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高速稀薄流域防热减阻概念构型气动性能

张 帅

（中国航天科工集团有限公司 北京空天技术研究所，北京 100074）

摘 要：为探究高速稀薄流流域凹腔槽道的气动特性，采用直接模拟蒙特卡罗（DSMC）方法，建立了凹腔

深宽比为 1，槽道高度分别为 0、10、20、30、40 mm以及基准高度为 20 mm的唇口钝化半径为 2~20 mm的凹腔

槽道构型，获得了不同算例的气动热系数和气动力系数的变化情况，分析了不同槽道高度以及不同唇口钝化半

径的凹腔槽道构型对气动热与气动力性能的影响。数值结果表明：稀薄流流域中凹腔槽道构型能够达到预期

的防热减阻效果，较优构型（槽道高度为 20 mm）的防热率与减阻率分别达到 6. 99% 和 4. 44%；槽道高度越高，

减阻效果越好，但防热效率降低甚至出现防热反作用；凹腔腔体内部气体由稀薄流转化为连续流，凹腔内气体

压力不断振荡；唇口钝化处理可以在保证阻力系数增加不大的情况下显著降低峰值传热。
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Conceptual configuration aerodynamic performance of heat flux and
drag reduction in high speed rarefied flow
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Abstract：To investigate the heat flux and drag reduction characteristics of the space vehicle
combining the forward⁃facing cavity and the channel in high speed rarefied flow，numerical study
of aerodynamic and aerothermodynamics performance on the space vehicle was conducted via di⁃
rect simulation Monte Carlo（DSMC）method. Two groups of combinations were established.
The aspect ratio of forward ⁃ facing cavity was set as 1. The first series of channel with channel
heights of 0，10，20，30，40 mm，and the second series of lip bluntness with lip passivation ra⁃
dius of 2-20 mm and the baseline channel height with constant 20 mm had been taken into con⁃
sideration. Results of the work for applying the cavity ⁃channel concept to space vehicle showed a
proposing heating and drag reduction performance. Compared with the original blunt cone， the
cavity⁃channel configuration with channel height of 20 mm had the optimal performance within the
range considered， and the heat flux and drag reduction rates reached approximately 6. 99% and
4. 44%， respectively. Higher channel height indicated better drag reduction，but the heat protec⁃
tion effectiveness was weakened. The gas inside the cavity changed from rarefied flow to continu⁃
ous flow and the gas pressure oscillated. There could bring about apparent advantages of heat
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reduction without any drag increment penalty by employing cavity lip bluntness.
Key words：high speed rarefied flow；cavity⁃channel configuration；

direct simulation Monte Carlo（DSMC）method；
aerodynamic heat flux reduction；aerodynamic drag reduction

高速飞行器在设计过程中，气动防热和气动

减阻性能是相互关联且矛盾的。如何设计兼具气

动防热与气动减阻的系统一直是人们关心的话

题 [1⁃2]。防热主要是降低飞行器头部驻点附近的热

流密度，减阻主要是减小激波阻力。目前常见的

防热减阻技术主要通过控制流场结构来实现，如

迎风凹腔、逆向喷流 [3⁃11]、能量投递 [12⁃18]、激波探

针 [19⁃28]以及组合形式 [29⁃37]等流场控制技术，基本原

理主要是将头部主激波推离物面，形成较大的激

波脱体距离从而降低头部热流与气动力载荷。

用于防热设计凹腔概念构型最早被 Hart⁃
mann[38]作为一种声源发生器提出。这种概念就

是在飞行器头部开出凹腔，在高速气流的作用下，

腔体内压力不断变化进而使得腔体头部激波发生

高频振荡，这个过程中能量不断被消耗从而降低

头部热流。20世纪 60年代初，Burbank等 [39]利用

计算流体力学方法对柱状腔体的气动热进行分

析，结果表明，凹腔构型能在一定程度上降低前缘

鼻锥热流，并在此基础上提出了迎风凹腔防热方

法。Yuceil等 [40]使用红外摄像的方法研究了在马

赫数为 4.9的条件下凹腔结构的气动热特性，发

现了“凹腔冷环”现象；Seiler等 [41]对无凹腔，有凹

腔等 3种结构模型进行了分析，得出了最深凹腔

具有最小热通量的重要结论；Saravanan等 [42]将凹

腔应用于高速钝头导弹外形中，结果表明最小的

凹腔直径具有最高的升阻比和最佳的冷却效率；

张帅等 [43]探究了稀薄流流域迎风凹腔的气动防热

特性，结果表明稀薄流流域中迎风凹腔能够使鼻

锥外壁面的热流密度下降 7%左右。用于减阻设

计的槽道概念构型首先由 Gupta等 [44]提出。通过

在飞行器头部前缘处开槽形成通道，移除前缘壁

面驻点附近的高压区，从而减小飞行器的气动阻

力（主要为激波阻力）。张帅等 [45⁃46]利用求解 N⁃S
(Navier ⁃ Stokes)方 程 与 DSMC（direct simulation
Monte Carlo）方法对比了连续流与稀薄流流域槽

道构型的气动特性，结果表明，较之连续流，槽道

在稀薄流流域的减阻性能不佳。

本团队在之前的研究工作中充分利用两种构

型在气动性能方面的优势，对连续流流动条件下

凹腔与槽道的组合构型进行了有益的尝试 [47]，结

果表明构型能够达到预期的防热减阻效果。然而

航天器的气动加热受气动性能和再入轨道的影响

很大，图 1给出了几种锥体航天器典型位置的热

流沿弹道的变化情况 [48]。由图可知，再入轨道航

天器表面最大热流出现的高度，随气动性能的提

高和再入轨道的优化而升高，文中气动性能最好

的航天器在 70 km高度，热流密度达到了最大。

航天器在 80 km以上的高空大气环境中高速飞

行，其流动表现出明显的稀薄气体效应 [49]。随着

航天器气动性能的不断提高，未来航天器再入过

程中热流峰值也可能出现在稀薄流之中。此外，

航天器在跨大气层飞行时，由于飞行器各部位几

何尺寸差异较大，可能存在连续流、滑移流、过渡

流或自由分子流之中的数种共存的混和流动，准

确模拟跨流域气动热、力成为了高速飞行器必须

解决的问题。本文采用 DSMC方法对稀薄流流

动条件下航天器凹腔槽道概念构型的气动防热与

减阻效果进行分析讨论，旨在进一步发展凹腔槽

道概念。

1 仿真构型及计算方法

1. 1 仿真构型

原始构型选用戴姆勒 ⁃奔驰宇航公司（DA⁃
SA）的钝双锥，它能更好地满足内部布局约束与

运载系统约束，具有更大的实际应用价值。本文

图 1 不同轨迹下航天器再入过程中典型位置热流 [48]

Fig.1 Heat flux of spacecraft’s typical position in the
re⁃entry process for different trajectories[48]
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仅取钝双锥前半部分进行分析。原始构型，迎风

凹腔构型和凹腔槽道构型参数情况如图 2所示。

其中，θ为钝锥圆锥母线与底面的夹角，l为钝锥

底部直径，Rn为钝锥头部半径，L为凹腔的深度，

D为凹腔的宽度，H为槽道高度，下文中，迎风凹

腔构型可认为是槽道高度 H=0 mm的凹腔槽道

构型。凹腔开在钝锥的头部，全流通的槽道开在

凹腔的底部，两者沿着同一条中心轴线。

1. 2 计算方法

Bird[50]引入并深入研究了 DSMC方法，其通

过追踪大量粒子的运动和碰撞来估算玻尔兹曼描

述的物理现象。每一个模拟粒子代表了大量的真

实气体分子，并包含了分子的能量等级和位置矢

量、速度矢量、物理信息，如质量与大小。粒子运

动与碰撞在一个时间步 Δt内被解耦，该值小于当

地的平均自由时间。因为应用 DSMC方法来模

拟碰撞时，忽略了网格单元内粒子相对位置的影

响，所以这种方法要求每一个单元格的大小都小

于流动的平均自由程，在下文的计算中，网格选取

的基准为 Δx/λlocal=1/3，即网格的边长与当地平

均自由程的比值为 1/3。这种无时间计数的方法

广泛应用于碰撞问题，这种方法构造了大量的粒

子对，其公式为

N c =
1
2 n
-N ( σg ) maxΔt （1）

式中 n为分子数密度，
-N为单元内的平均粒子数，σ

为碰撞截面，g为相对速度。在单元内会随即构造

Nc个粒子对，每个粒子对的碰撞的概率表达式为

P c =
σg

( σg ) max
（2）

当发生碰撞时，碰撞后的速度由动量守恒和

能量守恒定律来计算。稀薄流动要处理的问题的

模型一般都是非封闭的，假设远方来流速 C0，速
度与远场边界的网格的外法向矢量的夹角 θ，那
么每个时间步内由入口流入计算域的模拟粒子

数为

Ni=
n∞CmSiΔt
2f π

{ exp (- s2 cos2θ )+ π cosθ [ 1+ erf ( s cos θ ) ] } （3）

式中 n∞代表自由来流的分子数密度；Cm为来流速

度的最概然速度；Si为远场边界网格的来流面面

积；Δt为时间步长；f为每一个模拟粒子代表的真

实粒子的个数；s为分子的速度比，其值为来流的

宏观速度 C0与来流速度的最概然速度 Cm之比，

即有

s= C 0 β=
C 0

Cm
= C 0

( 2RT )1/2
（4）

函数 erf（α）的定义为

erf ( α )= 2
π ∫0

α

exp (-x2 ) dx （5）

DSMC应用最为广泛的弹性截面模型就是

可变硬球模型（VHS），下文的计算中也采用硬球

模型进行计算。可变硬球模型的截面公式为

σ= σ ref ( )gg ref
-2ϖ

（6）

式中 σref与 gref是参考值；ϖ取决于与温度相关的黏

性，确切地说，气体的黏性与温度的关系式为

μ= μ ref ( )T
T ref

0.5+ ϖ

（7）

本文计算中，内能仅考虑了平动能和转动能

的激发，未考虑振动能的激发。为区分 Sparta在
计算不同温度时的差异，以下对 Sparta温度计算

方法加以阐述，为读者提供对比参考。Sparta对
网格中的总温（经典热力学温度）的计算公式为

ì

í

î

ï

ï

ï
ïï
ï

ï

ï

ï
ïï
ï

Cmx= ( )∑
i

N

miVxi ( )∑
i

N

mi ,Cx= Vx- Cmx

Cmy= ( )∑
i

N

miVyi ( )∑
i

N

mi ,Cy= Vy- Cmy

Cmz= ( )∑
i

N

miVzi ( )∑
i

N

mi ,Cz= Vz- Cmz

（8）
ì

í

î

ï

ï
ïï

ï

ï
ïï

C sq = Cx
2 + Cy

2 + Cz
2

K e = ∑
i

N ( )1
2 miC sqi

T = K e,t ( )3
2 Nk （9）

式中 Cmx、Cmy和 Cmz为某一个计算网格中的 x、y、z

三个方向的质心速度；mi为每个粒子的质量；Vx、

图 2 几何构型

Fig.2 Geometric configuration
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Vy和 Vz为网格内每个粒子的 3个方向的速度；

Cx、Cy和 Cz为网格内每个粒子的 3个方向的热力

学速度，K e,t为总能量；T为计算的总温；N为网格

内的粒子数，k为玻耳兹曼常量。对于 DSMC的

非弹性碰撞过程，如内能交换等，通过给定每个粒

子的旋转、振动和电子能来模拟原子或分子的内

部能量模态。Sparta对网格中平动温度（统计力

学温度）的计算公式为

ì

í

î

ï

ï
ïï

ï

ï
ïï

V sq = Vx
2 + Vy

2 + Vz
2

K e = ∑
i

N ( )1
2 miV sqi

T tra = K e ( )3
2 Nk （10）

式中 K e 为平动能量，其余物理量与以上描述相

同,Ttra为计算所得的平动温度。Sparta对网格中

转动温度（统计力学温度）的计算公式为

ì

í

î

ï

ï
ïï

ï

ï
ïï

f ( ε r ) dε r =
1

Γ ( )ξ2
( )ε rkT

ξ
2 - 1

exp ( )- ε r
kT

d ( )ε rkT
T rot =

2
k ∑i

N

ε ri ∑
i

N

ξi

（11）
旋转模态的模拟一般使用经典的物理方法，

在该方法中，旋转能量为 εr，根据玻耳兹曼方程，

该值呈连续分布。上式中 ξ为旋转自由度（双原

子为 2，多原子为 3）；T为总温温度；Trot为计算所

得旋转温度。

许多DSMC方法都用到一个调节系数 α来模

拟漫反射与镜面反射的混和，下文中设置 α为 0.9
也符合一般的实际工程需要。表 1中对下文计算

中出现的一些物性参数给出了定义。

表 1中 Qw为壁面的法向热流（单位时间内气

体传递到单位表面积模型上的热量），DSMC方

法通过计算碰撞壁面的模拟粒子的净能量通量来

计算该值。ρ∞为自由来流的密度；v∞为自由来流

的速度；pw为模型单位面元素上所受的压力；p∞为
来流压力；τw为模型单位面元素上所受的剪切力；

px为模型在平行于来流轴向上所受的总压力；τx
为模型在平行于来流轴向上所受的总剪切力；Fx

为模型在平行于来流轴向上所受的力；λ为粒子

平均自由程；L为物体特征长度（基于锥体前缘半

径：L=Rn=100 mm）。此外计算中采用完全气体

模型，考虑了 O2、N2两种组分，其摩尔比值近似取

为 0.76、0.24，不考虑来流气体组分、摩尔比值等

随高度的变化。

2 计算方法及网格无关性校验

2. 1 计算方法校验

在过去的研究中，相关学者已经进行了大量

的DSMC可行性验证工作，本文DSMC计算程序

采 用 美 国 Sandia 国 家 实 验 室 的 SPARTA(Sto⁃
chastic Parallel Rarefied ⁃gas Time ⁃Accurate Ana⁃
lyzer)程序，SPARTA采用了一种基于领域分解

方法的并行处理技术，处理器之间的通信由信息

传递接口（MPI）通信协议处理，这种方法对其计

算效率进行了多个数量级的改进。

通常情况下，高速飞行器在高速飞行时，部分

结构局部的速度梯度、温度梯度以及密度梯度很

大，会形成的复杂的流场结构，涉及到激波间的相

互干扰、气体的剧烈压缩、加速膨胀等物理现象，

这些复杂的物理现象会对飞行器的热流烧蚀，气

动性能产生严重的影响，反过来这也对飞行器的

热防护和气动控制提出严峻的要求，与此同时，复

杂的流场环境对数值仿真模拟带来了一定的挑

战。为了验证 SPARTA程序捕捉复杂物理现象

的能力以及其在数值模拟计算上的精度与准确

性，首先采用 70°钝锥飞行器模型进行计算 [51]，其

为火星探路者（Mars Pathfinder）探测飞行器的简

化缩比模型。在之前的工作中，Allegre、Bisch以
及 Lengrand等选取该模型进行了多组独立风洞

稀薄气体流动实验，给出了大量传热的可用于验

表 1 参数定义

Table 1 Parameter definition

物性参数

物面传热率

物面压力系数

物面摩阻系数

波阻系数

摩阻系数

阻力系数

克努森数

计算公式

C h = Qw ( )1
2 ρ∞ v

3
∞

C p = ( pw - p∞ ) ( )1
2 ρ∞ v

2
∞

C f = τw ( )1
2 ρ∞ v

2
∞

C dp = px ( )1
2 ρ∞ v

2
∞L

C df = τx ( )1
2 ρ∞ v

2
∞L

C d = Fx ( )1
2 ρ∞ v

2
∞L

Kn= λ/L
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证的实验数据，计算工况条件如表 2所示。T0为
来流总温，p0为来流总压，雷诺数 Re和气体稀薄

程度参数Vr（Vr=Ma/Re1/2）在基于钝锥头部直径

50 mm的情况下计算得出。

模型主要由头部 70°三角钝锥和后缘的长形

钉杆组成，其参数示意图如图 3（a）所示，低密度

SR3风洞实验中测试点分布情况如图 3（b）所示。

模型中，Rn为三角钝锥鼻锥出钝化半径，Rc为三

角钝锥拐角处钝化半径，R j为三角钝锥和后缘长

钉连接处钝化半径，测试点热流为测试点到前缘

驻点距离 S的函数，文中对该距离进行无量纲化

处理，得到 S/Rn。

计算中，采用基于笛卡儿坐标系的结构网格，

一级全局网格尺寸划分为 800×800，二级网格采

用局部自适应技术进行划分，根据粒子的平均自

由程在锥体迎风头部位置进行加密划分。周向以

及右边界条件采用自由出流边界，左边界条件为

自由来流边界，来流方向平行于钉杆上表面。图

4（a）和图 4（b）分别给出两组实验条件下 SPAR⁃
TA软件计算得到的热流密度分布与实验值的对

比。由图可知，在三角锥头部热流密度较高，驻点

处峰值热流为 10~20 kW/m2，且在整个头部迎风

面，热流均保持同一较高水平，肩部的热流密度急

剧降低，而在钉杆处又有上升趋势。值得注意的

是，流经肩部的气体发生气动分离，流场参数变化

梯度变大，SPARTA仿真计算得到的数据与实验

数据一致性不佳，局部流场捕捉不够理想，仿真数

据要低于实验数据。此处出现了明显的气动分离

并形成了一定的回流区，局部的温度梯度很大，形

成了复杂的流场结构，涉及到气体的加速膨胀等

物理现象，这些对数值仿真模拟带来了一定的挑

图 4 热流计算和实验结果对比

Fig.4 Comparison of calculated and experiment heat flux

表 2 计算工况

Table 2 flow conditions

参数

气体

Ma

T0/K

p0/MPa

Re

Vr

数值及说明

工况 1

N2

20. 2

1 100

0. 35

1 420

0. 53

工况 2

N2

20

1 100

1

4 175

0. 31

图 3 实验模型

Fig.3 Experiment model
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战，这也导致了此处的数值结果与实验结果差异

偏大，此外，对于 DSMC方法来说，此处的模拟粒

子数势必会大幅度减少，从而降低了模拟仿真的

精度，这也是计算结果存在较大差异的原因之一。

但是数据整体上一致性较好，在很大程度上证明

了 SPARTA计算程序的正确性与可靠性。

采用圆锥半角 25°（55°）双锥飞行器 [52]模型进

行计算，这种特定的构型最初由 NATO RTO（北

约研究技术组织）提出。本算例的计算工况条件

与对照数据来自于 Holden和Wadhams所做的激

波风洞实验。计算工况如表 3所示，其中，Tw为壁

面温度，T0为来流总温，ρ为来流密度，V为来流

速度。图 5（a）和图 5（b）分别给出 SPARTA计算

得到的壁面压力和热流分布与实验值的对比，X
表示到双锥头部顶点的距离，p表示双锥表面压

强。由图可知，SPARTA仿真计算得到的数据整

体上一致性良好，证明了 SPARTA计算程序的正

确性与可靠性。图 6（a）和图 6（b）分别给出了双

锥壁面的热流与压力分布，可见肩部的气动力载

荷要大于尖点处。

2. 2 网格无关性校验

驻点热流随着再入高度呈现出先增高后降低

的趋势，现根据文献 [43]中的讨论，研究 80 km高

度处（对于选定模型，气体流域主要处于滑移流区

域）凹腔槽道结构的气动特性。通过航天返回“再

入走廊”[53]确定再入速度。来流速度为 6 730 m/s，
分子数密度为 3.831 7×1 020/m3，Kn约为 0.044。
坐标原点位于前缘驻点，为了消除由于网格划分

的疏密程度导致的计算结果的偏差，对不同全局

尺寸初步划分的、基于分子平均自由程正交自适

应结构划分的 3种网格系统进行无关性验证，通

常情况下，在远场密度较低处，网格尺寸的选取应

当与当地平均自由程相一致，在近场密度较高的

地方，网格也要相应地变密。按照 Bird的建议，

网格尺寸选取约为当地平均自由程的 1/3，按照

这样的设计原则，3种网格系统采用的一级全局

网 格 尺 寸 分 别 设 置 为 300×300×300、320×
320×320、340×340×340，自适应条件保持均为

ΔX/λlocal=1/3。计算域上下以及右边界条件采用

自由出流边界，左边界条件为自由来流边界，来流

方向平行于凹腔侧壁面。

计算网格划分情况如图 7（a）所示，由图可

知，Sparta程序在腔体内部进行了三级自适应网

表 3 计算工况参数

Table 3 Calculation conditions parameter

参数

气体

Tw/K

T0/K

ρ/1021m3

V/(m/s)

数值及说明

N2

297. 2

42. 6

3. 78

2 073

图 5 数值计算与实验结果对比

Fig.5 Comparison of numerical calculation and
experimental results

图 6 双锥壁面云图

Fig.6 Contours of the bicone surface
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格划分，近壁面气体分子与壁面碰撞激烈、腔体内

部气体分子堆积，分子局部自由程变小，相应自适

应网格划分较密。图 7（b）给出了每个网格内的

模拟粒子数分布情况，由图可知，由于气体的堆

积，在凹腔底部拐点处以及槽道内部的网格内模

拟粒子数很大，整体上每个网格内的模拟粒子数

均大于 10，满足 DSMC在工程上的计算要求。3
种不同网格划分系统计算的鼻锥外壁面物面传热

率、物面压力系数、物面摩阻系数的结果如图

8（a）~图 8（c）所示。由图可知，3种不同密度的自

适应网格计算结果差别很小。当全局网格的划分

尺寸为 300×300×300时，计算结果已经能够保

证一定精度，为了节省计算资源，最终选用该尺寸

的正交自适应结构网格进行计算。

图 8 网格密度对比

Fig.8 Comparison of grid density

3 计算结果与分析

为了探究不同槽道高度构型的气动性能，各

算例凹腔的深度和宽度均为 80 mm，槽道的长度

固定，高度为 0、10、20、30 mm和 40 mm。在此基

础上选取了槽道高度H=20 mm的构型为基准构

型，进一步分析了再入高度（经计算，来流马赫数

对无量纲气动参数影响微弱，下文未展开阐述。）

以及构型唇口钝化半径（Rn=2~20 mm）对气动

性能的影响。计算边界条件与上文网格无关性验

证的条件相一致。当克努森数 Kn值大于 0.01时
开始出现滑移流，随着气体变得越来越稀薄，当

Kn达到 0.1和 10时，其流动特征分别处于过渡流

区和自由分子流区 [54]，对于典型的再入弹道，特征

尺寸为 0.1~0.5 m量级航天器周围空气绕流的克

努森数划分如图 9所示。

3. 1 气动热性能分析

不同算例计算的鼻锥外壁面的物面传热率

Ch计算结果如图 10（a）和图 10（b）所示。由图可

图 7 网格示意图

Fig.7 Schematic diagram of grid
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知，在高速稀薄流流域中，热流在鼻锥驻点处达到

最大，具有较低槽道高度（H≤30 mm）的凹腔槽

道结构能降低鼻锥处的热流密度，改善驻点热环

境。外壁面热流密度分布规律受凹腔槽道的影响

很小，在 X≤50 mm范围内，传热率下降较快，从

0.7下降到 0.2，而在 X≥50 mm以后，传热率下降

趋势明显变缓，这主要是由于在头部驻点处，单位

面元素轴向有效面积很大，气体在流过激波后被

剧烈压缩并在接近壁面处减速，动能下降，内能增

高明显，气体又通过与壁面接触放热，使得头部驻

点附近的传热率很大，随着轴向距离的增加，面元

素的轴向有效面积急剧变小，动能向内能转化效

率低，从而使得热流下降明显。在 X≥50 mm以

后，不同位置面元素轴向有效面积变化不大，致使

传热率下降变缓慢。

除此之外可以发现，随着槽道高度的增加，凹

腔槽道构型的防热效率开始下降，甚至开始出现

防热反效。无凹腔鼻锥驻点传热率为 0.773，迎风

凹腔（H=0 mm）鼻锥驻点传热率为 0.700左右，

相对防热率约为 9.44%，槽道高度 H=10mm的

凹腔槽道构型与其相比变化不大，防热效果处于

同一水平，槽道高度 H=20 mm和 H=30 mm的

凹腔槽道构型驻点传热率逐渐增加到 0.719和
0.737，相对防热率也下降为 6.99%和 4.66%。值

得注意的是，槽道高度 H=40 mm构型驻点传热

率骤增到 0.794，开始高于无凹腔鼻锥驻点传热

率，出现防热反作用。

图 11（a）和图 11（b）分别给出了各个算例沿

着凹腔侧壁面和凹腔底面的传热率分布情况。由

图 11（a）可知，侧壁面热流值较低，峰值传热率基

本维持在 0.027~0.345之间。此外，相较于鼻锥

外壁面，槽道高度对侧壁面传热率的影响规律有

很大的不同。在凹腔唇口处，传热率随着槽道高

度的增加呈现出下降趋势，且槽道高度越高，唇口

处热流下降越明显，这与外壁面结果截然相反。

此外，对于槽道高度H≤20 mm构型，峰值传热率

出现在唇口处，侧壁面轴向传热率单调下降，而对

于槽道高度 H=30 mm和 H=40 mm的构型，峰

值传热率开始出现在唇口下游处，传热率呈现出

先上升后下降的趋势，且槽道高度越高，热流下降

段线性越好。值得注意的是，虽然在唇口尖点附

近传热随着槽道高度的增加而下降，但是在轴向

的后半段，对于不同构型的同一轴向位置，槽道大

的构型的传热率又要高于槽道小的构型。

图 11（b）为凹腔底面传热率分布情况中，图

中数据点为该点到槽道唇口尖点距 Li的函数，文

中对该距离进行无量纲化处理，得到 Li/Ltotal，其中

Ltotal为底面长度。由图 11（b）可知，传热峰值出现

在槽道唇口处，且峰值随着槽道高度的增大而增

加，各算例底面传热率均呈现出由槽道唇口处向

凹腔底部拐点处降低的趋势，在凹腔底部拐点处

几乎下降到零值，整体上底部热流均维持在较低

水平，相较于鼻锥外壁面，底部传热几乎可忽略不

图 9 航天器再入大气空气绕流流域示意图

Fig.9 Schematic diagram of air flow regimes for spacecraft
re⁃entry Earth’s atmosphere

图 10 鼻锥外壁面传热率对比

Fig.10 Comparison of heat transfer rate along the outer
wall surface
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计，H=40 mm算例的底部峰值（槽道唇口尖点）

传热率仅为鼻锥外壁面峰值（凹腔唇口尖点）的

25%左右。

为了更为直观地观察凹腔槽道的冷却作用，

图 12分别给出了不同算例的壁面传热率分布情

况。由图可知，在头部开槽之后，传热最大值出现

在外壁面驻点处，具有较低槽道高度（H≤30mm）
的凹腔槽道结构唇口处的传热要低于无凹腔槽道

的构型，改善驻点热环境。此外，相较于无凹腔槽

道结构的基本钝锥，凹腔槽道构型具有高热流值

的头部面积也较小，这在通过积分计算头部整体

热环境时，也显现出了凹腔槽道构型在气动热方

面的优势。槽道高度H≤20 mm的凹腔槽道构型

底面的热流分布较为均匀，各位置热流值差异不

大，但是对于H=30 mm和H=40 mm的构型，在

靠近槽道唇口处的底面传热值明显较其他部位

高，且槽道高度越高，槽道唇口处的传热值越大。

由此可见，槽道高度的增加，不仅使得鼻锥外壁面

驻点处传热增高，而且使槽道唇口附近处的传热

也升高，从而削弱了凹腔槽道结构的气动防热

特性。

图 13和图 14给出了热非平衡流场的平动与

旋转温度分布，可以发现，平动温度与转动温度的

分布规律完全不同。整体上，平动温度先激发，温

度升高的起始位置距头部驻点较远，而旋转温度

升高的起始位置距头部驻点很近；平动温度在头

部驻点前的激波后区域形成了明显的高温带，而

转动温度有所不同，除了在驻点附近形成高温带，

位于两端肩部区域同样形成较为明显的高温带，

这主要是由于转动温度的交换速度较慢导致的，

旋转温度需要更长的历程进行能量交换。相较于

一般的中低空连续流的计算，流场出现了明显的

稀薄气体效应，即在稀薄效应的影响下，流场激波

厚度明显更大，激波脱体距离也更大，压缩性更

弱，激波强度更弱，激波结构并不是很明显，流场

等值线更趋于圆弧状分布。

由图 13平动温度分布图可以发现，较于无凹

腔槽道的原始构型，凹腔槽道构型前缘形成了更

宽的高温带流域，且高温带中心区域略高于原始

构型,H=10 mm构型高温带中心区域温度高达

21 000 K，而原始构型中心区域温度仅为 19 000
K左右。

并且随着槽道高度的增加，高温区域更加贴

体，高温带中心区域温度峰值逐渐降低，这是因为

槽道高度越大，越多的气体微元在流经弓形激波

后仍能沿着轴向保持一定的动能，削弱了来流气

体微元自身动能向内能转化的趋势，而对于无槽

道的凹腔构型或者槽道高度较小的凹腔槽道构

型，大部分气体微元在流过激波后被剧烈压缩，动

能急剧下降，内能增高更为明显。此外，随着槽道

高度的增加，高温带流域逐渐变窄，尤其是在凹腔

唇口处附近，这一现象更为明显。高温带中心区

域逐渐向凹腔内部塌陷，但塌陷深度很浅，各算例

凹腔腔体内部的气体温度均保持较低水平。

由图 14转动温度分布图可以发现，转动温度

值显著低于平动温度值，槽道高度对转动温度高

图 11 内壁面传热率对比

Fig.11 Comparison of heat transfer rate along the inner
wall surface
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温带的影响规律与其对平动温度的影响规律类

似。不同的是，随着槽道高度的增加，头部驻点高

温带与凹腔唇口附近肩部高温带变窄以及高温带

中心区域向凹腔内部塌陷的现象更为显著，凹腔

内部也形成了明显的转动高温区域，这是因为腔

体内部气体堆积，致使气体密度、粒子数密度增

加，分子的碰撞频率加大，内能的转化速率更快，

使得气体分子的内能快速增加，旋转能量升高，腔

体内转动温度随之升高。而凹腔唇口下游肩部高

温带受槽道高度的影响不大，槽道内部的转动温

度处于较低水平。

3. 2 气动力性能分析

图 15（a）给出了不同槽道高度凹腔槽道构型

的阻力系数 Cd、波阻系数 Cdp和摩阻系数 Cdf比较，

由图 15（a）可知，不同构型的阻力系数值维持在

0.845~0.915之间，波阻系数和摩阻系数分别维

图 12 壁面传热率云图对比

Fig.12 Comparison of heat transfer rate contour

图 13 平动温度云图对比

Fig.13 Comparison of translation temperature contour
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持在 0.417~0.550和 0.365~0.428之间。整体来

看，随着槽道高度的增加，阻力系数与波阻系数逐

渐下降，摩阻系数逐渐上升，虽然摩擦阻力在增

大，但激波阻力的减小弥补了摩擦阻力的上升从

而使得总阻力依旧呈现出下降趋势。波阻系数的

下降的主要原因是凹腔槽道结构将激波后驻点高

压区域移除从而降低了构型的激波阻力，较大的

槽道高度可以移除更多的驻点壁面面积和激波阻

力，从而提供更好的减阻效果。相较于单一凹腔

构型构型，凹腔槽道构型增加了槽道的湿润面积，

理论上湿润面积的增加会引起摩擦阻力增大，从

而带来气动减阻方面的负面影响。图 15（b）给出

了不同构型槽道壁面的物面摩阻系数 Cf分布情

况，观察图 15（b）可知，各算例沿着槽道壁面的物

面摩阻系数逐渐下降，在轴向位置 X=200 mm处

物面摩阻系数降为同一值并在下游位置处保持不

变。随着槽道高度的增大，槽道唇口附近物面摩

阻系数越大，影响范围也越大，其值趋于稳定的轴

向位置越大，积分后的结果使得构型的摩阻系数

随槽道高度的增加而增加。可以发现，槽道高度

的影响主要存在于量值上，尤其是在槽道入口附

近，而槽道高度对沿着轴向的物面摩阻系数变化

规律不会产生明显影响。

图 16给出了不同构型的减阻率 γ、波阻占比

Cdp/Cd与摩阻占比 Cdf/Cd的比较，图例中 C d,origin为

图 14 旋转温度云图对比

Fig.14 Comparison of rotation temperature contour

图 15 阻力系数对比

Fig.15 Comparison of drag coefficient
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无凹腔槽道基准钝锥模型的阻力系数，C d,i 为不

同槽道高度模型阻力系数，如 C d,20为 H =20 mm
槽道构型的阻力系数。观察图 16可以看到，随着

槽道高度的增加，波阻的占比逐渐降低，摩阻的占

比逐渐升高。槽道高度 H=0 mm与 H=10 mm
的凹腔槽道构型几乎没有或只有轻微的减阻作

用，但是当 H>20 mm时，相对于基准钝锥构型，

总阻力降低约 4%~8%。减阻效率随槽道高度

的增加而增大，当槽道高度达到H=40 mm时，减

阻率提高到 7.8%的最佳减阻值，尽管如此，此效

率也明显低于连续流中的计算结果，这主要是因

为在计算的稀薄流工况下，摩阻所占比例较高，摩

阻成为阻力的重要来源。而凹腔槽道构型虽然可

以降低波阻，但是由于槽道壁面增加的湿润面积

使得摩阻增加，从而使得凹腔槽道构型在高空稀

薄流流域的减阻效果不如中低空连续流。阻力是

飞行器设计中一个重要的参数，对于一类钝头的

飞行器（主要通过把钝头或平底向来流来达到减

速目的航天器），阻力是可以利用的，对于这类航

天器，可以通过调节槽道到较小高度，在保证总阻

力下降不大的情况下提高摩阻占比，降低波阻占

比，利用槽道壁面产生的附加摩擦阻力来消耗机

械能，这样的好处是减缓了飞行器外表面的气动

力载荷。然而对于弹道式、跳跃式以及滑翔式弹

道，射程是很重要的，通过减小飞行器的阻力，提

高升阻比的设计来自增加飞行器的航程，使得飞

行器能够在高空稀薄流流域飞得更远，这样产生

的一个附加好处就是高空空气稀薄，气动热载荷

较低，对于这类飞行器，可通过调节槽道到较大高

度以实现稀薄流中的减阻，实现更优的飞行性能。

为了直观地观察凹腔槽道构型通过移除鼻锥

头部波后驻点高压壁面从而实现气动减阻的效

果，图 17给出了各算例构型三维定常流场模拟下

的壁面压力分布图。由图可知，无凹腔的原始构

型鼻锥驻点处形成了明显的高压区；迎风凹腔构

型能够将这部分驻点高压区移除，但是由于腔体

内部气体滞留，在凹腔底部仍会形成压力较高的

高压区。结合图 15（a）可知相应的单一迎风凹腔

构型的激波减阻效果并不明显；相较于以上两种

构型，凹腔槽道构型也可以移除头部驻点高压区

图 17 壁面压力系数云图对比

Fig.17 Comparison of wall surface pressure coefficient contour

图 16 减阻率、波阻占比与摩阻占比

Fig.16 Cdp/Cd、Cdf/Cd and drag reduction efficiency
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壁面，虽然在凹腔底部同样会形成局部高压区，但

槽道却能进一步对这部分高压区进行移除，这不

仅减小了轴向有效面积，而且使得凹腔槽道构型

底部的壁面压力值小于单一的迎风凹腔构型，从

而达到更为显著的激波减阻效果，且槽道高度越

高，这种效果越明显。值得注意的是，虽然腔体内

部壁面压力随着槽道高度的增加而显著下降，但

由于激波的脱体距离变小，鼻锥外壁面，尤其是鼻

锥外壁面驻点附近的压力值出现了较为明显的

上升。

3. 3 气体参数分析

为了进一步分析讨论凹腔内部气体状态情

况，图 18（a）和图 18（b）给出了各算例驻点线的克

努森数变化曲线。观察图 18可知，沿着驻点线，

克努森数先升高再降低并在槽道内部下降至接近

零值。在靠近头部的驻点线前有一层克努森数很

大的区域，此区域与激波过渡区有一定的重合度，

但是该区域的克努森数峰值仍然小于滑移流的上

边界 0.1，在此区域内，稀薄气体效应更为明显。

激波后密度和流场梯度都将增大，克努森数是增

大还是减小,即稀薄气体效应显著与否需要进一

步研究。在气流流进凹腔入口后，克努森数急剧

下降到 0.01以下，这意味着气体的密度不断增

高，气流在凹腔内部不断堆积，气体流态已经由滑

移流转化为连续流。而在气流流进槽道入口后，

各算例克努森数趋向于连续流极限 0。除此之

外，还可以观察到，更高槽道的构型可以在一定程

度上阻碍稀薄流态向连续流转变。

图 19给出了各个算例驻点线的平动与转动

温度变化情况。观察图 19可以看出较为明显的

热力学非平衡现象，经过激波后气体被压缩，气体

动能不断向热量转化，温度增高，由于平动能的松

弛速率高于转动能的松弛速率，因此平动温度在

旋转温度之前开始上升，由于气体压缩明显，气体

密度在物面附近增加显著，分子的碰撞频率也发

生了相应的增加，平动能和内能之间的交换更快，

使得气体分子的转动内能快速增加，转动温度随

之增加。随着槽道高度的增大,虽然激波脱体距

离减小,平动温度激发的位置距离鼻锥驻点变近，

但是激波后的平动温度也不断降低。旋转温度激

发的距离更近，槽道高度 H=40 mm构型转动温

度高温带最大值更是出现在了凹腔内部，与平动

温度不同的是，不同槽道高度构型的旋转温度高

温带区域的峰值差别不大。

图 20（a）给出了各个算例驻点线的压力变化

情况，观察图 20（a）可知，气体压力在激波后的位

置开始逐渐升高并在凹腔内部达到峰值，槽道高

度越高，压力值越小。凹腔腔体内部气体压力值

剧烈波动振荡，这是由于气体冲击到凹腔底部时

会形成气流反弹，形成逆向流动，而与此同时，受

高速来流的影响，凹腔内部又有与来流方向一致

的气流，如此一来，腔体内的流动就会有自发振荡

的特点。除此之外，由于凹腔唇口对高速气流的

切削作用，凹腔内部会形成高强度的非连续频率

的噪声，压力受自由来流噪声的扰动较为敏感，腔

体内部也会产生振动流动。气体在流经槽道后，

压力值逐渐下降，并在槽道出口处接近于真空状

图 18 克努森数变化曲线

Fig.18 Change curve of Knudsen number
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态。图 20（b）给出了各个算例驻点线的速度变化

情况，观察可知，受到压力振荡的影响，凹腔轴线

上的速度也有一定的波动，而槽道轴线的速度较

为稳定，槽道高度越高，中心线流速越大。

图 21（a）和图 21（b）分别给出了基准钝锥构

型与H=20 mm的凹腔槽道构型的马赫数分布云

图。由图可知，受到稀薄气体效应的影响，流动压

缩形成的激波已经不再明显，只存在较为模糊的

类激波，这与连续流中的流场有显著的不同，从迎

风区到物面，气流速度持续降低。当流动在底部

拐角处扩展时，边界层分离形成自由剪切层。凹

腔槽道构型头部激波结构与基准钝锥构型头部的

激波结构相似，激波脱体距离变大，头部激波过渡

图 20 驻点线处参数变化曲线

Fig.20 Change curve of parameters along the central line

图 21 速度云图

Fig.21 Velocity distribution contour

区与底部的尾迹区变大，自由剪切层向轴线收缩

进入尾迹区时在构型肩部拐点处出现了较为明显

的弯折。

3. 4 再入高度与钝化半径对气动性能的影响

选取了槽道高度H=20 mm的构型为基准构

图 19 驻点线处平动与转动温度分布

Fig.19 Distribution of translation and rotation temperature
along the central line
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型，进一步分析了再入高度（再入高度越大，气体

密度越小，克努森数越大）对气动性能的影响。不

同再入高度（h）情况下计算的鼻锥外壁面和凹腔

侧壁面的传热率计算结果如图 22（a）和图 22（b）
所示。由图 22（a）可知，再入高度对鼻锥外壁面

传热的影响仅存在于量值上，而对传热分布规律

影响不大。随着再入高度的升高，无量纲化传热

率随之变大。在 X≥50 mm范围内的传热率受高

度的影响更显著，在同一轴向位置的传热率变化

率要比 X<50 mm范围内同一轴向位置的传热率

变化率大，当再入高度由 70 km变为 90 km时，在

X=20 mm位置的传热由 0.445变为 0.600，相对

增加率为 34.83%，在 X=150 mm位置的传热率

由 0.109变为 0.278，相对增加率高达 155.05%。

由图 22（b）可知，再入高度对凹腔侧壁面传热的

影响不仅仅存在于量值上，而对传热分布规律也

有明显影响，且其影响规律与槽道高度对其影响

规律具有很大相似性。在结合图 11和图 18的分

析，可以初步判定，槽道高度主要是通过影响凹腔

体内的克努森数来影响凹腔侧壁面传热率。凹腔

唇口处的传热率随着再入高度的增加呈现出下降

趋势，且再入高度越高，唇口处热流下降越明显，

虽然在唇口附近传热随着槽道高度的增加而下

降，但是在轴向的后半段（X≥40 mm），又呈现出

相反的规律，即槽道高度越高，不同算例的同一轴

向位置对应传热越大。

不同情况下计算的阻力系数 Cd、波阻系数 Cdp
和摩阻系数 Cdf如图 23所示。观察图 23可知，随

着再入高度的升高，阻力系数、波阻系数和摩阻系

数均呈现出增加的趋势。相较于摩阻系数，波阻

系数增加的趋势更为明显，当再入高度由 70 km
变为 90 km时，摩阻系数由 0.447变为 0.497，但波

阻系数由 0.316变为 0.592，由此可见，随着稀薄度

的增加，波阻增加幅度较大，对它的正确预测显得

尤为重要。

图 24给出了驻点处峰值传热率 C h, max、阻力

系数 Cd、波阻系数 Cdp和摩阻系数 Cdf随鼻锥钝化

半径 Rn的变化曲线。观察图 24可以直观发现，传

热率和摩阻系数随着鼻锥钝化半径的增加单调下

降，阻力系数和波阻系数随着鼻锥钝化半径的增

加而单调增加。相较于气动力参数，气动热参数

对钝化半径的变化更为敏感，当钝化半径由 2 mm
增到 20 mm时，传热率由 0.773下降到 0.689，相
对下降率为 10.87%，而阻力系数由 0.917增大到

0.924，相对增加率不到 1%，同样，波阻系数和摩

阻系数的变化率也不明显。由以上分析可知，相

较于具有无限尖锐鼻锥前缘的凹腔槽道，前缘钝

化处理后的优势显著。因此在超声速稀薄流中进

行凹腔槽道结构气动防热减阻设计时，应着重考

图 22 传热率变化曲线

Fig.22 Change curve of heat transfer rate

图 23 阻力系数、波阻系数和摩阻系数分布

Fig.23 Comparison of drag coefficient,wave drag
coefficient and friction drag coefficient
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图 24 驻点处峰值传热率、阻力系数、波阻系数和摩阻系数分布

Fig.24 Comparison of peak heat transfer rate,drag coefficient,wave drag coefficient and friction drag coefficient
with nose cone passivation radius

虑凹腔唇口尖点钝化的处理。

4 结 论

采用 DSMC方法对高速稀薄流域凹腔槽道

概念构型的气动性能进行数值研究，得到的结论

如下：

1）在所研究的范围内，槽道高度 H=20 mm
的凹腔槽道构型具有较优的气动性能，相较于基

准钝锥构型，其防热率与减阻率分别为 6.99%和

4.44%。

2）鼻锥驻点峰值传热率传热随槽道高度的

变大而增加，防热效果随之削弱甚至出现防热反

作用。减阻率随槽道高度的增加而提高。相对于

原始构型，总阻力降低了 2.5%~7.8%。由于槽

道高度对波阻系数和摩阻产生效应正好相反,导
致了叠加后所得的总阻力的减阻效果不如连

续流。

3）在气流流进凹腔入口后，克努森数急剧下

降到 0.01以下，气体流态由滑移流转化为连续

流。凹腔内流态具有一定的不稳定性，压力不断

振荡。

4）随再入高度的增大，峰值传热率、阻力系

数、波阻系数和摩阻系数均呈现出增加的趋势。

随着稀薄度的增加，波阻增加幅度较大，对它的正

确预测显得尤为重要。

5）鼻锥驻点峰值传热率和摩阻系数随着鼻锥

钝化半径的增加单调下降，阻力系数和波阻系数

随着鼻锥钝化半径的增加而单调增加。相较于气

动力参数，气动热参数对钝化半径的变化更为

敏感。
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