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摘　　　要 : 采用 CFD (计算流体动力学) 技术 ,开展了飞行器前体/ 发动机一体化气动热环境分析. 对层流

区、转捩区和湍流区分别采用计算模型 ,在湍流区利用压缩性修正的 SSGZ2J k2ε湍流模型 ,在转捩区引入代

数型转捩因子模型描述边界层由层流逐渐过渡为完全湍流的流动过程. 计算了前体和内通道的表面热流 ,并

与实验结果进行了对比. 结果表明所采用的计算方法可以较好地预测前体及发动机内通道热流率 ,流动状态、

几何结构及激波入射对热流值影响较大.
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Hypersonic vehicle2inlet integrated aeroheating simulation
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Abstract : Aeroheating analysis of p rop ulsion/ forebody integration has been conducted

by means of CFD technique. Especially ,different comp utation models are adopted for differ2
ent flow regime ,including laminar ,t ransition and t urbulent flow. In t his text ,compressibility2
corrected SSGZ2J k2εmodel has been employed in t urbulent region , moreover ,we int roduce

algebraic intermit tency model of t ransition to simulate t he t ransition process f rom laminar to

t urbulent . By t hese met hods ,wall heat flux of forebody and engine has been calculated and

compared wit h experimental result s. Result s show that compressibility2corrected SSGZ2J k2ε
model can reasonably predict heat flux in t he complex high2speed compressible flow ,and al2
gebraic intermit tency model of t ransition can simulate t ransition process of boundary layer .

Flow regime ,st ruct ure geomet ry and shock wave have great effect s on heat flux.

Key words : aerospace prop ulsion system ; aeroheating ; scramjet ; t ransition ; CFD (com2
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　　以超燃冲压发动机为动力的飞行器在大气层

内以高超声速飞行时 ,由于激波压缩和粘性阻滞 ,

壁面附近气温升高.高温空气将不断向低温壁面传

热 ,产生很强的气动加热 ,甚至有可能导致飞行器

外形、结构强度及刚度的改变 ,对飞行器的正常飞

行造成极为严重的影响. 因此 ,研究高超声速飞行

器气动加热对高超声速飞行器设计是非常重要的.

高超声速飞行器表面热流的准确计算一直是

高超声速流动数值模拟的重点和难点之一. 由于

物面附近沿法线方向物理量的梯度很大 ,为了正

确模拟边界层内的流动特征 ,法向的网格就需要

加密. Klopfer 和 Yee[ 1 ] 指出 ,热流计算结果与物

面附近法向网格尺寸密切相关 ,通过减小法向网

格间距可以改善热流计算结果. Hoff mann[2 ] 对高

超声速粘性绕流表面热流与网格的关系进行了研

究 ,给出了球锥网格尺寸与来流雷诺数的关系. 国

内在高超声速飞行器热流计算方面也取得了一些

成果. 王发民等[3 ] 研究了高超声速复杂外形飞行
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器的气动力和气动热 ,在粘性项的离散和表面热

流率的计算中应用了基于能量守恒的有限体积形

式 ,保证了通量守恒 ,提高了计算的准确度. 李君

哲和阎超[4 ]研究了不同计算格式对表面热流的影

响 ,指出 Roe 格式和 AU SM + 格式的粘性分辨率

高 ,热流计算结果好且对网格密度的要求也较低.

对复杂外形流场的热流计算多数都基于全层

流或全湍流假设 ,对于同时包括层流、转捩和湍流

不同流态的复杂形状表面热流的数值模拟存在一

定的困难. 与层流相比 ,湍流流动的气动加热和摩

擦阻力要严重很多. 从目前计算机所能承担的计

算能力来看 ,对复杂飞行器湍流流场的直接数值

模拟是不可能的 ,湍流模型在这方面发挥了很大

的作用. 基于布辛涅斯克 (Boussinesq) 湍流涡粘

性假设 ,已经发展了一些较为成熟的湍流模型 ,如

B2L 代数模型、单方程 Spalart2Allmaras 模型、两

方程 k2ε和 k2ω模型 ,每种模型针对不同的物理

问题均得到了理想的计算结果 ,但不具有普遍适

用性. 本文计算中选用近年来在高超声速流场计

算中应用较多的压缩性修正的 SSGZ2J k2ε湍流

模型 ,Pappp [ 5 ]等人的研究指出 ,该模型适用于高

超声速且有壁面限制的流动 ,并已经过实验验证.

转捩区热流值的准确预测也比较重要 ,在转

捩区热流逐渐由层流值过渡为湍流值 ,对该区域

热流值的准确预测可以减小防热材料的质量. 但

由于转捩区是流动脉动量重组、演化的复杂过程 ,

其物理内涵还存在许多未解之迷 ,对于转捩起始

点的位置及转捩过程准确理论计算存在很大困

难. 近年来 ,基于大量的实验数据库和经验 ,许多

研究者提出了一些模拟转捩过程的转捩模型 ,如

Mayle[ 6 ] 的转捩模型等. 虽然这些模型都是在某

些特定的实验条件下得出的经验公式 ,并不能在

任何条件下都得到满意的结果 ,但它们为工程中

转捩过程的模拟提供了可用的手段.

本文的主要工作就是在超燃冲压发动机前体

及内通道热流的数值模拟中 ,引入代数型转捩模

型 ,计算包括层流、转捩和湍流流态 ,并伴有激波/

边界层、激波/ 激波相交等流动现象在内的复杂流

动 ,考察高超声速条件下超燃冲压发动机冷态气

动热 ,并与实验结果进行比较.

1 　湍流及转捩模型

111 　湍流模型

压缩性修正的 SSGZ2J k2ε湍流模型[5 ] 比较

适用于高超声速流动 ,且在有壁面限制的流动中

能够给出合理准确的解 ,并已得到实验验证. 因此

本文在湍流计算中选用 SSGZ2J k2ε湍流模型 ,其

控制方程为
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封闭系数为 : Cε1 = 1150 , Cε2 = 1183 , Cμ =

0109 ,σk = 110 ,σε = 11441
压缩性通过引入附加源项来修正 ,源项定义

为 : S S k = - α1 Ma2
T Pk - α2 Ma2

Tρε, 这里 , Ma T =

max ( M aT - λ,0) 为有效湍流马赫数 ,λ为延迟因

子 ,用来抑制当 M aT < 012 时的压缩效应. 封闭系

数取值为 :α1 = 215 ,α2 = 210 ,λ= 0121

112 　转捩间歇因子模型

发动机前体为冲压发动机提供预压缩气体 ,

前体流动特性影响进气道的起动特性及发动机总

体性能. 前体边界层流态一般包括层流、转捩区和

湍流 ,正确判断转捩区的位置和区域对精确预估

摩擦阻力和表面气动热有着重要的意义 ,这将影

响飞行器的起飞重量 ,能够使高超声速吸气式飞

行器的起飞重量减小 2 %或更多[7 ] . 采用雷诺平

均 NS 方程计算包括层流、转捩和湍流的流动时 ,

需要在完全层流区抑制湍流 ,而在转捩区逐渐引

入湍流对流场的影响. 根据布辛涅斯克 (Bouss2
inesq)湍流涡粘性假设 ,湍流对雷诺平均 NS 方程

的直接影响是引入了湍流涡粘性 ,有效湍流涡粘

性系数定义为

μ～T = ΩμT (3)

Ω为转捩间歇因子 ,是湍流出现的时间在全部时

间中所占的百分比. 在完全层流区Ω= 0 ,在完全

湍流区Ω= 1 ,在转捩区 0 <Ω< 11
本文采用 Mayle[6 ]给出的代数型转捩间歇因

子模型
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Ω =
1 - exp -

x - x t

θ

2

nRe2
θ 　x ≥ xt

0 　　　　　x < x t

(4)

其中 , n = 1125 ×10 - 11 T u7/ 4 , T u 为来流湍流度 ;

Reθ为动量厚度雷诺数 ,定义为

Reθ =ρ∞U ∞θ/μ∞ (5)

θ为动量边界层厚度. 该代数模型使流动在转捩

区由层流逐渐转捩为湍流 ,但转捩起始点位置需

事先给定. 本文转捩起始点位置由力学所脉冲风

洞实验结果给定.

2 　计算方法及网格设计

211 　计算方法

在计算过程中 ,采用积分形式可压缩流的强守

恒雷诺平均 NS方程 ,方程的形式这里不再重复.

根据对高超声速双锥流的研究[8 ] ,低耗散格

式仅需要相对较少的网格数就可以给出精确的数

值解 ,因此本文对空间项的离散采用具有低耗散

特性的 Roe 格式 ,并配合同样具有低耗散特性的

van Leer 限制器抑制数值振荡 ,同时提高数值解

的精度. 对时间项的离散采用隐式时间积分方法 ,

这样可以选用较大的时间步长从而加速收敛 ,节

省计算时间. 边界条件用到了压力远场条件、无滑

移等温壁面条件 ,由于流动为超音速流动 ,出口参

数采用外插方法得到.

转捩起始点位置由实验获得 ,沿法向网格应

用于整个计算域. 通过建立转捩模型与湍流模型

的联系来模拟转捩过程及对流场的影响 ,控制加

入到分子粘性系数中的湍流涡粘性系数的大小来

模拟转捩 ,定义有效粘性系数为

μeff = μLam +μT (6)

其中μeff ,μLam和μT分别分别是有效粘性系数、层

流粘性系数及有效湍流涡粘性系数. 这样 ,就可以

在转捩位置之前完全抑制湍流 ,在转捩位置之后

逐渐引入湍流对流场的影响.

212 　模型及网格设计

图 1 给出了飞行器前体/ 内通道计算模型. 该

模型包括前体压缩面 ,侧壁压缩进气道 ,隔离段和

燃烧室 ,在模型设计过程中 ,为了提高进气道的起

动性能 ,侧壁后掠、中支板前掠、外罩后移. 由于只

进行冷态实验和计算 ,燃烧室内没有凹槽 ,所有表

面均设计为平面 ,中支板将燃烧室均分为宽度相

等的两个内通道 ,图 1 (b) 给出了模型沿一个内通

道对称面的示意图.

要准确计算包括前体外流和发动机内流的内

外流一体化复杂流动的表面热流 ,对计算网格的

质量需要较高. Dilley[9 ]在高超声速湍流热研究中

指出 ,网格雷诺数小于 2 可以得到准确的结果. 本

文采用分块对接网格技术 ,将计算域分解为若干

个子区域 ,生成高质量的贴体计算网格 ,生成网格

的壁面网格雷诺数小于 21 图 2 给出了内通道对

称面处的截面网格 ,图 3 为水平截面网格 ,网格在

流场梯度大的区域加密 ,壁面附近网格尽可能的

保持正交性以确保边界处理的精度.

(a) 三维视图

(b) 对称面示意图

图 1 　模型图

Fig. 1 　Sketch of model

图 2 　对称截面网格

Fig. 2 　Grid dist ribution at symmetrical section

图 3 　水平截面网格

Fig. 3 　Grid dist ribution at horizontal section
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3 　结果及分析

为了验证 CFD 热流计算结果 ,将与实验热流

值对比. 实验数据来源于力学所脉冲风洞测量结

果 ,计算模型与风洞实验模型尺寸相同 ,来流条件

给定为风洞实验状态 :来流马赫数 M a∞ = 614 ,总

压 p0 = 5123 MPa ,总温 T0 = 566 K. 力学所脉冲风

洞的实验时间为毫秒量级 ,实验过程中模型壁面

温度变化较小 ,因此计算中假设模型壁面为恒温

壁 ,壁面温度给定为室温 Tw = 298 K. 风洞实验和

数值计算均对燃烧室进行冷态模拟 ,即未考虑燃

烧室内的燃料喷射及相应的化学反应现象.

311 　热流测量及转捩判断

实验在力学所 GJ F 脉冲风洞中进行 ,表面热

流率由铂膜电阻温度计测量 ,并采用热电模拟网

络[10 ] ,将表面温度的电信号直接转换成表面热流

率. 实验时 ,由铂膜电阻温度计输出的信号经多通

道放大器 (含热电模拟器) 放大后 ,由多通道高速

采集器采集 ,最高采样速率 250 k Hz ,并送入计算

机储存、处理 ,给出表面热流率的结果. 这套测量

系统可以满足在毫秒级脉冲风洞中热流测量的需

求 ,已进行了多次热流测量实验 ,一些实验数据已

提供给型号部门并获得认可.

转捩起始点的判断一般有如下几种准则 :最

小热流、最小表面摩擦系数、最小恢复温度因子

等. 本文采用最小热流法来判断转捩起始点的位

置 ,得到转捩起始点位置为 L = 01185 m.

312 　计算结果

图 4 给出了转捩因子沿流向的变化规律 ,在

转捩区 ,转捩因子界于 0～1 之间.

图 5 给出了前体和发动机内通道对称面压力

等值线 ,图 6 给出了内通道对称面马赫数分布. 可

以看出前体两级压缩面产生的激波在外罩唇口之

前相交 ,经过两级压缩面压缩后的气流进入进气

道后由于侧壁压缩的作用继续压缩 ,遇到外罩后

产生反射激波 ,反射激波与肩部的膨胀波相交后

入射至内通道上表面.

本文定义无量纲热流率 Stanton 数

St = q/ρ∞u∞ ( h∞0 - hw ) (7)

图 7 和图 8 给出了无量纲热流率 Stanton 数分

布 ,其中实线表示 CFD 计算结果 ,实点为实验测

量结果.

图 7 为前体两级压缩面表面热流值. 可以看

出边界层在第一级压缩面开始转捩并逐渐过渡为

图 4 　转捩间歇因子

Fig. 4 　Transition intermittency

图 5 　压力等值线

Fig. 5 　Pressure contours

图 6 　马赫数等值线

Fig. 6 　Mach number contours

完全湍流状态 ,湍流热流值大约为层流值的 313

倍 ,可见流动状态对热流值影响很大. 在转捩区 ,

热流值增加较快 ,逐渐由层流热流值增加至湍流

热流值. 转捩区大部分区域 CFD 热流值大于实验

热流值 ,但变化趋势与实验结果相同 ,误差不超过

5 %. 在第一、二压缩面的拐角处 ,经过二级压缩面

的进一步压缩 ,热流值急剧增加 ,约为第一压缩面

的 118 倍. 随着流动向下游发展 ,边界层增厚 ,热

流值逐渐减小.

图 8 给出了发动机内通道上表面的热流值 ,

可以看出计算热流值变化的趋势和实验结果基本

相同 ,各处峰值也基本相同. 但由于内通道的流动

非常复杂 ,由于激波/ 激波、激波/ 膨胀波、激波/ 边

0031
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图 7 　前体压缩面热流分布

Fig. 7 　Heat flux at forebody ramp

图 8 　内通道上表面热流分布

Fig. 8 　Heat flux at upper surface of inner path

界层相互作用 ,对激波的位置不能准确捕捉 ,因此

热流峰值位置与实验结果有一定的出入 ,但各处

热流峰值基本符合. 内通道热流的第一处峰值出

现在肩部附近 ,是由于进气道侧壁压缩引起压力

升高 ,边界层厚度减小 ,以及由于肩部尖角的几何

特征共同作用而引起热流增大. 气流流经肩部后

产生一系列膨胀波引起压力较小 ,边界层厚度逐

渐增加而引起热流值降低. 第二处峰值出现在激

波与内通道上表面相交处 ,是由于激波引起边界

层分离、再附而引起热流值的增加.

从图 7 和图 8 可以看出 ,CFD 热流计算结果

与实验值在层流区、转捩区和湍流区均符合的较

好. 通过数值计算和测量结果的比较 ,机体前体预

压缩面热流的计算值和实验值的最大误差不超过

5 % ,而内通道内流场比较复杂 ,第一处热流峰值

的相对误差为 8 % ;第二处热流峰值的相对误差

为 13 %.

计算结果与实验结果的对比说明压缩性修正

的 SSGZ2J k2ε湍流模型可以准确模拟高超声速

湍流流动 ,可以用于计算超燃冲压发动机前体典

型的多级压缩流动 ;代数型转捩模型能够模拟转

捩区运动 ,可以用于复杂流场转捩的数值模拟.

4 　结　论

本文将压缩性修正的 SSGZ2J k2ε湍流模型

和代数型转捩因子模型应用于超燃冲压发动机前

体/ 发动机内外流一体化数值模拟中 ,在转捩点由

实验数据给定的条件下 ,得到了前体及发动机内

通道的热流分布 ,并与实验结果进行了对比. 得到

以下结论 :

(1) 压缩性修正的 SSGZ2J k2ε湍流模型能够

较好地模拟高超声速飞行器复杂流场的湍流运

动 ,热流值与实验值最大误差不超过 13 % ;

(2) 代数型转捩因子模型能够较为准确的模

拟转捩过程中表面热流率的变化趋势 ;

(3) 第一级压缩面湍流热流值约为层流值的

313 倍 ,经过第二级压缩面的压缩 ,热流值约为第

一级压缩面的 118 倍 ,说明流动状态和几何压缩

均对热流值产生重要影响 ;

(4) 进气道肩部及唇口反射激波在内通道上

表面入射位置处存在热流峰值 ,在防热设计过程

中应引起重视.
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《航空动力学报》正式启用编辑部
远程稿件处理系统

　　为适应新媒体形势需要 ,《航空动力学报》建立的远程稿件处理系统于 2007 年 8 月 1

日正式启用. 今后作者投稿、专家审稿、稿件处理、编辑校对等各项工作将直接在网络上进

行.

编辑部远程稿件处理系统的启用将有利于提高编辑部办公效率、节约成本开支、方便

作者投稿、方便专家审稿、缩短审稿周期和出版周期. 希望广大作者、审稿专家、读者能逐

步适应这一新变化 ,共同尽快实现这一转变.

在编辑部远程稿件处理系统启用初期 ,为了给广大作者和审稿专家一个适应的过程 ,

编辑部将仍保留原有的工作模式 ,实行双轨制半年左右时间 ,2007 年底前将中止传统的工

作模式 ,全部采用编辑部远程稿件处理系统进行工作.

非常感谢您的支持和帮助. 如有任何问题和建议 ,请及时向本编辑部垂询和反馈.

《航空动力学报》编辑部

2031


