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稀薄流高超声速飞行器气动加热耦合计算

屈　程，王江峰
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摘　要：针对稀薄流域高超声速飞行器的气动加热问题，开展耦合数值计算研究。通过引入牛顿冷却定
律，将直接模拟蒙特卡洛数值模拟方法与结构传热计算方法相结合，设计一种可对全机外形进行气动热和结

构传热计算的高效松耦合方法，实现飞行器防热层结构材料温度分布特性的数值模拟。在以钝锥外形为例

对直接模拟蒙特卡洛数值模拟程序进行验证的基础上，采用该方法对Ｘ３７Ｂ轨道飞行器外形长时加热与结构
传热过程进行数值模拟，给出结构温度及热流密度随飞行时间的变化规律。研究结果表明，设计的耦合计算

方法能够模拟稀薄流域高超声速飞行器的气动加热及结构传热耦合过程，可为该类飞行器的气动热分析及

热防护设计提供技术支持。
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　　随着各国军事综合实力的提升，新型战略导
弹、先进型诱饵和跨流域飞行器得到了进一步发

展，由于此类飞行器的峰值加热区都处于 ６０～
８０ｋｍ高空的稀薄流区，因而稀薄流域高超声速
飞行器的气动加热问题越来越受到人们的重视，

精确预测高超声速飞行器在稀薄流域的气动加热

以及结构在气动加热作用下的温度变化特性能够

为此类飞行器的结构强度计算和热应力计算提供

初始计算依据，而这对于稀薄流域高超声速飞行

器的气动特性及热防护设计具有十分重要的

意义。

目前在连续流域，对高超声速飞行器气动加

热耦合数值计算方面的研究发展已相对较成

熟［１－３］。然而在稀薄流域，对于气动热方面的数

值模拟研究还主要集中于飞行器的气动热环境模

拟以及气动热环境影响因素方面［４－６］，关于稀薄

流域高超声速飞行器气动热与结构传热耦合数值

计算方面的研究还较为少见。

１　计算方法

１．１　ＤＳＭＣ方法介绍

直接模拟蒙特卡洛（ＤｉｒｅｃｔＳｉｍｕｌａｔｉｏｎＭｏｎｔｅ
Ｃａｒｌｏ，ＤＳＭＣ）方法是求解稀薄气体动力学问题最
为成功的数值方法之一［７－８］，该方法使用大量的
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模拟分子模拟真实的气体，用一个模拟分子代表

一定数量的真实气体分子，该方法的本质是在时

间步长Δｔ内，对分子的运动和分子间的碰撞进行
解耦。整个模拟过程中分子之间以及分子和物面

之间不断进行能量交换，在经历充足的模拟时长

后，通过采样统计得到每个网格的宏观流场结果。

ＤＳＭＣ方法中，计算网格起两种作用［９］：第一种是

对流场宏观流动参数进行空间离散；第二种是促

进碰撞分子碰撞对的选择，使其满足基本的几何

接近。计算中采用可变硬球 （ＶａｒｉａｂｌｅＨａｒｄ
Ｓｐｈｅｒｅ，ＶＨＳ）分子模型，利用 Ｂｉｒｄ非时间计数器
（ＮｏＴｉｍｅＣｏｕｎｔｏｒ，ＮＴＣ）法进行碰撞对的选取，使
用ＬａｒｓｅｎＢｏｒｇｎａｋｋｅ唯象论模型处理模拟分子间
的能量交换［１０］。

１．２　物面气动加热热流及传热系数

在ＤＳＭＣ方法中，飞行器物面的气动特性是
根据入射分子及反射分子数通量、动量通量以及

能量通量进行计算的。为了保证ＤＳＭＣ方法描述
复杂外形气动热的准确性，在数值模拟中采用对

复杂外形适应性较强的非结构贴体网格；利用模

拟分子与相邻单元面的相交理论设计分子搜索算

法，该搜索算法能够准确跟踪分子在网格之间的

迁移并给出分子与物面作用的精确时间与确切位

置；同时，在选择分子碰撞对时引入碰撞距离的思

想，这样处理能够在放宽 ＤＳＭＣ方法对网格尺度
要求的情况下保证计算精度。

仅考虑对流传热，作用在飞行器物面的气动

加热热流ｑｗ可表示为单位时间内单位面积上入
射分子与反射分子的总能量之差：

ｑｗ ＝
∑Ｑｉ－∑Ｑｒ
Δｔ·Ｓ

（１）

式中：下标 ｉ，ｒ分别表示入射分子和反射分子；Δｔ
表示作用时间；Ｓ表示作用面积。每个分子携带

的能量 Ｑ＝１２ｍｃ
２＋εｉｎ（εｉｎ表示分子的内能），物

面采用完全漫反射模型，物面热适应系数为１，反
射分子的能量由物面温度作为已知条件给定，离

开物面的分子以平衡的Ｍａｘｗｅｌｌ分布散射。
牛顿冷却定律是传热学的基本定律之一，主

要是为解决气体与固体之间的对流热交换给出

的，牛顿冷却定律没有考虑物体的性质，而是从数

学的角度给出了热流密度与温度差值之间的关

系，因此，通常也将牛顿冷却定律称为“牛顿冷却

定理”。根据牛顿冷却定律，当物体表面温度与

附近气体温度存在温度差时，物面热流密度可以

表示为：

ｑ＝αＴｆ－Ｔｗ （２）
式中，α为传热系数，Ｔｆ为物面附近气体温度，Ｔｗ
为物面温度，热流方向由高温指向低温。

当飞行器以高超声速在稀薄流中飞行时，前

方空气受到弓形激波强烈压缩，在与飞行器表面

的剧烈摩擦作用下，巨大的动能转换成空气热能，

高温空气与飞行器表面之间存在较大的温

差［１１－１２］，满足牛顿冷却定律的使用条件，因此，高

超声速稀薄流场中飞行器物面的气动加热热流也

可以表示为：

ｑｗ＝α（Ｔｆ－Ｔｗ） （３）
联系式（１）和式（３），传热系数 α可以表

示为：

α＝∑Ｑｉ－∑ＱｒΔｔ·Ｓ
／（Ｔｆ－Ｔｗ） （４）

１．３　结构传热计算

为了保证较高的计算效率，防热层结构温度

分布由一维热传导方程构建差分方程求解，根据

防热层毕奥数的大小，防热层分为热薄壁和热厚

壁，两者分别采用不同的传热计算公式［１３］。其

中，热薄壁传热公式表述为：

ρδｃδδ
ｄＴｗ
ｄｔ＝ｑｗ－εσＴ

４
ｗ （５）

Ｔｗ ｔ＝０＝Ｔ０ （６）

其中，ρδｃδδ
ｄＴｗ
ｄｔ为传入结构内部的结构传热热流，

ｑｗ为气动加热热流，εσＴ
４
ｗ为辐射热流，ρδ表示材

料密度，ｃδ是材料比热容，δ为材料厚度，ε为表
面发射系数，σ是斯忒藩 －玻耳兹曼常数，Ｔ０为
初始结构温度。

将式（５）中的气动加热热流用式（３）表示，采
用差分方法解方程式（５）并代入初始条件式（６），
同时近似的用（Ｔｋ－１ｗ ）

４代替 Ｔ４ｗ即可求得热薄壁
在任意时间的温度值Ｔｗ：

Ｔｗ＝
［αＴｆ－εσ（Ｔ

ｋ－１
ｗ ）

４］－ Δｔｃδρδδ

１＋α Δｔｃδρδδ

＋Ｔｋ－１ｗ （７）

Δｔ＝ｔ－ｔｋ－１ （８）
其中，ｋ为当前时间步，传热系数α由式（４）求得，
初始条件为式（６）。

本文结构传热计算方法为课题组现有技术基

础（课题组发展的连续流域“高速飞行器气动加

热计算与分析”软件已在相关航空航天型号设计

单位得到了成功应用），求解过程需要换热系数

及物面附近气体温度。采用ＤＳＭＣ计算方法能够

·３１１·
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得到物面气动加热热流密度及物面附近气体温

度，不能直接得到换热系数。本文引入牛顿冷却

定律，实现了换热系数的求解，从而实现了稀薄流

域ＤＳＭＣ气动热计算方法与现有结构传热计算方
法的结合。

１．４　稀薄流气动热与结构传热耦合方法

流场与结构传热的耦合计算方法可以分为紧

耦合方法和松耦合方法两类［１４－１５］。紧耦合方法

是指流场与结构传热按照统一流场特征时间步长

求解，该方法的特点是流场与结构传热实时耦合，

反映了物理实际，但是计算需要消耗较长的计算

时间；松耦合方法假定流场特征时间很小，相比于

结构传热的特征时间，认为流场是瞬态稳定的，因

此可以采用结构计算的特征时间或者是更长的人

为给定的时间作为耦合计算的特征时间步长，在

这一特征时间内认为流场是瞬时稳定的。和紧耦

合方法相比，松耦合方法能够在保证一定计算精

度的前提下具有紧耦合方法无法比拟的计算

效率。

考虑到稀薄流 ＤＳＭＣ方法本身计算效率较
低，进行高超声速稀薄流气动热与结构传热耦合

计算时采用了效率较高的松耦合方法，耦合步骤

设计如下：

１）给定 ｔ＝０时刻物面的温度分布，通过
ＤＳＭＣ方法进行高超声速稀薄流流场计算得到物
面上的气动加热热流分布；

２）假定步骤１中求得的气动加热热流分布
在耦合时间步Δｔ内保持不变，通过结构传热计算
得到该时间步内结构温度场的变化过程；

３）根据步骤２中求得的物面温度分布再通
过ＤＳＭＣ流场计算得到新时刻的物面气动加热热
流分布；

４）回到步骤２，不断循环迭代，直至计算要求
的截止时刻。

２　钝锥外形算例验证

对钝锥外形高超声速稀薄流绕流进行了计

算，模型尺寸如图１所示，头部半径Ｒ＝３５ｍｍ，半
锥角为５°。来流气体为空气，飞行高度为９０ｋｍ，
来流密度为３４１６×１０－６ｋｇ／ｍ３，温度为１８１Ｋ，来
流速度为 ５０００ｍ／ｓ，攻角为 ０°，物面温度为
３００Ｋ，全场四面体网格单元数为１３２８７５，流场模
拟分子总数趋于稳定后约为１８３万。

图２和图３分别给出了气动加热热流密度和
物面压力分布云图。观察图２和图３可以看出气
动加热热流密度和压力峰值出现在驻点区域，锥

面整体热流密度和压力相对较低。图 ４（ａ）和
图４（ｂ）分别给出了物面气动加热热流密度和压
力分布与文献［１６］计算结果的对比，观察图４可
以发现本文计算结果与文献值符合较好。

图１　钝锥示意图
Ｆｉｇ．１　Ｂｌｕｎｔｅｄｃｏｎｅ

图２　物面气动加热热流密度分布云图
Ｆｉｇ．２　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｓｕｒｆａｃｅｈｅａｔｆｌｕｘ

图３　物面压力分布云图
Ｆｉｇ．３　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｓｕｒｆａｃｅｐｒｅｓｓｕｒｅ

３　Ｘ３７Ｂ外形长时加热算例

由于缺乏类似算例对比，本文针对 Ｘ３７Ｂ轨
道飞行器外形，人为设定了一个定速长时飞行状

态及热防护方案，并采用上述所设计的方法进行

气动加热计算。飞行条件为：攻角０°，飞行高度
８０ｋｍ，来流气体为空气，温度为１９８Ｋ，来流密度
为１８４６×１０－５ｋｇ／ｍ３，来流速度为５０００ｍ／ｓ，飞
行时间１００ｓ，初始物面温度为３００Ｋ，热防护方案
如表１所示，计算模型长约０８２ｍ，头部曲率半
径约为００２ｍ，基于头部曲率半径的努森数约为
０２２，计算区域及物面网格如图５所示，四面体网
格单元数为９８８１７５。

·４１１·



　第５期 屈程，等：稀薄流高超声速飞行器气动加热耦合计算

（ａ）热流密度
（ａ）Ｈｅａｔｆｌｕｘ

（ｂ）压力
（ｂ）Ｐｒｅｓｓｕｒｅ

图４　物面气动参数分布
Ｆｉｇ．４　Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｎｔｈｅｓｕｒｆａｃｅ

表１　热防护类型和材料设置
Ｔａｂ．１　Ｔｈｅｒｍａｌｐｒｏｔｅｃｔｉｏｎｔｙｐｅａｎｄｍａｔｅｒｉａｌｓｅｔｔｉｎｇｓ

热防护类型 防热材料

热薄壁＋
隔热层

热薄壁：Ｔｉ
厚度：０．００２ｍ
层数：１
发射率：０．８

隔热层：ＳｉＯ２
厚度：０．０１ｍ
层数：１０

ＤＳＭＣ方法一般以统计涨落的情况作为判断
收敛的标准，根据统计原理，随机系统的统计涨落

仅依赖于模拟分子总数，当流场模拟分子总数趋

于稳定时认为计算收敛。本算例单状态流场计算

程序迭代１０００００步，在模拟分子总数趋于稳定
后并未结束计算，而是进行了更多次的迭代，使得

有足够的统计样本数来保证气动热计算结果的可

靠性。

采用稀薄流ＤＳＭＣ方法模拟复杂三维流动问
题计算量较大，串行计算耗时代价较高，为提高计

（ａ）计算区域
（ａ）Ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｄｏｍａｉｎｂｏｕｎｄａｒｙ

（ｂ）表面网格
（ｂ）Ｓｕｒｆａｃｅｇｒｉｄｓ

图５　Ｘ３７Ｂ外形计算区域及表面网格
Ｆｉｇ．５　ＣａｌｃｕｌａｔｉｏｎｄｏｍａｉｎｂｏｕｎｄａｒｙｆｏｒＸ３７Ｂ

ｓｈａｐｅａｎｄｓｕｒｆａｃｅｇｒｉｄｓ

算效率，采用主从（ｍａｓｔｅｒ／ｓｌａｖｅ）并行模式 ＤＳＭＣ
数值模拟程序，通过保证各子区域的分子数量大

致相等实现计算进程的动态负载平衡［１７］。采用

的是分布式共享内存并行体系结构 ＰＣＣＬＵＳＴＥＲ
机群系统，硬件环境为：２８子节点，每个子节点包
含１６个Ｉｎｔｅｌ Ｘｅｏｎ Ｅ５－２６６０２４０ＧＨｚＣＰＵ，共
享３２ＧＢ内存，Ｉｎｆｉｎｉｂａｎｄ宽带。本算例采用 ３２
个ＣＰＵ计算，单状态流场模拟分子总数趋于稳定
后约为１０３６万，计算约耗时９ｈ。

图６给出了初始时刻流场计算得到的气动参
数分布等值线及云图。图６（ａ）为密度分布等值
线及云图，观察图６（ａ）可以看出迎风区激波后气
体密度增加，在驻点处密度达到最大；图６（ｂ）为
速度分布等值线及云图，观察图６（ｂ）可以看出经
过激波之后气流速度开始降低，在驻点处速度降

至最低；图６（ｃ）为平动温度分布等值线及云图，
观察图６（ｃ）可以发现激波后的平动温度显著增
大，由于受等温物面边界的影响，在驻点附近又出

现了降低。

·５１１·
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（ａ）密度
（ａ）Ｄｅｎｓｉｔｙ

（ｂ）速度
（ｂ）Ｖｅｌｏｃｉｔｙ

（ｃ）平动温度
（ｃ）Ｔｒａｎｓｌａｔｉｏｎａｌｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

图６　初始时刻流场参数分布等值线及云图
Ｆｉｇ．６　Ｃｏｎｔｏｕｒｓｏｆｆｌｏｗｆｉｅｌｄｐａｒａｍｅｔｅｒａｔｔｈｅｉｎｉｔｉａｌｔｉｍｅ

图７给出了初始时刻流场计算得到的外表面
气动加热热流密度云图，观察图７可以看出热流
密度峰值出现在驻点、机翼翼梢前缘及尾翼翼梢

前缘位置，并且，从图中可以看出机翼翼梢前缘位

置的热流密度高于飞行器头部驻点处，这主要是

因为：机翼翼梢前缘处的曲率半径小于头部驻点

处，相对而言热量更易集中；同时，在头部形成的

激波没有包住机翼翼梢。外表面其他位置的热流

密度相对较低。

图７　初始时刻外表面气动加热热流密度分布
Ｆｉｇ．７　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｏｕｔｅｒｓｕｒｆａｃｅｈｅａｔ

ｆｌｕｘａｔｔｈｅｉｎｉｔｉａｌｔｉｍｅ

图８给出了不同时刻外表面温度分布云图，

观察图８（ａ）～（ｈ）可以发现，飞行过程中外表面
温度升高非常显著。在流场气动加热的作用下，

前３０ｓ外表面温度上升较快，之后温度上升开始
变缓，这主要是由于从外表面辐射出的热流密度

正比于温度的四次方，初始外表面温度较低，辐射

热流密度较小，传入结构的热流密度较高，因此外

表面温度上升迅速，但是随着外表面温度的不断

提升，从外表面辐射出的热流密度越来越大，使得

传入结构中的热流密度越来越低，致使外表面温

度上升变缓。

图９给出了ｔ＝１００ｓ时刻防热层内表面温度
分布云图，可以发现内表面温度和图８（ｈ）中 ｔ＝
１００ｓ时刻外表面温度的差别非常显著，这表明本
文设定的热防护方案能够起到有效的热量隔绝

作用。

图１０给出了不同时刻结构传热热流密度分
布云图，观察图１０（ａ）～（ｈ）可以发现，初始结构
传热量较高，随时间推移，前３０ｓ结构传热热流
密度下降较快，之后结构传热热流密度下降变缓。

可以预测，随着时间继续推进，在气动加热的作用

下，从外表面辐射出的热流密度与气动加热热流

密度会越来越接近，外表面将趋于辐射平衡的

状态。

本算例结构传热计算过程在一台配置为

Ｉｎｔｅｌ ＣｏｒｅＴＭ２２８０ＧＨｚ，２００ＧＢＲＡＭ的微机上进
行，计算时间约１０ｍｉｎ（不记 ＤＳＭＣ程序计算时
间），由此可知本文设计的稀薄流气动加热耦合

计算方法能够对全机外形气动加热过程进行相对

较高效率的计算与分析。

·６１１·
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（ａ）ｔ＝００５ｓ　　　　　　　　　　　　　　　　 （ｂ）ｔ＝１ｓ

（ｃ）ｔ＝５ｓ　　　　　　　　　　　　　　　　　　 （ｄ）ｔ＝１０ｓ

（ｅ）ｔ＝２０ｓ　　　　　　　　　　　　　　　　　　（ｆ）ｔ＝３０ｓ

（ｇ）ｔ＝６０ｓ　　　　　　　　　　　　　　　　　 （ｈ）ｔ＝１００ｓ

图８　不同时刻外表面温度分布
Ｆｉｇ．８　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｏｕｔｅｒｓｕｒｆａｃｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ
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图９　ｔ＝１００ｓ时刻内表面温度分布
Ｆｉｇ．９　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｉｎｔｅｒｎａｌｓｕｒｆａｃｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ（ｔ＝１００ｓ）

　　图１１给出了不同时刻外表面驻点和机翼翼
梢前缘的结构传热热流密度数值。观察图１１可
以发现外表面驻点结构传热热流密度在前 ３０ｓ
下降较快，从８３６ｋＷ／ｍ２下降到了２１７ｋＷ／ｍ２，
在３０ｓ后下降速度变缓，机翼翼梢前缘结构传热
热流密度高于驻点位置，但是随时间变化趋势与

驻点位置基本一致，同样在前３０ｓ下降较快，从
１２９９ｋＷ／ｍ２下降到了２３５ｋＷ／ｍ２，而在３０ｓ后
下降速度变缓。图１１中外表面驻点和机翼翼梢
前缘的结构传热热流密度随时间变化的规律与前

文分析相符。

（ａ）ｔ＝０．０５ｓ　　　　　　　　　　　　　　　（ｂ）ｔ＝１ｓ

（ｃ）ｔ＝５ｓ　　　　　　　　　　　　　　　　（ｄ）ｔ＝１０ｓ

（ｅ）ｔ＝２０ｓ　　　　　　　　　　　　　　　　（ｆ）ｔ＝３０ｓ

（ｇ）ｔ＝６０ｓ　　　　　　　　　　　　　　　　（ｈ）ｔ＝１００ｓ

图１０　不同时刻结构传热热流分布
Ｆｉｇ．１０　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｓｔｒｕｃｔｕｒｅｈｅａｔｆｌｕｘ

·８１１·
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图１１　不同时刻外表面特征位置
结构传热热流密度

Ｆｉｇ．１１　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｈｅａｔｆｌｕｘｏｎｔｈｅｏｕｔｅｒｓｕｒｆａｃｅ
ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｐｏｓｉｔｉｏｎ

　　图１２给出了不同时刻驻点和机翼翼梢前缘
的温度数值。观察图１２（ａ）可以发现外表面驻点

（ａ）外表面
（ａ）Ｏｕｔｓｉｄｅｓｕｒｆａｃｅ

（ｂ）内表面
（ｂ）Ｉｎｔｅｒｎａｌｓｕｒｆａｃｅ

图１２　不同时刻特征位置温度
Ｆｉｇ．１２　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｏｎｔｈｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｐｏｓｉｔｉｏｎ

和机翼翼梢前缘温度在前３０ｓ上升较快，相同时
刻机翼翼梢前缘温度比驻点处高，这是因为初始

时刻结构温度都为３００Ｋ，在前３０ｓ同一时刻机
翼翼梢前缘处的结构传热热流密度都高于驻点

处，因此机翼翼梢前缘处温度升高比驻点处更快。

虽然３０ｓ后机翼翼梢前缘处与驻点处的结构传
热热流密度差别越来越小，但是机翼翼梢前缘温

度依然高于驻点处。另外，在３０ｓ后机翼翼梢前
缘处与驻点处的温度上升速度均变缓。观察图

１２（ｂ）可以发现驻点和机翼翼梢前缘防热层内表
面温度在前４０ｓ基本没有升高，在４０ｓ后温度升
高加快，但与图１２（ａ）中同时刻对应位置外表面
温度相比，仍然较低。

４　结论

通过引入牛顿冷却定律，将高超声速稀薄流

域气动热ＤＳＭＣ数值模拟方法与课题组现有结构
传热计算方法相结合，设计了一种可适用于全机

外形复杂流场的高超声速稀薄流气动加热松耦合

计算方法，主要结论如下：

１）钝锥外形验证算例表明本文 ＤＳＭＣ数值
模拟程序能够正确模拟稀薄流域高超声速飞行器

表面的气动热分布；

２）Ｘ３７Ｂ外形长时加热算例给出了不同时刻
结构温度及热流密度分布特性，从温度和热流密

度分布云图可以看出非常显著的气动加热现象，

热防护设计能够有效隔绝热量向飞行器结构内部

的传递，该算例同时也表明所设计的气动加热耦

合计算方法具有一定可行性，能够用于模拟全机

外形下的高超声速稀薄流气动加热问题。

在本文的研究中，没有考虑稀薄空气中化学

反应效应对气动加热过程的影响，对此，将做更进

一步的研究。
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