
第 23卷 第 9期
2008年 9月

航空动力学报
Journal of Aerospace Power

Vol. 23 No . 9
Sept . 2008

文章编号 : 100028055 (2008) 0921591204

高超声速钝头体变熵流表面热流计算
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摘　　　要 : 采用动量厚度来修正变熵效应的工程算法 ,并以 15°钝锥为例 ,对其表面热流进行了计算 ,将计

算结果与试验值进行了对比 ,结果吻合良好 ,表明该工程算法 ,方便简捷 ,计算量小 ,且有足够精度 ,可为高超

声速飞行器初步设计热环境计算和防热材料的合理选择提供可靠的参考数据.
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Abstract : A engineering met hod , which account s for variable ent ropy effect s by modif2
ying moment um t hickness is described in t his paper . Take a blunted 15 degrees half2angle

cone for example , t he result s of calculating surface heat flux were compared with t hose of

experience. The result s show t hat the engineering method consumes less time and is worka2
ble. And also , t he valuable reference data are supplied for t he aero2t hermal calculation in ini2
tial design and t he reasonable choice in t hermal p rotection system of hypersonic vehicle.
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　　飞行器在高超声速飞行时产生严重的气动

热 , 使飞行器外形、结构强度及刚度改变 ,降低材

料的强度极限和飞行器结构的承载能力 ,影响飞

行器的安全飞行.因此 ,准确预测高超声速飞行器

表面受热情况 ,选择合适的防热措施 ,是研究高超

声速飞行器的关键技术之一.

预测气动热主要有求解 N2S方程[1 ]、试验方

法和工程计算等手段. 解 N2S 方程来预测气动

热 ,计算结果比较精确 ,但耗时量大 ,无法满足大

规模的实际工程要求.试验研究耗费的人力、物

力、财力巨大 ,且实验周期长.因此 ,在高超声速飞

行器初步设计和防热材料选择时 ,使用一些简捷

有效的工程估算方法来预测气动热具有相当重要

的现实意义.

高超声速飞行器都做成钝头部 ,即使是细长

飞行器也都做成微钝头细长体 ,这样将头部钝化

可以减轻热载荷.对于钝头飞行器 ,进入边界层外

缘的流线 ,由于是来自弓形激波的不同部位 ,每根

流线所具有的熵也互不相同 ,尽管沿流线等熵 ,但

沿边界层外缘的熵是变化的 ,这大大影响了壁面

换热.目前 ,对高超声速飞行器气动热的研究 ,通

常是以等熵假设为前提条件 ,通过激波后表面压

力和熵求解边界层外缘参数[223 ] .考虑变熵效应 ,

Zoby等[4 ]对这方面有了研究 ,而国内在这方面研

究比较少.因此 ,本文利用工程算法对高超声速飞

行器变熵流表面热流进行计算 ,以 15°钝锥为算

例 ,将计算结果跟等熵情况进行分析比较 ,结果表

明 ,本文算法 ,不仅耗时量小 ,而且具有相当高的
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精度 ,这为防热技术奠定了一定基础 ,在实际应用

中具有不可低估的价值.

1　驻点区表面热流计算

飞行器高速飞行时 ,其表面附面层内各点的

温度是不同的.在飞行器表面 ,自由流速为零的点

的空气温度称为驻点温度 ,其计算式为

Tst = T2 1 +
γ2 - 1

2
Ma2

2 (1)

　　实际上 ,空气不是理想气体 ,附面层内能量会

有交换 ,靠近飞行器表面的空气温度实际上不是

驻点温度 ,而是略小于驻点温度的某一温度 ,称该

温度为恢复温度 ,即

Tr = T2 1 + r
γ2 - 1

2
Ma2

2 (2)

r为恢复系数 ,对层流附面层 , r≈0 . 85 ;对湍流附

面层 , r≈0. 9.

忽略固体壁面内部导热损失 ,影响飞行器表面

热状态的主要因素有两个 :一是对流换热 ,这是气

动加热的主要部分 ;二是与周围环境的辐射换热.

根据热量平衡 ,对于驻点区表面热流计算如下[5 ] :

三维和机翼无后掠角二维

qw = h( Hst - Hw ) - βT 4
w + S (3)

　　机翼有后掠角二维

qw = h( Hr - Hw ) - βT 4
w + S (4)

　　方程(3) ,(4)中的 S 是太阳和夜间辐射带来的

热量.对高速流 ,通常这项为零.βT4
w 是辐射热损失.

方程 (3)中换热系数 h用 Fay和 Riddell法[ 6 ]

求解

h = 0194 (ρstμst )
014 (ρwμw ) 011 d u

d x x = 0
(5)

　　方程 (4)中换热系数 h用 Beckwit h法[7 ]求解

h = 01704 (ρstμst )
0144 (ρwμw ) 0106 d u

d x x = 0
(6)

　　计算驻点焓值 Hst

Hst = H2 +
V 2

2

2
(7)

　　计算恢复焓 Hr

Hr = H2 +
V 2

2 cos2Λ
2

+ 01855
V 2

2 sin2Λ
2

(8)

　　计算壁焓 Hw :由 Hw = f ( Tw , PL )确定[8 ] .

2　非驻点区变熵流表面热流计算

在高马赫数下 ,钝头上的激波层很薄 ,激波脱

体距离也很小.在头部不同流线上会出现很强的

熵梯度 ,称为“熵层”(如图 1) .熵层的存在大大影

响壁面换热.针对变熵流 ,通过动量厚度来计算传

热系数更为方便 ,动量厚度θ考虑了几何效应和

边界层外缘的变熵效应.

图 1　熵层

Fig. 1　Entropy2layer

2 . 1　层流区加热计算

层流区热流密度的计算公式采用经典的不可

压缩结果 ,应用参考焓方法和雷诺比拟求得 ,与动

量厚度雷诺数有关 ,换热系数计算如下[9 ] :

h = 0122 ( Reθ,L ) - 1 μ3

μL

( Prw ) - 016 (ρL V L ) (9)

　　由于高超声速飞行器边界层内的气体特性随

温度变化 ,计算对流换热和表面摩擦力变得复杂和

困难.为了使问题简化 ,假设高速边界层与低速边

界层结构相同 ,利用不可压缩边界层理论求得的公

式来估算可压缩边界层中的摩擦和传热.考虑压缩

效应 ,著名的 Eckert′s参考焓[10 ]计算式如下 :

H 3 = 015 ( Hw + HL ) + 0122 ( Hr - HL )

(10)

　　轴对称流 ,动量厚度θ计算

θ= 01664
∫

x

0

ρ3μ3 V L r2 d x
1/ 2

ρ3 V L r
(11)

　　二维流 ,动量厚度θ计算

θ= 01664
∫

x

0

ρ3μ3 V L d x
1/ 2

ρ3 V L
(12)

　　常压表面 ,动量厚度θ计算

θ= 01664
μ3 x
ρ3 V L

(13)

　　对于压力梯度小的二维表面 , (13)也可得到

满意的结果.

2 . 2　湍流区加热计算

通过修正雷诺比拟 ,考虑流体的压缩性 ,得到

湍流区换热系数计算如下[9 ] :

h = c1 ( Reθ,L ) - m μ3

μL

ρ3

ρL

(1 - m)

·

( Prw ) - 014 (ρL V L ) (14)
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　　轴对称流 ,动量厚度θ计算

θ=

c2∫
x

0

ρ3 V L (μ3 ) m rc3 d x
c4

ρ3 V L r
(15)

　　二维流 ,动量厚度θ计算

θ=

c2∫
x

0

ρ3 V L (μ3 ) m d x
c4

ρ3 V L
(16)

　　常压表面 ,动量厚度θ计算

θ=
[ c2 V Lρ3 (μ3 ) m x ]

c4

ρ3 V L
(17)

以上涉及到的 m , c1 , c2 , c3 , c4 , c5 的计算 ,参考文

献[ 5 ] .

3　算例分析

以头部半径 Rn = 9. 5 mm ,半锥角θ= 15°,钝

锥长度 L = 540 mm为例 ,应用以上方法对高超声

速飞行器变熵流表面热流进行了计算.

图 2是在一条飞行轨道上高度和马赫数随时

间变化已知条件下 ,钝锥驻点表面热流与不考虑

气动加热细节 ,采用 Anderson J D[11 ]近似估算公

式计算结果比较图.由图可知 ,两者吻合较好 ,表

明该工程算法可行 ,而且还可以大大节约计算时

间 ,适合满足高超声速飞行器概念研究和初步设

计的需要.

图 2　钝锥驻点表面热流分布

Fig. 2　Dist ribution of surface heat flux on the blunt

cone stagnation point

　　图 3～图 5 是当初始条件为 : M a = 10 . 6 ,

p1 = 132 Pa , T1 = 47. 34 K ,V 1 = 1 461. 9 m/ s来

流条件下 ,定壁温 Tw = 294. 44 K时 ,采用上述方

法计算钝锥 10°,15°,20°攻角下 ,钝锥迎风母线表

面热流与实验值[12 ]的比较 ,其中 X 表示沿物面切

线方向的距离.为了便于比较变熵流动对表面热

流的影响 ,本文将等熵流动的计算结果也列于图

中.图中参考驻点热流为 Qws = 215 764 W/ m2 .

3951
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　　由计算结果可以看出 ,考虑了实际流动的变

熵效应后计算结果比等熵条件下计算结果更接近

于实验值 ,与实际情况更相符.此外 ,由图可知 ,随

着攻角的增加 ,等熵流计算结果偏离实验值更远 ,

而变熵流计算结果跟实验值吻合较好 ,说明攻角

越大 ,更应该考虑变熵流的影响 ,实际情况也是如

此 ,当攻角变大时钝锥迎风表面激波更靠近表面 ,

表面的熵梯度影响更加明显.从计算结果还可以

看出 ,在球头区变熵流动和等熵流动计算结果基

本一致 ,可忽略熵效应的影响 ,这是由于钝锥球头

区激波接近于正激波 ,熵层影响不大 ,可忽略熵效

应的影响.

由此可见 ,本文变熵流动计算方法可行且精

度较高 ,能满足高超声速飞行器初步设计的需要.

4　结束语

由于采用数值求解 N2S方程来预测高超声

速飞行器变熵流热环境耗费大量机时 ,难以满足

航天器的概念研究要求 ,因此发展快速有效的工

程算法十分必要.本文利用动量厚度对复杂变熵

效应进行了修正 ,并计算了 15°钝锥变熵流表面

热流分布 ,从高超声速表面热流计算比较结果看

出 ,此方法简单可行 ,节约大量计算时间 ,精度足

够高 ,具有数值计算和试验模拟不可相比的优越

性.尤其对于复杂变熵流的计算 ,本文提供一种简

捷、快速、可靠的工程算法 ,这为高超声速飞行器

初步设计和合理选择防热材料奠定了良好基础 ,

在航空航天领域应用前景可观.
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