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再入飞行器非平衡气动加热工程计算方法研究

国义军，代光月，桂业伟，童福林，邱　波，刘　骁
（中国空气动力研究与发展中心，四川 绵阳　６２１０００）

摘　要：综合比较了现有的非平衡热环境工程计算方法，发现采用不同方法给出的计算结果相互之间差别较大。

本文基于边界层中的原子复合反应主要发生在靠近壁面薄层内的特点，将边界层中的气相反应等价到表面上，建

立了同时考虑边界层内非平衡反应和表面催化特性的非平衡边界层气动加热工程计算新方法。计算结果表明，非

平衡效应主要集中在飞行器头部区域，下游边界层热流逐渐趋于平衡值。本文工程方法计算结果与有关飞行测量

结果吻合较好。
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０　引　言

　　高超声速或高温流动依据流动特征时间与振动

松弛和化学反应特征时间的相对大小可区分为冻结、

平衡和非平衡流动，平衡流和冻结流是非平衡流动的

两种极限状态。对航天飞机或宇宙飞船等高超声速

再入飞行器而言，最大加热率发生在６０～７０ｋｍ 附

近［１２］，而此时飞行马赫数往往很高，由于强激波的作

用，会导致激波后空气分子被剧烈加热而产生离解和

电离，由于这一高度范围的大气比较稀薄，原子或离

子穿过边界层时碰撞不充分，往往来不及完全复合就

到达飞行器表面，边界层内的流动处于热化学非平衡

状态，此时在边界层内和表面上的化学复合能将对飞

行器热环境产生很大影响。有关试验表明［３］，在某种

情况下，非平衡和表面催化效应可使当地热流降低

３５％以上。因此，建立非平衡热环境快速估算方法，

对于飞行器热环境准确预测和防热设计具有重要意

义。

　　如何准确给出非平衡热环境是气动热研究中的

一大技术难点。由于非平衡热环境试验研究难度较

大，可用的设备不多，因此长期以来，有关非平衡热环

境试验，特别是关于表面材料催化特性对热环境影响

的试验研究开展的较少，数据积累不多。目前，人们

主要通过计算手段研究非平衡效应，而计算分为工程

方法［３５］和数值方法［６８］两种。工程计算具有快速可

靠等优点，是型号研制中获取气动热数据的主要手

段。目前，国内有关热化学非平衡的气动热环境工程

计算主要借鉴于国外文献给出的相关性公式［３，９］，但

研究表明，现有的众多非平衡热流工程计算方法，都

或多或少存在一些问题，采用不同方法给出的计算结

果相互之间差别较大，有的低估了非平衡效应，而大

部分方法都高估了非平衡效应。

　　早期工程方法
［３］在估算非平衡热环境时，通常认

为边界层内流动的化学状态是完全冻结的，边界层外

缘的氧原子和氮原子全部扩散到壁面，并在壁面上发

生原子复合反应，反应过程取决于壁面催化特性。如

果壁面对原子复合是非催化的，则化学反应对壁面热

流没有贡献，热流值最低；如果壁面是完全催化的，壁

面原子浓度将降低到壁面条件下的平衡值。大量研

究表明，冻结边界层完全催化壁条件下的热流与平衡

边界层的壁面热流非常接近，热流达到最大值。但大

多数壁面是属于任意催化的，此时壁面热流中的化学

贡献部分完全取决于壁面上的原子复合速率。因此，

对于冻结边界层，壁面催化特性对于壁面热流的影响

是很重要的，选择低催化效率的壁面材料可以使壁面

热流大大降低，在某种情况下，非催化壁热流仅为完

全催化壁热流的３０％～６５％。因此，早期热流工程

计算中所讨论的热化学非平衡效应，主要指的是冻结

边界层的催化效应，而非边界层内的非平衡效应。

　　但实际上，边界层内化学反应不可能是完全冻结

的，建立能同时考虑边界层内化学反应和表面催化特

性的非平衡热环境快速估算方法更符合实际要求。

研究表明［１０１２］，边界层中的原子复合反应主要发生在

靠近壁面的薄层内，根据这一特点，可以将边界层中

的气相反应等价到表面上，由此可以建立同时考虑边

界层非平衡反应和表面催化特性的非平衡边界层气

动加热快速计算方法。在此基础上，本文借鉴国外材

料催化特性数据，采用完全催化壁、完全非催化壁及

有限催化壁模型，针对美国航天飞机［２］和欧洲钝锥标

模［１３］进行了计算分析，给出了非平衡流及催化特性

对气动热环境影响的计算结果。

１　非平衡边界层气动加热计算方法

１．１　非平衡边界层气动加热计算方法

　　对非平衡加热，材料的催化特性影响十分显著，

在某种情况下，非催化壁热流仅为完全催化壁热流的

３０％。大多数壁面都属于任意催化壁，热流中的化学

贡献部分取决于壁面上的原子复合率。在定常情况

下，扩散到壁面的原子净质量流等于单位时间单位表

面上的原子质量复合率，即：

　　ρ狑犇犃狑（
犆犃

狔
）狑 ＝犓狑ρ狑犆犃狑 （１）

其中，犓狑 为壁面催化速率常数，ｍ／ｓ；犆犃狑 为Ａ原子

在壁面上的质量浓度。上式即为扩散方程在双原子

气体情况下的壁面边界条件。对于完全催化壁，犓狑

→ ∞，犆犃狑 →０；对于非催化壁，犓狑 →０，犆犃／狔→０；

对于有限催化壁，犓狑 的值与壁温和材料性能有关。

对于美国航天飞机上所用的 ＲＣＧ涂料，文献［３］给

出了犓狑 与壁温的关系：

　　犓狑＝６６０ｅｘｐ［－８０１７／犜狑］ （２）

　　在一些文献中，度量壁面的催化程度，不采用上

式表示的催化反应速率常数犓狑，而是采用所谓复合

催化效率γ，它定义为单位时间单位面积上复合的原

子数与单位时间撞击单位面积的总原子数之比，它与

犓狑 之间有如下关系：

　　犓狑，犻＝γ狑，犻
犽犜狑

２π犿槡 犻

，犻＝Ｏ，Ｎ （３）

这里犽为Ｂｏｌｔｚｍａｎｎ常数，犿Ｏ 和犿Ｎ 分别为氧原子

和氮原子的质量。文献［３］根据ＲＣＧ涂层的有关试

验数据给出的氧原子和氮原子复合催化效率γ狑，Ｏ和
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γ狑，Ｎ同壁温的关系为：

　　γ狑，Ｏ＝１６．０ｅｘｐ［－１０２７１／犜狑］，

　　　　　　　　１４００Ｋ＜犜狑 ＜１６５０Ｋ （４）

　　γ狑，Ｎ＝０．０７１４ｅｘｐ［－２２１９／犜狑］，

　　　　　　　　９５０Ｋ＜犜狑 ＜１６７０Ｋ （５）

１．２　冻结边界层的驻点气动加热计算方法

　　早期人们主要采用冻结边界层加表面催化的方

法估算非平衡热环境。有关文献提供了多种化学非

平衡气动加热计算方法，这里列出了其中四种方法：

　　（１）方法１

　　文献［３］给出了一个较为简便且具有较好精度的

化学非平衡驻点热流计算公式，为：

　　
狇ｎｏｎｅｑ

狇ｅｑ
＝１－

犺０犇
１＋犣

（６）

其中，

　　狇ｅｑ＝
αｅｑ
犆狆
（犺狊－犺狑）

　　
αｅｑ
犆狆
＝０．０５５７５犞

１．１６
∞

ρ∞
犚槡犖

　　犺
０
犇 ＝
∑
犻＝Ｏ，Ｎ

犆犻，狊犺
０
犻

犺狊－犺狑
，　犣＝

犓狑ρ狑

αｅｑ／犆狆

　　（２）方法２

　　对平衡边界层，著名的ＦａｙＲｉｄｄｅｌｌ驻点热流公

式为：

　　狇狑狊＝０．７６３犘狉
－０．６ ρ狊μ狊

ρ狑μ
（ ）

狑

０．１

ρ狊μ狊
ｄ狌犲
ｄ（ ）狓槡 狊

·

１＋（犔犲
０．５２
－１）

犺犇
犺［ ］
狊

（犺狊－犺狑） （７）

　　对冻结边界层，在完全催化壁和非催化壁条件

下，有在形式上与平衡边界层驻点热流公式相类似的

驻点热流计算公式。

　　完全催化壁：

　　狇狑狊＝０．７６３犘狉
－０．６ ρ狊μ狊

ρ狑μ
（ ）

狑

０．１

ρ狊μ狊
ｄ狌犲
ｄ（ ）狓槡 狊

·

１＋（犔犲
０．６３
－１）

犺犇
犺［ ］
狊

（犺狊－犺狑） （８）

　　非催化壁：

　　狇狑狊＝０．７６３犘狉
－０．６ ρ狊μ狊

ρ狑μ
（ ）

狑

０．１

·

ρ狊μ狊
ｄ狌犲
ｄ（ ）狓槡 狊

犺狊－犺犇
犺（ ）
狊

犺狊－犺（ ）狑 （９）

　　比较公式（７）和（８）可以看出，两个公式的唯一差

别在犔犲数的方次略有不同，因为犔犲 数本身接近于

１，从而可以得出这个结论：平衡边界层驻点热流与冻

结边界层完全催化壁驻点热流是很接近的，这个结论

为后来的大量计算所证实。

　　对于冻结边界层任意催化壁，文献［１２］在高冷壁

和各组元定压比热犆狆犻都相等的合理近似下，求得了

冻结边界层的分析解，然后用完全催化壁的精确解来

修正其结果，得到了冻结边界层有限催化壁的驻点热

流公式：

　　狇狑狊＝０．７６３犘狉
－０．６ ρ狊μ狊

ρ狑μ
（ ）

狑

０．１

ρ狊μ狊
ｄ狌犲
ｄ（ ）狓槡 狊

·

１＋（犔犲
０．６３

－１）
犺犇
犺［ ］
狊

（犺狊－犺狑） （１０）

其中，为驻点处壁面催化因子，由下式给出：

　　＝
１

１＋

０．６６４犛犮
－２／３

ρ狑μ狑
犱狌犲（ ）犱狓槡 狊

ρ狑犓狑

（１１）

式中，犓狑 为壁面催化速率常数，犛犮为斯密特数（＝

犘狉／犔犲）。当犓狑→∞时，→１，相当于完全催化壁；当

犓狑→０时，→０，相当于非催化壁。犓狑 的值与表面

防热材料性能有关，由实验确定。

　　（３）方法３

　　对于冻结边界层完全催化壁、非催化壁和有限催

化壁，Ｆａｙ和Ｒｉｄｄｅｌｌ
［１４］给出了已被广泛应用的驻点

热流公式（８）、（９）和（１０）。但是，应当指出，那些结果

是在二组元假定下（即气体原子和分子）得到的，即在

处理边界层方程时，不去具体区分氧的原子和氮的原

子，或氧的分子和氮的分子，而有些文献则分别考虑

了氧原子和氮原子的壁面催化速率常数和，他们给出

了对应的冻结边界层有限催化壁与平衡条件下的驻

点热流比：

　　
狇ｎｏｎｅｑ

狇ｅｑ
＝

［１＋（犔
０．６３
犲 Ｏ－１）

犺０Ｏ犆Ｏ，狊
犺狊

＋（犔
０．６３
犲 Ｎ－１）

犺０Ｎ犆Ｎ，狊
犺狊

］

［１＋（犔犲
０．５２
－１）

犺犇
犺狊
］

（１２）

其中，

　　犻＝
１

１＋

０．６６４犛犮
－２／３

ρ狑μ狑 （
ｄ狌犲
ｄ狓
）槡 狊

ρ狑犓狑，犻

，　犻＝Ｏ，Ｎ

（１３）

这里犓狑，Ｏ和犓狑，Ｎ分别为壁面对氧原子和氮原子的

催化速率常数，它们同复合催化效率有关。

　　（４）方法４

　　潘梅林
［３］也给出了一个冻结边界层有限催化壁

与平衡条件下的驻点热流之比的公式，取得了与飞行

试验更为接近的计算结果：
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狇ｎｏｎｅｑ

狇ｅｑ
＝

［１＋（犔犲Ｏ－１）
犺０Ｏ犆Ｏ，狊
犺狊－犺狑

＋（犔犲Ｎ－１）
犺０Ｎ犆Ｎ，狊
犺狊－犺狑

］
０．５

［１＋（犔犲－１）
犺犇

犺狊－犺狑
］
０．５

（１４）

１．３　非平衡边界层的驻点气动加热

　　对于发生在边界层内的化学反应，研究表明，对

于高冷壁情况，边界层中的原子复合反应主要发生在

靠近壁面的薄层内，因此可以将边界层中的气相反应

等价到表面上。

　　对于任意催化壁，同时考虑原子气相复合反应和

壁面催化复合反应的边界层内原子扩散方程为：

　　ρ狑犇狑
犿

（ ）狔 狑
＝犓犵

犿２
狑

１＋犿狑
＋ρ狑犓狑犿狑 （１５）

其中犓犵 为气相反应的等价表面反应常数，犿＝犮／犮犲，

犮为原子的质量分数。由于我们将边界层内的非平

衡气相反应等价到表面上，因此可以认为边界层内化

学冻结，对于冻结边界层，扩散方程的精确解为：

　　
犿

（ ）η 狑
＝０．４７１－犿（ ）狑 犛犮

１／３ （１６）

这里：

　　η＝
狌犲狉

∈

２（ ）犆狊 １／２∫
狔

０
ρ犱狔

　　狊＝∫
狓

０
ρ犲μ犲狌犲狉

２∈犱狓

　　犆＝ ρμ
ρ犲μ（ ）

犲 狊
＝ｃｏｎｓｔ

　　对于Ｌｅｗｉｓ数偏离１不大的情况，以下关系式成

立：

　　
狇－狇犳

狇ｅｑ－狇犳
＝１－犿狑 （１７）

其中，狇、狇犳、狇ｅｑ分别为非平衡边界层、冻结边界层和平

衡边界层表面热流。

　　联合求解式（１５）、（１６）和（１７）得：

　　
狇－狇犳

狇ｅｑ－狇犳
＝１－犣 （１８）

其中，

　　犣＝
Γ
２
狑 ＋４１＋Γ狑 ＋犓^（ ）［ ］犵

１／２
－Γ狑

２１＋Γ狑 ＋犓^（ ）犵

（１９）

　　犓^犵＝
犛犮２

／３

０．４７ １－（ ）∈ ρ犲μ（ ）犲 狊β［ ］犆 １／２犓犵 （２０）

　　Γ狑 ＝ ρ狑犓（ ）狑 犛犮
２／３

０．４７ １－（ ）∈ ρ犲μ（ ）犲 狊β［ ］犆 １／２
（２１）

对于轴对称驻点，Ｇｏｏｄｗｉｎ
［９］给出了（狇－狇犳）／（狇ｅｑ－

狇犳）的另一个关联参数Γ犵 取代犓^犵（见图１）：

　　Γ犵＝
１

β

４犽０
１＋∈

１

犜３．５犲狊

犘
犚（ ）
犵

２

·

Δ犺
０

犺犳犲

犮２犲
１＋犮（ ）犲

１

１－犮
２
２（ ）［ ］
犲

１５００

犜（ ）
狑

３．５

（２２）

　　计算表明，如果取：

　　犓^犵＝２１Γ犵 （２３）

得到的热流关联与图１一致。这样就可以采用（１８）

式计算非平衡边界层传热了，可以同时考虑边界层内

的气相反应和表面催化效应。其中Γ犵 和Γ狑 是非平

衡边界层的Ｄａｍｋｈｏｌｅｒ数，分别代表气相和表面反

应的扩散特征时间与化学反应特征时间之比。

图１　（狇狇犳）／（狇犲狇狇犳）随变量Γ犵 和Γ狑的变化情况

犉犻犵．１　犞犪狉犪狋犻狅狀狅犳犺犲犪狋犳犾狌狓狑犻狋犺狉犲狊狆犲犮狋狋狅Γ犵犪狀犱Γ狑

　　根据式（１８），非平衡热流与平衡热流的比值，即

非平衡热流放大系数为：

　　
狇ｎｏｎｅｑ

狇ｅｑ
＝
狇犳

狇ｅｑ
＋ １－（ ）犣 １－

狇犳

狇ｅ（ ）
ｑ

（２４）

其中狇犳 和狇ｅｑ分别采用ＦａｙＲｉｄｄｅｌｌ冻结边界层完全

非催化壁和平衡边界层热流公式（１２）计算。这里将

式（２４）称为方法５。

　　借鉴方法４的处理方式，将式（２４）右边项用狀次

方形式替换，用飞行数据去拟合，则：

　　
狇－狇犳

狇ｅｑ－狇犳
＝ １－（ ）犣 狀 （２５）

根据ＳＴＳ２飞行测量结果拟合的结果，狀＝０．５～１，

我们建议取狀＝０．６３，则有：

　　
狇ｎｏｎｅｑ

狇ｅｑ
＝
狇犳

狇ｅｑ
＋ １－（ ）犣 ０．６３ １－

狇犳

狇ｅ（ ）
ｑ

（２６）

该式为方法６。

１．４　驻点下游的非平衡边界层气动加热

　　对于驻点下游的边界层加热，可以借鉴驻点的非

平衡热流计算方法，即：

　　
狇狑，ｎｏｎｅｑ

狇狑，ｅｑ
＝
狇狑，犳

狇狑，ｅｑ
＋ １－犣（ ）狑

狀 １－
狇狑，犳

狇狑，ｅ（ ）
ｑ

（２７）

考虑到：

　　狇狑＝狇狑，狊·（ ）… （２８）
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则

　
狇狑，ｎｏｎｅｑ

狇狑狊，ｅｑ·（ ）… ＝
狇狑狊，犳·（ ）…

狇狑狊，ｅｑ·（ ）… ＋ １－犣（ ）狑
狀·

　 １－
狇狑狊，犳·（ ）…

狇狑狊，ｅｑ·（ ）（ ）…
（２９）

　狇狑，ｎｏｎｅｑ＝
狇狑狊，犳

狇狑狊，ｅｑ
＋１－犣（ ）狑

狀 １－
狇狑狊，犳

狇狑狊，ｅ（ ）［ ］
ｑ

·狇狑狊，ｅｑ·（ ）…

　＝

狇狑狊，犳

狇狑狊，ｅｑ
＋ １－犣（ ）狑

狀 １－
狇狑狊，犳

狇狑狊，ｅ（ ）［ ］
ｑ

狇狑狊，ｎｏｎｅｑ

狇狑狊，ｅｑ

·狇狑狊，ｎｏｎｅｑ·（ ）…

　＝

狇狑狊，犳

狇狑狊，ｅｑ
＋ １－犣（ ）狑

狀 １－
狇狑狊，犳

狇狑狊，ｅ（ ）［ ］
ｑ

狇狑狊，犳

狇狑狊，ｅｑ
＋ １－犣（ ）狑狊

狀 １－
狇狑狊，犳

狇狑狊，ｅ（ ）［ ］
ｑ

·狇狑狊，ｎｏｎｅｑ·（ ）…

（３０）

这里取［１５］：

　　犣狑＝
Γ
２
犮狑 ＋４１＋Γ犮狑 ＋２１Γ（ ）［ ］犵狑

１／２
－Γ犮狑

２１＋Γ犮狑 ＋２１Γ犵（ ）狑

（３１）

　　Γ犮狑 ＝ ρ
狑犓（ ）狑 犛犮

２／３

０．４７

（）狓犉 狓
１＋（ ）∈ 犆ρ犲μ犲狌［ ］

犲

１／２

（３２）

　　Γ犵狑 ＝
４犽０
１＋∈

１

犜３．５犲狊

犘犲
犚（ ）
犵

２

·

　　
Δ犺

０

犺犳犲

犮２犲
１＋犮（ ）犲

１

１－犮
２
２（ ）［ ］
犲

１５００

犜（ ）
狑

３．５ （）狓犉 狓
狌犲

（３３）

其中：

　　 （）犉狓 ＝
２１＋（ ）∈∫

狓

０
ρ犲μ犲狉

２∈狌犲ｄ狓

ρ犲μ犲狉
２∈狌犲狓

（３４）

这样就可以采用式（３０）计算驻点下游非平衡边界层

传热了，可以同时考虑边界层内的气相反应和表面催

化效应。其中Γ犵狑和Γ犮狑是非平衡边界层的 Ｄａｍｋ

ｈｏｌｅｒ数，分别代表气相和表面反应的扩散特征时间

与化学反应特征时间之比。

２　方法验证和计算结果分析

２．１　美国航天飞机计算结果

　　图２给出了针对美国航天飞机ＳＴＳ２
［２］采用不

同计算方法得到的迎风中心线不同位置处非平衡热

流与飞行测量结果的比较，可以看出，方法１、２、３结

果基本一致，方法５结果略好于他们。对于犡／犔＝

０．０２５处，这４种方法在高空段都高估了非平衡效

应。方法４和方法６对高空段进行了修正，但中间段

比实测结果高。通过不同位置的综合比较，可以看

出，本文给出的方法６结果与飞行测量结果符合的最

好，虽然个别地方计算的热流略高于实测热流，但从

飞行安全角度考虑，方法６结果是合适的，因此建议

采用方法６。从图中可以看出，化学非平衡效应的影

响主要发生在５５ｋｍ 高空飞行阶段，此时壁面处于

有限催化到完全非催化之间的状态，更接近于完全非

催化。随着飞行高度的降低，化学非平衡效应也在下

降，５０ｋｍ以下，基本上处于化学平衡状态。

（ａ）犡／犔＝０．０２５

（ｂ）犡／犔＝０．１

图２　不同方法计算的化学非平衡热流（犛犜犛２）

犉犻犵．２　犆狅犿狆犪狉犻狊狅狀狅犳狀狅狀犲狇狌犻犾犻犫狉犻狌犿犺犲犪狋犳犾狌狓犳狅狉

犛犜犛２狌狊犻狀犵犱犻犳犳犲狉犲狀狋犿犲狋犺狅犱狊

２．２　驻点下游非平衡热流计算结果

　　图３给出了头部半径为１ｆｔ、犎＝６０ｋｍ、马赫数

犕∞＝２４．４时情况下，采用不同的计算模型计算的球

双锥轴向热流分布情况。其中狇ｅｑ、狇犳、狇ｎｏｎｅｑ＝犓ｎｏｎｅｑ，ｓ

·狇ｅｑ、狇ｎｏｎｅｑ＝犓ｎｏｎｅｑ·狇ｅｑ分别为按平衡边界层、冻结边

界层完全非催化、任意催化条件下利用驻点的非平衡

效应进行修正、沿物面根据当地非平衡效应进行适时

修正得到的表面热流分布情况的比较。可以看出，平

衡边界层结果显著高于冻结边界层完全非催化壁结

果，它们给出了上下边界，任意催化壁结果介入平衡

和冻结非催化壁之间。如果弹体表面都按照驻点的

非平衡效应进行修正，那么在远离驻点的地方会高估

了非平衡效应，这是因为驻点下游球面上，由于表面

压力迅速下降，气流急剧膨胀加速，因此球面边界层

基本处于冻结状态，但在球头下游，特别是锥面上，由

于压力不再急剧变化，边界层逐渐趋于平衡状态，热
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流也趋于平衡值，这一点已经被试验和数值计算结果

所证实。从图４的局部放大图可以看出，本文方法能

够正确地反映这一过程。

（ａ）表面热流

（ｂ）一锥表面局部放大

（ｃ）二锥表面局部放大

图３　非平衡效应对飞行器迎风母线热流的影响

犉犻犵．３　犆狅犿狆犪狉犻狊狅狀狅犳狀狅狀犲狇狌犻犾犻犫狉犻狌犿狑犻狀犱狑犪狉犱

犺犲犪狋犳犾狌狓狌狊犻狀犵犱犻犳犳犲狉犲狀狋犿犲狋犺狅犱狊

２．３　与飞行试验和数值计算结果的比较

　　国外常用钝锥标模ＥＬＥＣＴＲＥ的飞行试验测量

结果［１３］来考核热环境地面试验和计算结果，飞行试

验模型是总长度为２ｍ，头部半径为０．１７５ｍ，半锥角

为４．６°，模型上布置了１０个测热点Ｔ１至Ｔ１０。图４

给出了本文提出的新方法（方法６）计算的热流与飞

行数据和数值模拟结果［８］的比较，这里同时给出了完

全非催化壁面条件（ＦＮＣＷ）和完全催化壁面条件

（ＦＦＣＷ）的计算结果，可以看出，工程计算与数值模

拟结果基本一致，飞行试验数据除尾部一个点外大都

在两者之间，这说明了计算的准确性是非常好的。

图４　本文计算的热流与飞行数据和数值模拟结果的比较

犉犻犵．４　犆狅犿狆犪狉犻狊狅狀狅犳犮犪犾犮狌犾犪狋犲犱狉犲狊狌犾狋狊狑犻狋犺

犳犾犻犵犺狋犪狀犱狀狌犿犲狉犻犮犪犾犱犪狋犪

３　结　论

　　本文通过对飞行器表面热环境计算分析，得出如

下几点结论：

　　（１）在５０ｋｍ以上高空飞行阶段，非平衡效应与

稀薄气体效应同时发生。在５０～８０ｋｍ 范围内，边

界层内的化学反应主要发生在靠近壁面的薄层内，可

以将边界层中的气相反应等价到表面上，从而进一步

将热化学非平衡边界层简化为具有有限催化壁的冻

结边界层处理，据此建立了同时考虑边界层非平衡反

应和表面催化特性的非平衡边界层气动加热快速计

算方法。

　　（２）平衡边界层结果显著高于冻结边界层完全

非催化壁结果，它们给出了上下边界，任意催化壁结

果介于平衡和冻结非催化壁之间。如果机身表面都

按照驻点的非平衡效应进行修正，那么在远离驻点的

地方会高估了非平衡效应，因为下游边界层逐渐趋于

平衡状态。

　　（３）文献中给出了许多非平衡热流工程计算方

法，但采用不同方法给出的计算结果相互之间差别较

大，有的低估了非平衡效应，而大部分方法都高估了

非平衡效应。本文建立的新方法给出的热流计算结

果与数值模拟和飞行试验测量结果都有很好的一致

性。
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