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基于湍流模型的飞行器温度场数值仿真研究
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摘　要：飞行器红外成像仿真需要不同飞行条件下的温度场分布。本文利用标准（Ｓｔａｎｄａｒｄ）ｋε
模型、剪切应力传输（ＳＳＴ）ｋε模型和ＳｐａｌａｒｔＡｌｌｍａｒａｓ（ＳＡ）模型分别进行数值模拟仿真计算，研
究不同飞行速度和飞行高度下的飞行器温度场分布，并对不同模型的结果进行对比分析。首先，

利用ＭｕｌｔｉＧｅｎＣｒｅａｔｏｒ软件对飞行器进行三维建模；其次采用Ｈｙｐｅｍｅｓｈ软件和Ｆｌｕｅｎｔｍｅｓｈｉｎｇ软
件中进行面网格划分和体网格划分，最后采用Ｆｌｕｅｎｔ２０２２Ｒ１软件仿真飞行器静态温度场分布，
通过改变湍流模型与边界条件设置，对不同飞行速度和不同高度下飞行器温度场进行数值模拟

仿真，并与理论结果进行了对比分析。实验结果显示，３种湍流模型均能较好的模拟飞行器蒙皮
与尾喷管内壁壁面温度值。飞行器蒙皮温度随着飞行马赫数的增加不断升高；随着飞行高度的

升高而不断地降低，与理论结果变化规律一致。在尾喷管内壁面温度仿真中，３种湍流模型仿真
的内壁面温度最高相差２１Ｋ，相对误差在１８％左右，在红外仿真中近似忽略不计，故３种湍流
模型均适合尾喷管内壁面温度场仿真。在蒙皮温度场仿真中，３种湍流模型仿真计算的蒙皮平
均温度值与理论温度值的相对误差均在５％以内，均可满足红外成像仿真的温度差值要求，其中
ｋε模型在蒙皮温度场模拟中与理论温度值最为接近，因此ｋε模型精度更高，更适合于飞行器
的流场仿真，能更好地仿真出空气动力加热对飞行器温度场的影响。
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１　引　言
飞行器的温度场分布是决定其红外隐身性能的

关键因素。基于流体力学（ＣｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌＦｌｕｉｄＤｙ
ｎａｍｉｃｓ，ＣＦＤ）方法的数值仿真已成为一种有效的手
段，可以预测和分析飞行器表面温度分布，为飞行器

设计和研发提供重要的参考依据，同时还有助于提

高飞行器的寿命和安全性。

在仿真方法方面，目前常用的包括有限元方法、

有限体积方法和有限差分方法等。其中，有限体积

方法因其计算精度高、稳定性好等优点，已成为

ＣＦＤ方法的主要方法之一。在数值模型方面，标准
ｋ－ε模型、ＳＳＴｋ－ω模型与ＳＡ模型是常用的湍流
模型，用于预测和分析不同飞行条件下的飞行器蒙

皮与尾喷管的温度场分布。此外，随着深度学习和

人工智能技术的发展，基于机器学习的数据驱动方

法也被应用于蒙皮温度场的预测和分析。

在国外，针对飞行器温度场的仿真研究已经非常

成熟，并且得到了广泛的应用。例如，欧洲空间局

（ＥＳＡ）和美国航空航天局（ＮＡＳＡ）等机构在蒙皮温度
场仿真方面开展了大量的研究。并且建立了一套完

整的仿真分析体系。ＥＳＡ在２００８年推出了一款名为
ＴｈｅｒｍａｌＤｅｓｋｔｏｐ的软件，该软件采用有限元方法和
ＣＦＤ方法相结合的方式，可以预测和分析航天器表面
温度分布。ＮＡＳＡ则利用ＣＦＤ方法和多孔介质模型，
预测了不同速度和高度下的航天器表面温度分布，并

研究了不同表面材料和涂层对温度分布的影响。

在国内，随着计算机技术和数值模拟方法的不

断发展，越来越多的研究人员开始采用ＣＦＤ方法对
飞行器蒙皮温度场以及导弹等进行仿真研究。林士

峰利用Ｆｌｕｅｎｔ软件求解了某型号空对地导弹、某型
号巡航导弹以及地面的桥梁、坦克和导弹阵地等军

事目标的温度场，并将模拟的结果与经验公式计算

结果进行对比，验证数值模拟的可靠性［１］。夏新林

采用ＳＡ模型对飞机蒙皮红外辐射的瞬态温度场分
析［２］，王杏涛基于Ｆｌｕｅｎｔ数值模拟的方法对飞行器
８～１４μｍ波段的蒙皮及发动机壁面红外辐射特征
进行了研究［３］。文献［４］～［７］利用商用软件 Ｆｌｕ
ｅｎｔ对飞机的外流场进行数值模拟求解获得飞机表
面的温度场分布数据进而获得飞机红外特征数据。

吴沿庆、王刚基于Ｆｌｕｅｎｔ软件采用ｋ－ε模型对飞行
器流场建模与红外辐射特性分析［８－９］。以上研究分

别采用了不同的湍流模型对飞行器温度场进行仿真，

但计算结果并没有与飞行器蒙皮理论温度值进行对

比，无法判定哪种湍流模型的仿真结果与理论结果更

贴近，更适合飞行器温度场仿真研究。

本研究将在此基础上采用基于 Ｆｌｕｅｎｔ的 ＣＦＤ
方法，分别采用标准ｋ－ε模型、ＳＳＴｋ－ω模型与Ｓ
Ａ模型对飞行器温度场进行数值模拟仿真研究，考
虑３种湍流模型在不同马赫数、不同飞行高度条件
下的温度场仿真中的差异，并进一步分析哪种湍流

模型更适合飞行器温度场研究，以期为飞行器红外

隐身性能评估提供重要参考依据。

２　基本守恒方程与湍流模型研究
２１　基本守恒方程

基于Ｆｌｕｅｎｔ的飞行器温度场仿真，需要解决流
体力学中的三大守恒方程，即质量守恒、动量守恒和

能量守恒方程。

质量守恒方程（连续性方程）描述了流体在流

动过程中质量保持不变。其数学表达式：

· ρ( )ｕ＝０ （１）

式中，ρ表示流体密度；ｕ表示流体速度矢量； ·

表示散度运算。

动量守恒方程（ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ方程）描述了流体
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中各个方向上的动量变化。其数学表达式：

ρｕ／ｔ＋ｕ·( )ｕ＝－ ｐ＋ ·τ＋ρｇ

（２）
式中，ｔ表示时间；ｐ表示压力；τ表示应力张量；ｇ表
示重力加速度矢量。在求解过程中，流体的黏性应

力和湍流应力需要使用湍流模型进行计算。

能量守恒方程描述了流体在流动过程中的能量

变化。其数学表达式：

ρｅ／ｔ＋ｕ·( )ｅ＝ · ｋ( )Ｔ＋Ｑ＋Ｓ（３）

式中，ｅ表示比内能；Ｔ表示温度；ｋ表示热传导系
数；Ｑ表示体积加热率；Ｓ表示压力耗散项。

在基于Ｆｌｕｅｎｔ的飞行器温度场仿真中，守恒方程
需要被离散化求解。Ｆｌｕｅｎｔ提供了多种求解器和离
散化方法，以满足不同类型流动问题的需求。通过求

解守恒方程，可以得到流场的速度、压力和温度等关

键参数，从而分析飞行器蒙皮温度场的分布特征。

２２　湍流模型
标准ｋ－ε模型、ＳＳＴｋ－ω模型与ＳＡ模型是计

算流体动力学（ＣＦＤ）中常用的三种湍流模型。这三
种模型在飞行器温度场数值模拟研究中具有不同的

适用性和优缺点。

２２１　标准ｋ－ε模型
标准ｋ－ε模型由Ｌａｕｎｄｅｒ和Ｓｐａｌｄｉｎｇ提出，是

常用湍流模型中的二方程模型，需要求解两个变量：

速度和长度尺度。它具有应用范围广、精度高等优

势。ｋ－ε模型只适合完全湍流的流动过程模拟。其
湍动能ｋ及耗散率ε的方程如式：

湍动能ｋ方程：


ｔρ

( )ｋ＋ｘｉ
ρｋｕ( )

ｉ ＝

ｘｊ μ＋

μｔ
σ( )
ｋ

ｋ
ｘ[ ]
ｊ
＋Ｇｋ＋

Ｇｂ－ρε－ＹＭ （４）
耗散率ε方程：


ｔ

( )ρε＋

ｘｉ
ρεｕ( )

ｉ ＝

ｘｊ μ＋

μｔ
σ( )
ε

ε
ｘ[ ]
ｊ
＋Ｃ１ε·

ε
ｋ Ｇｋ＋Ｃ３εＧ

( )
ｂ －Ｃ２ερ

ε２
ｋ （５）

式中，ρ为流体密度；ｕｉ为流体平均速度；μ为流体
黏度系数；ｔ是时间；σｋ、σε分别代表 ｋ、ε对应的
普朗特数，通常取值σｋ＝１０、σε ＝１３；Ｇｋ表示由
于平均速度梯度引起的湍动能；Ｇｂ是由于浮力引起
的湍动能；Ｃ１ε、Ｃ２ε、Ｃ３ε是模型常数，分别取值为

１４４、１９２、００９；ＹＭ是可压速流中脉动膨胀对总
的耗散率的影响，在可压缩湍流中过渡的扩散产生

的波动［１０］；μｔ为湍流动力黏性系数。
湍流粘性系数的计算公式：

μｔ＝ρＣμ
ｋ２

ε
（６）

式中，Ｃμ为常数。
２２２　ＳＳＴｋ－ω模型

ＳＳＴｋ－ω模型由ＦＲＭＥＮＴＲ提出的，用于描
述了湍流黏度定义中的湍流剪切应力的传递，并结

合使用了ｋ－ε和ｋ－ω优点，即对近壁区域采用标
准ｋ－ε模型而对充分发展的远壁区域选用标准ｋ－
ω模型，从而提高了在广泛自由流中的精确度和可
靠性［１１］。其湍动能ｋ及耗散率ω的方程如式：

湍动能ｋ方程：

ｔρ

( )ｋ＋ｘｉ
ρｋｕ( )

ｉ ＝

ｘｊ
（Γｋ

ｋ
ｘｊ
）＋Ｇｋ－Ｙｋ （７）

耗散率ω方程：

ｔ

( )ρε＋

ｘｉ
ρεｕ( )

ｉ ＝

ｘｊ
（Γｗ
ε
ｘｊ
）＋Ｇω－Ｙω＋Ｄω

（８）
式中，Γｋ和Γω分别为ｋ和ω的有效扩散率，其公式
如（９）、（１０）所示；Ｙｋ和Ｙω分别为ｋ和ω因湍流引
起的耗散；Ｇｋ，Ｇω分别为 ｋ，ω引起的湍流动能；
Ｄω为交叉扩散率。

Γｋ ＝μ＋
μｔ１
σｋ

（９）

Γω ＝μ＋
μｔ１
σω

（１０）

式中，μｔ１为修正后的湍流黏性系数，其表达式：

μｔ１ ＝
ρκ
ω

１

ｍａｘ １
α
，
ＳＦ２
α１

[ ]ω
（１１）

式中，α 为抑制湍流黏性系数；Ｓ为应变率幅度；
Ｆ２为湍流普朗特数的融合项；α１为常数。
２２３　ＳｐａｌａｒｔＡｌｌｍａｒａｓ模型

ＳＡ模型是 ＳｐａｌａｒｔＡｌｌｍａｒａｓ提出，用来解决因
湍流动粘滞率而修改的数量方程。ＳＡ模型主要在
空气动力学和流体机械等含有中度分离现象的应用

场合被使用，如接近音速或超音速的机翼绕流以及

边界层流动等［１２］。其方程式：


ｔ

( )ρν＋

ｘｉ
ρｖｕ( )

ｉ ＝Ｇｖ＋
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１
σｖ

ｘｊ μ＋ρ( )ｖ

ｖ
ｘ[ ]
ｊ
＋Ｃｂ２ρ

ｖ
ｘ( )
ｊ

{ }２ －Ｙｖ （１２）

式中，ν为速度；Ｇν是由于速度引起的湍动能；Ｙν是
由于湍流引起的耗散；

３　飞行器三维建模与网格划分
３１　飞行器三维建模

对飞行器的三维建模方式一般分为两种：第一

种是用现在很流行的三维建模软件例如 ３ＤＭＡＸ、
Ａｕｔｏｃａｄ、Ｃａｔｉａ等建模，这种方法的优点是三维展示
效果逼真，但飞行器三维模型中存在很复杂的层次

结构，修改模型比较困难。另外一种是利用 Ｍｕｌｔｉ
ＧｅｎＣｒｅａｔｏｒ软件进行建模。

ＭｕｌｔｉｇｅｎＣｒｅａｔｏｒ采用结点构成的ＯｐｅｎＦｌｉｇｈｔ数
据结构，以树状的形式存储在数据库的内存之中，这

种结构可以通过移动和编辑结点得到所需要的几何

模型特性［１３－１４］。这个独特的结构为其创建高真实

性的仿真模型提供了基础。

本文以某型隐身战斗机为研究对象，采用Ｍｕｔｉｇｅｎ
Ｃｒｅａｔｏｒ软件建立飞行器的三维几何模型，如图１所示。
３２　飞行器网格划分

将建立好的三维模型格式转为ｘ＿ｔ格式保存。
为保证飞行器的外流场的完整性和计算的可靠性，

将飞行器的外流场区域简化为一个长方形区域，其

长度为飞机长度的１５倍，其他方向为机身最大展宽
５～１０倍，目标处于流场１／３处，本文基于Ｈｙｐｅｍｅｓｈ
与Ｆｌｕｅｎｔｍｅｓｈｉｎｇ软件对模型非结构网格划分，在
Ｈｙｐｅｍｅｓｈ软件中进行面网格划分，其中面网格均采
用三角形网格；在Ｆｌｕｅｎｔｍｅｓｈｉｎｇ软件中进行体网格
划分，其中体网格为六面体与四面体的混合网格。

整个计算域网格规模为５２０万，其飞行器机体网格
划分结果如图２所示。

图１　飞行器三维几何模型图

Ｆｉｇ１３Ｄｇｅｏｍｅｔｒｉｃｍｏｄｅｌｉｎｇｄｒａｗｉｎｇｏｆａｉｒｃｒａｆｔ

图２　飞行器体网格划分图

Ｆｉｇ２Ｇｒｉｄｄｉｖｉｓｉｏｎｄｉａｇｒａｍｏｆａｉｒｃｒａｆｔｂｏｄｙ

４　飞行器温度场仿真
飞行器在空中高速飞行时蒙皮温度场的变化主

要受到两方面的影响，分别为蒙皮外部热环境与舱

内传热的耦合作用。蒙皮外部环境热作用包括空气

动力对流换热与太阳辐照，太阳辐照对飞机蒙皮辐

照面的影响只有５Ｋ左右［８］。飞行器舱内传热主要

指发动机热源对于蒙皮的热传导，发动机位置接近

尾喷口，由于隔热和散热结构的设计，发动机对机身

蒙皮温度影响较小。因此，飞行器在高速飞行时蒙

皮温度升高主要是来自于空气动力加热，故本文主

要研究空气动力加热对飞行器蒙皮温度场的影响。

利用 Ｆｌｕｅｎｔ软件对飞机机体及外流场进行仿
真。湍流模型采用标准ｋ－ε模型，设定飞行高度为
１１ｋｍ，攻角为０°的平飞状态。辐射模型采用离散
坐标（ＤＯ），加载太阳辐射模型，根据北京的经纬度
来设置全局位置，经度为东经１１７°纬度为３９°，日期
为１０月１日。太阳辐射能量有理论最大值与晴朗天
气两种，本研究选择理论最大值。组分模型选择为没

有相变化和化学变化的组分传递模型，假设气体完全

燃烧，燃烧后的产物为二氧化碳和水。材料类型为混

合材料，属性中密度设置为理想气体质量扩散率与
热扩散系数设置为动力学理论，吸收系数为一种灰气

体加权平均模型，根据二氧化碳和水的组分来确定吸

收系数［８］。飞行器及外流场边界条件设置：①将尾喷
口边界条件设置为质量进口，质量流率为８２ｋｇ／ｓ，设
尾喷管中燃气完全膨胀，喷口静压设置为等于大气压

强，为２２７００Ｐａ，温度为１２０５Ｋ［４］。②外流场的进出
口及四周边界均设置为压力远场，外流场压力远场边

界设置为温度２１７Ｋ，表压为２２７００Ｐａ，飞行速度为
１６Ｍａ。壁面边界条件采用的是静止壁面，剪切条件
为无滑移，热通量为０。

采用基于密度基的隐式方法进行求解计算，取

连续性、湍动能、耗散率等残差小于１０－３作为收敛
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度判别标准。初始化方法采用混合初始化，在求解

器中经过２０００次以上迭代计算满足收敛精度，获得
飞行器静态温度分布图如图３所示。

图３　飞行器静态温度场分布图

Ｆｉｇ３Ｓｔａｔｉｃｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｆｉｅｌｄｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｍａｐｏｆａｉｒｃｒａｆｔ

５　飞行器温度场数值仿真结果分析
在飞行器静态温度场仿真基础上，分别采用三

种不同的湍流模型，对不同飞行马赫数下飞行器温

度场进行数值模拟与仿真，以及不同飞行高度下飞

行器温度场进行数值模拟与仿真。

为比较三种模型的仿真性能，将模型结果与理论值

进行对比。蒙皮温度理论值采取经验公式进行计算：

Ｔｓ＝Ｔ０ １ 槡＋ ｐｒγ－１２ Ｍａ[ ]２ （１３）

式中，Ｔ０为飞行器蒙皮所处位置的大气温度值，单

位为Ｋ；槡ｐｒ为温度恢复系数，对于层流取０８２、湍
流取 ０８７；γ为理想气体比热比，对于空气可取
１４；Ｍａ为飞行器飞行马赫数。尾喷口温度设为定
值１２０５Ｋ。不同马赫数和不同飞行高度下的理论
值如表１和表２所示。

表１　不同飞行马赫数下飞行器温度数值仿真结果
Ｔａｂ．１Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆａｉｒｃｒａｆｔｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｆｌｉｇｈｔｍａｃｈｎｕｍｂｅｒｓ

Ｆｌｉｇｈｔ
ａｌｔｉｔｕｄｅ／ｋｍ

Ｔｕｒｂｕｌｅｎｃｅ
ｍｏｄｅｌ

Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｏｆ
ｔｈｅｉｎｎｅｒｗａｌｌｏｆ
ｔｈｅｔａｉｌｎｏｚｚｌｅ／Ｋ

Ｓｋｉｎｍａｘｉｍｕｍ
ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ／Ｋ

Ｓｋｉｎｍｉｎｉｍｕｍ
ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ／Ｋ

Ｓｋｉｎａｖｅｒａｇｅ
ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ／Ｋ

Ｓｋｉｎｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌ
ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ／Ｋ

Ｒｅｌａｔｉｖｅｅｒｒｏｒ

０５
ＳＳＴｋε １０９５９２７ ２３９９５４７ ２１３４９８６ ２３４６７０３ ２２６４３９５ ００３６３４９
ｋε １０７３２８９ ２４２８９８８ ２１４６６３５ ２３４３５５２ ２２６４３９５ ００３４９５７
ＳＡ １０７６１１４ ２４６４２１３ ２１５９５２６ ２３４８８１ ２２６４３９５ ００３７２７９

０８
ＳＳＴｋ－ε １０９５９６７ ２６９０８８４ ２０２８９３５ ２４７０１１ ２４１１６５１ ００２４２４
ｋε １０７３２８９ ２７６８７５２ ２０１６５８６ ２４６５９９４ ２４１１６５１ ００２２５３４
ＳＡ １０７５１１９ ２７１９１２４ ２０５７０１８ ２４８０９９８ ２４１１６５１ ００２８７５５

１０
ＳＳＴｋε １０９５９８４ ２７５３２４４ ２０８５７１６ ２５９５７１１ ２５４７５８ ００１８８９３
ｋε １０７３２９９ ２７７６２８２ ２０８９５１５ ２５８８７７６ ２５４７５８ ００１６１７１
ＳＡ １０７５１２１ ２７６２７３８ ２１１３５２７ ２６０８３７６ ２５４７５８ ００２３８６４

１６
ＳＳＴｋε １０９６０２４ ３５６０５８３ ２１７１８５７ ３１４５８８５ ３１３６６０４ ０００２９５９
ｋε １０７３２７７ ３４２７２２ ２３２５２１２ ３１３７２０２ ３１３６６０４ ００００１９１
ＳＡ １０７５１３９ ３４９０７４２ ２３２９１８７ ３１４９３９６ ３１３６６０４ ０００４０７８

２０
ＳＳＴｋε １０９６０２４ ４０９５１１２ ２５４５２７４ ３６５７３ ３６４５６ ０００３２０９
ｋε １０７３２７７ ４０２２１０５ ２７０９４２２ ３６４２６９９ ３６４５６ ００００７６９
ＳＡ １０７５１３９ ４０７７８７４ ２６９７４７４ ３６６２４２６ ３６４５６ ０００４６１５

表２　不同飞行高度下飞行器温度数值仿真结果
Ｔａｂ．２Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆａｉｒｃｒａｆｔｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｆｌｉｇｈｔａｌｔｉｔｕｄｅｓ

Ｆｌｉｇｈｔ
ａｌｔｉｔｕｄｅ／ｋｍ

Ｔｕｒｂｕｌｅｎｃｅ
ｍｏｄｅｌ

Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｏｆ
ｔｈｅｉｎｎｅｒｗａｌｌｏｆｔｈｅ
ｔａｉｌｎｏｚｚｌｅ／Ｋ

Ｓｋｉｎｍａｘｉｍｕｍ
ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ／Ｋ

Ｓｋｉｎｍｉｎｉｍｕｍ
ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ／Ｋ

Ｓｋｉｎａｖｅｒａｇｅ
ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ／Ｋ

ＳｋｉｎＴｈｅｏｒｅｔｉｃａｌ
ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ／Ｋ

Ｒｅｌａｔｉｖｅｅｒｒｏｒ

０

ＳＳＴｋ－ε １０９５２９２ ３３０８７２９ ２８６７１６６ ３２３２８６ ３２０２３８３ ０００９５１７

ｋ－ε １０７３１０６ ３３０３１０３ ２８６１６５７ ３２３０８３２ ３２０２３８３ ０００８８８４

ＳＡ １０７４４４４ ３３４６６０８ ２８７９３４３ ３２３９８３６ ３２０２３８３ ００１１６９５

６

ＳＳＴｋ－ε １０９５７４８ ２８４３２８４ ２３６０７４８ ２７５８３０８ ２７６９５０９ ０００４０４４

ｋ－ε １０７３１８５ ２８６９９４９ ２４４７０１１ ２７５９６６ ２７６９５０９ ０００３５５６

ＳＡ １０７４９４５ ２８５５３０７ ２３８６４６ ２７５４８４３ ２７６９５０９ ０００５２９６

１１

ＳＳＴｋ－ε １０９５９６７ ２６９０８８４ ２０２８９３５ ２４７０１１ ２４１１６５１ ００２４２４

ｋ－ε １０７３２８９ ２７６８７５２ ２０１６５８６ ２４６５９９４ ２４１１６５１ ００２２５３４

ＳＡ １０７５１１９ ２７１９１２４ ２０２５０１８ ２４８０９９８ ２４１１６５１ ００２８７５５
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５１　不同马赫数下飞行器温度场数值仿真
采用３种不同湍流模型分别对不同飞行马赫数下

进行温度场进行仿真。按照飞行马赫数，飞行速度分

为亚音速和超音速。本文主要设置了５个飞行马赫数
（Ｍａ），分别为亚音速０５Ｍａ、０８Ｍａ和１Ｍａ，超音速
１６Ｍａ和２Ｍａ。飞行高度为１１ｋｍ，压强为２２７００Ｐａ，
静温为２１７Ｋ，飞行攻角为０°。如图４～图８所示仅展
示了标准ｋ－ε模型的数值仿真结果。

图４　Ｍａ＝０５飞行器蒙皮温度场分布图

Ｆｉｇ４Ｍａ＝０５ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｆｉｅｌｄｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｄｉａｇｒａｍｏｆ

ａｉｒｃｒａｆｔｓｋｉｎ

图５　Ｍａ＝０８飞行器蒙皮温度场分布图

Ｆｉｇ５Ｍａ＝０８ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｆｉｅｌｄｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｄｉａｇｒａｍｏｆ

ａｉｒｃｒａｆｔｓｋｉｎ

图６　Ｍａ＝１飞行器蒙皮温度场分布图

Ｆｉｇ６Ｍａ＝１ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｆｉｅｌｄｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｄｉａｇｒａｍｏｆａｉｒｃｒａｆｔｓｋｉｎ

图７　Ｍａ＝１６飞行器蒙皮温度场分布图

Ｆｉｇ７Ｍａ＝１６ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｆｉｅｌｄｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｄｉａｇｒａｍｏｆａｉｒｃｒａｆｔｓｋｉｎ

图８　Ｍａ＝２飞行器蒙皮温度场分布图

Ｆｉｇ８Ｍａ＝２ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｆｉｅｌｄｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｄｉａｇｒａｍｏｆａｉｒｃｒａｆｔｓｋｉｎ

由图４～图８可以发现，飞行器蒙皮温度随着
飞行马赫数的增加而升高，主要是由于空气动力加

热的作用越来越显著。在飞行器头部与进气口附近

的温度普遍高于机体温度，主要是由于其剧烈的压

缩空气所致，同时与超音速飞行导致的飞行器流场

附近高温激波现象密切相关［１５］。

表１所示为３种湍流模型仿真下的蒙皮最高、
最低、平均温度，以及尾喷管内壁面温度。

由表１可知，尾喷管内壁面的温度值，随着 ＳＡ
模型、ＳＳＴｋ－ω模型、ｋ－ε模型的温度都趋于稳定
的温度值，不随飞行马赫数的增加而变化。其中ｋ－
ε模型与ＳＡ模型尾喷管内壁面的温度值相近，分别
为１０７３Ｋ和１０７５Ｋ左右，两者模型的温度差在２Ｋ
以内，而ＳＳＴｋ－ω模型温度值尾喷管内壁面的温度
值在１０９５Ｋ左右，与ｋ－ε模型和ＳＡ模型相比温度
差２２Ｋ，误差温度约占尾喷管内壁面温度的１８％。
因此，３种湍流模型均适合尾喷管内壁面温度场
仿真。

从表１可知，飞行器在亚音速飞行时，随着飞行
马赫数不断升高，蒙皮的最低温度却在不断降低，直

到超音速飞行时，蒙皮的最低温度随着马赫数增加

在不断升高。在亚音速飞行时３种湍流模型计算的
蒙皮平均温度值与理论温度值相差７Ｋ左右，ＳＡ模
型计算得到的蒙皮最低温度值比ＳＳＴｋ－ω模型与ｋ
－ε模型的温度要高；在超音速飞行时３种湍流模型
计算的蒙皮平均温度值与理论温度值相差２Ｋ左右，
ＳＳＴｋ－ω模型计算的蒙皮最高温度要比其余两个湍
流模型的温度值要高，ＳＳＴｋ－ω模型计算的蒙皮最低
温度要比其余两个湍流模型的温度值要低１５Ｋ左
右。３种模型仿真的相对误差均在５％以内，均可满
足红外成像仿真的温度差值要求，其中ｋ－ε模型在
蒙皮温度场模拟中与理论温度值最为接近。

５２　不同飞行高度飞行器温度场数值仿真
飞行高度按照距地面的距离分为对流层（０≤ｈ
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≤１１ｋｍ）与平流层（１１＜ｈ≤２０ｋｍ）。本研究模拟
条件设定为飞行马赫数０８Ｍａ、飞行攻角为０°，飞
行高度分别设置为０ｋｍ、６ｋｍ和１１ｋｍ。飞行高度
为０ｋｍ时边界条件中温度设置为２８８１５Ｋ、压强
为１０１３２５２Ｐａ。飞行高度为６ｋｍ时边界条件中温
度设置为２４９２Ｋ、压强为４７２１８Ｐａ。飞行高度为
１１ｋｍ时边界条件中温度设置为 ２１７Ｋ、压强为
２２７００Ｐａ。如图９～图１１仅展示了利用 ＳＳＴｋ－ω
模型模拟仿真的飞行器蒙皮温度场分布结果。

图９　ｈ＝０ｋｍ飞行器蒙皮温度场分布图

Ｆｉｇ９ｈ＝０ｋｍｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｆｉｅｌｄｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｄｉａｇｒａｍｏｆａｉｒｃｒａｆｔｓｋｉｎ

由图９～图１１可知，随着飞行器飞行高度的不
断升高，飞行器蒙皮温度在不断地降低。这是由于

飞行器随着飞行高度的不断升高，飞行器所在位置

周围的空气温度在不断下降，进而蒙皮温度也在逐

渐降低，与表２中的数值模拟结果一致。

图１０　ｈ＝６ｋｍ飞行器蒙皮温度场分布图

Ｆｉｇ１０ｈ＝６ｋｍｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｆｉｅｌｄｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｄｉａｇｒａｍ

ｏｆａｉｒｃｒａｆｔｓｋｉｎ

图１１　ｈ＝１１ｋｍ飞行器蒙皮温度场分布图

Ｆｉｇ１１ｈ＝１１ｋｍｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｆｉｅｌｄｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｄｉａｇｒａｍ

ｏｆａｉｒｃｒａｆｔｓｋｉｎ

如表２所示为不同飞行高度下飞行器温度数值
仿真结果。在表２中飞行器在０ｋｍ和６ｋｍ飞行时
３种湍流模型计算的蒙皮平均温度值与理论温度值
相近最多相差３Ｋ；飞行器在１１ｋｍ飞行时３种湍流
模型计算的蒙皮平均温度值相近与理论温度值相差

６Ｋ左右，同时ｋ－ε模型计算得蒙皮最高温度比Ｓ
Ａ模型、ＳＳＴｋ－ω模型的最高温度值高５Ｋ左右，３
种湍流模型的蒙皮最低温度相差１Ｋ左右，与蒙皮
的最低温度值相比较可以忽略不计。ｋ－ε模型、ＳＳＴ
ｋ－ε模型和 ＳＡ模型仿真的相对误差均在５％以
内，均能较好地实现不同飞行高度下飞行器温度场

仿真，其中ｋ－ε模型计算的蒙皮平均温度值与理论
温度值更接近。

６　结　论
本研究基于 Ｆｌｕｅｎｔ软件平台对飞行器及外流

场进行了数值模拟仿真，获得了飞行器温度场数据，

通过分析可以获得以下结论：

（１）３种湍流模型均能较好的模拟飞行器蒙皮
与尾喷管内壁壁面温度值。飞行器蒙皮温度随着飞

行马赫数的增加不断升高；随着飞行高度的升高而

不断地降低，与理论结果变化规律一致。

（２）３种湍流模型计算的尾喷管内壁面的温度
都趋于稳定的温度值，不随飞行马赫数和飞行高度

的增加而发生变化。３种湍流模型之间最大误差温
度约占尾喷管内壁面温度的１８％，在红外仿真中
近似忽略不计，故３种湍流模型均适合尾喷管内壁
面温度场仿真。

（３）针对不同飞行马赫数和飞行高度下蒙皮温
度场仿真，ｋ－ε模型、ＳＳＴｋ－ω模型和ＳＡ模型计
算的蒙皮平均温度值与理论温度值相对误差均在

５％以内，均可满足红外成像仿真的温度差值要求，
其中ｋ－ε模型在蒙皮温度场模拟中与理论温度值
最为接近，因此ｋ－ε模型精度更高，能更好地展现
空气动力加热对飞行器温度场的影响。
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