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稀薄滑移流区超高速非矩形防热瓦缝隙流动
结构和热环境的数值模拟
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摘　　　  要：    为了量化高超声速飞行器表面防热瓦缝隙的局部压力和热载荷，采用直接模拟 Monte Carlo

(direct simulation Monte Carlo, DSMC) 方法模拟了稀薄滑移流区的防热瓦缝隙流动，考虑 3类缝隙外形，即标准

矩形缝隙、前部较浅缝隙和后部较浅缝隙，获得缝隙底部形状变化对缝隙内部流动特征、缝隙表面压力和热

环境的影响规律。结果表明：缝隙底部形状的变化几乎不影响缝隙顶部及其附近的流场，包括流线样式、涡

核位置、分离 /再附处的密度分布，从而对缝隙下游侧面顶部表面压力和热流的影响也可以忽略。然而，相对

于标准矩形缝隙，缝隙前部或后部变浅都会导致其底面热流变大，尤其是缝隙后部变浅甚至会使得底面的峰

值热流增大近 100倍。防热瓦缝隙底面一般直接就是飞行器表面，在航天器防热设计中，应特别注意这类缝

隙后部较浅情况下的底面压力和热载荷。
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Abstract:   In order to quantify the local high pressure and heat loads due to cavities or imperfections
on the surface of hypersonic vehicles，the direct simulation Monte Carlo (DSMC) was utilized to simulate
the  rarefied  hypersonic  flows  over  cavities  in  the  slip  regime.  Three  kinds  of  cavities  were  taken  into
account: the standard rectangular cavity，the shallower-front cavity，and the shallower-back cavity，for the
purpose  of  gaining  the  effects  of  cavity-floor  shape  on  flow  characteristics  inside  the  cavity， surface
pressure  and  heat  transfer  to  the  cavity  surfaces.  Results  showed  that  the  cavity-floor  shape  had  little
influence  on  flow  characteristics， including  the  streamline  pattern， vortex-core  position  and  density
distribution，inside the upper part of cavities. Therefore，the surface pressure and heat transfer to the upper
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part of the aft wall of the cavity was kept unchanged when the front or back part of the cavity floor became
shallower.  However， in  comparison  with  the  standard  rectangular  cavity， both  the  shallower-front  and
shallower-back cavities suffered more severe heat loads on the cavity floor. Especially，the peak value of
heat  transfer  to  the  cavity  floor  in  the  case  of  shallower-back  cavity  was  100  times  larger  than  the
corresponding  value  in  the  standard  rectangular  cavity.  In  the  design  of  spacecraft， the  cavity  floor  is
exactly taken as the spacecraft surface，so much attention should be paid to the pressure and heat loads on
the cavity floor in case of shallower-back cavity.

Keywords:   rarefied gas flows；slip regime；hypersonic flows；cavity；
direct simulation Monte Carlo (DSMC)

为了保护飞行器的外部表面和内部设备，高

超声速飞行器表面一般都覆盖了大量的防热瓦。

比如，X-37B空天飞机表面就覆盖了超过 32 000
块防热瓦[1]。这些防热瓦通常以对齐或者交错的

方式相连，不可避免地产生了防热瓦缝隙。防热

瓦缝隙的存在会产生局部分离和再附现象，对局

部热防护系统会产生重要的影响，甚至导致局部

防热结构的破坏[2]。然而，在现有热防护系统热

载荷的计算和分析中，出于简化问题的考虑，通

常忽略了缝隙的存在，假设航天器具有光滑连续

的表面[3]。

对于连续流区的高超声速缝隙绕流问题，前

人在理论、实验和计算方面都做过大量的研究，

Lawson和 Barakos[4] 在其综述文章作了比较全面

的介绍。考虑到这方面研究文献的巨大数量，仅

仅叙述与高超声速热环境相关的代表性研究。

早在 20世纪 50年代，Chapman[5] 通过理论分

析证明处于层流分离区的缝隙底面积分热流不大

于对应附着流积分热流的一半，表明缝隙可以作

为降低关键部位热流的有效手段。之后，Prin-
ceton大学的 Nicoll[6] 采用实验手段获得来流Mach
数为 11、半锥角为 20°的圆锥表面缝隙的热流分

布，该实验结果验证了 Chapman理论。在连续流

区高超声速缝隙绕流的数值研究方面，为了对计

算方法进行校验，Jackson等[7] 采用实验和计算的

双重手段对高超声速轴对称缝隙绕流进行了研究，

来流 Mach数 为 8.9， 来 流 单 位 Reynolds数 为

954万，长深比范围为 1～8。结果表明：高超声速

条件下的缝隙分离流动一般不会产生低速条件下

的脱落涡结构，大多数高超声速缝隙绕流，尤其

当剪切层为层流时，都是定常的。邱波等 [8] 通过

求解可压缩的 Navier-Stokes （N-S）  方程，对横缝

流场漩涡结构和热流分布进行了数值模拟，发现

缝隙壁面上形成了多个局部高热流区。同时，他

们还研究了来流马赫数、雷诺数和攻角等对防热

瓦横缝旋涡结构及热环境的影响。

然而，几乎所有高超声速缝隙绕流的研究都

只考虑连续流区的层流和湍流，而涉及临近空间

跨流域缝隙绕流现象的研究较少[9]。考虑到航天

飞机等可重复使用飞行器再入时在高空仍然面临

严峻的热防护挑战，Palharini等 [10] 采用直接模拟

Monte Carlo （direct simulation Monte Carlo, DSMC）
方法研究了 80 km高度稀薄流区高超声速防热瓦

缝隙绕流问题。他们发现稀薄过渡流区几何尺寸

对高超声速缝隙绕流的影响与连续流区存在不同，

主要表现为当长深比等于 4时缝隙内部就出现了

双涡结构和剪切层在缝隙底面再附，而连续流区

产生类似现象对应的长深比为 14。Paolicchi等 [11]

也进行了类似的研究，只不过他们考虑的缝隙更

深，更接近真实防热瓦缝隙的形状。靳旭红等 [12]

采用 DSMC方法对稀薄流区高超声速缝隙绕流

问题进行了数值模拟，考虑稀薄气体效应、三维

效应、气固相互作用模型[13]、分离/再附位置圆角[14]

和缝隙入口边界层厚度[15] 等因素对缝隙内部流

场结构和壁面热流的影响规律。Guo等 [16] 同样

采用 DSMC方法研究了一系列缝隙绕流流场特

征，他们的来流条件覆盖了从近连续流到稀薄流

的宽流域。

目前，大多数有关防热瓦缝隙流动的研究都

假定缝隙形状为矩形，工程实践中往往不是这样

的理想状况。防热瓦一般由手工进行贴片安装，

难免会产生各种形状的缝隙。而且，飞行器表面

为曲面时，防热瓦的连接形状也会出现前部较浅

或者后部较浅的非矩形缝隙结构。此外，制造公

差、传感器安装、非相似材料的不均匀膨胀或烧

蚀等诸多原因也会导致航天器表面存在各种形状

的缝隙结构[17]。因此，研究非矩形防热瓦缝隙的

内部流动结构和热环境对于防热系统的设计至关

重要。
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因此，本文针对高超声速飞行器表面各种形

状的防热瓦缝隙，采用 DSMC方法模拟稀薄滑移

流区的防热瓦缝隙流动，考虑 3类防热瓦缝隙形

状，即标准矩形缝隙、前部较浅的缝隙和后部较

浅的缝隙，研究其内部流动结构和表面压力、热

流分布，分析缝隙底部形状变化对流动结构和热

环境的影响规律，为高超声速飞行器再入过程中

稀薄滑移流阶段的热防护设计提供支撑。 

1    流动问题
 

1.1   几何模型

缝隙绕流如图 1所示，缝隙上游的平板长度

为 Lu，下游长度为 Ld。图 1还给出了参考坐标系，

坐标原点位于平板缝隙几何中心在平板表面的投

影点，x轴指向来流方向，y轴指向平板的法向量

方向。为便于下文分析，把凹腔的上游壁面表示

为 FW，其位置 xFW=−1.5 mm，凹腔底面表示为 CF，
其位置 yCF=−3 mm，下游壁面 AW，其位置为 xAW=
1.5 mm。

为了分析缝隙底部形状变化对流动结构和热

环境的影响，本文考虑 3类缝隙：1个标准矩形缝

隙  （L=3 mm, D=6 mm） 、 2个前部较浅的缝隙

（L=3 mm, 上游侧面深度 DFW=4 mm和 2 mm）  和
2个后部较浅的缝隙  （L=3 mm,  下游侧面深度

DAW=4 mm和 2 mm），总共考虑了 5种缝隙外形，

具体如图 1和图 2所示。
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图 1    缝隙绕流、计算域和边界条件示意图

Fig. 1    Schematic drawing of flows past cavities, computational domain and boundary condition
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(a) 前部较浅, DFW=4 mm (b) 前部较浅, DFW=2 mm (c) 后部较浅, DAW=4 mm (d) 后部较浅, DAW=2 mm

图 2    非矩形缝隙示意图 （L=3 mm、 D=6 mm）

Fig. 2    Schematic drawing of non-rectangular cavities （L=3 mm, D=6 mm）
 
 

1.2   边界条件

计算域的高度 Dc=30 mm，其左侧、上侧和右

侧边界均为远场边界条件，下侧边界的左边为面

对称边界，其长度 Lsym=10 mm，平板和缝隙表面为

固体壁面边界，如图 1所示。平板和缝隙表面为

完全漫反射表面，其温度均保持为 880 K，接近再

入飞行器驻点附近的温度[11]。

自由来流为 60 km高度的大气，N2 和 O2 的摩

尔分数分别为 76.3%和 23.7%。来流 Mach数固

定为 Ma∞=25，攻角 α=0°，来流温度 T∞、压力 p∞和
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密度 ρ∞采用美国标准大气  （1976）  确定，具体的

来流参数列于表 1中。以缝隙长度 L=3 mm为参

考长度，对应的来流 Knudsen数 Kn∞=0.087 464，
Reynolds数 Re∞=463.20。因此，这是一个典型的

稀薄滑移流区高超声速低 Reynolds数问题。

 
 

表 1    自由来流条件参数

Table 1    Freestream parameters

参数 数值

海拔高度 H/km 60

来流速度 u∞/（m/s） 7 900.63

来流温度 T∞/K 247.021

来流压力 p∞/Pa 21.96

来流密度 ρ∞/10−4 （kg/m3） 3.095
  

2    计算方法及验证确认
 

2.1   计算方法

目前，稀薄气体流动最为广泛使用的计算方

法是由 Bird[18] 提出的 DSMC方法，其前提是分子

混沌和稀疏气体假设，即气体分子之间的距离远

大于其直径。上述假设直接导致气体分子运动和

碰撞实现解耦。目前已经有学者证明，当仿真分

子数趋于无穷大时，DSMC收敛到稀薄气体动力

学的 Boltzmann方程 [19]。DSMC方法通过模拟大

量仿真分子来实现对气体流动的计算。每一个仿

真分子都代表大量真实气体分子，并具有位置、

速度和内能等属性。随着模拟过程的进行，通过

跟踪仿真分子的轨迹、计算仿真分子之间的碰撞

以及仿真分子和固体表面之间的相互作用，从而

实现仿真分子信息的不断更新[20]。跟踪足够多的

时间步以保证流场收敛且统计误差足够小之后，

统计出流场宏观量（速度、温度、压力场等）和气

动表面量（表面压力、热流等）[21]。

基于 DSMC方法，课题组自主开发了一套通

用的三维并行稀薄气体流动分析软件，其核心计

算模块为一套非结构/直角网格 DSMC程序[22]，并

已成功应用于我国的大量航天工程问题，包括探

月三期返回舱、火星着陆巡视器和小行星探测器。

在该 DSMC软件中，气体分子模型为变径硬球

（variable hard sphere, VHS） 模型[20]，气体分子之间

的碰撞采用非时间计数 （no time counter, NTC） 采
样技术[20]，气体分子之间的内能交换采用 Larsen-
Borgnakke模型[23]。 

2.2   方法验证

本小节以标准矩形缝隙为研究对象，对研究

方法进行验证。为了进行定量对比验证，来流及

边界条件取自文献 [11]，具体来流条件列于表 2

中。令表面压力和热流分别为 p和 q，则表面压

力和传热系数的定义为

Cp =（p− p∞）
/(

1
2
ρ∞u2

∞

)
Ch = q

/(
1
2
ρ∞u3

∞

)
图 3给出了缝隙下游壁面的表面压力和传热

系数分布，同时还给出了 Paolicchi等[11] 的计算结
 

表 2    验证算例来流条件

Table 2    Freestream parameters for validation cases

参数 数值

H/km 70

u∞/（m/s） 7 456.00
T∞/K 220.0

p∞/Pa 5.53

ρ∞/10−5 （kg/m3） 8.753
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图 3    缝隙下游侧面压力和热流分布

（Paolicchi等的结果取自文献 [11]）

Fig. 3    Distributions of surface pressure and heat flux over the

aft wall （results from Paolicchi et al[11]）
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果，纵坐标 y采用缝隙深度 D进行了无量纲化。

显然，无论是表面压力系数还是传热系数，本文

结果与 Paolicchi等[11] 的结果都比较一致，表明发

展的 DSMC软件能准确预测表面压力和热流等

宏观量，具备可靠性。 

2.3   方法确认

本小节以后部较浅缝隙 （DAW=2 mm） 为研究

对象，设计 3个算例对本文所采用的网格尺寸和

时间步长 Δt进行确认，表 3列出了对应的网格和

时间步长条件。以算例 2为标准算例，对照算例

1的网格尺寸和时间步长都是标准算例 2的

1.4倍，保守算例 3的网格尺寸和时间步长都是标

准算例 2的 2/3。图 4是上述 3套网格示意图，给

出了缝隙附近的计算网格。

 
 

表 3    确认算例的网格和时间步长条件

Table 3    Grid sizes and time steps in verification cases

算例 网格数量 时间步长/10−9 s

1 265 515 7.0

2 522 420 5.0

3 1 026 051 3.5
 

准确的 DSMC模拟需要网格尺寸不大于当

地分子平均自由程，也要求时间步长不大于当地

分子平均碰撞时间[20]。图 5给出了标准算例 2中

网格尺寸与当地平均自由程之比 （rdx2lamda）  等值

线，图 6给出了时间步长与当地平均碰撞时间之

比 （rdt2collt）  等值线。显然，网格尺寸均小于当地

平均自由程，时间步长则比当地平均碰撞时间小

1个数量级，表明所采用的网格尺寸和时间步长

满足 DSMC的模拟要求。
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图 7是算例 1、算例 2和算例 3给出的缝隙

底面的表面压力和传热系数分布，横坐标 x采用

缝隙长度 L进行了无量纲化。显然，上述 3个算

例给出的压力和热流几乎没有变化，确认了计算

结果的网格无关性和时间步长无关性。因此，后

文均采用标准算例 2的网格尺寸和时间步长进行

计算。 

3    流动特征

图 8给出了缝隙内部和附近的流线样式和无

量纲密度 ρ*（当地密度与来流密度的比值 ，即

ρ*=ρ/ρ∞）等值线，考虑了上述 5种缝隙外形。

对于标准矩形缝隙，来流直接绕过缝隙，在缝

隙前缘分离的剪切层再次附着在缝隙后缘，在缝
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隙内部形成一个几乎充满缝隙的单涡结构，这是

开式缝隙流动的典型流场特征。此外，缝隙底部

的 2个直角附近还形成了较小的“死水区”。相对

于标准矩形缝隙而言，前部较浅缝隙 （DFW=4 mm

和 DFW=2 mm）  和后部较浅缝隙  （DAW=4 mm和

DAW=2 mm） 给出的流场特征变化不大，尤其是缝

隙顶部的流场特征，包括涡核位置、流线样式和

密度分布基本没有变化。这个现象表明缝隙底部

形状的变化基本不影响缝隙顶部流场特征。

表 4列出了不同形状缝隙对应的涡核位置，

除了前部最浅 （DFW=2 mm） 和后部最浅 （DAW=2 mm）

的缝隙给出的涡核分别略微往右上方和左上方移

动之外，其他 2个缝隙外形的涡核位置与标准矩

形的相同，进一步定量证明缝隙底部形状的变化

基本并不影响涡核位置。

但是，相对于标准矩形缝隙，前部或者后部较

浅缝隙底部锐角处产生的“死水区”面积更大。此

外，由于受到上方气流的强压缩作用，“死水区”的
密度较标准矩形缝隙的情形大。而且，该“死水区”
随着缝隙前部变浅逐渐上移。相比之下，由于变

形方向与漩涡旋转方向一致，后部较浅缝隙“死水

区”的密度与标准矩形缝隙相当。 

4    表面压力和热流
 

4.1   缝隙底面

为了分析缝隙底部形状改变对缝隙底面压力

和热流的影响，图 9给出了 5种形状缝隙底面的

表面压力和热流分布，以无量纲形式的压力系数

和传热系数给出。
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图 8    不同形状的缝隙内部无量纲密度等值线及

流场结构

Fig. 8    Contours of the dimensionless density and streamline

traces for different cavities

 

表 4    不同形状缝隙对应的涡核位置

Table 4    Positons of vortex core for different cavities

缝隙形状 涡核位置/（mm, mm）

标准矩形 （0.103 760 886, −1.295 302 695）

DFW=4 mm （0.098 350 767, −1.298 841 339）

DFW=2 mm （0.119 020 723, −1.236 596 170）

DAW=4 mm （0.098 017 992, −1.296 382 456）

DAW=2 mm （0.087 573 748, −1.229 323 613）
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Fig. 9    Distributions of surface pressure and surface heat transfer

coefficients over the cavity floor for different cavities
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对于标准矩形缝隙，表面压力沿着底面几乎

是均匀分布，这也是开式缝隙流动的一个典型特

征。DFW=4 mm和 DAW=4 mm这 2种缝隙给出的

表面压力与标准矩形缝隙类似。与标准矩形缝隙

相比，DFW=2 mm缝隙底面左侧的压力明显较低。

这是因为，对于 DFW=2 mm的缝隙，缝隙前部明显

变浅使得底面的左侧接近流动分离点，而分离点

附近是典型的低压区，从而导致其压力变小。同

理，缝隙后部变浅使得缝隙底面的右侧接近流动

再附点，而再附点是典型的高压区，从而导致该

部位的压力明显变大。

由于标准缝隙底面附近的气体运动速度很小，

表面热流主要来源于热传导，所以标准缝隙的表

面热流沿着底面几乎是均匀分布。缝隙底部形状

的改变对缝隙底面热流分布的影响比较直观：缝

隙前部变浅使得底面左侧的热流增大，缝隙后部

变浅则导致底面右侧的热流变大。这是因为缝隙

底面变浅会使得缝隙底面遇到的气流速度更快，

两者产生的剪切作用更强，从而导致该部位的热

流变大。

需要注意到，DAW=2 mm缝隙给出的底面峰

值压力是标准缝隙的近 1.3倍，而峰值热流更是

标准矩形的近 100倍。防热瓦缝隙底面一般直接

就是飞行器表面，因此，在航天器防热设计中，当

飞行器表面产生这种后部较浅的防热瓦缝隙时，

应特别留意对应的压力和热载荷。 

4.2   缝隙下游侧面

图 10是上述 5种形状缝隙下游侧面的表面

压力和热流分布。由于再附点附近的气流速度快、

密度大，故下游侧面顶部的压力和热流都较大，

沿着下游侧面往下到缝隙底部，表面压力和热流

都迅速降低，这也是开式缝隙流动中缝隙下游侧

面压力和热流分布的典型特征。

此外，5种外形缝隙下游侧面的表面压力和

热流几乎没有差异，说明缝隙底部形状的变化对

下游侧面的压力和热流分布几乎没有影响。产生

该现象的原因如下：首先，相对于下游侧面顶部，

该表面底部的表面压力和热流都是小量，也就是

说，缝隙下游侧面的压力和热流分布主要由其顶

部的分布来表征。其次，根据前述的流场特征，

知道缝隙底部形状的变化几乎不影响缝隙顶部的

流场，从而也就不影响顶部高速气流与下游侧面

顶部之间的相互作用。因此，缝隙底部形状的变

化对下游侧面的压力和热流分布几乎没有影响。 

5    结　论

采用 DSMC方法模拟了稀薄滑移流区的高

超声速防热瓦缝隙流动，考虑 3类缝隙外形，即标

准矩形缝隙、前部较浅缝隙和后部较浅缝隙，分

析缝隙底部形状变化对流动结构和热环境的影响

规律，形成结论如下：

1）  缝隙底部形状的变化不影响缝隙顶部流

场特征，包括涡核位置、流线样式和密度分布，从

而对下游侧面的压力和热流分布几乎没有影响。

2）  缝隙底部形状的变化对下游侧面的压力

几乎没有影响，但是会明显改变底面的压力：缝

隙前部变浅使得底面左侧的压力降低，缝隙后部

变浅则导致底面右侧的压力变大，使得峰值压力

增大 30%。由于防热瓦缝隙底面一般直接就是飞

行器表面，在航天器结构设计中，需要特别注意

这类缝隙后部较浅情况下的底面压力载荷。

3）  缝隙底部形状的改变几乎不会改变下游

侧面的热流，但是对底面热流分布具有明显的影

响：缝隙前部变浅使得底面左侧的热流增大，缝

隙后部变浅则导致底面右侧的热流变大，使得峰
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Fig. 10    Distributions of surface pressure and surface heat
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值热流增大近 100倍。由于防热瓦缝隙底面一般

直接就是飞行器表面，在航天器防热设计中，应

特别这类缝隙后部较浅情况下的底面热载荷。
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