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1  国内流热固多场耦合问题研究进展 

飞行器在以高超声速飞行时，空气层会在其前端

被强烈压缩，并与飞行器剧烈摩擦，进而产生一个高

温高压的热环境，这就是常说的气动加热现象。新一

代高超声速飞行器（飞行速度大于 5 马赫）对速度的

追求不断提高，其气动加热问题也随之变得愈加突

出。高超声速飞行所导致的气动加热现象将引起结构

温度场的变化，进而改变结构的刚度、应力及模态，

这些难点都极大地增加了高超声速飞行器设计的难

度。此外，高超声速飞行器飞行时，飞行器内部结构

的热响应与外部流场的气动加热现象之间存在强烈

的耦合作用。因此，有必要建立基于流场、热场及结

构场多物理场耦合分析的数值方法。 

高超声速飞行器的多场耦合特性给研究人员带

来了极大的困难，早在 1958 年，Roger 就提出了气

动热弹性问题，并对各物理量间的耦合关系进行分

析，如图 1 所示[1]。 

通过只考虑各物理因素的强耦合关系，并忽略其

弱耦合关系将问题进行简化，而简化的前提需要满足

以下基本假设：结构变形所导致的气动热变化很小；

动气动弹性耦合为弱耦合，表现为气动热和气动弹性

系统的特征时间不同，而前者较长；静气动弹性耦合

也为弱耦合，即由热负荷和稳态压力引起的静态弹性 



第 15 卷  第 11 期 郑玲等：高超声速飞行器多物理场耦合及热防护技术研究综述 ·61· 

 

 
 

图 1  气动热弹性问题中各物理量的耦合关系 

 
变形对结构的温度场影响很小。考虑到实际情况时，

前两个假设条件通常较容易实现，而最后一个假设条

件在涉及影响流体特征的大变形下就不再成立了。 

1.1  气动力及气动热的数值模拟 

气动力、气动热及结构场的耦合属于多学科融

合、交叉的科学前沿问题，各物理场的耦合模型和机

理均未完全解决，且其物理过程十分复杂并具有高度

的非线性特征，故多只能采用数值计算的方式求解。 

在对气动力、气动热及结构场的耦合模拟计算

中，气动力/热的准确计算是极其重要的一环。 

对气动力的计算中，现在主要有工程算法和计算

流体动力学（CFD）两大类，两种算法各有其优缺点。

工程算法主要包括活塞理论[2]、非线性活塞理论[3-5]、

激波膨胀波理论、牛顿法等，工程算法的特点是效率 

较高，但精度不够理想。数值方法主要是通过对 Euler

方程，N-S 方程及其变体形式求解来计算气动力。

Nydick[6]和 Selvam[7]在计算高超声速壁板颤振的非定

常气动力时，分别采用了 Euler 方程、N-S 方程及活

塞理论等方法并比较了几种算法的计算结果。张伟伟

等将几种算法结合起来用于计算高超声速飞行器机

翼的非定常气动力。 

气动加热现象的影响因素十分复杂，这也使得对

气动热的计算相更加复杂。针对气动热的计算问题，

国内外目前主要有三种计算方法：1）纯工程算法；2）

纯数值算法，直接对 N-S 方程进行处理，将其简化再 

求解；3）基于普朗特边界层理论，边界层内利用工

程算法进行估计，而边界层外则采用无粘数值解的形

式。三种方法在计算精度和计算效率之间互有取舍。

李建林等采用工程算法计算了升力体和乘波体型飞

行器的气动热，与数值算法所得到的结果对比得出，

两种算法的计算结果比较接近，说明工程算法能满足

估算的要求[8]。吕丽丽等利用边界层理论，通过计算

三维 Euler 方程并利用解的局部相似性求得了钝锥和

纯双锥有攻角的再入表面热流，与国外文献中的 N-S

方程数值解及风洞试验结果进行对比，其结果符合得

很好。黄飞等人分别采用了 N-S 和 DSMC 方法针对

高超声速巡航飞行器进行研究[9]。潘沙等人针对气动

热数值模拟中的网格收敛性和相关性进行了分析研

究，闫超、李哲君等人研究了 CFD 计算中网格效应

和数值格式对气动热热流的影响[10]。 

1.2  流热固多场耦合问题 

国内外在对高超声速飞行器流热固耦合问题的研

究中，所用到的研究方法和手段大致可以用图 2 描述。 

目前，除了工程算法和数值模拟之外，还可利用飞行

试验或风洞试验对高超飞行器的气动加热问题进行

研究。其中，飞行试验当然是综合评价能力最好的手

段，但其致命缺陷也很明显：成本太高，且周期很

长[11]。风洞试验是通过对缩比模型进行试验得到原尺

寸模型的一些飞行规律。由于飞行器的外形设计和飞

行性能的要求越来越高，需要考虑更多复杂因素之间

的耦合，这对通过风洞试验正确预测飞行规律提出了

严峻考验。工程算法往往被用于总体设计之初，用来

估算一些重要参数的理论参考值，定性地分析一些普

遍的飞行规律和趋势。新一代超声速飞行器的飞行能

力大大提高，从而不可避免地产生了很多非线性问

题，此时就必须利用数值计算来模拟研究高超声速飞

行器的相关问题。 

数值模拟是研究高超声速飞行器问题的重要研

究手段，在计算精度、开发时间、研究成本等方面具

有很大优势，在国内得到极大的发展。气动加热/结

构传热的数值模拟技术一般分为两类，一类是传统气 

 

 
 

图 2  研究气动热耦合问题的方法 



·62· 装 备 环 境 工 程 2018 年 11 月 

 

动加热/结构传热的耦合交替迭代的方法；另一类是

流场与结构温度场一体化计算的方法。 

对于这种流场与结构场传热双向耦合的数值模

拟的耦合方式可分为紧耦合和松耦合两种。在数值模

拟计算中，计算流场的特征时间要比计算结构传热的

特征时间小约 3~4 个数量级。对于流场与结构传热耦

合计算的共同特征时间，紧耦合采用的是流场的特

征时间，而松耦合采用的是结构场的时间步长。李

鹏飞 [13]等人采用紧耦合模拟了类航天飞机前身结构

与高超声速流场的耦合传热过程，并用绕无限长圆柱

的气动加热计算验证了此算法。夏刚[12]等人用松、紧

耦合对比的方法模拟了高超声速二维圆管绕流的过

程，并分析了不同耦合方式的优点和缺点。通过对比

发现，松耦合的计算效率相对较高，而且在计算精度

方面和紧耦合的有相近的效果。 

关于流场与结构温度场的一体化计算方法，指的

是把流场与结构温度场看作一个物理场，并且同时考

虑流场与结构温度场的热学性质，把交界面上的边界

条件作为整个物理场的内部边界。在流场与结构温度

场一体化计算方面国内一部人开展了研究，耿湘人[14]

等人建立了一套能有效进行流场和固体结构温度场

计算且不需要反复进行耦合迭代的一体化计算的方

法，并通过对高焓高超声速气流绕二维不锈钢圆管的

流动、气动加热以及结构热响应问题的计算验证了算

法的可靠性。季卫栋[15]等人发展了力/热/结构多场耦

合计算的数值模拟方法，用于定常/非定常的气动加

热/结构传热分析的一体化数值计算。对于稳态问题

的求解，一体化计算方法无需进行交替迭代，对网格

的敏感性比耦合算法小。 

2  国内外热防护问题研究进展  

由于高超声速飞行器在以极高的速度飞行时会

出现明显的气动加热现象，而这又导致了飞行器设计

过程中的另一个关键性技术难题——热防护问题。如

当飞行器在海拔 27 km 的高空以 8 马赫的速度飞行

时，飞行器外壳的机翼前缘、鼻锥结构、进气道等位

置的高温热负荷将最高近 2600 K[16]。值得注意的是，

不同高超飞行器的设计目标、任务需求、气动外形、

飞行轨迹和工作环境都有所不同，即使同一飞行器其

不同部位的热流、热载荷的大小和持续时间也不尽相

同，所以高超飞行器通常也可能采取几种不同类型的

结构和布局。按照现有技术，可将高超飞行器热防护

系统分为三类，即被动热防护系统，半主动热防护系

统及主动热防护系统。 

2.1  被动热防护系统 

被动热防护系统主要是材料设计和结构设计的

有机结合，通过热量吸收、辐射散热的方式把热量排

除。其防热形式主要可以分成三种：热沉结构、热结

构和隔热结构。 

1）热沉结构的工作机理是依靠自身的热容来吸

收热量，并将其储存到结构中。它的优势在于结构简

单，而且不会影响气动外形，缺点在于它的防热效率

不高。 

2）热结构的工作机理是外蒙皮用耐高温材料，

表面涂层具有高辐射率特性，以辐射的形式向周围发

散出大量热能。优点是结构可保持气动外形不变，

不受热脉冲持续时间的限制，缺点是可承受的总热

量有限。 

3）隔热结构的工作机理是结构表层会将大部分

热量辐射, 然后隔热层再阻隔掉大部分剩余热量，最

后次层结构以热沉方式将剩余小部分能量存储。隔热

结构拥有热沉结构和热结构二者的特征[17]。 

被动热防护系统典型的具体方案有刚性陶瓷防

热瓦、柔性毯式防热、高导热碳复合材料防热、盖板

式防热等。刚性陶瓷纤维隔热瓦的优点是导热率低、

密度较小，具有一定的隔热作用。第一代刚性陶瓷隔

热瓦是 1972 年洛克希德公司研制的全石英纤维刚性

陶瓷隔热瓦；第二代刚性陶瓷隔热瓦是 1978 年 NASA

研制的耐火纤维复合材料隔热瓦（FRCI）；第三代刚

性陶瓷隔热瓦为 1980 年研制的高温特性材料（HTP） 

和 1985 年美国宇航局下属 AMES 研究中心在研制

出另一种高温使用材料——氧化铝增强热屏蔽瓦

（AETB）[18]。我国在借鉴了美国的成功经验后，在

刚性陶瓷纤维隔热瓦的研究水平上得到很大提高。哈

尔滨工业大学的武勇斌博士等人采用料浆涂覆烧结

法在陶瓷隔热瓦表面制备了一种 SiO2-B2O3-MoSi2- 

SiB4 涂层，利用 X 射线衍射仪、X 射线光电子能谱

仪检测了涂层性能，检验了波长在 2.5~20 μm 范围内

不同温度下表面的辐射率，检验其光谱。发现随着温

度的上升，发射率也会升高[19]。柔性毯式防热是轻质

柔性棉被式防热结构，第一代柔性防热材料由聚芳酰

胺纤维编织而成；第二代柔性防热材料由石英纤维组

成；第三代陶瓷隔热毡采用 SiO2、Al2O3 和硼硅酸铝

作为隔热材料的新型可改制性柔性毡[20]。碳基复合材

料具有热导率低、密度小、耐高温、耐腐蚀，强度大

等特点，盖板式防热结构是盖板材料和隔热材料复合

制成的防热结构，具有承载和防热的作用，Pichon 等

人提出了盖板式陶瓷防热结构。该结构陶瓷盖板起到

防热作用，隔热功能由内部绝热毡起到隔热作用，机

身蒙皮和骨架起到支撑作用[21]。 

2.2  半主动热防护结构 

仅依靠耐温材料的发展来保证超高声速飞行器

的热防护已经远远不能满足现代超高飞行器的要求

了，必须结合主动冷却技术给飞行器提供更高的热防

护能力。半主动防热系统介于主动防热和被动防热之
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间，通过工作流体和气流（空气）的作用带走大部分

的能量。对于需要长时间工作和热流密度较高的情

况，这种放热系统具有很大的优势，按照其结构形式

可大致分为热管结构和烧蚀结构两种。 

热管结构主要用于周围区域加热程度较轻而局

部加热程度严重的部分。热量在强加热区域将工质汽

化为蒸汽液，加热过的蒸汽液又流到较冷端经过冷凝

液化从而释放热量，最后冷凝了的工质通过毛细作用

渗透管壁重新回到强加热区完成一次工作循环。热量

就在这一循环过程中被管壁吸收，从而起到对强加热

区域进行热防护的作用。Glass 等研究了某种钼铼合

金热管的加工过程，这种材料主要用于机翼前沿单个

D 型界面的制作，材料的性能通过在真空的环境中，

利用电磁加热的方法进行测试。结果显示，热管可以

稳定地启动和正常地运行，从而证明了热管用于翼前

沿热防护系统的可行性[22]。Sun 等设计了翼前缘结构

模型，这种模型的特点在于其内部嵌有高温热管，根

据实验重点分析了热管的使用可能对整体结构温度

的分布产生的作用。实验现象表明，内嵌的高温热管

结构实现了将热量从高温区域转移至低温区域[23]。 

另一种半主动放热结构是烧蚀结构，对于飞行器

外部表面加热严重的区域，这种结构有着巨大的优

势。这种材料会通过自身的烧蚀来吸收热量，并且也

能传递热量，因此能减少热量的散发，达到保护飞行

器内部材料的效果。由于防热材料在烧蚀过程中被损

耗，因此这种结构只能作为一种一次性结构，使用之

后要重新修复才能再次使用。此外，飞行器的气动外

形可能会随着烧蚀材料的损耗而改变，从而其气动特

性也可能随之发生变化。对利用烧蚀结构进行热防护

的导弹弹头来说，烧蚀物会随着气流流动而向下流

动，从而可能会对其视觉传感器区域产生干扰进而产

生偏差，而气动外形的改变又可能是导弹落点的精度

产生一定偏差[24-25]。 

2.3  主动热防护结构 

由于被动热防护和半被动热防护的防护能力有

限，二者仅适用于时间较短、热流密度不高的气动环

境，必须通过主动热防护技术来为高超飞行器提供保

障。主动热防护系统通过冷却剂的流动几乎将所有热

量带走，从而防止高温传至被保护部件。主动热防护

分为薄膜冷却、发汗冷却和对流冷却三种形式[26]。 

薄膜冷却是指在被保护件上端设置冷却剂喷口，

利用压力泵将冷却剂喷出，使冷却剂覆盖在被保护件

表面，从而将热流带走，达到绝热的目的。目前对

高超飞行器气膜热防护的研究主要针对速度小于

10 Ma，且气膜多为单孔布置的工况。向树红等人在

飞行器头部驻点区域布置异型单孔，并采用数值仿真

方法计算了飞行器的气膜热防护效率，从而验证了气

膜防护技术用于高超飞行器的巨大前景[27]。郭春海等

人通过采用数值算法求解 N-S 方程，从而提出了一种

经过优化的微孔射流主动气膜热防护方案，此方案可

以实现高超飞行器头部气膜全覆盖。计算结果表明，

主动气膜防护能够大大降低飞行其头部的驻点位

置的压力和温度，在飞行高度为 50 km，来流速度

为 15 Ma 时，可将壁面最高温度降到 1000 K 以下（原

最高温度为 14 000 K）[28]。气膜冷却虽然冷却效率较

高，但是存在着对冷却剂消耗量大，冷却气流会对主

流气流产生影响的缺点。 

发汗冷却和薄膜冷却类似，都是利用冷却剂来达

到热防护的目的，但是发汗冷却的工作原理更为复

杂。发汗冷却的主要构件是多孔板结构，在气动环境

下，板的两侧存在温度差，冷却剂会自发从板的低温

一侧穿过孔径微小但分布极密的孔通道渗透至高温

一侧，从而在被保护件的表面形成一层冷却膜，带走

热量。与薄膜冷却相比，在冷却效果相同时，发汗冷

却对冷却剂的消耗量更少，因此，发汗冷却在高超声

速飞行器的冷却技术中成为研究热点。对于改进冷却

板的结构，国内外都做了大量的研究。Rakow 和

Wass[29]研究了一种具有夹心结构的冷却板热响应；

Calmidi 和 Mahajan[30-31]研究了高孔隙率的铝金属泡

沫，建立了控制方程并比较了当填充物为水或者空气

时的散热能力；刘双[32]利用有限差分法对主动-被动

热防护结构进行建模评估，为高超声速飞行器热防护

系统的设计提供了理论支撑；黄盛[33]计算了冷却液流

动参数以及褶皱结构参数对散热效果的影响。 

对流冷却是在飞行器外表面下安装管路，用于冷

却剂或飞行器燃料的循环对流。温度较低的飞行器燃

料流经管路时，将热量吸收，这样同时也达到了为燃

料预热的效果，提高了燃料在发动机中的燃烧效率。

因此这是热防护和推进系统的一体化结构，适用于将

低温液氢作为燃料的飞行器。 

3  结语 

文中从流、热、固多物理场耦合及热防护问题入

手，对国内外高超声速飞行器技术的研究现状进行了

全面的分析和总结，归纳起来目前的研究存在几个关

键问题亟待突破。 

1）在处理多物理场耦合问题时，数值分析方法

作为最重要的研究手段，而迭代算法的计算精度和计

算效率又难以同时保证，因此无需耦合迭代的一体化

算法成为目前研究热点之一。 

2）高超飞行器几种热防护形式中，被动防护形

式防热效率太低，且承受的总热量有限，而主动防护

系统效率较高，防护效果明显，其中发汗冷却以其对

冷却剂的消耗更小成为近年来研究热点。 

3）高超飞行器不同区域的气动加热程度差别很

大，因此设计一套针对飞行器不同部位采取不同热防



·64· 装 备 环 境 工 程 2018 年 11 月 

 

护手段的高效的热防护系统是未来研究的重点。 
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