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飞行器尖化前缘的热结构特性
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文 　摘 　在分析尖化前缘热环境特性的基础上 ,给出了尖化前缘相应的热结构特性的计算和分析 ,分析结

果表明 :尖化前缘热流密度在 2～3个自由程内下降到原来的 1 /3,而表面温度仅有 10%的下降 ;高热导率的防

热材料可降低前缘的最高表面温度 ,对非烧蚀热防护十分有利 ,它还可提高后部的表面温度 ,增加辐射散热的

力度 ,这是非烧蚀热防护的重要机制。
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Thermal Structure Properties of Sharp Leading Edges for Spacecraft

J iang Guiqing　　Zhang Xuejun　　W ang Shuhua　　A i Bangcheng　　Yu J ijun
(China Academy of Aerospace Aerodynam ics, Beijing　100074)

Abstract　According to the analysis of aeroheating p roperty for sharp leading edge, the thermal structure p roper2
ty is calculated and analyzed. The analysis results show that heat flux is decreased to one third of that on stagnation,

but the surface temperature is only decreased by 10% at 2 - 3 mean free path distance. The maximum surface temper2
ature of sharp leading edges can be decreased and sureface temperature of rear regions can be increased for high ther2
mal conductivity materials. This is an important therrmal p rotection mechanism for non2ablation thermal p rotection.
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1　引言

再入飞行器的前缘钝化技术 ,曾对解决再入飞行

器的热障问题起着积极的作用 ,它是以增加飞行器的

波阻来换取驻点较低的热流密度。新型高超声速飞

行器要保持长时间、长程的航行 ,高升阻比的气动外

形成为这类飞行器技术关键 ,由于钝化前缘已无法适

应新型飞行器的气动性能要求 ,低阻力的尖化前缘 ,

取代钝化前缘已成为必然的发展趋势 [ 1～2 ]。

在连续区 ,钝化前缘的热流密度与前缘半径的平

方根成反比 ,前缘尖化后 ,热流密度会有大幅度的增

加。人们在关心热流密度有增加的同时 ,更关心前缘

的热结构的特性 ,文献 [ 3～4 ]分别研究了球头、圆柱

与平头幂次外形的稀薄气体效应 ,并采用 DSMC的数

值模拟技术 ,给出球头、圆柱与平头幂次形在不同 Kn

数下的热交换系数计算结果。比较结果表明 ,对 0. 8

的幂次指数 ,当平头厚度由一个自由程变为尖头时 ,

热交换系数由圆柱热交换系数的 1. 596倍增加到

21402倍 ,证明尖点的热交换系数有极限值。本文依

据参考文献 [ 4 ]的热交换系数的 DSMC数值模拟结

果 ,给出相应条件的热结构计算结果。

2　尖化前缘的稀薄气体效应

通常以 Kn数来区分自由分子流区 ,过渡区和连

续区 ,其定义如下 :

Kn =
λ
r
3 (1)

式中 , λ为平均分子自由程 , r
3 为特征尺度。

当 Kn < 0. 03 为连续区 ; Kn > 10为自由分子流

区 ; 10 < Kn < 0. 03为过渡区。

对尖化前缘 ,当尖化特征长度 r
3 = (λ/ Kn ) >

0103时流动进入过渡区或自由分子流区 ,此时尖化

前缘热流就不能按连续流的相关公式计算 ,需要用过

渡区和自由分子流区的相关公式进行计算 ,这就是尖
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化前缘热环境的稀薄气体效应。

　　文献 [ 3 ]用多种计算技术给出球头驻点热交换

系数随 Kn的变化曲线 (图 1)。图中 Ch = q0 / ( 0. 5ρ∞

v
3
∞ )为热交换系数 , Cp为压力系数 ,ρ∞为前方来流密

度 , v∞为前方来流速度。图 1表明 : Kn在 10～100内 ,

驻点热交换系数接近一常数 ,而 Kn在 1～0. 001内 ,

驻点热交换系数是单调下降的。

图 1　Cp和 Ch随 Kn变化规律

Fig. 1　Variation of Cp and Ch with Kn

3　尖化前缘的热环境特性

文献 [ 4 ]利用 DSMC (Monte2Carlo直接模拟 )方

法给出热流分布的计算结果 ,研究了尖化前缘稀薄区

的热流分布特性。图 2给出几何外形 ,为平头幂次律

外形 ,λ∞为自由流平均自由程。

y = ynose + ax
n (2)

式中 , ynose为前缘厚度的一半。 x、y为物理空间的直

角坐标。

图 2　平头幂次律外形

Fig. 2　Flat2Nose power2law shape

图 3　热流分布的 DSMC结果

Fig. 3　Heat transfer coefficient along surface

　　图 3给出热流分布的计算结果。结果表明 :不同

Kn、Ch 沿弧长的分布曲线是有差别的 ,但进入连续区

计算结果是一致的 ;对于圆柱 ,在过渡区圆柱的计算

结果大于 DSMC计算结果 ,而在自由分子流区正好相

反 ,即 DSMC计算结果大于圆柱理论的计算结果 ,图

3给出的自由分子流理论解为 Ch = 0. 912。

把图 3的结果转换成有因子的热流 ,图 4给出了

相同高度不同马赫数表面热流沿轴向分布。

( a) 　H = 60 km

( b) 　H = 70 km

图 4　不同马赫数条件下表面热流沿轴向分布

Fig. 4　Surface heat flux along axial coordinate

图 4的计算结果表明 :热流激烈变化仅发生在距

驻点 2～3个自由程的范围内 ,热流密度可下降到原

来的 1 /3, 4个自由程后热流变化就很平稳。

4　尖化前缘的热结构特性

为了评估过渡区及自由分子流区热流分布对物

体内部温度的影响 ,利用图 4中的热流结果 ,对三维

内部结构温度分布进行了计算。三种材料性能参数

见表 1。
表 1　计算所用的材料性能参数

Tab. 1　Com puta tion param eters

材料
密度

/ kg·m - 3

热导率

/W·(m·K) - 1

比热容

/ kJ·( kg·K) - 1

T/C 9226 76 0. 198

C /C 1800 40 1. 0

4C /C 1800 160 1. 0
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　　图 5给出了马赫数为 10和 20、高度为 70 km时

表面温度云图 ,图 6给出了 60 km高度、不同马赫数

时的表面温度沿轴向分布。与图 4相比 ,表面温度沿

轴向变化就没有那么激烈了 ,在 2～3个自由程内 ,表

面温度仅下降 10%。

( a) 　M a = 10

( b) 　M a = 20

图 5　不同马赫数条件下温度分布云图

Fig. 5　Surface temperature pattern for differentM a

图 6　相同高度不同马赫数条件下表面温度分布

Fig. 6　Surface temperature distribution at

same height and differentM a

图 7为 T/C、C /C及 4C /C三种材料表面温度沿轴

向分布。三种材料热导率不同 , 4C /C材料热导率为

C /C材料的 4倍 ,热导率对表面温度的分布有明显的

影响。4倍热导率可使材料最高表面温度下降 180 K,

后部表面温度上升大约 200 K,对长时间航行的高超声

速飞行器的热防护十分有利 ,降低最高表面温度有利

于非烧蚀防热 ,提高后部温度有利于辐射散热。

图 7　三种材料表面温度沿轴向分布

Fig. 7　Ssurface temperature distribution for

three various materials

5　尖化前缘的三维温度效应

对大钝头 ( R > 50 mm )驻点表面温度按一维热

传导方程与三维热传导方程计算 ,计算结果差别不

大 ,但对尖化前缘表面温度来说 ,温度的三维效应就

比较明显。

按连续流 Lees理论 ,球头热流分布如图 8 所

示 [ 5 ]
,有以下结果 :当球心角 θ = 10°时 , qθx / q0 s =

0195;θ= 80°时 , qθx / q0s = 0. 1。

图 8　Lees公式与实验结果的比较

Fig. 8　Comparison between Lees formula and test results

式中 , qθx为不同球心角热流 , q0 s为驻点热流。

三维热传导方程可写成下式

ρCp
9T
9 t

= K ( 92
T

9x
2 +

92
T

9y
2 +

92
T

9z
2 ) (3)

对 (3)积分 ,并应用体积分变成面积分分式 ,则有

µ
Ω
ρCp

9T
9 t

dxdydz = λ qN dS (4)

式中 ,左边为由于物体内部温度变化吸收的热量 ,右

边为边界加于物体的气动加热 ,取 40 km高度 ,此时

λ = 0. 0928 mm。

当 Kn < 0. 03时为连续区 ,要满足这个条件特征

尺度 r
3

>λ/0. 03 = 3. 09 mm,即物面上的特征尺度要

大于 3. 09 mm ,热流才能用连续流热流密度公式进行
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计算 ,以下考虑两种情况。

(1)取半径为 3 mm半球 ,要保证球面上特征尺

度大于 3. 09 mm,可取球心角为 80°的弧长 ,此时 S =

4. 191 mm,根据 Lees公式 , 80°处的热流 , qθx / q0 s =

011。这样公式右边为

λ qN dS≈ ( q0 s + 2q80 ) A /3 =
1. 2

3
q0 sA (5)

式中 , A为球心角 80°的球面面积。

(5)式表明加于驻点区域的平均热流仅相当于

0. 4q0 (即 0. 4倍驻点热流 )。

(2)取半径为 50 mm半球 ,取 10°球心角 ,则 10°

圆弧的弧长 :

s = 8. 725 mm (6)

s > 3. 09 mm,按 Lees理论 ,此时球面上热流 q10

= 0. 95q0 ,这样

λ qN dS≈ 2. 9
3

q0 S = 0. 96q0 A (7)

式 (7)表面驻点区域的平均热流为 0. 96q0 ,接近

驻点热流 ,三维对驻点表面温度影响不大。

6　结论

(1)尖化前缘存在着稀薄气体效应 ,过渡区与自

由分子流区的前缘热流虽然沿轴向变化很大 ,但它仅

在 2～3个自由程内有激烈的变化。尖化前缘热流密

度在 2～3个自由程内有 3倍的下降 ,而表面温度仅

有 10%的下降。这表明激烈变化的热流对结构体实

际的内部温度分布不会带来明显的影响。

(2)驻点热流的三维影响 ,尖化前缘曲率半径小

于 5 mm,驻点温度的三维效应十分明显 ,此时进入驻

点的实际热流为驻点热流的 0. 4倍 ,而对大于 50 mm

的大端头 ,则进入的实际热流为驻点热流的 0. 96。

(3)高热导率的防热材料可降低前缘的最高表

面温度 ,对非烧蚀热防护十分有利 ,它还可提高后部

的表面温度 ,增加辐射散热的力度 ,这是非烧蚀热防

护的重要机制。
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技术需要从设备、技术和基础性研究结合起来进行 ,

目前该方面的研究比较薄弱。
4　结语

C /SiC复合材料由于其优异的高温性能和低密度
的优势 ,能够明显提升火箭发动机性能 ,在火箭姿轨控
推进系统发动机等部位有着非常广阔的发展空间。
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