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来流马赫数对座舱气动加热影响的数值模拟

吴 丹 许常悦 孙建红

（南京航空航天大学航空宇航学院，南京，２１００１６）

摘要：采用数值手段研究了来流马赫数对飞机座舱附近区域气动加热的影响，计算的来流马赫数为 ０８～２０，

基于翼展的雷诺数为 １０７。通过分析飞机蒙皮表面的温度分布、表面摩擦因数、壁面法向速度梯度和热流量等物

理量，给出了飞机头部座舱附近区域的气动热分布情况。计算结果表明，随着来流马赫数的增加，壁面法向速度

梯度增大，飞机对称面上的平均温度、表面摩擦因数和热流量随之增大。此外，针对某型号飞机的计算结果表明，

座舱附近区域上表面中心线上的平均温度与来流马赫数、自由来流温度之间呈一定的函数关系。
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飞机高速巡航时，大气摩擦效应导致的气动热

会使其蒙皮处形成较高的温度［１］
。气动加热是飞机

蒙皮材料选择、座舱环控系统设计等问题需要考虑

的重要因素，因此得到了广泛的关注
［２５］
。Ｓｃｈｅｒ

ｒｅｒ
［６］研究了超声速流动中三种旋成体的表面热交

换情况，着重分析了边界层转捩位置、恢复因子及

传热系数等因素对于热传递特性的影响。Ｓｗｅｎｓｏｎ

等人［７］进行了气动热力学飞行试验，初步验证了采

用红外遥感图像技术测量飞行器表面热量传递的

可行性。黎作武等人
［８］采用有限差分格式求解完全

气体的 ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ方程，开发了用于计算高超

声速航天飞行器气动力和气动热的软件系统。

Ｊａｍｅｓ
［９］通过比较不同的湍流模型在预测高超声速

流动的壁面摩阻和热流方面的能力，发现牑犽和牑

犽ＳＳＴ两种湍流模型的计算结果与试验数据较为

接近。吕建伟和王强
［１０］研究了飞行高度和马赫数

对超声速飞行器表面气动加热的作用，通过数值计

算分析了飞行高度、马赫数和内热源对蒙皮温度分



布的影响，建立了飞行器蒙皮温度场耦合计算的理

论模型。

但是，目前关于气动加热问题的研究主要关注

高超声速流动，对飞机跨超声速飞行中的气动加热

问题研究相对较少，并缺乏关于来流马赫数对气动

加热影响的研究。随着现代飞机巡航速度的提高，

需要进一步对此类问题的相关机理进行研究。本文

着重考察来流马赫数对飞机气动加热的影响，并分

析气动加热形成热载荷的基本情况，为工程上预测

气动加热形成的蒙皮表面温度提供理论基础，并为

飞机座舱环控系统设计和热舒适性研究提供研究

基础。

 控制方程和计算方法

采用三维可压缩雷诺平均 ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ方

程，在一般坐标系下可写成如下形式
［１１］



牠

┡

槏 槕爥 ＋
（┖－ ┖牤）

犪
＋
（┗－ ┗牤）

犣
＋

（┘－ ┘牤）

犢
＝ ０ （１）

式中：┡＝［犱，犱牣，犱牤，犱牥，爠］
Ｔ为守恒型原始变量；

爥＝（犪，犣，犢）燉（牨，牪，牫）表示直角坐标系向一般坐

标系转换的雅克比行列式；（┖，┗，┘）为对流通量

项；（┖牤，┗牤，┘牤）为粘性通量项。为了封闭方程（１）

中由于雷诺平均引起的未封闭项，采用 Ｓｐａｒｌａｒｔ

Ａｌｌｍａｒａｓ（ＳＡ）湍流模型对这些未封闭项进行建

模［１２］
。

研究中采用有限体积法求解方程（１）。对流项

采用二阶精度的 Ｒｏｅ通量差分裂格式进行离散，

粘性项采用二阶精度的中心格式进行离散，时间推

进采用近似隐式因子分解法，为了保证二阶时间精

度引进子迭代［１１］
。程序以自由来流参数作为初始

条件，远场边界采用基于当地一维 Ｒｉｅｍａｎｎ不变

量的特征边界条件，固壁处采用无滑移、无穿透的

绝热边界条件。

 算例验证

为了验证计算程序的可靠性，本文对半无限长

球柱体的超声速绕流问题进行了数值计算，验证的

物理量包括表面压力和温度分布。基于已有的实验

结果［１３］
，计算的来流马赫数 爩牃∞取为 ２２９，基于

柱体直径的雷诺数为 １０
４
。流向、法向和周向的计

算网格数分别为 １２９，２２５和 １１３。图 １给出了沿球

头子午线上的表面压力和温度分布。这里，牘０和 牠０

分别为球柱体头部滞止点处的压力和温度。从图中

可以看出，计算结果与已有的理论、实验结果符合

较好，表明采用的计算程序具有较好的可靠性。

图 １ 沿球头子午线上的表面压力和温度分布

 计算结果分析与讨论

在对某型飞机头部气动加热问题进行数值模

拟中，计算模型及对称面上的计算网格如图 ２所

示。流向、法向和周向的网格数分别为 ３００，１５０和

８０。基于翼展的雷诺数 爲牉（爲牉＝１０
７
）、来流温度 牠∞

（牠∞＝－１７°Ｃ，对应高度约为 ５ｋｍ），迎角 犜（犜＝

０°），选取的 爩牃∞值为 ０８～２０。

图 ２ 某型飞机头部外形及对称面上的计算网格

图 ３给出了一定的来流温度（牠∞＝－１７°Ｃ）、不

同的来流马赫数（爩牃∞＝０８～２０）下，上表面和下

表面中心线上的温度分布，其中的 牅表示翼展尺寸。

从图中可以看出，相同来流马赫数 爩牃∞下，沿飞机

上表面和下表面中心线的温度基本保持不变，这与

文献［１０］的计算结果一致；且二者的平均温度相近。

随着 爩牃∞增大，中心线上的平均温度明显上升。
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图 ３ 沿飞机上表面中心线和下表面中心线的温度分布

为了分析来流马赫数 爩牃∞对驾驶舱上表面和

下表面温度分布的影响，给出了不同 爩牃∞下，驾驶

舱上表面和下表面中心线上的最高温度 牠ｍａｘ、最低

温度 牠ｍｉｎ及平均温度 牠ａｖｅ随 爩牃∞的变化曲线，如图 ４

所示。由于上表面和下表面中心线上的温度变化不

大，所以图 ４可以反映两条中心线上的温度随

爩牃∞的整体变化趋势。从图中可以看出，随着爩牃∞

的增加，上表面和下表面中心线上的 牠ｍａｘ，牠ｍｉｎ及 牠ａｖｅ

逐渐上升，且呈非线性增长。

为了研究飞行高度 牎及来流马赫数 爩牃∞对表

面平均温度的影响，图 ５给出不同 牎下，上表面中

心线上的平均温度 牠ａｖｅ随来流马赫数 爩牃∞的变化

情况。从图 ５（ａ）可以看出，相同 爩牃∞下，随着 牎增

加，牠ａｖｅ减小，这是由于环境温度随高度线性减小的

缘故；同时可以看出，不同 牎下，牠ａｖｅ随 爩牃∞的变化

呈现一定的相似性，得出 牠ａｖｅ与自由来流温度 牠∞，

爩牃∞之间满足如下关系式

牠ａｖｅ－ 牠∞

牠∞
＝
１

５
爩牃

２
∞ 或 牠ａｖｅ

牠∞
＝
１

５
爩牃

２
∞ ＋ １

（２）

从式（２）可以看出，牠ａｖｅ与 爩牃∞成二次曲线关

系；而在 爩牃∞一定时，牠ａｖｅ与 牠∞呈线性关系，即 牠ａｖｅ与

牎呈线性关系，且随着 爩牃∞增加，牠ａｖｅ随 牠∞变化的速

度加快（图 ５（ｂ））。为了验证式（２）在其他计算模型

图 ４ 飞机上表面中心线和下表面中心线上的最大温

度 牠ｍａｘ、最小温度 牠ｍｉｎ和平均温度 牠ａｖｅ随来流马赫

数 爩牃∞的变化

图 ５ 不同高度 牎下，飞机上表面中心线上的平均温

度 牠ａｖｅ、平均温度与来流温度之比 牠ａｖｅ燉牠∞随来流

马赫数 爩牃∞的变化
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时是否成立，将式（２）计算得到的 牠ａｖｅ与文献［１０］的

数值模拟结果进行了比较，结果如表 １，２所示。

表  ┲＝─│（即 ┾∞＝－°﹤）时，不同

方法 ┾┋值的比较

爩牃∞
牠ａｖｅ燉°Ｃ

（文献［１０］）

牠ａｖｅ燉°Ｃ

（式（２））

０９ －１８ －２１

１１ －３ －４

１３ １５ １７

１６ ４７ ５５

表  ┲＝─│（即 ┾∞＝－°﹤）时，不同

方法 ┾┋值的比较

爩牃∞
牠ａｖｅ燉°Ｃ

（文献［１０］）

牠ａｖｅ燉°Ｃ

（式（２））

０９ －３ １

１１ １７ ２０

１３ ３７ ４３

１６ ７２ ８４

文献［１０］中计算的飞行器几何模型为 Ｆ２２，

与本文模型有较大差异，文献［１０］中 牠ａｖｅ表示整机

的上表面温度，本文式（２）中的 牠ａｖｅ表示上表面中心

线上的平均温度；另外，文献［１０］考虑了表面的对

流换热、辐射的作用。但从表 １，２的结果来看，式

（２）与本文结果、文献［１０］结果相差并不大，可见式

（２）对于计算不同构型、考虑不同情况时均具有一

定的参考价值。

由于气动加热与大气摩擦效应有关［１］
，进一步

分析不同 爩牃∞下，飞机上表面和下表面中心线上

的表面摩擦因数燏爞牊燏分布。这里，爞牊的定义如下

爞牊＝
２犳牥

犱∞爺
２
∞爳

（３）

犳牥＝ 犨
爺

┸
＝
爴
１５
（１＋ 牅燉爴∞）

爴＋ 牅燉爴∞

爺

┸
（４）

式中：犳牥为壁面摩擦应力；犨为气体动力粘度；爳为

飞机正投影面积；┸为飞机法向单位向量；牅为

Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄ常数；温度 爴的单位为兰氏温度。结合

式（３，４）可知，来流温度 爴∞一定时，燏爞牊燏的大小取

决于 爩牃∞，爴和燏爺燉┸燏。从图 ６可以看出，随着

爩牃∞的增加，燏爞牊燏整体呈上升趋势。从图３可知，随

着 爩牃∞的增加，飞机上表面和下表面中心线上的

温度 爴升高，为了研究燏爺燉┸燏随 爩牃∞的变化情

况，给出了图 ７。

为了了解爩牃∞对气动加热的影响特性，图８

图 ６ 沿飞机上表面中心线和下表面中心线的

表面摩擦因数燏爞牊燏分布

图 ７ 沿飞机上表面中心线和下表面中心线的

速度梯度燏爺燉┸燏分布

给出了爩牃∞＝２．０时飞机上表面的热流量分布。这
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图 ８ 飞机上表面热流量分布（爩牃∞＝２．０）

里，牚牏的定义如下

牚牏＝
犨

爮牜（犞－ １）

牠

牨牏
（５）

‖┻牏‖ ＝ ∑
３

牏＝１

牚槡
２
牏 （６）

式中：爮牜为Ｐｒａｎｄｔｌ数；犞为气体比热容比。从图中

看出，驾驶舱及其两侧部位热流量较大，因此在这

些部位需要注意进行热防护。为了进行定量分析，

图 ９给出了不同 爩牃∞下，沿飞机上表面和下表面

中心线的表面热流量分布。从图 ９可以看出，两表

面中心线上的‖┻牏‖均随着 爩牃∞的增加而增大；当

爩牃∞＝０８时，两表面中心线上‖┻牏‖大小较为接

图 ９ 沿飞机上表面和下表面中心线的表面热流量分布

近；随着 爩牃∞的增大，两表面中心线上的‖┻牏‖分

布出现较大差异：上表面中心线上‖┻牏‖的最大值

出现在驾驶舱最高位置附近，下表面中心线上

‖┻牏‖的最大值出现在驾驶舱前部。由式（５）可知，

这种差异是由不同位置上壁面附近的温度梯度不

同引起的。

图 １０给出了近壁处法向的气体温度分布，图

中牫
表示离壁面的距离。从图中可以看出，相同来

流马赫数 爩牃∞下，越靠近物面，气体温度越高；随

着 爩牃∞增大，边界层内的气体温度升高，温度边界

层的厚度基本保持不变，且法向温度梯度增大，这

与‖┻牏‖随着 爩牃∞增大而上升相一致。

图 １０ 上表面壁面处（牨燉牅＝０．２，牪燉牅＝０，牫燉牅＝

０．１４０４）和下表面壁面处（牨燉牅＝０．２，

牪燉牅＝０，牫燉牅＝－０．００２５）的剖面温度分布

 结 论

本文研究了来流马赫数 爩牃∞对飞机座舱附近

区域的气动加热影响特性，基于特定的雷诺数和飞

行迎角（爲牉＝１０
７
，犜＝０°），爩牃∞的范围取为 ０８～

２０，通过对计算结果的分析和讨论有如下结论：

（１）随着 爩牃∞的增加，壁面处的法向速度梯度

燏爺燉┸燏增大，上表面和下表面中心线上的平均温

度上升；而在相同 爩牃∞下，沿上表面和下表面中心

线的温度几乎不变，且两处的平均温度相近；上表
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面中心线上的平均温度 牠ａｖｅ与自由来流温度 牠∞、

爩牃∞之间满足如下关系式

牠ａｖｅ－ 牠∞

牠∞
＝
１

５
爩牃

２
∞ 或 牠ａｖｅ

牠∞
＝
１

５
爩牃

２
∞ ＋ １

（２）随着 爩牃∞的增加，边界层内的温度梯度增

大，因此上表面和下表面中心线上的热流量‖┻牏‖

随之增大。计算结果表明，上表面中心线上的最大

热流量大于下表面中心线上的最大热流量，且上表

面中心线上‖┻牏‖的最大值出现在驾驶舱最高位

置附近，下表面中心线上‖┻牏‖的最大值出现在驾

驶舱前部。从整体上看，驾驶舱及其两侧部位的热

流量较大，在进行座舱环控系统设计和热舒适性研

究时应加以重视。
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