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摘　 要： 为探究热防护材料在高超声速环境下的服役行为，采用风洞试验和数值模拟方法研究了 Ｄ６ＡＣ 钢结构在多物理场耦

合作用下的失效问题． 基于高超声速气动力学、结构力学基本理论，建立高超声速 Ｄ６ＡＣ 钢结构的多物理场耦合理论模型，利
用 Ｎａｖｉｅｒ⁃Ｓｔｏｋｅｓ 方程模拟得到其在不同飞行环境下的气动加热和结构响应，并对数值模拟的结果进行风洞试验验证． 结果表

明，风洞试验结果与数值模拟结果相吻合． 气动热是导致 Ｄ６ＡＣ 钢结构破坏的主要因素，在三组来流条件下钢结构均发生了烧

蚀现象，结构烧蚀开始时间取决于来流总温的大小．
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　 　 高超声速飞行器服役时，由于空气压缩，产生大

量内能，同时气流与热防护材料表面剧烈摩擦，产生

大量摩擦热，在材料表面形成一个高温高压的极端

环境，导致飞行器结构内部产生大温度梯度，进而引

起飞行器结构材料失效． 材料失效会降低飞行稳定

性，影响飞行器服役安全，因此研究热防护材料在多

物理场耦合作用下的失效问题具有重大意义． 为了

深入分析材料失效，本文将开始实验至 Ｄ６ＡＣ 钢材

料破坏的时长定义为安全飞行时间［１－３］ ．
Ｏｇｎｊａｎｏｖｉｃ 等［４］利用 ＡＮＳＹＳ Ｗｏｒｋｂｅｎｃｈ 建立了

导弹结构的热流固耦合分析模型，研究了在 ２．３ 和

３．７ 马赫数下气动力和气动热对结构变形的影响，

并通过静态结构试验对模拟结果进行了验证，结果

表明气动热对结构变形的影响远大于气动力． 董维

中等［５－７］建立了初步的表面温度分布与气动热耦合

计算方法，以 Ｃ－Ｃ 为表面材料，考虑热化学非平衡

和表面温度分布的因素，研究了 Ｃ－Ｃ 烧蚀对再入体

头部区域的壁面温度和热流分布的影响，而后又采

用多种气体模型算法，并讨论了它们对激波脱体距

离、壁面热流、温度和密度分布等的影响． 李桦等［８］

运用了 Ｂａｌｄｗｉｎ⁃Ｌｏｍａｘ 湍流模型，计算了在攻角为

５°时钝锥体迎风面的压力分布和横向喷流干扰流场

的数值解． 刘建霞等［９］分析了高超声速滑翔飞行器

表面流场特征，并对典型工况下的气动性能开展数

值模拟研究，发现飞行器表面受热存在明显的分区

特征，应进行不同的热处理方法．
目前的研究主要针对较低马赫数下的工况，且



没有试验进行对比和佐证． 本文基于高超声速气动

力学和结构力学基本理论，建立高超声速热防护结

构的多物理场耦合理论模型，通过数值模拟得到

Ｄ６ＡＣ 钢在不同飞行环境中的安全飞行时间，并对

模拟结果进行风洞试验验证，形成高超声速飞行器

多物理场耦合分析方法，以降低飞行试验和风洞试

验实施困难及高成本的问题，同时以此方法为基础，
深入探究在不同飞行速度、飞行迎角、飞行高度以及

飞行器形状下的安全飞行时间．

１　 高超声速环境下 Ｄ６ＡＣ 钢多场耦合
理论模型

　 　 将高超声速热防护材料结构的计算域分成流体

域和 Ｄ６ＡＣ 固体域，如图 １ 所示．
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图 １　 Ｄ６ＡＣ 钢结构计算区域示意图

Ｆｉｇ．１　 Ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ ｒｅｇｉｏｎ ｏｆ Ｄ６ＡＣ ｓｔｅｅｌ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

　 　 在高马赫数下，空气属于粘性可压缩流体，因此

流场的运动满足纳维－斯托克斯（Ｎａｖｉｅｒ⁃Ｓｔｏｋｅｓ）方

程，包括质量守恒方程、动量守恒方程和能量守恒方

程． 质量守恒方程的一般形式为［１０］

∂ρ
∂ｔ

＋ Ñ· ρＶ( ) ＝ ０． （１）

这里

Ñ· ρＶ( ) ≈ ∂ρｕ
∂ｘ

＋ ∂ρｖ
∂ｙ

＋ ∂ρｗ
∂ｚ

． （２）

式中： ρ 为密度，单位 ｋｇ·ｍ－３； ｔ 为时间，单位 ｓ； Ñ·
ρＶ( ) 为空气动量的散度，是描述空气从周围汇合到

某一处或从某一处流散开来程度的量； ｕ，ｖ，ｗ 为速

度在 ３ 个坐标轴上的分量，单位 ｍ·ｓ－１ ．
动量守恒方程的一般形式如式（３）所示：

ρ Ｄｕ
Ｄｔ

＝ － ∂Ｐ
∂ｘ

＋ ρｆｘ ＋
∂τｘｘ

∂ｘ
＋

∂τｘｙ

∂ｙ
＋

∂τｘｚ

∂ｚ
，

ρ Ｄｖ
Ｄｔ

＝ － ∂Ｐ
∂ｙ

＋ ρｆｙ ＋
∂τｘｙ

∂ｘ
＋

∂τｙｙ

∂ｙ
＋

∂τｙｚ

∂ｚ
，

ρ Ｄｗ
Ｄｔ

＝ － ∂Ｐ
∂ｚ

＋ ρｆｚ ＋
∂τｘｚ

∂ｘ
＋

∂τｚｙ

∂ｙ
＋

∂τｚｚ

∂ｚ
．
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（３）

式中： Ｄｕ
Ｄｔ

，Ｄｖ
Ｄｔ

，Ｄｗ
Ｄｔ

为质点导数，表示质点速度随时

间的变化率； Ｐ 指作用在所划分的流体微元上的压

强，单位 Ｐａ； τｘｚ，τｘｙ，τｙｚ 等 ９ 个量为粘性应力张量的

各个分量； ｆｘ，ｆｙ，ｆｚ 为在 ３ 个方向上的体积力．
根据剪切应力公式可以知道剪切应力与速度随

距离的变化率成正比，如式（４）所示：

τ ＝ μ ｄｕ
ｄｙ

． （４）

式中， μ 为粘性系数，单位为 Ｎ·ｓ·ｍ－２ ．
粘性应力的表达式为

τｘｘ ＝ λ ∂ｕ
∂ｘ

＋ ∂ｖ
∂ｙ

＋ ∂ｗ
∂ｚ

æ

è
ç
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ø
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∂ｘ
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∂ｙ
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∂ｙ
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∂ｚ
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式中， λ 为体积粘性系数，在斯托克斯假设下， λ ＝

－ ２
３
μ．

高马赫数下的气体是可压缩、有粘度的，因此在

守恒方程中有粘性力和压力做功． 能量守恒方程如

式（６）所示：

ρ ＤＥ
Ｄｔ

＝
∂Ｑｘ

∂ｘ
＋
∂Ｑｙ

∂ｙ
＋
∂Ｑｚ

∂ｚ
＋ ρｆｗ －

∂ｑｘ
∂ｘ

－
∂ｑｙ
∂ｙ

－
∂ｑｚ
∂ｚ

＋ ρｑ^．

（６）

式中： Ｅ ＝ ｅ ＋ １
２

ｕ２ ＋ ｖ２ ＋ ｗ２( ) 为总能量， ｅ 为内

能，其余是动能项； ｆｗ ＝ ｆｘｕ ＋ ｆｙｖ ＋ ｆｚｗ 为 ３ 个方向的

体积力与相应方向上速度的乘积，表示体积力做功

功率； ｑ
＾
为单位质量的流体辐射换热功率，单位为

Ｗ．
Ｑ 为 ３ 个方向的面积力做的功，如下：
Ｑｘ ＝ － ｐｕ ＋ ｕτｘｘ ＋ ｖτｘｙ ＋ ｗτｘｚ，
Ｑｙ ＝ － ｐｖ ＋ ｕτｙｘ ＋ ｖτｙｙ ＋ ｗτｙｚ，
Ｑｚ ＝ － ｐｗ ＋ ｕτｚｘ ＋ ｖτｚｙ ＋ ｗτｚｚ ．
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（７）

ｑ 为 ３ 个方向的传导热功率，由傅里叶定律给

出，如式（８）所示［１１］：

ｑｘ ＝ － κ ∂Ｔ
∂ｘ

，

ｑｙ ＝ － κ ∂Ｔ
∂ｙ

，

ｑｚ ＝ － κ ∂Ｔ
∂ｚ
．

ì

î

í

ï
ï
ï
ï

ï
ï
ïï

（８）
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式中： κ 为热传导系数，单位为 Ｗ／ （ｍ·Ｋ）； Ｔ 为温

度，单位为 Ｋ．
在高马赫数下，温度会逐渐升高，粘性系数和热

传导系数都是关于温度的单调递增函数，温度越高，
空气中分子运动越剧烈，粘性和热传导系数也随之

增大． 粘性系数由萨特兰（Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄ）公式确定，如
式（９）所示：

μ
μ０

＝
Ｔ０ ＋ Ｃ
Ｔ ＋ Ｃ

Ｔ
Ｔ０

æ

è
ç

ö

ø
÷

１．５

． （９）

式中： Ｔ０ ＝ ２８８．１５ Ｋ， Ｃ ＝ １１０．４ Ｋ， μ０ ＝ １．８２４７×
１０－５ｋｇ ／ ｍ·ｓ( ) ．由此可以确定在任意温度下空气的

粘性系数值．
热传导系数由普朗特数 Ｐｒ 和粘性系数确定，如

式（１０）所示［１２］：

Ｐｒ ＝
μｃｐ
κ
． （１０）

式中： ｃｐ 为定压比热，单位为 Ｊ ／ （ｋｇ·Ｋ）．
剧烈的气动加热使得结构表面温度急剧升高，

同时热传导使得结构内部出现温度梯度，由于热膨

胀及结构约束的作用，结构会产生热应力，进而发生

变形． 结构的响应方程可表示为式（１１）：
σ[ ] ＝ Ｄ[ ] Ｂ[ ] δ ＝ Ｓ[ ] δ． （１１）

式中： Ｄ[ ] 为弹性矩阵， Ｂ[ ] 为应变矩阵， Ｓ[ ] 为

应力矩阵， δ 为位移矩阵． 在高超声速结构受到气动

力和气动加热的共同作用，结构的总应变量既包括气

动力引起的弹性应变，也包括气动热引起的热应变．

２　 Ｄ６ＡＣ 钢多场耦合模拟与验证

Ｄ６ＡＣ 钢结构工作时，气动加热过程是持续的、
非稳态以及非线性的，流场、温度场和结构场之间相

互耦合作用． 以往的求解是将整个耦合作用过程分

成三个部分来计算，但实际过程是连续的、反复循环

的，使用拆分方法模拟出的结果有较大误差． 所以

本文采用流热固耦合解法进行高超声速结构多场耦

合问题模拟，同时建立流体模型和结构模型，流体域

和固体域在耦合面实时交换数据，实现流场和结构

场的同步计算． 耦合模拟过程如图 ２（ａ）所示，给定

初始的流体域温度、压强、来流速度及耦合面上的温

度分布，固体壁面为无滑移边界条件，同时求解连续

方程、动量和能量守恒方程，得到流体域的热流分布

和压力分布；然后通过数据插值将流体域的热流和

压力数据映射到结构域网格上，作为结构场求解的

边界条件，基于有限元仿真得到结构温度分布及结

构位移；再通过数据插值将结构场的温度分布和位

移信息映射到流体域网格，作为边界条件进行流体

域的求解，直至达到所需的耦合计算时间． 流热固

耦合模拟模型如图 ２（ｂ）所示，高超声速外流场求解

采用基于有限体积法的 Ｆｌｕｅｎｔ 求解器，结构场求解

采用 Ａｎｓｙｓ Ｗｏｒｋｂｅｎｃｈ 中的 Ｔｒａｎｓｉｅｎｔ Ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ 求解

器，流固耦合面的数据交换通过 Ｓｙｓｔｅｍ Ｃｏｕｐｌｉｎｇ 模

块实现． 仿真过程中，采用流体域和固体域一体化

建模的方法，使得流体和固体区域在耦合面上的网

格大小和节点位置均相同，避免了网格不匹配带来

的数据差值传递误差，使计算结果更准确．

CSD求解得到结构和温度场

热传导 气动力载荷

结构表面网格

气动力 气动热

CFD求解 变形和温度分布
数据插值

初始和边界条件

CFD网格

t=ti+Δt

t=ti+Δt

Δt

ti

Δt

t=tend

结束

数据插值

Y

Np qw

（ａ）流热固耦合数据传递过程

SystemCoupling
Fluent TransientStructural

气动热

气动力

流体域 固体域

结构场

温度场
热流分布qw

压力分布P

温度分布T
结构位移r

（ｂ）流热固耦合模型

图 ２　 流热固耦合数值模拟方法

Ｆｉｇ．２　 Ｆｌｕｉｄ⁃ｔｈｅｒｍａｌ⁃ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ ｎｕｍｅｒｉｃａｌ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｍｅｔｈｏｄ

２．１　 风洞喷管流场模拟

为验证本文 Ｄ６ＡＣ 钢耦合分析方法的适用性和

准确性，针对风洞进行空载模拟和试验验证，得到出

口流场参数，并将其作为 Ｄ６ＡＣ 钢结构多物理场耦

合计算的边界条件，模拟流程如图 ３ 所示． 对风洞

喷管进行结构化网格划分，网格数量为 ３１８２６，质量

均大于 ０． ９８． 喷管入口边界条件为压 力 入 口

（ Ｐｒｅｓｓｕｒｅ⁃Ｉｎｌｅｔ ）， 出 口 边 界 条 件 为 压 力 出 口

（Ｐｒｅｓｓｕｒｅ⁃Ｏｕｔｌｅｔ ）； 壁 面 为 绝 热 壁 面 边 界 条 件

（Ｗａｌｌ）；对称面为对称边界条件（Ｓｙｍｍｅｔｒｙ）． 通过

数值模拟得到三组喷管出口参数，包括出口马赫数、
出口温度和出口压强，如表 １ 所示． 以表 １ 工况 ３ 为

例，计算得到喷管出口处的马赫数分布和温度分布，
如图 ４ 所示．
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边界条件

喷管模拟

热流/压力

热流/位移

D6AC钢外部流场模拟 D6AC钢结构响应

图 ３　 Ｄ６ＡＣ 钢模拟流程

Ｆｉｇ．３　 Ｄ６ＡＣ ｓｔｅｅｌ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｐｒｏｃｅｓｓ
表 １　 喷管流场参数

Ｔａｂ．１　 Ｆｌｏｗ ｆｉｅｌｄ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｏｆ ｎｏｚｚｌｅ

工况 入口温度 ／ Ｋ 入口压强 ／ ＭＰａ 出口马赫数 ／ Ｍａ 出口温度 ／ Ｋ 出口压强 ／ Ｐａ

１ ２ ３００ ４．０７ ５．１５５ ４８４．１８ ３ ４４２．４７

２ ２ ４００ ４．０７ ５．１２８ ５１３．４２ ３ ４９４．９２

３ ２ ５００ ４．０７ ５．１０４ ５３８．４９ ３ ５３４．５６

（ａ）喷管马赫数分布 （ｂ）喷管温度分布

图 ４　 工况 ３ 喷管流场参数分布

Ｆｉｇ．４　 Ｆｌｏｗ ｆｉｅｌｄ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｎｏｚｚｌｅ ｉｎ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ ３

　 　 风洞喷管试验如图 ５ 所示． 由于皮托管本身对

气流有阻碍作用，所以它测量的总压值是流场在产

生激波后的流场总压值，而非实际总压值． 根据式

（１２）可得到流场实际的总压值为

ＰＴ ＝ Ｐ０ × １．２６ × Ｍａ２．８

１．４Ｍａ２ － ０．２
æ

è
ç

ö

ø
÷

２．５

． （１２）

式中： ＰＴ 为皮托管测量值，单位为 ＭＰａ； Ｐ０ 为测点

静压测量值，单位为 Ｐａ［１３］ ．

喷管 试验舱 测点

图 ５　 风洞喷管示意图

Ｆｉｇ．５　 Ｎｏｚｚｌｅ ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｉｎ ｗｉｎｄ ｔｕｎｎｅｌ ｔｅｓｔ

表 ２　 喷管模拟－试验静压对比

Ｔａｂ．２　 Ｎｏｚｚｌｅ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ⁃ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ

工况 测点静压模拟值 ／ Ｐａ 测点总压测量值 ／ ＭＰａ 测点静压测量值 ／ Ｐａ 误差 ／ ％

１ ３ ４４２．４７ ０．１１５ ７ ３ ３３６．２３ ３．２

２ ３ ４９４．９２ ０．１１６ ３ ３ ３８８．４６ ３．５

３ ３ ５３４．５６ ０．１１９ ３ ３ ５０８．１８ ０．８

　 　 三种工况下喷管测点换算的静压值与模拟得到

的静压值进行对比，如表 ２ 所示． 可以看出，在喷管

测点静压误差分别为 ３．２％，３．５％，０．８％．
２．２　 高超声速环境 Ｄ６ＡＣ 钢流场模拟

结构材料为超高强度合金结构钢 Ｄ６ＡＣ，密度

为 ７ ９００ ｋｇ·ｍ－３，杨氏模量为 １．２×１０１３ Ｐａ，热膨胀

系数为 １．６８×１０－５ Ｋ－１，泊松比为 ０．３，其他材料参数

如表 ３ 所示． 初始温度设置为 ３００ Ｋ，流体为理想气

体，具体参数如表 １ 所示，将喷管出口流场参数设置

为远场压力边界条件，研究内部响应时，选择尾端作

为固定面，将初始温度设置为 ３００ Ｋ，流体为理想气

体． 几何尺寸如图 ６ 所示，采用 ＩＣＥＭ 软件进行结构

化网格划分，网格总数为 ８３１ ２４６，其中 Ｄ６ＡＣ 钢结

构网格数为 ９４ ８２６，流体域网格数为 ７３６ ４２０．
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　 　 　 　 　 　 　 （ａ）计算域网格放大图　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 （ｂ）固体域网格放大图　 　 　 　 　 　 　 　 　 （ｃ）Ｄ６ＡＣ 钢尺寸

图 ６　 Ｄ６ＡＣ 钢结构计算模型

Ｆｉｇ．６　 Ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ ｍｏｄｅｌ ｏｆ Ｄ６ＡＣ ｓｔｅｅｌ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ
表 ３　 Ｄ６ＡＣ 钢主要参数

Ｔａｂ．３　 Ｄ６ＡＣ ｓｔｅｅｌ ｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓ

温度 ／ Ｋ 导热系数 ／ （Ｗ·ｍ－１·Ｋ－１） 比热容 ／ （Ｊ·ｋｇ－１·Ｋ－１）

３７３ ４３．７２９ ５２３

６７３ ３５．５２２ ６０１

９７３ １８．９８７ ６４４

１２７３ ２８．４９４ ６７８

　 　 根据建立的模型进行计算，总计算时间为 ４０ ｓ．

在不同工况下，Ｄ６ＡＣ 钢外流场温度和压力分布的

趋势相同，这里仅以表 １ 工况 ２ 为例． 由于结构前缘

倒角为 ０．７ ｍｍ，对来流的阻滞作用较弱，所以在前

缘形成了附体激波，且斜激波为主要形式，正激波的

范围较小，如图 ７ 所示． 激波后气流温度和压力发

生急剧变化，在头部形成一个局部高温区． 尾部下

端不是平滑过渡，发生了激波与膨胀波的掺混和引

射，并造成了附面层分离，贴近壁面的区域为低速流

动，远离壁面的区域为高速流动，形成涡流．

（ａ） ２０ ｓ 时流场温度分布

（ｃ）２０ ｓ 时流场压力分布

（ｂ）４０ ｓ 时流场温度分布

（ｄ）４０ ｓ 时流场压力分布

图 ７　 外流场温度与压力分布

Ｆｉｇ．７　 Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ ａｎｄ ｓｔｒｅｓｓ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｆｌｕｉｄ ｄｏｍａｉｎ

　 　 图 ８ 为三种工况下结构前缘驻点温度随时间变

化的曲线，可以看出驻点温度随时间的推移逐渐升

高，这是由于在外流场气动加热作用下，气动加热产

生的热量不断向结构内部传递，导致结构温度不断

升高． 开始时驻点温度升高地较快，之后逐渐降低，
这是由于在气动加热初期，流体与结构温差较大，热
流密度也较大，随着结构温度的升高，附面层内的温

度梯度逐渐减小，使得壁面热流密度逐渐下降，温升

速率也随之减小，最终结构的温度场将达到稳定状

态． 此外，来流温度越高，相应的驻点温度也越高．
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图 ８　 前缘驻点温度随时间变化曲线
Ｆｉｇ．８　 Ｔｉｍｅ ｈｉｓｔｏｒｙ ｏｆ ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ ｏｆ ｓｔａｇｎａｔｉｏｎ ｐｏｉｎｔ
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２．３　 Ｄ６ＡＣ 钢模拟结果验证

风洞试验采用北京科技大学“极端特殊环境下材

料及构件实验评价科学装置”，如图 ９（ａ）和图 ９（ｂ）
所示，风洞尺寸与模拟计算相同，通过调节燃烧组分

来控制试验温度，试验温度和来流速度与表 １ 三种工

况下的入口温度和出口马赫数保持一致． 试验中采用

Ｋ 型热电偶进行试件背风处温度测量［１２］，热电偶安

装位置与数值模拟中的温度监测位置相同，如图 ９
（ｃ）所示． 结构形貌变化监测采用 ＤＹ１００Ａ 型高温氧

化烧蚀测量仪，如图 ９（ｄ）所示，其测量原理是，基于

高频率相机中形貌变化过程的图像，利用图像分析对

比技术，对实测图像进行分析计算．

空气 氧气 航空煤油

加热器
环境模拟试验舱

引射器
消音塔

（ａ）风洞装置原理图

（ｂ）风洞装置实物图

温度采集系统支架

热电偶

D6AC钢试件 温度传感器

（ｃ）热电偶位置

材料高温氧化烧蚀
测量装置

（ｄ）材料烧蚀测量仪位置

图 ９　 风洞试验装置示意图

Ｆｉｇ．９　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｗｉｎｄ ｔｕｎｎｅｌ ｔｅｓｔ ｄｅｖｉｃｅ

　 　 图 １０ 为工况 １ 下结构发生失效的形貌变化，可
以看出，头部两侧最先失效，因为在两个端面产生的

气动热数值最大，所以最先发生熔化，该过程与模拟

结果一致．

（ａ）烧蚀开始第 ０ ｓ

（ｂ）烧蚀开始第 ２．２ ｓ

（ｃ）试验前形貌

（ｄ）试验后形貌

图 １０　 风洞试验前后 Ｄ６ＡＣ 钢形貌对比
Ｆｉｇ．１０　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ Ｄ６ＡＣ ｍｏｒｐｈｏｌｏｇｙ ｂｅｆｏｒｅ ａｎｄ ａｆｔｅｒ ｗｉｎｄ

ｔｕｎｎｅｌ ｔｅｓｔ
　 　 风洞试验主要模拟 １０ ｋｍ 高空的实际环境，氧
气含量极低，因此 Ｄ６ＡＣ 钢失效的主要形式是相变，
由资料可知，Ｄ６ＡＣ 钢熔点是 １ ６２５ Ｋ，根据熔点得

到它的熔化时刻，如表 ４ 所示．
表 ４　 Ｄ６ＡＣ 钢相变开始时间

Ｔａｂ．４　 Ｐｈａｓｅ ｃｈａｎｇｅ ｓｔａｒｔｉｎｇ ｔｉｍｅ ｏｆ Ｄ６ＡＣ ｓｔｅｅｌ

工况 温度 ／ Ｋ 开始熔化时间 ／ ｓ
（模拟）

开始熔化时间 ／ ｓ
（试验） 误差 ／ ％

１ ２ ３００ ２７．９ ２７．８２ ０．３

２ ２ ４００ １７．４ １７．３０ ０．６

３ ２ ５００ １３．５ １３．４３ ０．５
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　 　 图 １１ 为三种来流条件下结构烧蚀量随时间变

化的模拟结果，可以看出，来流温度越高，开始烧蚀

的时间越早． 随着来流温度的升高，热流密度逐渐

增大，单位时间内热量累积速率不断增大，因此试件

开始熔化的时间依次提前． 根据试验数据和模拟结

果可知，以 Ｄ６ＡＣ 钢熔点为参考标准，达到熔点的时

间与试验时间之间的误差分别为 ０．３％，０．６％，０．５％．
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图 １１　 结构烧蚀量随时间的变化曲线

Ｆｉｇ．１１　 Ｔｉｍｅ ｈｉｓｔｏｒｙ ｏｆ ａｂｌａｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

　 　 图 １２ 为三种来流条件下风洞试验与模拟的监

测点温度对比，可以看出，二者是相匹配的，模拟的

最终温度 （ ｔ ＝ ４０ ｓ）也与试验结果吻合，三种工况下

的模拟结果和试验结果在时间历程内的最大误差分

别为 ３．１３％、３．４１％和 ２．１４％． 因此，本文采用的数值

模拟方法对于高超环境下热防护材料气动热计算和

疲劳破坏等相关试验具有普适性和准确性．

３　 热防护材料失效影响因素分析

高超声速环境非常复杂，导致材料失效的因素

很多，其中飞行高度、飞行速度、飞行迎角和飞行器

形状的影响较为显著． 运用之前证明过的耦合计算

方法和 Ｄ６ＡＣ 钢尺寸模型，可以探究出不同高度、速
度、迎角以及不同飞行器形状下气动热的数值大小．
３．１　 飞行速度对热防护材料的影响

由于不同飞行速度会使结构头部对其前缘的空

气产生不同的压缩效果，导致区域温度和热流分布

情况不同，进而影响到结构内部的传热及变形情况，
所以有必要分析不同速度下热防护材料的气动加热

和结构响应过程． 结构材料为 Ｄ６ＡＣ 钢，根据实际环

境，以飞行高度 ２０ ｋｍ，迎角 ０°为初始条件，分别研

究 ４ Ｍａ、５ Ｍａ、６ Ｍａ 下结构温度随时间的变化，最
大温度值如表 ５ 所示，结构前缘温度随时间变化曲

线如图 １３ 所示． 可以看出，随着马赫数的增大，结
构前缘驻点的温度也逐渐增大，但不同速度下，结构

前缘的温度趋势是一致的，这将有利于预估更高马

赫数下的气动加热．
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图 １２　 监测点温度随时间变化曲线

Ｆｉｇ．１２　 Ｔｉｍｅ ｈｉｓｔｏｒｙ ｏｆ ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ ｏｆ ｍｏｎｉｔｏｒｉｎｇ ｐｏｉｎｔ
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图 １３　 不同马赫数下结构前缘温度变化曲线

Ｆｉｇ．１３ 　 Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ⁃ｔｉｍｅ ｃｕｒｖｅ ｏｆ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｌｅａｄｉｎｇ ｅｄｇｅ ａｔ
ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ Ｍａｃｈ ｎｕｍｂｅｒｓ
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表 ５　 不同速度条件温度最大值

Ｔａｂ．５　 Ｍａｘｉｍｕｍ ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ ａｔ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｓｐｅｅｄｓ

速度 ４ Ｍａ ５ Ｍａ ６ Ｍａ

最高温度 ／ Ｋ ７１６．６５ １１４５．３１ １４６７．０５

３．２　 飞行高度对热防护材料的影响

由于飞行器与目标之间的距离会产生变化，飞
行高度也会进行调整． 不同海拔高度下大气密度、
温度等参数会有所不同，具体数据如表 ６ 所示． 以

表 ６ 参数为边界条件，飞行马赫数为 ５，迎角为 ０°，
最大温度如表 ７ 所示，温度随时间变化曲线如图 １４
所示． 可以看出，在飞行速度，迎角一致的情况下，
１５～３５ ｋｍ 海拔范围内，随着高度的增加，结构最大

温度逐渐降低． 主要原因是，随着高度增加，大气压

强和密度逐渐减小，气流压缩和摩擦作用减小，气动

加热作用减小，热量减小，致使结构温度和变形量都

减小．
表 ６　 不同海拔大气属性

Ｔａｂ．６　 Ａｉｒ ｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓ ａｔ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ａｌｔｉｔｕｄｅｓ

高度 ／ ｋｍ 压力 ／ Ｐａ 温度 ／ Ｋ 密度 ／ （ｋｇ·ｍ－３）

１５ １２ １１１．４ ２１６．６５０ ０．１９４ ７５

２０ ５ ５２９．３ ２１８．３５１ ０．０８８ ９１

２５ ２ ５４９．１ ２２１．５５２ ０．０４０ １４

３０ １ １９６．９ ２２６．５０９ ０．０１８ ４１

３５ ５７４．６ ２３６．５１３ ０．００８ ４６

表 ７　 不同高度条件温度最大值

Ｔａｂ．７　 Ｍａｘｉｍｕｍ ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ ａｔ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ａｌｔｉｔｕｄｅｓ

高度 ／ ｋｍ １５ ２０ ２５ ３０ ３５

最高温度 ／ Ｋ １ １９３．９８ １ １４５．３１ ９０５．２９ ７７８．１６ ６９２．５１
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图 １４　 不同飞行高度前缘温度变化曲线

Ｆｉｇ．１４ 　 Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ⁃ｔｉｍｅ ｃｕｒｖｅ ｏｆ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｌｅａｄｉｎｇ ｅｄｇｅ ａｔ
ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ａｌｔｉｔｕｄｅｓ

３．３　 飞行迎角对热防护材料的影响

实际飞行中，飞行迎角会随着飞行姿态的改变

而产生变化． 迎角不同，将引起温度、压强等参数的

改变，激波形状和位置也会受到影响． 根据飞行特

点，本文选择－１０°、－５°、０°、５°、１０°五种状态，分析飞

行迎角对热防护结构影响，其中飞行高度 ２０ ｋｍ，飞
行速度 ５Ｍａ， 以此得到最大温度值如表 ８ 所示，结
构前缘温度随时间的变化曲线如图 １５ 所示． 可以

看出，随耦合时间的增加，结构前缘温度逐渐增加，
针对本文所研究的尺寸结构，迎角为正时的结构

温度要高于迎角为负时的结构温度，按照迎角由负

到正的顺序，随着迎角的增大，结构的温度逐渐

增加．
表 ８　 不同迎角条件温度最大值

Ｔａｂ．８　 Ｍａｘｉｍｕｍ ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ ａｔ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ａｔｔａｃｋ ａｎｇｌｅｓ

迎角 ／ （ °） －１０ －５ ０ ５ １０

最高温度 ／ Ｋ １１１６．５ １１３５．１ １１４５．３ １１６７．７ １１８７．８
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图 １５　 不同飞行迎角前缘温度变化曲线

Ｆｉｇ．１５ 　 Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ⁃ｔｉｍｅ ｃｕｒｖｅ ｏｆ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｌｅａｄｉｎｇ ｅｄｇｅ ａｔ
ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ａｔｔａｃｋ ａｎｇｌｅｓ

３．４　 飞行器形状对热防护材料的影响

高马赫数环境飞行时存在着薄激波层和熵层，
而不同飞行器形状会对激波层的形态和熵层产生影

响，从而改变气动热数值大小． 为对比不同结构形

状对气动热的影响，本文考虑球头与平头两种形状，
保持流体域尺寸和边界条件一致，分别采用长为

３７ ｍｍ，球头半径为 ７ ｍｍ 的球头模型和长为 ３７ ｍｍ
的平头模型，飞行高度 ２０ ｋｍ，飞行速度 ５ Ｍａ， 迎角

为 ０°，得到最大温度值如表 ９ 所示，结构前缘温度

随时间变化的曲线如图 １６ 所示． 可以看出，在相同

马赫数下，结构前缘温度随耦合时间的增加而增大，
且平头模型的最高温度大于球头模型． 主要原因在

于，球头模型激波与固体表面的距离大于平头模型，
导致激波传热的耗散率高，传导至固体表面的热量

少，而平头模型激波与固体表面距离小，气动热效果

更剧烈．
表 ９　 不同飞行器形状下温度最大值

Ｔａｂ．９　 Ｍａｘｉｍｕｍ ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ ｉｎ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ａｉｒｃｒａｆｔ ｓｈａｐｅｓ

飞行器形状 球头模型 平头模型

最高温度 ／ Ｋ １ ２６６．８ １ ４１３．５
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图 １６　 不同飞行器形状前缘温度变化曲线

Ｆｉｇ．１６ 　 Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ⁃ｔｉｍｅ ｃｕｒｖｅ ｏｆ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｌｅａｄｉｎｇ ｅｄｇｅ ｉｎ
ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ａｉｒｃｒａｆｔ ｓｈａｐｅｓ

４　 结　 论

１）通过多物理场耦合数值模拟，分析了来流温

度对 Ｄ６ＡＣ 钢结构气动加热和结构响应的影响，结
果表明 Ｄ６ＡＣ 钢在服役状态下，前缘温度最高，最易

发生失效；来流总温越高，服役时间越短．
２）进行了地面风洞试验， Ｄ６ＡＣ 钢相变开始时

间和监测点温度变化与数值模拟相吻合，证明了本

文采用的多物理场研究方法在高超声速环境下热流

固耦合方法的适用性与准确性．
３）根据多物理场研究方法对其他影响气动热

的因素进行深入探究，模拟了不同飞行速度、飞行高

度、飞行迎角以及飞行器形状下气动热数值的大小．
研究发现，随着马赫数的升高，结构前缘温度逐渐升

高；飞行海拔高度增加，空气稀薄，气动热减少；根据

本文采用的 Ｄ６ＡＣ 模型，迎角为负时结构前缘表面

的高温区逐渐变小；相同马赫数下，平头模型较球头

模型的气动热效果更为显著．
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