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不同热边界对超音速机翼气动热数值分析的影响

赵璇,孙智,吕润民,孙建红
(南京航空航天大学 飞行器环境控制与生命保障工业和信息化部重点实验室,南京暋210016)

摘暋要:飞行器在超音速飞行时受到的气动加热效应给结构强度及热防护设计带来极大影响,且真实状态下

的气动热环境需要考虑外流场与结构的耦合及内壁面边界条件的影响。采用S灢A湍流模型求解 Navier灢Stokes
方程,通过流场与固体壁面交界处的信息传递,实现外流场与结构场的耦合数值分析。针对三种不同翼型的超

音速绕流气动加热进行耦合数值研究,对比翼型内壁面在不同热边界条件下的气动热效应。结果表明:不同翼

型具有与气动力相似的气动热效应,内壁面考虑对流换热的边界条件最接近真实,考虑机翼燃油箱满油时,三

维机翼前缘驻点处热流密度最高可达4200W/m2。
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InfluenceofDifferentThermalBoundaryonNumericalAnalysisof
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Abstract:Theaerodynamicheatingeffectoftheaircraftduringsupersonicflighthasagreatimpactonthestruc灢
turalstrengthandthermalprotectiondesign.Theaerodynamicthermalenvironmentintherealstateneedsto

considerthecouplingoftheexternalflowfieldandthestructureandtheinfluenceoftheboundaryconditionsof

theinnerwallsurface.TheS灢AturbulencemodelisusedtosolvetheNavier灢Stokesequation.Thecouplingof

theflowfieldandthesolidwallisusedtorealizethecouplednumericalanalysisoftheexternalflowfieldandthe

structuralfield.Thecouplingnumericalstudyofthesupersonicflowaerodynamicheatingofthreedifferentair灢
foilsiscarriedout,andtheaerodynamicthermaleffectsoftheinnerwallsurfaceoftheairfoilunderdifferent

thermalboundaryconditionsarecompared.Theresultsshowthatdifferentairfoilshaveaerodynamicthermal

effectssimilartoaerodynamicforces.Theboundaryconditionoftheinnerwallconsideringconvectiveheat

transferistheclosesttoreality;consideringthefueltankofthewingisfull,theheatfluxattheleadingedgeof

the3Dwingcanbeupto4200W/m2.

Keywords:supersonic;aerodynamicheating;couplingcalculation;boundarycondition



0暋引暋言

随着科技的不断进步,对飞行器的结构及性能

的需求大幅提高,但是在超音速巡航状态下,机翼

蒙皮表面气流因受到强烈压缩与摩擦,极高的动能

将转化为热能,对机翼结构及内部燃油产生严重影

响,进而可能影响其飞行性能、隐身性及燃油系统

的可靠性。且机翼蒙皮表面的温度场较流场更为

复杂,外流场的热流与蒙皮结构的温度相互影响,
因此对于气动加热问题的研究需要对流-固-热

多物理场进行耦合计算。
国外对飞行器气动加热方面的研究开展较早。

例如,1958年J.R.Davidson等[1]对马赫数为2的

多翼机翼的气动加热问题进行试验研究,分析了气

动加热下热应力及刚度的关系;1987 年 A.R.
Wieting[2]应用8ft(1ft=0.3048m)高温风洞(8灢
footHighTemperatureTunnel,简称8暞HTT)进
行激波干扰对圆管前缘高超音速气动加热影响的

试验;1989年P.Dechaumphai等[3]对高超音速条

件下流场-气动热-固体结构的相互作用进行有

限元分析;S.A.Berry等[4]通过耦合算法对 X灢34
模型进行了气动热模拟研究,结果显示在层流与湍

流状态下与实验值的吻合度较好。国内,朱增起[5]

采用直接数值模拟方法计算了高超音速钝头体圆

锥壁面在不同边界条件下驻点及非驻点热流,指出

对流换热公式较傅里叶热传导公式对于热流计算

更加合理,但未涉及壁面耦合效应;ChenFang
等[6]提出了一种用于流体-热-结构建模与分析

的时间自适应多物理耦合方法,且解决了高超声速

气动热力学与有限元分析软件的结合,为分析高超

声速机翼结构的热-结构-振动响应提供了有效

的预测;李佳伟等[7]提出了基于有限体积的气动热

-结构传热一体化计算方法,提高了计算效率,但
未考虑内壁面边界条件对于气动热耦合计算的影

响;王洋等[8]建立了一种快速求解气动热参数的降

阶模型,热边界传递基于换热系数的线性近似方法

可以减少因壁面温度变化所需的流场迭代,但忽略

了壁面温度对换热系数的影响。
本文在分析外流场与外壁面的耦合换热基础

上,对内壁面设置不同的边界条件,得到外壁面的

热流或温度分布,研究内壁面边界条件对气动热耦

合数值计算的影响。预期为研究机翼热防护及燃

油箱的热负荷提供一定的参考基础。

1暋数值方法

1.1暋流场求解方程

采用三维粘性可压缩流动的 Navier灢Stokes
(N灢S)方程,在笛卡尔坐标系下的形式为

毠(Fc-Fv)
毠x +毠(Gc-Gv)

毠y +毠(Hc-Hv)
毠z =0

(1)
式中:F、G、H 分别为三个坐标方向上的通量矢量;
下标c为对流通量;下标v为粘性通量。
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式中:u,v,w 分别为x,y,z 三个方向上的速度

分量。
本文采用 Spalart灢Allmaras一方程湍流模型

对控制方程进行封闭,该湍流模型对高速流动下近

壁面的激波捕捉有较好的能力。并基于有限体积

法求解方程,对流通量采用 Roe灢FDS格式进行离

散,粘性通量采用二阶迎风格式进行离散。

1.2暋温度场求解方程

当不考虑固体形变时,结构内部主要为热量传

递。结构内部温度场的三维非稳态导热微分方程

在笛卡尔坐标系下的形式为

氀Cp
毠T
毠t=毸 毠2T

毠x2 +毠2T
毠y2 +毠2T

毠z
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式中:氀为固体材料的密度;Cp 为材料的比热容;毸
为材料的导热系数;qv 为固体内热源密度。

1.3暋耦合传热求解方法

耦合传热发生在流场与结构场的交界面上,传
统方法是将结构体表面设为绝热或等温壁,而流场

与结构场之间是相互作用与影响的关系,流场对结

构体进行加热的同时,结构内温度场时刻发生变

化,进而影响流场向结构场内部的传热量,因此,需
要将流场与结构场之间进行实时的信息传递,才能

更加接近于真实的物理情况。
边界上进行的热量传递式为

qf =k 毠T
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毠y+毠T
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式中:qf 为流场通过界面向结构场传热的热流;k
为流场中流体的导热率。

根据能量守恒,在忽略表面辐射影响的前提

下,流场向结构场传热的热流应与结构场内部导热

热流相等,由此建立了二者的耦合关系。即给定t
=0s时远场的初始参数及壁面的温度分布,通过

求解流场控制方程得到t时刻后壁面的热流分布,
作为条件计算结构内部新的温度场,将得到的壁面

新温度分布作为流场下一时间步计算的初始条件,
由此进行迭代计算,直至收敛。

耦合传热根据时间步长的选取又分为紧耦合

与松耦合。紧耦合采用流场的特征时间作为耦合

计算的共同时间,松耦合是先计算出流场的稳定解

并作为耦合的边界条件,再采用结构的时间步长作

为耦合的特征时间进行耦合计算。但紧耦合的计

算时间相对较长,效率较松耦合低,而松耦合在满

足计算结果正确的前提下可以提高计算速度。因

此,本文采用松耦合的计算方法。

2暋圆管气动热计算

本文选取文献[2]中的试验条件对圆管进行气

动热计算。因为重点关注圆管前部分的流场及气

动加热情况,所以将试验模型简化为试验模型的

1/4。二维结构网格划分为383暳251,如图1所

示,圆管外直径及壁厚分别为:D=0.0762m,d=
0.0127m,基于圆管直径的第一层网格无量纲高

度为1.3暳10-6。

图1暋结构网格划分

Fig.1暋Structuralmeshing

边界条件设定为压力远场、无滑移等温壁(Tw

=294.44K)及对称边界条件。计算稳定后外流

场的密度云图如图2所示,与试验符合较好。

图2暋流场密度与试验对比

Fig.2暋Comparisonofflowfielddensitywithexperimental

圆管驻点前中心线上温度分布如图3所示,可
以进一步得出激波位置(x曋-0.055m)、波后温

度(T=2263K)与文献[3]中的结果较为接近。
压力与表面热流密度分布如图4~图5所示,其
中,p0 为驻点处压力,q0 为驻点处热流密度,毴为

圆管外表面与对称面的夹角。
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图3暋圆管驻点前中心线上温度分布

Fig.3暋Temperaturedistributiononthecenterline
beforethestagnationpointofthetube

图4暋t=0s时表面无量纲压力分布

Fig.4暋Surfacepressuredistributionatt=0s

图5暋t=0s时表面无量纲热流密度分布

Fig.5暋Heatfluxdistributionatt=0s

从图4~图5可以看出:计算结果与试验结果

拟 合 较 好,其 中 驻 点 热 流 密 度 的 理 论 值 为

4.8暳105 W/m2,试验值为6.7暳105 W/m2,计算

结果为5.2暳105 W/m2,介于理论值与试验值之

间,考虑到试验气体为甲烷燃烧后产物,与理想空

气的热力学性质并非完全相同,因此计算与试验的

结果会存在一定的差异。
计算2s后圆管内部温度云图如图6所示,文

献[3]中驻点温度为388.88K,本文计算结果为

393.3K,误差为1.5%,结果吻合较好。

计算2s后圆管外表面的热流密度分布如图7
所示。

图6暋t=2s时圆管内温度云图

Fig.6暋Temperatureofthetubeatt=2s

图7暋t=2s时表面无量纲热流密度分布

Fig.7暋Heatfluxdistributionatt=2s

从图7可以看出:气动加热在圆管外壁产生的

热量随着时间逐渐向圆管内部传导,使圆管壁面温

度升高,从而使驻点热流密度有5%的降低。
为了进一步分析结构场传热,得到了0~6s

内不同时刻圆管驻点处热流密度和外壁的温度分

布,如图8~图9所示。

图8暋不同时刻圆管驻点处热流密度分布

Fig.8暋Heatfluxdistributionatthestagnation

pointofthetubeatdifferenttimes
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图9暋不同时刻外壁面温度分布

Fig.9暋Outerwalltemperaturedistributionat

differenttimes

从图8~图9可以看出:随着时间推进,因气

动热效应向壁面不断传热,驻点处热流密度值逐渐

降低,而壁面受到加热温度不断升高,且驻点温度

升高较快。

综合得到圆管外流场和结构场的计算结果,可
以得到该方法对于超音速绕流及气动热计算具有

有效性,可运用此方法对超音速飞行下机翼的气动

热效应进行数值计算。

3暋不同热边界对机翼气动热影响

本文首先对三种不同翼型在超音速飞行下的

气动加热效应进行耦合数值计算。考虑前缘类型

和厚度作为翼型影响因素,选取三种翼型如图10
所示,分别为相对厚度C=0.1的对称双弧翼型、

NACA0006翼型和 NACA0012翼型,机翼蒙皮厚

度为 1 mm,蒙 皮 材 料 为 铝,导 热 系 数 202.4
W/(m·k)。自由来流温度与压力基于11km 的

飞行高度,飞行马赫数为1.5,攻角为0曘,基于弦长

的无量纲雷诺数为1.09暳107。周向及法向网格

数分别为338和202,基于弦长的壁面第一层网格

无量纲高度为1.0暳10-6。

为验证该网格对机翼外流场计算的正确性,本
文针对文献9中的实验条件对称双弧翼型进行数

值计算。来流马赫数为2.13,攻角为-10曘,计算

得到的机翼表面压力系数分布如图11所示,与实

验结果拟合良好,证明了网格和方法对于超音速机

翼绕流计算的可靠性。

图10暋三种翼型轮廓图

Fig.10暋Threeairfoilshapes

图11暋对称双弧翼型表面压力系数分布

Fig.11暋Pressurecoefficientdistributionofthe
symmetricalarcairfoil

3.1暋不同翼型流场及气动热的差异

在计算工况相同的情况下,三种翼型表面压力

系数分布如图12所示,因为三种翼型均为对称翼

型,所以上下翼面的压力系数分布表现出一致性。

图12暋三种翼型的压力系数

Fig.12暋Pressurecoefficientofthreeairfoils

由驻点处的压力系数可以得出:双弧翼型作为

典型的超音速翼型,其尖前缘较其他两种钝前缘有

效减小了波阻,且压力系数近似线性分布。将厚度
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不同的两个 NACA 翼型的压力系数进行对比,可
以看出:厚度越大,机翼前缘曲率越小,激波过渡较

慢,而沿着弦长方向 NACA0012的曲率大于 NA灢
CA0006的曲率,随之压力系数降低较快。

为进一步分析不同翼型表面气动热的差异,内
壁面选取无滑移绝热壁进行分析。计算得到三种

翼型表面温度分布,如图13所示。

图13暋翼型表面温度分布

Fig.13暋Surfacetemperaturedistributionofairfoils

翼型表面温度分布相似于压力系数分布,双弧

翼型温度分布近似线性,而 NACA 翼型前缘存在

小部分高温区,后沿弦向温度分布较均匀,且 NA灢
CA翼型的驻点温度高于双弧翼型的驻点温度,这
是由于 NACA翼型在前缘附近产生的正激波强度

较双弧翼型产生的斜激波强度大,即来流受到激波

压缩后动能消耗更多,进而转化的热能也更多,当
壁面为绝热时,翼型前缘的温度也就更高。而真实

情况的机翼壁面无法做到绝热,因此绝热条件下的

机翼壁面温度分布仅可为热防护材料的选取提供

一定的理论依据。真实情况下,外流场产生的气动

热对壁面进行加热,改变了壁面温度,而新的壁温

又将影响外流场向壁面传导的热流密度,同时内部

环境因素与内壁面的换热也将使壁面温度发生变

化,因此,需要考虑内壁面边界条件对气动热效应

的影响。

3.2暋内壁面不同热边界对翼型气动热影响

为了研究内壁面不同边界条件对机翼气动热

的影响,针对 NACA0012翼型选取三种不同边界

条件,分别为 Case1(内壁面绝热)、Case2(内壁面

等温)及Case3(内壁面对流换热),Case2与 Case3
均基于机翼内部满油作为条件进行设置,其中燃油

物性参数参考文献10。考虑到高空的低温效应,
假设壁面及燃油的初始温度均为283.15K,且将

实际内部为满油工况作为 Case4进行对比。三种

边界条件及真实情况下的翼型表面温度和热流密

度分布如图14~图15所示。

图14暋不同边界条件翼型表面温度分布

Fig.14暋Surfacetemperaturedistributionof

airfoilsunderdifferentboundaryconditions

图15暋不同边界条件翼型表面热流密度分布

Fig.15暋Heatfluxdistributionofairfoilsunder

differentboundaryconditions

真实状态下,靠近壁面的燃油受热导致内部燃

油出现温差而流动,使得壁面温度及热流密度存在

小幅度的波动;绝热条件忽略传热导致翼型平均温

度高于真实情况约13K,由于等温条件保持较低

的壁面温度,导致与外流场换热时的温差较大,

Case2的平均热流密度为3941.5W/m2,Case3的

平均热流密度为1966.3W/m2,Case4的平均热

流密度为1933.3W/m2;等温条件忽略了热壁面

效应,平均热流密度约为真实状态的2倍,边界条

件为对流换热较真实状态下平均热流密度的误差

为1.7%。因此,内壁面边界条件为对流换热时与

真实情况最为接近,且较真实情况下计算量更小。
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3.3暋三维机翼燃油箱满油状态下的气动热

计算

考虑内壁面为对流换热的基础上,对三维机翼

油箱在满油状态下进行气动热数值计算。机翼蒙

皮 厚 度 为 5 mm,蒙 皮 材 料 为 铝,导 热 系 数

202.4W/(m·k)。基于弦长的无量纲雷诺数为

1.09暳107,三维结构网格径向、周向和展向的网格

数分别为51、406和101。机翼表面压力分布云图

如图16所示,机翼前缘的压力最高,沿径向逐渐

降低。

图16暋机翼表面压力云图

Fig.16暋Surfacepressurecloudmapofthewing

为了进一步分析三维机翼表面的气动热环境,
沿展向截取三个截面,如图17所示:中心截面 A0、
距离中心截面左右两侧各1m 的截面 A1和 A2。

图17暋机翼不同截面位置

Fig.17暋Differentcross灢sectionpositionsofthewing

不同截面机翼表面的温度与热流密度分布如

图18~图19所示。

图18暋机翼不同截面温度分布

Fig.18暋Temperaturedistributionofdifferent

crosssectionsofthewing

图19暋机翼不同截面热流密度分布

Fig.19暋Heatfluxdistributionofdifferent

crosssectionsofthewing

从图18~图19可以看出:机翼平行于翼跟的

各截面前10%所受到的气动热较明显。A0截面

尾缘处的压力云图如图20所示,尾缘的高压导致

温度和热流密度出现突增。

图20暋A0截面尾缘压力云图

Fig.20暋TrailingedgepressurecloudmaponA0section
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4暋结暋论

(1)圆管与翼型的超音速绕流数值模拟验证

结果与实验数据吻合较好,本文采用的耦合方法可

以对翼型绕流进行有效的气动热耦合计算。
(2)双弧翼型虽然可以有效降低激波阻力,但

其前半翼型处于迎风面,能量易于积累,翼型表面

温度及热流密度均高于 NACA0006翼型和 NA灢
CA0012翼型。

(3)在所选取的工况下,翼型内壁面为绝热时

翼型表面温度高于真实状态下约13K,边界条件

为等温时翼型的平均热流密度约为真实状态下的

2倍,而对流换热的边界条件下平均热流密度为

1966.3W/m2,与真实状态下的1933.3 W/m2

误差为1.7%,所以边界条件为对流换热与真实状

态最为接近。三维机翼平行于翼根的各截面前

10%属于气动热较严重区,且驻点热流密度最高可

达4200W/m2。
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