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高超声速飞行器气动热关联换算方法研究
赵金山*,† 张志刚† 石义雷† 陈 挺† 肖 雨† 粟斯尧† 廖军好† 彭治雨†,1)

*(国防科技大学空天科学学院,长沙 410073)

†(中国空气动力研究与发展中心超高速所,四川绵阳 621000)

摘要 气动热风洞实验是地面研究和预测飞行器气动热环境的重要手段之一,但由于风洞实验模拟能力的限
制,风洞实验的流场参数和模型的几何尺度都会与实际飞行情况存在一定的差别,导致地面风洞实验中得到的
模型表面气动加热率数据无法直接用于飞行条件下的热环境预测和热防护设计. 以往通过针对具体飞行器的
试验结果进行数据拟合后外插的气动热关联换算方法指向性较强,没有考虑到气动热的具体影响参数,存在一
定局限性,难以外推应用于其他外形的飞行器. 为解决通过气动热风洞实验数据外推预测飞行条件下气动热的
技术难题,基于无量纲 NS方程和边界层理论分析研究了影响气动热的主要参数,并通过推导化简边界层近似
解热流公式,针对层流流态建立了气动热关联换算方法,可以考虑当地边界层外缘参数的影响,具有一定通用
性. 在此基础上,利用建立的方法将 Reentry-F飞行器缩比模型的风洞实验数据换算到该飞行器飞行条件下的
典型工况,并与飞行测量结果进行了比较,外推预测结果与飞行测量结果符合较好,表明建立的关联方法可以
用于气动热风洞实验数据的外推换算.

关键词 气动热环境,风洞实验,飞行数据,关联方法

中图分类号: V211.7 文献标识码: A doi: 10.6052/0459-1879-18-070

RESEARCH ON THE CONVERSION METHOD OF AEROHEATING ENVIRONMENT
OF HYPERSONIC VEHICLE

Zhao Jinshan*,† Zhang Zhigang† Shi Yilei† Chen Ting†

Xiao Yu† Su Siyao† Liao Junhao† Peng Zhiyu†,2)
*(College of Aerospace Science and Engineering, National University of Defence Technology, Changsha 410073, China)

†(Hypervelocity Aerodynamics Institute of China Aerodynamics Research and Development Center, Mianyang 621000, Sichuan, China)

Abstract Wind tunnel experiment is a key means to research and predict aeroheating for hypersonic vehicles. The flow field pa-

rameters and model scales in wind tunnel are different from flight condition, owing to the limitation of its simulation capability. The

aeroheating data obtained from wind tunnel experiments can not be directly used for the aeroheating prediction and thermal protection

system design in flight condition. So the method of predicting the aeroheating environment on flight condition, by using the wind

tunnel experimental data, has been a technically difficult problem. In the past, the correlation and extrapolation method of wind tunnel

aeroheating experiment data for specific aircrafts has a strong directionality, because this method is a kind of data fitting based on

aeroheating data and does not take into account the specific parameters of aeroheating. It has certain limitations and is difficult to ex-

trapolate to other shapes of aircraft. To solve the problem of the wind tunnel experimental data extrapolation, the main parameters of the
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influence of aeroheating were analyzed on the basis of the dimensionless Navier-Stokes equations and boundary layer equations, and

the correlation and extrapolation method was developed for laminar and turbulence conditions by deducing the approximate solution

of the aeroheating. Because the parameters of the local boundary layer edge can be taken into consideration, the correlation method has

certain versatility. Then the experimental data of scale model on Reentry-F was obtained from wind tunnel experiments, the correlation

analysis and validation for Reentry-F configuration was accomplished, the wind tunnel experimental data was extrapolated to flight

condition by the extrapolation method and it agreed well with flight data. It showed that the method can be used for extrapolation of

aeroheating experimental data, and multiple points of flight condition can be extrapolated from a few experimental results.

Key words aeroheating environment, wind tunnel experiment, flight data, correlation method

引言

准确预测飞行条件下的气动热环境是高超声

速飞行器设计中所必须考虑的问题,地面风洞实验
是气动热预测的重要手段,但由于风洞实验设备模
拟能力的限制,在进行气动热环境地面风洞实验的
过程中, 难以完全模拟实际飞行情况, 导致气动热
风洞实验的流场条件与实际飞行条件存在较大差

别, 因此, 通过地面风洞实验在模型上获得的测热
实验结果与实际飞行情况下的气动加热有很大差

异,通过风洞实验获得的气动热环境数据无法直接
用于飞行情况下的热防护系统设计. 但由于风洞实
验与飞行条件下引起的气动加热机理是相同的,那
么, 在风洞实验与飞行条件下, 模型与飞行器的几
何尺度、马赫数、雷诺数、总温、总压、壁温比、

攻角等参数对气动热的影响规律也是完全相同的,
通过研究这些参数对气动热的影响规律,就可以建
立气动热环境风洞实验模拟准则,从而更好地将风
洞实验数据应用到飞行条件下气动热环境预测中.
在气动热风洞实验数据的关联换算方面,国外

从 20世纪 60年代起就开展了大量的风洞实验、飞
行实验和理论研究,特别是美国从 1960年代开始在
X-15、航天飞机等系列飞行器的研制过程中,利用
相关性与风洞数据外推方法,成功解决了诸多局部
气动热环境设计问题[1].

Quinn等[2-3], Robert等[4] 通过拟合斯坦顿数与

雷诺数之间的关系, 针对 X-15 飞行器建立了飞行
条件和风洞实验条件下的气动热关联换算方法.
Bertin等[5] 采用与 Quinn类似的方法, 拟合出正激
波后雷诺数与斯坦顿数的关系,并成功应用到航天
飞机的气动热数据关联换算. John等[6] 和 Vernon[7]

采用半经验的相关法和基于实验数据插值分析方

法,将航天飞机翼前缘、背风中心线及机身侧面的
地面气动热实验数据有效地关联外推到飞行条件.
Elam等[8] 和 Harthun等[9] 在航天飞机大量飞行实

验数据基础之上,针对早期建立的气动热风洞实验
数据的关联外推方法开展了修正研究,并采用该修
正方法外推得到的航天飞机表面热流与飞行实验

结果符合很好. Haney[10] 总结了航天飞机发展过程
中气动热地面实验数据外推预测飞行下热环境的

主要方法. Miller等[11] 通过在斯坦顿数上乘以黏性

干扰系数和激波前后密度比作为新关联参数对双

锥模型的气动热数据进行了相关性研究. Hozumi
等[12] 采用黏性干扰系数除以无量纲焓差作为关联

参数分别对 HYFLEX模型的身部及头锥部位在 3
座不同风洞中的气动热数据开展了相关性研究,取
得了较好的关联结果. Scott等[13-15] 针对 X33, X38
等复杂外形飞行器,开展舵面干扰区域的热环境天
地相关性研究,获得了较好的结果. Ronald[16] 针对
高焓风洞实验设备, 对于简单的平板外形, 基于能
量和雷诺数建立了复现飞行情况下热流密度和斯

坦数的实验模拟方法.

在气动热天地相关性研究方面,国内公开发表
的关于高超声速气动热模拟理论和关联换算方法

的研究论文很少. 中国科学院力学研究所姜宗林
等[17] 对气动热关联方法研究进展进行了介绍, 并
发展了一套基于多维空间相关理论的具有泛函优

化特征的数据关联方法,为开展高焓风洞气动热环
境实验数据天地相关性研究提供了理论依据. 国
防科技大学曾明等[18] 对高温非平衡流下的流场模

拟参数双尺度率开展了数值分析,研究表明当离解
非平衡起主导作用时,模拟参数 ρ∞L对于气动热特

性是有效的. 中国航天空气动力技术研究院沙心国
等[19],纪锋等[20] 针对平板 ‒锥组合体模型,建立了
斯坦顿数与考虑熵吞效应的黏性干扰系数之间的

关系,该方法可以将不同来流条件下不同缩比模型
上下表面的斯坦顿数进行很好地关联. 中国空气动
力研究与发展中心的徐翔等[21] 通过推导边界层近

似解热流公式,建立了大面积无干扰区及凸起物局
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部干扰区域的气动热实验模拟理论和关联换算方

法.
在以往的气动热实验数据关联换算方法研究

中, 往往针对具体的飞行器开展研究, 并通过真实
飞行实验后获得的气动热飞行实测数据,对建立的
关联方法进行人工修正,导致建立的方法指向性较
强,很难推广应用于其他高超声速飞行器的热环境
地面风洞实验数据外推应用. 例如, 在航天飞机气
动热地面风洞实验数据外推应用时,对于层流流态
下迎风面典型高热流区的特征点,认为在攻角相同
的情况下,以参考热流无因次化的无量纲热流值在
风洞实验和飞行条件下是相同的,即

(q/qref)FLT
(q/qref)WT

= 1

式中, q代表典型特征点的绝对热流值,下标 ref代
表参考值, 下标 FLT代表飞行条件, 下标 WT代表
风洞实验条件.
针对航天飞机表面的典型特征点, 根据

(q/qref)WT 随攻角的变化关系和一英尺球头驻点

热流计算公式就可以对飞行条件下的气动热进行

预测. 但是实际上, 这种方法只有在气流相对飞行
器物面撞击角较大的情况下才能适用,而航天飞机
再入时,基本保持 40◦ 攻角飞行,恰好满足上面方法
的应用条件. 但是对于气流相对飞行器物面撞击角
较小的情况, 采用这种方法是不适用的, 因此这种
方法无法推广到其他以小攻角飞行的扁平体外形

飞行器.
因此,本文拟从推导 NS方程和边界层理论公

式出发,从物理含义上分析研究在开展层流流态下
的气动热地面风洞实验时,热流系数所需要模拟的
主要流场参数,并通过考虑边界层外缘流场参数的
影响,拟针对高超声速复杂外形飞行器表面不同位
置, 建立实验数据关联换算方法. 为了验证建立的
气动热关联换算方法的可靠性,拟通过对美国开展
过气动热飞行实验[22-23] 的 Reentry-F飞行器的激波
风洞测热实验数据开展关联外推研究,为今后进一
步将气动热关联换算方法推广应用于高超声速复

杂外形飞行器气动热地面风洞实验数据应用奠定

基础.

1 气动热相似参数研究

通常情况下, 根据高超声速相似准则, 如果不
考虑飞行条件下高温气体效应的影响,假设实际飞

行和风洞实验条件下的气体介质都是完全气体,那
么对于属于气体性质参数的比热比 γ 和普朗特数

Pr∞就不需要考虑,其中下标∞表示自由来流参数,
因而目前国内外在开展气动力/热的地面风洞实验
过程中主要模拟参数就是来流马赫数 M∞、雷诺数

Re∞, 所以通常在分析地面风洞模拟能力时往往将
M∞ 和 Re∞ 的模拟能力作为依据,比如航天飞机气
动热风洞实验轨道模拟参数分析也是以此为依据.
但是,仅通过模拟 M∞ 和 Re∞ 得到的气动热风洞实

验数据无法直接用于飞行条件下的气动热环境预

测. 下面,本文将分别从 NS方程的量纲分析和边界
层近似解热流公式两个方面说明在进行气动热地

面实验模拟时,只模拟 M∞ 和 Re∞ 不足以完全模拟

飞行条件下气动热环境的原因,同时分析影响气动
加热的关键物理参量,研究给出在航天飞机气动热
地面实验数据外推时采用的方法不具有通用性的

原因.

1.1 基于 NS方程的气动热相似参数分析
地面风洞测热实验通常研究的是考虑黏性的

可压缩定常流动问题,这类问题可以用完全气体控
制方程 NS方程来描述,为便于进行相似性分析,通
常将控制方程进行无量纲化处理. 本文选用的量纲
为 “1”的形式, 分析 NS方程无量纲热流解的影响
因素. 对于二维空间的坐标 x, y,时间 t,密度 ρ∞,两
个方向的速度 u, v,温度 T ,压力 p,动力学黏性系数
µ, 分别对应的无因次化量为: L, L, L/U∞, ρ∞, U∞,
U∞, T∞, p∞, µ∞,其中,下标 “∞”表示自由来流参数,
U∞ 为来流速度, L为特征长度,则在直角坐标系下,
完全气体无量纲化 NS方程为[24-25]

质量方程

∂

∂t∗
(ρ∗) +

∂

∂x∗
(ρ∗u∗) +

∂

∂y∗
(ρ∗v∗) = 0

x方向动量方程

∂

∂t∗
(ρ∗u∗) +

∂

∂x∗
(ρ∗u∗2) +

∂

∂y∗
(ρ∗u∗v∗) =

− 1
γM2

∞

∂

∂x∗
(p∗) +

1
Re

(
∂

∂x∗
τ∗xx +

∂

∂y∗
τ∗xy

)
y方向动量方程

∂

∂t∗
(ρ∗v∗) +

∂

∂x∗
(ρ∗u∗v∗) +

∂

∂y∗
(ρ∗v∗2) =

− 1
γM2

∞

∂

∂y∗
(p∗) +

1
Re

(
∂

∂x∗
τ∗xy +

∂

∂y∗
τ∗xy

)
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能量方程

∂

∂t∗
(ρ∗e∗) +

∂

∂x∗
[u∗(ρ∗e∗ + p∗)] +

∂

∂y∗
[v∗(ρ∗e∗ + p∗)] =

− 1
2

(
γM2

∞ − 1
){ ∂

∂t∗
[
ρ∗

(
u∗2 + v∗2

)]
+

∂

∂x∗
[
u∗ρ∗

(
u∗2 + v∗2

)]
+

∂

∂y∗
[
v∗ρ∗

(
u∗2 + v∗2

)]}
+

γM2
∞∂

Re∂x∗
(u∗τ∗xx + v∗τ∗xy) +

γM2
∞∂

Re∂y∗
(u∗τ∗xy + v∗τ∗yy)+

∂q∗x
∂x∗
+
∂q∗y
∂y∗

两个方向的无量纲热流表达式

q∗x =
γ

(γ − 1)PrRe

(
µ∗
∂T ∗

∂x∗

)
q∗y =

γ

(γ − 1)PrRe

(
µ∗
∂T ∗

∂y∗

)
式中 “*”表示参数的无量纲量.
在求解过程中,所有变量均采用量纲为 1的值

进行迭代求解. 在无量纲质量方程中, 不存在与来
流条件相关的相似参数;在无量纲动量方程和能量
方程中,与来流条件相关的相似参数为 γ, Pr∞, M∞,
Re∞.
因此, 目前的研究普遍认为: 对于量热完全气

体,如果两个流动的无量纲 NS控制方程组相同,即
来流参数 γ, Pr∞, M∞, Re∞ 相等,再如果两个外形几
何相似且用无量纲表示的壁面边界条件相同

T ∗w =
Tw

T∞
(1)

则无量纲方程的解相等,即对于整个流场的无
量纲解 u/U∞, v/U∞, T/T∞, p/p∞, 相对于无量纲坐
标位置分布相等,两个流动完全相似.
但事实上, 在无量纲热流表达式中, 除了与来

流条件相关的相似参数 γ, Pr∞, Re∞ 外,黏性系数中
还隐含来流温度 T∞ 的影响,以萨瑟兰公式为例,无
量纲黏性系数表达式为

µ∗ =
µ

µ∞
= (T ∗)1.5 1 + 110/T∞

T ∗ + 110/T∞
(2)

从式 (2)中可以看到, 无量纲黏性系数受到与
来流温度相关的参数 110/T∞ 的影响,也就是说,即
使保证来流参数 γ, Pr∞, M∞, Re∞ 相等,且无量纲壁
面温度 Tw/T∞相同,只要 T∞不同,就会导致无量纲
黏性系数不同,进而造成通过求解无量纲 NS方程

获得的无量纲流场参数不同,温度边界层也不相似,
最终导致不同来流静温 T∞ 下的无量纲热流系数存

在一定的差别. 究其物理本质是因为, 由于来流温
度不同, 造成流场黏性耗散不同, 且这种黏性耗散
的影响并无法通过 γ, M∞, Re∞, Pr∞, Tw/T∞ 相等而

完全覆盖.
因此,综合整个无量纲形式的 NS方程,影响数

值计算无量纲热流系数的主要参数应该为 γ, M∞,
Re∞, Pr∞, Tw/T∞ 及 T∞. 如果两个飞行器几何相似、
上述参数相同且用无因次量表示的物面边界条件

相同, 则无量纲方程的热流系数相等. 但是在实际
风洞实验中,通常根据高超声速相似准则,将 γ, M∞,
Re∞, Pr∞ 作为流动的相似参数进行模拟,但是对于
静温 T∞,除高焓爆轰激波风洞外[26-28],大多数常规
高超声速风洞和激波风洞均无法做到等效模拟,造
成地面风洞实验条件与飞行条件往往存在较大的

差异,因此需要开展气动热地面风洞实验数据的关
联换算研究.

1.2 基于边界层理论的气动热相似参数分析
上面从 NS方程角度分析了气动热环境风洞实

验的主要模拟参数,下面本文将从边界层方程近似
解热流公式出发,进一步对气动热实验模拟参数进
行分析. 在进行理论分析的过程中, 假设两个前提
条件: 一是攻角 α相同,二是两个不同缩比模型的
几何外形完全相似. 下面, 本文以参考焓平板热流
公式[29]为例,对大面积无干扰区的热流计算公式进
行推导, 分析流场参数对无量纲热流的影响, 并由
此得到气动热相似参数.
对于平板热流公式[29]

qw(x) = 0.332ρeuePr−
2
3 Re−0.5

x

√
ρ∗µ∗

ρeµe
(hr − hw) (3)

令 ρe =
pe

RTe
, ue = Me

√
γRTe, h = cpT 代入 (3)式并

化简得

qw(x) = Cwp0.5
e M0.5

e (1 + 0.2M2
e )0.25−nT n−0.25+1

s ·

µ0.5
e (T ∗)T ∗,−n

(
1 − Tw

Ts

)
x−0.5 (4)

其中 T ∗ 为参考温度, n对于不同参考焓,取不同的
值

n =

0.125, h∗ < 2093 kJ/kg

0.14, h∗ > 2093 kJ/kg
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以 Fay-Riddle驻点热流公式[30]进行无量纲化处理

qws = 0.763Pr−2/3(ρwµw)0.1(ρsµs)0.4(hs − hw)

√due
dx


s

(5)
令 √due

dx


s
=

1
R0.5

n

[
2(ps − p∞)

ρs

]0.25

ρ =
Ps

RTs

pw = ps

h = cpT

代入式 (5)并化简得

qws = Cs · p0.5
s

1
R0.5

n
(µw)0.1(µs)0.4(Ts)0.85(Tw)−0.1

(
1 − Tw

Ts

)
(6)

式 (4)除以式 (6),得到

qw(x)
qs
= C

 pe
ps

0.5 Rn

x

0.5  Ts

T ∗

n Tw

Ts

0.1

·µeµs
0.4  µeµw

0.1 M0.5
e

(1 + 0.2M2
e )n−0.25 (7)

上面分析过程中, Cw 和 Cs 分别是平板热流公

式和驻点热流公式推导过程中产生的常系数, Rn 是

驻点半径, x是特征长度,下标 e代表边界层外缘参
数,下标 s代表驻点参数,下标 w代表壁面参数.
对于其他边界层近似解热流公式,如 Lees热流

公式[31] 等,本文在相同假设条件下,也进行了推导,
由于篇幅原因, 不再赘述. 虽然对于不同边界层近
似解热流公式以 Fay-Riddle驻点热流公式无因次化
的无量纲表达式的幂指数存在一定的差别,但是不
同公式均可以简写成如下函数形式的无量纲热流

系数关系式

qw(x)
qs
∼ fqqs

Me,
pe
ps
,
µe
µs
,
µe
µw
,

Ts

T ∗
,

Tw

Ts
,
√

Rn/x
 (8)

其中,
√

Rn/x 对于给定的飞行器外形为一常数, 不
会随模型的缩比而变化,并且根据高超声速牛顿理
论[32],边界层外缘马赫数 Me 在外形相似,攻角相同
的前提下, 只与来流马赫数有关. 压力比有如下关
系式

pe
ps
=

(
1 − p∞

ps

)
cos2ψ +

p∞
ps
=

cos2ψ +
p∞
ps

(1 − cos2ψ) =

cos2ψ + f (M∞)(1 − cos2ψ) (9)

式中, ψ为气流撞击角的余角. 从式 (9)中可以看到,
压力比与来流马赫数及外形有关.
对于来流马赫数较大 (一般大于 8) 的情况,

p∞/ps → 0;对于气流撞击角较大的部位,如大攻角
情况下,大钝头的航天飞机外形下表面, (1 − cos2ψ)
趋近于一个小于 1的有限值 (非小量) ,则有

pe
ps
⇒ cos2ψ (10)

即当地压力比与流场无关, 只与物面角有关.
结合式 (8)可以得到, 对于相同外形在不同流场条
件下以驻点热流无因次化的无量纲热流可以不考

虑压力比 pe/ps的影响.
而对于头部半径较小且身部物面角较小的外

形, 如下表面较平的升力体外形 (极限情况下即为
平板外形),当以 0◦攻角飞行时, ψ→ 90◦,则有

pe
ps
⇒ f (M∞)(1 − cos2ψ)

则当地压力比同时受到来流马赫数和气流撞

击角共同影响, 即使对于相同外形, 在来流马赫数
不同的流场条件下,以驻点热流无因次化的无量纲
热流也必须考虑压力比 pe/ps的影响.
另外, 从上面边界层理论的角度分析来看, 对

于以驻点热流无因次化的无量纲热流,还受到 µe/µs

的影响,而黏性系数比同时受到来流马赫数 M∞ 和

来流静温 T∞ 的影响,这与 1.1节基于 NS方程的气
动热相似参数分析的结论是一致的.

1.3 气动热相似参数分析确认

前面两节的理论分析表明, γ, M∞, Re∞, Pr∞,
Tw/T∞ 及 T∞ 无论对于流场相似模拟还是气动热相

似模拟均非常重要,但目前在开展地面风洞实验时,
仅将 γ, M∞, Re∞, Pr∞ 参数作为衡量地面风洞实验

模拟能力的关键参数,对于来流温度 T∞ 在气动热

等效模拟中的重要意义尚未得到足够的重视,因此
本节将重点针对来流温度 T∞ 不同造成气动热之间

的差距开展验证确认. 本文选取 Reentry-F外形飞
行器[33] 开展研究,该飞行器为 5◦ 半锥角的钝锥,总
长 3962 mm,头部半径 2.54 mm, 20世纪 60年代进
行过自由飞行实验, 2011在中国空气动力研究与发
展中心超高速所Φ2 m激波风洞上开展过该外形 1 :
4缩比模型的风洞实验[34],因此,具有较为充足的地
面风洞实验和飞行实验数据来开展气动热关联换
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算理论研究. 6个流场状态见表 1,其中状态 3对应
实际风洞实验状态, 状态 6对应高度24.38 km的飞
行实验状态,其余 4个状态在保证马赫数、雷诺数
相同前提下, 通过改变来流静温、静压实现. 通过
表 1中的前 5个状态,可以研究在相同来流马赫数、
雷诺数条件下, 来流温度对无量纲热流的影响; 通

(a)模型示意图

(a) Schematic diagram of Reentry-F

(b)热流对比曲线

(b) Comparison of the heat flux of CFD result with

windtunnel experiment data

图 1 Reentry-F飞行器气动热结果

Fig.1 Aeroheating results of Reentry-F

表 1 相同马赫数相同雷诺数情况下不同流场条件

Table 1 The typical flow field of the same Mach number
and Reynolds number

State M∞ Re∞ · L−1/m−1 T∞/K P∞/Pa Tw/K

1 8.64 1.08 × 107 40 278.34 300
2 8.64 1.08 × 107 77 827.37 300
3 8.64 1.08 × 107 90 1056.45 300
4 8.64 1.08 × 107 200 3367.09 300
5 8.64 1.08 × 107 221 3879.77 300
6 19.97 1.82 × 107 221 2803.19 300

过表 1中的最后两个状态,可以分析在相同来流静
温条件下, 来流马赫数对无量纲热流的影响; 通过
第 3个状态和第 6个状态可以分析飞行实验和地面
实验的无量纲热流存在差距的原因. 本文采用中国
空气动力研究与发展中心超高速所发展的高超声

速气动热数值并行计算软件 AHENS对不同流场条
件下的气动热环境开展数值计算,该软件采用有限
体积方法求解三维直角坐标系下的 N-S方程组. 本
文计算采用的气体模型为量热完全气体,壁面边界
采用无滑移 300 K等温壁. 图 1(a)是模型在风洞中
的安装图,图 1(b)是模型下表面中心线热流计算结
果与风洞实验结果的对比曲线,由于风洞实验数据
在 0.45 m左右发生转捩,本文仅针对层流区域的实
验数据开展了对比分析,从图中可以看到,在状态 3
的流场条件下,对于 0 ∼ 0.45 m的层流区域,数值计
算结果和风洞实际测热结果符合的较好,本文采用
的数值计算程序具有较高的精度.

图 2是表 1中 6个不同状态下的计算结果,其
中图 2(a),图 2(b)分别是在表 1所列 6不同状态下,
模型下表面中心线绝对热流和以驻点无因次化的

无量纲热流对比曲线,图 2(c)是各状态分别以状态
6的无量纲热流为基准作出的偏差曲线. 从图中可
见: 对于前 5个状态, 即使在自由来流的相似参数
γ, M∞, Re∞, Pr∞ 相等,壁温、几何外形完全相同的

(a)不同状态下表面中心线绝对热流分布曲线

(a) The absolute heat flux on the centerline in

different flow fields

图 2 不同状态下表面中心线热流分布曲线比较

Fig.2 The comparison of the heat flux on the

centerline in different flow fields



第 5期 赵金山等: 高超声速飞行器气动热关联换算方法研究 1241

(b)不同状态下表面中心线无量纲热流分布曲线

(b) The dimensionless heat flux on the centerline in

different flow fields

(c)相对状态 6的偏差曲线

(c) The deviation of dimensionless heat flux

relative to state 6

图 2 不同状态下表面中心线热流分布曲线比较 (续)

Fig.2 The comparison of the heat flux on the

centerline in different flow fields(continued)

条件下,由于自由来流温度 T∞ 不同,使得不同状态
下的数值计算绝对热流差别很大,采用驻点热流无
因次化后的无量纲热流系数也存在一定差别. 在相
同的来流马赫数、雷诺数条件下,以驻点热流无因
次化的无量纲热流随来流静温升高而升高,来流静
温最低的状态 1和静温最高的状态 5之间的最大偏
差达到 15%. 对于状态 5和状态 6,虽然自由来流温
度 T∞ 相同,但是由于自由来流的 M∞ 和 Re∞ 不同,
导致无量纲热流系数也存在一定差别,马赫数越高,
无量纲热流越低,最大偏差达到 17%. 对于风洞实

验条件状态 3和飞行条件状态 6,由于来流马赫数
和静温均存在较大的差别, 导致无量纲热流不同,
前面分析已经指出,无量热流随马赫数升高而降低,
随总温升高而升高,飞行条件下的马赫数和总温均
高于地面风洞实验条件, 因此在二者的作用下, 无
量纲热流之间的偏差在 12%左右.

对于实际地面风洞实验,很难同时模拟飞行环
境下的总温和马赫数,这就造成风洞实验中得到的
模型表面的气动热数据,仅能模拟热环境分布规律,
而无法将实验测得的热流值直接用于飞行条件下

的热环境预测和热防护设计,必须开展气动热实验
数据的关联换算研究.

2 气动热关联换算方法研究

在气动热实验数据的分析过程中,通常采用热
流比拟系数的形式,希望以此来消除或降低各种参
数对气动热比拟系数的影响. 本文借助于热流比拟
参数对风洞实验数据和飞行数据进行相关性研究,
以期能够使风洞实验和飞行条件下的气动热环境

之间建立一定的联系, 并期望通过此类方法, 能够
将风洞实验得到的气动热数据换算到飞行条件下.

通常采用的比拟系数包括: 无量纲热流系数
q/qs、斯坦顿数 S t、换热系数 hα. 不同的热流比拟
系数对尺度、马赫数、雷诺数、总焓、壁焓以及壁

温比等参数的依赖程度有所不同,其对应的变化规
律也有所不同. 大量理论分析研究发现, 利用无量
纲热流系数 q/qs作为比拟系数更具有优势.

对于飞行器表面的不同部位,流动特征不同,黏
性作用主导的边界层效应不同,导致飞行器不同位
置的气动热加热特征不同. 在采用边界层近似解热
流公式计算高超声速飞行器大面积无干扰区域的

流场结构和热流时, 对于非驻点流动 (包括钝头体
非驻点区域、平板和锥体等),通常是将边界层看做
一些具有局部外流和局部壁面条件的 “局部解”连
接而成, 即局部相似解. 本文在开展气动热关联换
算方法研究时, 也正是以此为基础, 针对典型外形
的边界层近似解热流公式开展换算方法研究. 因此,
本文在研究过程中,通过考虑飞行器表面不同位置
边界层外缘参数的影响,建立了气动热关联换算方
法.

假设在层流情况下,对于实际全尺寸飞行器和
风洞实验缩比模型,全尺寸飞行器的几何尺度是风
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洞缩比模型的 L倍,则两个模型的几何尺度关系为

Rn,FLT = L · Rn,WT

xFLT = L · xWT

如果真实飞行器和缩比模型进行飞行实验和

风洞实验的壁面条件完全相同,且不考虑大小模型
之间由于边界层厚度和边界层位移厚度的不同对

边界层外缘参数的影响,则根据边界层近似解热流
公式的无量纲形式可以推导得到飞行条件和风洞

实验条件下的气动热关联换算公式. 例如, 根据无
量纲参考焓平板热流公式 (7)可以推导得到基于以
驻点热流无因次化的无量纲热流换算关系式qw(x)

qs


FLT

/qw(x)
qs


WT
=[

C
 pe

ps

0.5Rn

x

0.5 Ts

T ∗

nTw

Ts

0.1µeµs
0.4 µeµw

0.1

M0.5
e

(1 + 0.2M2
e )n−0.25

]
FLT

/
[
C
 pe

ps

0.5Rn

x

0.5 Ts

T ∗

nTw

Ts

0.1µeµs
0.4 µeµw

0.1

M0.5
e

(1 + 0.2M2
e )n−0.25

]
WT

化简得

qw(x)
qs


FLT
=

 M0.5
e

(1 + 0.2M2
e )n−0.25


FLT M0.5

e

(1 + 0.2M2
e )n−0.25


WT

 pe,FLT
pe,WT

0.5

 ps,WT

ps,FLT

0.5 Ts,FLT

Ts,WT

n−0.1 T ∗WT

T ∗FLT

n

 fT (Ts,Me)FLT
fT (Ts,Me)WT

0.5  fT (Ts)WT

fT (Ts)FLT

0.4 qw(x)
qs


WT

(11)

对于流动现象类似于平板外形或尖锥外形的

流场, 均可采用式 (11)进行关联换算, 其中 n对于

不同参考焓,取不同的值

n =

0.125, h∗ < 2093 kJ/kg

0.14, h∗ > 2093 kJ/kg

对于其他边界层近似解热流公式, 例如, 钝体
热流公式,也可采用相同的方法推导得到类似的气
动热关联换算公式, 由于文章篇幅的原因, 本文无

法给出根据每个边界层近似解公式得到的所有气

动热关联换算公式的具体表达形式. 简单起见, 以
函数形式的无量纲热流比拟系数关系式 (8)为代表,
经过推导,可以写出如下通用形式的以驻点热流无
因次化的无量纲热流关联换算关系式qw(x)

qs


FLT
=

 Me,FLT

Me,WT

aL
[
(1 + 0.2M2

e )FLT
(1 + 0.2M2

e )WT

]bL

 pe,FLT
pe,WT

cL
 ps,FLT

ps,WT

dL
Ts,FLT

Ts,WT

eL
T ∗FLT

T ∗WT

 fL

[
fT (Ts,Me)FLT
fT (Ts,Me)WT

]gL
[

fT (Ts)FLT
fT (Ts)WT

]hL qw(x)
qs


WT

(12)

式中, q代表物面冷壁热流, p代表压力, T 代表温

度, M 代表马赫数, 下标 FLT 和 WT 分别对应飞
行条件和地面实验条件, 下标 e 对应边界层外缘
参数, 下标 s对应波后总参数, fT 代表黏性系数公

式. 综合所有边界层近似解热流公式的简化结果
表明, aL 的取值范围为 0.225 ∼ 0.5, bL 的取值范

围为 −0.5 ∼ 0.125, cL 的取值范围为 0.225 ∼ 0.5,
dL 的取值范围为 −0.5 ∼ −0.225, eL 的取值范围为

0 ∼ −0.04, fL 的取值范围为 −0.14 ∼ 0, gL 的取值范

围为 0 ∼ 0.5, hL 的取值范围为 −0.4 ∼ 0.
如果已知飞行器驻点热流 qs,FLT,则可以得到适

用于飞行器表面大面积无干扰区域的绝对热流关

联换算关系式

qw(x)FLT =
 Me,FLT

Me,WT

aL
[
(1 + 0.2M2

e )FLT
(1 + 0.2M2

e )WT

]bL

 pe,FLT
pe,WT

cL
 ps,FLT

ps,WT

dL
Ts,FLT

Ts,WT

eL
T ∗FLT

T ∗WT

 fL

[
fT (Ts,Me)FLT
fT (Ts,Me)WT

]gL
[

fT (Ts)FLT
fT (Ts)WT

]hL qw(x)
qs


WT

qs,FLT

(13)

上式中各幂指数的取值范围同式 (12).
当来流马赫数差别较大时,对于物面附近气流

流向角较小的部位, 如扁平体外形, 边界层外缘马
赫数、静压与总压之比、静温与来流总温之比对无

量纲热流比拟系数的影响均无法忽略,需要采用式
(13)对实际飞行条件和地面风洞实验条件下的无量
纲热流开展关联换算; 当来流马赫数较高 (大于 9)
时, 对于物面附近气流流向角较大, 气流压缩性较
强的部位,所有幂指数均退化为 0,也就是说飞行条
件下的无量纲热流与地面风洞实验条件下的无量
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纲热流基本相同,地面实验测得的热流可以直接外
推换算到飞行条件下,这也是航天飞机下表面大面
积无干扰区域在进行热防护设计时采用的主要准

则[1]. 以上两点说明对于飞行器表面不同部位,由于
流动特征不同,各流场参数对热流系数的影响程度
也不同. 因此本文针对飞行器表面不同部位通过引
入边界层近似解热流公式建立的气动热关联换算

方法, 考虑了边界层外缘参数的影响, 具有一定的
通用性.

3 气动热关联换算方法验证

为了对前文建立的关联换算方法进行验证,本
文采用 Reentry-F 飞行器开展了验证工作, 其中飞
行实验数据来源于文献 [22],地面风洞实验数据在
中国空气动力研究与发展中心超高速所 Φ2 m激波
风洞上通过 2 mm薄膜热流传感器测得[34]. 本文选
取的风洞实验状态为

流场 I: Ma∞ = 8.69, P0 = 9.1 MPa, T0 = 1180 K,
Re/L = 6.65 × 106 m−1;

流场 II: Ma∞ = 8.64, P0 = 19.5 MPa, T0 =

1348 K, Re/L = 1.12 × 107 m−1.

飞行状态为表 1中所列状态 6

Ma∞ = 19.97, H = 24.38 km.

飞行实验结果显示, 在飞行器表面约 x/L =

0.55的位置发生了转捩,而本文是针对层流流态下
的换算方法研究, 因此这里只是针对 Reentry-F 飞
行器层流区域的气动热环境开展换算,以达到对层
流关联换算方法进行验证的目的. 由于 Reentry-F
飞行器头部半径较小, 近似于尖前缘外形, 因此本
文采用式 (11)开展气动热外推换算. 对于边界层外
缘参数的选取,可以利用过激波总焓 h0 保持不变的

原理,在流场中沿壁面法向方向,取 0.995倍的总焓
处的流场参数作为边界层外缘参数. 值得指出的是,
对于边界层较薄、黏性干扰效应较弱的流场区域,
也可以采用欧拉方程计算得到的物面参数近似作

为边界层外缘参数.

图 3和图 4是针对 Reentry-F飞行器 1 : 4缩比
模型,利用地面风洞实验流场 I和 II的测热结果和
计算结果换算到飞行状态下的结果比较. 从图 3(a)
和图 4(a)中均可以看出,数值计算结果和实验测得
的结果符合的较好,这表明本文采用的数值方法是
比较可靠的. 但是, 由于地面风洞实验流场的马赫
数和总温均低于实际飞行条件,导致两个不同的地

面风洞实验流场的无量纲热流和飞行实验测得的

无量纲热流之间均存在 10%左右的差距. 基于以驻
点热流无因次化的无量纲热流,采用本文建立的换
算方法,可以将流场 I和 II条件下的无量纲热流换
算到飞行状态, 结果如图 3(b)、图 4(b)所示. 从图
中可以看到,尽管流场 I和 II的实验参数存在一定
差别,但换算后的无量纲热流均与飞行实测热流结
果符合得较好. 本文建立的热环境关联换算方法可
以把缩比模型在不同流场条件下的热流实验结果

换算到飞行条件下,这表明本文建立的关联换算方
法是有效的.
以上研究结果表明,不同流场条件下的无量纲

(a)换算前
(a) Before the extrapolation

(b)换算后
(b) After the extrapolation

图 3 流场 I换算至 24.38 km结果
Fig.3 Extrapolating to 24.38 km from wind tunnel

experiment of flow field I
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热流之间差别较大,且对于飞行器表面不同部位,由
于气体的压缩性和黏性效应均不同,导致无量纲热
流系数随流场参数的变化规律不同,这就对实验数
据的应用造成一定的困难. 本文建立的关联换算方
法考虑了边界层外缘流场参数的影响,可以将地面
风洞实验数据有效地关联外推到飞行条件下,表明
本文建立的气动热关联换算方法对于提高地面气

动热风洞试验数据应用水平,降低飞行器的热防护
设计冗余起到了一定的辅助作用.

(a)换算前

(a) Before the extrapolation

(b)换算后

(b) After the extrapolation

图 4 流场 II换算至 24.38 km结果

Fig.4 Extrapolating to 24.38 km from wind tunnel

experiment of flow field II

4 结论

通过开展气动热环境影响参数及关联换算方

法研究,可以得到以下初步结论

(1)本文针对层流流态下的气动热环境,分别从
无量纲 NS方程和边界层理论角度分析研究了热流
系数的主要影响参数, 结果表明: 对于不同缩比模
型和不同流场条件下的测热实验,如果攻角完全相
同,那么以驻点热流为参考的无量纲热流分布受到
来流总温,边界层外缘静温、马赫数、静压与总压
之比的影响,并且飞行器表面不同特征部位受到流
场参数的影响不同,导致对不同部位的气动热实验
数据换算需要采用不同的参数.

(2)通过 Reentry-F外形的风洞实验数据对飞行
条件的换算结果可以看出,本项研究建立的气动热
关联换算方法是可行的,可以将地面风洞实验结果
有效地换算到飞行条件下,对热防护系统精确设计
起到了一定的辅助作用.

(3)气动热关联换算方法研究是非常复杂而困
难的, 本文只是开展了初步的研究, 对于复杂外形
的局部干扰区域、边界层转捩区及湍流区域的热

环境关联换算方法,需要进一步深入开展研究.
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