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ｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｗｉｔｈｔｈｅｐｕｒｅｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇａｐ

ｐｒｏａｃｈ．Ｉｔｍａｋｅｓｕｐｆｏｒｔｈｅｄｅｆｅｃｔｓｏｆｎｕｍｅｒｉｃａｌ

ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｍｅｔｈｏｄｓｗｈｉｃｈｈａｖｅｌｏｗｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ，

ｌｏｎｇｌｉｆｅｃｙｃｌｅａｎｄｈｉｇｈｃｏｓｔ，ａｎｄｅｘｐａｎｄｓｔｈｅ

ｓｃｏｐｅｏｆａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｐｕｒｅｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇａｐ

ｐｒｏａｃｈ．Ｔｈｅｍｅｔｈｏｄｃａｎｂｅｅａｓｉｌｙｕｓｅｄｔｏｃｏｍ

ｐｕｔｅｔｈｅａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｆｏｒｃｅａｎｄａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｈｅａｔ

ｉｎｇｏｆｃｏｍｐｌｅｘｇｅｏｍｅｔｒｉｅｓｉｎｃｏｍｐｌｅｘｆｌｏｗ．

１　犃犈犚犗犇犢犖犃犕犐犆犎犈犃犜犐犖犌

犆犃犔犆犝犔犃犜犐犗犖犘犚犗犆犈犛犛

　 　 Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ ｈｅａｔｉｎｇｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ ｍｅｔｈｏｄ

ｕｓｅｄｉｎｔｈｉｓｐａｐｅｒｉｓｂａｓｅｄｏｎａｎｅｗ ｍｅｔｈｏｄ，

ｗｈｉｃｈｃｏｕｐｌｅｓｔｈｅＣＦＤｍｅｔｈｏｄｗｉｔｈｔｈｅｅｎｇｉｎｅｅｒ

ｉｎｇａｐｐｒｏａｃｈ．Ｔｈｅｅｎｔｉｒｅｆｌｏｗｆｉｅｌｄｉｓｄｉｖｉｄｅｄｉｎｔｏ

ｔｗｏｐａｒｔｓｂａｓｅｄｏｎｔｈｅＰｒａｎｄｔｌｂｏｕｎｄａｒｙｌａｙｅｒ

ｔｈｅｏｒｙ．Ｔｈｅｔｈｉｃｋｎｅｓｓｏｆｔｈｅｂｏｕｎｄａｒｙｌａｙｅｒｉｓｉｇ

ｎｏｒｅｄｂｅｃａｕｓｅｉｔｉｓｖｅｒｙｔｈｉｎ．Ｎａｍｅｌｙｔｈｅｓｈａｐｅｏｆ

ｔｈｅｏｕｔｅｒｅｄｇｅｏｆｔｈｅｂｏｕｎｄａｒｙｌａｙｅｒｉｓｔｈｅｓａｍｅ

ｗｉｔｈｔｈｅｓｈａｐｅｏｆａｉｒｃｒａｆｔ．Ｔｈｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｕｔｏｆ

ｔｈｅｂｏｕｎｄａｒｙｌａｙｅｒ，ｓｕｃｈａｓｐｒｅｓｓｕｒｅ，ｔｅｍｐｅｒａ

ｔｕｒｅａｎｄｖｅｌｏｃｉｔｙ，ａｒｅｃｏｍｐｕｔｅｄｂｙＣＦＤ ｍｅｔｈ

ｏｄｓ．Ｔｈｅｈｅａｔｔｒａｎｓｆｅｒｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｗｉｔｈｉｎｔｈｅ

ｂｏｕｎｄａｒｙｌａｙｅｒａｎｄｔｈｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｔｈｅｒｍａｌｐｒｏ

ｔｅｃｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍａｒｅｗｏｒｋｅｄｏｕｔｂｙｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇａｐ

ｐｒｏａｃｈ．Ｔｈｅｓｅｔｗｏ ｍｅｔｈｏｄｓａｒｅｃｏｕｐｌｅｄａｌｔｅｒ

ｎａｔｅｌｙｆｏｒｗａｒｄ．

２　犐犖犞犐犛犆犐犇犗犝犜犉犔犗犠

　　Ｔｏｓｏｌｖｅｔｈｅｉｎｖｉｓｉｄｏｕｔｆｌｏｗｉｓｔｏｒｅｓｏｌｖｅｔｈｅ

Ｅｕｌｅｒｅｑｕａｔｉｏｎｓｏｆｆｌｕｉｄｄｙｎａｍｉｃｓｉｎｔｈｅｆｌｏｗ

ｆｉｅｌｄ．ＴｈｅＣＦＤ ｍｅｔｈｏｄｓｏｆＥｕｌｅｒｅｑｕａｔｉｏｎａｒｅ

ｑｕｉｅｔｍａｔｕｒｅａｎｄｐｅｒｆｅｃｔ．Ｔｈｅｓｏｌｕｔｉｏｎｏｆｔｈｅｉｎ

ｖｉｓｃｉｄｏｕｔｆｌｏｗｉｎｔｈｉｓｐａｐｅｒｉｓｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｈｙｂｒｉｄ

ｇｒｉｄａｎｄｐａｒａｌｌｅｌｃｏｍｐｕｔｉｎｇ．Ｔｈｅｓｐａｃｅｄｉｓｃｒｅｔｉｚａ

ｔｉｏｎｕｓｅｓＡＵＳＭ＋ｓｃｈｅｍｅ
［１０］ａｎｄｔｈｅｔｉｍｅｄｉｓｃｒｅｔ

ｉｚａｔｉｏｎｕｓｅｓｆｏｕｒｔｈｏｒｄｅｒＲｕｎｇｅＫｕｔｔａ ｍｅｔｈｏｄ．

Ｔｈｅｓｔａｔｅｓｏｆｉｎｖｉｓｃｉｄｏｕｔｆｌｏｗｓｏｌｕｔｉｏｎｓａｒｅｄｅｔｅｒ

ｍｉｎｅｄｂｙｔｈｅｔｙｐｅｏｆａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｈｅａｔｉｎｇｓｕｃｈａｓ

ｔｒａｎｓｉｅｎｔｈｅａｔｉｎｇ，ｃｒｕｉｓｅｓｔａｔｅｏｒｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｓｔａｔｅ，

ｅｔｃ．Ｔｈｅｆｌｏｗｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｇｒｉｄｐｏｉｎｔｓｏｎｂｏｄｙ

ｓｕｒｆａｃｅａｒｅｔａｋｅｎａｓｔｈｅｉｎｔｅｒｐｏｌａｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

ｒｅｑｕｉｒｅｄｂｙｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇａｐｐｒｏａｃｈｉｎｔｈｅｂｏｕｎｄａｒｙ

ｌａｙｅｒｏｕｔｅｒｅｄｇｅ．Ｉｆｎｅｅｄｅｄ，ｔｈｅｉｎｔｅｒｐｏｌａｔｉｏｎｄａ

ｔａｂａｓｅｃａｎｂｅｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄ．

３　犈犖犌犐犖犈犈犚犐犖犌 犆犗犕犘犝犜犐犖犌

犜犈犆犎犖犗犔犗犌犢

３１　犎犲犪狋狋狉犪狀狊犳犲狉犻狀犫狅狌狀犱犪狉狔犾犪狔犲狉

　　Ｔｈｅｓｕｒｆａｃｅｏｆｔｈｅｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃａｉｒｃｒａｆｔｓｉｓｄｉ

ｖｉｄｅｄｉｎｔｏｔｗｏｐａｒｔｓ：Ｔｈｅｓｔａｇｎａｔｉｏｎｐｏｉｎｔｓａｎｄ

ｎｏｎｓｔａｔｉｏｎａｒｙｚｏｎｅｓ．Ｆｏｒｔｈｅｆｏｒｍｅｒ，ｔｈｅＦａｙ

Ｒｉｄｄｅｌｌｆｏｒｍｕｌａｉｓｆｉｔｆｏｒａｘｉｓｙｍｍｅｔｒｉｃｂｏｄｙ，ｏｆ

ｗｈｉｃｈ犘狉＝０．７１，犔犲＝１．０．Ｔｈｅｆｏｒｍｕｌａ
［１１］ｉｓａｓ

ｆｏｌｌｏｗｓ

狇ｗｓ＝０．７６３×犘狉
－０．６× ρ

ｗμｗ

ρｓμ
（ ）

ｓ

０．１

× ρｓμｓ
ｄ狌ｅ
ｄ（ ）狓槡 ｓ

×

１＋（犔ｅ０．５２－１）
犺Ｄ
犺［ ］
ｓ

（犺ｓ－犺ｗ） （１）

ｗｈｅｒｅρｗｉｓｔｈｅｄｅｎｓｉｔｙｏｎｔｈｅｏｂｊｅｃｔｓｕｒｆａｃｅ，

μｗｔｈｅｖｉｓｃｏｓｉｔｙｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｏｎｔｈｅｏｂｊｅｃｔｓｕｒｆａｃｅ，

犺ｗｔｈｅｅｎｔｈａｌｐｙｏｎｔｈｅｏｂｊｅｃｔｓｕｒｆａｃｅ，ρｓｔｈｅｄｅｎ

ｓｉｔｙｉｎｓｔａｇｎａｔｉｏｎｐｏｉｎｔ，μｓｔｈｅｖｉｓｃｏｓｉｔｙｃｏｅｆｆｉ

ｃｉｅｎｔｉｎｓｔａｇｎａｔｉｏｎｐｏｉｎｔ，
ｄ狌ｅ
ｄ（ ）狓 ｓ

ｔｈｅｖｅｌｏｃｉｔｙｇｒａ

８３２ ＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｆＮａｎｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ＆Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ Ｖｏｌ．３０



ｄｉｅｎｔｉｎｓｔａｇｎａｔｉｏｎｐｏｉｎｔ，ａｎｄ犺Ｄｔｈｅａｖｅｒａｇｅａｉｒ

ｄｉｓｓｏｃｉａｔｉｏｎｅｎｔｈａｌｐｙ．

Ｆｏｒｔｈｅｎｏｎｓｔａｇｎａｔｉｏｎｚｏｎｅ，ｔｈｅｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ

ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇｅｍｐｉｒｉｃａｌｆｏｒｍｕｌａｓａｒｅａｌｓｏｇｉｖｅｎ．

Ｆｏｒｔｈｅｃａｓｅｏｆｚｅｒｏａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋ（ＡＯＡ），ｔｈｅｒｅ

ａｒｅＬｅｅｓｆｏｒｍｕｌａａｎｄｒｅｆｅｒｅｎｃｅｅｎｔｈａｌｐｙｍｅｔｈｏｄ．

Ｉｎｔｈｉｓｐａｐｅｒ，ｔｈｅｆｌａｔｈｅａｔｔｒａｎｓｆｅｒｍｏｄｅｌｉｓｕｓｅｄ

ｔｏｃａｌｃｕｌａｔｅｔｈｅｈｅａｔｔｒａｎｓｆｅｒｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｏｆｔｈｅ

ｂｏｕｎｄａｒｙｌａｙｅｒ，ｔｈａｔｉｓ

犪＝
１

２
犘狉－

２
３犮ｐ犞ｃ犮


ｔｃρｃ

 （２）

ｗｈｅｒｅ犪ｉｓｔｈｅｈｅａｔｔｒａｎｓｆｅｒｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ，犮ｐ ｔｈｅ

ｓｐｅｃｉｆｉｃｈｅａｔｃａｐａｃｉｔｙａｔｃｏｎｓｔａｎｔｐｒｅｓｓｕｒｅ，犞ｃｔｈｅ

ｖｅｌｏｃｉｔｙｉｎｔｈｅｏｕｔｅｒｅｄｇｅｏｆｔｈｅｂｏｕｎｄａｒｙｌａｙｅｒ，

ρｃ
ｔｈｅｄｅｎｓｉｔｙｉｎｔｈｅｏｕｔｅｒｅｄｇｅｏｆｔｈｅｂｏｕｎｄａｒｙ

ｌａｙｅｒ，ａｎｄ犮ｔｃｒｅｌａｔｅｄｔｏｔｕｒｂｕｌｅｎｔｖｉｓｃｏｓｉｔｙｃｏｅｆｆｉ

ｃｉｅｎｔ．

３２　犎犲犪狋狋狉犪狀狊犳犲狉犻狀狊狋狉狌犮狋狌狉犲

　　Ｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｈｅａｔｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓｏｆ

ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃａｉｒｃｒａｆｔｓｉｓａｎｕｎｓｔｅａｄｙｐｒｏｃｅｓｓ．Ｔｈｅ

ｈｅａｔｆｌｕｘｆｒｏｍｅｘｔｅｒｎａｌａｉｒｆｌｏｗｔｏｔｈｅａｉｒｃｒａｆｔｓｕｒ

ｆａｃｅｉｓｒｅｌａｔｅｄｔｏｔｈｅｗａｌｌｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ．Ｎｅｗｔｏｎ

ｇｉｖｅｓｏｕｔｔｈｅｌａｗｏｆｃｏｏｌｉｎｇ，ｗｈｉｃｈｓｔａｔｅｓｔｈａｔ

狇Ｗ＝犪（犜αＷ－犜Ｗ） （３）

ｗｈｅｒｅ狇Ｗｉｓｔｈｅｈｅａｔｐａｓｓｅｄｆｒｏｍｔｈｅａｉｒｔｏｔｈｅ

ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ，犜Ｗｔｈｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｏｎｔｈｅａｉｒｃｒａｆｔ

ｓｕｒｆａｃｅ，ａｎｄ犜αＷｔｈｅｒｅｃｏｖｅｒｙｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ．

Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇｍｅｔｈｏｄｓａｒｅｕｓｅｄｔｏｓｏｌｖｅｔｈｅ

ｆｌｏｗｆｉｅｌｄａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｈｅａｔｉｎｇ．Ａｔｔｈｅｓａｍｅ

ｔｉｍｅ，ｈｅａｔｔｒａｎｓｆｅｒｉｓｃｏｍｐｕｔｅｄｉｎｔｈｅｔｈｅｒｍａｌ

ｐｒｏｔｅｃｔｉｏｎｓｔｒｕｃｔｕｒｅ．Ｔｈｉｓｐｒｏｃｅｓｓｉｓｃｏｕｐｌｅｄ．Ｏｎ

ｏｎｅｈａｎｄ，ａｓｔｈｅｈｅａｔｆｌｕｘｉｎｃｒｅａｓｅｓ，ｔｈｅｗａｌｌ

ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｒｉｓｅｓ．Ｏｎｔｈｅｏｔｈｅｒｈａｎｄ，ｔｈｅｉｎ

ｃｒｅａｓｅｏｆｔｈｅｗａｌｌｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｈａｓａｎｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｎ

ｔｈｅｈｅａｔｆｌｕｘ．Ｔｏｃｏｍｐｕｔｅｔｈｅｓｕｒｆａｃｅｈｅａｔｆｌｕｘ，

ｉｔｎｅｅｄｓｔｏｋｎｏｗｔｈｅｗａｌｌｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ．Ａｎｄｔｈｅ

ｌａｔｔｅｒｏｎｅａｌｓｏｄｅｐｅｎｄｓｏｎｔｈｅｆｏｒｍｅｒ．Ｔｈａｔｉｓｔｈｅ

ｃｏｕｐｌｉｎｇｏｆｔｈｅｈｅａｔｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓ．

Ｔｈｅｓｐｅｃｉｆｉｃｃｏｍｐｕｔｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓｉｓ：

（１）Ｇｉｖｅｔｈｅｗａｌｌｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅａｔｉｎｉｔｉａｌｍｏ

ｍｅｎｔａｎｄｔｈｅｎｃａｌｃｕｌａｔｅｔｈｅｈｅａｔｆｌｕｘｂｙｅｎｇｉｎｅｅｒ

ｉｎｇａｐｐｒｏａｃｈ．Ｔａｋｅｔｈｉｓｈｅａｔｆｌｕｘａｓｔｈｅｔｈｅｒｍａｌ

ｂｏｕｎｄａｒｙｃｏｎｄｉｔｉｏｎｔｏｗｏｒｋｏｕｔｔｈｅｗａｌｌｔｅｍｐｅｒａ

ｔｕｒｅｉｎｔｈｅｎｅｘｔｔｉｍｅ．Ｒｅｐｅａｔｔｈｅｐｒｏｃｅｓｓａｎｄｐｒｏ

ｍｏｔｅｔｈｅｓｏｌｖｉｎｇｂｙｔｉｍｅｓｔｅｐ．

（２）Ｗｉｔｈｉｎｅａｃｈｔｉｍｅｓｔｅｐ，ｆｉｒｓｔｌｙ，ｔａｋｅｔｈｅ
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