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黄 杰 1 姚卫星 2 孔 斌 1,3 王 曼 3 甘 建 3 杨家勇 3

（1.南京航空航天大学飞行器先进设计技术国防重点学科实验室，南京，210016；
2.南京航空航天大学机械结构力学及控制国家重点实验室，南京，210016；

3.中国航空工业集团公司成都飞机设计研究所，成都，610019）

摘要：建立了热防护系统（Thermal protection system，TPS）缝隙气动热分析的计算流体动力学（Computational
fluid dynamics，CFD）数值模型，将缝隙热流密度分布情况与平板热流进行了对比，结果表明由于缝隙的存在缝

隙上端出现了热流峰值，并且缝隙迎风面热流密度大于背风面热流密度，缝隙热流密度主要集中在缝隙上端与

缝隙宽度相当的区域内；采用分析获得的缝隙热流密度建立了缝隙热控分析的有限元传热模型，结果表明缝隙

气动热和缝隙类空腔辐射会造成机体表面温度的升高，是造成缝隙热短路现象的原因；最后研究了缝隙几何形

状（缝隙宽度、缝隙倒圆角以及缝隙台阶）对缝隙热控性能的影响，分析结果表明随缝隙宽度增加，机体表面最高

温度升高。随缝隙倒圆角半径增加，机体表面最高温度降低。随缝隙台阶高度增加，台阶正差时机体表面最高

温度升高，台阶逆差时机体表面最高温度降低。
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Abstract:The computational fluid dynamics（CFD）numerical model is established to analyze the aerodynamic
heating of gap for thermal protection system. The heat flux distribution of gap is compared with that of plate.
Maximum heat flux appear at the upper of gap，and the heat flux on windward side is greater than that on
leeward side. The heat flux is concentrated in upper gap that is approximately equal to the width of gap. The
FEM heat transfer model for heat control analysis of gap is established based on the heat flux of gap. The
aerodynamic heating and cavity radiation of gap result in the increase of temperature of structure，which is the
reason of the short circuit phenomenon of gap. Finally，the influences of gap shape on the heat control
performance are studied. As the width of gap increases，maximum temperature of structure increases. As the
radius of rounded corner increases，maximum temperature of structure decreases. As the height of gap step
increases，maximum temperature of structure increases，when the height of windward side is greater than that
of leeward side. However maximum temperature of structure decreases when the height of windward side is
less than that of leeward side.
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高超声速飞行器在再入过程中受到气动加热

的作用，为保证内部机体结构在可承受的温度范围

内，需要在机体表面附加热防护系统（Thermal pro⁃
tection system,TPS）[1⁃6]，即热防护系统起到阻隔外

部热量进入到内部结构的作用，其平面形状通常为

矩形，宽度大约为 50~300 mm，TPS通常由涂层、

防热瓦及应变隔离垫 (Strain isolation pad,SIP)构
成。由于飞行器再入过程中结构的变形和热膨胀，

各块防热瓦之间必须要留有一定的缝隙以避免防

热瓦之间相互接触，而防热瓦之间的缝隙带来了缝

隙气动加热的问题，即缝隙侧壁存在一定的热流密

度，缝隙过大热流密度甚至会直接作用于机体表

面，造成机体温度急剧升高。此外防热瓦外表面将

大量的热量辐射到大气环境中，而由于缝隙的狭窄

性特点，其内部的热量很难辐射出去，缝隙内的绝

大部分热量被缝隙侧壁以及机体表面吸收，此时缝

隙类似空腔辐射，机体温度将会升高。因此必须研

究缝隙内部热流密度分布情况、缝隙类空腔辐射的

影响以及缝隙处的热控性能，保证机体表面最高温

度不超过材料允许的温度。

国外 Chapman等 [7]最早通过理论方法研究了

在超声速和高超声速来流条件下缝隙热流密度的

分布情况；Avery[8]在风洞条件下研究了来流马赫

数为 7时的缝隙侧壁热流密度随缝隙宽度的变化

情况；Scott等 [9]研究了额外压力梯度的存在对缝隙

内热流密度及缝隙侧壁温度的影响；国内童秉纲 [10]

从二维定常不可压缩流出发研究了航天飞机 TPS
缝隙的气动加热特性，并且分析了缝隙内部的流动

规律。唐贵明 [11]利用激波风洞和炮风洞研究了高

超声速来流情况下缝隙内部热流密度分布情况，并

讨论了马赫数、缝隙局部攻角以及偏转角对缝隙热

流密度的影响规律。

以往针对 TPS缝隙的研究工作主要是通过试

验和理论分析方法，由于试验方法复杂，热流密度

精确测量难度大，试验费用高昂，难以开展大规模

的缝隙热控研究。而理论分析方法仅能给出与缝

隙热控性能有关的某些定性结果，并不能精确分析

缝隙热流密度和机体表面温度。此外以往的研究

工作并未涉及到缝隙几何形状对缝隙处热控性能

的影响。本文通过数值分析方法研究了缝隙内部

热流密度的分布情况，并与平板热流密度进行了对

比；其次利用分析获得的缝隙热流密度进行了缝隙

处的热控研究，通过结果阐明了缝隙热短路现象发

生的原因；最后研究了缝隙宽度、缝隙倒圆角以及

缝隙台阶对热控性能的影响规律。

1 气动热与结构传热数值算法

1. 1 气动热数值算法

不考虑体积力和内热源情况下，在直角坐标系

下的流体动力学N⁃S方程的积分形式为

∂
∂t ∫ΩWdΩ+ ∮∂Ω ( F c - F v ) dS= 0 (1)

式中：W 为守恒变量；Fc为无黏通量；Fv为黏性

通量。

针对以上流动控制方程，采用有限体积法进行

空间离散，对流通量采用 AUSM+[12]空间离散格

式，该格式的数值耗散较小，激波分辨率较高，且鲁

棒性较强。AUSM+格式将无黏通量分为对流项

Fe和压力项 P，在单元界面处其表达式为
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(3)

AUSM+格式通过单元界面处的马赫数进行

流场上、下游的判断

( ⋅ ) L/R=
ì
í
î

( ⋅ ) L MaI+ 1/2,J,K ≥ 0
( ⋅ ) R MaI+ 1/2,J,K < 0

(4)

式中：MaI+1/2,J,K为单元界面处的马赫数，而单元界

面处的压力项则可分解为

P I+ 1/2,J,K= ψ+ PL+ ψ- PR (5)
为获得单调解，采用完全迎风的二阶MUSCL

格式 [13]离散分裂后的无粘通量,并采用 minmod限
制器使格式达到空间二阶精度。流体控制方程中

的粘性项采用中心格式进行空间离散，湍流模型采

用两方程 Menter’s SST[14]模型，而时间推进采用

LU⁃SGS格式 [15]。

采用隐式残差光顺技术 [16]加速收敛，并且针对

高超声速气动热问题，流体导热系数和粘性系数通

常采用 Sutherland公式或分子动力学计算，其对物

面热流密度的计算精度有重要影响。
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以上 N⁃S方程的定解条件一般包括初始条件

和边界条件，其中针对高超声速气动加热问题时，

最常用的边界条件有：远场边界条件、无滑移等温

壁面边界条件及对称边界条件等。输入参数通常

为：马赫数、攻角、来流静温、来流静压及壁面温

度等。

1. 2 结构传热数值算法

在无体积热源的假设下结构瞬态热传导的控

制方程为

ρ0 c
∂T
∂t =

∂
∂x ( )kx

∂T
∂x + ∂

∂y ( )ky
∂T
∂y + ∂

∂z ( )kz
∂T
∂z
(6)

式中：ρ0为结构材料密度；c为材料比热容；kx，ky和
kz分别为材料 3个方向的导热系数。其中比热容和

导热系数一般为温度的函数。

针对本文热防护系统的热分析问题，其外表面

边界条件为壁面热流密度 Qaero和壁面热辐射量

Qrad，其表达式分别为

-λ
|

|
||

∂T
∂n

wall

= Q aero ( x,y,z,t ) (7)

Q rad = εσ (T 4
wall - T 4

at ) (8)
式中：∂T/∂n为壁面法向温度梯度；ε为壁面热辐射

率；玻尔兹曼常数 σ=5.67×10-8 W/(m2 · K4)；Twall
为壁面温度；Tat为大气环境温度。

对式 (6)进行有限元离散可得到总体合成矩阵

求解方程

CṪ n+ KT n= P n (9)
式中：C为热容矩阵；K为热传导矩阵；P为温度载

荷列阵；T和 Ṫ分别为节点温度列阵和节点温度对

时间的导数列阵。针对 n到 n+1时间步，用 Gaier⁃
kin格式离散得

( )2K+ 3
Δt C T n= 2P n+ P n- 1 + ( )3

Δt C- K T n- 1

(10)
求解式 (10)即可得到结构各个时刻节点的瞬

时温度。

2 TPS缝隙气动热和热控分析

2. 1 TPS缝隙气动热分析

高超声速飞行器再入过程中，常常采用大攻角

以降低驻点处的热流密度值，由于飞行器迎风面的

热流密度大于背风面的热流密度，故本文研究飞行

器迎风面缝隙处的热控问题，而迎风面缝隙来流条

件如图 1所示，即飞行器迎风面缝隙处相当于有一

个负攻角来流。

为了研究缝隙处的热流密度分布规律，本文采

用数值分析方法，建立了缝隙处的二维 CFD模型，

如图 2所示，模型左端、右端和上端分别为远场边

界条件，其余部分均为等温壁面。划分 CFD结构

网格，缝隙局部网格如图 3所示，网格类型为二维

四边形单元，网格量为 5万，为了保证壁面热流密

度的精度，壁面第 1层网格高度 Δh=1×10-5 m，以

保证无量纲参数 y+<1。模型中来流马赫数Ma=
6，飞行高度 h=60 km，来流压强 p=21.96 Pa，来流

温度 T=247.021 K，缝隙局部攻角 α=20°，壁面为

等温壁面 Tw=247.02 K，缝隙宽度W=2 mm，缝隙

深度H=44 mm，分析时空间离散格式采用二阶精

度的AUSM格式，湍流模型采用 SST模型。

分析获得了流场的压力云图 (图 4)，从云图中

可以明显看到捕捉到了一道斜激波，这是由于来流

在壁面受到压缩而产生的，斜激波的出现也验证了

模型的正确性。图 5为缝隙上端的局部温度云图，

可观察到边界层内温度达到了 800 K，边界层内的

高温与壁面温度 247.02 K形成强烈的温度梯度，

产生很高的热流密度值。提取缝隙热流密度，图 6
给出了缝隙热流密度沿宽度方向的分布情况，并且

图 1 迎风面缝隙来流条件

Fig.1 Inlet condition of windward side for gap

图 2 CFD模型边界条件

Fig.2 Boundary condition of CFD model

图 3 缝隙处局部网格

Fig.3 Local mesh in the gap
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与平板热流密度进行了对比，图 7给出了缝隙迎风

面和背风面热流密度沿深度方向的分布情况，从图

中可得到以下结论：

(1) 由图 6可知，缝隙的存在造成了缝隙处热

流密度高于平板，并且缝隙左、右两端出现热流密

度峰值，热流峰值为平板热流密度 2~4倍；

(2) 由图 7可知，缝隙热流主要集中在缝隙上

端尺寸与缝隙宽度相当的区域，而其下方区域内热

流密度非常低，并且缝隙迎风面热流密度大于背风

面热流密度。

2. 2 TPS缝隙热控分析

将图 7中缝隙迎风面和背风面的热流与平板

热流的比值乘以飞行器再入过程中防热瓦外表面

热流，即可得到 TPS热控分析用的缝隙热流随时

间变化的情况。建立了二维 TPS传热有限元分析

模型，如图 8所示，其中 TPS宽度 L=100 mm，缝

隙宽度W=2 mm，防热瓦厚度 h1=40 mm，应变隔

离垫厚度 h2=4 mm，铝合金机体结构厚度为 h3=
1.5 mm。传热分析模型边界条件如图 9所示，包括

防热瓦外表面热流 Q1、防热瓦外表面热辐射 R1、缝

隙热流 Q2及其缝隙内的类空腔辐射 R2。图中点

A、点 B和点 C为分析结果提取位置。传统的 TPS
热控分析仅考虑 Q1和 R1，为了研究 TPS缝隙热短

路现象的影响因素，本文考虑了 4个分析工况，如

表 1所示。工况 1包含边界条件 Q1和 R1，工况 2包
含边界条件 Q1，R1和 R2，工况 3包含边界条件 Q1，

R1和Q2，工况 4包含所有边界条件。

防热瓦、应变隔离垫以及铝合金机体的导热系

数 k、比热容 c以及密度 ρ如表 2所示。飞行器再入

过程中，防热瓦外表面热流密度以及大气环境温度

随时间变化情况如图 10所示，其中防热瓦外表面

热辐射系数 n=0.85，结构初始温度为 25 ℃。

分析获得了缝隙上端的迎风面点 A和背风面

点 B以及缝隙底部机体表面点 C的最高温度 TAmax，

图 4 流场压力云图

Fig.4 Pressure field of flow field

图 5 缝隙上端温度云图

Fig.5 Temperature field in the gap

图 6 缝隙热流密度沿宽度方向分布

Fig.6 Heat flux vs. width in gap

图 7 缝隙热流密度沿深度方向分布

Fig.7 Heat flux vs. depth in gap

图 9 TPS缝隙处所有边界条件

Fig.9 All boundary conditions in gap

图 8 二维传热有限元模型

Fig.8 2D FEM model for heat transfer analysis
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TBmax和 TCmax，如表 3所示，由表中数据可得：

(1) 由工况 3和工况 4可知，缝隙迎风面温度高

于背风面温度，这主要是因为缝隙迎风面热流大于

背风面热流。

(2) 由工况 1和工况 3对比可知缝隙热流密度

造成缝隙上部和机体表面温度升高；

(3) 由工况 1和工况 2对比，或工况 3和工况 4
对比可知缝隙空腔辐射将缝隙上部（高温区）能量

辐射到下部（低温区），造成缝隙上部温度降低，而

机体表面温度升高；

(4) 工况 4机体表面最高温度 269.0 ℃，工况 1
机体表面最高温度 259.5 ℃，说明缝隙内空腔辐射

和缝隙热流密度造成了缝隙热短路，机体温度

升高。

图 11为工况 4缝隙上端的迎风面点 A和背风

面点 B以及缝隙底部机体表面点 C的温度随时间

变化情况。点A和点 B达到最高温度时间为 710 s，
与防热瓦外表面热流密度峰值时刻相同，而点 C达

到最高温度时间为 3 320 s，即机体达到最高温度

时间比防热瓦外表面达到最高温度时间长，这主要

是因为防热瓦具有一定厚度，外部热量到达机体表

面需要一定的传导时间，造成机体表面温度热响应

相对于防热瓦外表面滞后的现象。

3 缝隙几何对 TPS热控性能的影响

由于在高超声速飞行器不同位置的 TPS缝隙

宽度不同，并且飞行器在研制过程中缝隙存在一定

的倒角，此外由于制造装配等工艺原因防热瓦组件

可能会出现不同高度的情况，即缝隙出现台阶。有

必要研究不同缝隙宽度、缝隙倒角量以及缝隙台阶

高度对 TPS热控性能的影响。图 12和图 13分别

为缝隙倒圆角和缝隙台阶的示意图。

3. 1 缝隙宽度的影响

为了研究缝隙宽度对 TPS热控性能的影响，

建立了相应的气动热 CFD模型和结构传热有限元

模型。缝隙宽度W=1，2，3和 4 mm。分析获得了

不同宽度下缝隙热流密度分布（图 14）以及机体表

面的最高温度 Tmax（表 4）。可观察到缝隙宽度从

1 mm增到 4 mm，机体表面最高温度从 263.9 ℃上

表 1 各工况包含的边界条件

Tab.1 The boundaries of all work conditions

边界条件

Q1

R1
R2
Q2

工况 1
√
√

工况 2
√
√
√

工况 3
√
√

√

工况 4
√
√
√
√

表 2 TPS各部件热力学参数

Tab.2 Thermodynamic parameters of TPS

部件

防热瓦

SIP
机体结构

k/
(W ·m-1 ·K-1)

0.05
0.06
155

c/
( J · kg-1 ·K-1)

1 000
1 000
900

ρ/
(kg ·m-3)
200
150
2 770

图 10 热流密度和大气环境温度随时间变化情况

Fig.10 Heat flux and ambient temperature vs. reentry time

表 3 防热瓦和机体表面最高温度

Tab. 3 Maximum temperatures for the surfaces of title

and structure

工况

1
2
3
4

TAmax/℃
1 234.8
1 078.0
1 632.0
1 322.1

TBmax/℃
1 234.8
1 078.0
1 441.3
1 226.7

TCmax/℃
259.5
262.8
261.6
269.0

图 11 工况 4防热瓦外表面和机体温度随时间变化情况

Fig. 11 Temperatures for surfaces of title and structure vs.
reentry time (Work condition 4)

图 12 缝隙倒圆角示意图

Fig.12 Rounded corner in the gap
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升到 284.3 ℃，即缝隙宽度越宽机体表面最高温度

越大，这主要是因为缝隙宽度越宽缝隙热流越大的

原因。

3. 2 缝隙倒角的影响

为了研究缝隙倒角对 TPS热控性能的影响，

建立了相应的气动热 CFD模型和结构传热有限元

模型。缝隙倒圆角半径 r=0.25，0.5，1，2和 4 mm。

分析获得了不同缝隙倒圆角半径下缝隙迎风面热

流密度分布（图 15）以及机体表面的最高温度（表

5）。根据分析结果可得出如下结论：(1) 缝隙上部

倒圆角能有效降低缝隙热流密度峰值，随着倒角半

径的增大，热流密度峰值最终趋于稳定值；(2) 缝隙

倒圆角时机体表面最高温度相对未倒角结果降低，

这主要是因为倒圆角降低了缝隙热流密度峰值；

(3) 随着倒圆角半径的增加，机体表面最高温度逐

渐降低。

3. 3 缝隙台阶的影响

为了研究缝隙台阶对 TPS热控性能的影响，

建立了相应的气动热 CFD模型和结构传热有限元

模型。缝隙台阶分为正差和逆差两种情况，正差为

缝隙右端高于左端，台阶高度差 H=1，2和 3 mm，

逆差为缝隙右端低于左端，台阶高度差 H=-1,
-2和-3 mm。图 16和图 17分别为正差和逆差情

况下不同缝隙台阶高度对缝隙热流密度分布的影

图 16 不同台阶高度的缝隙热流密度分布（H>0）
Fig.16 Heat flux distributions with different gap step

height (H>0)

图 17 不同台阶高度的缝隙热流密度分布（H<0）
Fig.17 Heat flux distributions with different gap step

height（H<0）

图 13 缝隙台阶示意图

Fig.13 Step in the gap

表 4 不同宽度下机体表面最高温度

Tab.4 Maximum temperatures for the surface of struc⁃

ture with different gap width

W/mm
TCmax/℃

1
263.9

2
269.0

3
275.8

4
284.3

图 15 不同倒角半径下缝隙迎风面热流密度分布

Fig. 15 Heat flux distributions with different gap rounded
corner radius

表 5 不同倒角半径下机体表面最高温度

Tab. 5 Maximum temperatures for surface of structure

with different gap rounded corner radius

r/mm
TCmax/℃

0
269.0

0.25
265.6

0.5
263.9

1
261.5

2
258.4

4
254.5

图 14 不同宽度下缝隙热流密度分布

Fig.14 Heat flux distributions with different gap width
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响，表 6为其对机体表面的最高温度的影响。根据

分析结果可得出以下结论：(1) 台阶正差时，缝隙迎

风面热流密度随台阶高度的增加而升高；而台阶逆

差时，缝隙迎风面热流密度随台阶高度的增加而减

小；(2) 台阶正差时，机体表面最高温度随台阶高度

的增加而升高；而台阶逆差时，机体表面最高温度

随台阶高度的增加而降低。造成正差和逆差台阶

对热控影响趋势不同主要是因为热流密度的变化

趋势不同。

下面分析正差和逆差台阶对缝隙热流密度影

响趋势不同的原因。图 18和图 19为台阶正差时典

型的流场压力云图和缝隙局部温度云图，图 20和
21为台阶逆差时典型的流场压力云图和缝隙局部

温度云图。从图中可以观察到台阶正差情况时右

端高的台阶起到了阻挡气流的作用，气流在此处被

压缩，形成了一道压缩波，缝隙处的压强和温度场

均升高，导致了台阶正差情况时缝隙热流密度的升

高；而台阶逆差情况时右端低的台阶起到了扩张气

流的作用，气流在此处膨胀，形成了一道膨胀波，缝

隙处的压强和温度场均降低，导致了台阶逆差情况

时缝隙热流密度的降低。

4 结 论

(1) 缝隙的存在造成了缝隙处热流密度高于平

板，缝隙左、右两端出现热流密度峰值。缝隙热流

主要集中在缝隙上端尺寸与缝隙宽度相当的区域

内，并且缝隙迎风面热流密度大于背风面。

(2) 缝隙内的类空腔辐射和缝隙热流密度造成

了缝隙热短路，机体表面温度升高。传统的 TPS
热控分析未考虑这两个因素，造成机体表面温度分

析结果偏低，机体结构偏危险，故应考虑缝隙类空

腔辐射和缝隙热流密的影响。

(3) 缝隙宽度增加，机体表面温度升高，故在

TPS组件热膨胀接触允许的条件下应尽量减小缝

隙宽度；缝隙倒圆角能有效降低机体表面温度，对

热控有利，故在进行 TPS设计时可适当对其进行

倒圆角；缝隙台阶正差时，缝隙处形成压缩波，机体

表面温度上升，而缝隙台阶逆差时，缝隙处形成膨

胀波，机体表面温度下降，故应尽量避免缝隙台阶

正差情况的出现。
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