
书书书

第４７卷 第２期 国　防　科　技　大　学　学　报 Ｖｏｌ．４７Ｎｏ．２
２０２５年４月 ＪＯＵＲＮＡＬＯＦＮＡＴＩＯＮＡＬＵＮＩＶＥＲＳＩＴＹＯＦＤＥＦＥＮＳＥＴＥＣＨＮＯＬＯＧＹ Ａｐｒ．２０２５

ｄｏｉ：１０．１１８８７／ｊ．ｃｎ．２０２５０２０１０ ｈｔｔｐ：／／ｊｏｕｒｎａｌ．ｎｕｄｔ．ｅｄｕ．ｃｎ

　收稿日期：２０２２－１２－０９
　基金项目：国家自然科学基金资助项目（５１８０５１４９）

　第一作者：徐世南（１９８８—），男，浙江宁波人，讲师，博士，Ｅｍａｉｌ：８９２０９２１６６＠ｑｑ．ｃｏｍ

!

通信作者：徐立友（１９７４—），男，河南信阳人，教授，博士，博士生导师，Ｅｍａｉｌ：ｘｌｙｏｕ＠ｈｕａｓｔ．ｅｄｕ．ｃｎ

　引用格式：徐世南，徐立友．空空导弹热力环境耦合分析［Ｊ］．国防科技大学学报，２０２５，４７（２）：１０９－１１９．

　Ｃｉｔａｔｉｏｎ：ＸＵＳＮ，ＸＵＬＹ．Ｃｏｕｐｌｉｎｇａｎａｌｙｓｉｓｏｆｔｈｅｒｍｏｄｙｎａｍｉｃｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｆｏｒａｉｒｔｏａｉｒｍｉｓｓｉｌｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＮａｔｉｏｎａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆ

ＤｅｆｅｎｓｅＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０２５，４７（２）：１０９－１１９．

空空导弹热力环境耦合分析

徐世南，徐立友

（河南科技大学 车辆与交通工程学院，河南 洛阳　４７１００３）

摘　要：空空导弹热力环境的精确预示需要进行流、热、固多场耦合分析，并研究耦合效应对流场与结
构－温度场的影响。采用分区求解方法，建立空空导弹流 －热 －固多场耦合模型，对导弹结构变形与温度、
压力相互之间的耦合关系以及耦合效应对温度、压力仿真结果的影响进行了分析。研究表明：气动力与气动

热引起弹体结构弯曲变形，且结构变形会造成导弹温度场和压力场发生变化，其中气动力作用产生的结构变

形为引起温度和压力变化的主要原因。耦合效应对导弹气动热力学环境预示精度产生影响，当导弹长细比

较小，或飞行速度较低，或飞行攻角较小时，耦合效应影响小；当导弹为大长细比并以高速、大攻角飞行时，考











论

文

拓

展

虑耦合效应预示精度高。
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　　空空导弹高速飞行时，一方面在气动热、气动
力作用下弹体结构产生变形，一方面结构变形又反

过来对导弹温度场和压力场产生影响，流、热、固多

场之间相互作用，耦合效应明显［１－３］。精确预测超

音速导弹气动热、气动力，提供结构热应力等计算

初始载荷，对导弹结构设计具有指导意义，但是因

为耦合效应的影响，传统仿真方法无法保证精确预

示，需要采用流－热－固多场耦合分析方法［４］。

针对飞行器气动热力学环境预测，传统方法

将飞行器壁面假设为绝热壁面，采用流体软件先

得到壁面温度与流场分布，再将流体计算结果传

递给固体进行结构热应力计算，此方法较为简单，

易于实现，但未考虑流、固表面之间的热流交换，

温度仿真结果需要工程系数修正［５－８］。基于此不

足，在飞行器温度计算方面，夏刚等将二阶精度的

ＡＵＳＭ＋格式与结构传热的Ｇａｌｅｒｋ方法相结合，实
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现了飞行器的热 －结构耦合计算［９］。屈程等将

直接模拟蒙特卡罗方法与结构传热计算方法相结

合，实现了飞行器流、固之间的热流交换［１０］。近

年来，高阶计算格式的应用也越来越广泛，如四阶

ＭＤＡＤＦＨＹ格式、五阶 ＷＥＮＯ格式等，可以提高
飞行器气动加热仿真计算的准确性［１１－１２］。以上

方法虽然实现了流、固之间的热流交换，但并未考

虑结构变形对气动热环境的影响，当飞行器耦合

效应明显时，此类方法将不再适用。在飞行器气

动力环境计算方面，肖军等通过气动方程采用

ＬＵＳＧＳ格式和隐式的线性多步法实现飞行器的
气动弹性计算［１３］。通过建立基于计算流体动力

学（ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｆｌｕｉｄｄｙｎａｍｉｃｓ，ＣＦＤ）／计算结构
动力学（ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｄｙｎａｍｉｃｓ，ＣＳＤ）的
松耦合方法，也能够实现飞行器的气动弹性载荷

计算［１４－１５］。上述方法在进行气动力环境的仿真

分析时，并未考虑气动热对飞行器的影响。晏筱

璇等［１６］结合自回归滑动平均（ａｕｔｏｒｅｇｒｅｓｓｉｖｅ
ｍｏｖｉｎｇａｖｅｒａｇｅ，ＡＥＭＡ）模型与切比雪夫方法本征
正 交 分 解 （ｐｒｏｐｅｒｏｒｔｈｏｇｏｎａｌｄｅｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎ
Ｃｈｅｂｙｓｈｅｖ，ＰＯＤＣｈｅｂｙｓｈｅｖ）气动热降阶模型，搭
建了气动热弹性分析框架。赵建宁等［１７］建立了

分区耦合的间断／连续伽辽金有限元方法及其算
法框架实现流 －热 －固耦合计算。Ｃｈｅｎ等［１８］发

展了一种高超声速流场热结构耦合分析平台，同

时引入自适应时间步长计算方法提高计算效率。

Ｍｉｌｌｅｒ等［１９］开发了一种分区求解方法，重点通过

研发时间推进程序实现流体热结构分析。此类多

场耦合仿真分析方法能够在耦合效应明显的情况

下较为精确地得到飞行器的气动热、气动力载荷，

但主要在一些简单的二维模型上展开。

目前仍然缺乏对于空空导弹流－热－固相互
间的耦合关系，以及耦合效应对气动热力学环境

预示精度的影响的研究。而成功完成导弹设计，

需要对耦合关系以及耦合效应进行深入研究，对

导弹热防护以及结构强度设计具有十分重要的意

义，否则会因为设计不当造成导弹飞行品质降低、

结构破坏等不利后果。

本文采用流－热－固多场耦合的分区求解方
法，分析了空空导弹的温度场、压力场和结构变

形，研究其相互之间的耦合关系，并分析了耦合效

应对气动热力学环境的影响。

１　数值计算方法

１．１　控制方程

流体计算通过求解三维 ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ方程

获得：

　
Ω

Ｑ
ｔ
ｄΩ＋

Ω

Ｇ·ｎｄＳ－
Ω

ＧＶ·ｎｄＳ＝０ （１）

式中，Ｑ为守恒变量，Ｇ为无黏通量，ＧＶ为黏性通
量，ｔ为物理时间，Ω为某一固定区域 Ω的边界，
ｄＳ为面积微元，ｎ为控制边界法向单位矢量。

温度场通过数值求解三维热传导方程获得，

基于能量守恒定律和Ｆｏｕｒｉｅｒ定律，得到结构瞬态
热传导方程：

ρｃＴｔ
＝λ"２Ｔ （２）

式中，ρ为密度，ｃ为比热容，Ｔ为温度，λ为导热
系数。

应力应变通过求解热弹性力学方程，基于静

气动弹性求解如下矩阵方程：

Ｋ ＫｕＴ
０ Ｋ[ ]

Ｔ

ｕｓ[ ]Ｔ ＝
Ｆ
Ｑ[ ]
Ｔ

（３）

式中，Ｋ为结构刚度矩阵，ＫＴ为热传导矩阵，ＫｕＴ
为热弹性刚度矩阵，ｕｓ为位移向量，Ｔ为温度向
量，Ｆ为力载荷向量，ＱＴ为热载荷向量。

１．２　耦合计算方法

基于分区耦合方法，流－热－固耦合分析模型
如图１所示。流场分析得到热流和压力，结构场分
析得到壁面温度和结构位移。耦合界面进行实时

参数交换，热流和压力联合影响结构热力行为，壁

面温度和结构位移影响流场气动热力学行为。一

个时间的基本迭代过程为：①将结构壁面温度和结
构位移通过耦合界面传递给流体域，进行流体分析

得到热流和壁面压力；②再将热流和壁面压力通过
耦合界面传递给固体域进行热－结构分析，得到结
构壁面温度和结构位移；③循环①～②步，直到流
体域、固体域的计算物理量收敛。

图１　多场耦合分析模型
Ｆｉｇ．１　Ｍｕｌｔｉｆｉｅｌｄｃｏｕｐｌｉｎｇａｎａｌｙｓｉｓｍｏｄｅｌ

１．３　仿真校验

以经典圆管绕流试验作为算例［２０］。实验所用

圆管内、外半径分别为２５４ｍｍ和３８１ｍｍ，材料
参数如表１所示。圆管内壁设为等温壁，温度值与

·０１１·
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初始环境温度一致，为２１４℃。来流参数为：温度
为－３１５℃，压力为６３８Ｐａ，马赫数为６４７。图２
为二维计算网格，流场与圆管网格交界面为耦合界

面，流固通过耦合界面进行数据传输实现多场耦

合。图３和图４分别为计算初始时圆管表面压力
和热流分布与文献［２０］的实验结果对比，图中ｐ０、
ｑ０分别为驻点压强与热流，θ为物面到圆心的连线
与ｘ轴的夹角。可以看出，压强ｐ和热流ｑ分布与
文献［２０］符合得很好。图５为驻点在２ｓ时的温

表１　材料参数
Ｔａｂ．１　Ｍａｔｅｒｉａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

弹性

模量／
Ｐａ

导热系

数／（Ｗ·

ｍ－１·℃－１）

泊松

比

密度／
（ｋｇ·

ｍ－３）

热膨胀

系数／

℃－１

比热容／

（Ｊ·ｋｇ－１·

℃－１）

１．２×１０１３ １６．２７ ０．３ ８０３０１．６８×１０－５ ５０２．４８

图２　二维计算网格
Ｆｉｇ．２　Ｔｗｏｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｇｒｉｄ

图３　壁面归一化压力分布与实验结果对比
Ｆｉｇ．３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎｎｏｒｍａｌｉｚｅｄｓｕｒｆａｃｅｐｒｅｓｓｕｒｅ

ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓ

图４　壁面归一化热流分布与实验结果对比
Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎｎｏｒｍａｌｉｚｅｄｓｕｒｆａｃｅｈｅａｔｉｎｇ

ｒａｔｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓ

图５　驻点温度随时间变化
Ｆｉｇ．５　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｓｔａｇｎａｔｉｏｎｐｏｉｎｔｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｗｉｔｈｔｉｍｅ

度值与文献的对比，对比结果较好。由此验证了

此耦合方法的有效性。

２　仿真计算模型

以长细比（导弹弹体长度与弹径之比，即

Ｌ／Ｄ）为１０的无翼空空导弹为例，其几何模型如
图６所示，弹体结构采用钛合金材料，材料参数见
表２。

图６　导弹几何模型
Ｆｉｇ．６　Ｍｉｓｓｉｌｅｍｏｄｅｌ

·１１１·
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表２　钛合金材料参数
Ｔａｂ．２　Ｔｉｔａｎｉｕｍａｌｌｏｙｍａｔｅｒｉａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

弹性

模量／

Ｐａ

导热系数／

（Ｗ·ｍ－１·

℃－１）

泊松

比

密度／

（ｋｇ·

ｍ－３）

热膨胀

系数／

℃－１

比热容／

（Ｊ·ｋｇ－１·

℃－１）

７．５×１０１０～

１．０９×１０１１
６．８～１１．８ ０．３ ４４００

９．２×１０－６～

１．０６×１０－５
６１０～７０２

多场耦合仿真边界条件设置如图７所示，导
弹外部环境为外流场、弹体内部空间环境为内流

场。假设无内部热源，不考虑辐射，对称面采用对

称边界条件，其他面采用外部流边界条件。在外

部流边界上进行压力、温度和速度设置，其中压

力、温度基于大气高度２５ｋｍ参数进行设置，即
２５４９Ｐａ、－５１℃，速度基于导弹实际飞行速度设
置，假设无侧偏角，仅考虑攻角，则速度在 Ｙ方向
分量为０。弹体尾部采用固定边界条件，弹体结
构内、外壁与流场交界面分别设置内、外场耦合边

界条件。初始环境温度为２０℃，初始环境压力与
２５ｋｍ高度大气压力相同。采用非结构化网格，
图８为网格示意图，其中流场网格数约２０万，导
弹结构场网格数约１万。进行瞬态计算，耦合时
间步长取００００５ｓ，迭代总步数为８００００，导弹
飞行时间为４０ｓ。

图７　边界条件
Ｆｉｇ．７　Ｂｏｕｎｄａｒｙｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

在进行空空导弹仿真分析时，对数值仿真

模型进行网格无关性验证和时间独立性检验。

以长细比为２０、攻角为２０°、马赫数为６的最严
酷飞行条件为例，弹体前端迎风侧位置作为监

测点，其他仿真条件与上文一致。对 Ａ１、Ｂ１、
Ｃ１、Ｄ１四种模型进行网格无关性验证，对 Ａ２、
Ｂ２、Ｃ２三种模型进行时间独立性检验，得出结

　
（ａ）流场网格
（ａ）Ｆｌｏｗｆｉｅｌｄｇｒｉｄ

　
　 　

（ｂ）弹体结构场网格
（ｂ）Ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｆｉｅｌｄｍｅｓｈｏｆ

ｍｉｓｓｉｌｅｂｏｄｙ

图８　计算网格
Ｆｉｇ．８　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎｇｒｉｄ

果分别如表３、表４所示。由表可知，当总网格
数在２０万以上，耦合时间步长取００００５ｓ时，
仿真结果变化差异不大，所以本文计算模型网

格数量满足网格无关性要求，且选取时间步长

合适。

表３　网格无关性验证
Ｔａｂ．３　Ｇｒｉｄｉｎｄｅｐｅｎｄｅｎｃｅｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎ

模型
总网

格数

项目

温度／℃ 压力／Ｐａ

Ａ１ ５万 ４５０ ２９．７

Ｂ１ １０万 ４５３ ３１．２

Ｃ１ ２０万 ４５５ ３３．１

Ｄ１ ４０万 ４５５ ３３．２

表４　时间独立性验证
Ｔａｂ．４　Ｔｉｍｅｉｎｄｅｐｅｎｄｅｎｃｅｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎ

模型 时间步长／ｓ
项目

温度／℃ 压力／Ｐａ

Ａ２ ０．００１０ ４５４ ３２．４

Ｂ２ ０．０００５ ４５５ ３３．１

Ｃ２ ０．０００１ ４５５ ３３．２

３　仿真结果分析

以导弹长细比分别为５、１０、１５、２０（通过改变
弹身长度实现），飞行攻角分别为 ０°、５°、１０°、
１５°、２０°，飞行马赫数分别为３、４、５、６，飞行高度
为２５ｋｍ展开研究，仿真具体条件基于第２节计
算模型。计算条件选取准则为：目前战斗机飞行

高度在０～２５ｋｍ，且在高空中空空导弹更容易实
现高马赫。由此选取飞行高度为２５ｋｍ，飞行马
赫数最高为６。在终止迭代步，各载荷仿真值达
到最大，以此时刻进行分析。

·２１１·
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３．１　热力环境分析

因导弹在不同长细比下热力规律相似，以

长细比为 １０的导弹弹体前端位置为例，进行
研究。

图９为导弹在 Ｍａ＝６时，不同攻角下的温
度云图。攻角为０°时，温度沿径向均匀分布，轴
向头部温度高；随着攻角的增大，沿径向温度梯

度逐渐增大，且迎风面温度升高。图１０为导弹
在攻角为 ２０°时，不同飞行马赫数下的温度云
图。温度分布规律相似，迎风面温度高；随着导

弹飞行速度的提高，径向温度梯度增大，热环境

变严酷。

图９　不同攻角下的温度分布
Ｆｉｇ．９　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｔｔａｃｋａｎｇｌｅ

图１０　不同马赫数下的温度分布
Ｆｉｇ．１０　ＴｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔＭａｃｈｎｕｍｂｅｒ

图１１为导弹在 Ｍａ＝６时，不同攻角的压力
云图；图１２为导弹在攻角为２０°时，不同飞行马
赫数下的压力云图；导弹压力分布规律与温度

相似。

图１１　不同攻角下的压力分布
Ｆｉｇ．１１　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｔｔａｃｋａｎｇｌｅ

图１２　不同马赫数下的压力分布
Ｆｉｇ．１２　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ａｔｔａｃｋＭａｃｈｎｕｍｂｅｒ

图１３为导弹在 Ｍａ＝６时，不同攻角下放大
多倍的变形图。攻角为０°时，结构沿轴向拉伸；
随着攻角的增大，结构沿径向弯曲且弯曲量逐渐

增大。图１４为导弹在攻角为２０°时，不同飞行马
赫数下放大多倍的变形图。导弹飞行马赫数越

高，径向弯曲变形越大。

图１３　不同攻角下的结构变形
Ｆｉｇ．１３　Ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋ

图１４　不同马赫数下的结构变形
Ｆｉｇ．１４　ＳｔｒｕｃｔｕｒａｌｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔＭａｃｈｎｕｍｂｅｒ

３．２　耦合关系分析

导弹高速飞行时，气动加热和气动力共同作

用使弹体结构产生变形，尤其是弹体径向弯曲变

形，引起导弹飞行攻角发生改变，反过来引起压力

和温度分布变化。需要研究导弹长细比、飞行马

赫数以及攻角三种因素下，温度与气动力引起的

结构变形对温度、压力仿真结果的影响，有助于为

·３１１·
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导弹热防护与结构设计提供指导。将计算情况分

为：热／力变形共同参与耦合计算、仅热变形参与
耦合计算和仅力变形参与耦合计算。以图６弹身
前端迎风面位置，即气动热力学环境严酷区域为

例展开分析。基于控制替代法进行贡献率计算，

定量化分析热因素（仅热变形）、力因素（仅力变

形）对耦合计算的影响；贡献率越高，说明该因素

引起的结构变形对仿真结果的影响越大。

贡献率计算公式为：

Ｃａ＝
Ｈａ－Ｈａｂ

Ｈａ－Ｈａｂ ＋ Ｈｂ－Ｈａｂ
×１００％

Ｃｂ＝
Ｈｂ－Ｈａｂ

Ｈａ－Ｈａｂ ＋ Ｈｂ－Ｈａｂ
×１００{ ％

（４）

其中，Ｃａ表示热因素的贡献率，Ｃｂ表示力因素的
贡献率，Ｈａｂ表示耦合计算结果，Ｈａ表示热因素计
算结果，Ｈｂ表示力因素计算结果。分母为０时表
示热因素和力因素未引起导弹结构发生弯曲变形

或弯曲变形量可以忽略，耦合效应弱，这说明各因

素贡献率均为０。
温度影响分析如图１５所示。以导弹马赫数

为６、攻角为２０°为例，研究不同长细比对温度的
影响，如图１５（ａ）所示，贡献率分析见表５。当导
弹长细比为５时，热变形与力变形对温度仿真结
果影响小，热、力因素不产生贡献，耦合作用弱；随

着导弹长细比增加，热变形与力变形均对温度结

果产生影响，且力变形影响更大（即力因素贡献

大）；当导弹长细比达到２０时，力变形结果与热／
力变形结果温度相差不到５℃，而热变形结果与
热／力变形结果相差达到２１℃。

（ａ）长细比对温度的影响
（ａ）Ｅｆｆｅｃｔｏｆｓｌｅｎｄｅｒｎｅｓｓｒａｔｉｏｏｎｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

以导弹长细比为２０、攻角为２０°为例，研究不
同飞行马赫数对温度的影响，如图１５（ｂ）所示，贡
献率分析见表６。随着飞行马赫数的增加，热变

（ｂ）马赫数对温度的影响
（ｂ）ＥｆｆｅｃｔｏｆＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｏｎｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

（ｃ）攻角对温度的影响
（ｃ）Ｅｆｆｅｃｔｏｆａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋｏｎｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

图１５　温度影响分析
Ｆｉｇ．１５　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅａｎａｌｙｓｉｓ

形结果与热／力变形结果的温度值差异不断增大，
而力变形引起的差异相对较小且增长缓慢，且力

因素占主要贡献。

表５　不同长细比对温度的贡献率
Ｔａｂ．５　Ｃｏｎｔｒｉｂｕｔｉｏｎｒａｔｅｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｌｅｎｄｅｒｎｅｓｓ

ｒａｔｉｏｔｏｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

长细比 热因素贡献率／％ 力因素贡献率／％

５ ０ ０

１０ ２５ ７５

１５ １７ ８３

２０ １６ ８４

以导弹长细比为２０、马赫数为６为例，研究
攻角对温度的影响，如图１５（ｃ）所示，贡献率分

·４１１·
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析见表７。当导弹攻角为０°时，热、力因素不产
生贡献；随着攻角增大，热变形结果与热／力变
形结果的温度值差异不断增大，在攻角为２０°时
达到２０℃；力变形结果与热／力变形结果的温度
值差异也逐渐增大，但差异相对较小且增长缓

慢，在攻角为２０°时仅为约５℃；其中力因素占
主要贡献。

表６　不同飞行马赫数对温度的贡献率
Ｔａｂ．６　Ｃｏｎｔｒｉｂｕｔｉｏｎｒａｔｅｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｆｌｉｇｈｔ

Ｍａｃｈｎｕｍｂｅｒｔｏｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

马赫数 热因素贡献率／％ 力因素贡献率／％

３ ５ ９５

４ １１ ８９

５ １４ ８６

６ １６ ８４

表７　不同攻角对温度的贡献率
Ｔａｂ．７　Ｃｏｎｔｒｉｂｕｔｉｏｎｒａｔｅｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｎｇｌｅｏｆ

ａｔｔａｃｋｔｏｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

攻角／（°） 热因素贡献率／％ 力因素贡献率／％

０ ０ ０

５ ３３ ６７

１０ １８ ８２

１５ １６ ８４

２０ １６ ８４

压力影响分析如图１６所示。图１６（ａ）为导
弹在马赫数为６、攻角为２０°下，长细比对压力的
影响，贡献率分析见表８。当导弹长细比为５时，
热、力因素不产生贡献，耦合作用弱；随着导弹长

细比的增加，热变形与热／力变形的压力仿真结果
相差达到２ｋＰａ以上，而力变形结果与热／力变形
结果压力相差仅约２００Ｐａ，力因素贡献率大。

图１６（ｂ）为导弹在长细比为２０、攻角为２０°
下，马赫数对压力的影响，贡献率分析见表９。随
着飞行马赫数的增加，热变形结果与热／力变形结
果的压力值差异不断增大，而力变形引起的差异

较小，力因素占主要贡献。

图１６（ｃ）为导弹在长细比为２０、马赫数为６
下，攻角对压力的影响，贡献率分析见表１０。当
导弹攻角为０°时，热、力因素不产生贡献，耦合作
用弱；随着攻角增大，热变形结果与热／力变形结
果压力值差异不断增大；而力变形引起的差异相

对较小且增长缓慢；力因素占主要贡献。

（ａ）长细比对压力的影响
（ａ）Ｅｆｆｅｃｔｏｆｓｌｅｎｄｅｒｎｅｓｓｒａｔｉｏｏｎｐｒｅｓｓｕｒｅ

（ｂ）马赫数对压力的影响
（ｂ）ＥｆｆｅｃｔｏｆＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｏｎｐｒｅｓｓｕｒｅ

（ｃ）攻角对压力的影响
（ｃ）Ｅｆｆｅｃｔｏｆａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋｏｎｐｒｅｓｓｕｒｅ

图１６　压力影响分析
Ｆｉｇ．１６　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅａｎａｌｙｓｉｓ

　　综上，各因素对温度和压力的影响相似。当
导弹长细比小于１０，或飞行马赫数低于４，或攻角
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小于５°时，气动加热和气动力造成弹体结构发生
变形所引起的导弹的温度场和压力场改变有限；

而当导弹长细比大于１５且飞行马赫数达到５、攻
角大于５°时，气动加热和气动力造成弹体结构发
生变形所引起的导弹温度场和压力场改变较大，

且此影响主要由气动力引起。

表８　不同长细比对压力的贡献率
Ｔａｂ．８　Ｃｏｎｔｒｉｂｕｔｉｏｎｒａｔｅｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｌｅｎｄｅｒｎｅｓｓ

ｒａｔｉｏｔｏｐｒｅｓｓｕｒｅ

长细比 热因素贡献率／％ 力因素贡献率／％

５ ０ ０

１０ １１ ８９

１５ １０ ９０

２０ ８ ９２

表９　不同飞行马赫数对压力的贡献率
Ｔａｂ．９　Ｃｏｎｔｒｉｂｕｔｉｏｎｒａｔｅｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｆｌｉｇｈｔ

Ｍａｃｈｎｕｍｂｅｒｔｏｐｒｅｓｓｕｒｅ

马赫数 热因素贡献率／％ 力因素贡献率／％

３ ０．１ ９９．９

４ ４ ９６

５ ８ ９２

６ ８ ９２

表１０　不同攻角对压力的贡献率
Ｔａｂ．１０　Ｃｏｎｔｒｉｂｕｔｉｏｎｒａｔｅｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｎｇｌｅｏｆ

ａｔｔａｃｋｔｏｐｒｅｓｓｕｒｅ

攻角／（°） 热因素贡献率／％ 力因素贡献率／％

０ ０ ０

５ １３ ８７

１０ １２ ８８

１５ １０ ９０

２０ ８ ９２

３．３　耦合效应分析

考虑耦合效应能够得到导弹气动热、气动力

载荷的精确解，但相比于不考虑耦合效应，计算效

率降低。在实际工程应用中，允许仿真结果在许

用范围内存在一定误差，当不考虑耦合效应进行

仿真分析时，满足仿真结果在误差许用范围内，可

忽略耦合效应进行导弹热力环境高效精准预示。

研究不同长细比、飞行速度与攻角情况下耦合效

应对导弹热力环境的影响，为在工程应用中选取

合适的仿真计算方法提供参考，有助于高效得到

导弹热防护与结构设计的初始载荷。同样以图６
所示弹身前端迎风侧位置为例展开分析。

定义温度差为：

ΔＴ＝
Ｔｃ－Ｔｎｃ
Ｔｎｃ

×１００％ （５）

式中，Ｔｃ为考虑耦合效应的温度计算结果，Ｔｎｃ为
不考虑耦合效应的温度计算结果。

定义压力差为：

ΔＰ＝
Ｐｃ－Ｐｎｃ
Ｐｎｃ

×１００％ （６）

式中，Ｐｃ为考虑耦合效应的压力计算结果，Ｐｎｃ为
不考虑耦合效应的压力计算结果。

耦合效应对温度差的影响如图 １７所示。
图１７（ａ）为导弹在马赫数为６、攻角为２０°时，不
同长细比下耦合效应对温度差的影响。长细比为

５时，温度差在０１％以内；随着长细比的增加，耦
合效应对温度差的影响逐渐增大，当长细比增加

到２０时，温度差达到约６％（２５℃）。
图１７（ｂ）为导弹在长细比为２０、攻角为２０°

时，不同飞行马赫数下耦合效应对温度差的影响，

当导弹以Ｍａ＝３飞行时，温度差约２７％（４℃）；
随着飞行马赫数的增大，温度差也不断增大。

图１７（ｃ）导弹在长细比为 ２０、马赫数为 ６
时，不同攻角下耦合效应对温度差的影响。当导

弹攻角为０°时，温度差在０１％以内；随着攻角增
加，温度差随之增大。

（ａ）长细比对温度差的影响
（ａ）Ｅｆｆｅｃｔｏｆｓｌｅｎｄｅｒｎｅｓｓｒａｔｉｏｏｎｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ

耦合效应对压力差的影响如图 １８所示。
图１８（ａ）为导弹在马赫数为６、攻角为２０°时，不
同长细比下耦合效应对压力差的影响。当导弹长

细比为５时，压力差小于０１％；随着长细比的增
加，耦合效应对压力差的影响逐渐增大，当导弹长
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（ｂ）马赫数对温度差的影响
（ｂ）ＥｆｆｅｃｔｏｆＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｏｎｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ

（ｃ）攻角对温度差的影响
（ｃ）Ｅｆｆｅｃｔｏｆａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋｏｎｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ

图１７　耦合效应对温度的影响
Ｆｉｇ．１７　Ｃｏｕｐｌｉｎｇｅｆｆｅｃｔｓｏｎｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

细比为２０时压力差达到约９％（３０００Ｐａ）。
图１８（ｂ）为导弹在长细比为２０、攻角为２０°

时，不用速度下耦合效应对压力差的影响。当导

弹以Ｍａ＝３飞行时，压力差仅为１％（７０Ｐａ）；随
着飞行马赫数增大，压力差也不断增大。

图１８（ｃ）为导弹在长细比为２０、马赫数为６
时，不同攻角下耦合效应对压力差的影响。当导

弹攻角为０°时，压力差在０１％以内；随着攻角增
加，压力差也随之增大。

综上，导弹在不同马赫数、攻角和弹体长细比

的情况下耦合效应对温度差和压力差的影响相似。

当导弹以低速（Ｍａ＜４）、小攻角（α＝０°，５°）飞行或
者弹体长细比较小（Ｌ／Ｄ＜１０）时，耦合效应对温
度差和压力差的影响小，在工程分析中可考虑忽

略耦合效应。当导弹高速（Ｍａ＞５）、大攻角（α＝

（ａ）长细比对压力差的影响
（ａ）Ｅｆｆｅｃｔｏｆｓｌｅｎｄｅｒｎｅｓｓｒａｔｉｏｏｎｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ

（ｂ）马赫数对压力差的影响
（ｂ）ＥｆｆｅｃｔｏｆＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｏｎｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ

（ｃ）攻角对压力差的影响
（ｃ）Ｅｆｆｅｃｔｏｆａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋｏｎｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ

图１８　耦合效应对压力差的影响
Ｆｉｇ．１８　Ｃｏｕｐｌｉｎｇｅｆｆｅｃｔｓｏｎｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ
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１０°，１５°，２０°）飞行以及弹体长细比较大（Ｌ／Ｄ＞
１５）时，在工程分析中需要考虑此效应。忽略耦
合效应将导致导弹的气动热力环境预示误差较

大，若采用非耦合方法计算时，仿真结果需要进行

工程系数修正。

４　结论

１）空空导弹高速飞行时，头部热力学环境较
为严酷，弹体结构发生轴向拉伸和径向弯曲，且随

着导弹飞行速度与攻角的增大，导弹迎风面热力

学环境更加严酷，弯曲变形量也随之增大。

２）空空导弹气动热力学环境的改变由气动
热变形与气动力变形共同引起，且主要由气动力

因素引起，且随着导弹飞行速度增高、攻角增大、

弹体结构长细比加大，气动力引起的变形对导弹

热力学环境影响增大。

３）导弹低速（Ｍａ＜４）飞行，或飞行攻角较小
（α＝０°，５°），或弹体长细比较小（Ｌ／Ｄ＜１０）时，忽
略耦合效应带来的温度差与压力差均在２７％以
内，因此耦合效应对导弹的气动热力学环境预示

精度影响较小，工程实际中可忽略耦合效应，以提

高计算效率。

４）当导弹长细比较大（Ｌ／Ｄ＞１５）并以高速
（Ｍａ＞５）、大攻角（α＝１０°，１５°，２０°）飞行时，忽略
耦合效应带来的温度差与压力差分别最高达到

６％与９％，耦合效应明显，在导弹热防护与结构
设计中，对于初始热、力载荷的仿真计算需要考虑

此效应。

５）本文目前的研究对象为无翼导弹，没有考
虑舵翼对研究产生的影响。下一步，将继续深化

相关研究，考虑舵翼等因素对导弹多场耦合研究

产生的影响，更好地为导弹热力环境预示提供

指导。
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