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摘　要：高超声速飞行器壁面催化效应会导致激波 层 中 原 子 在 壁 面 处 复 合 释 热，加 剧 周 围 气 动 热 环 境。针 对 高 超

声速流动壁面催化特性，选择不同飞行马赫数及高度条 件，采 用 完 全 催 化 和 非 催 化 两 种 条 件 对 球 锥 模 型 壁 面 热 流

率进行数值模拟计算，研究壁面催化效应对气动热的影响规律。结果表明，固定飞行高度时，壁面催化效应对气动

热的影响随马赫数增加而加强，Ｍａ＝２５条件下驻点处完全催化与非催化热流比值高达１．９２；固定 飞 行 马 赫 数 时，

在５０ｋｍ高空以上壁面催化效应对气动热的影响随高度增加而减弱；壁面催化效应不仅会影响壁面附近的流场特

性及组分分布状态，而且对整个激波层都有一定的影响作用。
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０　引　言

　　飞行器在大气中以高超声速飞行时，激波层内气

体受到强激波的压缩作用而急剧升温，高温气体通过

对流及辐射过程对飞行器进行加热，即所谓的气动加

热。而在高温环境下，气体分 子 会 振 动 激 发、离 解 甚



至电离，此时气体特性不再遵循完全气体条件，即所

谓的高温真实气体效 应［１］。由 于 振 动 激 发 和 分 解 的

过程会消耗大量气流热量，可以显著降低波后的气体

温度，进而缓解了气动加热。但是在接近飞行器表面

附近的气流薄层内，原子、离子成分会受到飞行器表

面材料化学特性作用而发生一定程度的复合反应，并
释放大量热量，这种壁面效应称之为壁面催化效应，
可以改变 壁 面 附 近 的 气 体 组 分 及 能 量 分 布 状 态［２］。
由浓度梯度引发的扩散效应会促进外层原子向壁面

附近扩散释热，加剧气动加热。从２０世纪５０年代开

始，关于壁面催化效应对气动热的影响已经成为重要

的研究课题［３－４］，同时飞行试验及地面风洞试验 结 果

也不断验证了壁面催化效应的重要影响作用［５－６］。

　　由于飞行试验及地面风洞试验成本高、测试难度

大，能获得的有效试验数据比较匮乏，数值模拟是高

超声速流动 基 础 研 究 中 不 可 或 缺 的 工 具［７－１０］。在 对

壁面催化效应的数值模拟中，目前有非催化、有限速

率催化、完全催化和超催化等壁面条件［１１］。其中，非

催化和完全催化壁面条件是两种极限情况：非催化壁

面条件（Ｎｏｎ－Ｃａｔａｌｙｔｉｃ　Ｗａｌｌ，ＮＣＷ）下，壁面处原子、
离子不发生复合反应，其组分百分比例不发生改变；
而完全催 化 壁 面 条 件（Ｆｕｌｌｙ　Ｃａｔａｌｙｔｉｃ　Ｗａｌｌ，ＦＣＷ）
下，壁面处原子、离子完全复合成分子结构，即复合反

应速率假设为无穷大，此时释放的热量远大于非催化

壁面条件。实际飞行中，壁面材料特性应介于两种极

限条件之间，应用何种壁面催化边界条件尚没有判断

准则［１２－１３］。而工程上对于飞行器的热环境预测，也常

常采用完全催化壁面条件这种极不利的情况来保证

热防护系统的可靠性，是一种比较保守做法，一定程

度上会加大运行成本，因此对于不同飞行条件下壁面

催化条件对于热流的影响亟需细致的机理和规律性

研究。本文主要通过数值模拟方法来研究非催化及

完全催化两种壁面催化条件对高超声速典型模型气

动热的影响规律，为高超声速飞行器气动热预测提供

数据支持。

１　数值方法

　　数值模拟 采 用 了 多 组 分 Ｎ－Ｓ方 程，在 直 角 坐 标

系下，其轴对称控制方程如下：
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其中，Ｑ 为 位 置 变 量，Ｆ、Ｇ 和Ｆν、Ｇν 为ｘ、ｙ 方 向 的

无黏、有黏 通 量，Ｈ、Ｈν 为 无 黏、有 黏 轴 对 称 几 何 源

项，Ｓ为化学反应源项，具体表达如下：
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以上各式中，ｐ、ρ＝∑
ｎｓ

ｉ＝１
ρｉ＝∑

ｎｓ

ｉ＝１
ρｃｉ 为混合气体的压

力和密度，ｃｉ、ρｉ、ｎｓ分 别 为 各 组分的质量分数、组分

密度和组分总数；ｕ、ｖ分别为ｘ、ｙ方向的速度分量；Ｅ

＝ ∑
ｎｓ

ｉ＝１
ρｉ（ｅｔｒ，ｉ＋ｅｒｏｔ，ｉ＋ｅｖｉｂ，ｉ＋Δｈ

０
ｒｅｆ，ｉ）＋∑

ｉ＝ｍｏｌ
ρｉｅｖｉｂ，ｉ 为混

合气体总能；Ｄｉｍ、ｈｉ、ｅｖｉｂ，ｉ 分别为组分ｉ的扩散系数、单
位质量的焓值和振动能；ｑｘ、ｑｙ、ｑｖｉｂ，ｘ、ｑｖｉｂ，ｙ 分别为平动

－转动和振动热流在ｘ、ｙ方向的分量；ω－ｉ、ω－ｖｅ，ｉ 分别表

示组分ｉ的化学反应速率和振动能源项。

　　数值模拟采用了热化学非平衡模型，化学反应模

型采 用 Ｄｕｎｎ　＆ Ｋａｎｇ的５组 分１７基 元 反 应 模

型［１４］，热力学模型采用Ｐａｒｋ的Ｔ－Ｔｖ 双温度模型，
流动过程及热化学反应过程由平动温度Ｔ 和振动温

度Ｔｖ 来描 述［１５］。对 流 项 的 离 散 采 用 ＡＵＳＭＰＷ＋
格式，该格式将通量分为对流项和压力通量项，并根

据马赫数确定分裂的形式［１６－１７］。ＡＳＵＭ类格式在高

超声速模拟中有广泛的应用，计算量小且对激波间断

及边界层的捕捉具有一定优势，黏性项的离散采用中

心差分格式［１８］。对 于 上 述 数 值 方 法 的 可 靠 性，引 用

Ｗｉｅｔｉｎｇ等在ＮＡＳＡ兰利研究 中 心８英 尺 高 焓 风 洞

上开展的圆 柱 前 缘 高 超 声 速 气 动 热 试 验 结 果［１９］，圆

柱模型半径３．８１ｃｍ，长度６０．９６ｃｍ，试验 来 流 参 数

如表１所示，数值模拟与试验结果对比如图１所示。
从圆柱热流 分 布 来 看，数 值 模 拟 与 实 验 结 果 吻 合 良

好，验证了该数值方法的可靠性，可以满足本文的计

算要求。

表１　风洞试验气流参数

Ｔａｂｌｅ　１　Ｆｌｏｗ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｆｏｒ　ｔｈｅ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ　ｉｎ　ｔｕｎｎｅｌ

Ｆｌｏｗ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

ρ／（ｋｇ·ｍ－３） ０．００９　３４
ｐ／Ｐａ　 ６５０．８７
Ｔ／Ｋ　 ２３５．７２

ｕ∞／（ｍ·ｓ－１） ２００４．９７
Ｍａ　 ６．４６

图１　数值结果与试验结果的对比

Ｆｉｇ．１　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ＣＦＤ　ａｎｄ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

　　计算模型外形选取ＥＬＥＣＴＲＥ头部缩比的球锥

模型［２０］，头部半径为３５ｍｍ，总长为７０ｍｍ，锥角为

４．６°，如图２所示。计 算 网 格 点 数 为２００×３００，壁 面

边界条件采用等温壁面条件（Ｔ＝３００Ｋ）。

图２　球锥模型尺寸

Ｆｉｇ．２　Ｓｉｚｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｓｐｈｅｒｅ－ｃｏｎｅ　ｍｏｄｅｌ
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２　４０ｋｍ高空Ｍａ１０－２５气动热规律

　　来流条件 选 择４０ｋｍ高 空，具 体 的 气 流 参 数 如

表２所示，飞行马赫数分别为１０、１５、２０、２５。
表２　４０ｋｍ高空气流参数

Ｔａｂｌｅ　２　Ａｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃ　ｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓ　ｆｏｒ　ｔｈｅ　４０ｋｉｌｏｍｅｔｅｒｓ
ｇｅｏｐｏｔｅｎｔｉａｌ　ａｌｔｉｔｕｄｅ
Ｆｌｏｗ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

ρ／（ｋｇ·ｍ－３） ０．００３　８５

ｐ／Ｐａ　 ２７７．５
Ｔ／Ｋ　 ２５１

ａ／（ｍ·ｓ－１） ３１７．６
Ｍａ　 １０，１５，２０，２５

　　计算得到４组工况下模型壁面的热流分布如图

３所示。

　　从图３（ａ～ｄ）可以看出，模型头部驻点区为热流

峰值，沿着壁 面 向 尾 部，热 流 逐 渐 减 小，对 于 球 锥 模

型，头部球形区域为主要的高热流区域，随着飞行马

　（ａ）Ｍａ＝１０

　（ｂ）Ｍａ＝１５

　（ｃ）Ｍａ＝２０

　（ｄ）Ｍａ＝２５

图３　不同马赫数下非催化和完全催化条件下壁面热流分布

Ｆｉｇ．３　Ｈｅａｔ　ｆｌｕｘ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ａｌｏｎｇ　ｔｈｅ　ｗａｌｌ（ＮＣＷ＆ＦＣＷ）

赫数提高，热流值变大。

　　对比研究两种催化条件对热流的影响。Ｍａ＝１０
时，两种催化条件得到的热流分布差别不明显，随着

马赫数增加，两种催化条件差别逐渐增大，完全催化

高于非催化条件热流值。提取５组马赫数工况下驻

点热流值，并计算得到完全催化与非催化条件下驻点

热流的比值，如图４所示。图４验证了之前的分析，
在低马赫数 时，两 种 催 化 条 件 下 驻 点 热 流 率 几 乎 重

合，但在高马赫时差异明显。完全催化对比非催化条

件下驻点热流的比值也随着马赫数增加而增加，说明

完全催化条件在马赫数较高时，有显著增加壁面热流

的效应，且随着马赫数提高，这种效应在加强。分析

原因为：随着飞行马赫数的提高，模型头部激波的强

度随之增大，导致波后气体离解程度加大，离解出的

原子成分比重增加，造成壁面处有更多的原子进行催

化复合释热，因此壁面催化效应的作用得到加强，对

热流的提升也更为显著。

图４　Ｍａ＝１０～２５驻点热流率及比值

（完全催化／非催化）分布

Ｆｉｇ．４　Ｈｅａｔ　ｆｌｕｘ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ａｎｄ　ｒａｔｉｏ　ｏｆ　ｔｈｅ
ｓｔａｇｎａｎｔ　ｐｏｉｎｔ（Ｍａ＝１０～２５）

　　提取Ｍａ＝１０、２０模 型 驻 点 线 气 流 粒 子 质 量 分

数分布，如图５所示。图５（ａ）马赫数较低时，激波强

度较弱，波后空气分子几乎没有离解，原子成分的质

量比重可以忽略，壁面处原子复合释热效应微弱，因
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此壁面催化条件对热流的影响不大。随着马赫数提

高，如图５（ｂ）中Ｍａ＝２０时，由于强激波对波后气体

压缩升温，Ｏ２ 基本完全离解成 Ｏ，Ｎ２ 也 有 较 大 的 离

解程度，波后气体中存在着相当比重的原子成分，在

壁面附近，即 图 中 各 组 分 质 量 分 布 曲 线 的 最 右 侧 位

置，完全催化条件下原子完全复合成分子状态，Ｎ、Ｏ
和ＮＯ原子的比重为０，而非催化条件下原子成分仍

保持一定比重。表３是非催化条件驻点处粒子质量

分数表，可以看出，随着马赫数提高，驻点处的原子质

量比重增加，而相对应的完全催化条件下原子质量比

重则为０，即两种催化条件下原子质量比重的差异在

不断加大，由于原子复合反应释热的效应不断得到增

强，因此壁面催化效应对热流的影响随马赫数增加而

加强，这再次验证了之前的分析。

　　上述分析是从总热流率着手进行的，而总热流率

是由平动、振动及扩散热流组成，如公式（３）：

（ａ）Ｍａ＝１０

（ｂ）Ｍａ＝２０

图５　驻点线粒子质量分数分布

Ｆｉｇ．５　Ｍａｓｓ　ｆｒａｃｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｓｐｅｃｉｅｓ　ａｔ　ｔｈｅ　ｓｔａｇｎａｎｔ　ｌｉｎｅ

表３　非催化条件驻点粒子质量分数表

Ｔａｂｌｅ　３　Ｍａｓｓ　ｆｒａｃｔｉｏｎ　ｔａｂｌｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｓｐｅｃｉｅｓ
ａｔ　ｔｈｅ　ｓｔａｇｎａｎｔ　ｐｏｉｎｔ（ＦＣＷ）

Ｍａｓｓ　ｆｒａｃｔｉｏｎ　 Ｍａ＝１０　 Ｍａ＝１５　 Ｍａ＝２０　 Ｍａ＝２５
Ｎ２ ０．７６４９　 ０．７５６９　 ０．６９１８　 ０．６７０９
Ｏ２ ０．２２５８　 ０．０３２５　 ０．０２２９　 ０．０２２３
Ｎ　 ０．０００３　 ０．００６３　 ０．０７５６　 ０．１０６９
Ｏ　 ０．００８４　 ０．２０１８　 ０．２０７６　 ０．１９７４
ＮＯ　 ０．０００６　 ０．００２６　 ０．００２１　 ０．００２５

　　ｑｗ ＝－ｋ
Ｔ
ｎ－

ｋｖ
Ｔｖ
ｖ －ρ∑

ｎｓ

ｉ＝１
Ｄｉｈｉ

ｃｉ
ｎ

（３）

　　这三部分热流分别由平动温度、振动温度及粒子

浓度梯度引起。非催化条件下壁面处不存在粒子浓度

梯度，因此扩散热流项为０。完全催化条件下驻点处

三部分热流占总热流的比值如图６所示，总热流主要

来自平动热流及扩散热流，随马赫数增加，扩散热流对

总热流的贡献在增加，在Ｍａ＝２５时，总热流有６３％来

自于扩散热流，因 此 非 催 化 条 件 下，认 为 扩 散 热 流 为

始终为０是不合适的，尤其是在马赫数较高的时候。

　　提取模型驻点线平动、振动温度分布曲线如图７
所示，可以看出，两种催化条件下温度曲线的整体分

图６　完全催化条件驻点处三部分热流百分比

Ｆｉｇ．６　Ｐｅｒｃｅｎｔａｇｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｔｈｒｅｅ　ｐａｒｔｉａｌ　ｈｅａｔ　ｆｌｕｘ
ａｔ　ｔｈｅ　ｓｔａｇｎａｎｔ　ｐｏｉｎｔ（ＦＣＷ）

　（ａ）Ｍａ＝１０

　（ｂ）Ｍａ＝２０
图７　驻点线平动／振动温度分布

Ｆｉｇ．７　Ｔｒａｎｓｌａｔｉｏｎａｌ　ａｎｄ　ｖｉｂｒａｔｉｏｎａｌ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ
ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ａｔ　ｔｈｅ　ｓｔａｇｎａｎｔ　ｌｉｎｅ
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布趋于一致，在马赫数较低时，以图７（ａ）中Ｍａ＝１０为

例，平动、振动温度曲线的分布是完全重合的；马赫数

增加，以图７（ｂ）中Ｍａ＝２０为例，完全催化条件下两条

温度曲线向壁面方向整体平移，激波层有变薄的趋势。
分析原因，马赫数较高时，激波层内气体离解 程 度 较

大，完全催化条件下，壁面处原子完全复合成分子，形
成了原子浓度梯度，促使壁面附近的原子成分向壁面

处扩散，间接导致激波波后分子离解出的原子也会向

壁面附近扩散，并且会促进激波层中气体离解的程度，
形成一个由外层向内层的扩散趋势，最终会导致激波

脱体距离减小，激波层变薄。因此壁面催化条件在马

赫数较高时，不仅仅会影响壁面附近的流场特性及组

分分布状态，而且间接对整个激波层都有影响作用。

３　４０～７０ｋｍ高空Ｍａ　２０气动热规律

　　选择固定飞行马赫数２０，来流条件分布选择４０、

５０、６０、７０ｋｍ高空气流参数，如表４所示，模型外形

不变，研究不同高空气流参数对气动热的影响规律。

表４　４０～７０ｋｍ高空气流参数

Ｔａｂｌｅ　４　Ａｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃ　ｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓ　ｆｏｒ　ｔｈｅ　４０～７０ｋｉｌｏｍｅｔｅｒｓ
ｇｅｏｐｏｔｅｎｔｉａｌ　ａｌｔｉｔｕｄｅ

Ａｌｔｉｔｕｄｅ
／ｋｍ

ρ
／（ｋｇ·ｍ－３）

ｐ
／Ｐａ

Ｔ
／Ｋ

ａ
／（ｍ·ｓ－１）

Ｍａ

４０　 ０．００３　８５　 ２７７．５　 ２５１　 ３１７．６　 ２０
５０　 ０．０００　９８　 ７５．９　 ２７１　 ３２９．８　 ２０
６０　 ０．０００　２９　 ２０．３　 ２４５　 ３１４．１　 ２０
７０　 ０．０００　０７　 ４．６　 ２１７　 ２９５．６　 ２０

　　图８（ａ～ｃ）分别为５０、６０、７０ｋｍ高空两种催化

条件下壁面 热 流 的 结 果，并 加 入 上 节 中 已 经 得 到 的

４０ｋｍ结果一起进行比较分析。可以看出，随着飞行

高度的增加，模型壁面热流值逐渐减小。

　　对比壁面催化条件对热流的影响，７０ｋｍ高空两

种催化条件对热流的影响不大，壁面热流分布线几乎

重合，但是在其余三组高度均表现出显著的差异。提

取四组工况驻点热流，并计算得到完全催化对比非催

化条件驻点热流比值，如图９所示。图９中随着飞行

高度增加，两种催化条件驻点热流的绝对差值减小，
在７０ｋｍ高空 处 趋 近 于 重 合，而 驻 点 热 流 的 比 值 线

出现一个拐 点，４０ｋｍ 高 空 的 驻 点 热 流 率 比 值 小 于

５０ｋｍ高空，５０ｋｍ高空以上该比值随高度增加而减

小。分析具体原因，提取５０、７０ｋｍ高空模型驻点线

气流粒子组分质量 分 数，如 图１０所 示，对 比 图５（ｂ）
和图１０（ａ）可以看出，在４０、５０ｋｍ高空情况，激波层

内Ｏ２、Ｎ２ 都有很 大 程 度 的 离 解，４０ｋｍ高 空 气 流 密

度较大，增加了粒子碰撞几率，激波层内流动更接近

化学平衡，在气流到达壁面之前大部分原子已经完成

复合，离解度相对较低，到壁面处只有少量原子因为

壁面催化效 应 完 成 复 合；而５０ｋｍ高 空 气 流 密 度 较

小，激波层内非平衡程度较强，离解度相对较大，大部

分原子成分是一直保持到壁面处才由壁面催化效应完

成复合的，即壁面催化效应对５０ｋｍ高空热流的影响

更为显著。而后随着飞行高度的继续增加，气流密度

降低明显，导致激波层内离解程度微弱，如图１１（ｂ）中，

７０ｋｍ高空处气流中几乎没有原子组分，则壁面催化

效应对热流的影响程度在不断减弱，因此５０ｋｍ高空

以上两种催化条件下热流的比值随高度增加而减小。
将非催化条件下模型驻点处粒子组分质量分数列成

表５，从表中可 以 更 具 体 的 看 出，４０ｋｍ 原 子 组 分 质

量比重小于５０ｋｍ，５０ｋｍ高空以上原子组分质量比

重随高度增加而减小，再次验证了之前的分析。

　（ａ）５０ｋｍ

　（ｂ）６０ｋｍ

　（ｃ）７０ｋｍ

图８　在不同高度下完全催化和非催化条件下壁面热流分布

Ｆｉｇ．８　Ｈｅａｔ　ｆｌｕｘ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ａｌｏｎｇ　ｔｈｅ　ｗａｌｌ（ＮＣＷ＆ＦＣＷ）
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图９　４０～７０ｋｍ高空驻点热流率及比值

（完全催化／非催化）分布

Ｆｉｇ．９　Ｈｅａｔ　ｆｌｕｘ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ａｎｄ　ｒａｔｉｏ　ｏｆ　ｔｈｅ
ｓｔａｇｎａｎｔ　ｐｏｉｎｔ（４０～７０ｋｍ）

（ａ）５０ｋｍ

（ｂ）７０ｋｍ

图１０　驻点线粒子质量分数分布

Ｆｉｇ．１０　Ｍａｓｓ　ｆｒａｃｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｓｐｅｃｉｅｓ　ａｔ　ｔｈｅ　ｓｔａｇｎａｎｔ　ｌｉｎｅ

表５　非催化条件壁面粒子质量分数表

Ｔａｂｌｅ　５　Ｍａｓｓ　ｆｒａｃｔｉｏｎ　ｔａｂｌｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｓｐｅｃｉｅｓ
ａｔ　ｔｈｅ　ｓｔａｇｎａｎｔ　ｐｏｉｎｔ（ＦＣＷ）

Ｍａｓｓ　ｆｒａｃｔｉｏｎ　 ４０ｋｍ　 ５０ｋｍ　 ６０ｋｍ　 ７０ｋｍ
Ｎ２ ０．６９１８　 ０．６１４８　 ０．６９２５　 ０．７６０８
Ｏ２ ０．０２２９　 ０．００４０　 ０．００８４　 ０．２１２４
Ｎ　 ０．０７５６　 ０．１５４７　 ０．０８１８　 ０．００６８
Ｏ　 ０．２０７６　 ０．２２４５　 ０．２１４４　 ０．０１８８
ＮＯ　 ０．００２１　 ０．００２０　 ０．００３０　 ０．００１１

　　采取上节的研究方法，分析完全催化条件下总热

流中各部分热流的百分比，如图１１所示。总热流的

主要 贡 献 仍 然 来 自 于 平 动 热 流 及 扩 散 热 流，在４０、

５０ｋｍ高空 扩 散 热 流 百 分 比 高 达５９％和６１％，之 后

比重开始下降，在７０ｋｍ处基本可以忽略。图１２是

５０、７０ｋｍ高空驻点线平动、振动温度分布曲线，激波

层的离解程度 主 要 受 到 密 度 影 响，因 此７０ｋｍ高 空

流场特性及气流组分分布基本不受催化条件的影响，
而在高度较低时，完全催化条件使两组温度曲线向壁

面方向平移，激波脱体距离减小，激波层变薄，具体原

因见上节的分析。

图１１　完全催化条件驻点３部分热流百分比

Ｆｉｇ．１１　Ｐｅｒｃｅｎｔａｇｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｔｈｒｅｅ　ｐａｒｔｉａｌ　ｈｅａｔ　ｆｌｕｘ
ａｔ　ｔｈｅ　ｓｔａｇｎａｎｔ　ｐｏｉｎｔ（ＦＣＷ）

　（ａ）５０ｋｍ

　（ｂ）７０ｋｍ

图１２　驻点线平动／振动温度分布

Ｆｉｇ．１２　Ｔｒａｎｓｌａｔｉｏｎａｌ　ａｎｄ　ｖｉｂｒａｔｉｏｎａｌ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ
ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ａｔ　ｔｈｅ　ｓｔａｇｎａｎｔ　ｌｉｎｅ

４　结　论

　　本文采用数值模拟方法对高超声速球锥模型在
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非催化和完全催化两种壁面条件下的气动热进行了

计算分析，研究壁面催化效应对气动热的影响规律，
得到了以下结论：

　　１）在４０ｋｍ高空、马赫数１０～２５条件下，随着

马赫数提高，球锥模型热流增加，完全催化对比非催

化条件热流比值增大。这是因为激波层气体离解程

度随马赫数提高而加大，导致壁面边界层有更多的原

子成分，壁面处原子由催化效应复合释热程度加大，
壁面催化效 应 对 热 流 的 影 响 加 强，而 且 马 赫 数 较 高

时，完全催化条件还会影响到整个激波层内的流场特

性及气体组分分布状态。

　　２）在马赫数２０、高度４０～７０ｋｍ条件下，随着

高度提升，球锥模型热流减小，且５０ｋｍ高空以上完

全催化对比非催化热流比值减小。这是因为气流密度

随高度增加减小，激波层气流离解程度受密度影响而

减弱，壁面催化效应对热流的影响减弱。而４０、５０ｋｍ
对比出现的拐点同样是受到密度的影响，在离解程度

都相当的情况下，密度增加反而会使得原子到达壁面

之前就完成复合，导致壁面催化效应的作用减弱。
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