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高马赫数巡航酚醛树脂防热空气舵热静气动弹性特性
权恩欠 1，高守臻 2，杜天宇 1，李大勇 2，马兴普 1，魏然峰 1

(1.西安现代控制技术研究所，西安 710065； 2.山东非金属材料研究所，济南 250031)

摘要： 高超声速飞行器在高马赫数巡航时，激波压缩产生的剧烈气动加热对气动部件的结构完整性提出严峻挑

战。采用酚醛树脂基复合材料作为防热套是高温合金空气舵应对极端热环境的有效工程手段，但其热防护下的结构

变形仍会改变气动外形及载荷特性。针对这一涉及复合材料防热层与金属骨架的气动热力耦合问题，本研究建立了

一套基于计算流体力学与有限元分析的顺序单向耦合数值计算框架。以马赫数6.0、飞行高度20 km为典型工况，对

套装酚醛树脂基防热套的高温合金空气舵进行了研究，对比分析了冷态与热态下的结构响应与流场特征。研究结果

表明：尽管有复合材料防热层的保护，在长航时热累积作用下，空气舵前缘温度仍攀升至约1 400 K；热刚度退化与热

膨胀成为结构变形的主导因素，热态下舵梢前缘最大变形达29 mm并伴随约19.65 mm的扭转。剧烈的热扭转效应改

变了局部攻角，导致舵面局部范围内上下表面压力差反向。通过量化结果发现热变形效应使升力系数增加约6.55%，

阻力系数剧增约26.4%；压力中心位置发生显著非线性偏移，后移量达4.728%。研究揭示了复合材料防热空气舵的热

变形对气动载荷的修正机制，证实了在飞行器结构设计中必须充分考虑防热层与结构层的协同热变形影响。
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Thermal-static aeroelastic characteristics of phenolic resin-based heat-resistant air rudders for 

high Mach number cruis
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(1. Xi'an Modern Control Technology Research Institute, Xi'an 710065, China;
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Abstract : High-speed aircraft during high Mach number cruise, severe aerodynamic heating generated by shock wave 

compression challenges the structural integrity of hypersonic vehicles. Employing a phenolic resin matrix composite as thermal 

protection sleeve is an effective method for protecting superalloy air rudders. However, structural deformation under this extreme 

thermal environment still significantly alters aerodynamic shapes and load characteristics. To investigate this aerodynamic-thermal 

coupling between the composite thermal protection layer and the metal skeleton, this study establishes a sequential one-way coupled 

numerical framework using computational fluid dynamics and finite element analysis. Assuming typical operating conditions of 

Mach 6.0 and a 20 km flight altitude, structural responses and flow field characteristics of the protected air rudder were analyzed 

under cold and hot states. Results indicate that despite the composite protection, heat accumulation during long-endurance flight 

causes leading-edge temperatures to reach approximately 1 400 K. Thermal stiffness degradation and thermal expansion have 

become the dominant factors causing structural deformation. Consequently, in the hot state, the maximum deformation at the rudder 

tip's leading edge reaches 29 mm and a 19.65 mm torsion. This severe thermal torsional effect alters the local angle of attack, caus‐

ing a localized reversal of the pressure difference between the upper and lower surfaces. Quantitatively, the thermal deformation 

effect causes the lift coefficient to increase by approximately 6.55%, while the drag coefficient increases dramatically by about 

26.4%. The position of the pressure center has undergone a significant nonlinear shift, with a post-shift amount of 4.728%. Ultimate‐

ly, this study reveals the modification mechanism of thermal deformation on aerodynamic loads, confirming that synergistic thermal 
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deformation of protection and structural layers must be fully considered in hypersonic vehicle design.

Keywords : high Mach number ; phenolic resin ; rudders ; static aerothermoelasticity ; load distribution

近空间高超声速飞行器凭借其快速响应与强

突防能力，已成为国防与空间技术领域的关键研究

方向[1-2]。这类飞行器能够在短时间内精准打击长

距离军事目标，具有极其重要的战略意义。当飞行

器以高马赫数在大气中飞行时，由于激波的强烈压

缩效应，来流动能部分转化为热能，带来显著的气

动加热效应[3]。空气舵作为飞行器的核心气动控制

部件，直接暴露于严酷的气动加热环境中，其工作

性能直接决定了飞行器的稳定性和操纵性。为了

保证结构在高温下的强度与刚度，通常采用高温合

金作为骨架材料，但单纯依靠金属材料仍难以抵御

长时间的极端气动加热，因此，在高温合金表面套

装耐烧蚀、隔热性能优异的工程塑料或复合材料防

热层(如酚醛树脂基复合材料)已成为主流的工程设

计方案。酚醛树脂基复合材料凭借其优异的高温

炭化结构保持能力和阻热性能，被广泛应用于高超

声速飞行器的热防护系统(TPS)。然而，在高马赫数

巡航状态下，即使存在防热层，热量仍会通过复合

材料层向内部金属结构传递，导致舵面产生非均匀

温度分布，进而诱发复合材料层与金属层的协同热

变形。这种热变形将改变空气舵原始气动外形，反

作用于流场结构，形成复杂的气动热-结构变形耦合

效应[4]。在这种耦合作用下，空气舵载荷分布特性

会发生根本性改变，诱发局部区域应力集中、振动

特性漂移甚至颤振边界偏移等问题[5]。因此，深入

探究高马赫数下酚醛树脂防热空气舵的热力耦合

效应及其对载荷分布的影响，对于提升飞行器的热

防护设计与结构设计水平具有重要的理论意义和

工程应用价值。

针对高超声速气动热力耦合问题，国内外学者

已开展了一系列研究。在试验研究方面，Wieting

等[6-7]针对圆柱进行了高超声速绕流试验，该试验

经常被用于高超声速流动传热耦合数值模拟的验

证。Nie 等[8]对比石英灯与电弧风洞载荷，指出非

均匀热流使钛合金壁板屈曲模态从整体弯曲转为

局部皱褶，临界屈曲温度下降 15%。牛海波等[9]在

马赫 6 风洞中采用纳米示踪粒子与高速红外热成

像技术，首次量化三角翼模型横流不稳定性诱导的

热流脉动规律，发现脉动幅度达 12% 且与攻角呈

非线性增长。李强等[10]在电弧风洞中对舵翼开展

了试验研究，模拟了D6AC钢舵翼在飞行过程中的

烧蚀损伤。这些试验为理解高温环境下材料的响

应行为提供了宝贵数据，但由于试验周期长、难度

大、费用高，故难以覆盖全部飞行工况。在数值模

拟研究方面，多位研究者采用了不同的方法模拟气

动热力耦合过程。李佳伟等[11]采用一体化求解方

法，将流场与结构温度场作为一个物理场，采用统

一的控制方程进行求解。季卫栋等[12]采用统一的

积分方程组作为气动加热和结构热物理过程的控

制方程，对物理场进行统一的迎风格式有限体积方

法离散，对二维圆管模型的气动加热和结构传热问

题进行了模拟。陈梅洁等[13]通过顺序耦合方法，基

于Transition k-k1-ω湍流模型计算得到了温度场和

应力场的分布。梁杰等[14]则采用蒙特卡洛方法，通

过分区求解策略对大型航天器离轨再入陨落过程

中的气动力和气动热特性进行了数值模拟。针对

舵翼类结构，张佳明等[15]通过分区耦合方法，开展

了舵翼结构流-热-固耦合仿真，对不同飞行迎角状

态下结构变形场、温度场进行了计算，发现耦合效

应使舵翼结构变形与温度增大，且飞行迎角越大，

耦合效应越明显。徐琳等[16]对空气舵舵面进行了

流固耦合仿真分析，研究了攻角和马赫数对舵面振

动位移的影响，发现舵面振动位移幅值随攻角和马

赫数的增大而增大，并呈非线性关系。然而，现有

研究多聚焦于单一金属结构、烧蚀机理或者多物理

场耦合算法的实现，对于“耐高温复合材料防热

层+金属骨架”这一典型工程组合结构在气动热力

耦合作用下的整体载荷分布特性研究较少，且大多

数研究仅针对较低马赫数工况开展，而对高马赫数

(Ma>5)巡航状态，特别是针对酚醛树脂防热空气舵

的热力耦合效应及其对气动载荷分布特性影响的

量化分析仍显不足。

针对以上研究空白与工程计算效率的需求，本

研究基于顺序单向耦合的数值研究框架，对高马赫

数巡航状态下套装有酚醛树脂基复合材料防热套

的高温合金空气舵开展了热静气动弹性分析。基

于热变形前后的构型，重点研究了在该复合防热体

系下，热力耦合效应对空气舵气动载荷分布特性的

影响，为工程塑料及复合材料在飞行器防热结构一

体化设计中的应用提供数据支撑。
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1 理论基础

1. 1　计算流体力学

当不考虑外加热和彻体力的影响时，笛卡尔坐

标系下的三维可压非定常N-S方程组的守恒积分形

式见式(1)。
∂
∂t ∫Ω

QdΩ + ∂
∂t ∫∂Ω

Fc∙ds - ∂
∂t ∫∂Ω

Fv∙ds = 0 (1)

式中：Q为守恒向量，ds表示控制域Ω的边界∂
Ω的外法向量，Fc，Fv分别为无黏对流矢通量和黏性

对流矢通量。

本研究使用CFD++商业软件计算获得流场结

果，当求解欧拉方程时物面边界条件为滑移壁面，

而当求解N-S方程时物面边界条件则相应设置为无

滑移等温壁面，湍流模型选择两方程 Menter k-ω 

SST湍流模型。

对于热气动弹性问题，结构由于气动力的作用

会发生弹性变形，而耦合物面上的变形信息则需要

传递给流场，进而更新流场网格，这可以通过采用

动网格技术以实现流场网格的更新。论文选取目

前最常用的基于径向基函数(Radial Basis Function，

RBF)的数据插值技术来更新流场网格。文献[16]通

过测试与比较指出，Wendland´s C2紧支型函数在网

格变形方面的表现优于其他函数，因此在涉及到动

网格技术的使用时采用的 RBF 函数均为 Wend‐

land´s C2函数。

1. 2　结构传热理论

依据结构传热理论并采用有限元离散处理后，

结构热传导方程的表达式见式(2)。

CTṪ + KTT = FT (2)

式中：CT、KT、FT、T、Ṫ分别为热容矩阵、热传导

矩阵、温度载荷向量、节点温度向量及其导数。

本研究基于ABAQUS商业软件子开展热传导

获得结构温度场，利用ABAQUS User Subroutine功

能进行二次开发实现流热耦合计算。

1. 3　计算结构力学

在拉格朗日框架下利用变分原理并进行有限

元离散，同时考虑 Saint-Venant-Kirchhoff 材料和几

何非线性效应，可以得到结构求解方程，见式(3)。

K (u ) = P + PT (3)

式中：K(u)、u、P、PT分别为刚度矩阵、节点位移

向量、静力载荷向量和热载荷向量。

与 1.2 节相似，基于 ABAQUS User Subroutine

实现流固耦合计算。

2 数值计算方法与模型建立

2. 1　计算流程

完全双向的流-热-固耦合分析涉及复杂的多场

迭代和数据交换，计算成本高昂，求解效率低下，难

以适用于大规模的参数化研究和工程初步设计阶

段。鉴于高超声速空气舵的热变形过程具有时间

尺度分离的特点(气动加热过程是秒级/分钟级的累

积效应，而流场响应是毫秒级的瞬时效应)，故采用

顺序单向耦合方法成为工程上一种高效且合理的

替代方案。

此外，针对本研究涉及的高超声速高温合金

骨架结构，其刚度较大。预估分析表明，在马赫数

6.0 的巡航状态下，结构变形主要由材料的热膨胀

效应及高温下的刚度退化主导，而单纯由气动压

力引起的弹性变形分量占比极低。尽管热变形会

显著改变流场结构并修正气动载荷，但这一载荷

增量在硬质骨架上产生的二次弹性变形极为微

小，不足以再次引发流场的显著改变。因此，采用

基于热变形构型进行单次流场更新的策略，足以

在保证计算精度的前提下捕捉主要的气动热弹性

耦合特征。

本研究基于顺序单向耦合思想，通过构建分步

仿真策略开展数值仿真分析，图1为具体实施流程，

主要内容如下。

Begin

CFD aerodynamic
force computation

CFD aerothermal
computation

Extract aerothermal
loads

Extract aerodynamic
loads

Transient heat transfer
computation

Nonlinear static
analysis

End

Reach total time?

Yes

No

Stuctural 
displacement, U Pressure, p

Heat flux, q; Recovery enthalpy, hr

Temperature field, T

Calculate state (Ma, H, α, β)

图1　顺序耦合热静气动弹性计算流程

Fig. 1　Sequential coupled static aerothermoelastic simulation flowchart
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(1)通过CFD方法求解巡航状态下的流场，获得

空气舵表面的气动热载荷(热流密度和恢复焓)；

(2)将热流载荷施加于结构有限元模型，进行瞬

态热传导分析，获取结构在热载荷下的温度场

分布；

(3)将随时间变化的温度场和气动载荷加载到

结构上开展有限元仿真分析；

(4)根据结构热变形重新开展CFD计算获得更

新外形后对应的气动载荷；

(5)迭代(3)和(4)最终获得随时间变化的结构热

变形。

通过与原始外形下的计算结果进行对比，量化

分析热变形对空气舵载荷分布特性的影响。该方

法在保证物理过程准确性的前提下，可以显著提升

计算效率。

2. 2　气动建模

论文基于文献[17]的计算模型并考虑弹箭尺寸

进行了调整，计算网格采用结构拓扑形式，根据工

程经验，当第 1层网格高度降低至 0.001 mm后，气

动热计算结果变化很小，因此第 1层网格高度采用

0.001 mm，网格总数约为1 120万，如图2所示。

为了进一步验证数值计算结果的可靠性，针对

本研究的空气舵模型开展了网格独立性验证工作。

除了文中采用的基准计算网格(网格总量约 1 120

万，记为“细网格”)外，生成了一套节点密度约为基

准网格 50%的“粗网格”作为对比。选取空气舵典

型的 50%展向截面(Y=0.201 5 m)，对比了两种网格

密度下的表面压力系数(Cp)分布。如图3所示，粗网

格与细网格计算得到的沿弦向Cp分布曲线吻合度

极高，均能清晰捕捉到前缘的压缩激波峰值及后续

的压力变化趋势。经定量计算，两者在该截面上的

Cp积分相对偏差仅为 0.11%。结果表明，当前采用

的网格规模(1 120万)已达到气动特性计算的收敛

解区域，继续加密网格对升阻力特性的影响可忽略

不计。

2. 3　结构建模

结构有限元模型如图 4 所示，采用商业软件

ABAQUS建模得到，骨架材料选用牌号为GH4169

的高温合金，密度ρ=8 240 kg/m3，随温变化的热物理

参数见表 1，详见文献[18]。为了实现热防护，空气

舵表面套装有厚度为1 mm的某高密度改性酚醛复

合材料防热套，并在模型中设定为各向同性化处

理。对应的热物理属性为：ρ=1 650 kg/m3；热导率 k

=0.55 W/(m∙K)；拉伸弹性模量E=10 GPa；泊松比ν=
0.33；线性膨胀系数 ɑ=10-5/K；定压比热容 cp=1 100 

J/(kg∙K)。

2. 4　方法验证

为了验证基于热流密度和恢复焓开展流热耦

合计算的仿真精度，采用来流马赫数6.47气动加热

作用下的半无限长圆柱模开展验证，该模型于1987

Y
X

ZrO2

GH4169

图4　结构计算模型

Fig. 4　Structural computational model

X

Y

Z

XX
YY

ZZ

图2　流场计算网格

Fig. 2　CFD computational grid
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Fig. 3　Grid independence verification
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年在NASA兰利8-ft高温风洞中进行了风洞试验[6]。

具体的流动参数见表 2。圆柱体采用 321不锈钢材

质，其长度，直径和厚度分别为 0.609 6、0.076 2、

0.012 7 m。试验共持续 5 s，考虑到该模型的对称

性，建立了 1/4气动计算模型，图 5为建模得到的一

体化传热计算网格，其中气动网格第一层高度为

0.001 mm以保证计算获得准确的热流密度，并在结

构域与流场域的交界处对结构计算网格进行了网

格加密处理，近壁面网格高度为0.1 mm。圆柱表面

的无扰动气动压强和热流密度分布与试验结果之

间的对比如图6所示。其中计算结果以及试验结果

均采用其对应的驻点温度值进行了无量纲化，并且

二者的驻点热流密度值之间的误差在 1%以内，表

明CFD求解器计算得到的结果能够预测得到较为

精确的气动压力和热流密度。

图 7 给出了一体化气动传热模块计算得到的

5 s 内圆柱表面温度结果与试验结果之间的对比。

观察图 7a可以发现试验结果数据点均分布在 t=4 s

和 t=5 s 计算结果曲线之间，并且在 t=5 s 时预测得

到的驻点温度约为 480 K，与 Wieting[6]给出的试验

数据之间的误差在1%以内。t=2 s时结构内部光滑

的温度分布云图如图 7b所示，可以看到，随着仿真

时间的推进，温度逐渐从结构表面向内部传导，并

且驻点附近的温度要显著高于远离驻点位置处，这

一结果与Dechaumphai[19]给出的温度分布云图吻合

的较好。计算结果表明基于热流密度和恢复焓开

展流热耦合计算这一方法具备较好的仿真精度。

2. 5　仿真工况

为了精准量化高超声速飞行中气动加热引起

的热变形对空气舵气动特性的影响，并剥离单纯由

气动压力引起的弹性变形因素，本研究选取典型的

高超声速巡航状态作为计算工况。计算模型采用

Flow

Fluid

Cylinder

X/m

0
�0.088 9

�0.076 2
�0.063 5

�0.050 8
�0.038 1

�0.025 4
�0.012 7

图5　半无限长圆柱模型一体化传热计算网格

Fig. 5　Integrated computational grid of semi-cylinder model

表2　验证模型来流状态参数

Tab. 2　Freestream parameters of validation model

Items

Value

Ma
6.47

Re

1.31e6

p∞ /Pa
648.1

T∞ /K
241.5

Tw /K
294.5

Notes: Ma is Mach number; Re is Reynolds number; p∞ is 

freestream pressure;T∞ is freestream temperature,Tw is wall temperature.

表1　高温合金GH4169热物理参数

Tab. 1　Thermal physical parameters of GH4169

T/K
293

373

473

573

673

773

873

973

1 073

1 173

1 273

k/[W·(m∙K)- 1 ]
13.4

14.7

15.9

17.8

19.6

21.2

22.8

23.6

27.6

30.4

E/GPa
200

196

188

181

176

160

141

101

31

15

ν

0.30

0.30

0.30

0.30

0.32

0.32

0.33

0.33

0.33

0.33

α/(10-6·K-1 )
11.8

11.8

13.0

13.5

14.1

14.4

14.8

15.4

17.0

18.4

18.7

Notes: T is temperature; k is thermal conductivity; E is tensile modu‐

lus; ν is Poisson's ratio; ɑ is thermal expansion coefficient.

θ/(°)
(a) Comparative surface pressure distributions

(b) Comparative surface heating rate distributions
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图6　圆柱表面压力和冷壁热流分布对比图

Fig. 6　Comparison of surface pressure and cold-wall heating rate distri‐

butions
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前述建立的高温合金空气舵模型，仿真状态采用表

3所示的巡航状态，在此工况下，等温壁面温度和结

构初始温度均设置为Tw=Tinitial=300 K，酚醛树脂基防

热套的辐射系数为 0.75，本研究仅考虑壁面向远场

大气的辐射散热，忽略了舵面与弹体间的多面

辐射。

结构边界条件方面，考虑到空气舵通过舵轴与

弹体连接，且舵轴刚度较大，故在有限元模型中对

舵轴根部实施全约束，约束其六个自由度。热分析

时长设定为 t=100 s，以模拟长航时巡航过程中的累

积热效应。

为了量化热变形产生的气动影响，研究设置了

两组对比算例进行数值模拟。

(1)工况A(基准工况：冷态静气动弹性)。仅考

虑气动压力对结构的弹性作用，忽略温度变化对结

构的影响。具体设置如下：结构材料参数(弹性模

量、泊松比等)取Tinitial=300 K下的固定值；结构仅承

受由CFD计算得到的气动压力载荷，不施加温度载

荷(即不发生热膨胀)。通过流-固耦合迭代计算，获

得由气动压力主导的平衡态变形构型及其对应的

流场。

(2)工况B(热静气动弹性耦合工况)。综合考虑

气动加热与气动压力的耦合效应。具体设置如下：

结构材料参数随温度实时变化(见表1)；结构同时承

受气动压力载荷和非均匀温度场引起的热载荷。

采用本文提出的顺序单向耦合方法，计算在力热联

合作用下的结构变形及其对应的流场。

通过对比工况B与工况A，可以消除纯机械应

力变形的背景干扰，从而准确分离并量化“气动热

效应”(包括热膨胀变形和高温导致的刚度下降)对

空气舵气动载荷分布的独立影响。

3 结果分析与讨论

3. 1　结构变形模式对比

图8给出了 t = 100 s时刻空气舵法向中截面的

温度分布云图，可以看到此时前缘温度高达1 400 K，

最高温出现在前缘和舵尖处，其原因一方面是前缘

空气由于强激波的压缩作用，气动加热效应显著；

另一方面舵尖处热积聚效应较强，热扩散相较其他

区域慢。

图 9 为 t=100 s 时刻空气舵结构总变形位移云

图，从图中可以发现相较于不考虑热变形的情况(工

况A，舵梢最大变形位移约0.35 mm)，最大变形位移

出现在舵梢前缘处，变形值高达 29 mm。并且空气

舵前缘由于气动载荷和热载荷的共同作用，产生了

显著扭转，最大扭转变形量达到约 19.65 mm，这表

明在马赫数 6巡航状态下，热刚度退化和热膨胀是

X

Y

Z

T/K
1 400.0
1 300.0
1 200.0
1 100.0
1 000.0
900.0
800.0
700.0
600.0
500.0
400.0
300.0

图8　t=100 s时刻空气舵中截面温度分布云图

Fig. 8　Mid-section temperature contours of the rudder at t=100 s

表3　计算状态参数

Tab. 3　Calculation Parameters

Ma
6.0

H/km
20

α/ (°)
5.0

β/ (°)
0.0

Tw /K
300

Notes: Ma is Mach number; H is altitude;α is attack angle; β is side‐

slip angle, Tw is wall temperature.

θ/(°)
(a) Comparative surface temperature distributions

(b) Temperature contours on the cylinder at 2 s

10 20 30 40 50
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图7　圆柱表面温度分布以及结构温度分布云图

Fig. 7　Surface temperature distributions and temperature contour of the 

structure
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结构变形的主导因素，单纯的静气动弹性分析已不

再适用。

3. 2　热效应对流场结构的修正作用

对比图 10给出的 50%展长处的马赫数等值线

分布图可以看到，当不考虑热变形时(图 10a)，迎风

面马赫数在绕过前缘半径后，等值线变化迅速趋于

平缓，表明静气动弹性变形引起的流场特征变化较

小。而对于图 10b，热变形会导致舵截面出现明显

的扭转，使得局部攻角发生改变，进而导致流场特

征与图10a相比发生根本性变化。

图 11所示的空气舵表面由于热效应诱导的额

外压力差分布云图(PCaseB-PCaseA)进一步显示，前缘热

变形致使局部激波强度发生改变，扭转效应使得舵

面的压力分布出现显著的改变。因此，忽略热变形

影响，将导致对结构高危载荷区域的预测出现严重

偏差，进而对工程方案设计产生较大影响。

3. 3　热变形对气动载荷特性的量化分析

图12为50%展长处表面压力系数分布对比图，

从图中可以看到，由于热变形带来的舵面扭转效

应，对前半舵面的压力分布均产生了显著的影响，

尤其是对于0.3~0.5位置区间内，上下表面压力差出

现反向，从而会产生较大的局部扭转力矩，忽略热

变形影响时则无法捕捉到这种现象。对比前缘压

力放大图可知，热变形导致前缘局部压力升高，这

将加剧防热套的剥蚀风险，从而削弱热设计安

全性。

图 13为空气舵压力中心随时间变化的偏移轨

迹图。对于静气动弹性情况，当舵面变形达到稳定

状态时，舵面压心位置与热静气动弹性 t=0 s 时刻

(刚性空气舵)的压心位置相差很小；然而，当考虑热

变形影响时，压心首先发生前移，随着扭转效应的

凸显所引起的复杂分布式气动力载荷，与热应力联

合作用，使得压心开始后移，移动轨迹呈现出显著

的非线性。表4给出了气动热效应引起的载荷参数

X

Y

Z

U/mm

(a) Case A:static aeroelasticity

(b) Case B:static aerothermoelasticity

0.35
0.32
0.30
0.27
0.25
0.22
0.20
0.17
0.15
0.12
0.10
0.07
0.05
0.02
0

X

Y

Z

U/mm
29.0
27.0
25.0
23.0
21.0
19.0
17.0
15.0
13.0
11.0
9.0
7.0
5.0
3.0
1.0

图9　工况A与工况B(t=100 s)的结构总位移云图对比

Fig. 9　Comparison of total structural displacement contours between 

case A and case B (t=100 s)

Y X

Z

Y X

Z

Ma

(a) Case A:static aeroelasticity

(b) Case B:static aerothermoelasticity

2.002.252.502.753.003.253.503.754.004.254.504.755.005.255.50

Ma
2.002.252.502.753.003.253.503.754.004.254.504.755.005.255.50

图10　典型展向截面(50%展长)处激波结构对比(马赫数等值线)

Fig. 10　Comparison of shock wave structures (Mach contours) at typi‐

cal sections (50% spanwise)
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变化量，其中压心变化率(R)定义见式(4)。

R =
Xcp，deformed - Xcp，rigid

Xcp，rigid

× 100% (4)

式中：Xcp，deformed为变形后压心位置，Xcp，rigid为刚性

体压心位置。

可以发现静气动弹性所引起的压心变化率仅

为 0.015%，而 在 t=100 s 时 刻 ，压 心 后 移 量 达

4.728%，这将对高精度飞行控制律的鲁棒性提出严

峻挑战。对比升阻力系数可知，相较于静气动弹性

计算结果，考虑热变形时升力系数增大了约6.55%，

阻力系数剧增了约 26.4%，再次说明热变形在工程

设计中必须加以考虑。

基于上述热变形对气动特性的显著修正机制，

酚醛树脂基防热材料的设计可从以下方向进行改

进，以抑制不利的热弹性响应。(1)低热膨胀改性，

鉴于结构变形主要由热膨胀驱动，建议通过引入负

膨胀系数填料或优化纤维铺层方向，降低材料轴向

热膨胀系数，减少与金属骨架的变形失配；(2)功能

梯度设计，针对前缘高温区采用“外密内疏”的梯度

密度设计，利用内层低热导率延缓骨架温升与刚度

退化；(3)增强高温残余刚度，通过纳米改性提升材

料在炭化后的模量保持率，使其在高温下能更有效

地分担气动载荷，抑制整体扭转变形。

4 结论与展望

(1)复合防热体系下热效应主导结构变形模式：

在马赫数 6的长航时巡航状态下，尽管采用了酚醛

树脂基复合材料进行热防护，气动加热产生的热量

累积仍导致空气舵前缘及舵尖温度显著升高，最高

温度达 1 400 K。热刚度退化与不均匀热膨胀成为

结构变形的主导因素，使得舵梢前缘最大位移达到

29 mm，并伴随约 19.65 mm 的严重扭转变形，远超

仅考虑气动压力时的 0.35 mm变形量，这表明在涉

及复合材料防热结构的设计中，不能仅考虑防热烧

蚀性能，还需关注防热层与金属结构的热膨胀匹配

及整体变形问题。

(2)热变形显著修正局部流场结构：剧烈的热扭

转变形改变了空气舵的局部攻角，进而重塑了激波

结构与流场特征。这种几何外形的热修正效应导

X/m
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cp

,Y
cp

)
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0.174
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图13　随时间变化的空气舵压力中心偏移轨迹

Fig. 13　Shift trajectory of the rudder's pressure center varying with time
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图11　热效应诱导的额外压力差分布云图

Fig. 11　Contours of additional pressure difference induced by thermal 

effects
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图12　典型展向位置处的表面压力系数分布对比

Fig. 12　Comparison of surface pressure coefficient distributions at typi‐

cal spanwise locations

表4　气动热效应引起的载荷参数变化量(以工况A为基准)

Tab. 4　Variations of aerodynamic load parameters induced by aero-

thermal effects (based on case A)

Case

Case A

Case B
100 s

Variation 
rate

Lift coeffi‐
cient

0.061

0.065

6.55%

Drag coeffi‐
cient

0.012 5

0.015 8

26.4%

Center of 
pressure

0.627 4 
(0.627 3)

0.657 0

Center of pressure 
variation rate

0.015%

4.728%
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致前缘附近的压力分布发生质变，特别是在50%展

长截面 0.3~0.5范围内，上下表面压力差出现反向，

产生了额外的局部扭转力矩。

(3)气动载荷特性发生非线性偏移：热变形对空

气舵的气动特性产生了不可忽视的影响。与冷态

基准工况相比，考虑热效应后，升力系数增大了约

6.55%，阻力系数剧增约 26.4%。更为关键的是，压

力中心位置表现出显著的非线性移动规律，t=100 s

时压心后移量达 4.728%(相比之下冷态仅变化

0.015%。这一显著的压心漂移将对高超声速飞行

器的配平能力与控制律设计提出严峻挑战，在工程

设计中必须予以修正。

本研究表明在高温合金骨架上应用酚醛树脂

基复合材料不仅涉及热防护问题，其热弹性响应对

气动性能同样具有决定性影响。基于研究揭示的

热刚度退化与变形机制，本文针对性地提出了低热

膨胀系数改性、功能梯度设计及增强高温残余刚度

等材料性能优化方向，这为高超声速飞行器空气舵

的高效高精度设计与性能评估提供理论依据和方

法支撑，对实现防热-结构一体化设计具有重要的工

程应用价值。

最后，需要指出的是，本研究重点关注高温环

境下的宏观热-结构耦合响应。虽然在1 400 K的前

缘高温区，酚醛树脂基复合材料会发生局部热解并

形成炭化层，但鉴于其优异的结构保持能力及极小

的表面后退量(微米级)，本研究暂未考虑热解引起

的质量流失及气体引射效应对气动外形的微细修

正。在后续工作中，将引入更为精细的材料烧蚀/热

解模型，以进一步完善全物理场耦合机制的研究。
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