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类航天飞机前身结构与高超声速流场的

耦合传热模拟分析
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摘 � � � 要: 开展了高超声速流场与结构温度场的耦合数值计算. 流场部分求解了三维非定常全 Navier�

St okes( N�S)方程,空间差分采用 H arten�Yee 的 TVD(总变差衰减)格式, 时间离散采用双时间步推进. 固体

结构传热部分求解了三维非稳态的热传导方程. 通过流固交界面, 流体从固体部分得到温度边界条件, 固体

从流体部分得到热流边界条件,从而实现流场和固体温度场的紧耦合计算. 用绕无限长圆柱的气动加热计算

验证了该算法的有效性,并对类航天飞机前身结构在气动加热过程中的温度变化做了比较详细的分析. 计算

结果表明,固体结构在遭遇到气动加热后的一段时间内, 壁面温升对壁面热流的影响是很大的, 由于一体化

计算能很好的综合考虑热壁的影响,因此, 开展一体化计算是很有必要的.
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Abstract: The unsteady ful ly Navier�Stokes ( N�S) equat ions w ere solved by Harten�
Yee�s T VD ( to tal v ar iat ion diminishing) and dual time march for the flow field. T he 3�D un�
steady heat conduction equat ion w as so lved for the st ructure. The coupling w as processed as

fo llow s: the f low field acquir ed temperature�s boundary condition f rom the st ructur e and the

temperature f ield o f the st ructure acquired heat f lux�s boundary condit ion f rom flow at the

fluid�so lid interface. T he method proposed here w as validated by aerodynam ically infinite

column. The transformat ion of head of space shut t le�s temperatur e w as analyzed in detail

during pneumat ic heat ing process. T he r esults show that the increase of w all temperature

st rongly af fects heat f lux . Therefor e, so lid�f luid coupled iterat ion is very necessary in the

simulat ion since the inf luence of the incr ease of w all temperature can be considered.

Key words: fully coupling; hyper sonic; pneumat ic heat ; st ructural heat transfer;

head o f space shut t le

� � 目前,世界各航天强国都在致力于发展可重

复使用再入飞行器, 这类飞行器以高超声速在大

气环境中沿轨道飞行时, 强烈压缩前方空气, 并与

周围空气发生剧烈摩擦,使得周围空气温度剧烈

升高,形成气动加热.飞行器表面的高温对其材料

的耐热性和在高温情况下的承载性提出了更高的
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要求.设计轻型的结构和热防护系统离不开对飞

行器表面气动热载荷、结构内温度的准确预测.它

们之间的耦合作用主要体现在流场和固体温度场

之间的相互作用, 即流场的气动加热引起飞行器

结构自身温度的重新分布,固体表面温度变化又

反过来影响外部流场.

由于计算时间和成本等原因, 当前在研究再

入飞行器沿轨道的气动加热问题时, 常常采用松

耦合的方法,即事先选定一些轨道点,在这些轨道

点上做流体和固体的传热迭代, 从而确定气动加

热对飞行器表面温度的影响. 但实际上,飞行器周

围的流场和其自身结构温度之间的耦合作用贯穿

于整个再入过程,而不仅仅是某一些轨道点. 因此

这就需要在计算过程中将流场和固体结构温度场

实时耦合,即紧耦合.

1987年, T hor nton和 Dechaumphai[ 1]用有限

元法实现了不锈钢平板在高超声速气流中的流

场、固体传热和固体结构热变形的一体化计算,随

后又在 1988年和Wiet ing 等人 [ 2�3]对高速气流中

的不锈钢圆柱进行了流场、结构传热和结构热变

形的一体化计算. 1995 年 Chen等人首次在航天

领域应用一体化计算方法
[ 4]
. 国内夏刚等人

[ 5]
在

2003年分别用松耦合和紧耦合的方法以二维圆

柱为例,研究了流场和结构传热的耦合数值模拟.

2004年,黄春生等人
[ 6]
对弹壁材料为硬铝和树脂

的导弹进行了流场和固体温度场的耦合计算, 并

指出温度场和流场耦合迭代时间步的大小直接影

响温度平衡时间.

本文对流体区域和固体区域都用同一种空间

离散方法 � � � 有限差分法, 将高超声速非定常流

场解算和固体热传导计算实时迭代, 从而实现流

场和固体温度场的紧耦合计算.计算中,对流体和

固体交界面上的变量传输设置了松弛因子.根据

松弛因子取值的不同, 可以分别实现流固并行推

进计算、流固交互推进计算和欠松弛的交互推进

计算.本文的计算结果与文献和试验数据吻合很

好.本文还对气动加热引起固体表面温度变化这

一过程做了详细的分析.

1 � 物理模型描述

� � 如图 1所示, 高超声速来流条件下飞行器的

气动加热过程由两个环节组成:  外部气流以一

定的热流密度对飞行器壳体表面加热, 造成固体

内部温度分布不均; !壳体内部的导热过程. 在这

一过程中,外部流场的变化会改变壳体外表面的

温度,从而影响壳体内的温度分布;而壳体内温度

的重新分布又会反过来改变壳体外表面的温度从

而影响流场.耦合性指的就是这些环节之间相互

影响、相互制约和相互关联的特性.

图 1 � 高速飞行器气动加热示意图

Fig . 1 � Sketch map of hypersonic aircraft�s

pneumatic heat

2 � 流场和固体温度场的控制方程及
算法

2. 1 � 流场控制方程

� � 计算坐标系下, 三维非定常可压缩 Nav ier�
Stokes( N�S)方程组形式如下:

 Q
 t +

 F e

 �+
 Ge

 � +
 H e

  =

1
Re

 F v

 �+
 Gv

 � +
 H v

  (1)

方程( 1)中, Q是守恒变量, Fe , Ge , H e 为无黏通

量, Fv , Gv , H v 为黏性通量, �, �,  为计算坐标系

下三个方向上的坐标, Re 是雷诺数. 为了模拟非

定常过程,时间离散采用双时间步法,引入伪时间

项的目的是尽可能消除第 n层到第 n + 1层的推

进误差.伪时间的内迭代中对无黏通量进行线性

化处理,得到如下算子形式的方程:

1
!∀

+
3
2!t ∀ I + #�A + #�B + # C !Q

m
=

-
3Qm

- 4Qn
+ Q

n- 1

2!t
+ Rhs (2)

式中 ∀为伪时间, t为真实时间, I 为单位矩阵,

#�, #�, # 为空间方向上的差分算子, A, B, C为无

黏通量的雅可比矩阵. R hs为右端项, 其中无黏通

量采用 Harten�Yee 的 T VD( to tal variat ion di�
minishing)格式 [ 7�8]进行离散, 黏性部分直接采用

中心差分计算, 具体的表达形式和含义见文献

[ 9] . m代表对伪时间的#内迭代∃过程, n代表对

物理时间的#外迭代∃过程. Q
m
是 Q

n+ 1
的第 m 次

内迭代, !Qm
= Q

m+ 1
- Q

m
. 第 n+ 1层的变量值

取为#内迭代∃过程的收敛值. 内迭代采用 Yoon
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和 Jameson[ 10]提出的全隐式 LU�SGS( low er�up�
per symmetr ic Gauss�Seidel)算法. 在 TV D格式

中采用如下形式的各向异性熵修正函数 [ 9] :

∃i = #ir i , i = A , B , C (3)

式中 ∃i 为熵修正函数, i = A , B, C代表三个坐标

方向, #i = #
| p i+ 1 - 2p i + p i- 1 |
p i+ 1 + 2p i + p i- 1

, #是可调参数,

0. 05 % #% 1, r i 为该方向上通量雅可比矩阵的谱

半径.

这种改进的熵修正函数可以大大提高数值方

法和计算程序的鲁棒性, 并放宽对 CFL ( Courat�
Friedrich�Lew y)数的限制, 提高了计算效率. 这

一改进同时可以降低壁面附近的非物理黏性的影

响,提高数值模拟流场的质量,提高热流计算的精

度,降低热流计算对法向网格尺寸的敏感性
[ 9]
.

2. 2 � 固体温度场控制方程

� � 计算坐标系下, 基于各向同性假设的非稳态

变物性热传导方程形式如下:

%cp  T
 t

= &  f
 �+

 g
 �+

 h
  (4)

方程( 4)中, %为固体的密度, cp 为固体的比定压

热容, &为固体的导热系数,其中 &随温度的变化

而变化, T 为温度, f , g, h为温度的空间导数,时

间方向同样采用双时间步推进.

3 � 耦合求解过程

� � 所谓紧耦合, 即流场与结构温度场通过在流

固交界面实时交换数据, 反复迭代.主要体现在流

固交界面上的边界条件处理. 为了使迭代具有最

大的数值稳定性,对于流体应该给温度边界条件,

对于固体应该给热流边界条件
[ 11�12]

. 具体计算步

骤如下:

1) 以定壁温边界条件求得一个稳态流场(用

下标+ 表示) ,将它和恒定壁温的固体温度场(用

下标- 表示)作为耦合计算的初场.

2) 按照如下步骤在流固交界面上传递变量

信息:

 在不考虑热辐射的情况下, 由流场计算得

到的温度分布求出热流密度 q
n
+ ,边界条件为

&s
 T -

 n = q
n
+ (5)

� � 在固体区域求解方程( 4)得到固体场的温度

分布( T n+ 1
- ) .

! 在流固交界面上用如下温度边界条件:

T
n
+ = (1 - ∋) T

n
-+ ∋T

n+ 1
- (6)

� � 求解方程( 2) ,求得流场及 q
n+ 1
+ .

& 在流固交界面上,更新固体的边界条件

&s
 T -

 n = ( 1- () q
n
++ (q

n+ 1
+ (7)

回到步骤  .
在此算法中, # n∃代表时间步, ∋和 (为流固

交界面上的变量在n 层和n + 1层插值的加权系

数.实际上, 这种算法中,流固交界面不是由控制

方程作用,而是强制其满足一定的连续条件.在计

算固体温度场的时候,要求在流固交界面上 q- =

q+ ; 在计算流场时, 要求在流固交界面上 T + =

T- ; 当 ∋= 0和 (= 0时, n+ 1层上的信息被忽

略.此时上一个时间步上的信息被传送到各自的

区域中,流体和固体计算是一个并行的推进过程;

当 ∋= 1和(= 1时, 第n层上的信息被忽略,流体

和固体计算交互推进.

由于流体流动的时间尺度比固体传热的时间

尺度要小几个数量级, 在计算中加大时间步长会

提高计算效率,节省计算时间,但是这样会使计算

误差变大
[ 6]
.且气动加热问题本身就属于强耦合

问题,因此为了更好地反映这种强耦合的本质,最

大程度地保证计算精度,本次计算中采用流体的

时间步长进行迭代计算.

4 � 程序的有效性验证

� � 现以高超声速气流流过无限长圆管为例来对

本文的计算方法进行验证说明. 来流和圆管材料

的物性参数见文献[ 2] ,采用 Gridgen 软件生成结

构化网格,流体和固体部分的网格数分别为 60 ∋

90 ∋ 6和 60 ∋ 30 ∋ 6.对流体的近壁面网格进行加

密,使得边界层内分布至少 10个网格, 即边界层

内法向网格尺寸要比边界层厚度小一个数量

级
[ 9]
. 固体区域采用流体壁面第一层网格距离均

匀分布.计算网格如图 2所示.由于模拟的飞行时

间段较短( 2s) , 圆管内壁和舱内气体对流引起的

热量交换还较弱,因此将内壁面假设为绝热壁.

本文通过自主开发流场解算程序和固体计算

程序,对流场和结构传热进行了紧耦合数值模拟,

计算中取 ∋= 1和(= 1, 采用流场和固体温度场

交互推进的形式,实现气动加热的紧耦合迭代.

1) 图 3给出了 t= 0时刻流体的壁面热流密

度分布(用驻点热流密度值归一化) , 结果与实验

吻合.驻点热流密度值为 57. 02W/ cm2 , Fay�Rid�
dell公式给出的值为 57W/ cm2 ,文献[ 5]为 54. 1

W/ cm2 , 实验值为 67. 0 W/ cm2 . 由此可以看出,
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图 2� 流场和固体温度场耦合计算网格示意图

F ig. 2� Grids for simulations o f fluid�solid�thermal

int eraction in hypersonic flow s

图 3� t= 0 时刻驻点归一化的壁面热流密度

与试验结果对比

F ig. 3� Compar ison betw een simulation data and

experimental data normalized by

wall heat flux at t= 0

本文流场计算是正确的.

2) 图 4和图 5分别是 t= 1s和 t= 2s时刻圆

管温度等值线图. t = 2 s 时圆管驻点温度为

389. 19K,试验值为 388. 72K,误差为 0. 12% ,表

明本文对固体温度场的计算是正确的.

5 � 类航天飞机前身结构的耦合传热
分析

5. 1 � 模型描述与网格生成

� � 本次计算所采用的固体结构为有一定厚度的

双椭球模型,它由两个相贯的双椭球组成,具有航

天飞机前机身与座舱罩组合部件的基本特征, 可

作为研究高超声速飞行器绕流的一个标准模型.

本算例所采用的双椭球模型的外壁面具体外

图 4� t= 1 s 时刻圆管温度等值线图

Fig . 4 � Contour o f pipe temperature at t= 1 s

图 5� t= 2 s 时刻圆管温度等值线图

Fig . 5 � Contour o f pipe temperature at t= 2 s

形数据为: 模型长度 L = 215 mm, 参考面积 S =

692. 768 7mm
2
,两椭球外形由下列表达式给出:

x 1

157. 9

2

+
x 2

39. 47

2

+
x 3

65. 79

2

= 1� x1 ( 0

x 1

92. 11

2

+
x 2

65. 79

2

+
x 3

46. 05

2

= 1� x1 ( 0

厚度为 17. 84mm,图 6为该固体结构的半模外形.

计算中的来流参数为 T = 240. 0 K, Ma =

6� 0, Re= 7. 35 ∋ 10
6
. 固体材料为不锈钢,其物性

参数为: %= 7 850 kg/ m3 , cs= 502 J/ ( kg ∀K) , T =

373K时, &= 19. 7W/ ( m ∀ K) ; T = 873K 时 &=

25. 1 W/ ( m ∀ K) , 在计算中, 不同温度下固体的

热传导系数由上述参数插值得到. 采用代数方法

生成网格,流体区域的网格数为 50 ∋ 60 ∋ 30, 近
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图 6� 双椭球结构外形

Fig . 6 � Double ellipsoid model

壁面法向第一层网格间距为 1. 2 ∋ 10
- 5

m, 固体

结构网格数为 50 ∋ 30 ∋ 30,其壁面法向网格按流
体区域第一层网格间距均匀分布. 图 7 给出了半

模网格分布示意图.

图 7� 半模网格示意图

F ig . 7� Grids of double ellipsoid

5. 2 � 计算结果与分析

� � 1) 图 8给出了 t= 0时刻双椭球表面径向热

流密度变化情况,从图中可以看出,总体上壁面热

流密度满足从驻点向出口逐渐减小的趋势,但是

在第二椭球面上产生镶嵌激波的位置之后会出现

热流密度的第二峰值, 这是由于气流通过镶嵌激

波后被第二次压缩, 波后温度进一步升高,导致了

热流密度第二峰值的出现.

2) 图 9和图 10分别给出了流体驻点热流密

度和固体驻点温度随时间的变化情况, 图 11和图

12给出了双椭球内部固体结构等温线图. 可以看

到,壁面温度随着加热时间的延长逐渐升高, 在加

热的前 1s时间内,流体的驻点温度下降了 13%,

固体的驻点温度上升趋势明显,最大温度从288K

上升至 451. 52K, 上升了 57. 8%.

3) 随着加热时间的继续延长,流体驻点热流

密度上升和固体最高温度下降的趋势逐渐变缓,

图 8 � t= 0 时刻双椭球表面径向热流密度分布

Fig . 8 � H eat flux distr ibut ion on the sur face o f

double ellipsoid temperature at t= 0

图 9� 驻点热流密度(以 t= 0 时刻归一化)随

时间变化历程

Fig . 9 � H istor y of heat flux at stagnation po int

normalized by the value at t= 0

图 10 � 固体区驻点温度随时间变化历程

Fig . 10� H isto ry of stagnation po int temperatur e

inside the so lid

从 1s 到 3 s的时间内,固体的驻点温度只升高到

了 482. 7 K, 而流体驻点热流密度也只下降了
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图 11 � t= 1s 时刻双椭球温度等值线图

Fig. 11 � Cont our of double ellipsoid temperature

at t= 1s

图 12 � t= 3s 时刻双椭球温度等值线图

Fig. 12 � Cont our of double ellipsoid temperature

at t= 3s

4%. 可以预见, 随着加热时间的延长,固体温度将

继续升高,从流体吸收能量的能力进一步减弱,流

体驻点热流密度继续下降,最终两者达到一种动

态的平衡.

6 � 结 � 论

� � 1) 本文所采取的紧耦合算法强调了流场气

动加热与固体结构热传导之间的密切耦合,体现

了飞行器连续飞行时受热与时间历程有关这一物

理本质,并通过流固交界面上变量的传输成功地

模拟了这一过程.

2) 利用高超声速气流流过无限长圆管的气

动加热算例对本文的程序做了有效性验证,结果

表明,对流体区域和固体区域的计算是正确的.

3) 本文对类航天飞机前身结构与高超声速

流场耦合传热进行了数值模拟,分析表明,固体结

构在遭遇到气动加热后的一段时间内, 壁面温升

对壁面热流密度的影响是很大的, 在这段时间内

驻点热流密度下降和固体温度升高的趋势明显,

但是随着加热时间的延长,这种趋势会逐渐变缓.

由于一体化计算能很好的综合考虑热壁对结构热

响应和热流密度的影响, 因此,开展一体化计算是

很有必要的.
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