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高超声速三维球锥模型气动热计算方法

黄　 成ꎬ陈　 琦∗ꎬ王中原
(南京理工大学 能源与动力工程学院ꎬ江苏 南京 ２１００９４)

摘要:高超声速弹箭表面的气动加热与烧蚀耦合效应会引发显著的气动外形演化ꎬ进而影响飞行稳定性和弹道精

度ꎮ 建立多工况弹箭气动热预测模型ꎬ对高超声速弹箭热防护系统设计与工程应用具有重要意义ꎮ 基于现有高超

声速弹箭零攻角下飞行的气动加热计算方法ꎬ针对球锥外形在有攻角状态下产生的驻点偏移效应ꎬ通过建立球坐

标系ꎬ并利用弹体坐标系和速度坐标系之间的转换关系ꎬ开展了有攻角下三维球锥外形高超声速弹箭气动加热仿

真分析ꎬ获得了有攻角下球头部与锥身母线上热流密度分布情况ꎬ并对有、无攻角下的热流密度及加热状况进行对

比与仿真ꎬ计算结果与实验数据基本一致ꎮ 仿真结果表明ꎬ球头部热流密度远大于锥身ꎬ有攻角下迎风母线热流密

度大于背风面ꎮ 本文计算方法能满足超高速飞行弹道仿真与设计的精度和快速性要求ꎬ可为今后高超声速弹箭气

动烧蚀与外弹道的快速耦合计算提供基础ꎮ
关键词:高超声速ꎻ气动热ꎻ攻角ꎻ球锥体模型
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　 　 随着兵器技术的发展ꎬ新型高超声速弹箭(如
超远程弹、动能弹)已成为近年来兵器弹箭领域的

重要发展方向之一ꎬ针对高超声速弹箭的结构设计、
气动热与防烧蚀、弹道设计等已成为国内外的研究

热点问题[１－２]ꎮ 在稠密大气中ꎬ相对于普通弹丸ꎬ高
超声速飞行的弹丸会在弹丸头部产生大量的气动

热ꎬ导致弹丸头部烧蚀变形ꎬ进而影响到气动力和外

弹道精度[３]ꎮ 因此ꎬ气动热效应是高超声速弹箭气

动设计的核心挑战ꎬ其机理分析与热防护研究是保

障高超声速弹箭安全飞行的关键技术瓶颈ꎮ
气动热的研究主要有 ３ 类方法:基于 Ｎ－Ｓ 方程

的数值计算[４]ꎬ工程算法[５－６] 和风洞实验测量[７－８]ꎮ
数值计算方法有较好的计算精度和普遍适用性ꎬ便
于分析气动加热机理ꎬ但计算周期较长ꎬ特别是对于

气动热烧蚀－气动力－外弹道耦合计算问题ꎬ难以做

到实时在线求解ꎮ 风洞实验精度较高ꎬ但是成本高、
周期长ꎬ无法用于气动热烧蚀－气动力－外弹道耦合

计算ꎬ不适合作为前期的研究设计方法ꎮ 而工程算

法兼顾了各自特长ꎬ有良好的精度和计算效率ꎬ在一

些典型气动外形的气动热研究计算上被广泛采用ꎮ
为了便于开展高超声速弹箭的气动热烧蚀－气动力－
外弹道的耦合计算分析ꎬ精度高、运算快的气动热工

程计算方法一直是工程研究人员拟解决的关键问题ꎮ
迄今为止ꎬ国内外学者针对气动热的工程计算

问题做了大量的工作ꎬ并给出了很多高精度、高效率

的经验公式和工程算法ꎮ 国内的张志成[９] 和黄志

澄[１０]分别对高超声速飞行器驻点、非驻点处层流、
转捩流动和湍流区域的热流密度等问题进行了深入

研究ꎬ并给出了相应的经验公式ꎮ 范绪箕[１１]对典型

气动外形的气动加热工程算法进行了总结和归纳ꎮ
杨恺等[１２]采用参考焓方法和局部相似性等方法ꎬ计
算了飞行器表面的热流密度分布ꎮ 陈鑫等[１３] 基于

参考焓法及经验公式ꎬ采用片条理论对飞行器翼面

进行热流密度估算ꎬ分析了飞行工况及翼型参数对

翼面迎风面表面温度分布的影响ꎬ给出了高超声速

飞行器翼面气动加热工程计算流程ꎮ 国外方面ꎬ美

国从 ２０ 世纪 ７０ 年代开始ꎬ逐步研发了 ＭＩＮＩＶＥＲ、
ＡＥＲＯＨＥＡＴ、ＬＡＴＣＨ 等一系列气动热工程计算软

件[１４－１６]ꎮ 对于有攻角状态下的高超声速弹头气动

热计算问题ꎬ工程上主要采用轴对称比拟法、等价锥

法和实验数据相关方法等进行计算ꎮ
目前ꎬ关于气动热的工程计算方法大多数适用

于二维模型ꎬ主要计算迎风面和背风面两条母线的

热流密度分布ꎬ而对于存在驻点偏移效应的有攻角

三维模型前端以及迎风面和背风面之间位置的表面

热流分布特点等研究较少ꎮ 本文在现有高超声速轴

对称外形弹箭的零攻角气动加热计算方法基础上ꎬ
针对有攻角下球头驻点偏移效应ꎬ利用坐标轴旋转

以及坐标系之间的转换关系ꎬ并结合等价锥法ꎬ获得

有攻角下热流密度在不同圆周角沿球锥体母线分布

的计算方法ꎬ并结合算例进行仿真ꎬ验证方法的快速

性和准确性ꎬ为高超声速三维模型气动热烧蚀同外

弹道的快速耦合计算方法研究提供基础ꎮ

１　 气动热计算方法

１.１　 零攻角气动热计算方法

高超声速弹箭在飞行时ꎬ既受到很大的阻力ꎬ也
会在头端受到气动热烧蚀ꎮ 为了在阻力和气动热烧

蚀方面取得平衡ꎬ高超声速弹箭外形往往采用球锥

头部外形设计ꎮ 驻点处热流密度的工程计算方法采

用 Ｌｅｅｓ 公式[１７]ꎬ该公式依据相似性假定ꎬ从驻点附

面层动量方程中略去压力梯度项ꎬ并利用修正牛顿

公式简化驻点速度梯度ꎬ计算公式为
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式中:ｑｓ 为驻点热流ꎻＰｒ 为普朗特数ꎬ取 ０.７２ꎻρｗ 为

壁面密度ꎻρｓ 驻点密度ꎻμｗ 为壁面黏性系数ꎻμｓ 为驻

点黏性系数ꎻｕｅ 为边界层速度ꎻｘ 为沿着边界层方向

的位移ꎻｈｄ 为空气平均离解焓ꎻｈｓ 为驻点焓值ꎻｈｗ 为

基于壁面温度的气体焓值ꎻＬｅ 为路易斯数ꎬ对于空
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ö

ø
÷

ｓ

＝ １
Ｒ０

２ ｐｓ－ｐ∞( )

ρｓ
(２)

式中:Ｒ０ 为球头半径ꎬｐｓ 为驻点压力ꎬｐ∞为来流静压ꎮ
高超声速弹箭在高超声速运动时ꎬ弹头部会产

生脱体激波ꎮ 驻点处的压力可按照正激波后滞止点

压力计算:

ｐｓ ＝
ｐ∞

γ＋１( ) Ｍａ２
∞

２
é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú

γ
γ－１

１＋ ２γ
γ＋１

Ｍａ２
∞ －１( )

é

ë
êê

ù

û
úú

１
γ－１

(３)

式中:Ｍａ∞为来流马赫数ꎻγ 为绝热系数ꎬ对于弹体表面

附近高温气体ꎬ本文采用双原子气体特性ꎬγ 取 １.４ꎮ
非驻点压力 ｐｅ 按照 Ｌｅｅｓ 修正牛顿理论计算:

Ｃｐ ＝Ｃｐｍａｘ
ｓｉｎ２θ (４)

ｐｅ ＝ ｐ∞ ＋０.５ρ∞ Ｖ
２
∞ Ｃｐ (５)

式中:θ 为表面切向与来流间夹角ꎻＶ∞ 为来流速度ꎻ
Ｃｐｍａｘ

为最大压力系数ꎬ由正激波后的滞止点压力确

定ꎬ即

Ｃｐｍａｘ
＝

ｐｓ－ｐ∞

０.５ρ∞ Ｖ
２
∞

(６)

驻点密度和温度按照如下公式计算:

ρｓ ＝ ρ∞
１＋γ

－１
２

ϑ

γＭａ２
∞ －γ－１

２

é

ë

ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú

１
γ－１
γ＋１
２

Ｍａ２
∞

ϑ
(７)

Ｔｓ ＝Ｔ∞ ϑ (８)

ϑ＝ １＋γ
－１
２

Ｍａ２
∞ (９)

驻点黏性系数按萨特兰公式计算:

μｓ ＝μ０

Ｔｓ

Ｔｃ

æ

è
ç

ö

ø
÷

１.５Ｔｃ＋Ｔ０

Ｔｓ＋Ｔ０
(１０)

式中:μ０ ＝ １.７１×１０－５ Ｐａ􀅰ｓꎬ是指空气在 １ 个大气压

下 ０ ℃时的黏性系数ꎻＴｃ ＝ ２７３.１５ ＫꎻＴ０ 为萨特兰常

数ꎬＴ０ ＝ １１１ Ｋꎮ
驻点焓值 ｈｓ 根据绝热滞止焓计算:

ｈｓ ＝ ｃｐＴ∞ ＋ １
２
Ｖ２

∞ (１１)

式中:定压比热 ｃｐ ＝ １ ００４.５ Ｊ / (ｋｇ􀅰Ｋ)ꎮ
非驻点热流工程计算分为球头和锥体两部分ꎬ

球头热流密度计算公式:

ｑ
ｑｓ

＝
２βｓｉｎβ ｃｏｓ２β＋ １

γＭａ２
∞

ｓｉｎ２βæ

è
ç

ö

ø
÷

Ｄ
(１２)

式中:

Ｄ＝ １－ １
γＭａ２

∞

æ

è
ç

ö

ø
÷ β２－βｓｉｎ４β

２
＋１－ｃｏｓ４β

８
æ

è
ç

ö

ø
÷ ＋

４
γＭａ２

∞

β２－βｓｉｎ２β＋１
－ｃｏｓ２β
２

æ

è
ç

ö

ø
÷ (１３)

式中:β 为球心角ꎮ 在靠近驻点附近位置

ｑ
ｑｓ

＝ １－ ０.７２２－０.６６７
γＭａ２

∞

æ

è
ç

ö

ø
÷ θ２ (１４)

锥体热流密度采用如下公式:
ｑ
ｑｓ

＝ Ａｓ′

Ｒ０ Ｂ＋ ｓ′ / Ｒ０( ) ３
(１５)

式中:ｓ′为虚拟锥尖顶点到所求点的距离ꎬ如图 １
所示ꎮ

图 １　 球锥结构示意图

Ｆｉｇ􀆰 １　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｓｐｈｅｒｉｃａｌｌｙ ｃｏｎｅ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

根据图 １ꎬ可得

ｓ′
Ｒ０

＝ｃｏｔθｃ＋
ｓ
Ｒ０

－ π
２
－θｃ

æ

è
ç

ö

ø
÷

é

ë
êê

ù

û
úú (１６)

式中:θｃ 为半锥角ꎬｓ 为从球头驻点处沿弹表面到所

求点的距离ꎮ
Ａ 和 Ｂ 分别由下两式计算:

Ａ＝ ３
２

１－ １
γＭａ２

∞

æ

è
ç

ö

ø
÷ ｓｉｎ２θｃ＋

１
γＭａ２

∞

􀅰

π
２
－θｃ (１７)

Ｂ＝

３
１６

ｓｉｎ２θｃ １－ １
γＭａ２

∞

æ

è
ç

ö

ø
÷ ｓｉｎ２θｃ＋

１
γＭａ２

∞
{ }

􀅰

Ｄ
β

æ

è
ç

ö

ø
÷

β＝ π
２ －θｃ

－ｃｏｔ３θｃ (１８)
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１.２　 有攻角气动热计算方法

绝大多数弹箭头部外形是轴对称的ꎬ因此零攻

角时表面热流密度的分布沿周向(绕弹轴方向)是

对称的ꎬ即每一条母线上热流密度都相等ꎮ 有攻角

时ꎬ驻点不再位于球头最顶点ꎬ而是向着来流方向偏

移ꎬ对应来流方向与球头表面垂直的点ꎬ并且模型迎

风面热流密度要显著大于背风面ꎮ 有攻角三维球锥

模型的气动热需按照球头和锥身分别计算ꎮ
对于球头ꎬ建立如图 ２ 所示的坐标系ꎮ 首先以

球心为坐标原点 Ｏꎬ建立弹体坐标系 Ｏｘｙｚꎮ 然后以

球心为中心点建立球坐标系 Ｏβφｒꎮ 其中 β 为球心

角ꎬ是从 ｘ 轴出发绕球心 Ｏ 点旋转的角度ꎬ由于锥

身锥角大于 ０°ꎬ因此 ０°≤β<９０°ꎻφ 为周角ꎬ是从迎

风面母线出发绕对称轴旋转的角度ꎬ迎风面母线处

φ＝ ０°ꎬ背风面母线处 φ ＝ １８０°ꎻｒ 为球的半径ꎬ对于

此模型为定值 ｒ＝Ｒ０ꎮ 对于攻角 αꎬ建立速度坐标系

Ｏｘ′ｙ′ｚ′ꎬ相当于将 ｘＯｙ 绕 ｚ 轴旋转 αꎬ并相对应建立

新的球坐标系 Ｏβ′φ′ｒ′ꎮ

图 ２　 球头坐标系示意图

Ｆｉｇ􀆰 ２　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｂａｌｌ ｈｅａｄ
ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ ｓｙｓｔｅｍ

由图 ２ 可知ꎬ坐标转换关系为

ｘ＝ ｒｃｏｓβ
ｙ＝ －ｒｓｉｎβｃｏｓφ
ｚ＝ ｒｓｉｎβｓｉｎφ

ì

î

í

ïï

ïï

(１９)

ｘ′
ｙ′
ｚ′

æ

è

ç
çç

ö

ø

÷
÷÷
＝

ｃｏｓα －ｓｉｎα ０
ｓｉｎα ｃｏｓα ０
０ ０ １

æ

è

ç
çç

ö

ø

÷
÷÷

ｘ
ｙ
ｚ

æ

è

ç
çç

ö

ø

÷
÷÷

(２０)

β′＝ａｒｃｃｏｓ ｘ′

ｘ′２＋ｙ′２＋ｚ′２

φ′＝ａｒｃｔａｎ － ｚ′
ｙ′

æ

è
ç

ö

ø
÷

ｒ′＝ ｘ′２＋ｙ′２＋ｚ′２

ì

î

í

ï
ï
ïï

ï
ï
ï

(２１)

有攻角下ꎬ球头外表面某点(βꎬφꎬｒ)的热流密

度可以通过式(１９) ~式(２１)进行三次坐标转换得

到新的坐标(β′ꎬφ′ꎬｒ′)后ꎬ利用球头无攻角热流密

度方法计算ꎮ
对于锥身部分热流密度可采用等价锥法进行计

算ꎮ 等价锥法是将有攻角状态下ꎬ绕锥体的流动用

零攻角状态下绕等价锥的流动来代替ꎬ等价锥的半

锥角为攻角和径向圆周角的函数ꎮ 该方法的优点在

于能够十分简便而准确地计算迎风母线和背风母线

的热流密度ꎬ计算公式为

ｓｉｎαｅ ＝ｃｏｓαｓｉｎΓ＋ｓｉｎαｃｏｓΓｃｏｓφ (２２)
式中:αｅ 为等价半锥角ꎬΓ 为物面相对于弹体轴的

倾角ꎮ

２　 仿真计算与分析

２.１　 零攻角气动热仿真结果

采用文献[１８]中的球锥模型作为算例ꎬ该模型

如图 ３ 所示ꎬ头部曲率半径为 ０. ０２７ ９ ｍꎬ半锥角

１５°ꎬ同锥角尖锥总长度为 ０.５６８ ７ ｍꎮ

图 ３　 ＮＡＳＡ ＴＮ Ｄ￣５４５０ 球锥模型图[１８]

Ｆｉｇ􀆰 ３　 ＮＡＳＡ ＴＮ Ｄ￣５４５０ ｃｏｎｅ ｍｏｄｅｌ ｄｉａｇｒａｍ[１８]

值得指出的是ꎬ实际飞行问题的“高超声速”是
指极大的流体速度ꎬ而高超声速风洞中的“高超声

速”往往是通过极低声速实现的ꎮ 该实验报告中风
洞来流马赫数为 １０.６ꎬ来流总压分别为 ２.７５６ ＭＰａ、
８.２６８ ＭＰａ 和 １２.４０ ２ ＭＰａꎬ换算成来流压强分别为

４４.０ Ｐａ、１３２.０ Ｐａ 和 １９８.０ Ｐａꎬ来流总温为 １ １１１.１１ Ｋꎬ
换算成来流温度为 ４７.３４ Ｋꎬ壁面温度为 ２９４.４４ Ｋꎮ

６８
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由式(１)可得对应风洞实验工况下的驻点热流

密度计算结果如表 １ 所示ꎮ
表 １　 驻点热流密度

Ｔａｂｌｅ １　 Ｈｅａｔ ｆｌｕｘ ｄｅｎｓｉｔｙ ａｔ ｓｔａｇｎａｔｉｏｎ ｐｏｉｎｔ

来流压强 / Ｐａ 计算值 / (ｋＷ􀅰ｍ－２) 实验值 / (ｋＷ􀅰ｍ－２)

４４.０ １２１.９ １２７.１

１３２.０ ２１１.２ ２１５.８

１９８.０ ２５８.６ ２５９.８

　 　 零攻角工况下球锥体轴向表面热流密度分布计

算结果如图 ４~图 ６ 所示ꎬ球头部的热流密度分布如

图 ７ 所示ꎮ 为了和实验数据更好地对比ꎬ图中横轴

符号 ｘｓ 表示从同锥角虚拟尖端起沿轴向的距离ꎬＬ
表示同锥角尖锥总长度ꎮ

图 ４　 热流密度分布图(ｐ∞ ＝４４.０ Ｐａꎬα＝０°)

Ｆｉｇ􀆰 ４　 Ｈｅａｔ ｆｌｕｘ ｄｅｎｓｉｔｙ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ
(ｐ∞ ＝４４.０ Ｐａꎬα＝０°)

图 ５　 热流密度分布图(ｐ∞ ＝１３２.０ Ｐａꎬα＝０°)

Ｆｉｇ􀆰 ５　 Ｈｅａｔ ｆｌｕｘ ｄｅｎｓｉｔｙ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ
(ｐ∞ ＝１３２.０ Ｐａꎬα＝０°)

从表 １ 和图 ４~图 ７ 可以看出ꎬ零攻角下 ＮＡＳＡ
球锥体的热流密度工程算法计算结果同文献[１８]
的实验结果相吻合ꎮ 球头区域热流密度要远大于锥

体区域ꎬ球头区域热流密度从驻点沿轴向迅速降低ꎻ
来流总压越大ꎬ产生的热流密度也越大ꎮ

图 ６　 热流密度分布图(ｐ∞ ＝１９８.０ Ｐａ)

Ｆｉｇ􀆰 ６　 Ｈｅａｔ ｆｌｕｘ ｄｅｎｓｉｔｙ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ(ｐ∞ ＝１９８.０ Ｐａ)

图 ７　 球头热流密度分布图(α＝０°)
Ｆｉｇ􀆰 ７　 Ｈｅａｔ ｆｌｕｘ ｄｅｎｓｉｔｙ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｓｐｈｅｒｉｃａｌ

ｈｅａｄ(α＝０°)

２.２　 有攻角气动热仿真结果

球头部的气动加热要远大于锥身部分ꎬ而球头

尺寸相对于弹长又很小ꎮ 本文主要关注头部的热流

密度分布ꎬ因此截取锥身前部ꎬ构成尺寸相当的球锥

模型进行计算ꎮ 如图 ８ 所示ꎬ球头半径 ５ ｍｍꎬ长度

２５.６８ ｍｍꎬ半锥角 １５°ꎬ壁面温度 ２９０ Ｋꎮ 来流气压

为 １０１ ３２５ Ｐａꎬ马赫数为 ８ꎬ温度为 ３００ Ｋꎬ计算不同

攻角下模型表面热流密度的分布情况ꎮ

图 ８　 三维球锥模型图

Ｆｉｇ􀆰 ８　 Ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ３Ｄ ｓｐｈｅｒｉｃａｌ ｃｏｎｅ ｍｏｄｅｌ

热流密度计算结果如图 ９~图 １２ 所示ꎮ

７８
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图 ９　 不同攻角下迎风母线热流密度分布

Ｆｉｇ􀆰 ９　 Ｈｅａｔ ｆｌｕｘ ｄｅｎｓｉｔｙ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｕｐｗｉｎｄ
ｂｕｓｂａｒ ａｔ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ａｎｇｌｅｓ ｏｆ ａｔｔａｃｋ

图 １０　 不同周角的母线热流密度分布(α＝５°)
Ｆｉｇ􀆰 １０　 Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｈｅａｔ ｆｌｕｘ ｄｅｎｓｉｔｙ ｏｆ ｂｕｓｂａｒｓ

ａｔ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｒｏｕｎｄ ａｎｇｌｅｓ(α＝５°)

图 １１　 不同周角的母线热流密度分布(α＝１０°)
Ｆｉｇ􀆰 １１　 Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｈｅａｔ ｆｌｕｘ ｄｅｎｓｉｔｙ ｏｆ ｂｕｓｂａｒｓ

ａｔ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｒｏｕｎｄ ａｎｇｌｅｓ(α＝１０°)

图 ９ 表示攻角分别为 ０°、５°、１０°和 １５°时迎风

母线上的热流密度分布ꎬ图 １０~图 １２ 表示攻角分别

为 ５°、１０°和 １５°时不同周角母线上的热流密度分

布ꎮ 从图 ９ 可以看出ꎬ锥身部分热流密度要远小于

球头部分ꎬ并且随着攻角的增大ꎬ迎风母线上的热流

密度总体增大ꎮ 由于有攻角的情况下ꎬ球头处驻点

位置不再是几何顶点处ꎬ而是往来流一侧偏移ꎬ对应

来流与球头表面垂直位置ꎮ 因此从图 ９ 可以看出ꎬ

当有攻角时ꎬ球头处热流密度沿着迎风母线逐渐增

大ꎬ到驻点处达到最大值后再迅速减小ꎻ并且攻角越

大ꎬ驻点位置会越靠后ꎮ 从图 １０ ~图 １２ 可以看出ꎬ
在有攻角工况下ꎬ迎风母线上的热流密度要比背风

母线热流密度大ꎬ并且攻角越大ꎬ两者的差值也会越

大ꎮ 另外从图 １２ 可以看到ꎬ当攻角为 １５°时ꎬ其与

球锥模型半锥角刚好相等ꎬ因此来流方向与背风面

锥身母线正好相切ꎬ此时计算的背风面锥身母线上

的热流密度值约等于零ꎮ 从物理意义上来说ꎬ高超

声速下气动热主要分布在来流与壁面切向存在较大

夹角的头部区域ꎬ这也是引发热烧蚀的主要区域ꎬ其
余位置热流密度相对较小ꎬ当来流方向与壁面切向

夹角为 ０°甚至负角度时ꎬ热流密度可以忽略不计ꎮ

图 １２　 不同周角的母线热流密度分布(α＝１５°)
Ｆｉｇ􀆰 １２　 Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｈｅａｔ ｆｌｕｘ ｄｅｎｓｉｔｙ ｏｆ ｂｕｓｂａｒｓ

ａｔ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｒｏｕｎｄ ａｎｇｌｅｓ(α＝１５°)

选取球头处球心角 β 为 ３０° (母线长度为

２.６２ ｍｍ)位置为计算点ꎬ不同攻角下热流密度沿周

向分布的计算结果如图 １３~图 １６ 所示ꎮ

图 １３　 热流密度周向分布(α＝０°)
Ｆｉｇ􀆰 １３　 Ｃｉｒｃｕｍｆｅｒｅｎｔｉａｌ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｈｅａｔ

ｆｌｕｘ ｄｅｎｓｉｔｙ(α＝０°)
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图 １４　 热流密度周向分布(α＝５°)
Ｆｉｇ􀆰 １４　 Ｃｉｒｃｕｍｆｅｒｅｎｔｉａｌ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｈｅａｔ

ｆｌｕｘ ｄｅｎｓｉｔｙ(α＝５°)

图 １５　 热流密度周向分布(α＝１０°)
Ｆｉｇ􀆰 １５　 Ｃｉｒｃｕｍｆｅｒｅｎｔｉａｌ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｈｅａｔ

ｆｌｕｘ ｄｅｎｓｉｔｙ(α＝１０°)

图 １６　 热流密度周向分布(α＝１５°)
Ｆｉｇ􀆰 １６　 Ｃｉｒｃｕｍｆｅｒｅｎｔｉａｌ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｈｅａｔ

ｆｌｕｘ ｄｅｎｓｉｔｙ(α＝１５°)

图 １３~图 １６ 分别表示攻角为 ０°、５°、１０°和 １５°
时所选计算点的热流密度沿周向分布情况ꎮ 可以看

到ꎬ整体上热流密度左右两侧相对于攻角平面对称ꎮ
零攻角属于有攻角的一种特例ꎬ热流密度按轴对称

分布ꎻ攻角不为零时ꎬ迎风母线(φ ＝ ０°)热流密度最

大ꎬ背风母线(φ ＝ １８０°)热流密度最小ꎮ 从迎风母

线到背风母线之间的热流密度逐渐递减ꎬ总体上呈

现非轴对称分布特点ꎮ 并且随着攻角的增大ꎬ迎风

面与背风面之间的热流密度差值增大ꎮ 由于气动热

烧蚀程度与气动热的分布紧密相关ꎬ实际过程中弹

箭做高超声速有攻角运动时ꎬ发生气动热烧蚀变形

后的外形将不再是轴对称的ꎬ迎风面不仅相对于弹

轴方向烧蚀更严重ꎬ而且相对于绕轴周向也会烧蚀

更加严重ꎮ

３　 结束语

本文对高超声速三维球锥模型的气动热工程计

算方法进行了研究ꎬ介绍了零攻角下球锥模型气动

热工程计算方法ꎬ并提出了在有攻角条件下ꎬ按照坐

标系转换方法计算三维球头处的热流密度分布情

况ꎬ对零攻角和有攻角的三维球锥模型开展了仿真

计算ꎮ 结果表明:球头部热流密度远大于锥身ꎻ来流

压强越大ꎬ气动热越大ꎻ有攻角下迎风母线热流密度

大于背风面ꎬ攻角越大ꎬ相差越大ꎬ驻点偏移量越大ꎻ
从迎风母线到背风母线之间不同周角处ꎬ热流密度

逐渐递减ꎬ总体上呈现非轴对称特点ꎮ 本文获得的

有攻角下热流密度沿模型表面母线和沿绕轴周向的

分布特点ꎬ可为高超声速三维模型热烧蚀同外弹道

的快速耦合计算提供基础ꎮ
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