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摘　 要:吸气式高超声速飞行器速域的不断拓展ꎬ使进气道部件在强烈的气动载荷以及热载荷

作用下与外部流场耦合效应明显ꎬ同时高温流动中的真实气体效应会进一步加剧进气道内多

场耦合关系的复杂性ꎮ 通过在多场耦合仿真中考虑真实气体效应影响ꎬ针对壁面共轭耦合传

热下高超声速进气道气动性能以及结构温度场的非定常变化进行数值模拟ꎮ 研究发现:受壁

温升高的影响ꎬ３００ ｓ时刻进气道出口气流温度相比初始时刻上升 １３.３０％ꎬ压力升高 １３.５３％ꎬ
总压恢复系数下降 ２％ꎬ而流量系数几乎不发生变化ꎮ ５０ ｓ时刻ꎬ唇缘和前缘处壁温达到 ２ ３５０
Ｋꎬ内通道最高壁温为 １ ２００ Ｋꎬ而在 ３００ ｓ时刻内通道最高壁温也接近 １ ９００ Ｋꎮ 因此在兼顾内

通道防热设计的同时ꎬ要着重考量前缘及唇缘热防护设计的可靠性ꎮ
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０　 引言
在高超声速飞行条件下ꎬ来流空气在飞行器前缘处被

强烈压缩ꎬ并与飞行器剧烈摩擦ꎬ飞行器表面的气动载荷、
热载荷以及伴随的多场耦合效应十分显著ꎮ 一方面飞行

器结构在外部气动力及气动热综合作用下会出现结构温

度升高以及结构体变形等现象ꎬ另一方面结构温度以及外

形变化又会造成外部流场的同步改变ꎬ进而使得飞行器所

处的气动热环境也随之变化[１] ꎮ 在这种情况下ꎬ飞行器

外部流场、结构温度场以及结构应力、应变场间存在明显

的非线性耦合关系ꎮ 同时在高超声速工况下ꎬ来流空气在

进气道内经过激波压缩及边界层内的黏性滞止作用ꎬ气流

温度快速升高ꎮ 由统计热力学可知ꎬ在高温状态下气体分

子的振动模态被激发ꎬ此时气体状态偏离热力学平衡状

态ꎬ量热完全气体假设不再成立[２] ꎮ 当温度更高时ꎬ气体

分子在流动过程中还会出现离解、置换、电离等化学反应

现象ꎬ此时气体状态发展为热化学非平衡状态[３] ꎬ安德森

把这种由高温引起的热力学及化学反应的不平衡效应称

之为 “真实气体效应” [４] ꎮ
受限于当前尚不成熟的高焓风洞实验技术ꎬ目前对高

超声速高温流场中真实气体效应的研究多采用数值模拟

方法ꎮ ＰＡＲＫ Ｃ等[５]基于二维翼形研究发现真实气体效

应可 降 低 机 翼 升 力 和 阻 力ꎬ 并 使 压 心 位 置 前 移ꎮ
ＹＵＭＵＳＡＫ Ｍ等[６]通过对比不同来流速度下热化学非平

衡效应影响ꎬ发现速度越高ꎬ驻点区域的热化学非平衡效

应越明显ꎮ 栗莉[７]研究发现考虑真实气体效应后进气道

出口静温比下降ꎬ总压恢复系数及流量系数增大ꎮ 总的来

说ꎬ高温流动中真实气体效应的存在ꎬ会使结构表面的气

动载荷及热载发生改变ꎬ从而进一步加剧了高超声速飞行
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过程中多场耦合关系的复杂性ꎮ
由于多场耦合问题直接求解难度较大ꎬ因此在实际求

解过程中ꎬ通常采用一些适当的假设对多场耦合问题中的

次要影响过程作简化处理[８] ꎮ 对于高超声速进气道而

言ꎬ流场中的前体激波结构受壁温变化影响明显ꎬ而气动

力作用下的结构变形及相应的流固耦合现象较弱ꎬ多场耦

合效应主要表现在进气道流场与进气道结构温度场耦合

方面ꎬ且高超声速流动中的真实气体效应又会对结构壁面

热载产生明显影响ꎬ因此本文在考虑真实气体效应前提

下ꎬ开展壁面共轭传热对高超声速进气道气动热环境的非

定常影响研究ꎬ得到设计飞行条件下进气道气动性能以及

结构热载随时间的变化趋势ꎮ

１　 方法

１.１　 物理模型

图 １为本文研究的高超声速进气道结构示意图ꎬ进气

道飞行马赫数为 １２ꎬ飞行高度为 ３５ ｋｍꎬ来流气体由２３.５％
的 Ｏ２和 ７６.５％的 Ｎ２组成ꎬ结构材料选用碳－碳材料(Ｃ－
Ｃ)ꎬ其密度 ρ ＝ ２ １４５ ｋｇ / ｍ３ꎬ定比热容 ＣＳ ＝ ８３７ ｊ / ( ｋｇ
Ｋ)ꎬ传热系数 ｋ＝ １９２ Ｗ / (ｍ２Ｋ)ꎮ
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图 １　 高超声速进气道结构示意图

图 ２为高超声速进气道多场耦合模拟中流体域以及

结构域网格划分ꎮ 为提高高超声速流场的仿真精度ꎬ在激

波以及边界层等流动参数变化梯度较大区域进行了网格

加密ꎬ壁面第一层网格高度 １０－４ ｍꎬ网格高度增长比为

１.２ꎬ网格总量约为 ３５ 万ꎮ 求解过程中边界条件设置如

下:自由来流边界设置为压力远场ꎬ流体域和固体域交界

面设置为共轭热传输壁面ꎬ流场出口以及进气道出口设置

为压力出口ꎮ

Out
Zone: Fluid

Zone: Solid
Coupling interface

Free stream

图 ２　 多场耦合数值模拟网格划分及边界条件设置

１.２　 计算方法

在本文的高超声速流场与结构温度场的耦合计算中ꎬ
忽略结构热变形的影响和辐射换热的影响ꎬ只考虑外部流

体与结构体之间的对流换热ꎮ 其中外部流场通过求解多

组分 Ｎ－Ｓ 方程[９]获得式(１)ꎬ对于流动中真实气体效应的

模拟采用 Ｐａｒｋ－Ｉ化学反应动力学模型[１０] ꎬ并且假设流动

介质均处于热力学平衡状态ꎮ
∂Ｑ
∂ｔ
＋ ∂
∂ｘ
(Ｆ１＋Ｇ１)＋

∂
∂ｙ
(Ｆ２＋Ｇ２)＋

∂
∂ｚ
(Ｆ３＋Ｇ３)＝ Ｓ


(１)

进气道结构温度场通过求解积分形式的传热控制方

程获得ꎮ 当忽略辐射传热ꎬ且结构场不包含热源时ꎬ传热

控制方程如式(２)所示ꎮ 共轭热传输壁面上的定解条件

为第二类结构热边界条件[１１] ꎬ如式(３)所示ꎮ
∂
∂ｔ ∫ΩρＣＳＴｄΩＳ － ∮∂ΩＳｋ ÑＴｄＳ ＝ ０ (２)

ｋ ∂Ｔ
∂ｘｎｘ＋

∂Ｔ
∂ｙｎｙ( ) ＝ ｑｓ (３)

式中 ρ、ＣＳ、Ｔ、ｋ 分别为固体材料密度、比热容、温度和热传

导系数ꎮ
为保证流体域和固体域在耦合壁面上的能量守恒ꎬ如

图 ３所示ꎬ在忽略辐射效应的前提下ꎬ流体域传至壁面的

热流应等于壁面传至结构体内部的热流ꎬ因此

ｑｘｎｘ＋ｑｙｎｙ ＝ ｑｓ (４)
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图 ３　 共轭传热边界热流耦合示意图

本文在耦合求解过程中采用多场耦合求解领域常用

的分区求解、边界耦合的方法ꎮ 这种方法首先需要分别计

算进气道的流场和结构温度场ꎬ然后在每个时间步求解前

进行耦合交界面 Γ上热流和壁面温度的数据传递ꎮ 当交

界面数据耦合交换后ꎬ结构固体域以获得的壁面热流分布

为边界条件计算出新时刻的结构温度场以及壁面温度分

布ꎬ同理在流体域中也以获得的壁面温度分布为边界条件

计算出新时刻的流场以及壁面热流ꎬ然后在新时刻继续交

界面 Γ上的数据耦合交换ꎮ 如此反复迭代ꎬ直到完成给

定时间内的耦合计算[１２] ꎮ
按照非定常求解时间间隔长短的划分ꎬ耦合求解过程

又可划分为紧耦合求解和松耦合求解[１３] ꎮ 紧耦合计算方

法以流场变化特征时间为耦合求解时间步长ꎬ同步向前推

进流场和结构温度场的求解ꎬ能够模拟出流场和结构温度

场的强耦合变化过程ꎮ 而松耦合方法考虑了结构热传导

的延迟性以及阻尼性等特点ꎬ以结构温度场计算特征时间

作为共轭传热耦合迭代推进求解时间步ꎬ极大地降低了整

体耦合求解的计算量ꎬ在工程应用中较为广泛[１４] ꎮ 因此

本文在共轭耦合传热求解过程中选用松耦合求解方法ꎮ
以结构温度场变化特征时间 ｔ ＝ ０.０１ ｓ 进行耦合求解ꎮ 在

耦合传热非定常求解初始时刻ꎬ首先要获得初始条件下流

场和结构场的初始稳态解ꎬ本文设置结构体初始温度为

３００ Ｋꎬ同时以 ３００ Ｋ壁温边界条件进行稳态流场的求解ꎬ
然后将初始时刻的流场稳态解和结构体 ３００ Ｋ 温度初场

作为非定常求解的初始场开始耦合推进求解ꎮ
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２　 结果与讨论

为探究真实气体效应对高超声速进气道多场耦合下

气动性能以及结构温度场的影响ꎬ本文在进气道流场计算

中选用真实气体模型(ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｂｌｅ ｒｅａｌ ｇａｓꎬ ＣＲＧ)和热完

全气体模型(ｔｈｅｒｍａｌｌｙ ｐｅｒｆｅｃｔ ｇａｓꎬ ＴＰＧ)作为对比ꎬ然后对

高超声速进气道在 ０ ~ ３００ ｓ 内的进气道结构温度场以及

流场进行耦合计算ꎮ 图 ４为初始时刻 ＣＲＧ模型和 ＴＰＧ模

型下进气道马赫数云图对比ꎮ 从图中可以看出ꎬ在 ３００ Ｋ
壁温条件下ꎬ两种气体模型下的流场结构基本相同ꎬ前体

激波均打入进气道内通道ꎬ与唇缘弓形激波相交ꎬ使进气

道处于一定的超临界状态ꎮ
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图 ４　 初始时刻进气道马赫数云图分布(３００ Ｋ壁温)

图 ５给出了 ＣＲＧ模型和 ＴＰＧ模型下进气道不同位置

处 ５０ ｓ、１００ ｓ、２００ ｓ以及 ３００ ｓ下的壁面热流分布ꎮ 图 ６给
出了 ＣＲＧ 模型和 ＴＰＧ 模型下进气道不同位置处 ５０ ｓ、
１００ ｓ、２００ ｓ以及 ３００ ｓ下的壁温分布(本刊黑白印刷ꎬ相关

疑问请咨询作者)ꎮ 从图中可以看出ꎬ在共轭耦合传热的

作用下ꎬ壁面温度不断上升ꎬ壁面热流不断下降ꎬ并且真实

气体效应下进气道结构所处的气动热环境始终低于热完

全气体下的气动热环境ꎮ 对比不同位置处的壁面温度可

以看出ꎬ进气道前体压缩面上的温度始终最低ꎬ进入内通

道之后壁温上升较快ꎮ 而在前体前缘和唇缘处ꎬ由于气动

加热严重ꎬ壁温始终最高ꎬ并且在 ｔ ＝ ５０ ｓ 时ꎬＣＲＧ 模型下

进气道前体前缘处的壁面温度已经达到 ２ ５００ Ｋꎬ接近材

料的承温极限ꎬ而进气道内通道最高壁温仅为 １ ２００ Ｋꎮ
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图 ６　 不同时刻下进气道壁面温度分布对比图

图 ７给出了 ０ ~ ３００ ｓ 内两种气体模型下进气道喉道

截面(Ｔｈｒｏａｔ)以及出口截面(Ｏｕｔｉｎ)的截面温升比 ψ、截面

压比 π、总压恢复 σ 以及进气道流量系数 Φ 变化图ꎮ 从

图中可以看出ꎬ在共轭耦合传热的作用下ꎬ进气道喉道截

面和出口截面的气流温度不断升高ꎬ并且在 ＴＰＧ模型下ꎬ
截面温升比数值更高ꎮ 与初始时刻相比ꎬ３００ ｓ 时 ＣＲＧ 模

型下的出口截面温度上升 １３. ３０％ꎬ喉道截面温度上升

４.２５％ꎬ并且在 ０~５０ ｓ内ꎬ截面温升比的上升速率较快ꎬ而
在 ５０ ｓ之后ꎬ截面温升比的上升速率逐渐减小趋近于线性

增长ꎮ 此外可以看出ꎬ喉道截面温升比随时间的变化幅度

明显小于出口截面温升比的变化幅度ꎮ 从截面压比的变

化趋势可以看出ꎬ随着进气道结构温度的升高ꎬ截面压力

也逐渐增大ꎬ与初始时刻相比ꎬ３００ ｓ 时 ＣＲＧ 模型下的出

口截面压力上升 １３.５３％ꎬ喉道截面压力上升 ４.７５％ꎬ同样
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在 ０~５０ ｓ内增长速度明显ꎬ并且 ＣＲＧ模型和 ＴＰＧ模型的

截面压比相差较大ꎮ 从进气道出口和喉道截面的总压恢

复图中可以看出ꎬ随着进气道壁面的共轭耦合传热ꎬ截面

总压恢复出现了小幅度下降ꎬ并且 ＣＲＧ 模型下的截面总

压恢复系数更高ꎮ 与初始时刻相比ꎬ３００ ｓ 时两种气体模

型下的喉道截面和出口截面总压恢复降幅都不超过 ２％ꎮ
从进气道流量系数变化图可以看出ꎬ随耦合时间变化ꎬ
ＴＰＧ模型和 ＣＲＧ模型下的进气道流量系数保持不变ꎬ这
主要是由于进气道前体壁面的气动加热相对较弱ꎬ如图

６(ａ)所示ꎬ３００ｓ时的前体壁面最高温度约为 ７５０Ｋꎬ对前体

壁面边界层的发展影响有限ꎬ对进气道前体波系影响更小ꎬ
从而使得进气道捕获流量以及流量系数基本不发生改变ꎮ
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图 ７　 ０~３００ ｓ内进气道气动性能参数变化图

图 ８给出了 ０~３００ ｓ时间内 ＣＲＧ模型和 ＴＰＧ模型下

进气道前缘(Ｌｅａｄｉｎｇ－ｅｄｇｅ)以及唇缘(Ｃｏｗｌ－ｌｉｐ)的温度时

间历程图ꎮ 从图中可以看出ꎬ在气动加热初始阶段 ０~５０ ｓ
内ꎬ进气道前缘和唇缘结构温度上升速度较快ꎬ并且前缘

和唇缘处温度上升曲线较为接近ꎮ ＴＰＧ 模型下前缘和唇

缘温度接近 ３ ０００ Ｋꎬ ＣＲＧ 模型下前缘和唇缘温度为

２ ３５０ Ｋꎮ 在 ５０ ｓ之后ꎬ前缘和唇缘的温度上升逐渐缓慢ꎬ
并且唇缘温度始终高于前缘温度ꎮ 到 ３００ ｓ 时ꎬＣＲＧ 模型

下唇缘温度和前缘温度分别达到 ３ ３６０ Ｋ 和 ３ ７００ Ｋꎬ而
ＴＰＧ模型下唇缘温度和前缘温度则分别达到 ４ ７８９ Ｋ 和

４ ２３１ Ｋꎬ远高于 ＣＲＧ 模型ꎬ说明在长时间气动加热过程

中ꎬ真实气体效应对进气道结构的降热作用非常重要ꎮ
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图 ８　 ０~３００ ｓ内进气道进气道唇缘以及前缘驻点温度变化

图 ９出了 ３００ ｓ时刻 ＣＲＧ 模型和 ＴＰＧ 模型下的进气

道流场温度以及结构温度场云图ꎮ 从图中可以看出ꎬ唇罩

结构和前体前缘处的温度最高ꎬ并且由于唇罩结构厚度相

对较薄ꎬ在 ３００ ｓ 时刻ꎬＴＰＧ 模型和 ＣＲＧ 模型下的唇罩结

构温度都达到 ３ ０００ Ｋ 左右ꎬ其中唇罩前缘处温度达到

４ ０００ Ｋ以上ꎬ超过了材料的熔融极限ꎮ 而在进气道结构

主体ꎬ高温区位于内压段以及隔离段上壁面ꎬ并且从 ６００ Ｋ
等值线分布可以看出ꎬ在内压段以及隔离段位置处ꎬ６００ Ｋ
等值线与壁面之间的区域明显大于与前体曲面之间的区

域ꎬ并且壁面最高温度达到 １ ９００ Ｋꎮ 因此在高超声速进

气道结构设计中ꎬ不仅要着重考虑前体前缘与唇罩结构热

防护设计的可靠性ꎬ同时也要兼顾内压缩段以及隔离段处

结构的防热设计ꎮ
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３　 结语

本文通过真实气体效应下高超声速进气道的多场耦

合仿真方法ꎬ对壁面共轭耦合传热下进气道气动性能以及

结构温度场的变化进行非定常数值模拟研究ꎬ得出以下

结论ꎮ
１)在壁面共轭耦合传热的作用下ꎬ受壁温升高的影

响ꎬ３００ ｓ时刻进气道喉道截面和出口截面气流温度相比

初始时刻分别上升 ４.２５％和 １３.３０％ꎬ截面压比分别升高

４.７５％和 １３.５３％ꎬ同时截面总压恢复系数出现小幅度下

降ꎬ并且降幅都小于 ２％ꎬ但进气道流量系数几乎不发生

变化ꎮ
２)在壁面耦合传热前期(０ ~ ５０ ｓ 内)ꎬ进气道气动性

能参数变化速率明显ꎬ而在 ５０ ｓ 之后ꎬ进气道气动性能参

数的变化速率逐渐减小然后趋近于线性变化ꎮ
３)从进气道结构温度场耦合计算结果可知ꎬ结构高

温区主要位于唇罩前缘结构、前体前缘结构以及内通道结

构处ꎬ并且唇缘和前缘处壁温远高于内通道壁温ꎮ 如 ５０ ｓ
时刻ꎬ唇缘和前缘处壁温达到 ２ ３５０ Ｋꎬ内通道最高壁温为

１ ２００ Ｋꎬ而在 ３００ ｓ时刻内通道最高壁温也接近 １ ９００ Ｋꎮ
因此在高超声速进气道结构设计中ꎬ不仅要着重考虑前体

前缘与唇罩结构热防护设计的可靠性ꎬ同时也要兼顾内压

缩段以及隔离段处结构的防热设计ꎮ
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４　 结语

经过优化后的机臂结构刚度明显提高ꎬ结构应力分布

更加均匀ꎬ材料利用率较高ꎬ结构传力更加合理ꎮ
梁的高度对弯曲影响较大ꎬ在结构设计允许的情况

下ꎬ可进一步加高ꎮ 纵梁和横梁主要靠上下翼板传力ꎬ梁
腹板主要起维形作用ꎬ对于无人机的稳定性影响较大ꎮ 整

体机臂结构在保证设计尺寸的前提下ꎬ结构质量减至

３２ ｋｇꎬ无人机整体没有发生失稳ꎬ最终结构的强度和稳定

性也得到了一定加强ꎮ 研究结果表明该优化方案切实可

行ꎬ并对于 Ｈ构型无人机复合材料机臂的设计提供了理

论依据与实践探索ꎮ
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