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熵层对高超声速二维钝楔气动参数的影响

程兴华，杨　涛，常中东
（国防科技大学 航天与材料工程学院，长沙４１００７３）

摘　　　要：采用薄激波层理论和流管质量守恒相结合的方法，分析了高超声速二维钝楔边界层外缘熵的

分布规律，研究了熵层对边界层外缘密度、马赫数以及壁面气动加热等气动参数的影响．结果表明：边界层外

缘熵在倒圆－肩部区下降最为剧烈，熵层对气动参数的影响在高超声速下不可忽略，特别是使转捩区和湍流区

的气动加热增加约５３．６％．因此，将表面流态控制在层流模式对高超声速飞行器热防护具有重要意义．
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　　气动热环境计算是高超声速飞行器研制的关
键技术之一，它直接决定了防隔热结构的设计，从
而对整个飞行器的质量产生重大影响．由于最小
质量的严格限制，精确的气动热环境计算十分重
要．高超声速“熵层”的存在，使得边界层计算更加
困难，边界层外缘参数难以确定，大大影响飞行器
表面热流和壁面温度的求解［１－２］．
气动热工程计算方法由于其快速性和较好的

精度，在高超声速飞行器方案设计过程中广泛使
用．目前在气动热工程计算中考虑熵层效应的较
少［３］，一般采用近似方法给出激波形状，建立激波
高度（距离对称轴）和对应激波角的关系，然后根
据波后熵值与压力、焓值之间的关系计算热流密
度［４－６］．这种近似激波形状解析表达式对飞行器外
形（一般为钝锥体）、攻角、马赫数限制很大［５，７－８］，
精度有限，难以广泛应用．
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本文采用薄激波层（ｔｈｉｎ　ｓｈｏｃｋ　ｌａｙｅｒ，简称

ＴＳＬ）理论对无黏流场进行求解，获得激波形状，
以流管质量守恒为基础求解边界层外缘熵，研究
头部熵梯度对壁面附近流场参数的影响．计算模
型为图１所示的二维钝楔，头部倒圆半径Ｒｎ＝２０
ｍｍ、半楔角β＝１０°、长ｌ＝９００ｍｍ，来流条件取马
赫数Ｍａ∞ ＝６～２０，高度 Ｈ＝４５ｋｍ（压强ｐ∞ ＝
１４９．１０６Ｐａ，温度Ｔ∞＝２６４．１６４Ｋ）．

图１　二维钝楔体示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｋｅｔｃｈ　ｏｆ　２－Ｄ　ｂｌｕｎｔ　ｗｅｄｇｅ

１　计算方法

１．１　薄激波层理论

当来流马赫数Ｍａ∞→∞、比热比γ→１时，激
波角趋于物面倾角．在这个极限中，激波形状、物
体形状和流线形状都是相同的．根据这个近似或
类似的近似，发展了薄激波层理论［９］．由于这种方
法比较简单，得到了广泛的应用．
如图２所示，建立局部曲线坐标系统，ｘ与ｙ

分别平行和垂直于激波，ｕ，ｖ是相应的在ｘ，ｙ轴
方向的速度分量．由于激波层很薄，流线基本上和

图２　薄激波层模型

Ｆｉｇ．２　Ｍｏｄｅｌ　ｏｆ　ｔｈｉｎ　ｓｈｏｃｋ　ｌａｙｅｒ

激波平行．在流线坐标中，垂直于流线方向的动量
方程为

ρ
ｕ２
Ｒ ＝

ｐ
ｎ

（１）

式中Ｒ，ｎ分别是流线当地的曲率半径和法向，ρ，

ｐ分别为当地密度和压力．根据上述假设，可将式
（１）写成

ρ
ｕ２
Ｒｓ＝

ｐ
ｙ

（２）

Ｒｓ是激波曲率半径．
现引进流函数ψ

ρｕｒｊ ＝
ψ
ｙ

（３）

对于二维流动，ｊ＝０；对于轴对称流动，ｊ＝１（以下
同）．进一步，应用冯·密斯（Ｖｏｎ　Ｍｉｓｅｓ）变换，将
变量 （ｘ，ｙ）变成 （ｘ，ψ），此时式变成

ρ
ｕ２
Ｒｓｒｊ

＝ｐψ
（ρｕ） （４）

　　 由于流线和激波基本上是平行的，ｕ≈
ｕｓ，ｒ≈ｒｓ

ｐ
ψ
＝ ｕｓ
Ｒｓｒｊ

（５）

现在对上式积分，设激波后的流函数为ψｓ，可求得

ｐ（ｘ，ψ）＝

ｐｓ（ｘ）＋ ｕｓ（ｘ）
Ｒｓ（ｘ）ｒｓ（ｘ）ｊ

［ψ－ψｓ（ｘ）］ （６）

　　在假设激波形状下，通过式反复迭代就可求
出激波形状及激波脱体距离［１－２］．同时，引入与前
苏联的高温空气热力学函数表误差不超过１０％
的拟合公式［１］，以考虑高温气体效应．

１．２　边界层外缘熵

采用修正牛顿公式计算壁面压力时，壁面熵
一般取正激波后的熵．在ＴＳＬ计算中，由于假设
流线与激波／壁面平行，壁面流线来自于驻点，其
熵同样为正激波后的熵．为此，利用沿流线等熵和
等流线这些概念，把流线通过激波的位置和进入
边界层的位置建立起关系．在边界层沿物面增长
过程中，流线（无黏流）通过弓形激波进入边界层，
即所谓的“熵吞”现象．
如图３所示，为了确定边界层外缘熵，来考虑

一流管，因为质点不能穿越流管，所以流管质
量守恒

ρ∞ｖ∞πｊｙ
１＋ｊ
ｓ ＝

ρｅｕｅ（２πｒ０）ｊ（δ－δ＊）＝

ρｅｕｅ（２πｒ０）ｊθ
δ
θ －

δ＊（ ）θ （７）

式中ｙｓ 为激波高度（ｍ）；θ为边界层动量厚度
（ｍ）；δ为边界层厚度（ｍ）；δ＊ 为边界层位移厚度
（ｍ）；ρ∞ 为来流密度（ｋｇ／ｍ

３）；ｖ∞ 为来流速度
（ｍ／ｓ）；ρｅ为边界层外缘密度（ｋｇ／ｍ

３）；ｕｅ为边界
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层外缘速度（ｍ／ｓ）；ｒ０ 为物面高度（ｍ）．在激波形
状已知的情况下，对应的激波角βｓ 也已确定，便
可根据斜激波公式求出对应的熵Ｓｓ．

图３　典型外形流动示意图

Ｆｉｇ．３　Ｓｋｅｔｃｈ　ｏｆ　ｆｌｏｗ　ｏｖｅｒ　ｒｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｖｅ　ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ

边界层厚度、位移厚度与动量厚度之间的近
似关系如下［１０］．
１）层流

δ＊
θｌ ＝

ｈｒ
ｈｅ－（ ）１ ＋２．６９ｈｗｈｅ

δ
θｌ ＝

６．４３＋δ
＊

θ

烅

烄

烆 ｌ

（８）

　　２）湍流

δ＊
θｔ ＝

９ｈｗ
７ｈｅ＋

ｈｒ
ｈｅ－

１

δ
θｔ ＝

９＋δ
＊

θ

烅

烄

烆 ｔ

（９）

层流、湍流边界层动量厚度分别为［１１］

θｌ＝０．６６４∫
ｓ

０
ρ＊μ＊ｕｅｒ

２ｊｄ［ ］ｓ
１／２

ρ＊ｕｅｒｊ
（１０）

θｔ＝
ｃ２∫

ｓ

０
ρ＊ｕｅ（μ＊）

ｍｒｃ３ｊｄ［ ］ｓ
ｃ４

ρ＊ｕｅｒｊ
（１１）

其中，ｓ为物面坐标．二维常压下，动量厚度变为
平板方程

θｌ＝０．６６４ μ＊ｓ
ρ＊ｕ槡 ｅ

（１２）

θｔ＝
［ｃ２ｕｅρ＊（μ＊）

ｍｓ］ｃ４

ρ＊ｕｅ
（１３）

式（１０）～式（１３）中的系数或指数的计算见文献
［３］，这里不再赘述．

１．３　边界层转捩及转捩区边界层动量厚度

许多研究人员在不同的试验和飞行条件下，
选取不同的相关参数，给出了受不同因素影响的
转捩准则．对光滑壁，按下式考虑马赫数影响的转
捩准则与地面实验结果符合较好［１２］．

（Ｒｅ）ｔｒｉ＝１０５．３７＋０．２３２６　Ｍａｅ－０．００４０１５　Ｍａ
２
ｅ （１４）

　　如果假设ｘｔｒ１为转捩起始点位置，ｘｔｒ２为转捩

结束点位置，Δｘｔｒ为转捩区长度，那么转捩区范围
由下列关系式确定

ρｅｕｅｘ

μ（ ）ｅ　 ｘ＝ｘｔｒ２

＝

ρｅｕｅｘ

μ（ ）ｅ　 ｘ＝ｘｔｒ１

＋Ａ ρ
ｅｕｅｘ

μ（ ）ｅ

０．６７

ｘ＝ｘｔｒ１

（１５）

Δｘｔｒ＝ｘｔｒ２－ｘｔｒ１ （１６）

Ａ＝６０＋４．６８（Ｍａｅ）１．９２ｘ＝ｘｔｒ１
（１７）

引入间隙因子Γｘ

Γｘ ＝１．０－ｅｘｐ －０．４１２
４．７４（ｘ－ｘｔｒ１）

Δｘ［ ］ｔｒ｛ ｝
２

（１８）
则转捩区边界层动量厚度为

θｔｒ＝ （１－Γｘ）θｌ＋Γｘθｔ （１９）

２　算例

由于边界层厚度相对飞行器特征尺度很小，
本文采用计算流体动力学（ＣＦＤ）方法求解Ｅｕｌｅｒ
方程，所得无黏壁面压力、密度、马赫数等气动参
数作为考虑黏性时的边界层外缘参数，以此验证
上述的ＴＳＬ边界层外缘熵修正方法．几何模型为
图１所示的二维钝楔，来流条件取Ｍａ∞ ＝８．８８，
其他不变，网格密度为５０×３３０．以ＣＦＤ计算结
果为基准，考虑熵层效应（ＭＳ）和不考虑熵层效应
（ＮＳ）的ＴＳＬ边界层外缘密度、马赫数分布如图４
所示．

图４　熵层效应验证

Ｆｉｇ．４　Ｖａｌｉｄａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｅｎｔｒｏｐｙ　ｌａｙｅｒ　ｅｆｆｅｃｔｓ

从图４中可以看出，在驻点（ｓ／Ｒｎ＝０）附近区
域，熵层效应不明显，未对边界层外缘熵进行修正
的结果也具有很好的精度．但是越往下游，熵层的
影响越来越大．在ｓ／Ｒｎ＝２００处，不考虑熵修正的
边界层外缘马赫数的误差达１６．８％，而边界层外

４６３１
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缘熵修正以后的马赫数误差大大减小，仅为

１．４％．此外，由于熵层对边界层外缘密度的影响
较小，边界层外缘密度的精度提高不明显．

３　结果分析

３．１　边界层外缘熵分布

根据关系式（７）～式（１９）计算得到的边界层
外缘熵如图５所示，其中Ｓ０ 为正激波后的熵．

图５　边界层外缘熵分布

Ｆｉｇ．５　Ｅｎｔｒｏｐｙ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｂｏｕｎｄａｒｙ　ｌａｙｅｒ

ｅｘｔｅｒｉｏｒ　ｍａｒｇｉｎ

由图５可知，边界层外缘熵沿物面方向减小，

变化趋势可以分为三段：驻点区、前缘倒圆及其与
楔体连接的肩部区（倒圆－肩部区）和楔体区．在驻

点区（ｓ／Ｒｎ＜０．１），附面层很薄，表面流线来自于

正激波，其熵几乎等于正激波后熵Ｓ０，沿物面方

向略有下降；在倒圆－肩部区（０．１≤ｓ／Ｒｎ≤１．５），

表面层流边界层厚度迅速增加，头部对应的弓形
激波弯曲剧烈，根据式（７），表面流线穿越激波面
的激波角迅速降低，因此，引起边界层外缘熵快速

下降（图５（ｂ））；在楔体区（ｓ／Ｒｎ＞１．５），由于弓形

激波弯曲变得缓慢，边界层外缘熵稳步下降．
另一方面，马赫数越高，倒圆－肩部区的熵下

降越快，楔体区的熵越小；当Ｍａ∞ ＝１９．７３时，在

ｓ／Ｒｎ＝４５处，边界层外缘熵较驻点下降约２％．对
于高超声速飞行器，ｓ／Ｒｎ 一般在２００以上，加上
湍流区的附面层厚度迅速增加，可以预见在楔体
区后段，边界层外缘熵会下降更大．

３．２　熵层对边界层外缘密度、马赫数的影响

图６、图７为熵层对边界层外缘密度、马赫数
的影响，其中ＮＳ表示没考虑熵层影响，ＭＳ表示
熵层修正结果．

图６　熵层对边界层外缘密度的影响

Ｆｉｇ．６　Ｅｎｔｒｏｐｙ　ｌａｙｅｒ　ｉｎｆｌｕｅｎｃｅ　ｏｎ　ｄｅｎｓｉｔｙ　ｏｆ

ｂｏｕｎｄａｒｙ　ｌａｙｅｒ　ｅｘｔｅｒｉｏｒ　ｍａｒｇｉｎ

图７　熵层对壁面马赫数的影响

Ｆｉｇ．７　Ｅｎｔｒｏｐｙ　ｌａｙｅｒ　ｉｎｆｌｕｅｎｃｅ　ｏｎ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｏｆ

ｂｏｕｎｄａｒｙ　ｌａｙｅｒ　ｅｘｔｅｒｉｏｒ　ｍａｒｇｉｎ

从图６、图７中可以看出：①熵层对边界层外
缘气动参数的影响不同，对马赫数的影响比密度
的影响大．在ｓ／Ｒｎ＝２００处，熵层修正后的密度平
均增加约２７％，而修正后的马赫数平均增加约
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３５％．②熵层对不同气动参数影响的起始区域也
不同．可以认为，在ｓ／Ｒｎ＜５０以内，熵层对边界层
外缘密度的影响可以忽略（图６）；而只有在亚－跨
声速区（ｓ／Ｒｎ≤１．５），熵层对边界层外缘马赫数的
影响才可以忽略（图７）．③熵层对气动参数的影
响随着马赫数的增大而增大．在ｓ／Ｒｎ＝２００处，

Ｍａ∞＝１１．８７经熵层修正后的边界层外缘马赫数
增加３１．６％，而Ｍａ∞＝１９．７３经熵层修正后的边
界层外缘马赫数增加３８．２７％．
综上，熵层对边界层外缘参数的影响在高超声

速下不可忽略；在亚－跨声速区，熵层的影响不是太
大，可不考虑熵层的影响，计算速度可以加快．

３．３　熵层对壁面气动加热的影响

根据边界层外缘参数，本文采用参考焓法计算
气动加热［１３］，考虑了高温效应［７］．取Ｍａ∞ ＝８．８８，

Ｈ＝４５ｋｍ和３５ｋｍ，包含熵层效应的壁面气动加热
以及辐射平衡温度的变化如图８、图９所示．

图８　熵层对壁面气动热的影响

Ｆｉｇ．８　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅ　ｏｆ　ｅｎｔｒｏｐｙ　ｌａｙｅｒ　ｏｎ　ａｒｅｏｈｅａｔｉｎｇ　ｏｆ　ｗａｌｌ

图９　熵层对壁面辐射平衡温度的影响

Ｆｉｇ．９　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅ　ｏｆ　ｅｎｔｒｏｐｙ　ｌａｙｅｒ　ｏｎ　ｒａｄｉａｔｉｖｅ－
ｅｑｕｉｌｉｂｒｉｕｍ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｏｆ　ｗａｌｌ

由图８、图９可知，Ｈ＝４５ｋｍ时，钝楔表面全
为层流，熵层对气动加热的影响不明显，可以不考
虑；Ｈ＝３５ｋｍ时，表面流动在ｓ／Ｒｎ＝１１７左右开
始转捩，熵层效应在转捩区和湍流区使气动加热
大大增加．当ｓ／Ｒｎ＝２００时，湍流气动加热增加约

５３．６％，辐射平衡温度增加１１．３％，在热流计算
分析过程中，必须计及熵层效应的影响．因此，将
表面流态控制在层流模式对高超声速飞行器热防

护具有重要意义．

４　结　论

本文采用薄激波层理论计算高超声速二维钝

楔激波形状，分析了边界层外缘熵的分布规律，研
究了熵层对壁面主要气动参数的影响．结果表明：

１）边界层外缘熵沿物面方向减小，在倒圆－
肩部区下降最为剧烈．
２）熵层对边界层外缘参数的影响在高超声
速下不可忽略；在亚－跨声速区，熵层的影响不是
太大，可不考虑熵层的影响，计算速度可以加快．
３）熵层效应在转捩区和湍流区使气动加热
大大增加，湍流气动加热增加约５３．６％，将表面
流态控制在层流模式对高超声速飞行器热防护具

有重要意义．
同时，薄激波层理论和流管质量守恒相结合

计算气动热的方法在高超声速，特别是高高超声
速范围内均有效，受攻角影响较小．对于类乘波体
等具有扁平机身的高超声速飞行器，可采用片条
理论直接将该方法推广到三维外形，具有重要的
工程应用价值．
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