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摘　要：作为一种主动冷却方式，逆向喷流结构对高超声速飞行器的热防护具有显著效果。为了对头锥
逆喷的防热特性进行准确预测，采用流热耦合方法，对６马赫下的头锥逆喷结构的流动和传热进行数值研究。
通过数值计算和实验对比，验证了湍流模型和流热耦合算法的准确性，获得了不同逆喷总压比下的流动特

性，并且对不同逆喷总压比对流动和传热的影响进行了分析。此外，讨论了攻角和固体材料对结构防热的效

果影响。研究结果表明：逆喷总压比的提高使得气动加热降低，并且固体结构内的温度分布更加均匀；随着

攻角的增大，经过６０ｓ的热考核计算，结构内温差显著增大，导致逆喷冷空气进一步流向背风面，强化了背风
面上的头部冷却效果；对于ＩＮ７１８和Ｃ－１０３两种不同材料，在头部冷气流回流区和再压缩激波影响显著的区
域，气动加热的差异可以忽略，而采用Ｃ－１０３作为结构材料时结构内的温度分布更加均匀。
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　　对于高超声速飞行器，特别是其头锥和前缘
等尖锐部件，由于高速空气滞止和摩擦作用，其表

面面临严重的气动加热环境，这给飞行器的安全

设计带来巨大挑战［１－４］。对于长时间飞行，传统

的烧蚀结构不再适于承担防热任务：一方面，烧蚀

由于质量的减损，飞行器表面结构的改变带来了

气动环境的改变，表面粗糙度的增加还增大了摩

擦阻力；另一方面，烧蚀结构不满足可重复性使

用，增加了飞行器的使用成本。而作为一种主动

冷却技术［１，５－６］，逆向喷流技术在减阻和防热方面

具有显著效果［７－８］。

逆向喷流技术的减阻和防热前景，最初由

Ｌｏｐａｔｏｆｆ［９］和 Ｗａｒｒｅｎ［１０］提出，他们采用先进的试
验和数值计算工具，进行了相关机理性研究。
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Ｈａｙａｓｈｉ等［１１－１２］采用试验和数值方法对单孔逆向

喷流的减阻和防热特性进行了研究，其中自由来

流马赫数为３９８，数值计算采用ｋ－ω湍流模型，
其研究结果表明逆向喷流总压和自由来流总压的

比值对逆向喷流的流动模式起着关键作用。Ｌｉ
等［１３］研究了乘波体前缘多孔逆喷结构的减阻和

防热特性，采用 ｋ－ω湍流模型进行数值计算，结
果表明多孔喷流相对于缝隙喷流的防热效果更加

优越；当喷流孔径一定时，存在最佳喷孔间隔，使

得减阻和防热效果达到最优。Ｈｕａｎｇ等［１４－１５］还

研究了逆向喷流和其他防热措施的组合热防护性

能，包括激波针和凹腔等结构，其研究结果表明组

合结果的防热效果更佳，并且由逆喷所带来的流

场振荡和其他结构之间的非稳态模型之间存在相

互耦合效应。

目前，大部分的数值计算研究是基于固体结

构表面的均匀冷壁温假设而开展的，忽略了流体

和固体结构之间的热交互作用，这主要会带来气

动热环境的过考核问题。此外，这种与物理事实

不相符合的假设，不利于对防热机理的进一步认

识。事实上，固体结构气动加热的降低是和壁面

温度相关的。

为了对逆向喷流中的流动和传热特性进行

更好的理解，本文采用共轭传热方法，对６马赫
飞行条件下的头锥逆喷结构中的流热交互过程

进行数值分析。首先介绍所采用的数值计算模

型和流热耦合方法，并分别与相关试验结果对

比，验证其准确性。然后对不同喷流压力情况

下的减阻和防热效果进行数值计算，并进一步

讨论不同攻角对防热效果的影响。为了研究固

体结构的热响应情况，分别采用 ＩＮ７１８和
Ｃ－１０３高温难熔合金材料，对其传热特性进行
对比分析。

１　物理模型和数值方法

１．１　物理模型

物理模型如图１所示，由于对称性，图中仅给
出了纵向截面的 １／２结构。其中，头部半径为
６ｍｍ，半楔角φ为１０°，头锥长度Ｌ为１００ｍｍ，逆
喷喷口直径 ｄ为 １２ｍｍ。飞行高度假定为
２５ｋｍ，飞行马赫数为６。逆喷相比于自由来流的
总压，即总压比（ＰｒｅｓｓｕｒｅＲａｔｉｏ，ＰＲ）为００９２。逆
喷气流温度为３００Ｋ，逆喷马赫数为１。头锥材料
采用高温难熔合金ＩＮ７１８和Ｃ－１０３，头锥结构厚
度设定为３ｍｍ。

图１　物理模型简图
Ｆｉｇ．１　Ｄｉａｇｒａｍｏｆｐｈｙｓｉｃａｌｍｏｄｅｌ

１．２　数值方法

对于气动环境的预测，采用三维 Ｎａｖｉｅｒ
Ｓｔｏｋｅｓ（ＮＳ）方程作为控制方程。为了提高计算
准确性，对流项采用 ＡＵＳＭＤＶ格式和 ＭＵＳＣＬ方
法近似处理，黏性项采用中心差分格式。由于逆

喷和自由来流之间，以及边界层附近强烈的流动

剪切作用，数值计算采用 ｋ－ω（ＳＳＴ）模型。固体
域采用热传导控制方程，并在固体表面增加向周

围环境的热辐射项，金属固体表面辐射系数假定

为０８。
流热耦合采用如下方法：

步骤１：初始时刻 ｔ０，为固体结构指定均温温
度３００Ｋ，并将流固交界面的温度传输至流体域，
并作为流动计算的边界条件。

步骤２：采用传输至流体域的温度边界条件，
对流场进行稳态计算，得到流固交界面上的气动

热环境。

步骤３：将流固交界面上的气动热分布传输
至固体域，并基于该气动热边界条件计算 ｔ０至
ｔ０＋Δｔｃ时刻固体域的瞬态传热。

步骤４：将计算所得的 ｔ０＋Δｔｃ时刻流固交界
面温度传输至流体域，并作为新的边界条件进行

流场计算。

步骤５：重复以上步骤２～４，直至完成所有时
间步计算。

２　数值方法验证

２．１　湍流模型验证

流体域的计算采用 ＦＬＵＥＮＴ商业软件，结构
传热采用Ａｂａｑｕｓ软件，通过编程实现数据传输。
为了验证湍流模型的准确性，将计算结果与文

献［１１］中的实验结果进行了对比。相关实验设
置参数如表１所示。图２给出了数值计算和实验
测量的流场密度分布对比，可以看出流场计算中，

·００１·
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马赫盘、回流区和再压缩激波均得到了较好的捕

捉，并且和实验结果较为一致。

表１　实验参数
Ｔａｂ．１　Ｔｅｓｔｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

条件参数 马赫数 压强／ＭＰａ 温度／Ｋ

自由来流 ３．９８ １．３７０ ３９７

逆向喷流 １．０ ０．５４８ ３００

壁面 ２９５

图２　密度分布的计算和实验结果对比
Ｆｉｇ．２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｄｅｎｓｉｔｙｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｂｅｔｗｅｅｎ

ｎｕｍｅｒｉｃａｌａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓ

图３为固体表面的斯坦顿数（Ｓｔ）分布，其中
θ为球头外表面和自由来流方向间的夹角。斯坦

图３　Ｓｔ分布对比
Ｆｉｇ．３　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆＳｔｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

顿数是一个无量纲数，用于测量传递到流体中的

热量与流体的热容量之比。由图３可以看出，数
值计算和实验结果的分布趋势较为一致。除了左

边第一个测点，大部分的结果偏差在１５％以内。

该偏差可能是由数值计算模型的假设以及实验测

量误差所引起的。总的来说，数值计算和实验测

量的流场和传热分布结果吻合较好，证明了逆向

喷流所采用的数值模型的适用性。

２．２　流热耦合方法验证

为了验证流热耦合方法的准确性，将计算结

果与实验测量结果进行对比。其中，实验结果采

用１９８７年于ＮＡＳＡ兰利中心开展的高速气流中
的圆管气动加热实验，来流马赫数为６４７，管材
为不锈钢，其他实验参数参照文献［１６］。

为了节省计算资源，仅对气动加热严重的圆

管前半部分进行数值计算。为了保证气动热计算

的准确性，流体域近壁面第一层网格厚度取１×
１０－５ｍ，固体域第一层网格厚度取１×１０－４ｍ，流
固交界面附近的固体域和流体域均进行了网格加

密，如图４所示。

图４　流体域和固体域网格分布
Ｆｉｇ．４　Ｇｒｉｄｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｆｌｕｉｄｄｏｍａｉｎａｎｄｓｏｌｉｄｄｏｍａｉｎ

图５为圆柱表面热流分布随时间的变化，实
验数据为冷壁温时的测量结果［１６］。其中 ｑ为任
意时刻圆柱驻点热流，ｑ０为 ０ｓ时圆柱驻点热
流。由图５可以看出，０ｓ时数值计算和实验结
果较为一致。数值结果表明，在加热时间 １ｓ
内，驻点位置的气动热流值迅速下降，而后部区

域的热流降低幅度较小。这表明，采用流热耦

合方法对准确计算气动热分布是非常重要的，

而采用均匀的冷壁温边界条件假设将使气动热

计算过考核。

图６为不同时间圆管表面的温度分布，其中
实验值为约５ｓ时的数据。由图６可以看出，大
部分的实验数据位于计算所得的４ｓ和５ｓ曲线
之间，其中５ｓ时的驻点温度比实验值高约３％，
证明了数值计算和实验结果吻合良好。从图６还
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图５　热流分布对比
Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｈｅａｔｆｌｕｘｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

图６　表面温度分布对比
Ｆｉｇ．６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｓｕｒｆａｃｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

可以看出，随着气动加热时长增加，驻点温度上升

速度远远高于圆管尾部温度上升速度，即驻点和

尾部温差随之增大，这意味圆管要承受的热应力

也将随之增加。

此外，驻点温度随时间的变化如图 ７所示。
在气动加热的前１ｓ内驻点温度快速上升，１ｓ后
温度上升速度较为趋缓。当驻点固体壁面温度升

高时，空气滞止温度和固体壁面温度间的温差随

之减小，对固体域的气动加热热流也随之减小，这

可与图５中的热流分布加以相互印证。５ｓ时固
体结构中的温度云图如图８所示。驻点区域固体
壁面由于气动加热最为严重，其温度最高。温度

云图的温度梯度分布清晰表明固体内由圆管外壁

面向内壁面的导热以及沿着圆管周向上由驻点向

尾部的导热。

图７　驻点温度随时间的变化
Ｆｉｇ．７　Ｓｔａｇｎａｔｉｏｎｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｈａｎｇｅｓｗｉｔｈｔｉｍｅ

图８　固体温度分布（ｔ＝５ｓ）
Ｆｉｇ．８　Ｓｏｌｉｄｄｏｍａｉｎｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ（ｔ＝５ｓ）

３　计算结果

３．１　流动与传热性能

采用 ＩＮ７１８作为结构材料，对逆喷总压比
ＰＲ＝００９２的工况进行数值计算，温度、压力和流
体速度计算结果如图９所示。由图９可以看出，
气体自喷口逆向喷出后迅速膨胀，形成马赫盘，该

马赫盘主要是激波后压力和逆喷压力的平衡结

果。逆喷和自由来流相互作用结果对减低气动加

热起到了直接作用：一是逆向喷流将激波推离固

体壁面，并且将高温气体封装于远离固体壁面处；

二是环喷口附近形成了低温低压回流区，这对头

部区域冷却具有积极作用。此外还可以看到，在

气体再附层的下游形成了再压缩激波，此处高温

高压的气流流向近壁面区域，会造成此处气动热

的升高。
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（ａ）速度场分布
（ａ）Ｖｅｌｏｃｉｔｙｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ

（ｂ）温度场和压力场分布
（ｂ）Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅａｎｄｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ

图９　速度场、温度场及压力场分布（ＰＲ＝００９２）
Ｆｉｇ．９　Ｖｅｌｏｃｉｔｙ，ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅａｎｄｐｒｅｓｓｕｒｅ

ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ（ＰＲ＝０．０９２）

图１０为热流分布随时间变化的计算结果。
可以看出，在 ２ｓ时，固体壁面的最大热流由

图１０　不同时刻热流分布
Ｆｉｇ．１０　Ｈｅａｔｆｌｕｘｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｉｍｅｓ

１２９ＭＷ／ｍ２降低至０７８ＭＷ／ｍ２，降低幅度约为
４０％；６０ｓ时，最大热流值降低至 ０２９ＭＷ／ｍ２，
降低幅度约为７８％。此外，６０ｓ时尾端的热流降
低幅度约为６８％。显然，采用均匀的冷壁温边界

条件假设，将带来气动热环境的严重高估，这对结

构设计提出了更为苛刻的要求。固体表面的温度

变化如图１１所示。可以看出，固体壁面的最高温
度位于气流再压缩区域，同时可以看到固体壁面

受气动加热后的升温过程。６０ｓ时固体表面的温
度分布云图如图１２所示。可以看出，６０ｓ时固体
表面最高温度位于气流的再压缩区。

图１１　不同时刻结构表面温度分布
Ｆｉｇ．１１　Ｓｕｒｆａｃｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｉｍｅｓ

图１２　６０ｓ时固体表面温度分布云图
Ｆｉｇ．１２　Ｓｏｌｉｄｓｕｒｆａｃｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｔｔ＝６０ｓ

３．２　总压比的影响

图１３比较了总压比 ＰＲ＝００９２（图中上半
部分）和ＰＲ＝０１８４（图中下半部分）的流场计算
结果。可以看出，当总压比增大到０１８４时，弓形
激波和高温气体均被进一步推离头锥的头部区

域。从图中还可以看出，总压比增大时，逆向喷

流的出流膨胀角有所增大，环出流的低温回流

区域也有所增大，这将有利于头部区域的进一

步冷却。此外，再压缩区域也受到总压比增大

的影响，总压比增大时，再压缩激波同样被进一
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步推离固体壁面，这将使得肩部附近的最大热

流值有所降低。

（ａ）温度分布云图
（ａ）Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ

　
（ｂ）速度分布云图

（ｂ）Ｖｅｌｏｃｉｔｙｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ

图１３　不同总压比时温度场和速度场分布
Ｆｉｇ．１３　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅａｎｄｖｅｌｏｃｉｔｙｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓａｔ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｒａｔｉｏ

图１４比较了没有逆喷、逆喷总压比 ＰＲ＝
００９２和ＰＲ＝０１８４时壁面热流分布的对比。可
以看出，在数值模拟时间段的起始和最终时刻，采

用逆喷结构后壁面的最高热流均有了大幅度的下

降；当总压比ＰＲ由００９２增大到０１８４时，壁面
最高热流有了更进一步的降低，这主要是由于流

场结构改变的结果。

图１４　不同总压比时热流分布
Ｆｉｇ．１４　Ｈｅａｔｆｌｕｘｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｒａｔｉｏ

此外，图１４中可以看到，逆喷总压比变化时，
环出流的气流回流区和再压缩区域是受影响最显

著的区域。由于逆向喷流冷空气的注入，固体表

面得到冷却，其温度也随之得到了大幅度的降低，

并且固体结构的温度分布整体上更加均匀：其中，

ＰＲ＝００９２时固体表面温差降低了５５５％，ＰＲ＝
０１８４时固体表面温差降低了 ８３１％，如图 １５
所示。

图１５　不同总压比时固体壁面温度分布
Ｆｉｇ．１５　Ｓｏｌｉｄｓｕｒｆａｃｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｔ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｒａｔｉｏ

３．３　攻角的影响

本小节通过数值计算比较不同攻角对气动

加热环境的影响，其中设定 ＰＲ＝０１３８，攻角分
别取０°、２°和 ５°。其中 ５°攻角时，对称面上的
流场密度和温度分布云图如图 １６所示。可以
看出，迎风面上的再压缩激波明显薄于背风面，

这意味着在肩部区域，迎风面处的高温气流更

加流向固体表面，这也必然带来此处气动加热

环境的恶化。

　
（ａ）密度分布

（ａ）Ｄｅｎｓｉｔｙｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ
　

（ｂ）温度分布
（ｂ）Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

图１６　５°攻角时流场云图
Ｆｉｇ．１６　Ｆｌｏｗｆｉｅｌｄｃｏｎｔｏｕｒｗｈｅｎｔｈｅａｔｔａｃｋａｎｇｌｅｉｓ５°

图１７为０ｓ和６０ｓ时迎风面和背风面中心
线上的热流分布。由图１７（ａ）可以看出，随着攻
角的增加，迎风面肩部区域的热流值增大幅度较

大，当攻角增大到５°时，最大热流值相比于无攻
角时增大超过６０％，而背风面的热流值相应得到
大幅度降低。这主要是攻角的增大使得迎风面和

背风面的激波厚度均得以改变所致，如图 １６所
示。相应地，在头锥尾部区域的迎风面和背风面

上，气动热流也分别有不同程度的增大和减小。

６０ｓ时固体表面的热流分布如图１７（ｂ）所示，在
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　第１期 尹亮，等：高超声速气流中头锥逆喷防热流热耦合分析

球头的肩部区域，迎风面中心线上的热流随攻角

的增大而增大，背风面中心线上的热流随攻角的

增大而减小。当攻角为 ２°时，在头锥的尾部区
域，６０ｓ时迎风面中心线上的热流分布相较于０°
时变化不大，这主要是由于攻角增大幅度较小时，

尾部区域激波厚度变化相对不显著，并且受流体

和固体之间的耦合传热以及固体内部的导热所影

响。此外还可以看出，６０ｓ时喷口附近的热流为
负值，并且在背风面处负值区域相对更大，这是由

于攻角导致逆向出流更容易流向流场压力较低的

背风面，从而使背风面得到冷气流更好的冷却

效果。

（ａ）０ｓ时的热流分布
（ａ）Ｈｅａｔｆｌｕｘｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｔ０ｓ

（ｂ）６０ｓ时的热流分布
（ｂ）Ｈｅａｔｆｌｕｘｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｔ６０ｓ

图１７　不同攻角下的热流分布
Ｆｉｇ．１７　Ｈｅａｔｆｌｕｘｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｔｔａｃｋａｎｇｌｅ

图１８为６０ｓ时固体表面的温度分布，可以
看出攻角的增大使得固体表面的温差得以大幅度

增大，这对材料的耐高温性能和力学性能提出了

更严苛的要求。

图１８　不同攻角下温度分布
Ｆｉｇ．１８　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｔｔａｃｋａｎｇｌｅ

３．４　材料的影响

如前所述，逆向喷流中的传热实际上是流体

和固体结构间的动态交互过程，所以本小节对材

料的影响进行对比研究，其中头锥飞行攻角为

０°，ＰＲ＝０１８４。图１９为１０ｓ和６０ｓ时刻固体壁
面的热流分布，固体材料分别为 ＩＮ７１１８和 Ｃ－
１０３。可以看出，不同材料下头部区域的热流分布
比较一致，尾部区域差异相对明显，这是因为：头

部区域受逆向出流的影响较为显著，回流区中的

对流冷却对头部区域的防热占主导因素；而尾部

图１９　不同材料热流分布
Ｆｉｇ．１９　Ｈｅａｔｆｌｕｘｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍａｔｅｒｉａｌｓ

区域则以固体结构内部的热传导为主，不同材料

的热物性导致固体内部的传热速度不同，从而

进一步影响了流体和固体表面的耦合传热情

况。图２０为固体结构内表面和外表面的温度分
布，可以看出选用 Ｃ－１０３为固体结构材料时结
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构温度分布更为均匀，这主要是因为 Ｃ－１０３有
着更大的导热系数，从而使加热过程中固体结

构内部的温差更小。图 ２１为固体结构最高温
度随时间的变化，可以看出不同材料下固体最

高温度的变化较为一致，这与图１９中不同时刻
下不同材料表面的最高热流较为一致是相吻

合的。

图２０　结构内外表面温度分布（ｔ＝６０ｓ）
Ｆｉｇ．２０　Ｉｎｎｅｒｓｕｒｆａｃｅａｎｄｏｕｔｅｒｆａｃｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ（ｔ＝６０ｓ）

图２１　不同材料结构表面最高温度随时间的变化
Ｆｉｇ．２１　Ｍａｘｉｍｕｍｓｕｒｆａｃｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｆｏｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍａｔｅｒｉａｌｓｗｉｔｈｔｉｍｅ

４　结论

采用流热耦合方法，对６马赫下的头锥逆喷
结构的流动与传热特性进行了数值研究。基于对

湍流模型和流热耦合方法的验证，针对不同逆喷

总压比、攻角和材料对头锥防热效果的影响进行

了对比研究。主要结论如下：

１）对于逆向喷流结构，为了获得准确的气动
加热环境，采用流热耦合进行相关计算非常必要。

与流热耦合数值计算方法相比，基于均匀冷壁温

边界条件假设的热流计算值被严重高估。

２）冷气流回流区和再压缩激波对逆喷结构
的防热起着关键作用。随着总压比的增大，冷气

流回流区域增大，再压缩激波被进一步推离固体

表面，致使固体结构得到更大幅度的冷却。采用

逆向喷流结构以后，固体结构温度下降显著，结构

整体温度分布更加均匀。

３）当头锥攻角大于０°时，迎风面热流得以增
大，背风面热流减小；头部环出流的冷气流回流区

和再压缩激波的厚度受影响明显。攻角增大时，

固体结构内的温差增大幅度显著，这给固体材料

的热和力学性能提出了更严苛要求。

４）对于 ＩＮ７１８和 Ｃ－１０３两种不同材料，其
在头部气动加热环境的差异可以忽略。整体上，

采用Ｃ－１０３作为结构材料时，结构内的温度分
布更为均匀，这主要得益于 Ｃ－１０３较大的导热
系数。
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