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高超声速飞行器减阻防热研究进展 
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摘要 本文重点介绍了激波与爆轰物理课题组近五年来在高超声速飞行器减阻防热研究方面取得的

进展。文章主要包括五部分：第一部分介绍了课题组在确定该研究方向时的主要思路和设想；第二

部分介绍了为了证实该思想，首先在支杆-钝头体气动构型上取得的新成果；第三部分是关于理论研

究方面的，从理论上讨论了激波阻力、粘性阻力和气动热三者之间的关联，针对简单构型，提出了

物理模型，初步建立了减阻防热一体化的理论基础；第四部分，在研究积累的基础上，针对高超声

速飞行器的气动力/热特点，提出了基于热防护前提的高超声速飞行器基本气动构型；最后一部分，

给出了结论和展望。 
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引    言 

对高超声速飞行器而言，激波诱导的非常

大的激波阻力和激波/激波相互作用产生的非常

高的峰值热流是飞行器气动构型发展过程中遇

到的两个关键气动力/热问题[1]。高超声速飞行

器在巡航阶段，激波阻力占总巡航阻力的三分

之二还要多，而每减少 1%的巡航阻力就可以增

加 5-10%的有效载荷[2]。更严重的是，不但激

波产生的驻点热流非常高，而且激波/激波相互

作用产生的峰值热流比驻点热流还要高，有的

甚至高 10 倍以上，这为热防护系统的设计带来

了巨大的难题。同时，激波/激波相互作用产生

的峰值压力也是形成激波阻力的一个主要原

因。根据空气动力学原理，飞行器的气动阻力

和气动加热是相互关联的，气动热是由气动阻

力产生的。因此，充分利用空气动力学的原理，

开展高超声速飞行器主动减阻防热的机理研

究，对高超声速飞行器的研制与发展具有非常

重要的意义。 

减阻主要研究的是降低激波阻力，一方面

因为激波阻力占的比重很大，而且激波阻力是

跟高超声速流动密切相关的。在美国 X-51A 的

设计中，激波阻力是放在需要重点考虑的几个

因素里面的，而摩擦阻力是放在第二位需要考

虑的因素里面的。因此，现在人们努力的研究

方向是如何降低激波阻力。下面，把国内外研

究现状进行简单的介绍。 

根据空气动力学理论，要想降低高超声速

飞行器的激波阻力，就需要将弓形激波变为斜

激波，通过降低激波强度来降低作用在飞行器

表面上的激波波后压力。这就是现在高超声速

飞行器多采用半锥角非常小的小钝锥或二维楔

状气动构型的主要原因。但是，如果驻点半径

太小的话，驻点热流就会变得非常大，因为驻

点热流跟驻点半径的根方成反比。同时，半锥

角和半楔角不能够取得太小，否则会影响飞行

器的容积率。容积率是高超声速飞行器的重要

设计指标之一。 

除了小钝锥等气动构型外，人们更多地来

研究通过流场重构的方法来降低激波阻力。迄

今为止，第一种流场重构方法，也是最为代表

性的就是支杆-钝头体构型，见图 1。钝头体构

型具有很大的有效容积率，而且内部容易布置

各种仪器设备。但是其激波阻力非常大。于是，

研究者在其前部增加一个气动支杆，通过气动

支杆来进行头部流场重构，将钝头体头部的弓

形激波变为锥形激波，降低激波阻力。该构型

的气动特性跟来流马赫数、支杆长度与钝头体

直径之比 l/D、支杆直径 d、支杆头部形状、攻

角等参数有关。 

相关文献对这些参数进行了研究[3-7]。研

究结果表明，在零攻角和 M2 下，激波阻力与钝
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头体相比，减阻效果达 50%。其流场的主要特

征是气动支杆产生的锥形激波、钝头体产生的

再附激波、激波/激波相互作用产生的再附环、

以及再附环前面的低压分离区流动区。 

 

图 1 支杆-钝头体气动构型纹影照片（LHD、M6） 

但是，新的重构流场带来了新的问题。一

是再附环区域的压力和热流非常高。这和锥形

激波的激波角、支杆长度以及钝头体的直径等

参数有关。对于低马赫数，激波角比较大，而

且气动加热不明显，因此，减阻效果比较好，

该构型已经在工程中得到应用。但对于高马赫

数和有攻角的情况，其效果就变得很差了，无

论是对气动力还是气动热，主要是高超声速流

动的激波角很小，再附环区域的热流和压力都

非常高，比驻点的压力和热流值都要高[8-10]。

因此，限制了其在高超声速飞行器上的应用。 

 

图 2 逆向射流流场重构减阻示意图 

第二种流场重构方法是逆向射流法[11-15]，

见图 2。其气动原理与气动支杆的原理相同，就

是用逆向射流来改变钝头体头部的流场结构，

变弓形激波为锥形激波，起到减阻效果。其流

场特征也包括：前导锥形激波、再附激波、激

波/激波相互作用环、以及分离区流动。研究表

明，在零攻角和低马赫数下，其减阻效果也达

到 50%。同时，低温逆向射流对钝头体有一定

的主动冷却效果。 

但是，逆向射流的流场比气动支杆要复杂

得多，工程应用的难度大。首先是流场的振荡

和不稳定问题，这和逆向射流的总压以及自由

来流的总压有关。减阻和主动冷却效果也和这

个参数有关。其次，流场结构跟攻角有很大关

系，即使在 2 度攻角的情况下，逆向射流的流

场重构减阻防热效果也会变得非常差。因此，

文献[11]总结到，逆向射流只适用于飞行方向非

常稳定和攻角非常小的飞行区域。正是由于上

面这些问题，逆向射流方法一直没有在工程中

得到应用。 

 

图 3 激光聚焦减阻方法示意图 

人们充分利用空气动力学的原理，发挥想

象力，提出各种流场重构减阻防热概念。第三

种方法是一类方法，但基本的气动原理是相同

的。就是利用流场重构，来降低飞行器头部的

自由来流的压力和密度，从而达到降低飞行阻

力的目的[16-22]。在这一类方法中，最具有代

表性的是激光能量注入法，就是通过激光聚焦

加热飞行器头部的气体，见图 3。激光可以聚焦

在一条线上，也可以聚焦在一个点上。激光加

热飞行器头部的气体，如此热的气体向四周膨

胀，核心部位的气体的压力和密度就非常低，

飞行器在低压低密度的气体中飞行，阻力就变

得非常低。有研究表明，减阻效果达到 96%[19]。

也不存在流场振荡问题和攻角问题。但是，主
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要是成本问题和系统的复杂性问题，限制了其

工程应用，目前还处于概念研究阶段。 

在这一类方法中，除了激光方法外，还有

填质、燃烧、脉冲爆炸等等方法。其基本原理

都是降低来流的压力和密度。但是，过高的温

度，对高超声速飞行器而言，又给防热带来了

困难。上面，对国内外减阻防热的现状进行了

总结和分析。接下来，介绍本课题组的研究进

展。 

1 基本思想：NaTPS 概念的提出 

对于高超声速飞行器而言，气动阻力和气

动热问题是亟需解决的两个关键问题，而且气

动热问题比气动力问题更加严重，因为气动热

与速度的三次方成正比，而气动力跟速度的平

方成正比。对于高超声速巡航飞行器而言，由

于飞行时间长，总的加热量会很大。 

现在的热防护系统主要是被动防热的思

想，飞行器表面覆盖的是沉重的烧蚀材料或防

热材料。对于高超声速飞行器而言，这一部分

气动热白白浪费是非常可惜的，而气动加热和

气动阻力是由理论联系的，加热量大表明气动

阻力大。如何通过流场重构的方法来同时降低

气动阻力和气动加热是我们研究的方向。因此

我们提出了无烧蚀主动热防护系统的概念

Non-ablative Thermal Protection System (NaTPS) 

和减阻防热一体化的思想，该热防护系统的示

意图见图 4。 

 

图 4 无烧蚀主动热防护系统 

该系统的主要思想是：采用支杆-钝头体的

基本构型，初步实现流场重构；在钝头体头部

携带冷却剂；冷却剂吸收钝头体表面的气动加

热，对钝头体实现主动冷却；吸收热量后的高

压气体通过中空的支杆逆向流动，从支杆头部

喷出，一方面冷却主动支杆，另一方面喷流对

流场起到进一步重构减阻/减热的效果；从而实

现了减阻防热一体化的思想。本研究的主要思

想就是，利用高超声速飞行器的巨大的气动加

热的能量，来实现流场重构减阻减热一体化的

目的。目前，国内外高超声速飞行器的气动力

和气动热是两个研究方向。该思想对于目前减

阻和防热分别进行研究的现状而言，具有一定

的先进性。 

2 侧向射流流场重构减阻试验研究 

在上面一部分里介绍了本课题组确定减阻

防热研究方向时的主要思路和设想。下面介绍

为了实现这一概念而进行的研究工作以及取得

的研究成果。 

支杆-钝头体构型是本研究的基本构型，但

不是最优化构型。该构型的流场可以反映高超

声速流动中的主要特征。在这一部分里，主要

研究喷流在流场重构方面的作用。 

在前面的分析中提到，对于高超声速流动

而言，激波角太小，很容易跟钝头体表明的再

附激波相互作用，形成激波/激波再附环，产生

峰值压力和峰值热流，增加气动阻力和气动加

热。在有攻角的情况下，会变得更加严重。为

了避免激波/激波相互作用，就必须扩大激波角，

但又不能增加支杆的头部直径，因此，我们采

用横向射流的办法来扩大激波角，这样既扩大

了激波角，又不会增加激波阻力。  

 

图 5 试验模型 

测压试验模型尺寸见图 5，有一个钝头体和

支杆组成。钝头体的直径为 Φ80mm，支杆的直

径是 Φ12mm，长度为 80mm；支杆是中空的，

内径为 Φ6mm，在支杆头部附近侧面开了一个

宽度为 1mm 的半环喷口，用了产生侧向喷流。 

模型由 30CrMnSiA 合金钢加工而成，在上下母
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线上个放置了 15 个测压孔，测压孔的直径为

Φ0.1mm。 

试验在航天空气动力研究院的 FD-07 高超

声速风洞上完成。该风洞的喷管出口直径为

Φ500mm，喷管的实测马赫数 Ma=5.9332。风洞

的驻室总压为 20atm，相当于 M6、30km 的总压。

驻室总温为 465K。流场的静压为 1357Pa，单位

雷诺数为 2.0×107 1/m。 

一共进行了四次测压试验，每次试验测量

两个攻角 0 度和 4 度。分别采用了空气和氦气

两种喷流气体，来研究气体种类的影响。对于

空气，总压分别为 6atm 和 10atm，为了研究喷

流总压的影响。同时，还进行了试验重复性研

究。对于空气而言，侧向喷流的出口马赫数为

Maj=2.2。通过压力扫描阀来测量压力，利用纹

影来观察流场的变化。同时，还进行了 CFD 数

值模拟研究，来研究流场重构的减阻防热效果。 

先讨论射流为空气的结果。图 6 给出的是

喷流压力为 6atm 的结果，攻角为零度。从图上

清楚地看到，流场分为上下两部分，下部分是

没有射流影响的流场，而上部分是横向射流重

构后的流场。从下半图可以看出，对于没有重

构的流场，前导激波的半锥角为 15 度左右，在

钝头体表面产生了激波/激波相互作用区域。而

在经过横向射流重构的区域，前导激波的半激

波角被扩大到 45 度，激波/激波相互作用点远离

钝头体。 

 

图 6 纹影照片，零度攻角，射流压力 6atm 

图 7 给出了零度攻角 6atm 射流压力下，有

无喷流钝头体表面的压力分布比较。从图中可

以清楚地看出，在没有侧向喷流的情况下，前

导激波打在了钝头体表面，与钝头体表面的再

附激波产生了相互作用。在激波/激波相互作用

环区域产生了峰值压力 26kPa；相互作用点前后

的压力都迅速降低。而使用侧向射流后，侧向

射流对流场进行了重构，改变了流场的波系结

构，钝头体表面的曲线形状发生了明显的变化，

峰值压力降低为 9kPa，峰值压力降低了 60%，

积分后的激波阻力降低了 30%，减阻效果非常

明显。这表明，流场重构减阻防热的思想是可

行的。 

 

图 7 有无喷流表面压力分布曲线，射流压力 6atm 

进行了重复性试验，图 8 给出了零攻角有

喷流时的两次吹风的压力分布曲线。试验的重

复性误差为 2.6%。 

 

图 8 零度攻角有喷流的表面压力分布 

图 9 给出了 4 度攻角下，射流压力为 6atm

条件下，横向射流对迎风面和背风面流场的影

响。主要看迎风面。从图中可以清楚地看出，

在没有横向射流的情况下(图 9(a))，由于攻角的

影响，迎风面激波角变小，再附激波变强，激

波形状变得弯曲，激波/激波相互作用变得非常

强烈。而在有射流的情况下，即使在迎风面上，

前导激波的激波角被扩大，激波/激波相互作用
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点也被推离了钝头体表面，从而避免了强烈的

激波/激波相互作用，起到了降低激波阻力和气

动加热的作用。从中可以看出，横向射流可以

在有攻角的情况下同样产生明显的流场重构减

阻效果，从而使得支杆-钝头体构型具备了一定

的工程应用前景。 

 
（a） 

 
（b） 

图 9 纹影照片，4 度攻角，射流压力 6atm 

图 10 给出了这一状态下的表面压力分布曲

线。我们可以看出，在没有侧向喷流的情况下，

激波/激波相互作用点的峰值压力为 90kPa, 远

远大于驻点压力 60kPa。而使用侧向喷流后，峰

值压力降低为 26kPa，减低了 60%，激波阻力降

低了 30%。 

 

图 10有无喷流表面压力分布曲线，4度攻角 

下面来讨论射流压力和射流气体成分对减

阻效果的影响。先讨论射流压力的影响。图 11

给出了 4 度攻角下，喷流压力对表面压力的影

响，可以看出峰值压力降低了 10%，表明射流

总压对减阻是有影响的，但一旦激波/激波再付

点离开物体表面后，其影响就变弱了。这表面，

对高超声速飞行器而言，激波/激波相互作用是

产生激波阻力 的一个主要原因。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

图 11喷流压力对表面压力分布曲线的影响，4度攻角 

试验分别采用了空气和氦气两种不同的射

流试验气体，目的是希望通过氦气的高声速，

降低飞行器头部的流动马赫数，从而达到降低

激波阻力的效果。图 12 给出了零度试验结果，

射流压力都是 6atm。但是，从图 12 看以看出，

效果不明显。这一部分需要进一步讨论。 

 

图 12不同喷流成分对表面压力分布曲线的影响  

在试验的同时，还开展了 CFD 数值模拟研

究来对侧向射流流场重构机理进行研究，以及

对减热效果进行分析。采用了 N-S 控制方程，
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Spalart-Allmaras 一方程湍流模型。对流项采用

DCD 格式[24]。时间方向采用 3 阶 R-K 方法。 图

13 将 4 度攻角无射流状态下的的计算结果与实

验结果进行了对比，表明计算结果是准确的。 

 

图 13 实验结果与 CFD 结果的比较 

图 14 给出了三维数值模拟结果的压力云

图，可以看出，在激波/激波相互作用的区域，

气体压力非常高。而在有射流的情况下，由于

相互作用点远离物体表面，其压力变得比较低。 

 

 
（a） 

 
（b） 

图 14三维数值模拟结果 

从图 15 给出的三维流场流线图可以看出，

在没有横向射流的情况下，由于迎风面的绕流

效应，分离区的尺寸变得非常小，因此减阻效

果变差。而在有横向射流的情况下，分离区同

样保持了一定的尺寸。这样就保证了分离效果。 

 

 
（a） 

 
（b） 

图 15 三维流场流线图 

3 减阻减热理论分析 

前面通过简化的射流测压模型，证明了该

了无烧蚀主动冷却热防护系统的可行性。下面，

进行简单的理论分析，来支持上面的结果。理

论分析分为两部分，一部分是扩大激波角减阻

的理论分析，二是压力和热流相关性的理论分

析，表明降低压力可以降低热流。 

3.1 减阻理论分析 

现在，以尖锥为例，根据空气动力学原理，

利用斜激波理论，来讨论流场重构降低激波阻

力的各种方法。 

（1） 2
2 1 1(2 ( 1)) / ( 1)P P M     
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（2） 

公式（1）给出了正激波波前/波后的压力比

值，公式（2）给出了斜激波波前/波后的压力比

值。其中，P1、P2 是静压，M1 是来流马赫数，θ

是半激波角。要想降低激波阻力，就需要降低

激波后面的静压 P2。 

比较式（1）和式（2）可以看出，对于斜

激波，在公式的右侧出现了
2sin  项，因此在

P1 不变的情况下，P2 就变小了。而随着马赫数

的增加，斜激波角越来越小。这就是高超声速

飞行器要采用小钝锥气动构型的基本机理，变

弓形激波为斜激波，激波阻力降低。 

第二种方法是，为了降低波后压力 P2，在

保持其它参数不变的情况下，降低自由来流压

力 P1，即相当于提高飞行高度。这就是激光聚

焦能量释放法的基本原理。 

第三种方法，从式（2）可以看出，我们可

以通过降低 2 2
1 sinM  乘积的方式来降低 P2。但

是，从公式（3）可以看出，这一项的大小是跟

半锥角 δ有关的，要想增大其值，就需要增大物

体的半锥角，增大半锥角，就会增大半激波角，

二者是不可分的。 

 

（3） 

 

为了克服这一问题，就需要通过一定的方

法来打破半锥角和半激波角的关联性。在本文

中，我们就采用了横向射流的方法，在不增大

半锥角的情况下，横向射流增大了半激波角，

使得 2 2
1 sinM  的值降低，从而起到了减阻的效

果。也就是说，横向射流扩大了激波角，但横

向射流又不会对物体产生阻力。通过上面的分

析可以看出，我们在第二部分的研究结果是有

一定的理论基础作为支撑的。 

3.2 压力-热流理论相关性分析 

我们在研究中提出了减阻防热一体化的思

想，就是通过流场重构，即降低激波阻力，又

降低热流值。这样，就需要建立激波阻力和热

流的理论关系。目前为止，摩擦阻力和热流是

由雷诺比拟理论关系的。但是，人们一般认为，

压力和热流是没有理论关系的。在这一部分里，

我们针对简单外形，通过理论分析，我们首次

证实压力和热流是有正比关系的，压力高热流

高，从而奠定了减阻防热的理论基础。 

首先先分析最简单的外形—半球。迄今为

止，只有半球驻点的热流计算公式，半球表面

的热流分布还没有理论解。我们利用切锥法（如

图 16 所示），利用尖锥表面热流工程公式和牛

顿压力公式，推导得到了半球表面的热流分布

公式（4）。 

 

图 16 三切锥法计算半球表面热流示意图 

 

 

 

（4） 

 

图 17 半球表面热流理论值与实验值的比较 

从公式（4）清楚地看到，半球表面的热流

无量纲分布跟压力系数的 0.75 次方成正比，表

明，在其他参数不变的情况下，压力越高，热

流越大。将理论分析的结果跟文献中的试验结

果进行了比较，见图 17。图中的虚线和实线分

别是牛顿公式和修正的牛顿公式的计算结果，

2 2
2 1 1(2 sin ( 1)) / ( 1)P P M      

2 2 2
1

1 1 1
1

sin 2 sin sin cos cotM


    


 



5 0.75 0.5 3.2 0.75
0

1
/ 4.03(10 )( ) ( ) (1 )  

2
w

p
aw

h
q q V C

R h

 
  
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而点是不同风洞的试验结果。可以看出，二者

吻合得很好，尤其是修正的牛顿公式的结果在

角度比较大的位置跟实验值更加吻合。 

为了证实该理论的普适性，我们将公式（4）

应用到小钝锥上[28]，同时还发展了湍流的压力

热流理论公式。小钝锥的头部半径 4.5mm，半

锥角是 7.125o ，长度 210mm。两个个实验状态，

分别是： Case1: 15km, M=5.93, p=12.2kPa, 

T=222K, u=1800m/s; Case2: 21km, M=5.95, 

p=4.7kPa, T=215K, u=1778m/s; 将上述参数带

入公式（4），计算得到了小钝锥表面的热流分

布，并跟实验结果进行了比较，见图 18。可见，

吻合得非常好。 

 
（a）case1 

 
（b） 

图 18小钝锥热流分布理论与实验的比较 

同时，还对有支杆钝头体在 30 公里高空的

有射流和无射流的热流情况进行了数值模拟研

究，计算结果见图 19，分别给出了压力和热流

的分布曲线。 

从图上可以看出，射流使得峰值压力降低

60%，峰值热流降低 50%。基本满足公式（5），

表明，峰值热流的降低是由于峰值压力的降低

引起的。 

 

（5） 

 

在工程上，由于激波相互作用点没有热流

经验公式，人们一般采用上面的经验公式的形

式，用压力来近似模拟热流。实际上，通过本

研究证实，这个经验公式是有理论基础的，而

且具有一定的普适性和定量性。 

 
（a）热流分布 

 
（b）压力分布 

图 19 支杆-钝头体有无射流 M6、30km热流和压力比较 

上面给出了课题组在压力-热流理论相关性

方面所做的一点工作。目前，研究还在继续进

行中。但是，从上面的结果可以看出，压力和

热流是具有理论相关性的，在其它参数不变的

情况下，压力高的地方，热流值就高。从而奠

定了减阻防热一体化思想的理论基础。 

4 基于热防护的高超声速飞行器构型 

上面，对高超声速飞行器的气动力和气动

热特性从多个角度进行了研究，有了一定的认

0.75

2 2

1 1

q p

q p

 
  
 
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识。由于气动热比气动力变得更加严重，在气

动构型设计时，要将气动力和气动热统一起来

来考虑。 

首先，除了驻点之外，产生峰值压力和峰

值热流的重点部位就是激波/激波相互作用点；

这里的峰值压力和峰值热流比驻点得还要高，

热流的破坏力非常强，造成的激波阻力也非常

大。因此，在高超声速飞行器气动构型设计时，

要尽可能避免激波/激波相互作用点。 

第二，要避免激波/激波相互作用，前导激

波角和物面角是两个重要参数。对高超声速流

动，根据马赫数无关原理，激波角变化很小，

半激波角大约为 17 度左右。所以，高超声速飞

行器的半物面角应该为 17 左右，这两个参数要

匹配，才能够得到好的气动力/热性能。物面角

太小也不合算，一旦物面压力接近自由来流静

压，继续膨胀降低压力效果是不明显的，这里

面应该有一个优化的值。 

或者是采用流场重构的方法，来扩大前导

激波的激波角，起到避免或减弱激波/激波相互

作用的效果。 

根据上面得到的结论，在没有流场重构的

情况下，我们提出了一个基本的设计准则，就

是整个飞行器要包裹在前导激波角内，这样的

气动力/热性能才比较好，示意图见图 20。 

 

图 20 基于热防护前提的高超声速飞行器构型示意图 

从图 20 可以看出，该构型完全遵循了激波

角和物面角匹配的设计原则，前支杆产生一道

斜的脱体激波，同时，避免前缘半径太小导致

的驻点热流过高。整个飞行器包裹在前导激波

内，没有激波/激波相互作用点产生。 

对上述基本构型的气动力特性进行了数值

模拟研究，图 21 给出了其升阻比随攻角变化曲

线。可以看出，其升阻比随攻角变化比较平缓，

最大升阻比出现在攻角 8 度左右，最大升阻比

值为 3.5 左右。由于没有激波相互作用，所以，

最大热流出现在驻点，这在工程上是比较容易

控制的。 

 

图 21 基本构型升阻比随攻角的变化 

对上述基本构型进行了 CFD 优化，优化结

果见图 22 和 23。 

5 结    论 

高超声速飞行器的气动热问题比气动力问

题变得更加严重。因此，我们提出了流场重构

减阻防热一体化的思想，提出了无烧蚀主动冷

却热防护系统的概念。 

对流场重构减阻防热机理进行了研究，提

出了用横向射流来扩大激波角，进而降低峰值

热流和峰值压力的新方法，得到了试验和数值

结果的验证。 

对减阻和防热进行了理论分析，首次建立

了压力和热流的理论相关关系，应用到简单模

型，跟实验结果进行了比较，证明了上述减阻

防热一体化思想的正确性。 

对影响高超声速飞行器气动力/热特性的参

数进行了分析，讨论了高超声速飞行器流场特

征，基于这些研究结果，提出了基于热防护前

提的高超声速飞行器气动构型设计的基本准

则，并进行了初步研究。 

总之，本课题组近 5 年来抓住了高超声速

气动力/热这个重要的研究方向，充分利用空气

动力学原理，发挥自身优势，进行了深入的研

究，并取得了一定的创新性研究成果。今后，

还要在这个领域继续开展研究，为我国的高超

声速科技工程作出贡献。 
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PROGRESS ON SHOCK WAVE DRAG AND HEAT FLUX REDUCTION OF HYPERSONIC 

VEHICLES 

LIU Yunfeng, JIANG Zonglin  

State Key Laboratory of High Temperature Gas Dynamics, Institute of Mechanics, C A S, No.15 Beisihuanxi Road, Beijing 100190, China 

Abstract The progress on shock wave drag and heat flux reduction of hypersonic vehicles made by Research 

Group of Shock Wave and Detonation LHD in recent 5 years is summarized. This paper includes five parts: in 

the first part, the idea to reduce the shock drag and heat flux at the same step by reconstructing the hypersonic 

flowfield is proposed and a new concept of Non-ablative Thermal Protection System (NaTPS) is put forth. In 

the second part, the progress on the flowfield reconstruction by lateral jet is reported to support this new concept. 

Then, theoretical analysis is done in the third part to demonstrate that above mentioned results are correct. After 

that, the aerothermodynamics-biased design principle of hypersonic vehicles is discussed in the fourth part. 

Finally, the conclusions and future research are given.  

Key words   hypersonic vehicles, shock wave drag, heat flux 
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高焓流动试验装备与测试技术 

姜宗林，俞鸿儒 
中国科学院力学研究所，高温气体动力学国家重点实验室（筹），北京海淀区 100190 

摘要：本文叙述了高焓流动试验装备和测试技术的发展背景，工程需求和研究目的，分析了发展高

焓流动试验装备依据的气动原理与关键技术，并重点讨论了基于四种驱动方法发展的高焓风洞：常

规加热型高焓风洞，加热轻气体驱动激波风洞，自由活塞驱动激波风洞和爆轰驱动激波风洞。通过

回顾不同类型高焓流动试验装备的发展和介绍代表性高焓风洞的特点，评述了这些高焓风洞采用的

主要关键技术及其长处与不足。由于高焓流动具有高温热化学反应的特征，工程需求还推动了一类

高温气体测量技术的发展。本文简要介绍了两种常规测量技术：气动热测量技术和气动力天平技术，

应用于空天飞行器气动特性的研究。这些技术是依据常规风洞需求而研制的，又根据高焓风洞的特

点得到了进一步发展与改进。本文还介绍了光学测量技术，重点叙述了吸收光谱诊断技术和平面激

光诱导荧光技术的基本原理及其发展与应用。在本文的最后的章节里，给出了关于高焓流动试验装

备与测试技术方面的研究结论与发展展望。 

关键词：高焓流动，激波风洞，空天飞行器，气动力/热特性，测量技术。 

 

引    言 

高焓气体流动主要是指运动速度极快、动

能极高的一类流动。从 1946 年钱学森先生在

《Similarity laws of hypersonic flows》高超声速

相似律的论文中首次使用“Hypersonic”（高超

声速）这个术语来描述气体运动速度远远大于

环境声速的流动状态至今
［1］

，在发展先进空天

飞行器的航空航天重大工程需求的推动下，关

于高焓气体流动研究已经有 60 多年的历史了
［2］

。高焓流动试验装备就是用来产生高总温高

超声速气流的地面模拟试验设备，并同时发展

了一类相关高温气体测量技术以满足高焓流

动的诊断与空天飞行器的气动特性研究的需

求
［3］

。 

高焓气体流动的特点是气体介质的动能

大、滞止温度高，物理现象源于空天飞行器大

气再入的物理过程。空天飞行器，诸如大气再

入的宇宙飞船和航天飞机、在大气层里以高超

声速飞行时，强烈的头部激波和黏性摩擦阻

力，使得飞行器周围的空气被加热到数千度、

甚至上万度的高温。高温导致了空气分子的振

动激发、解离、化合甚至电离，使得普通空气

变成一种随着气体温度变化而不断进行着热

化学反应的复杂介质。高焓流动介质的本质变

化改变了气体运动的本构方程，孕育了高超声

速与高温气体动力学，推动了气体动力学的发

展
［4］

。高焓气体流动的微观物理化学现象通过

热力学，传热学和激波动力学过程对空天飞行

器的气动力／热规律及其周围流场的气动物

理特性产生重要影响，高焓流动成为发展航空

航天高新技术的挑战性研究领域。相对于传统

的亚、超声速气体流动，高焓热化学反应气体

流动表现出了非线性、非平衡、非连续的多尺

度流动特征，使得对高温气体动力学的认知极

其困难，至今依然缺乏适当精度的数学物理方

程去描述这种类型的复杂流动，所以发展先进

的高焓气体流动试验装备和测试技术依然是

目前高焓流动研究的主要手段
［3，5］

。 

高焓流动实验装备研制主要有三个关键

问题。其一是如何模拟给定飞行条件下试验气

流的总温。总温的复现使得人们可以模拟不同

飞行条件下的热化学反应进程：例如，在高度

30km、马赫数 7 的飞行条件下，假定应用理想

气体模型，如果来流静温度为 227K，那么试

验气体总温应该为 2130K，此时氧气已经开始

解离；对于马赫数 10 的流动，气体总温可为




