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不同设计参数对液氧甲烷发动机喷管效率的影响
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摘要 : 为了更好更快地计算喷管性能，采用特征线法加附面层修正的方式开发了一种二维喷管化学动力流场计算程序，

针对某液氧甲烷发动机计算了不同设计参数对应的喷管流场，研究了不同设计参数对喷管效率的影响，设计参数包括推力、

室压、喷管面积比和喷管出口角等。计算喷管效率时考虑了几何损失、附面层损失、化学动力损失。结果表明使用程序计算

能够准确快速获得工程上重视的设计指标，大大提高了仿真效率，可用于喷管型面优化。
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Influence of Different Design Parameters on Nozzle Efficiency of 
Liquid Oxygen Methane Engine

LIU Yangmin, TIAN Yuan
(Beijing Aerospace Propulsion Institute, Beijing, 100076)

Abstract: In order to better and faster calculate nozzle performance, a program for calculating the chemical dynamic flow field of 

two dimensional nozzles is developed by using the method of characteristic and boundary layer correction. The nozzle field 

corresponding to different for a liquid oxymethane engine, and the influence of different design parameters on nozzle efficiency are 

studied, the design parameters include thrust, chamber pressure, nozzle area ratio and nozzle outlet angle, etc. Geometric loss, 

boundary layer loss and chemical dynamic loss are considered in the calculation of nozzle efficiency. The results show that the 

program can obtain the number important for engineer quickly and accurately, improve the simulation efficiency greatly, and can be 

used to optimize the nozzle contour.
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0　引 言

火箭发动机中喷管的作用是将燃气的热能转化为

动能，加速后的气流对喷管产生反作用推力。燃气在

喷管内流动会有各种损失，其中以几何损失、附面层

损失、化学动力损失为主。喷管效率为相同混合比、

相同室压条件下的实际真空比冲与理想真空比冲之

比。提高喷管效率是喷管设计的主题，曹彬彬等［1］

使用CFD技术研究了不同设计参数对固液火箭发动机

的喷管效率的影响；王长辉等［2］使用CFD技术计算

了不同设计对塞式喷管性能的影响；陈林泉等［3］使

用类似于美国SPP［4］软件的方法研究了喷管扩张段型

面对固体发动机的喷管效率的影响；Manski等［5］使

用TDK［6］研究了不同设计参数对氢氧发动机喷管效

率的影响。而液氧甲烷发动机凭借着其优秀的经济性

和可复用性得到了国内外广泛关注，但目前中国尚未

针对液氧甲烷发动机设计参数对喷管效率影响进行过

系统研究，故本文采用一种自研的高效二维喷管化学

动力流场计算程序研究了液氧甲烷发动机不同设计参

数对喷管效率的影响。

本文首先对推力室中各种损失的定义进行了介

绍，随后简要介绍了自研程序的基本工作流程和方法

原理，并给出针对 SSME 喷管的计算结果，与文

献［5］和［7］使用 TDK 计算的结果进行了对比，

结果基本一致，在此基础上对某液氧甲烷发动机喷管

流场进行了仿真，研究了不同设计参数对喷管效率的

影响，并且其计算速度极快，能够有效提高工程仿真
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效率。

1　火箭喷管效率定义

本文将喷管损失作为火箭设计参数的函数来进行

研究。化学动力损失、几何损失及附面层损失［8］是

研究的主题。

为了衡量化学动力损失，化学动力效率被定义为

ηISkin

= ISODK
/ISODE

（1）

比冲 ISODE
由一维平衡分析计算得出，比冲 ISODK

是由

一维动力学流动分析计算得出。

为了衡量几何损失，几何效率ηISdiv

被定义为

ηISdiv

= IS2D
/ISODK

（2）

比冲 IS2D
使用包括化学动力效应的二维流动分析计

算得出。

为了衡量附面层损失，附面层效率ηISfric

被定义为

ηISfric

= ISBL
/IS2D

（3）

比冲 ISBL
使用包括化学动力效应、附面层及传热的

二维流动分析计算得出。

喷管效率ηISnoz

由下式得到：

ηISnoz

= ηISkin

ηISdiv

ηISfric

（4）

随着外界气压的不同，计算的比冲值也会不同，

而本文均使用真空比冲进行计算分析，而上述比冲的

具体公式可参考文献［6］。

2　计算方法

本文使用自研程序进行计算，它是一款无黏流

场结合附面层修正的二维喷管化学动力流场求解器，

其中无黏主流部分使用特征线法［9］计算考虑化学反

应的喷管流场，化学反应以有限速率模型建模，附

面层修正部分采用的是T.Cebeci［10］的二维/轴对称可

压缩附面层方程求解方法，并且附面层计算也考虑

了化学效应，程序结构和计算框架示意见图 1

和图2。

程序基本流程是先进行一维平衡计算再进行一维

非平衡计算，一维平衡计算主要使用的是最小吉布斯

自由能法，其原理可参考美国CEA［11］软件，一维平

衡计算得到的轴向压力分布和收敛段入口的燃气组份

及物性参数将作为一维非平衡计算的输入，一维非平

衡计算的方程为

dci

dx
=
ωir

*

ρV
（5）

dV
dx

= - 1
ρV

dP
dx

（6）

dρ
dx

=
é

ë
êêêê

1
γP

dP
dx

- A
ù

û
úúúú ρ （7）

dT
dx

=
é

ë
êêêê
γ - 1
γ

1
P

dP
dx

- B
ù

û
úúúúT （8）

马赫数大于1.04时，采用下述方程：

dV
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ë
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dā
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û
úúúú V

M 2 - 1
（9）
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r*

PV
é
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êêêê∑

i = 1

N

ωi RiT - γ - 1
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i = 1

N

ωihi

ù

û
úúúú （12）

B =
γ - 1
γ

r*

PV ∑
i = 1

N

ωihi （13）

式中    ci为 i组分的浓度；ωi为 i组分的净反应生成速

率；Ri为 i组分的气体常数；x为喷管轴向距离/喉部半

径或者曲线坐标系流向坐标；r*为喉部半径；V为总速

度；P为压强；ρ为密度；T为温度；γ为比热比；ā为

喷管面积比；A为联系流动和化学反应过程的绝热额

外项；B为联系流动和化学反应过程的能量交换项；hi

为 i组分的静焓；M为马赫数或者第三体。

单组分的净生成速率ωi使用有限速率模型建模求

解，采用碳、氢、氧、氮 11 组元（H、H2、H2O、

图1　程序结构

Fig.1　Program structure

图2　程序计算框架示意

Fig.2　Schematic for program analysis
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OH、O、O2、CO、CO2、N、NO、N2），16步化学反

应模型［7］：

O2 + H ⇌ O + OHH2 + O ⇌ H + OHH2 + OH ⇌ H2O + H
OH + OH ⇌ H2O + OCO + OH ⇌ CO2 + HN2 + O ⇌ NO + N

O2 + N ⇌ NO + OCO + O ⇌ CO2CO2 + O ⇌ CO + O2H +
H + M ⇌ H2 + MH + OH + M ⇌ H2O + MO + O +

M ⇌ O2 + MN + O + M ⇌ NO + MN + N + M ⇌ N2 + M
CO + O + M ⇌ CO2 + MO + H + M ⇌ OH + M

这里M代表第3体，有限速率模型原理可参考文

献［12］，一维非平衡求解方法可参考文献［7］和文

献［13］。

喉部跨声速区的控制方程为

∂v'
∂x

- ∂u'
∂r

= 0 （14）

(γ + 1)u'
∂u'
∂x

- ∂v'
∂r

- v'
r

= 0 （15）

式中    u'，v'为小扰动量。

利用改良的Sauer方法对其进行求解，得到特征

线法初始线，求解结果与参考文献［7］一致。

接着进行二维特征线法计算，由于特征线法只适

用于双曲型方程的性质，故该模块只计算喷管扩张段

流场，采用柱坐标系，求解的方程沿流线为

dr
dx

= tan θ （16）

d
V 2

2
+

dP
ρ

= 0 （17）

dP
γP

- dρ
ρ

=
A

cos θ
dx （18）

γ - 1
γ

dP
P

- dT
T

=
Bdx
cos θ

（19）

dci =
ωi

ρV cos θ
dx （20）

沿左特征线：

dx
dr

= cot (θ + α ) （21）

dP
P

= G
é
ë
êêêê(A - sin θ

r ) Fdr - dθ
ù
û
úúúú （22）

沿右特征线：
dr
dx

= tan (θ - α ) （23）

dP
P

= -G
é
ë
êêêê(A - sin θ

r ) Hdx - dθ
ù
û
úúúú （24）

这里的A和B同前文。

F = cos θ - sin θ cot (θ + α ) （25）

G =
γ

sin α cos α
（26）

H = cos θ tan (θ - α ) - sin θ （27）

式中    r为从对称轴开始的径向距离/喉部半径；θ为

轴向与径向速度夹角；α为马赫角；H为总焓。

使用特征线法具体的求解过程可参照文献［9］。

收缩段一维和扩张段二维非平衡计算的结果将作

为附面层模块的输入进行附面层修正计算，附面层模

块求解的是曲线坐标系下的轴对称可压缩薄边界层方

程，如下：

∂
∂x ( ρurk ) +

∂
∂x (-ρυ rk ) = 0 （28）

ρu
∂u
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+
-
ρυ

∂u
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= - dp
dx

+
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- ρ- -----
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∂u
∂y

- cp ρ
- -----
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∂y
- ρ- -----
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（30）

式中    u为轴向速度或者曲线坐标系流向速度；v为径

向速度或者曲线坐标系纵向速度；y为曲线坐标系纵

向坐标；cp为定压比热容；k为流动指标数，k=0时为

二维流动，k=1时为轴对称流动，雷诺应力使用C-S

零方程模型建模，采用盒式格式差分求解，具体方法

可参考文献［14］。附面层模块没有组分方程但是在

物性设置上使用了近似化学平衡的物性插值方法，具

体方法可参见文献［7］。

附面层模块只运行一次，其输出的位移厚度随后

被向内叠加到原型面上，得到新型面，并将计算得到

的再生冷却热增加到推进剂焓中（初始推进剂焓采用

未吸收再生冷却热的值），然后再进行一次无黏计算，

这便是本文所用程序的全部流程（不考虑传热时，可

不进行二次无黏计算）。

图 3和图 4是使用自研程序对 SSME比冲、喷管

效率、位移厚度分布及动量厚度分布计算的结果。

图3中不同颜色的散点对应文献［5］中的结果。图4

中实线为程序计算结果，散点为文献结果。

图3　SSME喷管比冲与喷管效率计算验证

Fig.3　SSME nozzle specific impulse and nozzle efficiency 

calculation verification
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由图 3和图 4可知，本文所使用的的自研程序在

SSME喷管上的计算结果与Manski［5］使用TDK/BLM

对 SSME喷管比冲与喷管效率计算的结果基本一致，

数值上存在误差主要是由于程序差异，并且低室压时

误差有所增加，原因可能为Manski使用厚附面层方

程组进行附面层修正计算，低室压时喷管附面层厚度

增加，本文使用的附面层修正模块所采用的薄附面层

假设适用性降低，但这并不影响后面对甲烷发动机进

行性能分析，同时SSME标准工况下自研程序计算得

到的位移厚度与动量厚度分布与 Nickerson［6］使用

TDK/MABL得到的结果几乎完全一致，因此总的来

说自研程序的计算结果与文献符合很好，程序正确性

得到了验证。

为了研究设计参数对甲烷发动机喷管效率的影

响，本文选择了室压、喉部半径、面积比和喷管出口

角度作为自变量。本程序在喷管型面构建上使用参数

化建模的方法，只需输入喉部半径、收敛段半径、上

下游圆弧段半径、面积比、喷管出口角、扩张段入口

角、收缩比等关键几何特征便可自动构建出喷管型

线，收敛段使用双圆弧构造，扩张段为下圆弧接上拟

抛物线型面，其中拟抛物线公式如下：

y = d + c + bx + ax （31）

计算中室压 PC依次取 2 MPa、3 MPa、4 MPa、  

5 MPa、6 MPa、7 MPa、8 MPa、9 MPa、10 MPa、

11 MPa、11.5 MPa、13.5 MPa、20 MPa、30 MPa；喉

部半径 rt取55 mm、110.1 mm、311 mm，改变喉部半

径是在几何相似的情况下，相当于将喷管整体进行放

大或者缩小，见图5。面积比 ε取11.7、20、33，改变

面积比而不改变喉部半径只是放大了喷管的扩张段，

见图 6。出口角度 α取 2°、3°、4°、6°、8°、8.436°

（该值是一个喷管性能较优的值）、9°、10°、12°、

14°。由于该型甲烷发动机拟采用全再生冷却设计，

可认为燃气没有向壁面传热，故壁面边界条件取绝

热，附面层计算使用全湍流计算，所有计算都没有进

行附面层修正型面后的二次无粘计算。

图4　SSME喷管位移厚度与动量厚度分布计算验证

Fig.4　SSME nozzle displacement thickness and momentum 

thickness distribution calculation verification

图5　改变喉部半径、面积比不变的喷管型面

Fig.5　Nozzle contours of different throat radius

图6　改变面积比、喉部半径不变的喷管型面

Fig.6　Nozzle contours of different throat radius

续图3
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3　计算结果

3.1　各类效率随室压变化的趋势

图7为不同的效率随室压的变化，其中混合比为

3.5，喉部半径为 110 mm，面积比为 20，出口角度为

8.436°。从图 7可以看出随着室压增加化学动力效率

增加。这可解释为由于室压增加，密度增加，导致化

学平衡向重组反应倾斜，使得燃烧室中离解反应程度

降低，喷管中的化学动力损失降低，因此化学动力效

率增加。但从图7中可知在其他条件不变时，改变室

压对附面层效率和几何效率影响不大。

3.2　化学动力效率随室压、喉部半径和面积比的变化

图8显示了化学动力效率随室压、喉部半径、喷

管面积比变化而变化的趋势，其中混合比为 3.5，出

口角度为 8.436°。从图 8中可看出，喷管喉部半径减

少，绝对长度减少，导致流体在喷管中的停留时间减

少，这意味着离解产物发生重组的时间减少，使得化

学动力损失增大，化学动力效率降低。而更高的面积

比使得离解产物经历的冻结流动时间增加，化学能向

动能的转化减少，故化学动力效率降低。但总的来

说，喉部半径和面积比变化对化学动力效率的影响均

不及前文讨论过的室压，而且从图8中可看出喷管尺

寸越小，室压对化学动力效率的影响越大。

3.3　几何效率随室压、喉部半径和面积比的变化

图9为几何效率随室压、喉部半径、喷管面积比

的变化，其中混合比为 3.5，出口角度为 8.436°。由

图9可知几何效率随着室压增加而降低，这是因为室

压越高，出口气流速度越大，出口流场愈不均匀。在

室压达到14.5 MPa之前，喉部半径增加使得几何效率

增加，超过14.5 MPa后，喉部半径增加使得几何效率

降低。面积比增加，喷管长度增加，同样导致气流速

度增大，出口流场更易不均匀，使得几何效率降低。

3.4　附面层效率随室压、喉部半径和面积比的变化

附面层效率随喷管设计参数变化如图 10 所示，

其中混合比为3.5，出口角度为8.436°。更高的室压产

生了更小的位移厚度（如图 11所示，其中混合比为

3.5，出口角度为 8.436°），因此提高了附面层效率。

更大的面积比意味着更长的壁面，这会增加附面层损

失，因此附面层效率随着面积比增大而减小。更大的

喉部半径增加了喷管长度，位移厚度增大，但是相对

位移厚度减小（如图11所示），附面层损失减少，所

以最终附面层效率随着喉部半径增大而增大。

图7　不同的效率随室压的变化

Fig.7　Different efficiency as function of chamber pressures

图8　化学动力效率随室压、喉部半径、喷管面积比的变化

Fig.8　Kinetic efficiency as function of chamber pressure, throal 

radius, and exit area ratio

图9　几何效率随室压、喉部半径、喷管面积比的变化

Fig.9　Geometric efficiency as function of chamber pressure, 
throal radius, and exit area ratio

图10　附面层效率随室压、喉部半径、喷管面积比的变化

Fig.10　Kinetic efficiency as function of chamber pressure, throal 

radius, and exit area ratio
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3.5　喷管效率随室压、喉部半径和面积比的变化

总的喷管效率变化规律如图 12所示，其中混合

比为 3.5，出口角度为 8.436°，从前面的讨论可看出，

对于该型甲烷发动机，随着室压增加，附面层效率和

化学动力效率增加，而几何效率变化不大，故室压增

加，喷管效率增加。同样的，喉部半径增加，附面层

效率和化学动力效率增加，几何效率也变化不大，故

喉部半径增大，喷管效率增大。而随着面积比增大，

附面层效率、化学动力效率及几何效率都减小，故面

积比越大，喷管效率越低。

3.6　喷管出口角度变化对各类效率的影响

图 13展示了各类喷管效率随壁面出口角度的变

化，其中混合比为 3.5，室压为 11.5 MPa，喉部半径

为 110 mm。对于该型甲烷发动机来说，标准出口角

度为8.436°，不同的出口角度意味着抛物线型面的小

变化（如图 14所示，其中无量纲坐标为实际单位坐

标与喉部半径的比值）。化学动力效率和附面层效率

随喷管出口角度变化较小，几何效率在8°左右达到最

大值，之后开始减少，喷管效率在8.436°左右达到最

大值。

4　结 论

本文用化学动力效率、几何效率、附面层效率以

及总喷管效率来衡量喷管性能，采用特征法加附面层

修正的方式进行计算，得到了以下结论：

a）增加室压、喉部半径或降低面积比有利于增

加化学动力效率。降低面积比、室压有利于增加几何

效率，喷管半径对几何效率的影响不是单调的。增加

室压、喉部半径，降低面积比有利于增加附面层效

率。而总的喷管效率随室压、喉部半径的增加而增

加，随面积比的增加而降低。

b）改变出口角度，对化学动力效率和附面层效

率影响较小，主要影响几何效率，并且存在一个最佳

图11　出口位移厚度与喉部半径之比随室压、喉部半径、喷管

面积比的变化

Fig.11　Exit displacement normalized with the throat radius for 

different chamber pressure, throal radius, and exit area 

ratio

图12　喷管效率随室压、喉部半径、喷管面积比的变化

Fig.12　Nozzle efficiency as function of chamber pressure, throal 

radius, and exit area ratio

图13　喷管效率随壁面出口角度的变化

Fig.13　Nozzle efficiency as function of the wall exit angle

αε—出口角度。

图14　喷管型面随不同喷管出口角度的变化

Fig.14　Nozzle contours with different wall exit angles
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角度。

c）采用本程序，所有工况的计算时间均在 60 s

左右，直接输出关键结果，无需再处理，相比现在的

CFD技术使用的全N-S方程计算，效率大大提高，可

用于优化型面。
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