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吸气式太阳能热推进系统进气道特性分析

黄敏超，杜运良
（国防科技大学 航天科学与工程学院，湖南 长沙　４１００７３）

摘　要：吸气式冲压推进技术是吸气式太阳能热推进技术的基础。如何设计一种性能理想的进气道是
吸气式太阳能热推进技术研究的重点。应用稀薄气体动力学仿真常用的直接数值模拟蒙特卡洛算法对两种

常见的进气道结构进行仿真分析，得到两种进气道工况下气体的温度、密度、流量系数和速度等参数的分布，

并进行对比。通过比较，选择一种性能较好的构型作为吸气式太阳能热推进系统的进气道，从而为后续系统

的设计、计算、分析和优化打下了基础。
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　　吸气式太阳能热推进是基于太阳能热推进和
冲压推进而提出的一种新型推进方式。吸气式太

阳能热推进系统产生的推力能克服近地轨道的大

气阻力，适用于近地卫星的轨道保持和轨道修正。

此外，在太阳能热推进系统提供的推力足够大的

情况下，卫星轨道可以进一步降低，从而提高卫星

的对地观测能力。

推力器工作的空间区域距离地面１３０ｋｍ，气
流相对稀薄，处于连续介质和自由分子区的过渡

区，连续介质假设不再适用。在这一流域中分子

之间的碰撞与分子和物体之间的碰撞处于同一量

级，工作机理复杂，纳维斯托克斯（ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ，
ＮＳ）方程中采用的宏观量表征气流的黏性等物理
量不成立，由于这些物理量均可以由速度分布函

数求得，因此求解速度分布函数的波尔兹曼方程

在稀薄气体动力学中占据重要地位［２］。在网格

足够小时，直接模拟蒙特卡洛（ＤｉｒｅｃｔＳｉｍｕｌａｔｉｏｎ

ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ，ＤＳＭＣ）的数值解收敛于波尔兹曼方
程解析解。

进气道收集稀薄气体作为推进剂的主要来

源，文中分别设计了斜激波外压式和扩压式两种

进气道［３］。采用 ＤＳＭＣ方法对推力器进气道进
行仿真计算。

ＤＳＭＣ［１，４］方法采用少量的模拟分子代替真
实气体分子，追踪模拟分子的运动轨迹、速度、能

量，模拟分子间的碰撞过程；选取一定的时间步长

Δｔ，使得分子平均碰撞时间小于选取的时间步长，
通过计算每个模拟分子的状态参数得到在规定时

间Δｔ内分子碰撞的次数、速度、温度等宏观参数
的变化。

１　物理模型

如图１所示，单楔外压式进气道［５］通过斜激

波改变来流方向，增压减速，再通过唇口处的正激
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波改变来流方向，将超声速来流转变为亚声速。

考虑到稀薄气流效应，采用相对简单的双激波系

统进行压缩。

图１　单楔外压式进气道
Ｆｉｇ．１　Ｓｉｎｇｌｅｗｅｄｇｅｅｘｔｅｒｎａｌｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎｉｎｌｅｔ

图２所示为扩压式进气道［５］通过高速气流在

进气道口前段产生脱体正激波，经过压缩后的气

流变为亚声速进入扩压管进一步增压。

图２　扩压式进气道
Ｆｉｇ．２　Ｄｉｆｆｕｓｅｉｎｌｅｔ

２　数学模型

波尔兹曼方程为：
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式中：ｆ＝ｆ（ｔ，ｘ，ξ）为速度分布函数；ｇ＝ξ１－ξ为
场分子ξ１相对于试验分子ξ的速度；ｘ＝（ｘ１，ｘ２，
ｘ３）为分子的空间点；ξ＝（ξ１，ξ２，ξ３）为分子在空
间中的速度；Ω为空间立体角；σ为不同立体角的
碰撞截面。

３
２ｎｋＴ＝∫１２ｍｃ２ｆ（ｔ，ｘ，ξ）ｄξ （２）

式中，ｍ为分子质量，Ｔ为气流温度，ｎ为分子数密度。
计算进气道平均壁温，考虑过渡区温度跳跃

现象。
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式中：Ｔｓ为近壁面气流温度；Ｔｗ为壁面温度；ξＴ为
温度跳跃系数。

ξＴ ＝
２－σＴ
σ( )
Ｔ

γ
１＋( )γ ２( )Ｐｒλ （４）

式中，σＴ为热协调系数，σＴ ＝１．２，Ｐｒ为普朗特常
数。

３　网格划分

采用二维结构网格对上述物理模型进行划

分，如图３、图４所示。将外部来流区域进行网
格划分，并在来流进入进气道后对部分的网格

进行加密，网格为２８万个；对扩压式进气道的
出口网格加密，网格为 ２６万个。为了提高计
算精度需要使模拟分子在每一网格内达到 １０
次以上的碰撞，采用在进气口缩小的区域内网

格采用１５次［６］碰撞计算，以保证计算的特征参

数可信，而在后续平稳出口区用 １０次进行计
算，其误差小于１０－７。

图３　单楔外压式进气道
Ｆｉｇ．３　Ｓｉｎｇｌｅｗｅｄｇｅｅｘｔｅｒｎａｌｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎｉｎｌｅｔ

图４　扩压式进气道
Ｆｉｇ．４　Ｄｉｆｆｕｓｅｉｎｌｅｔ

·０６·
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４　边界条件与物性参数

由于推力器工作状态处于稀薄流空域，无法

满足连续介质假设，故对稀薄参数设置如表１所
示，特征长度取为进气道出口直径，得到努森数为

００１４，处于过渡区，选用单一类型的二原子气体
模拟实际大气；无化学反应；分子间碰撞采用变径

硬球模型（ＶａｒｉａｂｌｅＨａｒｄＳｐｈｅｒｅ，ＶＨＳ），不考虑分
子内部振动。

表１　稀薄气体参数设置
Ｔａｂ．１　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｒａｒｅｆｉｅｄｇａｓｅｏｕｓ

参数 数值

分子数密度 ５．１０７×１０１７ｍ－３

平均分子自由程 ３．３１ｍ

分子量 ２６．２０ｋｇ／ｋｍｏｌ

推力器飞行速度 ７．８３４８×１０３ｍ／ｓ

气体密度 ２．２２×１０－８ｋｇ／ｍ３

压力 ２．５３８２×１０－３Ｐａ

气流温度 ３６０Ｋ

５　性能分析

５．１　单楔外压式进气道

气流密度在楔板边界层处逐渐增大，如图５
所示，最高密度为２２×１０－６ｋｇ／ｍ３在进气道中部
保持一段距离，从而使得气体受压缩后有了一定

的膨胀距离，更易于高密度气体排出。经过进气

道压缩得到的气流质量流量为００５８ｇ／ｓ，流量系
数为０６３。

图５　密度分布
Ｆｉｇ．５　Ｄｅｎｓｉｔｙｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

进气道楔板处温度最高，如图 ６所示，达到

图６　温度分布
Ｆｉｇ．６　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

２０００Ｋ，这是由于进入的气体经过斜激波压缩后
动能与热能相互转化导致温度升高。压缩来流进

入进气道后温度逐渐降低到１３００Ｋ。进气道材
质为 ＳｉＣ，熔点温度为 ２８１８Ｋ，因此可以承受
２０００Ｋ高温不发生变形。

图７和图８所示来流速度为７８ｋｍ／ｓ，在进
气道楔板处速度逐渐降低，在进气道入口处速度

降低到３ｋｍ／ｓ时，之后经过进气道正激波压缩变
为亚声速气流，速度变为８００ｍ／ｓ，在进气道内部
气流速度先降低后增加，至进气道出口处气流速

度变为１２００ｍ／ｓ。

图７　速度分布
Ｆｉｇ．７　Ｖｅｌｏｃｉｔｙｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

５．２　扩压式进气道

仿真结果如图９和图１０所示，进气道的出口
密度为３×１０－５ｋｇ／ｍ３，前段以层叠方式进行压
缩，压缩距离不随尺寸的改变而改变，均为０～
０２５ｍ，最高密度区分布于０４～０５ｍ之间，与
出口保持一段距离，从而使得气体受压缩后有了

一定的膨胀距离，更易于高密度气体排出。

·１６·



国 防 科 技 大 学 学 报 第３８卷

图８　马赫数分布
Ｆｉｇ．８　Ｍａｃｈｅｒｎｕｍｂｅｒｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

图９　密度分布
Ｆｉｇ．９　Ｄｅｎｓｉｔｙｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

图１０　温度分布
Ｆｉｇ．１０　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

图 １１展示 ｘ＝１在进气道附近速度从
７８００ｍ／ｓ逐渐降到进口速度约５００ｍ／ｓ的渐变过
程，该过程可以看作经历了一个与连续流介质相

似的激波效应，经过激波后，气体速度下降，温度

升高，压力增大。

图１１　速度分布
Ｆｉｇ．１１　Ｖｅｌｏｃｉｔｙｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

进气道前段温度很高，最高温度能达到

１１０００Ｋ，高温区厚度大概为０４５ｍ，如图１２所
示。进入进气道的压缩气体逐渐冷却，这是由于

经过压缩后气流通过进气道壁面对流换热等方式

进行换热，使得压缩气流逐渐冷却至 １０００Ｋ
左右。

图１２　温度分布
Ｆｉｇ．１２　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

靠近壁面的热流密度与壁面温度变化图分

别如图 １３和图 １４所示，经过计算，得出在
０３５～０４０ｍ之间的热流密度最大，这是由于
扩展段进气道凹凸曲线的过渡阶段，进气道相

对更加平滑，类似换热层板，热流密度高达到

２１×１０４Ｗ／ｍ２。
由图 １４可知壁面温度在初始位置温度为

２１００Ｋ，来流气体逐渐压缩，使得温度上升到
２２００Ｋ，由于进气道为 ＳｉＣ材料，熔点温度为
２８１８Ｋ，因此进气道可以承受住这样的高温。由
于进气道在ｘ＝０３ｍ处弯曲方向发生变化以及
来流速度增加等影响使壁面温度下降，最低温度

为１６００Ｋ。

·２６·
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图１３　热流密度
Ｆｉｇ．１３　Ｈｅａｔｆｌｕｘｄｅｎｓｉｔｙ

图１４　温度分布
Ｆｉｇ．１４　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

６　结论

单位面积受到的阻力为１８８ｍＮ，由于迎风面
积为 Ｓ＝πＲ２ ＝０８８ｍ２，则受到的总阻力为
４００ｍＮ。单楔外压进气道与扩压式进气道的相
关参数如表２所示。

表２　进气道参数比较
Ｔａｂ．２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｉｎｌｅｔｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

单楔外压进气道 扩压式进气道

质量流量／（ｇ／ｓ） ０．０６８ ０．１０５

流量系数 ０．３９ ０．６１

来流密度／（ｋｇ／ｍ３） ３．６×１０－６ ４×１０－５

迎风阻力／Ｎ ０．４ ０．４

　　通过比较发现：
１）扩压式进气道收集的质量流量、气流密度

均比单楔外压式进气道大，扩压构型更易收集

气体；

２）由于扩压进气道脱体激波效应，激波内部
温度梯度很高，热流密度达到２×１０５Ｗ／ｍ２，需要
采用耐高温涂层对进气道进行隔热防护；

３）单楔外压式进气道的楔板过长达到
１３ｍ，容易引起震荡等效应不适合在高速气流
中工作，因此选用扩压式进气道作为推力器的进

气道更加合适。

参考文献（Ｒｅｆｅｒｅｎｃｅｓ）

［１］　沈青．稀薄气体动力学［Ｍ］．北京：国防工业出版
社，２００３．
ＳＨＥＮＱｉｎｇ．Ｒａｒｅｆｉｅｄｇａｓｄｙｎａｍｉｃ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：Ｎａｔｉｏｎａｌ
ＤｅｆｅｎｃｅＩｎｄｕｓｔｒｙＰｒｅｓｓ，２００３．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［２］　沈青．ＤＳＭＣ方法与稀薄气流计算的发展［Ｊ］．力学进展，
１９９６，２６（１）：１－１３．
ＳＨＥＮＱｉｎｇ．ＤＳＭＣｍｅｔｈｏｄａｎｄｔｈｅｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｏｆｒａｒｅｆｉｅｄｇａｓ
ｆｌｏｗ［Ｊ］．ＡｄｖａｎｃｅｓｉｎＭｅｃｈａｎｉｃｓ，１９９６，２６（１）：１－１３．（ｉｎ
Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［３］　李建平，宋文艳，王靛．高超声速进气道设计方法研
究［Ｊ］．计算机仿真，２００８，２５（９）：５０－５３．
ＬＩＪｉａｎｐｉｎｇ，ＳＯＮＧ Ｗｅｎｙａｎ，ＷＡＮＧ Ｄｉａｎ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎ
ｄｅｓｉｇｎｏｆｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｉｎｌｅｔ［Ｊ］．ＣｏｍｐｕｔｅｒＳｉｍｕｌａｔｉｏｎ，２００８，
２５（９）：５０－５３．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［４］　ＭｏｓｓＪＮ，ＷｉｌｍｏｔｈＲＧ，ＰｒｉｃｅＪＭ．ＤＳＭＣｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓｏｆ
ｂｌｕｎｔｂｏｄｙｆｌｏｗｓｆｏｒＭａｒｓｅｎｔｒｉｅｓ：ＭａｒｓｐａｔｈｆｉｎｄｅｒａｎｄＭａｒｓ
ｍｉｃｒｏｐｒｏｂｅｃａｐｓｕｌｅｓ［Ｒ］．ＤＳＭＣＳｉｍｕｌａｔｉｏｎｓｏｆＢｌｕｎｔＢｏｄｙ
ＦｌｏｗｓｆｏｒＭａｒｓＥｎｔｒｉｅｓ，ＡＩＡＡ１９９７－２５０８，１９９７．

［５］　张先锋．微尺度流动及强化混合技术的研究［Ｄ］．合肥：中
国科学技术大学，２００７．
ＺＨＡＮＧＸｉａｎｆｅｎｇ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｍｉｃｒｏｓｃａｌｅｆｌｏｗａｎｄｅｎｈａｎｃｅｄ
ｈｙｂｒｉｄｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ［Ｄ］．Ｈｅｆｅｉ：ＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＳｃｉｅｎｃｅａｎｄ
ＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙｏｆＣｈｉｎａ，２００７．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［６］　王向转，詹浩，朱军．二维高超声速进气道优化设计方法
研究［Ｊ］．飞行力学，２００９，２７（４）：２５－２７．
ＷＡＮＧ Ｘｉａｎｇｚｈｕａｎ， ＺＨＡＮ Ｈａｏ， ＺＨＵ Ｊｕｎ． Ｓｔｕｄｙ ｏｆ
ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｆｏｒｔｗｏｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｉｎｌｅｔ［Ｊ］．
ＦｌｉｇｈｔＭｅｃｈａｎｉｃｓ，２００９，２７（４）：２５－２７．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

·３６·


