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超声速进气道流场三维数值模拟
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摘 要：超声速进气道是固体火箭冲压发动机至关重要的部件之一，直接影响燃烧室的

燃烧及发动机性能。基于肛5方程、标准k-6双方程湍流模型，利用FLUENT软件对某型固

体火箭冲压发动机楔形超声速进气道内外流场进行了三维数值模拟。计算得到了超声速进气

道在飞行马赫数为Ma=3．5的情况下的流场性能。并在相同马赫数下。研究了等比压缩和攻角

条件下的进气道流场的分布情况。模拟结果表明：进气道的总压恢复系数和流量系数等性能

指标受到攻角的影响而发生变化。
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朋删：Supersonic inlet is one of the important part of solid rocket ramjet．The performance
research of this inlet is one of the key techniques for solid rocket ramjet．The performance of super-

sonic inlet determines the pressure and the air flux in combustor，then affects the work of ramjet．In

this paper，based on the N—s equation、standard k-6 turbulence model，FLUENT is used to simu-

late the cuniform air inlet of solid rocket ramjet．The flow field of air inlet at Mach number 3．5 is

gained．Under the same Mach number,some researches on the performance of flow field of air inlet

with attack angle and compression ratio with body are also performed．ne simulation results indicat—

ed that total pressure recovery coefficient and mass flow coe佑cient of air inlet are effected by

changing attack angle．
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1引言

固体火箭冲压发动机超声速进气道的主要

功能是利用迎面高速气流的速度冲压．有效地

将其动能转化为位能，提高气体压强，并为发

动机提供所需空气流量．它是冲压发动机设计中

非常重要的一个环节．是导弹设计者关心的重

点问题之一。其内外流动十分复杂[1-4l。目前有

关超声速进气道的研究。主要集中在对超声速

轴对称双锥进气道。背负式进气道流场的数值

模拟【5‘7】，很少涉及到固冲发动机楔形超声速进

气道内外流场的规律。本文针对某一典型的固

体火箭冲压发动机楔型进气道结构[Sl。利用

FLUENT程序对其在设计状态下的内外流场进行

了三维数值模拟研究。分析了等比压缩条件下

的冲压发动机进气道内外流场的分布规律；模

拟了攻角状态下的进气道的流场性能，并与正

常情况下的结果进行了对比。

2三维湍流理论和数值模拟

2．1物理模型

文中所研究的超声速进气道为楔形旁侧进气

道．由超声速压缩段、喉道段及亚声速扩压段组

成。进气道外压缩采用两级压缩。固体火箭冲压

发动机一般有四个位置对称的进气道，四个进气

道成“X”型分布(如图1所示)。

图1进气道整体结构示意图

Fig．1 Sketch map of the inlet framework

固体火箭冲压发动机进气道内存在形式多样

的三维流动【IIl，流场结构复杂。为了降低数值模拟

的难度。减少计算的工作量，需对进气道的流场

进行适当的简化假设。计算的流场作如下假设：

(1)准定常流动假设；

(2)理想气体假设；

(3)进气道内的流态为完全发展了的湍流流

动：

(4)忽略重力等惯性力的影响。

2．2控制方程

根据以上假设和流体力学中的质量、动量、

能量和组分的守恒方程以及湍流k-e方程，三维

进气道控制方程为19-¨】：

警+熹+等+誓=告+鲁+誓(1)8t ax av az ax 8v az
、‘

吾(圳+去(pkui)=去№+酉It,IJ百Ok]
+Gk+Gb·1口占一l，M+Sk(2)

砉(胪)+-毒xi(pkui)=毒№+瓦g,JI百oe】
+c-。专(Gt+c孙G“)一乞p簧蝇 (3’
A I、

式中，U为守恒变量；E，F，G为对流通量；E。

E，C，为粘性通量；G。为层流速度梯度而产生的

湍流动能；Gb为浮力产生的湍流动能；YM为在

可压缩湍流中，过渡的扩散产生的波动；C，，c2，

C3为常量；Sk和S。是用户定义的。

2-3进气道模型网格划分及边界条件

FLUENT计算中所涉及到的边界条件类型

有：压力远场边界、压力出口边界、无滑移固壁

与对称面边界条件等。Ma=3．5时压力远场所用到

的参数为：总压101，325Pa，总温274．14K；压力

出口所用到的参数为：总压258，825Pa。总温

747．62K；利用FLUENT模拟时，采用的网格划

分如图2所示。

 万方数据



第34卷第3期 张永芝，等：超声速进气道流场三维数值模拟 29

图2单进气道网格划分示意图

Fig．2 Sketch map of one inlet gridding

3计算结果与分析

3．1进气道出口流场分析

超音速气流绕物体流动时。在物体的前端

形成激波。实际流动中，激波是一个很薄的过

渡层。激波的厚度和气体分子的平均自由程同

数量级是个微小的量。气流通过激波时，气流

参数将发生急剧变化，波后熵值突然增加，总

焓不变。总压突然下降。静压、静温及密度都

突然升高。而速度则突然下降。形成气流的不

连续面。

通过分析计算，可得到在进气道壁面附近，

存在一个厚度非常小的附面层。在这个附面层

内。马赫数由零逐渐增大，很快达到与来流马赫

数相同的量级．这是由于流体粘性的影响造成

的。粘性形成流体的内摩擦，使流体粘附于它所

接触的固体表面。在进气道出El处压力比较高。

但分布比较均匀。为了量化显示结果。表l示出

进气道出口的温度、压力及马赫数。

从表中的对比结果可以看出：随着马赫数的

增加总压恢复系数降低．这是因为随着进口马赫

数的增加会使进口的激波强度加大。导致激波引

起的熵增大，因而导致总压恢复系数下降。流量

随着飞行马赫数的增加而减少．这是由于飞行高

度造成的．随着飞行高度的增加，大气密度呈递

减趋势，因此飞行高度增加，压力会降低，流量

会减少。

表l进气道出口气流参数分析结果

Tab．1 Distribution result of parameters at outlet

3．2缩比状态下进气道流场分析

通过在相同马赫数Ma=3．5的条件下对进气

道进行2．875：l等比压缩模拟．由图3 Ma=3．5

缩比情况下进气道出口截面对称线压力分布曲线

可知：压力梯度大。变化明显，在进气道出I=I处

压力比较高，但分布比较均匀。进气道出口流场

基本均匀。单进气道出口与燃烧室入口的连接处

存在几何的突变。所以出口气流方向要发生变

化。仍然可能存在气流的小区域不均匀。

日
山
、、

出

盎

进气道出口截面径向位置

图3 Ma=3．5缩比情况下进气道出口截面

对称线压力分布曲线

Fig．3 Pressure at outlet withcompression ratio at Ma=3．5

从图4缩比情况下进气道出口速度放大矢量

图可看出，气流在出口处速度变化比较慢，出口

气流比较平缓。沿着进气道轴线方向速度降低。
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时，激波与进气道轴线的夹角变大，气流经过激

波时，方向发生偏转引起的部分溢流增大。导致

流量减小。所以在正攻角飞行条件下．空气流量

略为减小，其它参数变化也不大．因此发动机的

性能下降很小。

图4 Ma=3．5缩比情况下进气道出口速度矢量线图

Fig．4 Outlet velocity Ma：3．5 under compression ratio

另外由表2可以看出进气道的总压恢复系数

有所增加。温度和压力基本保持不变．缩比系数

的平方乘以缩比后的流量与缩比前的出口流量相

比，可以看到流量减少。对于同样尺寸的附面层

来说。附面层对缩比流场的影响要比正常尺寸的

流场要大。

表2 Ma=3．5单进气道气流参数分析结果

Tab．2 Distribution result of inlet parameters with

compression ratio at Ma=3．5

3．3攻角状态下进气道流场分析

攻角的存在不仅影响到绕弹体流场的马赫数

分布，还使气流方向发生改变。引起弹体附近流

场的气流偏转，进而影响进气道工作性能。为保

证进气道在有攻角情况下的性能不发生大的恶

化，有必要对进气道流场在攻角作用下的变化进

行研究。由表3得出进气道的总压恢复系数变化

甚小，而流量系数则相对变小。其原因是有攻角

表3攻角特性研究对照表

Tab．3 Distribution result of typical working

condition at inlet with attack angle

4结论

(1)数值模拟的进气道均有较高总压恢复系

数，且进气道的出口马赫数满足工作要求。

(2)考虑弹体的等比压缩数值模拟显示，在

缩比情况下，进气道总压恢复系数降低。流量减

少，进气道的流场有所变化，出I=I流量与缩比尺

寸有一定关系。

(3)在攻角状态下绕弹体流场的马赫数分布

会发生变化。使气流方向发生改变．引起弹体附

近流场的气流偏转，进而影响进气道工作性能。
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在上述四种仿真计算情况下所得到的Pareto

最优前沿比较一致。这表明尽管当最大进化代数

与外部Pareto解数较小时解的分布不理想．但是

算法搜索该问题最优解的能力仍然较强。比较四

种仿真情况，可知在最大进化代数不变的情况

下，增加外部Pareto解数可以改进算法的收敛

性，而增加最大进化代数对算法收敛性的贡献不

明显。

5结论

本文主要是研究遗传算法在液体火箭发动机

减损控制律综合分析问题中的应用．通过对遗传

算法在该问题中的适用性、解决该问题的具体方

法及参数进行分析．应用SPEA对该问题进行仿

真计算，可得出如下结论：

(1)遗传算法可以解决液体火箭发动机减损

控制律综合分析问题，并具有较好的适用性；

(2)本文所分析的遗传算法各参数的取值范

围是可行的，具有较好的参考作用；

(3)在SPEA分析减损控制律时，增大最大

进化代数对算法的收敛性贡献不明显．而增加外
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