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摘　要：高温气流与飞行器表面材料的多物理、化学作用导致飞行器表面形貌的显著变化，影响流动结构演化与飞行器

气动力、热特性。准确预测再入过程的表面材料烧蚀过程对于飞行器热防护系统的设计至关重要。现有的气动烧蚀数

值模拟研究主要针对固定壁面温度条件的流场变化，忽视了烧蚀过程中复杂化学反应与壁面材料性质差异导致的升温

过程及烧蚀形貌的影响。本研究基于直接模拟蒙特卡洛 (DSMC)方法，耦合壁面能量守恒方程，采用开源程序

SPARTA对飞行器再入时的气动加热过程开展解耦分析。以柱体模型为例，综合激波后的气-气与气-固化学反应，对解

耦后的壁面升温和模型烧蚀两个过程分别建立了相应的控制方程，并分析了在二维条件下的热化学反应与气动烧蚀机

制。研究结果表明，本文开发的可计算烧蚀模型不仅能够提升激波后气体分子内能采样的准确性，也能够复现文献中

已有的烧蚀形貌。该方法能够为深入理解变壁面温度下的复杂热化学非平衡现象提供理论依据与数据支撑。

关键词：高速流动；非平衡流动；气动烧蚀；稀薄气体动力学；计算流体力学
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Abstract: High-temperature airflow interacts with the surface materials of aircraft through multiple physical
and chemical processes, significantly altering the aircraft's surface morphology. This affects the evolution of flow
structures  as  well  as  the  aerodynamic  and  thermal  characteristics  of  the  surface.  Accurate  prediction  of  the
ablation process during re-entry is crucial for designing thermal protection systems. However, existing studies on
aerodynamic  ablation  primarily  focus  on  flow  fields  under  fixed  wall  temperature  conditions,  neglecting  the
impacts  of  complex  chemical  reactions  and  differences  in  wall  material  properties  on  heating  and  ablation
morphology.  This  study  employs  the  direct  simulation  Monte  Carlo  (DSMC)  method,  coupled  with  the  wall
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energy  conservation  equation,  and  utilizes  the  open-source  program  SPARTA  to  analyze  the  aerodynamic
heating  process  during  high-speed  flight.  Taking  a  cylindrical  model  as  an  example,  this  study  establishes
separate control equations for wall heating and material ablation. By integrating gas-gas and gas-solid chemical
reactions,  the  new  ablation  model  is  used  to  analyze  aerodynamic  ablation  mechanisms  of  different  wall
materials.  The  results  indicate  that  the  proposed  ablation  model  enhances  the  accuracy  of  internal  energy
sampling of particles post-shock and replicates existing erosion morphologies from literature. This method offers
theoretical basis and data support for understanding complex thermochemical non-equilibrium phenomena under
variable wall temperatures.

Keywords: high-speed  flow； non-equilibrium  flow； aerodynamic  ablation； rarefied  gas  dynamics；
computational fluid dynamics

 

0    引　言

随着我国航天事业的快速发展，先进机动空天飞

行器逐渐成为研究热点。先进机动空天飞行器在高

速巡航与再入飞行过程中，飞行器表面发生剧烈的气

动加热，在前缘等关键部位产生极高的局部温度，威

胁飞行器的飞行安全。在高速流动过程中，气体分子

处于热力学、热化学非平衡态，分子的内能模态被激

发，并可能会发生解离、交换、复合、电离等化学反

应，使其热力学性质发生本质变化，呈现非完全气体

性质 [1]。这些高能气体分子与飞行器表面发生剧烈

的能量交换，其温度急剧升高并可能与壁面材料分子

之间发生化学反应，导致结构损伤与材料失效 [2]，如

图 1所示。为了减少极端气动加热环境带来的危害，

高速飞行器在机翼前缘等关键部位普遍配备了热防

护系统（ thermal protective system, TPS）。如何准确预

测气动加热效应导致的热防护材料响应与烧蚀是当

前空气动力学的研究热点[3]。

飞行器表面烧蚀是一个复杂的多场耦合问题。

在烧蚀过程中，飞行器前缘在流场气动加热效应的影

响下，发生烧蚀并产生界面退缩；形貌变化影响飞行

器气动外形，改变飞行器表面的气动力与气动热 [4]。

构建多场耦合烧蚀模型需要结合 3方面的工作：一方

面，烧蚀过程中的气动加热来自于对来流的热化学非

平衡特性的准确分析。杜耀文等 [5] 和高铁锁等 [6] 综

合考虑了高速飞行器飞行过程中所承受的对流加热

和辐射加热。杨俊沅等 [7] 基于非线性耦合本构关系

描述局部稀薄非平衡流动和物面气动热的性能。

Chen等[8] 则分析了不同化学反应模型对非平衡流动

气体分子内能计算的影响。另一方面，来流的气动加

热和实际能被飞行器前缘等关键部位吸收的热量之

间并不对等，而是会受到壁面材料物理性质与化学性

质的多重影响。在微观尺度上，Reed等 [9] 通过气固

关键反应步骤的动力学图分析了原子氧和氮与特定

壁面材料的烧蚀机理。曹盈菲等[10] 利用反应分子动

力学，构建气体分子与固体分子之间的热化学反应模

型来提供壁面附近的热化学反应动力学特征。在宏

观尺度上，郑子玙等 [11]、周印佳等 [12] 和孙学文等 [13]

均采用傅里叶导热定律与能量守恒方程结合的方式

来分析材料传热并为材料烧蚀提供数据。最后，由于

壁面烧蚀是一个非定常问题，流场和飞行器边界的动

态演化对仿真过程提出挑战。针对多场耦合的非定

常数值模拟问题，杨凯威等[14] 利用有限元软件，通过

自编热流加载和烧蚀移动边界用户子程序，建立了高

速空气舵前缘三维烧蚀和温度场耦合的计算方法。

龙丽萍等 [15] 通过对气动、烧蚀和结构热响应计算程

序的耦合和迭代，获得了与鼻尖再入烧蚀实验数据几

乎一致的结果。

对于临近空间稀薄来流条件下的流场模拟，传统

的计算流体力学方法将不再给出可靠的计算结果，须

采用以直接模拟蒙特卡洛（ direct  simulation  Monte
Carlo, DSMC）方法为代表的气体动理学描述。随着

DSMC方法的发展，已有多个数值模拟代码或软件被

相继开发用以开展相关研究，如 DS2V[16]、DS3V[17]、

MONACO[18]、  dsmcFoam+[19]，和 SPARTA[20] 等。这
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图 1    烧蚀过程中复杂的物理和化学反应

Fig. 1    Schematic of complex physical and chemical reactions
during the ablation process
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些软件和程序在设计时根据应对问题的不同采用了

不同的处理方式和模拟逻辑，包括粒子碰撞模型、粒

子碰撞后的能量分配和模拟化学反应的热化学模型

等。梁杰等[21] 将混合网格和网格自适应技术应用到

DSMC方法中来模拟大型飞行器的再入过程，并采用

一维传热模型分析了飞行器在不同海拔高度的烧蚀

情况。Achambath等 [22] 通过与 CFD估算结果的比

较，展现了 DSMC方法具备计算 TPS结构材料响应

所需相关表面性质的能力。Stern等[23] 则开发了可以

处理由 Fibergen生成的微观结构的 DSMC数值计算

工具，并能够比较多孔 TPS材料在表面烧蚀和深度

体积烧蚀两种烧蚀方式上的差异。Bott等[24] 基于典

型的几何形状，对 SPARTA原始烧蚀程序的结果准

确性进行测试，发现 SPARTA程序无法展现烧蚀过

程中几何外形前缘和后缘的烧蚀形貌差异。他们通

过分析 SPARTA程序处理壁面热流的方程，利用无

量纲化和修改壁面能量守恒方程的形式，在方柱外形

上得到了符合真实流动过程的定性结果，但是对于圆

柱外形仍没有得到满意的烧蚀结果。甘驰等[25] 针对

圆柱外形，对网格依赖性问题进行了分析，并测试了

球锥以及带有微小粗糙元的斜楔体。修改后的

SPARTA程序能够得到与温度场结果基本吻合的圆

柱烧蚀结果，但在处理稍复杂的球锥问题上，与实验

结果仍有一定出入。

考虑到 SPARTA程序现有的烧蚀模型还没有涉

及到壁面结构和传热模型，而且现在对烧蚀过程中气

体分子的内能描述不够准确，本文基于最新版本的

SPARTA程序 [26]，通过分析真实流动过程和引入传

热模型，提出了涵盖变壁温效应和材料响应的气动烧

蚀模型，并利用高速条件下的二维圆柱绕流算例对模

型进行了验证，最后针对球锥开展数值模拟和讨论。 

1    数值方法

在高速流动过程中，高速气体分子之间、高速气

体分子与飞行器壁面材料分子之间互相碰撞，发生剧

烈的能量交换，出现一系列复杂的热化学非平衡现

象。这一现象在宏观上表现为激波后的空气温度急

剧升高，飞行器面临严峻的气动加热环境并在前缘处

发生壁面烧蚀。因此，准确描述高速流动过程中出现

的热化学非平衡现象对合理预测飞行器再入时的烧

蚀过程至关重要。 

1.1   SPARTA 程序和热化学模型

为了准确描述气动烧蚀过程中气体分子的内能

传递过程，首先需要对 DSMC程序所使用的热化学

模型进行深入分析和测试。本文将以二维圆柱绕流

为例，详细考察其对热化学非平衡流动的模拟能力，

并对相关源代码做必要的改进。

热化学非平衡现象包括热非平衡和化学非平衡

两部分。在处理热非平衡方面，当两个具有内能的分

子之间发生碰撞时，一般来说，两个分子的内能都会

发生变化。然而，由于 DSMC方法是一种随机模拟方

法，它只关注如何精确模拟分子分布函数的变化，而

不是模拟系统中每个原子的细节。因此，在 DSMC仿

真中，如何选择碰撞对进行内能交换是一个关键的问

题。烧蚀过程需要多种气体参与进行，因此这个选择

过程需耦合不同组元的弛豫概率和内能再分配过

程。目前，应用于分子内能弛豫的非弹性碰撞选择过

程一般有 3种，分别是：配对选择、允许双重弛豫的粒

子选择和禁止双重弛豫的粒子选择。配对选择情况

下，一旦选择碰撞对，碰撞对中的两个粒子的能量都

要重新分配。允许双重弛豫情况下，碰撞对中的每个

粒子都用非弹性碰撞的概率来单独测试是否发生弛

豫。而在禁止双重弛豫的情况下，只选择一个粒子进

行能量弛豫，仅当第一个粒子未被选择用于非弹性碰

撞时，才会对该碰撞对中的第二个粒子判断是否会发

生非弹性碰撞和能量弛豫的过程。Boyd等[27] 指出，在

非弹性碰撞的选择过程中，建议使用禁止双重弛豫的

粒子选择过程，因为该方法可以确保对于同一组特定碰

撞对的碰撞数在接近平衡极限时的 DSMC模拟结果

与采用连续介质表达式的 CFD模拟结果精确一致。

i

对于 SPARTA开源程序，其在非弹性碰撞对的

选择上采用的是允许双重弛豫。Chen等[8] 在零维热

浴仿真测试中观察到禁止双重弛豫的粒子选择方案

的结果优于 SPARTA程序的结果，并且更接近理论

解。在典型的 DSMC方法中，对于碰撞对中的粒子 ，

其转动能弛豫概率为[28]：

Prot,i =
ζtr+ ζrot,i

ζtr
/zrot,i (1)

而 SPARTA程序在处理过程中实际采用的转动

能弛豫概率为：

Prot,i = 1/zrot,i (2)

Prot,i i Zrot,i i

ζtr ζrot,i

i

其中：  是粒子  的转动能弛豫概率，  是粒子

的转动碰撞数，  是选中碰撞对的平动自由度，

是粒子  的转动自由度。直观比较两组公式的区别可

知，SPARTA程序计算的碰撞对转动能松弛概率偏

小，从而会使碰撞对中的粒子在接近平衡极限时，其
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平动能向转动能传递的能量更少。

Preact

在处理化学非平衡方面，对于高温气体流动，气

体分子的振动能被激发，化学反应开始发生。在

DSMC数值模拟中，大部分碰撞对不会被选中进行化

学反应，这是因为许多碰撞对计算得到的发生化学反

应的概率  为零，或者通常很小。因此，DSMC模

拟中最常用的策略就是在选择一对粒子进行碰撞后，

首先测试该碰撞对是否发生化学反应。如果该碰撞

对不被接受进行化学反应，则对其进行在热非平衡部

分中提到的禁止双重弛豫的粒子选择过程。而当该

碰撞对被接受进行化学反应时，DSMC程序最常用的

化学反应概率模型是 Bird[29] 提出的总碰撞能量（total
collision energy, TCE）模型。由于在碰撞过程中有新

组元的形成和旧组元的消失，所有生成物组元的性质

在每次反应碰撞期间都会更新，因此，在发生化学反

应的碰撞中，碰撞对的能量再分配过程是以不同的方

式处理的。通常，DSMC程序首先从总碰撞能中减去

因化学反应而去除的化学键能，然后使用从平衡分布

中取样的 Borgnakke-Larsen（BL） [30] 技术将剩余能量

重新分配到生成物组元的各种能量模态中。对于

SPARTA程序，其化学反应后的能量再分配逻辑如

图 2所示。

ϵcoll− ϵa
ϵcoll

图 2中， 代表碰撞对的碰撞能减去化学

反应的化学能后需要分配的能量； 代表碰撞对的

ϵa

ϵrest

ϵrot,i ϵvib,i

ζtrans

ϵcoll− ϵa

碰撞能，包括碰撞对的相对平动能和两个碰撞粒子所

有内模态的能量之和； 代表碰撞对发生化学反应所

需的活化能；  代表分配过程中碰撞对剩余的能

量；  和 分别代表分配过程中分配给每个粒子

的转动能和振动能； 代表碰撞对的平动自由度。

由图 2所示，SPARTA程序首先计算碰撞对发生化学

反应后剩余的总能量 ，然后把发生化学反应

后的能量按照 BL技术分配到生成物组元的各种能

量模态中，分配策略是按照粒子顺序给每个粒子分配

转动能和振动能，最后再分配平动能。而典型

DSMC方法一般的策略是按照模态顺序，先给所有生

成物分子分配振动能，然后再分配转动能，最后分配

平动能 [27]。此外，SPARTA程序在采用 BL方法分配

碰撞后的能量时，只考虑被分配模态自由度和碰撞对

的平动自由度，而不考虑剩余未分配的模态的自由

度，这会对粒子对碰撞后的能量分配准确性造成严重

的误差。 

1.2   圆柱绕流算例验证

本文将基于图 3所示的二维圆柱绕流算例[31]，对

比采用 SPARTA程序与采用传统 DSMC方法的

MONACO程序[31] 的区别。Boyd等开发的MONACO
程序已经在热浴实验中验证了其模拟化学成分和模

拟气体分子内能分布方面的准确性 [32]，其仿真计算

的圆柱算例在热非平衡条件下和化学非平衡条件下

的结果与其他代码均保持一致[31]。

为了节省计算资源，本文仅对四分之一圆柱模型

进行流场仿真。图 3左侧为切分流场后的来流边界，

右侧为出口流边界，下方是二维对称边界，右下方则

是圆柱表面的固体边界。算例采用的自由来流参数

 

Start calculation

For each reactant molecule i

rest−rot,i, ζtrans

rest−vib,i, ζtrans

End

Yes

No

Input coll−a, ζtrans

Output rest, ζtrans

Is there any reactant 

molecule undistributed?

图 2    SPARTA 程序化学反应后能量的再分配示意图

Fig. 2    Energy distribution after chemical reactions in SPARTA

 

Incoming flow

Symmetry

B.C. 

Outflow

B.C.

Solid wall

B.C.

Inflow

B.C.

Cylinder model

图 3    圆柱算例的计算域示意图[31]

Fig. 3    Schematic of the computational domain for the cylindrical
case[31]
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如表 1所示，相当于海拔 86 km处的大气条件。
  

表 1    二维圆柱绕流算例参数设置表

Table 1    Simulation parameters of 2D cylinder case

参数 参数值

来流速度(V)/(m·s–1) 6 813

T来流温度( )/K 187

ρnum来流密度( )/m–3 1.433×1020

R圆柱模型半径( )/m 1

Kn来流可努森数( ) 3.61
 

圆柱绕流验证算例采用文献 [31]中使用的变径

硬球模型（VHS），转动碰撞数和振动碰撞数的设置均

与文献保持一致。在烧蚀预测仿真中，本文则采用更

符合真实物理过程的变径软球模型（VSS）进行计

算。算例选用入口边界处网格尺寸作为特征长度，用

来流平均自由程计算来流克努森数。 

1.2.1    热非平衡条件下的算例验证

图 4为热非平衡条件下 SPARTA原始程序计算

结果与文献 [31]结果的对比。SPARTA原始程序见

文献 [26]。
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图 4    热非平衡条件下原始 SPARTA 程序计算得到的驻点线温度

分布与文献 [31] 结果对比

Fig. 4    Comparison of temperature profiles along the stagnation
streamline under thermal non-equilibrium conditions between

default SPARTA and reference[31]
 

图4显示SPARTA原始程序的计算结果与MONACO
程序的计算结果在圆柱近壁面处符合性非常好，此处

位于前缘驻点，流动趋于热平衡状态。但是，对于激

波后的强非平衡流动，  SPARTA原始程序得到的平

动温度要高于文献结果，而气体分子转动温度则明显

偏低。这说明 SPARTA原始程序的热化学模型中，转

动能没有充分弛豫，而使其有部分能量没有从平动能

分配到转动能上。本文对 SPARTA原始程序进行了

修正，首先在非弹性碰撞选择过程中采用禁止双松弛

的粒子选择方案，然后将粒子的转动能弛豫概率由公

式（2）修正为公式（1）。图 5是修正后的 SPARTA程

序与 MONACO程序仿真计算结果的对比，此时两者

结果完全一致。
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图 5    热非平衡条件下修正后的 SPARTA 程序计算得到的驻点线

温度分布与文献 [31] 结果对比

Fig. 5    Comparison of temperature profiles along the stagnation
streamline under thermal non-equilibrium conditions between

modified SPARTA and reference[31]
  

1.2.2    化学非平衡条件下的算例验证

在修正 SPARTA程序的内能松弛模型后，本文

采用典型的五组分 19反应模型 [31] 进一步分析其化

学非平衡流动的模拟结果。表 2即是本文测试算例

采用的 19化学反应反应速率参数表，A、b 为阿伦尼

乌斯公式里的经验系数。

图 6为化学非平衡条件下 SPARTA原始程序计

算结果与文献 [31]结果的对比。

从图 6中的比较结果可知，SPARTA原始程序计

算的气体分子内能分布整体比 MONACO程序计算

的结果低。气体分子的平动能和转动能不仅在激波

位置处低于文献结果，还在近壁面气体分子趋于热化

学平衡的位置处低于文献结果。这说明 SPARTA原

始程序在仿真过程中发生了过多的化学反应，从而使

得气体分子过多的释放能量，而没有达到理论中的平

衡状态。

本文对 SPARTA原始程序的热化学反应部分按

照典型 DSMC方法采用的策略进行修正，即修正后

的 SPARTA程序在采用 BL方法分配碰撞后的能量

时，将按照模态顺序，先给所有生成物分子分配振动

能，然后再分配转动能和平动能[27]。同时，修正后的

SPARTA程序在分配能量的过程中，将考虑剩余未分

配的模态的自由度。图 7即是修正后的 SPARTA程
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序与MONACO程序仿真计算结果的对比。

图 7清楚地展现了修正后的 SPARTA程序结果

更接近MONACO程序的仿真结果。在近壁面气体分

子热化学接近平衡的位置，修正后的 SPARTA程序

的结果已经可以达到与文献一致的水平。但是在来

流到激波前的位置，修正后的 SPARTA程序捕捉到

的气体分子平动能分布高于文献结果。这可能是因

为此处的网格粒子数相对于激波后的网格粒子数较

少，导致 SPARTA程序模拟得到的气体分子内能分

布与文献结果有一定的偏差。模拟结果说明了本文

修正后的 SPARTA程序具备在化学反应条件下精细

模拟近壁面处气体分子内能弛豫的能力，可以用来处

理烧蚀问题关注的近壁面热化学非平衡问题。
 

2    烧蚀建模

气动烧蚀是一个涉及多物理、化学效应的复杂流

固耦合过程。本文从真实的气体分子输运过程出发，

分析烧蚀过程中的烧蚀能量来源，并对壁面处复杂的

 

表 2    19 化学反应反应速率参数设置表[31]

Table 2    Reaction rate parameters of 19 chemical reactions[31]

序号 化学反应 E f 10−19生成热 / J A b Ea 10−19活化能 / J

1 O2 +N→ O+O+N 8.197 1.1×10−10 –1.0 8.197

2 O2 +NO→ O+O+NO 8.197 1.1×10−10 –1.0 8.197

3 O2 +N2→ O+O+N2 8.197 1.3×10−10 –1.0 8.197

4 O2 +O2→ O+O+O2 8.197 5.33×10−11 –1.0 8.197

5 O2 +O→ O+O+O 8.197 1.5×10−10 –1.05 8.197

6 N2 +O→ N+N+O 15.67 4.0×10−12 –0.54 15.67

7 N2 +O2→ N+N+O2 15.67 1.5×10−11 –0.68 15.67

8 N2 +NO→ N+N+NO 15.67 1.5×10−11 –0.68 15.67

9 N2 +N2→ N+N+N2 15.67 4.1×10−12 –0.62 15.67

10 N2 +N→ N+N+N 15.67 1.0×10−11 –0.68 15.67

11 NO+N2→ N+O+N2 10.43 2.1×10−10 –1.0 10.43

12 NO+O2→ N+O+O2 10.43 2.0×10−10 –1.0 10.43

13 NO+NO→ N+O+NO 10.43 1.0×10−10 –1.0 10.43

14 NO+O→ N+O+O 10.43 4.0×10−10 –1.1 10.43

15 NO+N→ N+O+N 10.43 4.0×10−10 –1.1 10.43

16 NO+O→ O2 +N 2.719 2.3×10−19 0.50 2.719

17 N2 +O→ NO+N 5.175 0.8×10−16 0 5.175

18 O2 +N→ NO+O –2.719 4.0×10−15 –0.39 0.2

19 NO+N→ N2 +O –5.175 5.0×10−16 –0.35 0.2
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图 7    化学非平衡条件下修正后的 SPARTA 程序计算得到的驻点

线温度分布与文献 [31] 结果对比

Fig. 7    Comparison of temperature profiles along the stagnation
streamline under chemical non-equilibrium conditions between

modified SPARTA and reference[31]
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图 6    化学非平衡条件下 SPARTA 原始程序计算得到的驻点线温

度分布与文献 [31] 结果对比

Fig. 6    Comparison of temperature profiles along the stagnation
streamline under chemical non-equilibrium conditions between

default SPARTA and reference[31]
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气固反应进行建模。 

2.1   气固边界处的能量交换

qaero

qtr qrot qvib

qrad

qabsorb

在用粒子法进行烧蚀过程仿真时，模型壁面吸收

的能量来自气体分子和壁面之间的碰撞。根据上一

节对热化学非平衡现象的分析，在选定粒子法烧蚀过

程的烧蚀能量来源时，气体分子因为其模态被激发而

具有的转动能量和振动能量应该和平动能量一同考

虑。同时，考虑到真实情况下，高能气体分子将会很

容易和高温壁面进行复杂的多物理、多化学作用。因

此，进一步分析气固边界的能量传递过程是必要的。

在设计再入飞行器热防护系统时，来流的气动加热、

壁面的热辐射以及壁面内的热传导是构建壁面能量

守恒关系式的三个主要部分[21]。根据上一节的分析，

来流的气动加热 应该包括气体分子的平动能流

、转动能流  和振动能流 。在烧蚀过程中，除

了来流的气动加热，高温壁面释放的热辐射  会达

到不可忽视的量级，它与来流气动加热的净能流

 将会被壁面吸收，从而使得壁面温度上升，如

图 8所示。

 
 

Model surface

q
aero

=q
tr
+q

rot
+q

vib

q
rad

q
absorb

图 8    壁面微元的能量传递过程

Fig. 8    Energy transfer process of wall surface
 

qchem

但是，只考虑能量的传递而忽视材料特性的烧蚀

机理，是无法准确预测烧蚀过程的。材料的烧蚀往往

要考虑材料本身的烧蚀性能以及材料表面形貌对来

流的影响 [15]。不同形貌的壁面特征可能会放大或缩

小来流的气动加热作用。因此，本文所考虑的气固边

界能量传递过程额外考虑了模型表面的粗糙特征对

烧蚀过程的影响以及气固边界上的化学反应 ，

如图 9所示。 

2.2   阶段一：壁面升温阶段

本文以是否达到壁面熔化的临界温度为判据，将

烧蚀过程分成了壁面升温和壁面消熔两个阶段，并基

于能量守恒方程对每个阶段分别建立控制方程。在

第一阶段，来流刚接触壁面，壁面温度逐渐升高，壁

面烧蚀还未开始。由于当前研究的固体模型尺寸较

小，面对高焓来流时固体内部传热较快，因而本文假

设固体模型能够在每个计算时间步内迅速升温，在每

个计算时间步结束时，固体模型可以均匀升温至其壁

面热辐射量和当前时间步的气动加热量相等，从而可

以忽视固体内部具体的导热过程。其中传入固体和

固体向外辐射的能流为：

qaero = qtr+qrot+qvib (3)

qrad = εσT 4
w (4)

qaero

qtr qrot

qvib

J/m

qrad

J/
(
m2
)

σ

5.67×10−8w/(m2 ·K4) ε

公式（3）表达了来流的气动加热能流 ，其包

含气体分子的平动能流 、转动能流  和振动能流

，该部分能流由 SPARTA程序统计二维壁面量得

到，单位为 。公式（4）则表达了壁面热辐射能流

，该部分能流由斯特藩-玻尔兹曼定律得到，单位

为 ，其中：  表示  Stephan-Boltzmann 常数，其

数值为 ；  表示壁面的发射率，

其数值范围根据壁面材料特性在 0到 1之间变化。

由于该阶段不涉及壁面形貌的变化，本文可以将

问题简化成空间中一个点的一维传热问题。壁面能

流被固体材料吸收的过程将由材料的比热方程来描

述。该阶段针对被简化模型建立的控制方程如式（5）
所示：

Qcond = Qnet (5)

其中，

Qcond = mwCw
∆Tw

∆t
(6)

Qnet = (qaero−qrad ·dz) ·Lw · sf1 (7)

Qcond Qnet

Qcond mw Cw

Qnet

dz

公式（5）的基础是能量守恒方程，这意味着壁面

热传导的能量  等于传入壁面的净能量 。在

 中，  和  分别表示模型导热部分的质量和

所用材料的比热率。当涉及到壁面吸收的净能量

时，需要将公式（3）和公式（4）中计算的壁面能流转

换成能量。为了使适用三维空间的面辐射公式（4）可
以使用在二维空间的线边界上，公式（7）中采用了
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图 9    考虑材料特征的壁面微元的能量传递过程

Fig. 9    Energy transfer process of wall surface considering
material characteristics
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z

dz 1m

Lw sf1

来统一量纲。在 SPARTA程序中，二维问题的  方向

长度  默认为 。为了将能流转换成壁面吸收的能

量，用 表示被烧蚀模型与来流接触的总长度。

表示将二维传热问题转化为一维传热问题时的能量

损失系数。在解释了第一阶段控制方程里的各种源

项后，该阶段中的壁温上升速率也可以由下面的方程

（8）表示：

∆Tw

∆t
=

(qaero−qrad ·dz) ·Lw · sf1

mwCw
(8)

式中，壁温上升速率结合了气固边界能量传递的各个

部分，充分展示了壁面材料本身的热力学性质。 

2.3   阶段二：壁面烧蚀阶段

qaero

qrad qchem

在第二阶段，被烧蚀模型的壁温已经达到临界温

度，壁面单元有足够的能量进行烧蚀反应。此时，本

文的烧蚀反应模型将包括壁面的熔化和升华。壁面

温度将保持恒定，壁面材料可以升华形成气态分子，

熔化形成液态分子，或者在吸收足够的热量后直接与

气态分子发生反应。该阶段的壁面能量传递过程如

图 9所示，本文不仅考虑来流的气动加热  和壁面

热辐射 ，还要考虑气固边界处的化学反应  以
及壁面单元的表面粗糙度。该阶段针对具体的壁面

单元建立控制方程如式（9）所示：

E∗cond, j =
Enet, j

sf,grid
·µ j =

(
qtotal, j−εσT 4

w ·dz
)
· sf1 ·ds, j

sf,grid
·µ j (9)

其中，

sf,grid =
Egrid_ab

Egrid_SPARTA
=

qmaterial×mgrid

Egrid_SPARTA
(10)

E∗cond, j

Enet, j

µ j sf,grid qtotal, j

qaero, j

qchem, j ds, j

j

εσT 4
w ·dz

ds, j εσT 4
w·

dz ·ds, j sf,grid

Egrid_ab

上述控制方程（9）是基于单个表面单元建立的，

式中  代表在 SPARTA程序表示方法下每个网

格吸收的折算热量，它是由网格实际吸收的热量

、壁面单元的形貌特征对来流气动加热的影响

 和折算系数  组成。其中：  代表传入壁面

单元的总热流，包括来流的气动加热  和气固边

界上发生化学反应时释放的能流 ；  代表每

个壁面单元  与来流接触的长度。由于模型假设固体

内部温度相同，每个壁面单元的热辐射能流

相同，但是不同位置处不同烧蚀状态的壁面单元与来

流的接触长度  不同，导致其热辐射能量

 不同。 代表 SPARTA程序赋予的网格节

点值，在实际中代表的材料烧蚀吸收的热量，由两个

主要部分组成：一部分是壁面单元完全被烧蚀时所吸

收的能量 ，其通过壁面单位质量的材料烧蚀时

qmaterial mgrid

Egrid_SPARTA

sf,grid

所吸收的热量  和网格内材料的质量  计算

而来；另一部分则是 SPARTA程序的网格节点值

。该节点值在 SPARTA原始程序中默认

为 255，主要用来衡量该节点被烧蚀掉所需要的碰撞

次数。本文提出的模型通过折算系数  将 SPARTA
程序里的网格节点值和壁面单元实际能够吸收的能

量联系起来，从而可以将原程序中的固定值转换为每

个网格真实吸收的折算热量。 

2.4   模型验证

为了验证新提出的烧蚀模型的预测准确性，本文

选择高速条件下的二维圆柱绕流算例为验证算例。

该算例的来流条件和上述分析流动过程时的算例条

件一致，如表 1所示。本文模型额外需要的壁面材料

特性则如表 3所示。
 
 

表 3    二维圆柱绕流算例的壁面材料特性参数表[25]

Table 3    Wall material properties of 2D cylinder case[25]

参数 参数值

ρmaterial (kg ·m−3)壁面材料的密度（ ）/ 1 800

Tw K壁面材料的熔点（ ）/ 1 000

Cw J ·kg−1 ·K−1壁面材料的比热容（ ）/（ ） 510

qmaterial MJ ·kg−1)壁面材料的热值（ ）/（ ） 36.95

ε发射率（ ） 0.80

sf1转换损失系数（ ） 0.85

µ热流放大系数（ ） 1
 

µ

sf1

在该验证情况下，由于不需要验证壁面粗糙度对

壁面热通量的影响，本文将本算例的  设置为 1。根

据文献 [33]，对于大多数二维烧蚀问题，  可以简单

地设置为 0.85。在壁面单元材料的选择方面，本文选

择了典型的碳/碳复合材料，其材料特性参考文献 [33]。
在化学动力学建模方面，本算例采用表 2所示的五组

分 19反应模型 [31]，且壁面反应考虑了如表 4所示的

碳升华和碳氮反应[33]。

图 10展示了在相同流场结构下，SPARTA原始

烧蚀模型 [26]（Default）、甘驰等 [25] 提出的烧蚀模型、

 

表 4    碳/碳复合材料气固反应设置表[33]

Table 4    Gas-solid reaction settings for C/C composite
materials[33]

index Gas-solid Reaction Equilibrium constant

1 C(s)→ C(g) K1 = pC1

2 2C(s)→ C2(g) K2 = pC2

3 3C(s)→ C3(g) K3 = pC3

4 2C+
1
2
N2→ C2N K4 = (pC2N/pN2 )1/2

5 C+
1
2
N2→ CN K5 = (pCN/pN2 )1/2

6 C+O→ CO K6 = pCO/pO

8 空    气    动    力    学    学    报 第 43 卷



Egrid_SPARTA

（Reference）与本文提出的新烧蚀模型的预测结果

（New）比较。就原始烧蚀模型而言，网格节点值

 是和材料无关的固定数值 255，这个数值

一般远小于烧蚀过程中网格吸收的热量，并且单个网

格烧蚀完全后的剩余热量并不会向临近网格传递。

因此，即便是处于背风区的低能分子也能够和迎风区

的高能分子在每个烧蚀循环里烧蚀掉同样多的网格[24]。

这导致在仿真结果中圆柱的前缘和后缘之间没有烧

蚀形态上的差异，产生了双锥侵蚀形态，这是非常不

符合流场结构的。而对于改进模型的仿真结果，奇怪

的双锥形态消失了，圆柱模型前缘和后缘之间的烧蚀

速率差异也得到了反映，这表明了这些改进模型的突

出效果。在甘驰等 [25] 提出的模型里，他们选用驻点

处的热流作为特征热流使热流归一化，从而使得网格

吸收的热量在数量级上和 SPARTA程序定义的网格

节点值一致，且都是无量纲的量。这种改动虽然可以

让模型的预测结果体现前后缘烧蚀速率的差异，但是

并没有改善 SPARTA烧蚀程序忽略壁面材料的材料

特性以及高速流动中分子热化学非平衡特性的问

题。因此，本文基于上述问题对 SPARTA烧蚀模型做

进一步改进，并且通过图 10中的比较可以看出，本文

基于物理过程提出的新烧蚀模型可以达到现有模型

所具有的仿真模拟效果。

 
 

Default[26]

Reference[25]

New

Default[26]

Reference[25]

New

Default[26]

Reference[25]

New

图 10    本文提出的烧蚀模型与 SPARTA 原始烧蚀模型[26]、

文献 [25] 结果对比

Fig. 10    Comparison of results based on the proposed ablation
model, default SPARTA[26] and those reported in the

reference[25]
  

3    结果与讨论

本文提出的新烧蚀模型考虑到了壁面的材料特

性与形貌特征。但是，通常情况下壁面材料的形貌特

征对来流气动加热的影响并没有在模型中直接确

定。因此，在本节中，本文会通过具有数值模拟数据

和实验数据的二维球锥算例，检测新烧蚀模型展现壁

面形貌对烧蚀过程的影响的能力。

本文选择了一个涉及表面粗糙度的钝头球锥烧

蚀算例 [15]，该算例不仅通过甘驰提出的烧蚀模型 [25]

进行了数值模拟，而且已经进行了相应的线下实验，

为模型的预测结果提供了真实的实验数据。由于甘

驰等[25] 提出的模型并没有考虑表面粗糙度而和实验

结果有一定偏差，因此该算例不仅可以验证新模型的

功能，还可以比较新烧蚀模型和现有烧蚀模型的预测

精度。本文新提出的 SPARTA烧蚀模型在工程应用

中的价值也可以通过线上预测结果和线下实验结果

的对比来体现。表 5是该算例的参数设置表。算例选

用入口边界处网格尺寸作为特征长度，用来流平均自

由程计算得到来流克努森数。

 
 

表 5    二维轴对称球锥算例参数设置表[15]

Table 5    Simulation parameters of 2D blunt sphere case[15]

参数 参数值

(V) (m · s−1)来流速度 / 5 800

(T ) K来流温度 / ) 219.58

(ρnum) m−3)数密度 / 1.7e21

(Kn)来流可努森数 1.52

(ρmaterial) (kg ·m−3)壁面材料的密度 / 1 800

(Tw) (K)壁面材料的熔点 / 4 000

(Cw) (J ·kg−1 ·K−1)壁面材料的比热容 / 510

(qmaterial) (MJ ·kg−1)壁面材料的热值 / 36.95

(ε)发射率 0.80

(sf1)转换损失系数 0.85

(µ)热流放大系数 Various

 

图 11为该算例不考虑表面粗糙度时，新烧蚀模

型的预测形貌与甘驰等[25] 提出的模型的预测结果和

实验数据的对比。

根据图 11可知，两个改进模型的预测结果相似，

甘驰等[25] 提出的模型在驻点处的退缩与实验中烧蚀

形貌之间的误差约为 3%。本文的预测结果与实验基

本一致，钝锥模型在驻点处的退缩距离为 9.79 mm。

同时，两个模型在钝锥肩部的预测结果都与实验结果
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图 11    球锥烧蚀形貌模拟结果与实验结果对比

Fig. 11    Comparison of simulation and experimental results of
ball cone ablation morphology
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存在显著偏差。在烧蚀实验中，钝锥在烧蚀过程中形

成了粗糙的纹路结构，这种粗糙的微观结构也对来流

的气动加热起到了放大作用。Grabow等[34] 通过理论

分析得到碳烧蚀的表面粗糙度高度约为 0.1～1 mm，

其粗糙度导致气固边界处的传热系数增加 50%～

100%。接下来，本文将在这个理论范围内使用新提

出的 SPARTA烧蚀模型的来流气动加热放大系数来

测试其功能的有效性。

图 12和图 13展示了不同热流放大系数、相同时

间步下，各个预测模型的球锥烧蚀形貌模拟结果与实

验结果对比。从图中可知，随着来流气动加热放大系

数的增加，新提出的烧蚀预测模型的结果逐渐接近实

验结果。当来流气动加热放大效果在 30%到 50%之

间时，预测结果的优化并不显著；当放大效果增大到

60%之后时，预测结果的优化效果变得明显；当放大

效果增大到 80%时，预测结果与消融结果基本一致。

因此，当来流气动加热放大系数在 1.7～1.9之间时，

新提出的烧蚀模型的预测结果与实验结果的相对误

差在 5%以内。
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图 12    热流放大系数为 1.3～1.5 时球锥烧蚀形貌模拟结果与实验

结果对比

Fig. 12    Comparison of simulation and experimental results of
ball cone ablation morphology with heat flux amplification factor

of 1.3～1.5
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图 13    热流放大系数为 1.7～1.9 时球锥烧蚀形貌模拟结果与实验

结果对比

Fig. 13    Comparison of simulation and experimental results of
ball cone ablation morphology with heat flux amplification factor

of 1.7～1.9
 

对于新提出的 SPARTA烧蚀模型，尽管它没有

考虑烧蚀纹路的形成，但这个新模型考虑了这些花纹

导致的壁面材料表面粗糙度对来流气动加热的影

响。由于 SPARTA程序给每个网格设置了一个阈值，

当网格节点值小于该阈值时，预测结果上该网格即被

认为烧蚀完全而不显示，但是程序中该网格中剩余的

节点值可以继续用来吸收热量。对于热流放大系数

较大的算例（如图 13），前缘壁面处网格的节点值更

容易低于阈值，从而使得预测结果相较于系数小的算

例（如图 12）烧蚀速率更快，预测结果差距明显。同

时，由于阈值的存在，系数相近算例的网格节点值容

易同时大于或小于阈值而展现近似的预测结果。理

论推导的表面粗糙度对来流气动加热的影响往往并

不是一个确定的数值，而这样的处理可以让 SPARTA
程序在理论推导的这个范围内拥有和真实实验结果

近似的结果。这种较好的泛化能力也可以支持

SPARTA程序预测不同材料和不同几何外形的模型，

而不仅限于这一个算例。根据图 13，显著优化 SPARTA
模拟预测结果的来流气动加热放大系数正好在

50%至 100%的理论范围内。这表明在考虑烧蚀几何

模型的表面粗糙度对来流气动加热的影响时，用来流

气动加热放大系数代替不同位置和粗糙度的壁面单

元微观形貌对热通量的放大效应是合理的。 

4    结　论

针对再入飞行器前缘的热化学非平衡流动与气

固壁面相互作用问题，本文基于开源 DSMC程序

SPARTA，提出了一种涵盖变壁温效应的气动烧蚀

模型。

首先讨论了 SPARTA程序模拟高速气流高温化

学反应中处理热力学非平衡和化学非平衡耦合效应

的能力。从非弹性碰撞对的选择，内能弛豫发生的概

率，和化学反应发生后能量的再分配逻辑等方面，详

细考察了源代码的处理方式。改进后的 SPARTA程

序对于圆柱绕流的计算结果与文献基本一致。

其次，本文通过建立壁面能量守恒方程，将复杂

的烧蚀过程解耦为壁面升温和壁面烧蚀两个阶段，并

分析了适用不同壁面材料特性与形貌特征的二维条

件下的气动烧蚀机制。新提出的烧蚀模型在验证算

例中显示出与气动烧蚀实验一致的烧蚀形貌，并在后

续测试中展现了其能够反应壁面材料特性和微结构

对烧蚀过程影响的能力。

本文数值模拟结果表明了 SPARTA程序处理高

速热化学非平衡流动问题的能力，并为使用 DSMC
方法模拟复杂烧蚀过程提供了一种思路。然而，本文

现在进行比较的工作仅侧重于烧蚀形貌的比较，而没

有提供壁面升温速率和材料烧蚀速率等定量的指
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标。因此，如何利用 SPARTA新烧蚀模型实时预测材

料的退缩情况、准确计算壁面热通量分布是下一阶段

研究的重点。
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