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解耦N-S/DSMC方法计算推力器真空羽流

的边界条件研究 *

唐振宇，贺碧蛟，蔡国飙

（北京航空航天大学 宇航学院，北京 100191）

摘 要：准确模拟羽流流场是合理评估空间推力器真空羽流效应的基础。因羽流流场同时包含连续

和稀薄两种流动机理，通常采用解耦方式的Navier-Stokes（N-S）方程和直接模拟蒙特卡罗（DSMC）混

合方法对其进行模拟。为保证解耦N-S/DSMC方法应用于羽流计算时的准确性并尽量提高其计算效率，

对计算中的DSMC入口和喷管壁面等边界条件设置问题开展了研究。通过与文献中低总压工况的羽流试

验数据比较，确定了合理设置DSMC入口边界位置、壁面反射类型、壁温等边界条件的方法。针对将此

方法应用于实际推力器工况计算时效率过低的问题，通过多种数值试验，表明从喷管出口处开始沿KnGL

为0.05的等值线作为DSMC入口界面可同时保证仿真精度和较高的计算效率；并证明实际工况下壁温设

置对羽流场仿真结果影响不大。
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Investigation on Boundary Conditions in Decoupled N-S/DSMC
Method for Vacuum Plume Simulation of Thrusters

TANG Zhen-yu，HE Bi-jiao，CAI Guo-biao
（School of Astronautics，Beijing University of Aeronautics and Astronautics，Beijing 100191，China）

Abstract：Accurate simulation of plume flowfield is the basis of plume effects assessment of space thrust⁃
ers. Both continuum and rarefied flow regimes are contained in the plume flowfield of thrusters，therefore，de⁃
coupled Navier-Stokes（N-S） and Direct Simulation Monte Carlo（DSMC）method is usually employed to sim⁃
ulate this kind of flow problem. To ensure both high accuracy and high efficiency when using decoupled N-S/
DSMC method to solve vacuum plume flowfield of thrusters， the DSMC inflow and nozzle wall boundary condi⁃
tions are investigated. By detailed comparing with the experimental data for the plume flows of a low-total-pres⁃
sure thruster in literature，reasonable methods for setting boundary conditions，including the location of DSMC
inflow boundary，reflection type of nozzle wall and wall temperature，are set up. When using these methods to
simulate practical high-total-pressure thrusters，computational efficiency reduces seriously. Series of numerical
tests are conducted，which show that the DSMC inflow interface can be set by starting from the nozzle exit and
laying along the KnGL contour line of 0.05，meanwhile in the practical cases，wall temperature setting makes lit⁃
tle influence on the simulation results.
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1 引 言

真空环境中空间推力器喷流会迅速膨胀形成真

空羽流。真空羽流会对航天器造成污染效应、气动

热效应、气动力效应、电磁干扰效应等不利影响。对

真空羽流效应进行合理的评估，是执行每个航天任

务必不可少的工作。为保证对羽流效应的评估准确

可靠，首先必须获得真空羽流流场。

空间推力器的真空羽流流动问题包含推力器内

部连续流动和外部的真空羽流流动，囊括了连续和

稀薄两种不同的流域。推力器内流场可使用传统的

计算流体力学（Computational Fluid Dynamics，CFD）
方法通过数值求解 Navier-Stokes（N-S）方程进行模

拟，然而对于外部的真空羽流，由于建立 N-S方程所

依赖的连续介质假设已经失效，必须使用各流域均

适用的 Boltzmann 方程来描述其流动。Boltzmann 方

程是一个微分积分方程，直接对其进行求解非常困

难，目前求解 Boltzmann方程最为实用和可行的方法

是直接模拟蒙特卡罗（Direct Simulation Monte Carlo，
DSMC）方法［1］，但 DSMC方法被应用于连续流求解时

会遇到对计算资源消耗过大的问题。因此，对于同

时包含连续和稀薄流域的流动问题，N-S 方程与

DSMC 方法混合算法最为常用。最简单的处理方法

是通过解耦的方式将 DSMC与 N-S方程结合起来，人

为设定 DSMC与 N-S方程计算域的界面，以此边界作

为 DSMC的入口边界，基于 N-S方程的宏观气体参数

向 DSMC区布入粒子；DSMC计算不对 N-S方程造成

影响。解耦 N-S/DSMC 混合方法非常适合于推力器

真空羽流流场的仿真，相关研究也非常多。早期研

究中，对 DSMC 入口界面的处理比较简单，推力器总

压较低时将 DSMC 入口设置在喉部［2～4］，总压较高时

设置在发动机出口截面［5，6］。针对 N-S与 DSMC严格

的界面划分方法不同研究者曾提出过不同的连续失

效准则参数，用于表征气体偏离平衡态的程度，如 P

参数［7］，B 参数［8］，KnGL（gradient-length Knudsen num⁃
ber）参数［9］，文献［10］使用 P参数作为连续失效参数

判定的准则参数研究了界面的确定问题。文献［11］
使用局部 Kn数来确定 DSMC 入口界面，但未指出具

体方法。文献［12］研究了壁面条件对微喷管流动的

影响，其主要关注边界对发动机性能仿真结果的影

响，未明确指出何种边界类型更为合理。以往研究

中未见专门的全面的分析边界条件对混合计算结果影

响的研究。

针对解耦 N-S/DSMC 混合方法计算发动机真空

羽流时的边界条件设置问题，本文开展了研究。一

方面试图通过理论分析和数值试验，定量的确定

DSMC 与 N-S 方程之间界面的合理位置；另一方面，

分析喷管壁面合适的边界条件类型，同时分析壁面

温度设置对结果造成的影响。

2 计算方法及问题分析

2.1 解耦N-S/DSMC方法

流体力学方程建立的基础是假设流体所占的空

间可以看作连续的无空隙的充满着质点，即连续介

质假设，再基于质量、动量和能量守恒得到 Euler 或
N-S方程，方程描述了气体的宏观参数随空间的分布

和随时间的变化。解耦 N-S/DSMC 方法中所使用的

N-S方程及其相关数值计算方法均为经典的计算流

体力学方法，不再赘述。

DSMC 方法由 Bird G A 于 20 世纪 60 年代提出，

目前已成为模拟稀薄气体流动最为成熟的方法。

DSMC 方法使用大量的粒子来模拟实际气体分子的

运动。首先，根据初始化流场参数布置计算区域内

的粒子，而后在选定的时间步长内先后解耦模拟粒

子的运动以及粒子之间的碰撞，在到达预设时间后，

根据流场统计情况给出流场参数。在运动过程中，

如果粒子达到计算域边界或计算域内相关物体表

面，即需要相应的边界条件处理粒子的行为。DSMC
方法中常用的边界条件包括真空边界条件，壁面边

界条件和粒子入口边界条件。真空边界条件即粒子

运动到此边界后从此边界逃逸出计算域，直接将其

删除；壁面边界条件分为不同的粒子与壁面反射类

型，常用的有镜面反射、Maxwell反射、漫反射和 CLL
反射模型［13］；在粒子入口边界处流场内的粒子将从

此处逃逸，同时根据外部气体参数不断向计算域内

补充新的粒子。

解耦 N-S/DSMC 方法即在连续流域使用 N-S 方

程求解，在稀薄流域使用 DSMC 方法求解，在二者的

界面上按 N-S方程的宏观气体向 DSMC 计算域布入

粒子，即以 N-S方程与 DSMC的界面作为 DSMC的入

口边界。

2.2 问题分析

典型的使用解耦 N-S/DSMC 方法进行推力器羽

流场计算示意如图 1所示。通常 N-S方程的计算域

包括整个推力器内流场或部分羽流流场，而 DSMC计

算域与 N-S计算有一定重叠。由于解耦计算在界面
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处采用由 N-S方程向 DSMC的单向信息传递，无法反

映出 DSMC区对 N-S方程计算的影响，因此需要尽量

保证气体速度在界面法向上的分量为超声速。如果

界面位于喷管内部，因气体速度主要为轴向，所以界

面通常取为垂直于轴线方向，此时界面位置可由界

面与喉部的轴向距离 Z表示。图 1同时显示出了计

算中涉及的几种边界条件，包括 N-S入口、N-S出口、

轴对称、喷管壁面、DSMC 入口和计算域外边界的真

空出口。其中轴对称和真空出口边界条件无需详

述。N-S方程的入口一般根据推力器燃烧室参数设

置为总温、温压或总温、流量入口，同样属于 CFD 计

算中典型的边界条件类型。然而，DSMC入口边界条

件和喷管壁面边界条件有待进一步研究。

N-S inlet

Vacuum outlet
DSMC domain

DSMC-NS interface
DSMC inletWallZ

Axial
N-S outlet

N-S domain

Fig. 1 Sketch of plume flowfield simulation using decoupled

N-S/DSMC method

3 参考工况的边界条件研究

为研究 DSMC 入口边界条件和喷管壁面边界条

件对羽流计算结果的影响，首先选择文献［14］中锥

形喷管加热 N2气体流动问题作为参考工况，采用其

第一种试验方案，即总温为 699K，总压为 6400Pa。
此锥形喷管喉部直径 3.18mm，出口直径 31.8mm，扩

张半角 20°，如图 2所示。

20°

Φ
31.

8m
m

Φ
31.

8m
m

Fig. 2 Diagram of the testing conical nozzle

当前研究中分别使用独立开发的 DSMC 计算程

序 PWS（Plume Work Station）［15］和 N-S 方程求解器

NozzleFlow进行 DSMC和 N-S方程部分的计算。图 3
上下部分分别显示了计算参考工况时 DSMC 和 N-S

方程的计算网格。参考工况下喷管内部气体分子的

平均自由程在 10-5～10-4m 量级，PWS 使用的网格为

700×120的等比直角网格，在喉部附近进行了加密，

以满足 DSMC 计算所要求的网格尺寸与分子平均自

由程的关系。NozzleFlow使用结构化网格，网格个数

为 140×40。

DSMC

N-S

Fig. 3 Computational grids of DSMC and N-S solvers

DSMC 计算中采用可变硬球（VHS）粒子碰撞模

型，碰撞采样使用 RSF法［13］。DSMC时间步长设置为

5×10-8s。N-S方程计算中使用 AUSM+空间格式，LU-
SGS时间推进格式进行稳态时间积分。只考虑层流

流动。

N-S 方程的入口边界条件设置为总温 699K、总

压 6400Pa，气流速度方向为平行于轴向，气体为单组

分 N2气体；N-S 方程在喷管出口处设置为压强出口

边界条件，出口压强设置为 0.1Pa（超声速出口，背压

无影响）；DSMC 求解器在羽流场出口处设置为真空

出口；N-S方程的喷管壁面设置为无滑移壁面，DSMC
壁面反射类型及壁面温度在下文中进行研究。

3.1 DSMC入口边界条件分析

DSMC入口边界条件的设置需考虑两个问题：即

如何根据 N-S方程计算出的宏观气体参数合理布置

DSMC模拟粒子和如何确定入口界面的位置。

首先确定每个计算网格界面上粒子的通过率 Ṅ

Ṅ = n
2 π β

[ ]exp( )-S2 + π S( )1 + erfS （1）
式中 n为数密度，可由宏观密度得到；β为最可几

热运动速度的倒数，β = [ ]m/(2kT) 1 2
，m为分子质量，k

为 Boltzmann 常数，T为宏观气体的温度；S为垂直界

面方向的无量纲宏观速度，由于界面垂直于轴线的，

因此 S = u0∙β ，u0为轴向宏观速度；erf为误差函数［13］。

粒子径向和周向的热运动速度 v′ 和 w′ 可按

Maxwell分布生成［13］，而穿过界面的粒子的轴向运动

速度 u应满足以下概率密度分布函数［16］

f ( )u ∝ u exp[ ]-β2( )u - u0
2

（2）
轴 向 热 运 动 速 度 u′= u - u0 ，当 u 取 为
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( )u0 + 2 + u2
0 β

2 /β 2 时，式取到最大值 fmax，既而可以

按取舍法［13］获得粒子的轴向速度。

确定 DSMC入口界面位置需要满足两方面要求：

一方面在此位置处，连续介质假设仍成立，只有这样

N-S方程在此处才会得到可信结果；另一方面，界面

位置尽量靠近喷管出口，使 DSMC 计算域尽量小，因

为 DSMC计算量大，尤其对于喷管内部的高密度气体

的计算，需要计算的粒子数量多，碰撞频率高，减小

喷管中的 DSMC 计算域可大幅提高计算效率。综合

这两方面，DSMC入口边界应该设置在连续介质假设

即将失效的位置。

不同研究者曾提出过不同的连续失效准则参

数，用于表征气体偏离平衡态的程度，如 P参数［7］，B

参数［8］，KnGL参数［9］，目前 KnGL应用最为广泛［17，18］，当

前研究中以 KnGL 作为指示连续假设失效的准则参

数，其定义为

KnGL,Q = λ
Q

||∇Q （3）
式中 Q 分别表示密度 ρ，速度大小 ||V 和温度 T，

最终的 KnGL取为

KnGL =max{ }KnGL,ρ,KnGL,T ,KnGL, ||V （4）
文献［9］中指出，KnGL的阀值应取为 0.05，即 KnGL

大于 0.05后，可认为连续介质假设已经失效。

对图 2中喷管分别开展了 N-S方程和解耦 N-S/
DSMC 计算。解耦 N-S/DSMC 计算中为保证界面位

置的准确性，将 DSMC 入口边界设置在喷管喉部，即

Z为 0。喷管壁面边界的反射类型设置为漫反射，文

献［14］试验过程中测量喷管扩张段中点和出口处温

度分别为 551K 和 539K，但未测量喉部温度，考虑到

喷管喉部温度必然要更高，在气体总温为 699K 条件

下假设喉部温度为 600K 是合理的，进一步假设从喉

部到出口的壁面温度沿轴向分两段线性变化，即

600K～551K～539K。N-S方程和 N-S/DSMC 解耦计

算获得的流场温度分布如图 4 所示，由于回流区

DSMC 粒子数目非常少，统计散度大，输出结果时未

显示回流区流场。可以看出喉部附近二者结果基本

一致，随着气流在喷管中不断扩张，沿轴线方向二者

差别不断变大；随着稀薄程度增加，气体在靠近喷管

出口的壁面附近出现滑移，N-S方程无滑移边界不再

适用，因而壁面附近温度分布也有明显的差别。

在获得流场分布基础上，按（3）、（4）两式即可分

别计算出 N-S 方程和 N-S/DSMC 计算的 KnGL参数分

布，对比结果如果如图 5所示。从图中可以看出，N-
S方程与解耦 N-S/DSMC计算获得的 KnGL分布大体相

同，除靠近喷管出口处差别较大外，其余部分一致性

很好，从图 5喉部区域放大图中可进一步看出二者的

一致性。说明由这两种方法计算得到的 KnGL分布至

少在指示连续失效的位置处差别不大，可以利用 N-S
方程结果得到的 KnGL作为确认 DSMC 入口边界位置

的依据。

如果以 0.05 作为 KnGL 的阀值，则界面的轴向位

置 Z 应取在距喉部最近的 KnGL 值为 0.05 的等值线

处。从图 5中看出，对于参考工况，总压较低，界面取

在喉部位置（Z=0）是合适的。

Decoupled N-S/DSMC

Navier-Stokes

Level T/K87654321

600500400300200150125100

Fig. 4 Comparison of temperature from N-S and decoupled

N-S/DSMC calculations

4321

Level KnGL0.20.10.050.01

N-SDecoupled N-S/DSMC Z=0

DSMC inlet
Fig. 5 Comparison of KnGL from N-S and decoupled

N-S/DSMC calculations

为进一步验证界面位置选取对结果的影响，分

别将界面设置在 Z＝10mm，20mm 和 39mm 处，使用

解耦方式的混合方法进行计算。文献［14］中使用皮

托管对羽流场的压强进行了测量，为与其试验结果

对比，需在仿真流场参数基础上换算求得相应位置

处的皮托管测量压强。皮托管测量压强为气流在皮

托管处形成的激波波后的总压，对于亚声速气流，皮

托管测量压强即为当地的总压；对于超声速气流，皮

托管测量压强为气流在皮托管处形成的激波后的总压

p͂pitot =
ì

í

î

ïï
ïï

pt, (Ma≤1)
pæ
è
ç

ö
ø
÷

γ + 1
2

γ - 3
γ - 1æ

è
ç

ö

ø
÷

2Ma2γ

2γMa2 - γ + 1
1

γ - 1, (Ma > 1) （5）
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式中 p͂pitot 为理论波后总压；pt 为当地局部总压；

p为当地静压；γ 为气体比热比；Ma为马赫数。

同时，考虑到稀薄效应，还应对进行修正［14］

ppitot = p͂pitot∙ exp[ ]0.089 - 0.12 log(Rep) （6）
式中 Rep = ρ∞U∞Dp /μy ，详见文献［14］。

按式（5），（6）即可在仿真结果基础上获得相应

位置处的皮托管压强，图 6 显示了 Z 分别为 0mm，

10mm，20mm，39mm 时计算获得的喷管出口截面上

的皮托管压强与试验值的对比。从图中可以明显看

出，界面处于 Z＝0mm 时仿真结果与试验一致性很

好，而除此之外其他结果与试验值相比都存在一定

差别，差别最小的 Z=10mm的结果最大误差也达到了

8.2%，表明将 DSMC 入口边界设置在距喉部最近的

KnGL值为 0.05的等值线处是合理的。

500
450
400
350
300
250
200
150
100
50
00 5 10 15

p p
itot
/Pa

Z=0mmZ=10mmZ=20mm
Z=39mm

Z=0mm
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Fig. 6 Comparison of pitot pressure in different DSMC inflow

position cases

3.2 壁面边界条件分析

DSMC常用的壁面边界条件有镜面反射、漫反射

和 Maxwell反射。其中 Maxwell反射是介于镜面反射

与漫反射之间的边界处理方法，通过设置热适应系

数来调节镜面反射与漫反射的比例［13］。壁面温度同

样设置为沿轴向分两段线性变化（600K～551K～

539K），分别采用镜面反射、热适应系数为 0.5的 Max⁃
well反射和漫反射边界条件进行计算，仿真结果对比

如图 7所示。从图中看出，漫反射结果与试验结果符

合最好，镜面反射结果与试验结果相差最大，而 Max⁃
well反射介于二者之间。实际上，壁面反射类型应根

据壁面材料的性质进行设置，推力器喷管的表面多

不是完全光滑的表面，因此，多数情况下在进行喷管

羽流计算时 DSMC 的壁面反射类型设置为漫反射类

型是合适的。
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Fig. 7 Comparison of pitot pressure in different DSMC nozzle-

wall reflection type cases

图 7中的对比结果是在令壁面温度沿轴向分段

线性变化时进行计算得出的，计算中壁面温度的设

置不同会对计算结果造成怎样的影响还需进一步考

察。为此，在壁面设置为漫反射类型基础上，分别将

壁面温度设置为常值 500K 和 700K，进行计算，得到

的出口截面上波后总压对比如图 8所示。可以明显

的看出，壁温设置的不同对于结果同样有着显著的

影响，尤其在轴线附近，壁温 500K 时，波后总压偏

低，误差最大达 6%，而壁温为 700K 时，波后总压偏

高，误差最大达到了 10%。
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Fig. 8 Comparison of pitot pressure obtained from different

wall temperature configurations

以上对比分析中，DSMC入口界面设置在喷管喉

部，喷管壁面设置为漫反射边界，并且壁面温度设置

为由喉部到出口分两段线性变化（600K～551K～

539K）获得的喷管出口截面的皮托管压强仿真结果

与试验数据最为符合，为进一步验证这种边界条件

设置的正确性，对比了距喷管出口 12mm截面上皮托

管压强的仿真与试验结果，显示于图 9中，可以看出，
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在此截面处解耦 N-S/DSMC 同样准确预测了羽流场

压强分布。
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itot
/Pa

Decoupled N-S/DSMC

Fig. 9 Comparison between simulation and experimental

pressure on section of 12mm away from nozzle exit

4 推力器实际工况的边界条件研究

文献［14］中的试验工况气体总压为 6400Pa，而
实际使用的推力器的总压一般高于此 2个量级甚至

更多，此时使用解耦 N-S/DSMC对其进行分析时的边

界条件设置要点可能有所变化，需进一步研究。

使用相同的喷管型面，但将燃烧室的总压提高

100倍变为 0.64MPa，总温提高到 1000K，进行仿真分

析，此工况与实际发动机工作工况是相近的。首先

进行 N-S 方程的计算，将 N-S 方程的计算域扩大到

羽流区域，N-S方程获得的 KnGL和平均分子自由程分

布如图 10所示。与图 5对比可以看出，实际工作工

况下，在喷管的大部分区域内 KnGL均小于 0.05，即为

连续区，喷管内部仅在出口附近的壁面边界层内由于

扩张段压强密度下降出现了速度滑移成为稀薄区。

KnGL

1×10-6

0.250.10.05

5×10-6 1×10-5

λ/m 0.005 0.00010.001
5×10-5

Fig. 10 KnGL（upper）and molecular mean free path（lower）

obtained by N-S calculation

按第 3节中的方法设置界面，界面需设置在距离

喉部 17mm位置，根据图 10中分子平均自由程的分布

可知，喷管内部分子平均自由程非常小，基本在 10-6m
量级，DSMC 计算网格要进行加密，网格数量增加到

1600×400，时间步长也要相应缩短为 1×10-8s，壁面边

界条件的设置与参考工况相同。图 11对比显示了解

耦 N-S/DSMC与单纯 N-S方程计算的密度分布，可以

看出，二者在羽流核心流区域基本保持一致，即使在

壁面边界层处也看不出明显的差异；反流流域差别

逐渐变大，由于连续失效假设已经失效，N-S方程在

此区域无法得到准确的结果，并未计算出羽流的反

向流动。上文中已经验证了这种边界条件处理方法

的正确性，因此将按此设置进行的解耦 N-S/DSMC计

算作为基准的参考算例。
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Fig. 11 Comparison of density results from decoupled N-S/

DSMC and pure N-S calculation for practical condition

4.1 N-S与DSMC界面位置研究

参考算例中 DSMC区包含了过多的连续区域，而

且这些区域分子平均自由程小，碰撞频率高，消耗资

源巨大，对于大推力发动机 3维计算情况问题将更为

严重。考虑到稀薄区只在出口附近的壁面边界层中

出现，将界面设置在距喉部最近的 KnGL 为 0.05 的等

值线截面处可能过于保守，在不影响精度前提下可

适当放宽要求。分别按以下两种方式设置界面进行

计算：（1）界面设置在推力器出口截面上，忽略出口

附近边界层的稀薄区的影响；（2）从喷管出口处分别

沿 KnGL为 0.05和 0.1的等值线设置界面，去除轴线附

近的连续区，但采用了不同的连续失效参数阈值。

界面设置示意见图 12。
参考算例与界面设置在推力器出口截面上算例

的密度结果对比如图 13所示。二者等值线在核心流

区部分位置存在微小的差别，这些差别正是两种计
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算对喷管壁面边界层的处理方式不同造成的，但在

流场的其他区域，尤其在分析羽流效应比较关注的

反流区，两种计算一致性非常好，表明在总压较高的

实际工况下，忽略出口附近喷管壁面边界层的稀薄

效率不会对羽流场的分析产生较大误差。
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Fig. 12 Sketch of interfaces in test cases
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Fig. 13 Comparison of density results between reference case

and the case which locates interface on nozzle exit

进一步，将参考算例与沿 KnGL 等值线设置界面

的两种计算的密度分布对比显示于图 14 中。与图

13类似，误差主要出现在核心流区部分位置，总体上

一致性比较好。虽然在大部分区域速度的方向是近

乎平行于 DSMC入口界面，但对比结果表明这并未造

成明显的误差。同时，通过密度分布对比并未显示

出阈值 0.05和 0.1的差别。

图 15 中对比显示了界面沿 KnGL的 0.05 和 0.1 等

值线设置时平动温度云图，虽然大体上平动温度分
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Fig. 14 Comparison of density results between reference case

and the cases which locate interface along KnGL contour lines

布是一致的，但阈值为 0.1 的结果中，温度等值线沿

界面出现了非常明显的不连续，这说明界面的位置

已经处于稀薄区，阈值设置过高，再次证明阈值设置

为 0.05是合理的。
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Fig. 15 Comparison of transitional temperature results

between the cases which locate interface along KnGL 0.05 and 0.1

contour lines separately

4.2 壁温设置影响分析

在壁面材料性质未发生变化条件下，壁面反射

类型仍应设置为漫反射壁面，主要分析壁温对羽流

仿真结果的影响。

图 16显示了 DSMC入口界面设置在与参考算例

相同的位置，同时壁温分别设置常值 700K，1000K时

与参考算例的密度结果对比，由于壁面反射类型为

漫反射，与壁面碰撞的气体分子热运动速度会完全

适应壁面温度，因此壁温变化会对壁面边界层中气

体的运动状态产生影响，这些影响使 3种结果的密度

等值线在羽流核心区表现出一定的差别，1000K壁温

计算的差别更大，在其他区域也存在微小差别，但误

差在可接受的范围，由于对羽流效应的分析中更关

心推力器羽流对侧方和后方航天器表面及敏感元器

件的影响，因此，可以认为对于推力器实际工况，壁

温设置即使在一定范围内存在偏差对羽流仿真的影

响不大。
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Fig. 16 Comparison of density results between reference case

and the cases with wall temperature set to 700K and 1000K
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5 结 论

本文对解耦 N-S/DSMC 混合方法应用于仿真推

力器羽流流场时的边界条件设置问题进行了全面而

细致的研究，得出以下结论：

（1）设置 DSMC 入口边界的位置应设考虑连续

介质假设在何处失效，可在 N-S 方程结果基础上计

算 KnGL 连续失效参数，对于总压较低稀薄区域占喷

管较大面积的流动问题，DSMC入口界面应设置在距

喉部最近的 KnGL 为 0.05 等值线的截面处；对于多数

实际推力器工作状态，喷管内部的稀薄区仅出现在

出口附近的壁面边界层中或都已处于喷管外部，可

从喷管出口处开始沿 KnGL 为 0.05 的等值线设置界

面；

（2）DSMC 计算中喷管壁面反射类型要根据表

面材料性质设置，实际推力器的表面多不是完全光

滑的表面，多数情况下设置为漫反射类型更为合适；

同时，对于非常稀薄的喷管流动情况，壁面温度会对

结果会产生很大的影响，必须按试验结果或合理分

析设置漫反射壁面边界的温度；但对总压较高的实

际推力器工作状态，壁温设置对羽流场仿真结果影

响减弱，允许壁温设置与实际工作状态存在一定差

别。
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