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摘要：端头烧蚀是超高速飞行器再入过程中非常关心的问题。端头材料在高温高压环境中，因烧蚀其原有

气动外形和结构传热边界不断变化，而气动外形和传热边界的变化又反过来影响端头热流、温度分布和烧蚀量。

它们之间表现出复杂的强耦合、非线性特征。本文以碳基材料端头帽烧蚀过程为例，发展了端头帽绕流、烧蚀

和结构传热耦合计算方法。通过气动、烧蚀和结构热响应计算程序的耦合和迭代，实现了对端头帽再入烧蚀过

程的实时动边界模拟，并在飞行试验条件下，得到了与测量数据基本吻合的结果。 
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Abstract：Nose-tip ablation is a very important problem in the reentry process of hypersonic vehicle. In the high 

temperature and high pressure environment, the original aerodynamic shape and structure heat transfer boundary are 

constantly changing because of the ablation, and the change of aerodynamic shape and heat transfer boundary affects 

nose-tip heat flux, temperature distribution and ablation quantity in turn. They exhibit complex strong coupling and 

non-linear characteristics. Taking the ablation process of nose-tip of carbon based materials as an example, the cou-

pling calculation method of flow, ablation and structure heat transfer of nose-tip are developed. Through the coupling 

and iteration of the calculation program of the aerodynamic, ablation and structure thermal response, the real time 

moving boundary simulation of the nose-tip reentry ablation process is realized, and the results are basically in agree-

ment with the measured data under the flight test conditions. 
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0   引言 

热防护一直是高超声速飞行器及各类飞行器

研制的核心技术之一。对于高马赫数再入大气层或

在大气层内长时间巡航的飞行器来说，结构的热防

护及其对飞行器气动性能的影响始终是一个关键

的问题[1-3]。端头帽作为钝头体飞行器的头部，其

气动加热环境最为恶劣，也是飞行器热防护的重点
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区域之一。端头帽的选材经历了难熔金属、陶瓷、

石墨、C/C 以及在 C/C 材料中添加金属材料的低烧

蚀 C/C 等一系列材料应用过程[4-6]。国内外许多学

者针对各种材料进行了烧蚀性能的研究[7-14]和烧

蚀模型的发展[15-18]，对端头结构设计及优化起到了

重要的指导作用。但以往报道的再入烧蚀分析大多

以理论分析和解析关系为主，并且大多研究针对某

一来流条件（飞行速度、高度）研究烧蚀特性，缺

乏对再入烧蚀全程以及对烧蚀参数多维分布的系

统性研究。因此本文旨在针对端头帽结构和环境条

件，考虑烧蚀与结构传热、烧蚀外形与气动力/热
的耦合作用关系，编制了气动—烧蚀—热传导耦合

计算程序，实现了对再入过程中端头帽烧蚀与结构

演化的全程模拟。该方法为高超声速飞行器端头帽

的防热设计与优化以及评估烧蚀对飞行器气动性

能的影响提供了有力工具。 

1   计算流程 

本文发展的端头帽外流、烧蚀以及结构传热耦

合计算方法的思路如下：首先将再入过程按照飞行

轨迹离散成若干准定常的飞行状态，对于每一个飞

行状态及其时间，将外流与烧蚀/结构计算解耦。

首先进行外流计算，将外流计算获得的边界层传热

系数、摩阻系数、压力等参数作为输入条件，求解

碳烧蚀速率、组分等。烧蚀与端头结构传热实时耦

合计算，两者自动完成温度、热流和烧蚀量等参数

的传递并实时更新烧蚀外形进行结构热传导计算。

烧蚀/结构计算获得的烧蚀结构外形（由烧蚀后退

量决定）、温度、碳蒸汽引射速率等参数再作为外

流计算的边界条件，重新计算外流。如此，形成了

外流与烧蚀/结构的耦合计算过程。 
图 1 为具体计算程序流程图，首先进入气动计

算模块，根据端头帽初始结构形状建立气动计算模

型，并读入弹道数据进行 t 时刻气动计算，得到 t 时
刻的压力 p、热流 q 、密度  、速度 v等物理量，

作为烧蚀计算和热传导计算的输入条件。在

ABAQUS 中建立结构传热计算模型并划分网格，

进行 ~t t T 时间范围内的烧蚀和温度场耦合计

算。在耦合计算过程中，ABAQUS 通过用程序调

用烧蚀模块进行 t t 时刻的烧蚀计算( t T  , T
是气动模块与烧蚀、热传导模块之间的数据传输时

间步长， t 是烧蚀模块与热传导模块之间的数据

传输时间步长。)，烧蚀计算模块以结构表面网格

节点为对象，根据气动计算得到的以上物理量和结

构表面节点温度，结合端头的材料性能进行一维烧

蚀计算（也可扩展到二维、三维），得到表面节点

的法向烧蚀量 h 和热壁热流 bq ，ABAQUS 通过用

户子程序首先进行烧蚀量 h 带来的计算域的变

化，即网格移动，再通过用户子程序读入热壁热流

bq 进行 t t 时的热传导计算，直到该时间步收敛，

再把表面节点温度数据返回给烧蚀计算模块，进行

下一个时间步 2t t t   时刻的烧蚀和热传导耦合计

算，直到 t t T  时把表面网格数据和表面的温度

数据传给气动模块进行气动模型的网格更新，这是

因为气动模块与烧蚀/热传导两模块之间的物理量

传输的频率小于烧蚀/热传导计算两个模块内部平

衡计算的频率。 T 与气动模块相对应，计算频率

较慢， t 与烧蚀和热传导模块相对应，计算频率

较快，同时也是烧蚀模块计算烧蚀量 h 的时间步

长。当计算时间 t 大于要求的总时间T 时则退出计

算程序。下面分别介绍各个模块的计算方法。 

 
图 1 绕流—烧蚀—结构耦合计算流程图 

Fig.1 Flow chart of coupling computation 

2   计算模块 

2.1  气动计算 

连续介质计算方法基于 N-S 方程求解，包含

热化学非平衡效应。质量守恒方程为 
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其中 s 为第 s 组元的密度， su 为混合物的对流速

度矢量， sv 是第 s 组元的扩散速度， s 是第 s 组
元的化学反应生成率。动量守恒方程为 
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化学反应机理采用 Park 1990 模型（REF），逆向

反应速率常数由公式（5）给出。 

b f ck k k             （5） 

其中 kc为反应平衡常数，由 NASA CEA 程序求出。

混合气体的输运系数由 Blottner 公式和 Wilke 混合

模型给出，其中扩散系数采用定 Lewis 数假设，

Lewis 数采用标准值 0.7，振动松弛模型采用

Landau-Teller 公式 
( ) ( )v v v

T v
v

e T e TQ



           （6） 

控制方程采用有限体积方法离散，其中无粘项采用

三阶迎风 MUSCL TVD 格式，限制器为 minmod。
粘性项采用二阶中心差分。整个方程组采用 DPLR
方法[19]隐式求解。湍流模型采用 k-omega SST 双

方程模型。图 2 为典型再入钝头体壁面的湍流热流

分布图，通常层流的热流峰值在头部驻点，而层流

转捩为湍流后，热流峰值则向下游移动到肩部，这

会导致钝头体肩部出现局部烧蚀量增大的后果。 
2.2  烧蚀计算 

本文建立了碳材料的热化学烧蚀模型，给出不

同温度、压力下烧蚀速率与产物组分，发展了烧蚀

与端头结构非稳态热传导耦合的求解方法。 
碳热化学烧蚀主要包括如下过程：1）碳的升

华 ， 如 ( ) ( )C s C g 或 22 ( ) ( )C s C g 、

33 ( ) ( )C s C g 等，这是烧蚀吸热的主要过程；2）
碳—氮反应，主要的化学反有 22 2C N CN  、

2 24 2C N C N  等；3）碳—氧反应，主要为

22 2C O CO  。 

 
图 2 典型再入钝头体壁面的湍流热流分布图 

Fig.2 The typical turbulent heat flux profile for reentry blunt 
body wall 

考虑到高温条件下（大于 2500K）以上反应的

非平衡效应很小，因此基于化学反应平衡假设以及

元素守恒关系，可以获得给定压力、温度下各组分

的质量（摩尔）比。以上各反应的平衡常数可参见

文献[20]。根据已有的文献结果[21]验证了碳烧蚀模

型的准确性。如图 3 所示，高速气流产生的气动热

向结构层传递 1Q ，由于碳烧蚀的吸热作用( vQ )，
传递到结构的热流减小为 2Q 。同时烧蚀使得碳质

量损失，即质量流率为 am 。 

 
图 3 烧蚀表面热流、质量交换模型 

Fig.3 The model of exchange about heat flux and mass in 
ablation surface 

基于边界层流动存在质量交换率与能量交换

率的相似性，通过计算端头帽绕流获得的壁面传热

系数，如斯坦顿数 St ，通过相似性可以确定碳的

质量损失速率 am 。这里需要说明的 am 仅是热烧蚀

导致的质量损失。而对于气流冲刷引起的机械损失

速率 bm ，则需要针对特定的材料及气流参数来确

定。图 3 中热流密度及质量损失率的计算公式如下 
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2 1 v rQ Q Q Q              （7） 
其中， rQ 为结构表面辐射热流密度。 

1 ( )e e s wQ u St h h           （8） 
其中， St 为无量纲传热系数：斯坦顿数； 为质

量引射因子，即考虑碳升华蒸汽引射对边界层流动

的影响，对于层流与湍流， 具有不同的关系式。 
0 0
f fv

R P
Q h h h h              （9） 

式中 h 为烧蚀反应物与生成物由于温度变化以及

物态变化引起的焓值变化，
0
fh 为反应生成焓。 

4
r w wQ T A            （10） 

式中，反射率  与材料及其表面粗糙度有关，这里

取 0.8。 
( )a w e e wm v u StB          （11） 

式中 wB 为无量纲的质量损失因子，其与平衡态反

应的组分浓度相关，下面介绍其与烧蚀反应的联立

求解[22]。首先由热力学分析表明，碳基材料的主

要化学反应为公式（12）中的 8 个反应。这 8 个反

应 的 体 系 内 有 10 个 反 应 的 组 元 ， 即

1 2 3 2 2 2, , , , , , , , ,C C C O N O N CO CN C N 。但是化学反应

的平衡常数则与反应数目相同，只有 8 个。因为反

应平衡常数是与温度有关的函数，因此可以认为是

已知的变量，同时化学反应平衡常数可以用分压的

形式表示为公式（13）的形式。 

2 2 2 2

2
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（13）式中的 K 代表各个反应化学反应平衡

常数， P 代表各个组元的分压。为方便计算，我

们 进 一 步 引 入 各 个 组 元 的 质 量 浓 度

 1, ,10iC i   ，其与各个组元分压的关系为 

  i i iC P P M M        （14） 

其中 M 代表各个组元的分子量，M 代表平均分子

量。因为未知的组元浓度有 10 个，而化学反应平

衡常数的方程只有 8 个，因此需要考虑补充方程使

得方程封闭。我们引入元素浓度概念来补充三个相

容方程。化学反应体系包含了三种元素即 , ,C O N ，

我们由质量守恒求得元素浓度与组元浓度之间的

关系，其中元素浓度用波浪号上标作区分 
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进一步的，我们根据烧蚀表面的质量守恒条

件，建立壁面的元素浓度与质量损失因子的相容关

系 

1 1 1
e e

w w w

N Ow
C N O

w w w

C CBC C C
B B B

  
  

 
  , ,  （16） 

式（14）中的下标 w 代表壁面元素浓度，e 代

表边界层外缘元素浓度，由公式（15）可以计算公

式（16）中的元素浓度。观察公式（13），（14），

（16），可发现，未知的变量为 10 个组元浓度和

wB ，共 11 个，方程则为化学反应的 8 个加上公式

（16）的 3 个，共 11 个，因此方程封闭，联立（13），
（14），（15），（16）式即可求得 wB 。烧蚀表

面花纹及表面粗糙度的确定是烧蚀建模的难点之

一。从机理上讲，烧蚀表面类似于粘弹性流体，其

与湍流边界层相互作用，形成具有一定结构特征的

花纹。Grabow 与 White[22]根据线性小扰动理论确

定湍流扰动如何被放大，形成交叉线型条纹或进一

步扩展为扇贝型条纹等。他们提出了三层流体模

型，根据小扰动理论确定了最不稳定的扰动波形

（周期、振幅、相位），从而可以预测烧蚀花纹形

貌及主要特征参数：长度、宽度与高度 L、W、K。

依据该理论的初步分析显示，碳烧蚀表面粗糙度高

度约 0.1mm~1mm，粗糙度导致湍流边界层传热系

数增大 50%至 100%。 
烧蚀建模的另一大难点是如何确定机械剥蚀

导致的碳质量损失率，即 bm 。以往对于 bm 的确定

主要是依靠电弧风洞试验，获得一定温度、压力、

气流速度范围内的拟合关系式。对于 C/C 材料，

Ziering与DiCristina[23]认为机械剥蚀主要有两个因

素：1）含氧气流渗透至 C/C 层，氧化作用使得结

构和材料强度降低；2）气流剪切、热应力超过材

料的（抗弯）强度。基于此，Ziering 与 DiCristina
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给出了 C/C 烧蚀表面气流冲刷产生的剪切力导致

表面强度失效的定量判据。 
有关烧蚀花纹与机械剥蚀的预测模型仍在发

展中，随着对烧蚀机理的深入认识与测试手段的改

进，烧蚀花纹与机械剥蚀模型的准确性及适用范围

将会有很大改善。 
2.3  结构传热计算 

结构热传导控制方程为瞬态热传导方程 
2T T

t


 


          （17） 

式中 为热扩散系数； 
 c               （18） 

式中  为导热系数， 为密度，c为比热容，T 为

温度。初始条件 

0( , , ,0)T x y z T            （19） 
边界条件 

( ) ( , , , )( 0)w
T q x y z t t
n

 
  


       （20） 

式中 n 为表面外法线方向，  , , ,0wq x y z 为随着位置

和时间变化的热壁热流。 
以上控制方程本文采用有限元法离散，即基于

有限元商业软件 ABAQUS 进行温度场数值求解,
并且利用其二次开发平台，嵌套了烧蚀计算程序，

通过用户子程序 SUBROUTINE UMESHMOTION
施加表面节点网格移动量，通过用户子程序

SUBROUTINE DFLUX 添加热壁热流 wq ，并把每

个时间步的温度结果T 返回烧蚀程序，实现了烧

蚀、热传导的实时耦合计算。 
本文利用 ALE（Adaptive Lagrange Euler）方

法，在每个时间增量步 t 均进行网格移动和物理

量的转换，网格移动的依据是烧蚀量，新网格和旧

网格之间物理量的转换算法为二阶算法。网格移动

过程中采用优化网格长宽比例和维持原有网格梯

度各占权重 50%的网格移动算法。 
基于 ABAQUS 二次开发平台，同时还实现了

烧蚀—热传导模块与气动计算模块的非实时耦合

计算，根据烧蚀量的情况，每隔一定时间间隔进行

数据交换。以下为利用本文发展的烧蚀多学科耦合

计算程序测试的一个算例。 

3   算例 

以某飞行试验为例，端头为石墨材料，其外形

如图 4 所示，从高度 70km，以 5.8km/s 的速度、

零度攻角再入飞行，计算总时间约 28.25s。图 5 为

轴对称结构计算模型。R=0.032m，锥角 9.8°。经

本文的流/固耦合烧蚀程序计算，给出图 6 的端头

帽温度随时间变化云图，图 7 为驻点附近各个时间

段的烧蚀量云图。图 8 为该算例端头帽烧蚀最终外

形与初始外形对比。如图 8 所示，烧蚀外形近似为

典型的双锥结构[24]。其中烧蚀锥角为 51.72 度。这

与该端头帽烧蚀的测量数据（锥角约 48 度）吻合

的较好（误差为 7.75%）。计算给出的驻点烧蚀后

退量为 0.306R（约 9.79mm），测量数据为 0.328R
（约 10.51 mm）。针对端头帽再入烧蚀的复杂问题，

计算数据与试验数据取得了令人满意的相符程度。 

 
图 4  端头帽几何模型 

Fig.4 Geometric model of nose tip 

 
图 5  计算模型 

Fig.5 Computational model 

   
a） 21.4s        b） 23.4s        c） 24.4s 

   
d） 25.55s       e） 26.8s       f） 28.25s 
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图 6 随时间变化的温度云图（单位: K） 

Fig.6 Temperature contour varying with time（unit: K） 

   
a） 19.4s~21.4s   b） 21.4s~23.4s   c） 23.4s~24.4s 

   
d） 24.4s~25.5s   e） 25.5s~26.8s   f） 26.8~27.42s 

  
g） 27.42s~28.06s   h） 28.06s~28.25s 

图 7 随时间变化的位移云图（单位: m） 

Fig.7 Displacement contour varying with time（unit: m） 

 

图 8  端头帽烧蚀外形与初始外形对比 
Fig.8 Comparison of ablation profile and initial 

shape of nose tip 

从细节看，计算和实验结果的偏差主要出现在壁

面附近速度大的地方，这可能是因为在肩点之后，边

界层与壁面相互作用，出现了湍流的缘故，端头烧蚀

花纹对于气动热流产生了放大作用，导致这部分的计

算后退量相较于实验值偏小。经过分析，后退量的差

异主要是表面粗糙度模型以及碳基材料高温热力学

参数（如导热系数、比热容）的误差所导致的。这说

明烧蚀花纹与气动计算的相互作用影响烧蚀后退量，

也是本文计算方法今后需要重点改进之处。 

4   结论 

本文从端头烧蚀的多学科耦合物理过程出发，将

自编气动计算程序、烧蚀计算程序和商业软件

ABAQUS 相结合，实现了基于移动网格技术的多学

科耦合烧蚀计算程序，并把该程序应用来模拟某飞行

试验再入过程中端头帽的烧蚀，顺利实现了气动、烧

蚀、传热三个模块的数据传输和联合求解，给出了整

个再入过程中端头帽烧蚀与结构传热的时间、空间演

化过程，并且具有较好的计算效率和计算精度。同时，

结合流动稳定性理论、材料属性等，该方法初步考虑

了湍流转捩、碳—碳表面花纹演化以及机械剥落等因

素。计算结果总体上与试验数据相符，基本模拟了再

入过程中烧蚀外形影响气动特性，气动特性又返回来

影响端头热流和烧蚀量的耦合效应。本文建立的高

超声速飞行器端头烧蚀多学科耦合计算方法，较之

前的单学科计算烧蚀方法有较大的进步，为高超声

速飞行器端头防热设计与优化提供了有力工具。 
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