
书书书

第４０卷 第６期 国　防　科　技　大　学　学　报 Ｖｏｌ．４０Ｎｏ．６
２０１８年１２月 ＪＯＵＲＮＡＬＯＦＮＡＴＩＯＮＡＬＵＮＩＶＥＲＳＩＴＹＯＦＤＥＦＥＮＳＥＴＥＣＨＮＯＬＯＧＹ Ｄｅｃ．２０１８

ｄｏｉ：１０．１１８８７／ｊ．ｃｎ．２０１８０６００２ ｈｔｔｐ：／／ｊｏｕｒｎａｌ．ｎｕｄｔ．ｅｄｕ．ｃｎ

高超声速飞行器前缘流 －热 －固一体化计算
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摘　要：针对高超声速流动气动加热与结构传热的复杂耦合问题，探索和研究基于有限体积法的高超声
速流－热－固一体化求解方法，将流场与结构温度场进行统一建模与数值模拟。该方法避开了传统气动加
热和结构传热耦合求解方法在时间域内进行流场与结构温度场耦合交替迭代计算所带来的大量数据交换与

计算，将流场与结构温度场作为一个物理场，采用统一的控制方程进行求解。采用典型高超声速绕流二维圆

管稳态或非稳态流－热－固耦合算例对该一体化方法进行验证，稳态时圆管驻点温度最高达到６４８Ｋ，非稳
态时的热流密度和结构温度与参考文献和实验值吻合较好，由此证明了该方法的可靠性和正确性。与耦合

计算方法的对比分析结果表明：该一体化求解方法所得计算结果更接近实验值，并且计算量和网格依赖性都

相对较小，具有更好的稳定性和计算精度，能为高超声速飞行器一体化热防护设计提供有效的理论和技术

支撑。
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　　飞行器以高超声速出入大气层或持续在空间
飞行时，由于压缩效应以及飞行器表面与空气的

剧烈摩擦，飞行器头部、进气道前缘等关键部位将

承受巨大的气动加热，产生强烈的气动力、气动热

及结构耦合问题，对飞行安全带来极大隐患［１］。

因此，准确预测气动加热与结构传热的物理过

程，对高速飞行器的热防护系统轻量化设计，起到

重要作用。由于此类问题的地面实验难度大、成

本高，目前所采用的分析手段主要是数值模拟

技术。

现阶段，高超声速飞行器气动热结构传热耦

合问题的数值模拟主要分为分区耦合计算和一体

化求解两种。传统的多场分区耦合方法［２－３］将流

场和结构温度场划分为独立的两个部分，以时间

域上的耦合交替迭代方式，在耦合交界面上进行

流场热流密度与结构表面温度两个参数的数据交

换。Ｗｉｅｔｉｎｇ等［４］认为分区耦合方法的数学模型

需要额外的数据传递策略，且将本来连续的物理

过程进行人为划分，从而产生计算误差，会对计算

结果的准确性产生影响。一体化求解方法的思想
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在２０世纪７０年代末被提出，该方法是指在计算
气动力、气动热、结构热响应等问题上，将流场和

结构进行统一物理场建模，即同时考虑流场和结

构的热力学性质，把流场和结构交界面上的边界

条件当作整个物理场的内部边界条件，流场和结

构联立的控制方程采用统一的数值计算方法。

一体化求解方法被提出以来，国内外研究人

员已有一些研究成果。Ｄｅｃｈａｕｍｐｈａｉ等［５］采用有

限元方法对流场与固体结构进行一体化求解研

究，并在２４３８４ｍ的 ＮＡＳＡ兰利高焓风洞进行
二维圆管气动加热试验［６］，验证了该方法的有效

性；但是有限元方法离散过程仍然只采用简单的

插值方法，使得计算时在激波等间断处出现明显

的非物理振荡，激波分辨率较低，导致需要通过加

密网格来捕捉激波，计算方法灵活性较差，应用受

到限制。黄唐等［７］对二维流场、热、结构一体化

数值模拟开展了相关研究，流场采用基于总变差

不增（ＴｏｔａｌＶａｒｉａｔｉｏｎＤｉｍｉｎｉｓｈｉｎｇ，ＴＶＤ）格式的有
限差分法进行数值离散，结构传热采用成熟的有

限单元方法，两者在耦合交界面满足能量平衡方

程，但在流场与结构时间步长的数量级上的差异

导致耦合计算量与计算误差大等问题。另外，姜

贵庆［８］认为随着航天技术与气动热力学的发展

与深化，现代气动热力学必须解决气体 －热 －结
构的三位一体化的求解问题，分析了有限元法求

解该问题的优势，同时也说明强间断问题在有限

元法中尚未得到良好解决。耿湘人等［９］基于

Ｌｅｖｅｌｓｅｔ方法将不同介质的气体流场与固体结构
统一到同一控制方程，采用差分方法进行数值离

散计算，对二维、三维模型进行数值计算验证，结

果表明与实验值吻合良好。该方法忽略了特征时

间较小一方的时间变化细节，存在求解的刚性问

题，并且对复杂气动外形的计算适应性有待改善。

本文在分析与总结目前一体化求解方法的优

缺点的基础上，采用有限体积法将流场与结构温

度场统一到同一积分方程中，对交界面上的物性

参数进行重新定义以保证整个物理场的连续性，

实现流－热－固一体化数值计算。

１　一体化数值计算方法

１．１　物理模型分析

热结构随高超声速飞行器在大气层内做高速

机动飞行时，需要承受高动压的气动载荷与高热

流的热载荷，外部流场与结构内部温度场、应力应

变场等多个物理场紧密耦合，强烈相互作用，物理

过程非常复杂，呈现高度的非线性。从物理上，这

是典型的高超声速流 －热 －固耦合过程，如图１
所示。

图１　流－热－固耦合问题物理模型示意图
Ｆｉｇ．１　Ｐｈｙｓｉｃａｌｍｏｄｅｌｏｆｆｌｕｉｄｔｈｅｒｍａｌｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ

ｃｏｕｐｌｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓ

一体化计算方法有如下假设：第一，暂不

考虑结构材料的热应力与热变形；第二，暂不

考虑高温真实气体效应；第三，结构材料各项

同性。

１．２　控制方程及湍流模型

对于结构传热，在控制体 Ωｓ（边界为Ωｓ）上

结构传热控制方程积分形式（不考虑热源）为：


ｔ∫ΩｓρＣｓＴｄΩ－∮Ωｓｋ!ＴｄＳ＝０ （１）

式中，下标“ｓ”代表固体结构区域，Ｃｓ为固体材料
比热容，Ｔ为结构温度，ρ为材料密度，ｋ为导热系
数，Ｓ为控制体表面积。

流场计算采用可压缩雷诺平均 ＮＳ方程，因
此，在控制体 Ω上，可以将流体控制方程与结构
传热控制方程统一到同一积分形式的控制方

程中。


ｔ∫ΩＷｄΩ＋∮Ω（Ｆｃ－Ｆｖ）ｄＳ＝０ （２）

式中，Ｗ 为守恒量，Ｆｃ为对流通量，Ｆｖ为黏性
通量。

Ｗ＝
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
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


Ｅ

，Ｆｃ＝

ρＶ
ρｕＶ＋ｎｘｐ
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

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
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Ｆｖ中，

Θｘ＝ｕτｘｘ＋ｖτｘｙ＋ｗτｘｚ＋ｋ
Ｔ
ｘ

Θｙ＝ｕτｙｘ＋ｖτｙｙ＋ｗτｙｚ＋ｋ
Ｔ
ｙ
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





ｚ

。

对于流场计算，密度ρ、压强 ｐ和温度 Ｔ满足

·０１·
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理想气体状态方程 ｐ＝ρＲＴ。ｕ、ｖ、ｗ分别为控制
体三个方向的速度，Ｖ＝ｎｘｕ＋ｎｙｖ＋ｎｚｗ为法向速
度。Ｅ为流体单元控制体总能，Ｈ为总焓，Ｈ＝
Ｅ＋ｐ／ρ。ｋ为导热系数，τｉｊ为黏性应力。对于结
构传热计算，结构无变形满足 ｕ＝ｖ＝ｗ＝０，Ｗ、
Ｆｃ、Ｆｖ表达式的前４项自动满足式（２），第５项则
为结构传热方程，且 Ｆｃ＝０，其中 Ｅ＝ＣｓＴ为固体
单元控制体内能。

在进行了湍流模型综合分析后，选取

Ｍｅｎｔｅｒ［１０］提出的ＳＳＴｋ－ω两方程湍流模型，该模
型是将Ｗｉｌｃｏｘ的 ｋ－ω模型与高雷诺数的 ｋ－ε
模型的优点相结合。ｋ－ω模型不需要阻尼函数，
能较好模拟近壁面湍流的发展，在边界层黏性干

扰强烈区域得到应用。同时因为 ｋ－ε模型可以
更好地模拟自由剪切层，在远离壁面的湍流中得

到应用。ＳＳＴｋ－ω两方程模型在文献［１０］中有
详细说明，这里不再赘述。

１．３　离散方法及边界条件

流场空间离散时对流通量采用基于格心格式

的ＡＵＳＭ＋格式［１１］，该数值格式兼有 Ｒｏｅ格式的
间断高分辨率和 ＶａｎＬｅｅｒ格式计算效率，具有较
强的激波、滑流等物理间断分辨能力，且计算高马

赫数时不会产生红宝石现象，无须熵修正。黏性

通量离散采用二阶中心差分格式。

结构传热方程空间离散时，对流通量为零，黏

性通量部分，结构无变形，满足 ｕ＝ｖ＝ｗ＝０，即
Θｘ＝ｋＴ／ｘ，Θｙ＝ｋＴ／ｙ，Θｚ＝ｋＴ／ｚ。因此，控
制体边界上的温度、温度梯度、传热系数等需要通

过边界两侧的参数来插值。温度及温度梯度计算

可直接采用中心格式计算。另外，为了加速计算，

时间离散时，非定常计算采用双时间隐式时间迭

代，定常计算采用上下对称高斯 －赛德尔（Ｌｏｗｅｒ
ＵｐｐｅｒＳｙｍｍｅｔｒｉｃＧａｕｓｓＳｅｉｄｅｌ，ＬＵＳＧＳ）隐式时间
迭代。

流场边界条件采用 Ｒｉｅｍａｎｎ边界条件，结构
热传导边界条件为热力学边界条件［１２］（Ｄｉｒｉｃｈｌｅｔ
温度边界条件与 Ｎｅｕｍａｎ热流密度边界条件）。
交界面边界条件满足无滑移边界条件（ｕ＝ｖ＝
ｗ＝０）以及压强梯度为零（ｐ／ｎ＝０）。

１．４　交界面参数定义

流体与固体的物理特性存在较大差异［１３］，为

了满足交界面热力学连续条件，耦合交界面的参

数计算需要特别定义。这是该一体化计算方法的

关键部分。

交界面温度计算采用中心平均方法。

Ｔ＝（Ｔｌ＋Ｔｒ）／２ （３）
式中，Ｔｌ、Ｔｒ分别为交界面左右控制单元的温度。

温度梯度
!

Ｔ的计算需要进行修正，计算方
法为：

!

Ｔ ＝（
!

Ｔｌ＋!Ｔｒ）／２

!

Ｔ＝
!

Ｔ －
!

Ｔ·ｒｌｒ－
Ｔｒ－Ｔｌ
Ｌ[ ]
ｌｔ
ｒ

{
ｌｒ

（４）

其中，
!

Ｔ为修正前的温度梯度，
!

Ｔｌ、!Ｔｒ分别
为交界面左右单元的温度梯度，Ｌｌｒ为左右单元中
心之间的距离，ｒｌｒ为左单元中心点到右单元中心
点的单位向量。

另外，温度梯度的计算方法采用高斯格林方

法［１４］，通过单元边界的值及法向量来计算。

!

Ｔ＝１
Ω∫ΩＴｎｄＳ （５）

交界面的导热系数计算对一体化传热计算起

到关键作用。为了提高计算的准确性，引入固体

传热中热阻抗的概念，定义热阻抗为：

Ｒｔ＝
ｄ
ｋＡ （６）

热阻抗表征的物理意义为当热以传导的方式

传递时所遇到的阻力。式（６）中，ｄ为热流方向的
厚度，Ａ为垂直于热流方向的截面面积。通过引
入热阻抗的概念可以得到交界面的热阻抗关

系式：

Ｒｔ，ｂｎｄ＝Ｒｔ，ｌ＋Ｒｔ，ｒ （７）
将式（６）代入式（７），可得交界面导热系

数ｋ。

ｋ＝
ｋｌｋｒ

ｋｌＬｒ＋ｋｒＬｌ
·Ｌｌｒ （８）

式中，ｋｌ、ｋｒ分别为左右单元的热传导系数，Ｌｌ、Ｌｒ
分别为左右单元中心到边界中心的距离。

２　验证算例与分析

２．１　计算条件以及模型网格

Ｗｉｅｔｉｎｇ等在美国 ＮＡＳＡ兰利研究中心的
２４３８４ｍ的高焓风洞完成了不锈钢圆管前缘气
动加热试验［１５］，该试验已经被多次用于验证流场

结构传热耦合计算的准确性。本文选取与该实验

条件完全相同的无限长不锈钢圆管模型，圆管尺

寸为外径Ｒｏｕｔ＝００３８１ｍ、内径 Ｒｉｎ＝００２５４ｍ，
结构材料为 ＡＩＳＩ３２１系列不锈钢，其热力学参数
为：密度ρｓ＝８０３０ｋｇ·ｍ

－３，比热Ｃｓ＝５０２４８Ｊ·

ｋｇ－１·Ｋ－１，热传导系数 ｋｓ＝１６２７。来流条件计
算参数见表１。

·１１·
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表１　来流条件参数
Ｔａｂ．１　Ｆｒｅｅｓｔｒｅａｍｃｏｎｄｉｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

Ｍａ∞ Ｔ∞／Ｋ Ｐ∞／Ｐａ Ｒｅ∞／ｍ

６．４７ ２４１．５ ６４８．１ １．３１×１０６

流场计算与结构计算为同一套网格，如图２
所示。流场计算网格量约为３７１００，圆管结构计
算网格量约为３８００，近物面第一层网格高度约为
５×１０５ｍ。其中计算模型的边界条件为：圆管两
端为绝热壁、内壁为等温壁，圆管初始温度为

２９４４Ｋ。

图２　计算模型与计算网格
Ｆｉｇ．２　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｍｏｄｅｌａｎｄｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｇｒｉｄ

２．２　计算结果分析

对不锈钢材质圆管开展高超声速流－固－热
一体化定常与非定常数值计算，其中非定常状态，

真实计算物理时间为 ２ｓ，真实时间步长取
０００１ｓ。
２．２．１　稳态状态结果分析

图３（ａ）给出了稳态时圆管的结构温度分布，
由图中可以看出，稳态时圆管结构高温区分布在

驻点区域，驻点区温度最高为 ６４８Ｋ，温升为
３５３６Ｋ，内壁温度由初始２９４４Ｋ升高到３０５Ｋ，
内壁温升仅为１０６Ｋ。图３（ｂ）给出了稳态时圆
管外的流场温度分布，流场经过弓形激波加热后，

流场最高温度达到２２６３Ｋ。图３很好地展示了
所提方法的优势之一———可以较快计算出稳态结

构与流场的温度分布，可以很好地改善参数交换

所带来的计算效率降低的问题，解决高超声速

流－固－热稳态求解问题。
图４（ａ）是计算得到的密度等值线图与实验

纹影图对比，上半部分为实验纹影照片［５］，下半

部分为计算所得的密度云图，对比发现激波位置

（ａ）圆管区域
（ａ）Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｄｏｍａｉｎ

（ｂ）流场区域
（ｂ）Ｆｌｕｉｄｄｏｍａｉｎ

图３　稳态计算结果
Ｆｉｇ．３　Ｓｔｅａｄｙｃｏｍｐｕｔｅｄｒｅｓｕｌｔｓ

基本吻合。同时，图４（ｂ）给出了圆管表面压强分
布（归一化）与实验值的对比，压强沿圆管的分布

和实验值重合度较好，由此说明了本文方法在稳

态流场计算上的正确性。

　
（ａ）密度云图

（ａ）Ｄｅｎｓｉｔｙｃｏｎｔｏｕｒｓ
　

（ｂ）圆管表面压强分布
（ｂ）Ｓｕｒｆａｃｅｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ

图４　密度等值线图、圆管表面压强分布
与实验值对比

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｄｅｎｓｉｔｙｃｏｎｔｏｕｒｓａｎｄｓｕｒｆａｃｅ
ｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓｗｉｔｈｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｄａｔａ

２．２．２　非稳态结构温度场特性分析
高超声速流场与结构温度场耦合传热过程是

一个典型的非定常物理过程，为了更好地展现这

一过程中高超声速流场与圆管结构温度场的变

·２１·



　第６期 李佳伟，等：高超声速飞行器前缘流－热－固一体化计算

化，计算并给出了２ｓ内流场与圆管结构温度场
的非稳态计算结果。

图５给出了非稳态计算中圆管结构在不同时
刻（ｔ为０１ｓ，０５ｓ，１０ｓ，２０ｓ）的温度云图。

（ａ）ｔ＝０．１ｓ

（ｂ）ｔ＝０．５ｓ

（ｃ）ｔ＝１．０ｓ

（ｄ）ｔ＝２０ｓ

图５　不同时刻圆管结构温度云图
Ｆｉｇ．５　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｏｎｔｏｕｒｓｏｆｃｙｌｉｎｄｅｒａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｉｍｅ

从图５中可以明显看出２ｓ内圆管结构内温
度分布的变化，随着时间的推进，气动加热产生的

热量在结构内传导，结构整体温度升高，高温区域

从驻点区域开始逐渐增大，且驻点温度始终最高。

２ｓ内，驻点温度从 ２９４４Ｋ升高到 ３９０２Ｋ，比
Ｄｅｃｈａｕｍｐｈａｉ所计算的 ３８８８Ｋ略高，误差在
０４％左右。同时，圆管内壁温度基本保持初始温
度２９４４Ｋ，这说明２ｓ内气动加热引起的结构热
响应暂未影响结构内壁面。

图６给出了圆管驻点温度随时间的变化，并
与文献［９，１６］进行了对比。计算结果与参考文
献结果吻合良好，２ｓ时驻点温度最大误差为
３２Ｋ。从图中可以看出，初始时刻驻点温度剧烈
升高，随着时间的推进，温升程度逐渐趋于平缓，

这是由于初始时刻驻点热流最大，随着热量在结

构中的传递，结构温度升高，驻点热流率逐渐下

降，温升趋势逐渐减小。

图６　圆管驻点温度随时间的变化
Ｆｉｇ．６　Ｓｔａｇｎａｔｉｏｎｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｖａｒｉｅｓｗｉｔｈｔｉｍｅｏｎｃｙｌｉｎｄｅｒ

图７　流场沿对称线温度变化
Ｆｉｇ．７　Ｆｌｕｉｄｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｌｏｎｇ

ｃｅｎｔｅｒｌｉｎｅｏｆｃｙｌｉｎｄｅｒ

２．２．３　非稳态流场特性分析
图７为不同时刻沿对称线（ｙ＝０）流场温度

变化曲线。从图中可以看出，来流通过弓形激波

加热后，温度从２４１５Ｋ急剧升高到２１６３Ｋ，与文

·３１·
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献［５］２１６６７Ｋ的结果相差不大。从图中可以看
出，弓形激波的位置在 －５４５ｍｍ左右，与完全气
体状 态 下 通 过 经 验 公 式［１７］ 计 算 得 到 的

－５４５ｍｍ吻合较好，这说明本文计算条件不考
虑化学非平衡效应是合理的。靠近驻点附近存在

温度边界层区域，该区域的厚度约为弓形激波厚

度的３％，温度边界层中存在较大的温度梯度，温
度从２１６３Ｋ急剧下降到２９４４Ｋ，因此在驻点区
域产生较大的热流密度。

从图７发现，不同时刻温度边界层外区域温
度分布基本无变化（基本重合），温度的变化仅发

生在温度边界层区域。为了清楚分析温度变化趋

势与差异，图８给出了温度边界层内不同时刻与
０１ｓ时刻温度差值沿对称线的分布。通过差值
对比发现，随着时间的增加，靠近物面附近的流场

温度逐渐增加，ｔ＝２ｓ时温度最大差值约为
４８２Ｋ。同时发现，在－３８３ｍｍ处，温度边界层
内存在温度平衡点，在该点不同时刻温度值相等，

且在该点附近，随时间的推进，温度呈现先减小后

增大的趋势。

图８　温度边界层对称面内不同时刻与０．１ｓ时刻温度差
Ｆｉｇ．８　Ｄｅｖｉａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅａｔ０．１ｓｆｒｏｍｄｉｆｆｅｒｅｎｔ
ｔｉｍｅｉｎｓｙｍｍｅｔｒｙｓｕｒｆａｃｅｏｆｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｂｏｕｎｄａｒｙｌａｙｅｒ

图９为初始时刻（ｔ＝０ｓ）圆管表面热流分布
与试验值的对比，本文热流计算分布结果（归一

化处理）与实验值吻合较好。初始时刻的热流值

在驻点处最大，计算所得最大热流为 ４９７１×
１０４Ｗ／ｍ２，略高于 ＦａｙＲｉｄｄｅｌｌ公式［１８］计算得到

的４８２７×１０４Ｗ／ｍ２和黏性激波层公式［１９］计算

得到的 ４７０２×１０４Ｗ／ｍ２。但是远小于实验值
６７×１０４Ｗ／ｍ２。由于热流计算对来流湍流度比
较敏感，这种差异可能是目前暂未考虑实验来流

的湍流度与计算来流状态的差异所引起的，具体

的数值对比详见表２。表２为２ｓ时刻驻点温度
和初始时刻热流值。

图９　０ｓ时刻圆管表面热流分布对比
Ｆｉｇ．９　Ｃｏｍｐａｒａｔｉｖｅｓｕｒｆａｃｅｈｅａｔｉｎｇｒａｔｅ

ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓｏｎｃｙｌｉｎｄｅｒａｔ０ｓ

表２　２ｓ时刻驻点温度和初始时刻热流值对比
Ｔａｂ．２　Ｓｔａｇｎａｔｉｏｎｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ（２ｓ）ａｎｄｈｅａｔｆｌｕｘ（０ｓ）

本文
文献

［５］
文献

［６］
文献

［９］
文献

［１６］

Ｔｓ／Ｋ ３９０．２ ３８８．８ — ３９３．１ ３８７

ｑｓ／

（Ｗ／ｍ２）
４９．７×１０４ ４８×１０４ ６７×１０４ — ５０×１０４

图１０为驻点热流随时间变化曲线，从图中可
以看出，随时间推进，驻点热流逐渐降低，而且下

降趋势逐渐平缓，这是由于热量在圆管结构中传

导，驻点温度逐渐升高，温度边界层内的厚度增

大，温度梯度逐渐减小，热流密度因此逐渐降低。

２ｓ时热流密度较初始时刻下降约 ６３％，与文
献［５］中２ｓ内热流下降８％接近。

图１０　驻点热流随时间变化
Ｆｉｇ．１０　Ｓｔａｇｎａｔｉｏｎｐｏｉｎｔｈｅａｔｉｎｇｒａｔｅｃｈａｎｇｅｗｉｔｈｔｉｍｅ

２．３　一体化求解与耦合求解的相互比较

为了验证本文一体化求解方法的优势，将其

·４１·
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与传统耦合求解方法［２０］进行了对比。耦合求解

方法的时间迭代计算流程如图１１所示，该耦合方
案为串行迭代耦合方案，建立在结构传热的特征

时间远大于流场特征时间的基础上。与结构传热

计算相比，可以假设流场是瞬态稳定的，结构与流

场只在真实时间节点上进行数据交换。

图１１　串行耦合迭代方法示意图
Ｆｉｇ．１１　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｓｅｒｉａｌｃｏｕｐｌｅｄｉｔｅｒａｔｉｖｅｍｅｔｈｏｄ

通过非定常气动加热与结构传热算例来对比

耦合算法和一体化算法的计算准确度和网格敏感

性［２１］。计算时间步长为０００１ｓ，计算总时间为
２ｓ。分别取两套不同的网格，第一套网格交界面
处流场网格尺度和结构网格尺度均为１×１０－６ｍ，
第二套网格交界面处流场网格尺度和结构网格尺

度均为５×１０－５ｍ。
图１２为不同网格尺度时的驻点温度随时间

变化曲线。从图中可以看出：当网格细分时，两种

算法的计算结果基本重合，２ｓ时的驻点温度约为
３８８Ｋ，说明在该网格尺度下，两种算法计算结果
均合理；而当网格粗分时，两种算法的计算结果差

别很大，一体化算法 ２ｓ时的驻点温度约为
３８８Ｋ，计算结果正确，耦合算法２ｓ时的驻点温
度不到３６０Ｋ，计算结果不合理。这两个算例的
计算结果表明，一体化算法对网格尺度的依赖性

小于耦合算法，具有较高的网格适应性。

图１２　驻点温度随时间变化
Ｆｉｇ．１２　Ｓｔａｇｎａｔｉｏｎｐｏｉｎｔｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｈａｎｇｅｗｉｔｈｔｉｍｅ

一体化算法对网格尺度依赖小于耦合算法的

主要原因是一体化算法中流场与结构的交界面上

的温度、温度梯度及传热系数由流场与结构内近

物面参数插值得到，而耦合算法中的交界温度和

热流计算结果仅与流场或结构有关。

图１３为两种算法计算出的温度差随时间的
变化曲线。图中，耦合算法和一体化算法的驻点

温度差初期变化剧烈，随着时间的推移，温度差变

化率快速减小，最后趋于平缓。同时，网格尺度越

大，两种方法的温度差值越大。从图中可以看出，

网格尺度为１×１０－６ｍ时，传热初期一体化算法
计算得到的驻点温度值小于耦合算法计算得到的

驻点温度值，后期则一体化算法计算得到的驻点

温度值大于耦合算法计算得到的驻点温度值。原

因是初始迭代时耦合算法计算时假定了一个交界

面驻点温度值，然后计算流场，得到交界面热流，

此时得到的驻点热流值相对真实热流值偏大。而

一体化算法中，交界面的驻点温度值是实时计算

出来的，因此得到的驻点热流值更接近真实

热流。［２２］

图１３　温度差随时间变化
Ｆｉｇ．１３　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｃｈａｎｇｅｗｉｔｈｔｉｍｅ

３　结论

本文探索和研究了一种基于有限体积法的高

超声速流－热－固一体化求解方法，对高超声速
无限二维圆管流场与结构传热进行稳态与非稳态

数值模拟，结合参考文献分析了流场与结构温度

场的相关特性，并与耦合算法进行对比，得到以下

结论：

１）所提出的高超声速流 －热 －固一体化求
解方法可以很好地解决流场与结构传热稳态求解

问题，进行全物理场迭代，规避了耦合算法多次迭

代的高计算量问题，最终得到圆管稳态时驻点最

高温度为６４８Ｋ，流场最高温度为２２６３Ｋ。
２）得到２ｓ内圆管流场与结构一体化传热的

非稳态计算结果，并与参考文献和实验结果进行

对比，热流分布与温度分布都吻合较好。同时，本

文方法很好地捕捉到温度边界层的相关参数与特

·５１·
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性，由此证明了高超声速流 －热 －固一体化求解
方法的可靠性与正确性。

３）与耦合算法进行稳定性与准确度对比，结
果证明，一体化算法对网格尺度的依赖性小于耦

合算法，具有较高的网格适应性。
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