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飞行器结构部件导热／辐射耦合传热特性预测方法
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　　摘　要：采用数值方法求解气动热环境，基于蒙特卡罗方法求解内部空腔辐射换热及有限元方法求解三维导
热，建立了沿弹道求解导热／辐射耦合的热响应预测方法，计算并获得了沿给定飞行弹道条件下的考虑内部辐射和
不考虑内部辐射时的某高超声速飞行器结构部件的热响应特性。研究表明，所发展的耦合计算方法具有较高的精

度和较好的工程适用性；考虑内部辐射时，结构部件局部最高温度明显低于不考虑辐射时，最高相差４００Ｋ以上，
且温度分布趋于均匀，温度梯度减小。相关研究对高超声速飞行器防热结构设计与优化具有重要参考意义。
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０　引　言

超声速飞行器穿越稠密大气层时，会与大气剧

烈摩擦会产生大量热量，使其表面经受严重的气动

加热，从而导致飞行器遭受严酷的热环境。因此，为

保证飞行器的安全运行，对其热防护系统进行研究



和设计是非常必要的。而准确预测结构热响应是防

热设计的依据与关键，因此，提高结构热响应的预测

精度以提高防热结构的设计水平，将对提高飞行器

性能起到非常重要的作用。

飞行器翼、舵等结构多由支撑骨架和蒙皮组

成，内部形成复杂的空腔结构。内部空腔表面间

的辐射换热与温度的四次方成正比，当内部空腔

表面温度较高时，辐射的换热作用就不可忽略

了。表面辐射强度不仅是时间和空间位置的函

数，还是波长和空间方向的函数，其控制方程是

一个微分 －积分混合型的方程，理论求解十分困
难。数值求解辐射换热的方法主要可分为两大

类［１］：第一类是基于离散坐标形式的辐射传递方

程，如有限体积法、离散坐标法、球谐函数法等，

这类方法求解效率高，但结果受空间和角度的离

散方式影响较大，即射线效应和假散射；第二类

是基于射线追踪，如离散传递法、区域法、蒙特卡

罗方法等，这类方法虽然计算量大但其形式简

单，概念清晰，只需对空间位置进行离散，其结果

常作为基准来衡量其他方法的精度。综合考虑，

本文采用蒙特卡罗方法进行辐射换热求解。

随着计算机技术的发展和计算水平的提高，导

热／辐射耦合求解的数值方法得到了发展［２］，但当

前这些方法在半透明参与性介质温度场求解领域应

用较多。当前针对热环境作用下的结构导热研究相

对较多［３－７］，但几乎没有考虑带空腔结构的辐射效

应。飞行器翼、舵等结构多是由支撑骨架和蒙皮组

成的内部具有复杂空腔的结构，而针对热环境作用

下这类结构的辐射／导热耦合热响应预测的研究较
少。随着高超声速飞行器热响应预测精细化发展需

求，有必要发展导热／辐射耦合求解方法以提高结构
热响应预测精度。

本文正是基于高超声飞行器带空腔结构热响应

的精细化预测需求，建立了沿弹道耦合求解结构热

响应的预测方法，气动热环境采用数值方法求解，内

部空腔辐射换热采用蒙特卡罗方法求解，结构导热

采用有限元方法求解。在是否考虑内部空腔表面辐

射两种情况下，分别沿给定弹道耦合求解了带空腔

结构部件的热响应特性，分析了该结构部件的温度

场及其变化规律，对比了是否考虑内部空腔表面辐

射两种情况下该结构部件的温度场分布及结构热响

应特征。

１　计算模型和方法

１．１　模型和网格
本文以飞行器带空腔结构的模型部件为计算对

象，如图１所示。

图１　带空腔结构部件示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｃｏｍｐｏｎｅｎｔｗｉｔｈｃａｖｉｔｉｅｓ
　

气动热环境计算采用全飞行器进行，结构部件局

部网格如图２所示，并对壁面附近的网格正交性进行
优化，灵活调整边界层网格的尺度以保证物面热流计

算的精度。三维结构温度场计算网格如图３所示，网
格总量约１１万，为增加网格适应性，采用三维非结构
四面体计算网格。局部区域加密处理以保证细微结

构的完整性。将该结构部件内部划分为５个空腔。

图２　气动热环境计算网格

Ｆｉｇ．２　Ｍｅｓｈｆｏｒａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｈｅａｔｉｎｇｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ
　

图３　结构温度场计算网格

Ｆｉｇ．３　Ｍｅｓｈｆｏｒｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ
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１．２　热传导方程的有限元离散
三维非定常热传导方程可写为如下形式：

ρｃＴｔ
＝Ｓ＋·（κＴ） （１）

式中：ρ为密度，ｃ为热容，κ为热传导系数，Ｔ为温
度，Ｓ为热源。

对每个单元的热传导方程进行有限元离散，得

到Ｇａｌｅｒｋｉｎ弱格式为：

　　
Ω

ρｃｐＮ
ＴＴ
·
ＮｄΩ－

Ω

ＳｄΩ＋

　　　　
Ω

κＢＴＴＢｄΩ－
Γ

（ｑ·ｎ）ＮｊｄΓ＝０ （２）

式中：ｊ为单元编号，
Ｎ＝［Ｎ１ Ｎ２ … Ｎｎ］Ｔ

Ｔ＝［Ｔ１ Ｔ２ … Ｔｎ］Ｔ

Ｔ＝ＮＴ
{

Ｔ

（３）

Ｔ＝

Ｎ１
ｘ

Ｎ２
ｘ

…
Ｎｎ
ｘ

Ｎ１
ｙ

Ｎ２
ｙ

…
Ｎｎ
ｙ

Ｎ１
ｚ

Ｎ２
ｚ

…
Ｎｎ


















ｚ

Ｔ＝ＢＴＴ （４）

１．３　表面换热的蒙特卡罗方法
蒙特卡罗方法（ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏｍｅｔｈｏｄ，ＭＣＭ）是

一种概率模拟方法［８］，其求解热辐射传输问题的

基本思想为将辐射传输过程分解为发射、透射、反

射、吸收及散射等一系列独立的子过程，并将子过

程转化为随机问题，建立每个子过程的概率模型。

令每个辐射单元发射一定数量的光束，跟踪、统计

每束光束的归宿（被介质和界面吸收，或从系统中

透射出或逸出），从而得到该单元辐射能量分配统

计结果。

辐射传递因子 ＲＤｉｊ定义为在一个红外辐射传
输系统中，单元 ｉ的本身辐射能量经系统各单元一
次或多次反射和散射后最终被单元 ｊ吸收的份额。
对于一个由Ｍｓ个面元组成的空腔，先模拟求解辐射
传递因子ＲＤｉｊ，然后将 ＲＤｉｊ带入能量方程，则空腔
任意面元ｉ的辐射热流为

Ｑｉ＝∑
Ｍｓ

ｋ＝１
εｋＳｋσＴ

４
ｋＲＤｋｉ－εｉＳｉσＴ

４
ｉ （５）

本文在求解辐射传递因子的过程中采用灰体表

面假设。

１．４　耦合方法
考虑到求解结构温度场对于网格的要求相对于

气动热计算要宽松很多，使用同一套网格无疑会增

加计算耗时。所以本文采用两套网格计算，较精密

的混合网格用于气动热计算，较粗的非结构网格用

于结构温度场计算。

数值气动热程序计算结果为结构部件外表面沿

弹道的冷壁热流，采用如下形式的冷壁修正换算成

净流入热流：

Ｑｈ ＝
ｈｓ－ｈｗ
ｈｓ－ｈｗ０

Ｑｃ－εσＴ
４
ｗ （６）

式中：Ｑｈ为净流入热流，ｈｓ为外流焓值，ｈｗ为壁面
焓值，ｈｗ０为冷壁焓值，Ｑｃ为冷壁热流，ε为表面发
射率，Ｔｗ为壁面温度。

采用反距离加权插值方法（式（７）～式（８）），
将由较精细网格计算得到的热环境数据插值映射到

结构部件外表面。

Ｑ^（ｘ，ｙ）＝∑
ｎ

ｉ＝１
λｉＱ（ｘｉ，ｙｉ） （７）

λｉ＝

１
ｄｉ

∑
ｎ

ｉ＝１

１
ｄｉ

（８）

式中：Ｑ（ｘｉ，ｙｉ）和 Ｑ^（ｘ，ｙ）分别为离散点和插值点
的目标值，ｄｉ为离散点ｉ与插值点的距离。

采用蒙特卡罗方法模拟求解辐射传递因子

ＲＤｉｊ。空腔内任意面元 ｉ的辐射热流可用式（５）表
示。

有限元求解热传导方程时变量Ｔ为高斯积分点
上的变量，为耦合内部空腔辐射热流与热传导方程

的有限元求解器，需要将式（５）改写为高斯积分点
上的热流方程，即

Ｑｉｑｐ ＝∑
Ｍｓ

ｋ＝１
εｋＳｋσＴ

４
ｋＲＤｋｉ－εｉｑｐＳｉｑｐσＴ

４
ｉｑｐ （９）

Ｔ４ｋ＝
１
Ｓｋ∑

ｎｑｐ

ｋｑｐ＝１
ＳｋｑｐＴ

４
ｋｑｐ （１０）

式中：εｉｑｐ、Ｓｉｑｐ和Ｔｉｑｐ分别为面元 ｉ高斯积分点 ｉｑｐ
上的发射率、控制面积和温度，Ｓｋｑｐ和 Ｔｋｑｐ分别为面
元ｋ的高斯积分点ｋｑｐ上的控制面积和温度。

Ｑｉｑｐ ＝－κｉｑｐｎＴｉｑｐ （１１）

式（１１）即为辐射／导热耦合边界的表达式，是
壁面处的能量守恒方程，表示通过辐射作用到达壁
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面的净热流等于同一位置进入固体的净热流，该式

将空腔辐射与热传导方程耦合在一起。式（１１）中
各项都为壁面温度的函数，与热传导方程耦合进行

求解。

有限元求解器时间方向采用ＮｅｗｔｏｎＧＭＲＥＳ隐
式迭代推进求解。

１．５　校验算例
为了校验本文所建耦合求解方法的有效性，选

取了图４所示的蜂窝结构进行热响应计算，并与文
献［９－１１］进行对比。图４中量纲为ｍｍ。

蜂窝蒙皮为 ＰＭ１０００，夹心为 ＰＭ２０００，材料物性
如表１所示。ＰＭ１０００的表面发射率为０．８０，ＰＭ２０００
的表面发射率为０．５５。初始温度为 ２７３．１５Ｋ，环境
温度为２７３．１５Ｋ，上蒙皮外加７０ｋＷ／ｍ２热流，其余
面绝热。

图４　蜂窝单元示意图

Ｆｉｇ．４　Ｃｅｌｌｏｆｈｏｎｅｙｃｏｍｂ
　

表１　蜂窝材料物性
Ｔａｂｌｅ１　Ｍａｔｅｒｉａｌｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓｏｆｈｏｎｅｙｃｏｍｂ

材料
温度

／Ｋ
密度／

（ｋｇ·ｍ－３）
比热／（Ｊ·
（ｋｇ·Ｋ）－１）

导热率／（Ｗ·
（ｍ·Ｋ）－１）

ＰＭ１０００

２９３ ８２４０ ４４０ １２．０

３７３ ８２４０ ４７１ １４．０

５７３ ８２４０ ５４７ １９．１

９７３ ８２４０ ６９９ ２９．３

１３７３ ８２４０ ８５２ ３９．５

ＰＭ２０００

２９３ ７１８０ ４８０ ６．３０

３７３ ７１６１ ５０２ ７．６０

５７３ ７１０９ ５５７ ９．７０

９７３ ６８９７ ６６８ １２．９

１３７３ ６８３０ ７７９ １５．６

　　文献［９－１１］中的计算结果和本文发展程序的计
算结果的对比如图５所示。文献［１０－１１］对比了六
棱柱模型、耦合传热模型、文献［９］中详细模型、
ＳｗａｎｎＰｉｔｔｍａｎ公式、交替法的计算结果。结果表明，

图５　上、下蒙皮温度随时间变化
Ｆｉｇ．５　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｏｆｕｐｐｅｒａｎｄｌｏｗｅｒｓｋｉｎｃｈａｎｇｉｎｇｗｉｔｈｔｉｍｅ

　

后三种方法符合较好，六棱柱模型和耦合传热模型结

果偏低。由于 ＳｗａｎｎＰｉｔｔｍａｎ公式在上、下表面温差
较大时结果偏高［１２］，因此文献［１０］和文献［１１］中方
法的结果更加可靠。从图５可以看出，本文计算结果
与文献［１０］的六棱柱模型和文献［１１］耦合传热模型
符合较好，具有较高的精度。

２　结果与讨论

利用作者课题组自主研发的气动热计算软件计

算得到了带空腔结构部件表面沿弹道气动加热热

流［７］，并耦合内部空腔辐射和结构热传导求解结构

温度场，获得了给定飞行弹道条件下考虑内部辐射

和不考虑内部辐射两种情况的该结构部件结构热响

应特性。典型热流分布如图６所示，由图６可知，结
构部件迎风面根部以及两侧受到的气动加热较为严

重，背风面受气动加热微弱。结构部件材料密度和

表面发射率不随温度变化，分别为 ２０００ｋｇ／ｍ３和
０．８５，比热和导热率随温度的变化如表２所示。

表２　结构部件物性
Ｔａｂｌｅ２　Ｍａｔｅｒｉａｌｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓｏｆｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｃｏｍｐｏｎｅｎｔ

温度／Ｋ 比热／（Ｊ·（ｋｇ·Ｋ）－１） 导热率／（Ｗ·（ｍ·Ｋ）－１）

２７３．１５ １１７０．０ ５．５６００

３７３．１５ １２００．０ ５．５６００

５７３．１５ １２４５．０ ５．４５００

７７３．１５ １３２０．０ ５．３２５０

９７３．１５ １４００．０ ５．２１００

１１７３．１５ １４８０．０ ５．０９００

１３７３．１５ １５６０．０ ４．９８００

１５７３．１５ １６６０．０ ４．９５００

１７７３．１５ １７７０．０ ４．８３００

２０００．００ １９００．０ ４．７２００
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图６　４５０ｓ时气动加热热流分布
Ｆｉｇ．６　Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｈｅａｔｉｎｇａｔ４５０ｓ

　

２．１　不考虑内部空腔辐射条件下的热响应特性
图７表示给定飞行弹道条件下不考虑内部辐射

影响时该结构部件的温度分布随时间的变化特性。

从图７可以看出，不考虑内部辐射影响的情况下，该
结构部件迎风面温度整体随时间先上升后下降，背

风面温度随时间逐渐上升，后期变化不大。该结构

部件对称面附近受气动加热影响较小，温度较低，迎

风面根部以及两侧受到气动加热较为严重，温度明

显高于其它部位，局部最高温度达到１７５７Ｋ，其中
部件局部温度达到 １７００Ｋ以上的时间长达 １００ｓ
左右，极易对结构造成破坏。迎风面没有骨架支撑

的位置，蒙皮内表面为绝热边界，温度上升较快；而

有骨架支撑的位置，由于支撑骨架的导热和热沉作

用，蒙皮温度上升较慢；导致没有骨架支撑部位的蒙

皮温度较高。背风面有骨架支撑的位置由于支撑骨

架的导热作用，蒙皮温度明显上升；而没有骨架支撑

的部位，蒙皮温度没有明显变化；从而导致有骨架支

撑部位的蒙皮温度明显高于没有骨架支撑的部位，

整个背风面温度分布不均匀。

２．２　考虑内部空腔辐射条件下的热响应特性
图８给出了给定飞行弹道条件下考虑内部辐射

影响时该结构部件温度分布随时间的变化特性。从

图８可以看出，在考虑内部辐射影响的情况下，给定
飞行弹道条件下该结构部件迎风面温度整体随时间

先上升后下降，背风面温度随时间逐渐上升，后期略

有下降，与不考虑内部辐射时热响应特性大致相同；

但背风面热响应特性与不考虑内部辐射时有显著区

别，考虑内部辐射时背风面温度差异较小，分布明显

趋于平均。气动加热前期该结构部件对称面附近受

气动加热影响较小，温度较低，迎风面根部以及两侧

受到气动加热较为严重，温度明显高于其它部位，局

部最高温度达到１６１１Ｋ，但后期由于内部辐射传热
作用，结构整体温度趋于平均。气动加热前期迎风

图７　给定飞行弹道下不考虑内部辐射时温度分布云图
Ｆｉｇ．７　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｗｉｔｈｏｕｔｉｎｎｅｒ

ｒａｄｉａｔｉｏｎａｌｏｎｇｇｉｖｅｎｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ
　

面没有骨架支撑的位置结构薄，热沉小，温度上升较

快；而有骨架支撑的位置，由于支撑骨架的导热和热

沉作用，蒙皮温度上升较慢；导致没有骨架支撑部位

的蒙皮温度较高。背风面没有骨架支撑的位置由于

内部辐射的作用，蒙皮温度明显上升；而有骨架支撑

的部位，热沉较大，蒙皮温度上升较慢；从而导致没

有骨架支撑部位的蒙皮温度高于有骨架支撑的部

位，整个背风面温度分布略有不均。后期由于辐射

和热传导的综合作用，迎风面和背风面温度分布趋

于平均。

２．３　内部空腔辐射对结构特征点温度的影响
由第２．１节和第２．２节的分析可知，结构部件

内部辐射对结构热响应特性有很大的影响。考虑到

在靠近该结构部件根部外侧的空腔受气动加热的影

响较大，因此在此空腔迎风面和背风面相对位置各

选取一个特征点，位置如图９中圆点所示。
飞行弹道条件下结构部件迎风面和背风面特征

点温度以及迎风面特征点冷壁热流随时间变化的曲

线如图１０所示。从图１０可以看出，不考虑内部辐
射时特征点迎风面和背风面的最大温差为８９４Ｋ左
右，考虑内部辐射时迎风面和背风面的最大温差为

６０８Ｋ左右；不考虑内部辐射时迎风面和背风面的
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图８　给定飞行弹道下考虑内部辐射时温度分布云图
Ｆｉｇ．８　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｗｉｔｈｉｎｎｅｒ

ｒａｄｉａｔｉｏｎａｌｏｎｇｇｉｖｅｎｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ
　

温差明显大于考虑内部辐射时的温差，这一点与第

２．１～２．２节的分析相吻合。在气动加热初期，不考
虑内部辐射和考虑内部辐射两种情况下，特征点温

度无明显差异，这是由于在初期气动加热较小，内部

空腔温升较小，内部辐射的作用还不明显。随着加

热时间的延长，空腔内部温度明显升高，辐射的作用

开始显现，高温的迎风面通过辐射作用将大量热量

传递到背风面，导致考虑内部辐射情况下迎风面温

度较不考虑内部辐射情况下低１４０Ｋ左右，而背风
面温度与不考虑内部辐射情况下温差逐渐增大，最

大在４３０Ｋ左右。在加热后期，不考虑内部辐射和
考虑内部辐射两种情况下，迎风面温度明显下降，考

虑内部辐射时最后的迎风面和背风面温度已相当接

近，背风面温度也明显下降，不考虑内部辐射时背风

面温度略有下降。这是由于该结构部件在给定弹道

后期受气动加热相对较弱，外表面的辐射散热成为

主导，因此温度下降较快，考虑内部辐射时空腔内辐

射传热强度较大，温度趋于一致。

２．４　内部空腔辐射对结构温度梯度的影响
选取４１９ｓ时刻状态进行分析，如图１１所示。

由图１１可知，温度梯度大的位置主要出现在该结构
部件骨架的拐角处，不考虑内部辐射和考虑内部辐

图９　选取特征点示意图
Ｆｉｇ．９　Ｄｉａｇｒａｍｏｆｓｅｌｅｃｔｅｄｐｏｉｎｔｓ

　

图１０　给定飞行弹道下特征点温度随时间变化曲线
Ｆｉｇ．１０　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｈａｎｇｅｓｗｉｔｈｔｉｍｅａｔｓｅｌｅｃｔｅｄ

ｐｏｉｎｔａｌｏｎｇｇｉｖｅｎｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ
　

射两种情况下温度梯度分布规律基本一致，但考虑

内部辐射时的温度梯度明显小于不考虑内部辐射

时，且分布较为均匀。

图１１　给定飞行弹道下４１９ｓ时温度梯度分布云图
Ｆｉｇ．１１　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｇｒａｄｉｅｎｔｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｔ

４１９ｓａｌｏｎｇｇｉｖｅｎｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ
　

选取骨架上一特征点进行分析，得到了特征点

温度梯度随时间的变化曲线，如图１２所示。从图
１２可以看出，在加热初期，两种情况下特征点温度
梯度基本相同，随着气动加热时间延长，不考虑内部

辐射时的特征点的温度梯度明显大于考虑内部辐射

时，这是因为内部的辐射传热使整个结构的温度趋
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图１２　选取特征点及其温度梯度变化曲线
Ｆｉｇ．１２　Ｓｅｌｅｃｔｅｄｐｏｉｎｔａｎｄｃｈａｎｇｅｃｕｒｖｅｏｆｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

ｇｒａｄｉｅｎｔａｔｓｅｌｅｃｔｅｄｐｏｉｎｔ
　

于平均，这一点在第２．１～２．２节的分析中也可以看
到。在加热后期，考虑内部辐射时的特征点的温度

梯度略大于不考虑内部辐射时，原因可能是后期外

热流已十分微弱，考虑内部辐射时通过该点的热流

较大，从而有较大的温度梯度。

３　结　论

根据本文的计算结果和分析，可以得到以下几

点具有参考意义的结论：

１）通过与文献计算结果的对比，表明本文发展
的数值方法具有较高的精度和较好的工程适用性。

２）是否考虑内部辐射对空腔结构热响应特性
具有较大影响，两种情况下相同位置相同状态下的

温度差异可达４００Ｋ以上。考虑内部辐射时局部最
高温度明显较低，温度分布趋于平均，温度梯度较

小。因此，如需使结构有较低且相对均匀的温度分

布，可以增大内部空腔表面发射率和吸收率以加强

辐射效应。

３）鉴于是否考虑内部辐射时空腔结构热响应
特性的差异，本文认为在进行带空腔结构的热响应

特性计算分析时应根据具体情况考虑内部辐射的影

响以提高预测精度。
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