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基于共轭传热的单边膨胀后体温度场
计算分析

李虹杨，王 霄，孙 超

（中国航空工业集团有限公司 沈阳飞机设计研究所，沈阳 110035）

摘 要：基于共轭传热数值计算方法，对某高隐身无人机（UAV）单边膨胀后体喷流作用下的壁面温度分

布进行研究，利用薄壁型网格解决了面积大且厚度薄的蒙皮、侧板结构导致的网格量过大的问题，构建精度较

高的计算模型，并完成相关计算分析，主要结论如下：传统的单一流体计算虽然可以得到相似的温度分布，但得

到的温度值偏高，最大可相差 50 K以上；共轭传热计算可以得到更为符合实际的结果，并且可以得到结构内部

温度梯度的分布，为热应力分析及结构设计提供指导；对比相同流动条件下不同金属材料的影响，某耐高温合

金的壁面温度极值比金属钢高约 30 K，且其上、下壁面的温差更大，梯度更高，两材料纵向肋板位置温度梯度极

值分别为 120 K/cm和 65 K/cm。
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Calculation and analysis of temperature distribution of single
expansion after⁃body based on conjugate heat transfer

LI Hongyang，WANG Xiao，SUN Chao
（Shenyang Aircraft Design and Research Institute，

Aviation Industry Corporation of China，Limited，Shenyang 110035，China）

Abstract：Based on the conjugate heat transfer numerical simulation method， the wall tem⁃
perature distribution of single expansion after ⁃ body of a high stealth unmanned aerial vehicle
（UAV）was studied. The problem of excessive mesh caused by large area and thin thickness of
skin and side plate structure was solved by using thin⁃walled layer mesh. A high⁃precision calcula⁃
tion model was constructed， and the relevant calculation and analysis was completed. The main
conclusions were made as follows：although the traditional single fluid calculation can obtain simi⁃
lar temperature distribution， the temperature value was much higher， and the maximum differ⁃
ence can be more than 50 K； the results of conjugate heat transfer calculation were more practi⁃
cal， and could furthermore obtain the temperature gradient distribution in the structure， provid⁃
ing a guidance for thermal stress analysis and structural design；comparing the effects of different
metal materials under the same flow conditions， the wall temperature extreme value of a high
temperature resistant alloy was about 30 K higher than that of metal steel， and the temperature
difference between the upper and lower walls was larger and the gradient was higher. The temper⁃
ature gradient extreme values of longitudinal ribs of the two materials were 120 K/cm and 65 K/cm，
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现阶段高隐身无人机较多采用喷管 ⁃后体结

构与机身的一体化设计，以追求更好的侧向、后向

隐身性能。一方面，该设计可以使飞机棱线更好

地满足平行原则，在雷达隐身上获得较大收益；另

一方面，与半埋入式喷管或“S”弯喷管相结合，飞

机后体可以对高温喷流进行一定程度的遮挡，提

高飞机红外隐身性能。典型如美国的 X⁃45A/B/
C[1⁃2]，X⁃47B[3]，欧洲的“神经元”[4]，俄罗斯的“猎

人”[5]等无人机，均采用类似的设计。

一体化设计的喷管 ⁃后体结构在有效提高隐

身性能的同时，也在气动、载荷、强度、结构等领域

提出了新的挑战，增加了综合设计难度。一方面，

与传统飞机喷管不同，高隐身喷管⁃后体结构存在

喷流浸润区，高温喷流直接作用到结构表面，带来

较高的温度和较大的热流密度，其热载荷不可忽

略；另一方面，喷流一般具有较高压比，存在激波/
附面层干涉效应、与外流的剪切掺混效应等，形成

较强脉动压力载荷。热载荷与压力载荷的耦合作

用，使后体结构工作在极为苛刻的环境中，容易发

生断裂、失效，造成严重后果。因此，综合考虑气

动、传热特性，对喷管 ⁃后体结构的热载荷评估是

非常必要的，而准确预测温度场是评估热载荷的

前提。

国内外众多学者对矢量喷管或单边膨胀喷管

的特性开展相关研究，但主要针对于气动特性及

红外隐身特性，金捷等 [6]采用封闭腔理论算法，获

得了轴对称矢量喷管较为复杂的壁温分布形式。

廖华琳等 [7]用牛顿⁃拉斐尔森迭代法求解壁面热平

衡方程计算其温度，研究了某轴对称矢量喷管的

热流密度和温度分布规律。刘友宏等 [8]采用 Lefe⁃
bvre经验公式计算燃气对壁面的辐射效应，对导

热、对流和辐射换热作用下喷管壁温计算模型开

展研究。单勇等 [9]研究了轴对称喷管、单边膨胀

喷管的喷流区温度分布及红外辐射特性，结果表

明后者可大幅降低红外辐射峰值。张晓罗 [10]研究

了包含二次流的单边膨胀喷管的流场特征，分析

了其气动性及红外辐射特性。

现阶段针对喷管⁃后体结构的相关研究中，综

合考虑喷流复杂流场以及蒙皮、壁板等真实结构

温度分布的公开文献仍比较少。韩非等 [11]利用研

究了轴对称喷管与圆转方喷管不同的冷却特性，

考虑了燃气区、内壁、冷却肋、冷却通道等多个计

算域的换热影响。Marineau等 [12]研究了壁面传热

与喷管内流场 N⁃S（Navier⁃Stokes）方程的耦合计

算，壁面传热考虑导热与对流换热。文献 [11⁃12]
所采用的即为共轭传热（conjugate heat trasnfer）
方法，即流体域和固体域进行整场离散，同步求

解，并且在流/固交界面传递温度及热流量的边界

条件，经迭代收敛达到温度和热流量的平衡。共

轭传热方法在航空发动机热端部件的仿真领域已

有一定程度的应用，例如，对平板气膜冷却、射流

冲击冷却的研究 [13⁃15]，或者涡轮叶片模型的研

究 [16⁃17]等。

本文利用共轭传热计算方法，考虑结构传热

的影响，研究了某高隐身无人机单边膨胀后体在

喷流作用下的壁面温度分布问题，利用薄壁型网

格解决了面积大且厚度薄的蒙皮、侧板结构导致

的网格量过大的问题，构建精度较高的计算模型，

并完成相关计算分析。

1 数值方法

1. 1 计算方法简介

共轭传热的计算域通常包含两部分：流体计

算域、固体计算域，可简称为流体域、固体域。

流体域在笛卡儿坐标系下求解积分形式的三

维可压缩N⁃S方程

∂
∂t ∫ΩQdΩ+∮∂Ω ( )F c - F v ·ndS=∫ΩSdΩ（1）

其中 Q是守恒量，Fc是对流通量，Fv是扩散通量，

S是源项，Ω为控制体积，∂Ω为控制体积的边界

面，n为法向量，指向外侧。流体计算域采用基于

节点单元法的非结构网格进行离散。

固体域即为金属结构区域，包括蒙皮、壁板

等。在固体域求解的是三维傅里叶热传导方程，

其形式为

∂
∂t ∫ΩQ s dΩ=∮

∂Ω
∇( cp,sT s ) ·ndS （2）

其中 Qs为固体域守恒量，为密度、比热容、温度的

乘积，cp,s为固体域比定压热容。

流/固交界面的耦合策略如图 1所示，上方为

流体域单元，下方为固体域单元，Tf和 Ts分别为流
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体域、固体域的温度，而 Tw是交界面的温度，这里

的 Tw是依赖于 Tf和 Ts的。图中的 df和 ds分别为

流体域、固体域单元中心到交界面的法向距离，而

qf和 qs分别为流体域、固体域计算得到的通过交

界面的热流量。为保证热流量平衡，必须满足

q=-cp,f
T f - Tw

d f
=-cp,s

Tw - T s

d s
（3）

其中 cp,f流体域比定压热容。

通过求解式（3），可以得到流体域、固体域单

元公共的交界面温度 Tw，即

Tw =
T f + T s · ( )cp,s/cp,f · ( )d f /d s
1 + ( )cp,s/cp,f · ( )d f /d s

（4）

这样即满足了流、固交界面热流量和温度的

平衡。在计算程序的实现中，当然要经过反复的

迭代，直到热流量和交界面温度达到收敛。

1. 2 平板对流换热验证

平板对流换热算例模型如下，气体从平板上

侧流过，平板内侧保持恒定温度，来流条件为来流

马赫数Ma∞=0.3，来流雷诺数 Re∞=104，普朗特

数 Pr=0.71，来流温度 T∞=300 K。平板长度为

1 m，厚度为 2.5 cm，材质为铝，密度为 2 700 kg/m3，

导热系数为 211 W/( m ⋅ K )，单位热容量为 900
J/( kg ⋅ K )，平板内侧温度恒定，为 280 K。层流平

板对流换热的经验公式为

Nux= 0.332Re
1
2
x Pr

1
3 （5）

其中Nux为当地的努塞尔数。

计算网格如图 2所示，图中展示的区域为前缘

局部放大，上侧为流体域（结构化网格），下侧为固

体域（非结构化网格），横轴 x为沿着平板长度方向

的坐标，纵轴 y为沿着平板法向的坐标，单位均为

m。为保证计算精度，交界面网格需保持对接。

计算时流体域采用层流，计算结果如图 3所
示，横轴与图 2中的定义相一致，纵轴 Nu为努塞

尔数（此处省略了脚标 x）。实线为程序计算得到

的数值解，空心符号为式（5）的理论解，可以看出

计算结果与理论解符合得很好，初步验证了计算

方法的可行性。

2 计算模型及网格

2. 1 计算模型简介

图 4为单边膨胀喷管 ⁃后体结构示意图（半

模），喷管为圆转方形式，收缩比为 0.35。后体具

有上、下两个膨胀边，上膨胀边较短，下膨胀边长

度约为上膨胀边的 2.8倍。后体和喷管之间还有

少量引射次流从间隙流出。真实的膨胀边为较为

复杂的曲面，且流道面积略微扩张，算例中均进行

了简化处理。对该喷管 ⁃后体的气动特性计算分

析及验证参见文献[18]。
图 5为单边膨胀喷管 ⁃后体结构设计示意图，

图 2 平板对流换热的计算网格（前缘局部）

Fig.2 Computational mesh of the plate convection heat
transfer（local part of leading edge）

图 3 计算结果与理论解的对比

Fig.3 Comparison between the calculated result and the
theoretical solution

图 1 流/固交界面耦合策略示意图

Fig.1 Schematic diagram of fluid/solid interface
coupling strategy
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灰色部分为金属结构，即固体区域，黄色部分仍为

气动计算的绝热壁面（无厚度），图中 L为下膨胀

边长度，D为下膨胀边宽度（半模），则 x/L表示其

长度方向的相对位置，z/D表示其宽度方向的相

对位置。本文喷管进口实际上比文献 [18]中更复

杂，考虑了喷管进口内、外涵掺混对下游区域温度

的影响（图中未示出内、外涵及波瓣状掺混器

结构）。

采用共轭传热方法进行计算分析，主要面临

以下 3个问题：

1）金属薄壁的网格划分问题。与涡轮导叶

不同，飞机蒙皮、侧板等结构非常薄，厚度大约在

1~5 mm量级，而展向可达 10 m量级，如果以厚

度尺度为参考划分网格，再考虑与流体域的网格

对接，预计总网格量可达 10亿量级，数量过大而

无法进行求解。考虑到温度沿展向分布的梯度相

对较小，在金属薄壁内划分薄壁型棱柱层网格可

有效解决上述问题。

2）模型简化问题。热载荷主要集中在喷流

浸润区，而机身、机翼等广大区域壁面温度近似为

外流总温，无需关注热载荷，全部划分网格依然会

导致较大计算量。解决方案是仅对喷流影响区附

近的区域划分固体域网格，进行共轭传热分析，飞

机其他区域仍然采用常规绝热壁面即可。

3）边界条件问题。上、下膨胀边内壁面及喷

管外壁面均与飞机舱内空间接触，舱内气流流速

较低（1 m/s量级），但仍能产生一定的对流换热

效果。若模拟舱内真实结构和流动情况，则整体

流场较难收敛。经简化的喷流冲击平板算例评

估，认为舱内给定表面传热系数和舱温（即第三类

热边界条件），计算精度也满足工程需求。

2. 2 边界条件及网格说明

计算采用 STAR⁃CCM+软件，采用多面体

网格进行空间离散，网格总量在 1000万左右；基

于全隐式时间推进法进行求解；湍流模型为 k⁃ω

SST（shear stress transport）两方程模型，认为喷

流区域均为湍流，无需考虑转捩影响；工质为理想

气体，其动力黏度和导热系数均参照 Sutherland
公式。

外流为远场边界，喷管及喷流浸润区为共轭

传热边界，保持温度和热流量连续；喷管及次流进

口给定总温、总压；舱内环境与金属结构之间为对

流换热边界，给定表面传热系数与舱温。计算未

考虑辐射换热的影响。

图 6展示了下膨胀边固体域网格（位置对应

于图 5红色方框），绿色界面为喷管及上膨胀边

内壁面，即气流与金属结构相接触的流/固交界

面；蓝色区域为对称面，流、固区域均包含对称

面边界。图 7为图 6红色方框区域的局部放大，

可以比较清晰地看到喷管壁面、下膨胀边壁面

以及纵向肋板内部的薄壁型网格，该类型网格

可以在不影响计算精度的前提下大幅减少网格

数量。

图 8为对称面的网格示意图，可以看出流体

域壁面附近采用了棱柱层加密，且棱柱层网格与

固体域薄壁网格在交界面是完全对接的，保证计

算精度。

图 4 单边膨胀喷管⁃后体型面示意图

Fig.4 Schematic diagram of single expansion nozzle
after⁃body surface

图 5 单边膨胀喷管⁃后体结构设计示意图

Fig.5 Schematic diagram of single expansion nozzle
after⁃body structure design

图 6 网格示意图（下膨胀边）

Fig.6 Mesh schematic diagram（the lower expansion edge）
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3 计算结果及分析

3. 1 网格无关性分析

计算网格中流体域包含多面体网格、附面层

棱柱层网格，固体区域内则主要为薄壁型网格（也

包含一定数量的多面体网格），所构建的网格形式

与求解方法与常规 CFD计算有较大不同，需要对

网格密度的敏感性进行研究。

构建了 4套密度不同的计算网格,详细参数

见表 1。流体域为“较粗”、“中间”、“较细”3个尺

度，其网格单元的相对尺度大小分别为 1.25、1.0、
0.8；固体域薄壁网格分为 3层、5层、7层。网格局

部展示见图 9（a）~图 9（d），依次对应表 1中的网

格 1~网格 4。

图 10（a）、图 10（b）为不同网格计算得到的

x/L=0.35截线位置上、下壁面的温度曲线，其中

x/L和 z/D分别代表在长度、宽度方向的相对位

置，见图 5的相关说明。可以得到如下结论：

图 8 网格示意图（对称面）

Fig.8 Mesh schematic diagram（symmetry surface）

图 7 网格示意图（局部放大）

Fig.7 Mesh schematic diagram（local enlarged）

表 1 网格参数及说明

Table 1 Mesh parameters and description

参数

流体网格数/万

固体网格数/万

网格总数/万

流体网格粗细

薄壁网格层数

数值及说明

网格 1

455

79

534

较粗

3

网格 2

666

115

781

中间

3

网格 3

672

189

861

中间

5

网格 4

912

360

1 272

较细

7

图 9 不同密度的计算网格展示

Fig.9 Display of calculated mesh with different densities
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1）网格 3和网格 4结果几乎重合，网格密度

已充分收敛，其结果可作为本算例的标准解；网格

2与标准解略有差别，最大偏差为 4 K；网格 1与标

准解最大偏差为 40 K，没有通过无关性验证；选

择网格 3完成后续计算工作；

2）对比前 3套网格，可以推测本算例流体域

网格密度对计算结果的影响比固体域网格的影响

更大，主要原因是引射次流与主喷流有较为复杂

的掺混，网格密度对局部流场细节有一定影响，进

而导致壁面温度分布有所差异；

3）固体域采用 3~5层薄壁网格已基本满足

工程计算需求。对于厚度为 mm量级的薄板，两

侧的温度差一般小于 10 K，且由于导热方程的固

有属性，固体内部沿着厚度方向的温度分布不会

出现阶跃从实际情况来看，7层以上的薄壁网格

容易出现负体积问题，且局部网格质量难以保证，

不利于计算分析。

3. 2 与试验实测数据的对比

为初步验证计算方法有效性，将计算结果与

某次发动机⁃后体台架联试试验数据进行对比，试

验在贵阳某发动机研究所完成。在下膨胀边内壁

面焊接若干热电偶，测量发动机某状态下经热平

衡之后的壁面温度。由于振动环境恶劣，部分测

压点失效，实际获得的有效温度数据比较有限。

温度测量值的误差范围为-10~10 K。

计算参数设置尽可能与试验状态保持一致，

包括喷管进口参数、地面环境参数等。舱内温度

由实测获得；舱内平均表面传热系数由气流速度

结合平板对流换热经验公式预估得到。

考虑到实际计算外形与真实试验件有一定差

别，仅对比了对称面附近某纵向截线上的数据，结

果如图 11所示。可以看出，除 x/L=0.25位置处

的计算结果与实测值差别较大外，其余位置均与

均与试验结果吻合较好。整体来看，计算结果具

有相对理想可信度，可用于工程分析。

3. 3 与单一流体域计算的对比

将共轭传热方法的计算得到的温度分布与单

一流体域的结果进行对比，以分析金属结构传热

带来的影响。单一流体域计算即为常规的气动计

算，所有壁面均为绝热壁。两者除壁面热边界条

件之外的其他参数保持一致。计算状态为地面环

境，无外流，发动机最大状态，固体域的物性参数

参考某耐高温合金进行设置。

图 10 不同网格计算结果对比

Fig.10 Comparison of the calculated results with
different meshes

图 11 计算结果与某试验测试数据对比

Fig.11 Comparison of the calculated results with
an experiment test data
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图 12为两种方法计算得到的壁面温度对比，

采用相同的温度标尺（红色表示高温区）。可以看

出，内、外涵气流经过波瓣掺混器的作用，在下膨

胀边形成了两个高温条带，单一流体计算与共轭

传热计算得到的温度分布形式相似，但后者温度

低，且肋板处存在低温间隔，说明结构的散热作用

是比较明显的，传统的单一流体域方法计算结果

可能会导致较大误差。

在下膨胀边分别沿 x方向和 z方向建立截线，

以对比温度分布情况，截线位置如图 5中蓝色虚

线所示。

图 13、图 14为单一流体域方法与共轭传热方

法计算得到的温度分布对比，分别对应 z/D=0和
z/D=0.35截线，z/D=0截线即为对称面截线。

单一流体域计算壁面无厚度，图例以蓝色三角表

示，共轭传热计算下膨胀边有上、下两个壁面，图

例分别以红色方块和绿色圆点表示。可以得到如

下结论：

1）对于上壁面，单一流体域方法计算得到的

温度极值比共轭传热方法高约 50 K；共轭传热计

算结果中由于肋板的散热作用，温度曲线出现较

强的波动，下壁面的温度阶跃也是由于肋板散热

形成的。

2）对于 z/D=0截线，共轭传热计算结果中

上、下壁面温度差为 120~140 K，而 z/D=0.35截
线，该温度差为 10 K；说明长桁（z/D=0截线穿过

长桁）有较强的散热能力，并可能存在较大温度梯

度，实际计算结果约为 70 K/cm。

图 15、图 16为两种方法计算得到的温度分布

在横向截线上的对比，分别对应 x/L=0.35截线

和 x/L=0.52截线。可以看出

1）温度曲线整体呈现两个波峰，对应两个高

温条带，这与图 12的分析是对应的，高温条带温

度极值分别位于 z/D=0.20和 z/D=0.59位置。

2）在 x/L=0.35位置，两种方法计算得到的

温度极值相差约 30 K，而在 x/L=0.52位置，温度

图 12 两种方法计算结果对比

Fig.12 Comparison of the calculated results of
the two methods

图 13 温度分布的对比（z/D=0截线）

Fig.13 Comparison of the temperature distribution
（z/D=0 cutline）

图 14 温度分布的对比（z/D=0.35截线）

Fig.14 Comparison of the temperature distribution
（z/D=0.35 cutline）
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极值相差超过 50 K，推测随着 x值增加，差值会继

续增加；温度越高的区域，固体域传热能力越强，

金属结构对壁温的影响越不可忽略。

3）由于纵向肋板（沿喷流方向）的散热作用，

下壁面温度曲线出现了两个波谷；肋板上、下壁面

温度差约为 210 K，温度梯度较大，极值超过 120

K/cm；由于该肋板为空心结构，其对上壁面温度

分布影响较小。

3. 4 材料对温度分布的影响

在发动机高温、高压喷流作用下，后体结构局

部温度可逼近材料的耐受极限。不同金属材料的

导热性能不同，温度耐受极限一般也有较大差别，

本文计算方法可研究材料参数对壁面温度分布的

影响，为设计提供依据。

图 17（a）、图 17（b）分别为某耐高温合金材料

和金属钢在相同条件下计算得到的温度分布云

图。温度分布均为两个高温条带，但合金材料的

整体温度分布高于金属钢。

图 18为 z/D=0截线上温度分布的对比，可

以看出

1）在对称面，合金材料上、下壁面温度均低

于金属钢，其中两者上壁面相差约 20 K，下壁面

相差约 90 K；这里考虑了长桁的影响，在其他薄

壁区域温度差值小于上述值。

2）与图 17（a）、图 17（b）结合分析，实际上该

截线位于两高温条带之间的低温区，其结果不能

图 17 不同金属材料的温度云图

Fig.17 Temperature cloud picture of different
metal materials

图 15 温度分布的对比（x/L=0.35截线）

Fig.15 Comparison of the temperature distribution
（x/L =0.35 cutline）

图 16 温度分布的对比（x/L=0.52截线）

Fig.16 Comparison of the temperature distribution
（x/L =0.52 cutline）
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反映出材料对温度极值的影响规律，需结合横向

截线进一步分析。

图 19为 x/L=0.52截线上温度分布的对比，

可以看出

1）合金材料的上面壁面温度极值比钢高约

30 K，下壁面温度极值比金属钢高约 20 K；蒙皮

位置，合金材料的上、下壁面温度差约为 15 K，而

金属钢为 5 K。

2）在纵向肋板位置，合金材料上、下壁面温

度差约为 210 K，而金属钢为 85 K，合金材料在局

部区域容易形成更大的温度梯度，极值超过 120
K/cm，而金属钢仅为 65 K/cm。计算结果可为材

料选择、热应力评估、结构设计等提供依据。

4 结 论

本文采用共轭传热方法对喷流作用下的单边

膨胀后体温度分布进行相关研究，对数值方法、网

格划分、边界条件等关键问题进行了说明，并对典

型状态的计算结果开展分析，主要结论如下：

1）共轭传热方法对于喷流作用下飞机后体

温度场计算分析是适用的，但由于飞机蒙皮、侧板

等的结构特点，固体区域内需要采用薄壁型网格，

以构建交界面对接的流、固区域共轭计算网格，否

则会因为网格量巨大而无法求解。

2）单一流体计算与共轭传热计算得到的温

度分布形式相似，但前者计算得到的温度极值偏

高，最大可相差 50 K以上，且温度越高的区域偏

差越大；金属结构的传热不可忽略，共轭传热计算

可以得到更为符合实际的结果，并且可以得到温

度梯度分布，为热应力分析及结构设计提供指导。

3）对比某耐高温合金材料和金属钢，合金材

料的壁面温度极值比钢高约 30 K，且上、下壁面

温度差更大，形成了更高的局部温度梯度；在纵向

肋板位置，合金材料梯度极值超过 120 K/cm，而

金属钢为 65 K/cm，差别较大。

本文所发展的方法对喷流作用下的飞机后体

温度分布问题提供了一种求解思路，便于多参数

影响的量化分析，并为工程设计提供指导。后续

仍需要利用更多实测数据对计算结果加以标定，

以提高分析方法的置信度。
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