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超声速进气道湍流流场的数值模拟
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　　摘　要: 采用有限体积法数值模拟了超声速进气道的湍流流场, 改进了离散纳维尔2斯托克

斯方程中粘性项的方法, 使之具有较好的守恒性, 研究使用了变系数的隐式残差光顺等加速收敛

技术, 并讨论了超音来流、收敛型进气道复杂流场初场的给定方法, 所得到的数值解正确地展示

了流场的复杂激波结构。
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　　Abstract: A num erical analysism ethod of th ree2dim ensional comp ressible viscous flow of rectan2
gular superson ic in let fo r H yperson ic R am jet Engine (HR E) w as studied1The m ajor characteristics of

th is k ind of in let are: p loy2shock w ave structure, boundary layer2shock w ave in teraction, and second

flow existing in the flow field at sam e tim e1The m ethod is based on Jam eson’ s fin ite vo lum e

schem e1 In stead of difference m ethod, an in tegral schem e is adap ted to disperse the viscous term s of

N avier2Stokes equations ensure the conservation of the schem e1V arying coefficien t imp licit residual

smooth ing techn ique w as studied to accelerate convergence1 The specified in itial flow field and bound2
ary condition for the superson ic convergence path w as discussed1

Subject term s: Superson ic in let, F in ite vo lum e m ethod, N avier2Stokes equation, Shock w ave

1　引　言

在高超声速下, 进气道中的复杂激波系统及激波与附面层的相互干扰使进气道出口气流

发生畸变, 造成对压气机或燃烧室进口的扰动[1 ]。安装在空天飞机上具有较高来流马赫数的冲

压式超声速进气道的显著特点是进口马赫数高、增压比较大、流场激波系统异常复杂、激波

2附面层干扰强烈[1, 2 ]。气流在进气道入口处碰到收缩型壁面产生斜激波, 交叉后激波再次遇到

壁面后又产生反射激波, 激波与附面层相干形成更复杂的压缩波与膨胀波系 (如图1) , 并常

常导致低能量流动的分离区出现, 通道内为多波结构, 粘性影响显著。很好地研究和数值模拟

此类进气道是非常困难的。然而研究此类进气道对空天飞机的设计具有重要意义, 例如准确地
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F ig11　Shock structure

of the in let

反映激波后附面层突然增厚的位置, 对进气道附面层抽吸具

有指导意义; 合理组织激波结构, 能够提高总压恢复系数, 减

小出口畸变, 提高进气道的气动性能等等。国内外已逐渐开展

对此类流场的研究和计算。

本文所计算的进气道流场的两个算例是某型空天飞机高

超声速进气道, 进出口收缩比为5, 来流马赫数分别为M a= 3,

M a= 5。所得到的计算结果激波结构清晰, 由矢量图可以清晰

地看出气流经过激波后的转折, 激波分辨率较高。

2　方法简介

本文采用 Jam eson 的多步龙格2库塔有限体积法[3 ] , 并用

二阶、四阶人工粘性项来抑制激波前后的过冲振荡及中心差分所带来的奇偶失联现象, 用B2
L 模型来封闭雷诺平均N 2S 方程组, 描述粘性所带来的影响。

211　有限体积方程

有限体积的基本思想是将计算域划分为若干个六面体单元, 在每一单元内, 流入的通量

等于流出的通量, 因而它要求将守恒方程写成积分形式。方程如下:
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　　本文在离散动量方程时粘性应力没有采用差分格式替代粘性项中的微分形式, 而是采用

积分形式的粘应力求法, 因为在积分方程中使用差分格式会产生较大的误差, 破坏扩散项的

守恒性, 降低格式的精度。记某六面体单元上的粘应力为:
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S x , S y , S z 为该单元面上沿 x , y , z 三方向的面积矢量, 并有:
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l= 1, ⋯, 6表示六个单元面的序号, u i, u j = u, v , w ; S i, S j = S x , S y , S z。粘性应力单位时

间对单元所做的功为:

N = F x u + F y v + F zw (7)

单位时间通过该单元面而进入该六面体的热量为:
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上式中的 5
5n

(p öΘ) 可简单近似为:
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∃L 为两单元中心点间的距离, 则粘性对能量方程的影响为:

∃e = N + K Κ
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212　加速收敛

超跨声速内流流场中亚声和超声流动同时存在, 在数学上, 必须用椭圆方程和双曲型方

程分别描述它们, 这在流场数值模拟中是很困难的。引入时间相关法后, 这一困难得到解决,

却随之产生了花费大量机时的问题, 而且会因迭代抹平或损失一些物理性质, 从而又给人们

带来加速收敛的问题。

一般的龙格库塔法, 只能使CFL 数达到218, 而且收敛速度较慢, N 2S 方程计算量很大,

所需网格又较多, 因而要耗费大量的机时, 这就使得加速收敛尤为重要。

变系数的隐式残差光顺法在保证二阶时间、空间精度的同时, 允许在当地网格取较大的

CFL 数[4 ] , CFL 条件数可达到隐格式的数值, 同时又能保持显格式的快速和简明。写出多步龙

格库塔的表达式:

Q
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将其改写成为: ∃Q
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隐式残差光顺的表达式为: 　　 1 - Ε∆x x 1 - Ε∆y y 1 - Ε∆zz ∃Q
(k) = ∃Q

(k) (13)

求出∃Q
(k)后, 用∃Q

(k)替代 (12) 式中的∃Q
(k) , 则有:

Q
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∆x x , ∆y y , ∆zz是沿坐标方向的差分算子, Ε是光滑系数。线性稳定性分析表明, 龙格库塔格式中

使用的隐式残差光顺在 Ε足够大时是无条件稳定的, 一维情况下

ΕΕ 1
4

C FL
C FL 3

2

- 1 (15)

无条件稳定。二维、三维情况下, Ε在不同的网格方向可取不同的数值。只要Ε取值不是特别大,

它也不破坏格式的空间二阶精度。当CFL 数在计算网格上变化较大时, 如果Ε仍然根据CFL ö

CFL
3 的最大值而取常数, 在粘性较小的区域, 虽然在稳定范围之内, 将产生较大的过度光滑、
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较多的物理流动特性损失。如果使用如下式计算的光滑系数

Εij = m ax 0,
1
4

C FL
C FL 3

2

- 1 (16)

将会适度光滑。事实上, 在粘性区, CFL 数较大, 隐式残差光顺效果显著, 而在粘性较小的区

域, CFL 数较小, 光顺作用较小。这种变系数方法虽然在确定当地 Εij上花费了一定的计算时

间, 但收敛速度加快, 仍能使总计算时间大幅度下降。

213　初、边值问题

在流场计算中, 虽然初场可以比较随意的给定, 但在流场较为复杂的情况下, 初场对计

算结果将会有很大的影响, 不仅影响收敛速度, 有时还会使计算发散。进气系统的主要任务是

为发动机提供并预压一定量的空气。对于空天飞机, 压缩空气的任务也主要由进气道来完成,

F ig12　Ca lcula te mesh of in let

因而进气道的收缩比较大 (如图2) (本文算例

收缩比为5)。对于这种收敛的超声速进气道,

气流遇到上下两个壁面后受到压缩, 将产生两

道相交的斜激波, 在激波前气流未受扰动, 流

动参数不发生改变, 此时若按一维管流面积的

变化来给定各截面参数, 将与实际流动相差很

远, 又由于问题本身的复杂性, 将使计算收敛

很慢, 并且当来流马赫数较高时, 常常得不到

准确的计算结果。这样的进气道, 初场可以按

三种方法给定: 最简单的一种是全场给均匀

场, 即全场参数均为来流参数, 这种方法, 由于流量与真实流量差别较大, 会给计算带来一

定难度, 但仍能得到较好的计算结果; 第二种给定方法是按照超声气流流经楔形体产生斜激

波, 根据朗金2雨贡纽关系式给出激波交叉前后四个区域的粗略气流场作为初场, 这种方法较

上面的方法收敛快; 最好的初场给定方法是用特征线法较为准确地给定初场, 这种方法较为

困难, 但能得到较好的初场, 使计算较快收敛。

进气道的边界条件只有: 进口条件——对于超声来流, 进口马赫数和气流角均给定; 物

面条件——满足绝热壁面、无滑移条件, 法向压力梯度为零; 出口条件——超声速进气道的

出口流动状态较复杂, 出口没有激波时, 由特征线理论可知, 当M a 数大于1时, 出口的参数

均由内场决定, 所有参数一阶外推; 当M a 数小于1时, 给定反压 p。其它参数外推。当出口有

激波时, 流动参数有间断, 上述的常规处理方法已不准确, 最好引用相容方程。

3　数值结果分析

为检验所发展的方法及程序的正确性, 本文计算了一个二维平面收扩喷管[5 ]在两种工况

下的流场如图3所示, 其中曲线1是落压比为4工况下的壁面等熵马赫数分布曲线, 喷管流场为

完全膨胀, 没有激波和分离产生; 曲线2是落压比为2工况下的壁面等熵马赫数分布曲线, 在

该工况下, 气流在喷管出口附近的壁面已有分离产生。由图可以看出计算结果与实验结果相当

吻合, 证明了所开发的程序的准确性和实用性。

对图1所示的进气道进行了两种工况 (M a∞= 5, M a∞= 3) 的计算。由于流动、几何在 z 向

(左右) 对称, 取二分之一流场为计算域。
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F ig13　Isoen trop ic M ach number distr i-

bution on the nozzle wa l l

图4～ 7给出了M a∞= 5的计算结果, 其中图4是三维

等马赫线图, 由图可以清楚地看出交叉波系及反射波;

图5是三维矢量图, 进气道的上表面有二次流出现; 为清

晰起见, 图6给出了 z 向对称面的速度矢量图, 从图可以

清楚地看到气流经过激波后所发生的转折; 图7给出 z

向对称面的等压力线, 进气道进口处压力较低, 经过压

缩波后, 压力有所提高, 在进气道的后部气流经过增压,

压力已很高, 较弱的反射激波对压力影响也较大。

图8, 9给出了M a∞= 3的数值结果, 其中图8给出了

三维速度矢量图, 在进气道的上壁面有二次流, 在流向

(x 向) 有一道较强的正激波, 激波后上、下壁面附近均

有分离产生, 这一情况在图9所示的等马赫线图可以更

F ig14　3D M ach con tour (M a∞= 5) 　　　　F ig15　3D veloc ity vector (M a∞= 5)

F ig16　Veloc ity vector of symmetry side　　　F ig17　Pressure con tour of symmetry

in z direction (M a∞= 5) side in z direction (M a∞= 5)

清楚地看出。

4　结　论

(1) 本方法能够较好地计算具有复杂激波系统的内流流场, 较准确地展现粘性影响所带

来的细微结构, 激波分辨率较高。

(2) 对于超声来流流场, 合理给定初场能使计算更快收敛, 计算结果也较好。
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F ig18　3D veloc ity vector (M a∞= 3) 　　　　F ig19　M ach con tour of symmetry side

in z direction (M a∞= 3)

(3) 变系数残差光顺大大加快了收敛速度。
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简讯
空气中心体发动机

　　美国冒险星运载火箭将采用波音õ洛克韦尔公司的两台XR S22200线性空气中心体发动

机。每台发动机具有20个燃烧室, 在海平面产生大约936kN 推力。简单地说, 空气中心体发动

机使羽烟抑制在内部, 借助固体堵塞物或斜板产生推力, 而不是将羽烟抑制在外部借助钟形

喷管产生推力。外部羽烟抑制只有周围空气压力才能提供, 随着高度增加引起的变化也是如

此。推力矢量控制可以通过调节各个单独的发动机或燃烧室的可燃混合物来进行。

(龙玉珍　供稿)
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