌握可调音速喷嘴流量调节过程中

的工作特性，对指导可调音速喷嘴的设计和工程

应用具有积极意义。

１　数值仿真基础

１．１　线性可调音速喷嘴结构设计

变推力火箭发动机中一般都要求推力具有线

性调节能力［１５－１６］，这就要求流量调节与塞锥位移

之间为线性关系。线性的流量特性使得整个调节

范围内具有相同的流量调节分辨率，同时还将简

化控制方法，更方便调节。张育林［１７］给出了线性

可调文氏管的设计思路，该方法通过修正锥形调

节锥得到线性流量特性的调节锥型面。杨明［１８］

给出了一种基于包络线的阀芯型面设计方法，文

献中给出了求解阀芯型面的理论分析。但是该方

法不适用于一般阀座型面。采用两次包络线的方

法能够弥补上述不足，能对具有一般阀座型面的

阀芯型面进行设计［１９］。可调音速喷嘴入口位置

型面为圆弧，可采用两次包络线方法进行设计。

图 ２给出了可调音速喷嘴的结构示意图。
可调音速喷嘴主要由音速喷嘴、塞锥和阀体构成。

转动调节手轮，塞锥在丝杠作用下可以沿轴向运

动实现喉部面积的调节。丝杠仅用在实验室研究

可调音速喷嘴工作特性时调节塞锥，实际应用中

塞锥采用电机驱动。

线性流量特性通过塞锥型面保证，因此线性

可调音速喷嘴的关键在于塞锥型面。设计参数入

口总压为２ＭＰａ，流量为０４～１４ｋｇ／ｓ，塞锥总行
程设计为５０ｍｍ，流量在行程范围内随行程线性
变化。采用二次包络线方法设计塞锥型面，图３
给出了塞锥在其局部坐标下的型面曲线。设计流

量和塞锥位置之间的关系为：

ｍ＝－０．０２２Ｌ＋１．４６６ （２）
式中：ｍ为流量，单位 ｋｇ／ｓ；Ｌ为塞锥位移，单
位ｍｍ。

根据式（１）计算得到对应的节流面积为：
Ａ＝－４．７１×１０－６Ｌ＋３．１４×１０－４ （３）

式中，Ａ为节流面积，单位ｍ２。
求得塞锥型面后采用搜索法得到实际节流面

积与塞锥位移之间的关系，如图 ４所示。从图中
可以看出节流面积线性程度高，残差小于

!

１‰，
节流面积与塞锥位移之间的拟合方程如式（４），
与方程式（３）十分接近，可见型面满足设计要求。

Ａ＝－４．７０６×１０－６Ｌ＋３．１３９×１０－４ （４）

·９４·
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图２　可调音速喷嘴结构示意图
Ｆｉｇ．２　Ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｏｆｔｈｒｏｔｔｌｅａｂｌｅｓｏｎｉｃｎｏｚｚｌｅ

图３　塞锥型面设计结果
Ｆｉｇ．３　Ｃｏｎｔｏｕｒｄｅｓｉｇｎｏｆｔｈｅｐｌｕｇ

图４　塞锥型面设计数值验证结果
Ｆｉｇ．４　Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｐｌｕｇｃｏｎｔｏｕｒ

１．２　计算方法与网格

根据音速喷嘴内型面，适当简化后建立如图

５所示的计算模型。为了方便划分结构网格，在
９０°转角位置采用了非一致网格。同时，在塞锥顶
尖处用少量的非结构网格用以过渡。

在Ｆｌｕｅｎｔ环境下进行数值仿真，采用基于密
度的定常求解器求解三维 Ｎ－Ｓ方程。假设气体
介质为理想气体，湍流模型为标准ｋ－ε模型。图
５中同时给出了边界条件的设定，入口设置为压
力入口（总压为２０ＭＰａ），出口为压力出口（压力
为１５ＭＰａ），固体壁面为无滑移边界。用入口条
件初始化全场进行迭代计算得到收敛解。

设计网格总数量约１１０万和１７０万两套网格
进行网格无关性验证。图 ６给出了不同网格数

量计算得到的直线上马赫数分布曲线，由图可见

两套网格计算结果基本一致，因此后面的仿真研

究网格数量均在１１０万左右。

图５　数值仿真计算网格及边界条件
Ｆｉｇ．５　Ｍｅｓｈｅｓａｎｄｂｏｕｎｄａｒｙｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｏｆｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

图６　直线上马赫数分布曲线（ｘ＝０，ｚ＝０）
Ｆｉｇ．６　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｍａｃｈｎｕｍｂｅｒａｌｏｎｇｌｉｎｅ（ｘ＝０，ｚ＝０）
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　第６期 成鹏，等：线性可调音速喷嘴工作特性仿真

２　结果与讨论

保持正常工作的临界反压以及流量特性是可

调音速喷嘴的两个重要工作特性。因此主要针对

可调音速喷嘴在流量调节过程中塞锥位置对临界

反压比和流量系数的影响进行讨论。

２．１　塞锥位置对临界反压比的影响

前文提到，可调音速喷嘴正常工作必须达到

临界状态，即喉部流动速度达到声速。上游压力

一定时，音速喷嘴出口压力低于临界反压［ｐｅ］才
能达到临界状态。定义临界反压比为出口临界反

压与入口总压的比值：

σｃ＝
ｐｅ
ｐ０

（５）

为了得到可调音速喷嘴在不同流量时正常工

作的临界反压比，分别对塞锥位于 ０ｍｍ，１０ｍｍ，
２０ｍｍ，３０ｍｍ，４０ｍｍ，５０ｍｍ（流量依次减小）处进
行了数值仿真。在仿真过程中不断提高反压，直

到音速喷嘴失去临界状态，得到临界反压比。

图７给出了塞锥位于３０ｍｍ时流量随反压变
化曲线，从图中可以看出，当反压低于 １８５ＭＰａ
时流量均为０７７８ｋｇ／ｓ，当反压大于１８５Ｍｐａ后，
流量迅速下降，因此可以近似认为临界反压

为１８５ＭＰａ。

图７　塞锥位于３０ｍｍ处流量随反压变化曲线
Ｆｉｇ．７　Ｍａｓｓｆｌｏｗｒａｔｅｖｅｒｓｕｓｂａｃｋｐｒｅｓｓｕｒｅ（Ｌ＝３０ｍｍ）

当喉部处于临界状态时，随着反压增大，在音

速喷嘴扩张段内出现激波，且不断往喉部移动。

图８是反压 Ｐｅ为１５ＭＰａ、塞锥位于３０ｍｍ位置
时对称面上的马赫数分布图，可以看到在扩张段

内出现了激波，但此时喉部流动速度仍然处于临

界状态，可调音速喷嘴正常工作。随着反压进一

步增大，激波移动到无限接近喉部的位置。此时

图８　对称面上马赫数分布图（Ｌ＝３０ｍｍ，ｐｅ＝１．５ＭＰａ）
Ｆｉｇ．８　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｍａｃｈｎｕｍｂｅｒｉｎｓｙｍｍｅｔｒｙｐｌａｎｅ

（Ｌ＝３０ｍｍ，ｐｅ＝１．５ＭＰａ）

喉部流动速度仍然是声速，若反压继续增大，喉部

将达不到声速，因此此时的反压即为临界反压。

根据气体动力学理论，激波越靠近喉部，激波的强

度越弱。当反压达到临界反压时，在喉部存在一

个无限弱的激波，因此流动仍然是等熵的。由气

体动力学知识［２０］，根据一维等熵理论由面积比可

以得到：

Ａｅ
Ａｔ
＝１Ｍａｅ

２
γ＋１

１＋γ－１２ Ｍａ
２( )[ ]ｅ

γ＋１
２（γ－１）

σｃ＝
ｐｅ
ｐ０
＝ １＋γ－１２ Ｍａ

２( )ｅ － γ
γ









 －１

（６）

其中，Ａｔ，Ａｅ，γ，Ｍａｅ分别为喉部面积、喷嘴出口面
积、比热比、出口马赫数。

对于可调音速喷嘴，不同的塞锥位移对应不

同的喉部面积，因此根据式（６）可以得到一维理
论情况下的临界反压比与塞锥位置的变化曲线。

图 ９给出了理论分析和仿真得到的临界反压比
随塞锥位置变化的曲线。从图中可看到仿真得到

的临界反压比低于理论计算值，这与理论计算为

一维等熵假设有关。从图中还可以看出随着塞锥

位置深入，流量减小，临界反压比略有增大，最后

趋于稳定。

图９　临界反压比随塞锥位置的变化
Ｆｉｇ．９　Ｃｒｉｔｉｃａｌｂａｃｋｐｒｅｓｓｕｒｅｒａｔｉｏｖｅｒｓｕｓｐｌｕｇｐｏｓｉｔｉｏｎ
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２．２　流量特性

线性可调音速喷嘴的塞锥型面采用两次包络

线方法设计，具有线性的流量特性。

图１０给出了线性可调音速喷嘴流量特性曲
线，从图中可以看出可调音速喷嘴流量特性的

线性程度高，仿真流量比较接近理论流量。采

用线性模型对仿真流量进行拟合，拟合方程为

式（７），其与式（２）中流量公式非常接近。拟合
效果参数确定系数 Ｒ２（ａｄｊｕｓｔｅｄ）为０９９９，十分
接近１，由此可见线性拟合效果很好，流量特性
线性程度高。

ｍ＝－０．０２０７Ｌ＋１．３９５ （７）
图中同时给出了流量系数 Ｃｄ，流量系数定

义为：

Ｃｄ＝
ｍｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ
ｍｄｅｓｉｇｎ

（８）

图１０　可调音速喷嘴流量特性曲线
Ｆｉｇ．１０　Ｆｌｏｗｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｏｆｔｈｒｏｔｔｌｅａｂｌｅｓｏｎｉｃｎｏｚｚｌｅ

从图中可以看到，塞锥位于 １０ｍｍ～５０ｍｍ
时，流量系数相差不大，约为０９６３。工况中可调
音速喷嘴节流面位置 Ｒｅ＞１０６，而对于工业标准
音速喷嘴，当 Ｒｅ＞１０６时流量系数在 ０９９以
上［１３］。研究中可调音速喷嘴流量系数比较接近

标准音速喷嘴，偏低的一个原因是塞锥对流场的

干扰，另一个是塞锥增加了气体所受摩擦力。

另外，从图中还能看出塞锥位置为０ｍｍ时，
流量系数明显低于其他位置，约为０９４１。这是
由于塞锥顶尖位于节流面附近，塞锥型面对流场

的影响所导致。

图１１为塞锥位于０ｍｍ和１０ｍｍ位置喉部附
近的马赫数分布。从等值线上可以看到，流场在

几何对称轴上下略有不对称，这是由于气流在进

入音速喷嘴前偏转９０°所致。但是整体影响很小
且没有影响可调音速喷嘴达到临界状态。

在无粘假设下，喷管的流量系数为［２１］：

（ａ）Ｌ＝０ｍｍ

（ｂ）Ｌ＝１０ｍｍ

图１１　喉部附近马赫数分布
Ｆｉｇ．１１　Ｃｏｎｔｏｕｒｏｆｍａｃｈｎｕｍｂｅｒｉｎｔｈｅｔｈｒｏａｔｒｅｇｉｏｎ

Ｃｄ＝
Ｓ

ρｕ
ρａ
ｄＳ （９）

式中：Ｓ为节流面；ρ，ｕ分别为当地的气体密度、流
速；ａ，ρ为声速和对应的临界密度。

对比节流面和音速线（Ｍａ＝１）可知，塞锥在
０ｍｍ位置时实际的节流面积处大部分区域未达
到临界状态，流速偏低。对比图 １１（ａ）与图
１１（ｂ）并结合式（９）可知塞锥位置 Ｌ＝０ｍｍ的流
量系数将较Ｌ＝１０ｍｍ的流量系数偏低。因此在
设计塞锥时应该避免节流面位于塞锥顶尖位置。

另外，节流面位于塞锥顶尖时还会导致塞锥顶尖

附近的型面数据点过少（如图３）从而降低塞锥型
面的精度。

３　结论

通过两次包络线法方法设计了具有线性流量

·２５·
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特性的可调音速喷嘴，并采用 Ｆｌｕｅｎｔ对线性可调
音速喷嘴进行了三维数值仿真，对其临界反压比、

流量特性和内部流场特性进行了研究。研究结果

对可调音速喷嘴的设计具有指导意义。研究得到

以下结论：

１）采用两次包络线方法设计的线性可调音
速喷嘴流量调节过程中工作稳定，具有较好的线

性流量特性。

２）可调音速喷嘴保持正常工作状态的临界
反压比大于 ０９，且临界反压比随流量减小而
增大。

３）当节流面在塞锥顶尖位置时会显著降低
可调音速喷嘴流量系数。当节流面不在塞锥顶尖

位置时，可调音速喷嘴工作在不同流量时流量系

数基本相同，约为０９６３。
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