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０　引　言

　　在高超声速乘波飞行器飞行过程中，由于气体粘

性滞止和激波压缩作用，存在强烈的气动加热现象，
飞行器表面温度急剧升高。较高的温度会降低飞行

器材料强度和结构承载能力，致使结构发生热变形，
影响飞行安全。因此，准确预测乘波飞行器表面受热

情形，为热防护系统设计提供必要参考，是乘波飞行

器工程应用中的关键技术之一。

　　吕红庆［１］、周印佳［２］、刘 建 霞［３］等 分 别 采 用 工 程

算法和数值计算方法对设计工况下乘波体表面热流

密度及分布进行了分析；Ｌｉｕ［４］等采用风洞 试 验 和 数

值计算方法研究了钝化乘波体在不同迎角和侧滑角

下的表面热流分布特征。但以上研究主要在量热完

全气体假设下进行，并不能真实反映飞行环境下乘波

体表面受热情形。在真实飞行环境中，激波后的空气

在高温条件下将发生一系列化学反应，使普通空气变

成一种复杂的流体介质，强烈改变飞行器扰流的物理



特征及气动力／热特性［５－８］。从２０世纪９０年代开始，
关于高温真实气体效应和气动热环境的分析研究就

有了较大发展，但研究对象多是再入飞行器之类的大

钝头低升阻比构型［９－１３］，关于乘波体这种高升阻比气

动布局的研究文献则较为少见。Ｉｎｇｅｒ［１４－１５］在化学非平

衡假设下研究了不同壁面催化条件下的乘波体表面热

流分布。Ｓｔａｒｋｅｙ［１６］在壁面完全催化条件下对乘波体

壁面热流分布和辐射平衡温度进行了分析研究。曾卫

刚［１７］采用化学平衡气体模型对乘波体驻点及下壁面

中线上的热流分布进行了数值分析。总体而言，由于

试验难度较大且相关设备缺乏，当前的乘波布局高超

声速真实气体效应气动加热研究多以数值计算为主，
相关试验验证工作在公开文献中尚未见到。

　　本文以锥导乘波体为研究对象，在高焓激波风洞中

开展了高超声速非平衡流动气动加热试验，采用化学非

平衡气体假设对试验结果进行了数值验证，对不同迎角

和侧滑角下乘波体表面热流分布特征进行了研究。

１　试验方法

１．１　试验模型设计

　　在来流马赫数Ｍａ＝１５、迎角α＝０°、飞行高度Ｈ
＝５０ｋｍ的设计 条 件 下，依 照 文 献［１８］的 方 法，设 计

得到具有 尖 锐 前 缘 的 乘 波 构 型。构 型 全 长５ｍ。基

于防热考虑，乘波体钝化直径为２ｃｍ。图１为钝化后

的乘波体飞行器气动布局方案。

图１　乘波体气动布局

Ｆｉｇ．１　Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ　ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｗａｖｅｒｉｄｅｒ

　　按照１∶３的比例进行模型缩比，截取缩比后的

模型前段作为试验模型。模型采用超硬铝材料制成，
全长４９５ｍｍ，宽３６０ｍｍ，尾 部 高 度８７ｍｍ。试 验 模

型及在风洞中的安装情形如图２所示。

　　采用同轴热电偶进行热流测量，测点布置如图３
所示。在前 缘 线（ｌ１）上 布 置１５个 测 点（含 头 部 测

点）；在下壁面中线（ｚ１）上布置１６个测点（含头部测

点）；在下壁面距驻点１４４ｍｍ的ｘ１ 截面上展向布置

３个测点（含前缘线上的点），距驻点２０３ｍｍ的ｘ２ 截

面上展向布 置５个 测 点（含 前 缘 线 上 的 点），距 驻 点

２６２ｍｍ的ｘ３ 截面上展向布置７个测点（含前缘线上

的点），共４２个测点。

图２　模型及风洞安装

Ｆｉｇ．２　Ｔｅｓｔ　ｍｏｄｅｌ　ａｎｄ　ｉｎｓｔａｌｌａｔｉｏｎ　ｉｎ　ＪＦ－１０

图３　传感器安装示意图

Ｆｉｇ．３　Ｓｅｎｓｏｒｓ　ｉｎｓｔａｌｌａｔｉｏｎ　ｄｉａｇｒａｍ

１．２　试验方案

　　试验在中国科学 院 力 学 研 究 所 的ＪＦ－１０氢 氧 爆

轰驱动高焓激波风洞中进行（风洞结构如图４所示）。
该风洞采用驱动段爆轰波后产生的高温、高压气体作

为驱动气体，可以获得兼具高总焓、高总压的试验气

流，具备模拟高空真实气体效应的能力。锥形喷管扩

张段 半 锥 角７．１°，喉 道 直 径１１ｍｍ，喷 管 出 口 直 径

５００ｍｍ，流场中 心 均 匀 区 直 径 约４００ｍｍ；气 流 总 焓

１８．２ＭＪ／ｋｇ，总 温８２００Ｋ，喷 管 出 口 气 流 参 数 见 表１

图４　ＪＦ－１０高焓激波风洞结构示意图

Ｆｉｇ．４　ＪＦ－１０ｈｉｇｈ　ｅｎｔｈａｌｐｙ　ｓｈｏｃｋ　ｗａｖｅ　ｔｕｎｎｅｌ

表１　来流条件

Ｔａｂｌｅ　１　Ｆｌｏｗ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ
Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　 Ｖａｌｕｅ
Ｍａ　 １１．６
ｐ／Ｐａ　 １１８
Ｔ／Ｋ　 ４３６
ｃＮ ０
ｃＯ ０．１５８８
ｃＮ２ ０．７４５４
ｃＯ２ ０．０５２８
ｃＮＯ ０．０４３０
ｃＮＯ＋ ０
ｃｅ－ ０
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（组分浓度以质量 分 数 描 述）。实 验 工 况 为 迎 角α＝
０°、４°、６°，侧滑角β＝４°。

２　物理模型与计算方法

　　采用课题组自有程序进行数值计算。三维化学

非平衡流动控制方程如下［１９］：

Ｑ
ｔ＋

Ｆ
ｘ＋

Ｇ
ｙ
＋
Ｈ
ｚ＝

１
Ｒｅ
Ｆｖ
ｘ ＋

Ｇｖ
ｙ
＋
Ｈｖ

ｚ（ ）＋Ｗ
（１）

　　式中，Ｑ 为 守 恒 变 量；Ｆ，Ｇ，Ｈ 为 对 流 项；Ｆｖ，

Ｇｖ，Ｈｖ 为 粘 性 项；Ｒｅ为 雷 诺 数；Ｗ 为 化 学 反 应 源

项。其中，

Ｑ＝ ρｉ ρ ρｕ ρｖ ρｗ ρＥ［ ］Ｔ

Ｗ＝ ｗｉ ０ ０ ０ ０ ０［ ］Ｔ烅
烄

烆
（２）

　　式中，ρｉ 表示组分ｉ的密度，而ｗｉ 表示组分ｉ的

化学反应源项；ρ为总密度；ｕ，ｖ，ｗ 表 示３个 方 向

上的速度分量；Ｅ 为总内能。

　　对于化学非平衡流动，其表面热流通常由两部分

组成，即传导热流和组分扩散热流：

ｑｗ＝ｋ
Ｔ
ｎ＋∑

Ｎ

ｉ＝１
ρＤｉｈｉ

ｃｉ
ｎ

（３）

　　其中，ｑｗ 为热流密度，Ｔ 表示流场温度，Ｎ 表示

组分数，ｃｉ 表示各组分质量分数；Ｄｉ 和ｈｉ 分 别 表 示

组分ｉ的扩散系数和焓值。

　　采用７组分（Ｏ２，Ｎ２，ＮＯ，Ｏ，Ｎ，ＮＯ＋，ｅ－）空

气化学反应进行化学非平衡气动热数值计算。化学

动力学模型选用Ｇｕｐｔａ空气化学反应模型［２０］。壁面

条件为完全催化等温壁面（Ｔｗ＝３００Ｋ），远场为自由

来流条件，出口条件采用数值外插得到，对称面则采

用对称边界条件。计算网格采用六面体结构网格，半
模网格单元数约为１１００万，第一层网格对应的网格

雷诺数Ｒｅｃｅｌｌ＜５。图５为壁面网格和头部网格细节。

３　结果与讨论

　　乘波体表 面 热 流 测 量 和 计 算 结 果 分 别 以 图６～
１０、１３～１７中的离散点和曲线表示（试验中个别线路

损坏，部分 测 点 无 数 据）。从 结 果 来 看，两 者 吻 合 较

好，整体趋势一致，计算结果可以作为试验数据分析

的有效补充和验证。

３．１　热流分布基本特征

　　图６给出了不同迎角下的前缘线热流分布，可以

发现：前缘线上的热流主要集中于前缘驻点附近的小

范围区域内，远离驻点则热流快速降低至一个较低水

（ａ）壁面网格

（ｂ）头部网格细节

图５　计算网格
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图６　不同迎角时前缘线热流分布
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平（由于驻点位移较小，驻点热流值取头部测点处的

热流 值）。α＝０°时，驻 点（头 部 测 点）热 流 密 度 为

１．４９×１０７　Ｗ／ｍ２，而 在ｘ＝０．１ｍ（距 驻 点 轴 向 距 离

０．１ｍ）的前缘位置，热流密度约为３．４０×１０６　Ｗ／ｍ２，
仅为驻点处的２２．７７％，ｘ＝０．２ｍ处则为１６．４７％，显

然热流明显降低且逐渐趋于平 缓。α＝０°时，计 算 得

到的驻点热流密度 为１．５０×１０７　Ｗ／ｍ２，ｘ＝０．１ｍ 的

前缘位置为３．２９×１０６　Ｗ／ｍ２，为驻点处的２１．９４％，ｘ
＝０．２ｍ处则为１５．８０％，与试验结果一致。

　　图７给出了不同迎角时下壁面中线上的热流分

布。可以发现，与驻点处热流相比，下壁面中线上的热

流要小得多（仅为前者的２．５％～４．０％），且分布较为

均匀，没有明显的热流集聚现象。此外，从图８～１０的

３个截面处（ｘ１、ｘ２、ｘ３）的热流分布亦可看出，由于下

壁面曲率变化不大，热流沿展向分布也较为均匀，但由

于前缘处曲率的减小，前缘线上的热流有明显跃升。

　　需要注意的是，图６中的计算结果和试验结果均

在ｘ＝０．０６ｍ处（图３红圈标记位置）出现了热流“跃

升”。分析认为，该现象是由于乘波体前缘线在ｘ＝
０．０６ｍ处曲率突然变化导致的。
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图７　不同迎角时下壁面中线热流分布
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图８　不同迎角时下壁面ｘ１ 截面热流分布
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图９　不同迎角时下壁面ｘ２ 截面热流分布
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图１０　不同迎角时下壁面ｘ３ 截面热流分布
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３．２　迎角对热流分布的影响

　　在图６中，不同迎角下的前缘线热流分布曲线基

本一致，尤其是在驻点附近的高热流区，迎角α的影

响几乎可以忽略不计。与α＝０°时相比，当α＝４°时，

ｘ＝０（头部测点）、０．１和０．２ｍ前缘处的热流分别减

小了１．９０％、１．８４％和２．０１％；α＝６°时，则 分 别 减 小

了２．１５％、２．９９％和３．１６％。计算结果与此基本一致，
且在α＝８°时，ｘ＝０、０．１和０．２ｍ前缘处的热流比α＝
０°时的计算结果分别减小了３．６％、６．４％和８．９％。

　　比较图７～１０不同迎角时下壁面中线以及展向

热流分布曲线可以发现，乘波体下壁面热流随着迎角

增大而明显增大。与α＝０°时相比，当α＝４°时，下壁

面热流增加了３０％左右，当α＝６°时，则增加了６０％
以上。但总体而言，下壁面最大值远低于前缘线和驻

点热流值，即使在α＝６°时也不超过对应工况驻点热

流的５％；计算 结 果 与 试 验 结 果 基 本 一 致，即 下 壁 面

热流随迎角增大明显上升，且在α＝８°时下壁面热流

比α＝０°时几乎增加了１倍。图１１、１２分别给出了α
＝０°和８°时的驻点及下壁面热流云图。可以看出，随
着迎角增大，驻点将沿下壁面中线向腹部略微移动，
下壁面热流显著增强。

图１１　α＝０°和８°时驻点热流云图
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ｐｏｉｎｔ　ｗｈｅｎα＝０°ａｎｄ　８°

（ａ）α＝０°

（ｂ）α＝８°
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（ｃ）β＝８°
图１２　不同迎角和侧滑角时下壁面热流分布云图
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３．３　侧滑角对热流分布的影响

　　图１３给 出 了 不 同 侧 滑 角 下 前 缘 线 上 的 热 流 分

布。可以看出，侧滑角β由０°增大到４°时（受试验条

件限制，仅开 展 了β＝４°的 试 验 且 测 点 布 置 在 迎 风

侧），前缘线上 的 热 流（迎 风 侧）明 显 增 大。当β＝４°
时，ｘ＝０、０．１和０．２ｍ前缘处的热流比β＝０°时分别

增加了－４．２％、２３．７％和２４．３％，其他各点亦增加了

３０％以上。当β＝８°时，计算结果显示，３个位置的热

流比β＝０°时 头 部 测 点 的 热 流 分 别 增 加 了－６．４％、

４９．４％以及６３．３％。

图１３　不同侧滑角时前缘线热流分布
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　　图１４～１７给出了不同侧滑角时下壁面中线及展

向热流分布。总体而言，侧滑角的改变对下壁面热流

的影响有限，侧滑角由０°增大至４°时，下壁面迎风侧

热流约增加２０％。图１２（ｃ）给出了β＝８°时的下壁面

热 流 云 图；图１８给 出 了β＝０°和８°时 的 驻 点 热 流 云

图１４　不同侧滑角时下壁面中线热流分布
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图１５　不同测滑角时下壁面ｘ１ 截面热流分布
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图１６　不同测滑角时下壁面ｘ２ 截面热流分布
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图１７　不同侧滑角时下壁面ｘ３ 截面热流分布
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图１８　β＝０°和８°的驻点热流云图
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图。可以看出，随着侧滑角增大，驻点将沿前缘线迎

风侧略微移动，迎风侧热流上升，但比迎角的影响则

小得多。

４　结　论

　　开展了乘波飞行器高焓激波风洞测热试验，对真

实气体效应下的乘波飞行器表面热流分布特征进行

了研究，并与数值计算结果进行了对比，结果表明：

　　（１）乘波飞行器热流主要集中于 头 部 驻 点 及 其

附近小范围前缘区域；下壁面热流远小于前缘线及驻

点热流，迎角０°时仅为驻点热流的２．５％～４．０％。

　　（２）在０～６°迎角范围内，迎角增大不会对驻点

及附近的高热流区产生明显影响，但会导致下壁面热

流上升。

　　（３）侧滑角由０°增大至４°时，前缘线迎风侧热流

明显上升（试验热流增加３０％左右），但对下壁面 热

流影响不大；计 算 结 果 也 表 明，在０～８°侧 滑 角 范 围

内，侧滑角增 大 将 对 前 缘 线 迎 风 侧 热 流 产 生 明 显 影

响，但对下壁面的影响有限。

　　总体而言，乘波布局飞行器的头部驻点区域是热

防护的关键，且应尽量避免大侧滑角飞行。
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