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摘要：利用紧耦合计算方法对高超声速二维圆柱绕流问题进行了计算，验证了计算结果的准确性。分析指出了

高超声速飞行器常用刚性或柔性陶瓷瓦类热防护结构具有导热系数小、毕渥数犅犻大于１００的瞬态热响应特性，

提出了忽略气体与固体间耦合效应，假设固体表面温度时时与流体温度保持一致，进而可以按第一类边界条件

求解热防护结构内瞬态热响应问题的非耦合计算方法。与刚性陶瓷瓦二维圆管结构紧耦合瞬态热响应计算结

果对比研究表明，该方法可以较好地给出该类热防护结构瞬态热响应及非稳态温度分布，满足其厚度设计及气

动热预测等实际工程需求，且计算时间仅为紧耦合方法的１／６，具有很好的工程应用价值。
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　　对高超声速飞行器而言，热防护系统（Ｔｈｅｒ

ｍａｌｐｒｏｔｅｃｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ，ＴＰＳ）的重量与飞行器有效

载荷重量相当，任何能提高ＴＰＳ结构厚度计算精

度、降低ＴＰＳ重量的改进技术都将对飞行器成本

和可靠性有着重大的作用和影响［１］。因此，准确预

测ＴＰＳ沿飞行包线的瞬态热响应及温度分布具有

重要意义。

当马赫数不太高（小于６）时，飞行器外表面气

动加热过程主要由外表面气流对流加热和热防护

结构内部导热两个环节组成［２３］。一般认为，这两



个环节相互关联、相互制约，计算热防护结构瞬态

温度响应时需考虑其相互耦合性，目前采用较多的

计算方法为紧耦合方法［４６］，它是指将流场与结构

传热按统一时间步长进行求解，实时相互作用，能

很好地反映物理实际，得到较为精确的结果。但往

往计算程序较为复杂、硬件条件要求高且计算耗时

量太大，无法满足包线设计计算要求。

本文首先以不锈钢二维圆管结构为例，利用试

验结果验证了紧耦合计算方法的准确性。然后针

对高超声速飞行器常用刚性或柔性陶瓷类热防护

结构导热系数小、非稳态导热过程毕渥数犅犻＞１００

的特点，提出忽略气体与固体间耦合效应，假设固

体表面温度时时与流体温度保持一致，进而可以按

第一类边界条件求解热防护结构内瞬态热响应及

非稳态温度变化的非耦合计算方法。然后以给定

来流工况下刚性陶瓷瓦二维圆管结构紧耦合瞬态

温度计算结果为对比标准，验证了本文提出的非耦

合计算方法可以较好地给出该类热防护结构瞬态

热响应及非稳态温度分布，满足其厚度设计及气动

热预测等实际工程需求，而且计算时间仅为紧耦合

方法的１／６。因此，在满足条件的实际工程应用

中，可以考虑利用非耦合计算方法取代紧耦合方

法，从而大大提高计算效率。

１　主要数学模型

当马赫数不太高（小于６）时，飞行器外表面气

动加热过程描述如图１所示：外部区域Ω犉 的气流

以一定的热流密度对飞行器热防护结构Ω犛 的壳

体表面加热，近壁面固体温度随之升高，然后在壳

体内部进行导热。在通常的耦合计算方法中，流场

与结构计算域在接触面Г上实现数据交互，耦合

迭代。

图１　高超声速气动加热原理

１．１　流场

流场部分的二维量纲一化ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ方程

表示成如下积分形式



狋∫犞犙ｄ犞＋∮（犉－犌）·ｄ犃＝０ （１）

式中：ｄ犃 为任意控制体犞 的表面微元面积；犙为

守恒型变量；犉为无粘通量项；犌为粘性通量项。

１．２　结构温度场

基于各向同性假设的二维无内热源非稳态热

传导方程为

ρ犆狆
犜

狋
＝λ

２犜

狓
２ ＋

２犜

狔（ ）２ （２）

式中：ρ为固体密度；犆狆 为固体定压比热容；λ为固

体导热系数；犜为温度；狋表示时间。

１．３　耦合边界条件

计算时，如果壁面温度较低，在忽略辐射效应

的假设前提下，流体区域传至固壁的热流等于固壁

传至结构内部的热流，即

狇犉＝狇犛 （３）

　　流场与结构温度场区域同时进行计算，二维热

传导方程在边界的定解条件为

λ
犜

狓
狀狓＋

犜

狔
狀（ ）狔 ＝狇犛 （４）

２　几何模型及计算网格

Ｗｉｅｔｉｎｇ所做的激波相互作用下圆柱壳体前

缘气动加热试验［７８］被多次用于高超声速流动、传

热耦合数值模拟的验证［９１０］。实验中的不锈钢圆

管内外半径分别为２５．４和３８．１ｍｍ，密度ρ＝

８０３０ｋｇ／ｍ
３，定压比热容犆狆＝５０２．４８Ｊ／（ｋｇ·

Ｋ），导热系数λ＝１６．２７Ｗ／（ｍ·Ｋ）。来流参数为

温度犜＝２４１．５Ｋ，压力狆＝６４８．１Ｐａ，犕犪＝６．４７，

犚犲＝１．３１×１０６，圆管初始壁温犜ｗｔ＝０＝２９４．４Ｋ，

试验时间为５ｓ。由于实际过程中舱内换热相对舱

外气动热来说小得多，因此将内壁面设为绝热壁。

参照此试验数据，建立二维圆管超声速绕流计

算网格如图２所示，流体和固体区域网格数量分别

为９０×８０和３０×８０。为模拟壁面热流，对壁面附

近的流场网格进行加密，使得贴近壁面网格的犚犲

数接近于１。在固体区域贴近壁面处也进行加密，

壁面附近网格的高度为５×１０－５ ｍ。

３　紧耦合计算方法验证

流场计算中选取可实现犽ε模型
［１１］，其优点是

采用了壁面函数法［１２］处理壁面附近的计算，计算

稳定性强，模型精度高。

对无粘项的离散采用有限体积法的 ＡＵＳＭ＋

格式［１３］，其基本思想是将无粘通量分裂为对流通

量项及压力通量项来处理。该格式具有数值耗散

２４６ 南　京　航　空　航　天　大　学　学　报 第４５卷



图２　流体和固体区域的网格划分

小、捕捉激波分辨率高的特点。对分裂后的通量采

用完全迎风的二阶 ＭＵＳＣＬ格式进行离散，从而

提高计算精度。

参照文献［１４］设定来流工况及结构初始温度，

获得初始状态时气流压力分布云图及沿中心线激

波前后气流温度变化曲线分别如图３，４所示。其

中，激波出现位置为狓＝－０．０５５ｍ 处，与文献

［１３］结果一致；激波后气流温度为２１６０Ｋ，与文

献［１３］中２１６７Ｋ相比存在０．３２％的相对误差。

因此，验证了本文所采用流场计算方法和计算结果

的准确性。

图３　流场区域压力分布

进一步利用紧耦合计算方法获得外表面驻点

温度随时间变化（图５）及中心线上结构温度分布

随时间变化曲线如图６所示。

从图 ５ 可 看 出：狋＝２ｓ 时 驻 点 温 度 为

３８５．４０Ｋ，与文献［１４］给出的实验值３８８．７２Ｋ对

比存在０．８５％的相对误差，验证了本文紧耦合计

算方法和计算结果的准确性。

从图６可看出：由于钢的导热系数比较大，外

表面气动热很快就向内部传递，造成外表面温升速

率较慢，内部温度有明显的升高。如５ｓ时，外表

面驻点温度才达到４３０Ｋ左右，沿中心内部距外表

图４　沿中心线上激波前后流场温度分布

图５　驻点温度随时间变化

图６　结构内沿中心线犔上温度随时间变化（犕犪＝６．４７）

面５ｍｍ 处（狓＝－０．０３３１ｍ）温度就已经上升

３２．５Ｋ，并达到３２７Ｋ左右。

４　陶瓷瓦热防护结构瞬态热响应特性

进行瞬态导热时，固体内部的瞬态热响应特性

与其导热系数和表面对流换热系数的大小有很大

关系。为了说明这个问题，以厚度为２δ、温度为犜０

的无限大平板为例，假设初始瞬间将其置于温度为

犜∞的流体中，流体与平板间对流传热系数为一常

数，考察平板瞬态热响应过程的非稳态导热特性。
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平板两面对称受热，温度分布以中心面对称，

取狓≥０的半块平板，其一维瞬态热传导方程为

犜狓，（ ）τ
τ

＝
λ

ρ犆

２犜狓，（ ）τ

２狓

＝犪

２犜狓，（ ）τ

２狓

（５）

初始条件为狋（狓，０）＝狋０，０＜狓＜δ，边界条件为

狋（狓，τ）

狓
狓＝０＝０

犺狋δ，（ ）τ －狋∞［ ］＝－λ
狋狓，（ ）τ
狓

狓＝δ （６）

式中：τ为时间；狓为距壁面距离，０＜狓＜δ；犪＝
λ

ρ犆

为固体材料导温系数。

以气流参数狋∞ 为标准引入过余温度θ＝狋（狓，

狋）－狋∞ ，用分离变量法求解上述偏微分方程得到

过余温度解析解为

θ（狓，τ）

θ０
＝２∑

∞

狀＝１

ｅ－
（β狀δ

）２犪τ

δ
２

ｓｉｎ（β狀δ）ｃｏｓ （β狀δ）
狓［ ］δ

β狀δ＋ｓｉｎ（β狀δ）ｃｏｓ（β狀δ）

（７）

式中β狀 为下列超越方程的根，称为特征值。

ｔａｎ（β狀δ）＝
犅犻

β狀δ
　狀＝１，２，… （８）

式中：犅犻为毕渥数是以特征长度为δ的量纲一数，

代表了物体内部导热热阻δ／λ与边界处对流换热

热阻１／犺之比，具体定义为

犅犻＝
犺δ
λ
＝
δ／λ
１／犺

（９）

　　这样，平板与流体对流换热的第三类边界条件

的表达式（５）可以改写为

－
θ
狓
＝
θ 狓＝ ±δ

λ／犺
＝
θ 狓＝ ±δ

δ／犅犻
（１０）

图７　犅犻→∞时无限大平板受热示意图

　　如图７所示，式（９）从几何意义来说表示在整

个非稳态导热过程中平板内过余温度分布曲线在

边界处的切线都通过点（±δ±λ／犺，０）或（±δ±

δ／犅犻，０）。因此，毕渥数犅犻 的大小对板内非稳态

导热过程温度分布有很大影响。犅犻→ ∞ 表明对流

换热热阻趋向于零，即平板表面对流换热热阻１／犺

相对于平板导热热阻δ／λ可以忽略，这意味着非稳

态导热一开始平板的表面温度就立即变为流体温

度，平板内部温度变化完全取决于平板的导热热

阻。进一步研究表明，犅犻→∞是一种极限情况，实

际上只要犅犻＞１００就可以近似按此情况进行处

理［１５１６］。

刚性或柔性陶瓷瓦是高超声速飞行器常用热

防护结构，其导热系数一般在１０－２ Ｗ／（ｍ·Ｋ）量

级，特征厚度为１０－２ｍ量级。考虑到一般高超声

速飞行器气动热表面换热系数为１０２～１０
３ Ｗ／

（ｍ２·Ｋ）量级，则其毕渥数犅犻 在１０
２
～１０

３量级。

进而，对这种热防护结构的瞬态热响应问题可以按

照犅犻→∞方式进行处理，即固体表面温度能在很

短时间内与流体温度保持一致。

如将二维圆管算例固体材料属性按刚性陶瓷

瓦设置，即导热系数λ＝０．０５Ｗ／（ｍ·Ｋ），密度

ρ＝３５２ｋｇ／ｍ
３，比热容犆狆＝９７０Ｊ／（ｋｇ·Ｋ），重新

利用上述紧耦合计算方法求得中心线上温度分布

随时间变化曲线如图８所示。

从图中可看出：陶瓷外表面驻点温度在２ｓ瞬

间达到了１５００Ｋ，并向２１６７Ｋ气流温度方向迅

速爬升，而内部温度受外表面气动热影响较小，

５０ｓ时距外表面２ｍｍ以外位置温度仍未发生任

何变化，与图６所示金属材料二维圆管内温度分布

响应曲线相比表现出巨大差别。

图８　材料为刚性陶瓷时中心线温度随时间变化（犕犪＝６．４７）

５　非耦合计算方法

接下来针对高超声速飞行器刚性或柔性陶瓷

热防护结构导热系数小、气动热非稳态导热过程的

毕渥数犅犻 大于１００的特点，提出忽略气体与固体

间耦合效应，假设固体表面温度时时与流体作用下

辐射平衡温度保持一致，进而按第一类边界条件进

行求解热防护结构内瞬态热响应非稳态温度变化
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的简化计算方法。

以给定来流工况作用下热防护结构的瞬态热

响应计算分析为例，该方法具体计算步骤为：（１）单

独以流场为计算区域，按稳态计算方法计算给定来

流工况下热防护结构外气流温度；（２）单独以热防

护结构固体为计算区域，以外表面处气流辐射平衡

温度作为边界条件，按瞬态计算方法计算结构内非

稳态温度分布。对于同样实际飞行时间的求解过

程，非耦合方法的耗时仅为紧耦合方法的１／６。

将上文二维圆管材料属性按刚性陶瓷瓦设置，

采用上述非耦合计算方法获得给定飞行工况下圆

管结构内瞬态温度响应。考虑到陶瓷瓦导热非常

缓慢，短时间内距外表面较远处温度基本没有变

化，因此图９给出了近壁面约３ｍｍ区域沿中心线

温度分布非耦合计算结果与紧耦合计算结果的对

比曲线。

图９　沿中心线近壁面处温度随时间变化（犕犪＝６．４７）

从图中可看出：大约１０ｓ以前，非耦合计算结

果与紧耦合计算结果相比存在一定误差，但此时结

构内温度变化仅局限在近壁面０．１ｍｍ内，而１０ｓ

之后非耦合计算结果已与紧耦合计算结果趋于一

致。

图１０所示为固体区域中点犃 和点犅 在两种

计算方法下温度随时间的变化。可以看出，２０ｓ以

前距外表面０．１ｍｍ处温度非耦合计算结果与紧

耦合计算结果相比存在一定误差，但随后就完全保

持一致；而距外表面０．５ｍｍ以外的温度能够自始

至终与紧耦合计算结果完全吻合。

综上所述，在最初阶段的短时间内，温度误差

对内壁传热量以及热防护层厚度设计影响不大，初

始阶段（１０ｓ以内）中，文中方法的计算结果与紧耦

合方法的结果逐渐逼近并趋于重合。在实际的工

图１０　中心线上近壁面处两点（犃（０．１ｍｍ，０），

犅（０．５ｍｍ，０））温度随时间变化（犕犪＝６．４７）

程设计中，重点考虑的是最终热防护结构的厚度设

计，因此热防护结构的温升特性和飞行工况下的最

高温度需要准确计算估计。由此可见，最初阶段的

非稳态温度场不影响实际工程应用。

因此，针对高超声速飞行器刚性或柔性陶瓷热

防护结构，采用上述非耦合计算方法在节省大量计

算时间的同时还可以较准确地获得热防护结构内

瞬态温度分布特性，满足热防护层厚度优化设计及

传热量估算等工程应用的需求。

６　结　　论

（１）针对高超声速热防护结构瞬态热响应的紧

耦合计算方法是以外壁面气动热热流为传递参数，

能够得到较为精确的结果，但往往计算量大，计算

耗时长。

（２）在实际工程应用中，针对诸如刚性陶瓷瓦

的高犅犻数热防护结构的气动热计算，如果对计算

时间要求较为苛刻，建议采用文中非耦合计算方

法，相比紧耦合方法，能大大简化计算程序，具有方

法简单、易于实现的特点，在满足计算结果精度要

求的同时又能大大提高计算效率。例如，在同样计

算机配置和同样计算步长下，文中算例计算５０ｓ

飞行时间利用紧耦合方法耗时２ｈ，而非耦合计算

方法只需要２０ｍｉｎ。

（３）上述非耦合计算方法是以外表面气流温度

为传递参数，该参数在热防护结构外形尺寸一定时

仅与来流工况有关，进而可以针对一定研究对象，

便于形成数据库形式供反复调用，在实际工程应用

中具有很好的应用前景和价值。
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