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摘　　　要：为了探寻研究超燃冲压发动机隔离段内复杂流动的新方法，采用耦合的双分布函数格子－Ｂｏｌｔｚ－
ｍａｎｎ方法（ＬＢＭ）对不同条件下隔离段内的流动进行了研究，分析了出口反压、进口马赫数、进口附面层厚度

对隔离段流动特性的影响．结果表明：随着出口反压、进口附面层厚度的增加，以及进口马赫数的减小，可使

激波串起始位置前移．结果说明耦合的双分布函数ＬＢＭ有望成为研究超燃冲压发动机内复杂流场的一种有

效的数值模拟手段．
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　　超燃冲压发动机的隔离段位于进气道和燃烧
室之间，通常由等截面或有微扩张角的管道构成，
是一个重要的气动部件．它有两个重要的作用：一
是阻断或减小进气道和燃烧室之间的相互干扰，
从而扩展进气道的工作范围；二是可以使超燃冲
压发动机在双模态方式下进行工作［１］．因此，隔离
段的性能直接影响着超燃冲压发动机的整体性

能，研究隔离段内的气动特性对超燃冲压发动机的
设计至关重要．
对于隔离段内的流动问题，目前主要采用实

验［２－３］和传统的计算流体力学方法［４－５］进行研究，
采用其他模拟方法的文献尚不多见．与常采用的
求解宏观控制方程的数值模拟方法不同，ＬＢＭ
作为一种介观数值模拟方法，以流体的分子运动
论描述为基础，没有连续性假设的要求，可以用于
模拟非连续流动的问题，同时它的微观粒子背景
使它可以比较直观、方便地处理复杂流动问题，从
而在复杂流动现象的描述方面，比传统的数值方
法更有优势［６］．ＬＢＭ 具有物理图像清晰、计算效
率高、边界条件容易实现、具有完全并行性等优
点，目前已成为一种热门的数值模拟方法，被成功
地用于很多领域的研究［７－８］．
在可压缩流动方面，国内外学者已经提出多

种ＬＢＭ 模型，大体上可以分为３类：多速度模
型、比热容可调模型、耦合的双分布函数模型．耦
合的双分布函数模型在调节比热容比和普朗特数

以及数值稳定性方面要优于前两种模型［９］．１９９８
年，Ｈｅ等人［１０］提出了具有内能分布函数的不可
压双分布函数ＬＢＭ 模型．２００７年，ＧＵＯ　Ｚｈａｏｌｉ
等人［１１］提出了总能分布函数模型，相比较 Ｈｅ等
人提出的内能分布函数，计算更简单，数值稳定性
更好．２００７年，ＬＩ　Ｑｉｎｇ等人［１２］提出一种新的可
压缩耦合双分布函数ＬＢＭ 模型，其采用多速度
模型，能够满足完全气体状态方程，还可通过采用
圆函数分布使其适用于模拟高马赫可压缩流动．
２０１２年，贺宏等［１３］采用该方法对隔离段内的流
动进行了初步研究，成功地捕捉到隔离段内激波
的反射、相交、激波／附面层的干扰、分离流动现
象，并分析了反压对激波串的影响，表明了该方法
的可行性，但并未对隔离段内的流动特性进行详
细地研究．
鉴于ＬＢＭ的诸多优点，也为推动ＬＢＭ 在该

领域研究中的应用，本文在文献［１３］研究的基础
上，采用耦合双分布函数的格子－Ｂｏｌｔｚｍａｎｎ方法
（ＬＢＭ）进一步对隔离段内的流动特性进行了详

细地研究，分析了出口反压、进口附面层厚度、进
口马赫数对隔离段内部流场的影响，较详细地给
出了隔离段内部流场随不同流动参数的变化规

律，以尝试将ＬＢＭ 这一新兴的数值模拟方法应
用于该领域．

１　格子－Ｂｏｌｔｚｍａｎｎ方法

１．１　数值方法

本文采用ＬＩ　Ｑｉｎｇ等人［１２］提出的耦合双分
布函数ＬＢＭ 进行数值计算，双分布函数演化方
程为
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式中ｆα 是密度分布函数，ｆｅｑα 是密度平衡态分布
函数，ｅα 是离散速度，τｆ 是密度分布函数松弛时
间；ｈα是总能分布函数，ｈｅｑα 是总能平衡态分布函
数，τｈ 是总能分布函数松弛时间；密度和总能分
布函数的具体形式可参考文献［１４］．
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式中μ为层流动力黏度，可由Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄ公式确
定，Ｐｒ为普朗特数．

在式（１）和式（２）中，可将ｆα
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Δ
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称为碰撞项．
宏观量如密度、速度、温度和压力等可通过分

布函数的计算得到
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式中Ｒ为气体常数，ｕ为宏观速度，ｂ是与比热比

γ相关的一个量

ｂ＝ ２
γ－１

　　本文对式（１）、式（２）采用有限差分方法进行
离散求解．为了获得较快的数值计算速率，时间离
散采用１阶隐式－显式 Ｒｕｎｇｅ－Ｋｕｔｔａ格式［１５］；空
间离散采用２阶 ＮＮＤ（ｎｏｎ－ｏｓｃｉｌｌａｔｏｒｙ　ａｎｄ　ｎｏｎ
ｆｒｅｅ－ｐａｒａｍｅｔｅｒ　ｄｉｓｓｉｐａｔｉｏｎ）格式［１６］，其为高精度
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离散格式，能够捕捉到隔离段内激波等复杂的流
动现象．

１．２　离散速度模型

对二维流动问题，本文使用Ｄ２Ｑ１２离散速度
模型［１２］，如图１所示．

图１　Ｄ２Ｑ１２格子离散速度模型

Ｆｉｇ．１　Ｄｉｓｃｒｅｔｅ　ｖｅｌｏｃｉｔｉｅｓ　ｍｏｄｅｌ　ｏｆ

ｔｈｅ　Ｄ２Ｑ１２ｌａｔｔｉｃｅ

Ｄ２Ｑ１２的速度分布为

ｅα ＝
ｃ｛ｃｏｓ［（α－１）π／２］，ｓｉｎ［（α－１）π／２］｝

α＝１，２，３，｛ ４

槡２ｃ｛ｃｏｓ［（２α－１）π／４］，ｓｉｎ［（２α－１）π／４］｝
α＝５，６，７，烅
烄

烆 ８
２ｃ｛ｃｏｓ［（α－９）π／２］，ｓｉｎ［（α－９）π／２］｝

α＝９，１０，１１，｛
烅

烄

烆 １２
（５）

式中ｃ＝ ＲＴ槡 ｃ为格子特征速度，Ｔｃ为特征温度．

１．３　计算模型及网格划分

超燃冲压发动机的隔离段通常为等截面矩形

管道，因而本文的算例模型为二维矩形通道，如图

２所示．该通道高度 Ｈ 为０．０３ｍ，长度与高度比

Ｌ／Ｈ 为８，通过网格无关性验证，本文选取的网
格数为４８０×８０，考虑到边界层对流动的影响，采
用式（６）在ｙ方向上进行网格拉伸，图３为局部网
格图．具体实施办法可参考文献［１７］．

ｙ＝ １２ａ
［ａ＋ｔａｎ　ｈ（ｃη）］

ａ＝ｔａｎ　ｈｃ　

η＝ （２ｊ－Ｎｙ）／Ｎｙ （６）

式中ｃ为网格分布控制参数，本文中取ｃ＝２．７；ｊ
为ｙ方向网格节点数；Ｎｙ 为ｙ方向网格数．

图２　隔离段计算模型

Ｆｉｇ．２　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ｍｏｄｅｌ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｉｓｏｌａｔｏｒ

图３　局部网格图

Ｆｉｇ．３　Ｌｏｃａｌ　ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｏｆ　ｇｒｉｄｓ

１．４　边界条件

在ＬＢＭ中，一般通过边界上已知的宏观量
来确定相应的分布函数，如果宏观量未知，则通常
采用非平衡态外推格式［１８］来确定其分布函数．本
文边界条件设置，①进口：给定总压为１×１０６　Ｐａ，
总温为９００Ｋ；②出口：对于超声速流动，采用１阶
外推，对于亚声速流动，则给定出口反压，其余参
数仍采用１阶外推；③上下壁面采用绝热无滑移
边界条件．
在ＬＢＭ中，需要根据已知的宏观边界确定

出边界上相应的分布函数．本文采用非平衡态外
推格式［１８］进行边界处理．

１．５　算例验证

为了检验耦合双分布函数ＬＢＭ 模拟存在激
波串的超声速流场的能力，本文选择Ｃａｒｒｏｌｌ等
人［３］的二维超声速直连式风洞实验结果作为验证

算例，Ｃａｒｒｏｌｌ等人的隔离段实验结果被广泛用于
数值模拟的验证算例．图４给出了采用ＬＢＭ 计
算的隔离段壁面压力与Ｃａｒｒｏｌｌ等人的实验结果
及文献［１］采用Ｆｌｕｅｎｔ计算的结果，通过对比可
以看出采用ＬＢＭ 计算的结果与Ｃａｒｒｏｌｌ等人的
实验结果符合得较好，并且比文献［１］采用Ｆｌｕｅｎｔ
软件计算的结果更好一些，这表明了本文方法在
计算隔离段内流动现象方面的可行性和优越性．
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图４　计算结果比较

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ｒｅｓｕｌｔｓ

２　计算结果与分析

２．１　隔离段出口反压对内部流场的影响

对于超燃冲压发动机，隔离段出口即为燃烧
室的进口，出口反压对隔离段流动的影响的研究
可以反映出燃烧室工作状况对隔离段流动状态的

影响，因此对于隔离段出口反压的研究很有必要．
计算采用的进口马赫数为２．图５给出了不同出
口反压下的壁面静压分布图．ｐ０ 是进口静压；

ｐｂ１，ｐｂ２，ｐｂ３为不同出口反压，它们分别为进口静
压的３，３．５，４倍；ｐｗ 是壁面静压．
从图５可以看出，在出口反压的作用下，隔离

段中出现了激波串现象．第１道激波之后壁面压
力沿流动方向逐渐升高，直至与出口反压匹配一
致，且出现了小的波动；同时，激波起始位置随着
出口反压的提高向隔离段进口处移动；由图５还
可看出，在不同的出口反压下，第１道激波引起的
壁面压升幅度相差不大．

图５　不同反压条件下壁面静压分布

Ｆｉｇ．５　Ｗａｌｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｗｉｔｈ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｂａｃｋ　ｐｒｅｓｓｕｒｅｓ

图６（ａ）～图６（ｃ）分别是反压为ｐｂ１，ｐｂ２，ｐｂ３
的压力等值线图．从图６中可清晰地看出激波串

结构，且随着反压的升高，激波串前移．隔离段内
第１道斜激波的出现，引起了壁面压力的跃升，这
与图５是相对应的．图７是反压为ｐｂ３时隔离段中
心线马赫数分布图，从图７中可看出，气流遇到斜
激波时中心线的马赫数迅速降低，之后由于膨胀
波的作用马赫数又开始上升，呈现出波动下降的
规律，且出口马赫数大于１，说明超燃冲压发动机
处于超燃工作模态．

图６　不同反压条件下等静压线分布

Ｆｉｇ．６　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｗｉｔｈ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｂａｃｋ　ｐｒｅｓｓｕｒｅｓ

图７　中心线马赫数分布（ｐｂ３＝４．０ｐ０）

Ｆｉｇ．７　Ｐｒｏｆｉｌｅｓ　ｏｆ　ｃｅｎｔｅｒ　ｌｉｎｅ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ
（ｐｂ３＝４．０ｐ０）

２．２　隔离段进口附面层对内部流场的影响

隔离段未扰动区域的附面层厚度也是影响隔

离段内流动特性的一个重要因素．为了研究、分析
隔离段入口附面层厚度对隔离段内气流流动特性

的影响，计算所采用的进口马赫数为２，出口反压
与进口静压比为３，对３种工况进行了计算，依次
为δ／ｈ＝０．１，δ／ｈ＝０．５，δ／ｈ＝０．７．其中δ／ｈ表示
进口附面层厚度δ与隔离段的半高ｈ比．
图８（ａ）～图８（ｃ）分别是附面层厚度为δ／ｈ＝

０．１，δ／ｈ＝０．５，δ／ｈ＝０．７时的压力等值线图，从
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上到下附面层的厚度依次增加．从图８中可看出，
随着附面层厚度的增加，激波串的起始位置向隔离
段上游移动，但激波串的形态并没有显著的变化．

图８　不同附面层厚度条件下等压力线分布图

Ｆｉｇ．８　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｗｉｔｈ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｂｏｕｎｄａｒｙ　ｌａｙｅｒ　ｔｈｉｃｋｎｅｓｓｅｓ

２．３　隔离段进口马赫数对内部流场的影响

以超燃冲压发动机为动力装置的超声速飞行

器以不同的马赫数飞行时，会导致超燃冲压发动
机隔离段进口马赫数的不同，因此研究来流马赫
数对隔离段内气流流动特性的影响具有一定的意

义．在出口反压与进口静压比为３的情况下，本文
分别研究了来流马赫数为１．０５，１．２０，１．８０和

２．５０时隔离段内的流动特性．
图９是不同进口马赫数时隔离段内等静压线

分布．从图９（ａ）到图９（ｄ），来流马赫数依次增大．
从图９中可看出随着来流马赫数的变化，激波串
的结构形态也发生了变化．图９（ａ）给出了来流马
赫数为１．０５时的等压力线分布图．从图９（ａ）中
可看出，激波串中的第１道激波的结构形态为“λ”

形激波，第２道激波为正激波；当马赫数增加到

１．２时，如图９（ｂ）所示，第１道激波的结构形态还
是“λ”激波，第２道激波出现了弯曲，凸向进口处，
表现出弓形激波的形态；当马赫数增加到１．８及
以上时，如图９（ｃ），图９（ｄ）所示，第１道激波都表
现为斜激波的形态，而且随着来流马赫数的增加，
斜激波的激波角也越来越小，导致每一道斜激波
的跨度变长；进口马赫数越小，激波串越长，压力
传播越靠近隔离段进口处；激波串的起始位置也
随着马赫数的增加而后移，前端未扰动的区域随
之增加，因而，对于同一隔离段，增加来流马赫数，
有利于提高其抗扰动能力，并能够承受更高的
反压．

图１０是不同来流马赫数时隔离段内的等马
赫线分布图．从图１０（ａ）～图１０（ｄ），来流马赫数
依次增大．从图１０中也可得出与图９中类似的关
于隔离段内激波串结构形态和激波串的起始位置

及长度随马赫数的变化规律．从图１０还可看出，来
流马赫数越大，激波引起的壁面分离流越大．

图９　不同来流马赫数条件下等压力线分布图

Ｆｉｇ．９　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｗｉｔｈ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｅｎｔｒａｎｃｅ

Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒｓ

图１０　不同来流马赫数条件下等马赫线分布

Ｆｉｇ．１０　Ｍａｃｈ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｗｉｔｈ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｅｎｔｒａｎｃｅ

Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒｓ

图１１是来流马赫数为１．０５时隔离段中心线
压力分布图．从图１１中可看出，超声速来流经过
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一道激波、一道膨胀波、再一道激波之后，隔离段
中心线的压力不再表现出波动变化的规律，已经
达到和出口反压相匹配的结果，之后区域没有激
波串结构的存在．这一现象可从图９（ａ）较明显地
看出．

图１１　隔离段中心线压力分布图（Ｍａ＝１．０５）

Ｆｉｇ．１１　Ｐｒｏｆｉｌｅｓ　ｏｆ　ｃｅｎｔｅｒ　ｌｉｎｅ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｏｆ　ｉｓｏｌａｔｏｒ
（Ｍａ＝１．０５）

３　结　论

１）本文采用耦合双分布函数ＬＢＭ对超燃冲
压发动机中等截面隔离段内的流动现象进行了模

拟，并对结果进行了分析总结，也显示了ＬＢＭ 在
该领域研究中的应用价值．
２）随着反压的升高，激波串结构向隔离段入
口处移动；激波串中第１道激波的强度随出口反
压的不同相差不大．
３）随着附面层厚度的增加，造成激波串起始
位置前移，在本文研究范围内激波串的结构形态
未发生明显的变化．
４）随着来流马赫数的升高，抗反压能力增
强；激波串的结构形态随来流马赫数的不同而发
生改变；来流马赫数增加，激波角减小，引起的壁
面分离流变大．
由于ＬＢＭ是一种新兴的数值模拟方法，在

很多方面尤其是工程实际领域的研究还不成熟，
还需要做大量的工作，不断提出新的，更加合理的
模型，但由于其相对传统的数值模拟方法又有多
种优点，故该方法有望成为研究超燃冲压发动机
内复杂流动的一种有效的数值模拟手段．
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