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高温热化学非平衡气动热试验与仿真技术研究进展
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 ** (国防科技大学空天科学学院, 长沙 410073)

摘要　临近空间新型飞行器向全空域、更高马赫数发展, 面临的气动热环境会越发恶劣, 高温流场气动热预测

技术是该类飞行器发展的关键技术之一. 高超声速气流通过激波压缩或黏性阻滞减速, 分子动能转化为内能,

产生了高温. 高温引起体分子振动、电子激发, 伴随离解、电离反应等一系列复杂气动物理现象, 其流场气动

热预测面临诸多挑战. 文章对高温热化学非平衡气动热预测技术的发展情况进行了分析探讨. 首先, 阐述了国

内外高温气动热地面试验技术的发展历程, 重点介绍分析了气动热风洞试验设备的模拟能力及目前试验测试

技术的研究水平; 然后, 调研和讨论了高温气动热数值模拟研究现状, 分别从热化学模型、辐射输运和壁面催

化/烧蚀等多个角度探讨了热化学非平衡流场气动热数值模拟规律; 最后, 对气动热预测技术的发展趋势进行了

讨论, 提出了高温气动热试验与仿真技术后续应重点解决的问题.

关键词　高超声速, 热化学非平衡, 气动热, 数值模拟, 试验技术
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Abstract     The development of a new-generation near space hypersonic vehicle towards whole aerospace and higher
Mach number, which result in increasingly harsh aerothermal environments. Aerothermal environment prediction is one
of the key technologies in the design of these near space hypersonic vehicles. During hypersonic flight, the kinetic energy
is transformed into internal energy because of the strong shock wave and viscious retardation that is created around a
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vehicle. These generates a high enthalpy air flow and therefore shock layers is the site of intensive physics chemical non-
equilibrium processes. A large amount of aerodynamic physical phenomena are involved in the study of the properties of
high temperature gas flow fields. The excitation of the internal modes of vibration and electronic, and the gas quickly
dissociate, recombine and ionization can create significant ionized particles, which makes the aerothermal environment
prediction face all kinds of challenges. The development of high temperature thermochemical non-equilibrium
aerothermal prediction technique is analyzed and discussed. First, a brief development history of high temperature
aerothermal ground experiment technique is reviewed, the capabilities of aerothermal prediction ground wind tunnel and
the research level of measurement technique are emphatically analyzed and introduced. Then, the aerothermal numerical
simulation prediction technique are introduced, and the aerothermal numerical simulation law of thermochemical non-
equilibrium flow field is discussed from the perspectives of thermochemical, radiation transport, wall catalysis and
ablation. Finally, the development trend of aerothermal prediction technique is discussed, and the problems should be
solved in the future of high temperature aerothermal test and simulation technique are also proposed.

Key words    hypersonic, thermochemical non-equilibrium, aerothermal, numerical simulation, experiment technique

 

引 言

高超声速气流通过激波压缩或黏性阻滞减速,
部分气体动能转化为内能, 产生高温流场. 高温导致

气体原子、分子振动能/电子能激发, 气体之间发生

离解反应、电离反应和光辐射和烧蚀等一系列复杂

的物理和化学现象 , 从而影响激波层中的组分浓

度、电子密度及流场特性. 图 1 为再入飞行器不同

速度和高度驻点区域空气热化学状态[1], 了解这些

现象对解决高超声速飞行的工程问题将起重要作用.
气动加热是高超声速飞行面临的一个独特又严

峻问题. 对热环境的准确分析, 将在很大程度上影响

工业部门确定防热措施、总体方案选择及弹道设计

等. 高温气体效应特别是热化学非平衡现象是气动

热环境预测的关键因素, 值得重点剖析.
首先, 高温环境下的非完全气体性质改变了流

场中激波的位置与形状、分离区的大小等流动性

质, 进而影响飞行器的气动热特性. 此外, 高温下气

体粒子振动能激发以及化学反应吸收了大量的能

量, 很大程度上降低了流场的温度, 对飞行器表面气

动热影响较大. 另一方面, 高温非平衡气体到达飞行

器壁面, 表面材料及高温流场发生一系列反应, 例如

壁面辐射、催化及烧蚀等, 这些都影响着飞行器的

气动热载荷.
本文主要综述了高温热化学非平衡气动热试验

与仿真技术国内外相关研究现状及发展趋势. 试验

技术涉及典型气动热试验设备及测试技术, 气动热

仿真方面主要阐述了热化学非平衡模型、辐射、烧

蚀及催化效应的影响. 此外, 分析了高温流场气动热

预测方法中的关键科学和技术问题, 并对其发展趋

势进行了讨论和展望. 

1     高温气动热试验研究现状
 

1.1    试验设备

地面风洞试验是获取飞行器表面热环境以及验

证气动热预测方法的重要手段. 由于试验气流高焓

值的要求, 试验设备方面, 高焓激波风洞与膨胀管风

洞是开展超高速高焓气动热地面试验的主要设备.
以设备模拟能力和尺寸规模而论, 国外高焓激

波风洞的主要代表包括美国 LENSⅠ, LENSⅡ和

T5 激波风洞, 德国的 HEG 和 TH2 激波风洞, 等等.
仅就总压、总温与速度模拟能力而言, 以活塞驱动

运行的 T5, HIEST, HEG等模拟能力较强, 最高总温

接近 10 000 K, 最高总压 150 MPa, 最高气流速度达

 

vibrational

excitation

oxygen

dissociation

nitrogen

dissociation

io
n
iz

at
io

n

shuttle

lifting reentry from orbit

90% 10%10%

5000

50

m

CLS

10% 10% 90%90%

ca
lo

ri
ca

ll
y

p
er

fe
ct

 g
as

120

100

80

60

40

H
/k

m

20

0 1 2 3 4 5 6

V/(km·s−1)

7 8 9

 
图 1   飞行环境状态随速度和高度变化示意图[1]

Fig. 1    Thermal environment diagrammatic sketch of different altitude
and velocity[1]
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到 6 km/s, 但此类设备的试验时间相对更短, 高焓状

态下基本不足 1 ms. 此外, 上述所有激波风洞均以反

射方式运行, 高焓状态下喷管出口试验流场均难以

避免流动非平衡及气流组分偏离问题, 因此主要应

用于中低焓值条件下的气动力热特性试验模拟与一

定范围内的高温效应气动问题研究.
为开展超高速试验模拟和超高速高温效应问题

研究, 国外较早地开始了研制和建设膨胀管风洞. 目
前的典型代表主要包括美国的 HYPULSE, LENS X, 
LENS XX 膨胀管风洞以及澳大利亚的 X1, X2, X3
膨胀管风洞.

美国 LENS XX 膨胀管风洞是上述膨胀管风洞

中的典型代表. 该风洞使用电加热氢气驱动, 可模拟

马赫数 8 ~ 30, 标准配置下气流速度最高 12.2 km/s,
最高模拟高度 76 km. 在标准配置下总焓最高可达

90 MJ/kg, 在 4舱室配置下总焓最高可达 120 MJ/kg.
典型有效试验时间约 2 ms, 最长有效试验时间约 4 ms.
该风洞激波管内径 609.6 mm, 喷管出口直径为

2.44 m. 大尺寸的激波管使得该风洞能够在不带喷管

时, 在加速段出口获得密度更高的超高速试验气流,
同时仍可保持相对较大的流场均匀区, 从而大幅拓

展了该设备的 ρL 模拟范围; 带喷管时, 2.44 m 的出

口直径则可提供更大尺寸的均匀流场, 满足大尺寸

模型测试需求. LENS XX风洞的主要特征在于能够

产生干净无污染的、速度高达十几 km/s、且重复性

好、试验时间相对较长的试验气流 .  HYPULSE
激波 (膨胀)风洞能够以反射型激波风洞 (RST)和膨

胀风洞 (SET) 两种模式运行. SET 运行模式可模拟

马赫数 12 ~ 25, 有效试验时间约 0.3 ~ 0.6 ms, 激波

管内径 152 mm. 近年来, 该设备通过改造, 在 SET
模式下最高激波速度达到了 12.5 km/s. 该设备主要

用于提供低离解度的高超声速和超高速气流, 支持

真实气体效应和辐射气体动力学研究.
X3 膨胀管风洞激波管内径 180 mm, 是澳大利

亚 X 系列膨胀管中尺寸最大的设备. 其采用自由活

塞驱动, 马赫数范围 12 ~ 24, 最高焓值约 40 MJ/kg,
最高速度约 8.5 km/s, 典型状态有效试验时间约

0.4 ms. 2018年升级改造后的 X3膨胀管有效试验时

间增加到 1 ms, 可用于超燃冲压发动机试验.
此外, 国外不少大学及研究机构也分别建设了

用于超高速空气动力研究的小型膨胀管设备, 例如

美国伊利诺斯州立大学 HET 膨胀管, 斯坦福大学

6 inch 膨胀管等, 日本东北大学的 JX-1 自由活塞驱

动膨胀管等等.
国内激波风洞主要包括以中国科学院力学研究

所 JF-12 激波风洞为代表的爆轰驱动激波风洞、以

中国航天空气动力技术研究院 FD-21风洞为代表的

自由活塞驱动激波风洞, 以及以中国空气动力研究

与发展中心 (China Aerodynamics Research and
Development Center, CARDC)Φ2 m激波风洞为代表

的高压轻气体驱动激波风洞.
中国空气动力研究与发展中心超高速所的

Φ2 m 高压轻气体驱动激波风洞 (图 2), 马赫数模拟

范围 5 ~ 24, 来流速度 1.1 ~ 3.1 km/s, 总温 800 ~
4000 K, 总压 2 ~ 60 MPa, 焓值 0.7 ~ 4.8 MJ/kg, 有效

试验时间 2 ~ 18 ms. Φ2 m激波风洞口径和模拟参数

适中, 运行效率高, 是国内高超声速气动热试验的主

力型号试验风洞.
中科院力学所的 JF-10激波风洞[2], 高焓运行状

态可实现 8400 K 总温和 80 MPa 总压模拟, 有效试

验时间 2 ~ 8 ms, 最高总焓模拟能力约 19.5 MJ/kg,
最高气流速度 5.3 km/s; JF-12爆轰激波风洞[3-4](图 3),
马赫数模拟范围 5 ~ 9, 来流速度 1.5 ~ 3 km/s, 总温

1500 K ~ 3500 K, 总压 2 ~ 12 MPa, 最高总焓模拟能

力约 4.0 MJ/kg, 有效试验时间可达 100 ms, 具备复

现飞行高度 25 ~ 50 km高超声速飞行条件的试验能

力, 为国内高温气体动力学关键基础问题研究提供

了可靠地面试验设备.
中国航天空气动力技术研究院的 FD-21自由活

塞驱动激波风洞[5](图 4), 设计总焓模拟能力为 6 ~
25 MJ/kg, 总温 2000 K ~ 10 000 K, 总压 5 ~ 50 MPa,
马赫数 6 ~ 18, 来流速度 3.4 ~ 5.6 km/s, 有效试验时

 

 
图 2   Φ2 m高压轻气体驱动激波风洞

Fig. 2    Φ2 m high pressure low molecular weight gas driven shock
tunnel
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间 1 ~ 2 ms, 该风洞成功开展过马赫数 10 超燃冲压

发动机点火试验.

上述按不同方式运行的激波风洞各有特点, 爆

轰驱动激波风洞擅长高总温模拟、试验时间相对较

长, 但总压模拟有限; 自由活塞驱动激波风洞总温和

总压模拟能力强但有效试验时间相对较短; 高压轻

气体驱动激波风洞则在总温、总压与试验时间几方

面取得了较好的平衡. 在我国中远程导弹和航天飞

行器研制中, 以上激波风洞都发挥了重要作用. 但限

于运行原理, 激波风洞设备的气流速度一般难以超

过 6 km/s, 总焓一般在 25 MJ/kg以下.

国内的膨胀管风洞目前主要包括中科院力学所

的 JF-16、中国空气动力研究与发展中心的 FD-14 X,

此外中国航天空气动力技术研究院的 FD-21以及中

科院力学所的 JF-22也具备膨胀管风洞运行模式. JF-16

膨胀管风洞[6] 采用正向爆轰驱动, 激波管内径 68 mm,

喷管出口直径 272 mm, 最高模拟速度 10.2 km/s, 有

效试验时间 50 ~ 100 μs, 属于小型膨胀管设备, 主要

用于开展与超高速流动相关的物理问题研究. 中国

空气动力研究与发展中心的高焓膨胀管风洞 FD-
14X(图 5) 采用自由活塞驱动, 激波管内径 200 mm,
喷管出口直径 800 mm, 气流速度模拟范围 1.6 ~
11.5 km/s, 最高总焓可达 71.6 MJ/kg, 有效试验时间

0.1 ~ 1.2 ms, 属于中等尺寸膨胀管设备, 主要用于开

展缩尺外形的型号飞行器超高速气动热模拟试验与

高温流动相关实验研究. 总体而言, 与工程型号研制

需求相比, 现有的膨胀管设备存在尺寸较小、试验

时间较短、ρL (其中 ρ 是密度, L 是特征长度) 模拟

能力有限等不足.
  

 
图 5   高焓膨胀风洞 FD-14X

Fig. 5    High enthalpy expansion tunnel FD-14X
  

1.2    测试技术

高焓脉冲风洞的有效试验时间通常为 ms量级,
因此需要发展具有响应迅速、灵敏度高、热负荷小

的热流传感器. 按其工作原理, 能够满足上述要求的

热流测量传感器可分为两大类: 点测量技术和大面

积热流测量技术.
薄膜热流传感器、同轴热电偶和原子层热电

堆 (atomic layer thermopile, ALTP) 传感器技术是最

常用的 3 种点测量技术传感器, 具有各自的优缺点.
薄膜热流传感器 (图 6)是发展最早和应用最为成熟

的技术, 主要应用于流场测量精度要求高、测点密

度要求高以及需要反映流场脉动信息的场合. 但薄

膜热流传感器不耐冲刷、易损坏的特点限制了在高

焓高热流以及高冲刷条件下的应用 . 同轴热电偶

(图 7) 耐冲刷、可修型, 但灵敏度较低, 当前主要应

用于流场环境相对恶劣、热流相对较高的场合.
原子层热电堆高频热流传感器 (ALTP) 属于热

阻式热流传感器 (图 8). ALTP传感器的显著优势在

于测量范围宽 (10 ~ 105 W/m2)、响应频率大, 其动态

响应时间可达 1 μs 以下, 明显优于热电偶和薄膜传

感器, 还具备灵敏度系数较高、抗干扰能力强、受

 

 
图 3   JF-12爆轰驱动激波风洞[4]

Fig. 3    JF-12 detonation-driven shock tunnel[4]

 

 
图 4   FD-21自由活塞驱动激波风洞[5]

Fig. 4    FD-21 free piston driven shock tunnel[5]
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侧向传热影响小等优点, 是一种新兴的点测热实验

技术. ALTP 传感器的不足之处是探头尺寸较大, 感
应片较脆弱, 易损耗.

大面积热流测量技术主要包括温敏漆技术

(temperature sensitive paint, TSP)、红外热图和液晶

热图等. 具有对流场无干扰、热流分布显示直观、

能有效捕捉到干扰区的复杂热流分布和热流峰值等

优点, 但一般系统复杂, 价格昂贵, 影响测量精度的

因素也更多更复杂. 其中, TSP技术是一种大面积测

热技术, 利用温敏材料的发光特性随温度的变化而

变化的特点进行模型表面温度测量的光学测量. 图 9
给出了通用的 TSP 发光热图测热系统示意图. 目前

TSP技术已在高焓激波风洞中得到了应用[7], 特定状

态下其测量精度优于 7%, 响应时间小于 0.1 ms. 在
实际的风洞试验中, 通常以传感器点测热为主, 同时

综合选用以上多种技术方法开展气动热测量. 

2     高温气动热数值模拟研究现状
 

2.1    热化学非平衡流动理论模型

目前在热力学非平衡研究中最常用的温度模型

为 Park双温度模型[8-9], 尽管两温度模型可以解决大

多数高温问题, 但也存在局限性. 双温度模型在计算

中等高超声速 [10](马赫数为 10 ~ 15) 激波脱体距

离、离解反应强烈的双锥、辐射−电离相互作用和

强热化学非平衡[11] 等流动问题时, 并不能给出合理

的计算结果; 高温条件下, 内能激发过程和化学反应

过程都较为强烈, 因此, 研究更为精确的非平衡模型

对于流场计算非常必要.
国内外相关学者对多温度模型开展了相应研

究, 取得了部分研究成果. 2011年 Kim等[12] 使用采

用 11组分化学反应模型, Park化学反应速率模型及

包含电子温度的 3 温度模型对圆柱绕流、RAM-C、
ATV 与 Stardust 等几种不同的算例进行仿真, 验证

包含电子温度的 3 温度模型的可行性. 中国空气动

力研究与发展中心张若凌[13] 在 2003年对简单外形

飞行器的高温气体流动进行了计算, 采用的热力学

模型包括单温度、两温度和 3 温度模型, 并在化学

反应流里包括了 7 组分和 11 组分模型. 2007 年, 董
维中等[14-15] 开展了高超声速非平衡流场多个振动温

度模型的数值研究, 建立了考虑多个振动温度的数

值求解高超声速热化学非平衡流场的 CFD 计算程

序, 对爆轰风洞球锥试验模型高温绕流流场进行了

数值模拟, 分析了分子组分振动温度在全流场中的

分布规律. 2016 年, 郝佳傲等[16-17] 的研究表明电子

 

 
图 6   CARDC 薄膜热流传感器

Fig. 6    CARDC heat flux film sensor

 

 
图 7   CARDC热电偶

Fig. 7    CARDC thermocouple

 

 
图 8   CARDC ALTP热流传感器

Fig. 8    CARDC atomic layer thermopile heat flux sensor
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图 9   CARDC TSP测热系统布局图示

Fig. 9    Schematic illustration of TSP system
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能非平衡不影响激波脱体距离, 两温度和 3 温度模

型气动物理特性计算结果存在差异, 但二者电子数

密度分布的趋势和量级接近. 2017年周凯[18] 对超高

速来流条件下的典型试验模型, 比较分析不同热化

学反应模型对流场结构及模型壁面参数的影响机

制, 进一步评估各热化学反应模型的适用范围; 对高

焓流动、小尺度模型而言, 热化学非平衡模型更符

合模拟要求. 2018年香港理工大学 Hao等[19] 分析了

高温气体效应对高焓双锥外形激波/边界层干扰层

流流场的影响, 通过对两温度模型的改进, 提高了高

焓复杂流场预测精度.
近年来, 考虑内能能级精细分布的态−态计算方

法得到了广泛关注[20-23]. 态−态计算可以精细地描述

各振动态的分布与松弛过程, 对离解与复合化学反

应是自然耦合的, 不需要特别处理. 常用的多温度模

型无法精细描述振动态间的演化规律, 且模型中需

要引入经验参数, 存在很大的不确定性; 此外多温度

模型结果依赖于模型的选择, 预测结果比较发散. 因
此, 精细的态−态计算方法对高温非平衡流动中物理

过程的分析和定量描述具有重要意义. 态−态方法涉

及能级间的大量基元反应, 流场计算中, 反应与流动

耦合还需要反复计算反应速率, 计算资源需求大, 因
此, 态−态方法目前多用于简单问题分析[24].

组元模型方面, 只考虑 N、O 两种元素的纯空

气模型有 5 组元、7 组元和 11 组元模型等. 不考虑

电离现象时, 多用 5 组元求解速度较低的高超声速

流. 高温热化学非平衡流研究中较为常用的 7 组元

和 11 组元模型 ,  分别适用于速度大约在 7 km/s,
11 km/s 以内的范围. 考虑辐射现象时, 电离反应的

产物对流场精确模拟非常重要, 包含更多电离反应

的 11组元模型更为合适.
在化学反应动力学的研究中, 研究者们提出了

多种反应式集合及相应的反应速率计算常数, 不同的

模型之间量值有时相差达数个量级, 但优劣却很难评

定. 目前应用较多的代表性化学反应模型包括 Dunn-
Kang模型[25]、Gupta模型[26] 以及 Park模型[27-29].

输运系数模型方面, 其所包括气体组元和混合

气体的黏性、热传导及扩散系数均为化学反应混合

物状态的热力学函数. 已有大量研究表明, 不同输运

系数模型将会对高超声速飞行器壁面热流产生影响[30].
然而, 由于实验设备技术条件的限制, 在高温条件下

难以直接测得气体的输运系数数据, 而采用气体分

子动理论获得输运系数成为目前的主要手段. 考虑

计算效率等因素, 现阶段数值模拟中多采用混合方

法, 即根据温度拟合分子动理论得到单个组分的输

运系数, 多组分混合气体的输运系数通常采用Wilke
混合率[31]、Blottner模型和 Eucken公式[32] 等. 使用

该输运模型时, 通常假设 Lewis数或 Schmidt数为常

量. 除了上述模型, 国外学者采用了物理上更为复杂

的 SCEBD (self-consistent binary diffusion model)
模型来代替 Lewis数或 Schmidt数为常数的假设, 采
用 Gupta混合率[26] 来代替Wilke混合率. 

2.2    气动热仿真影响因素分析
 

2.2.1    热化学模型影响

数值研究表明, 热化学模型中的热力学模型、

化学动力学模型及输运模型对高超声速流场的气动

热有重要影响[33].
2001 年曾明等[34-35] 初步验证了热化学模型、

气体模型对高超声速流场气动热环境影响. 2013 年

董维中等[36] 开展了热化学非平衡模型和表面温度

对气动热计算影响研究, 研究表明: 7 组分模型和

11 组分模型计算的热流分布几乎没有差别, 5 组分

模型计算的热流值偏差达 10%, 双温度模型计算的

热流值高于单温度模型计算的热流值; 热流计算中,
表面温度通常取接近真实飞行情况温度分布 .
2018 年杨建龙等[37] 采用 Gupta 化学反应模型和

Park 双温度控制模型, 数值研究组元模型及电离效

应对高超声速飞行器热化学非平衡气动热环境影

响. 研究表明, 5组元热化学非平衡不考虑电离作用,
流场温度和壁面热流密度偏大. 11 组元热化学平衡

强电离流场温度最低; 强电离工况下 11组元热化学

反应模型能实现流场气动热流密度载荷的可靠预

测. Yang 等[38] 基于 HLLC 格式得到类似组分模型

对流场热流影响规律.
2017 年张子健等[39] 研究高温下空气分子振动

激发对高超声速气动热的影响. 发生振动激发后, 由
于雷诺数的增大会导致边界层厚度减小, 结合速度

增大和温度减小等多个物理量的变化 (图 10), 共同

对边界层内的摩擦阻力和气动热产生影响. 基于完

全气体的结果对比发现, 振动激发使壁面摩阻升高,
壁面热流降低.

温度模型方面, 为研究电子能非平衡对流场表

面气动加热等影响, 2016年郝佳傲等[16] 建立考虑电
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子能非平衡 3温度模型数值计算方法. 结果表明, 在
极高温条件下各能量模态迅速平衡, 电子能非平衡

不影响壁面对流传热. Kianvashrad等[40] 对比了 Park
双温度模型及化学冻结振动−平动非平衡温度模型

对高温流场气动热影响. 结果表明, 化学冻结振动−
平动非平衡温度模型能更精准预测双锥流场分离泡

尺度, 但对热流峰值影响较小.
2019 年丛彬彬等[30] 研究了不同热化学模型与

输运模型对壁面压力与热流的影响. 热力学模型包

括完全气体、热力学平衡和非平衡模型, 化学模型

包括冻结和非平衡化学模型, 输运模型包括经典的

Wilke/Blottner/Eucken 模型与更加复杂的 Gupta/
SCEBD 模型. 图 11 计算结果表明: 对于低焓来流,
计算结果主要受到分子内能分布的影响, 输运模型

对计算结果的影响不大; 对于高焓来流, 一方面计算

结果受到化学反应与壁面催化的影响较大, 另一方

面不同输运模型对计算结果的影响也更加明显.
针对火星和地球大气分子热力学和化学行为的

差异性, Moreira 等[41] 基于有限体积法分析了火星

再入情况下的非平衡效应, Ma∞ = 9.89工况下, 电离

效应较弱, 选用 8 组分模型可以准确预测流场参数.
2018 年杨肖峰等[42] 采用理论分析和数值模拟两种

手段, 研究探测器进入过程高超声速流动的分子振

动激发、离解反应及热力学和化学非平衡等真实气

体效应, 获得不同气体模型条件下的高超声速气动

加热规律. 分析认为, 探测器进入火星大气层激波层

内发生 CO2 气体为主的大规模离解, 在极高温环境

下 O2 和 CO也将离解; 相同来流条件下 CO2 介质高

超声速气动加热强于空气介质, 但真实的火星进入

热载荷因大气稀薄而弱于地球再入环境.
中国空气动力研究与发展中心为了评估国家数

值风洞模拟软件 HyFLOW 在高超声速气动热特性

预测方面的计算能力, 李鹏等[43] 对 LENS风洞试验

返回器模型进行了数值模拟. 结果表明, 高温热化学

非平衡流场模拟与评估方面, HyFLOW 软件气动力

计算精度高, 不同壁面催化条件下的气动热预测能

力与国外同类软件相当, 可信度高. 

2.2.2    气体辐射加热影响

随着飞行器速度增大, 新型高超声速飞行器将

面临严酷的气动加热环境, 飞行器总气动加热将由

对流加热和辐射加热两种机制共同决定. 通常情况

下辐射加热可以忽略, 但以第二宇宙速度返回、部

分具有低空高速特征的再入飞行器的辐射加热不能

忽视, 这两类再入飞行器的辐射加热对热防护设计

具有重要的影响[44].
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图 10   边界层温度和速度剖面 (x = 150 mm)[39]

Fig. 10    Profiles of temperature and velocity in boundary layer at
x = 150 mm[39]
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图 11   不同输运模型对壁面热流计算的影响[30]

Fig. 11    The influence of transport models on the wall heat
transfer rate[30]

第  11  期 罗仕超等: 高温热化学非平衡气动热试验与仿真技术研究进展 2445



随着高温热化学非平衡流动和高温气体辐射特

性计算方法发展, 国外已经发展形成相对成熟的高

温非平衡/平衡流场与辐射场耦合/非耦合数值模拟

软件, 并在航天工程中获得广泛应用[45-46]. 如美国NASA
研制的 LAURA/LORAN, DPLR/NEQAIR, 欧洲研究

机构研制的 URANUS/PARADE, 俄罗斯科学院研制

的 NERAT + ASTEROID 计算程序等. 国内在此方

面的发展相对滞后, 模拟辐射气体动力学耦合效应

数值分析程序的工程化应用还不够成熟[47].
目前已定性得知影响辐射加热的关键因素为飞

行速度, 40 km 以上的高空, 高温激波层产生的辐射

加热随速度增加而增强. Doihara 等[48] 研究了低轨

道飞行 OREX 飞行工况下的对流项和辐射项热流,
发现此时辐射热流量不到对流热流的 1/20. Fujita等[49]

研究结果表明, 对于超轨道再入飞行而言, 辐射热流

达到几MW/m2, 几乎和对流热流相等.
2015年高铁锁等[50] 基于辐射传输方程, 考虑高

温气体组分的主要辐射机制, 计算分析高温流场气

体辐射加热对返回舱热环境的影响. 分析表明, 在同

一飞行弹道条件下, 返回舱大底半径尺寸对气动加

热的影响较大, 在再入热环境严酷区, 辐射加热对物

面总热流的贡献达 30%; 产生辐射加热效应的主要

机制是高温流场中 O 和 N 原子产生连续谱和线状

谱以及 N2 的第一正带系; 物面催化效应对辐射加热

影响不大. 随后, 该研究团队重点研究拦截弹侧面的

光学窗口附近流场的光谱辐射特征及其随飞行参数

的变化规律[51]. 2015年董维中等[52] 考虑流场的非平

衡效应、催化效应、表面热辐射效应、烧蚀效应以

及热防护层内部的热传导效应, 建立了表面温度分

布与气动热的耦合计算方法, 完善了高超声速飞行

器气动物理流场计算软件 AEROPH_Flow.
2017 年陈思员等[53-54] 针对高超声速再入飞行

器驻点的辐射加热特性开展了研究, 采用高温空气

辐射加热的四光谱带模型, 同时计算方法中考虑了

非平衡辐射加热及其“截断效应”. 计算结果表明, 在
低空高速再入阶段, 辐射加热比较明显, 热防护设计

需要考虑辐射加热. 辐射热流沿球头驻点至球头外

边缘逐渐减小, 影响辐射加热的主要因素有头部半

径、飞行高度和飞行速度.
火星大气辐射加热方面[55], 随着未来火星探测

任务需求的不断提高, 再入器必将具备更大尺寸和

更快的进入速度, 必然会面临严重的气体辐射加热

问题. 2021年聂春生等[56] 通过求解带辐射源项的三

维热化学非平衡 Navier-Stokes (N-S)方程, 发展了兼

顾计算精度和效率的流动辐射计算方法, 分析了气

体辐射与非平衡流场耦合效应对探路者进入火星大

气流场和热流的影响. 结果表明: 高温流场中的 CO
组分会产生较强的气体辐射加热, 辐射热流与对流

热流的比值为 15% ~ 45%, 靠近肩部区域比值最大;
气体辐射对非平衡流场的冷却效应使激波脱体距离

减小; 与非耦合方法相比, 采用耦合方法得到的辐射

热流降低约 12% ~ 25%. 

2.2.3    壁面催化效应影响

高温化学非平衡效应下空气中的分子会发生显

著的离解甚至进一步的电离, 流场中原子和离子将

在飞行器表面材料催化下发生复合反应释放热量.
具体体现在催化复合作用改变壁面附近各组分的质

量分数梯度分布, 引起流场中输运特性的改变, 进而

显著改变壁面热流密度的分布[57].

V∞ = 8 km/s

研究表明, 扩散热流相对传导热流对壁面催化

效率更加敏感, 是影响气动热的主要机制, 但热流并

不随催化效率增加而线性增大[58]. 在   情

况下, 飞行器关键部位防热材料表面的催化复合效

应最高将带来近 30% ~ 50%的气动热载荷[21]. 因此,
高温热化学非平衡条件下为合理地预测高超声速飞

行器壁面的热流密度分布, 需要考虑壁面催化效应.
在现阶段 CFD方法中, 催化效应常以边界条件

形式给出, 完全催化和完全非催化是最容易实现的

两种壁面催化边界条件, 且国内外学者已进行了大

量的研究. 其中, 2011 年苗文博等[59] 针对 RAM-CII
外形高超声速飞行器的研究表明, 在 Ma∞ = 25.9, H =
71 km 的来流条件下, 完全催化热流将比完全非催

化热流高约 40%. 2018 年丁明松等[60] 研究结果表

明, 局部催化特性、材料分布方式差异会导致热流

跳变, 初步判断该热流跳变与流场中高能粒子沿流

向的流动和扩散作用有关, 局部区域热流可能远远

高于飞行器完全催化表面的热流结果, 因此将飞行

器在完全催化和完全非催化壁面边界条件下的数值

模拟结果作为实际飞行过程中表面热流的上、下限

这一简化处理方式, 是值得商榷的.
2020 年周凯等[61] 选择不同飞行马赫数及高度

条件, 采用完全催化和非催化两种条件对球锥模型

壁面热流率进行数值模拟计算, 研究壁面催化效应

对气动热的影响规律. 固定飞行高度时, 壁面催化效
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应对气动热的影响随马赫数增加而加强; 固定飞行

马赫数时, 在 50 km 高空以上壁面催化效应对气动

热的影响随高度增加而减弱 ,  李旭东等 [ 6 2 ] 基于

ELECTRE 球锥外形得到类似壁面催化对气动热影

响相关结论. 完全非催化、完全催化边界条件均不

能反映实际发生的壁面催化过程, 实际飞行中均为

有限催化情况, 因此为精确预测壁面热流密度, 现阶

段的研究多集中在有限催化边界条件, 以反映真实

的壁面催化效应.
催化复合反应速率常数计算是有限催化边界计

算模型的关键, 根据催化复合反应速率常数计算方

法的不同, 现有的有限化学反应速率催化模型可以

分为两类: (1)特定催化效率模型; (2)催化反应方程

耦合求解的非平衡催化模型.
特定催化效率模型相对简单, 且有大量防热材

料催化系数试验数据支持, 因此应用相对广泛. 对于

此模型关键在于催化复合系数的取值, 早期学者多

采用取为常数的催化复合系数进行研究. 2021 年莫

凡等[63] 选取了 LENS 系列激波风洞下标模返回舱

的实验数据, 验证了部分特定催化效率模型的合理

性 (如图 12所示).
第 2 类有限催化模型方法相对复杂, 这类模型

不再将催化热流的计算归结为对催化复合系数的拟

合, 而是直接求解化学反应速率, 从而得到催化反应

速率与组分浓度. 一系列基于反应过程和微细观参

数的有限速率催化模型建立, 能够有效预测反应各

催化复合过程对气动加热的影响.
2019年王国林等[64] 在超高速流动−传热耦合模

型的基础之上, 嵌入表面相互作用模型, 进而建立了

完善的非平衡流场/表面催化/热传导多场耦合模型

与求解策略. 对比计算结果, 耦合传热分析能够有效

避免非耦合计算带来的过度高估的结果, 而有限速

率催化反应模型可有效提升结构热响应精度和防热

系统精细化设计的能力.
2020 年杨肖峰等[65] 在高超声速气动热与结构

传热耦合数值模拟的研究基础上, 针对化学非平衡

效应和气固界面高温化学效应耦合, 提出了通过对

气动加热按物理过程的贡献进行分解来改进热壁修

正方法的新思路. 针对火星大气建立了壁面吸附、

Eley-Rideal结合速率受控的 CO2 两步催化复杂壁面

边界模型[66]. 基于 70°球锥试验模型, 开展了考虑壁

面催化效应的高超声速非平衡气动加热数值模拟研

究. 研究表明, 壁面 CO2 结合和 O2 结合并存, 且存

在相互竞争关系, 壁面催化加热量随催化效率增大

而单调增加. 2021 年李芹等[67] 建立了包括物理/化
学吸附、Eley -R idea l   (ER) 机制、Langmui r -
Hinshelwood (LH) 机制的有限速率 4步表面多相催

化模型, 分析了物理和化学吸附位覆盖率对高焓空

气圆柱绕流表面催化反应速率和气动热的影响. 研
究表明, 四步有限速率催化模型基于真实的物理过

程, 能够对金属材料表面的催化系数预测准确, 对圆

柱表面的气动热预测与实验结果相近.
可以看出, 有限壁面催化反应机制的模化已经

取得了很大进展, 但是这些模型都不同程度地带有

各自的局限性、不确定性和经验性. 高温气体壁面

有限催化模型的构建依赖于对高温条件下气固两相

反应机制的深刻认识. 从目前的研究现状来看, 要达

到这一点, 需要在参考试验结果的基础上, 越来越多

地考虑分子动力学数值模拟, 并将二者有效结合. 

2.2.4    壁面烧蚀效应影响

早期的烧蚀特性研究主要以战略导弹再入为背

景, 针对碳基、硅基和热解类烧蚀材料体系, 建立了

有/无液相产物、轻质热解类热防护材料烧蚀模拟

计算方法. 由于早期材料防热机制相对单一 (碳基材

料以氧化升华为主、硅基材料以熔融流失为主、热

解类材料以热解引射为主), 上述常规分析方法在防

热设计中发挥了重要作用. 随着我国自主研发的新

型热防护材料呈现出多样化、组分复杂化和结构轻

量化特征, 基于 C/C, C/SiC 和超高温陶瓷的多组分

改性使得材料的耐温性和抗氧化性能大幅提高, 热
防护材料的氧化烧蚀机制向多样化和复杂化发展,
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图 12   返回舱壁面热流与压强分布[63]

Fig. 12    Heat flux and pressure distribution on the capsule wall[63]
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增加了材料高温烧蚀行为的预测难度.
采用烧蚀复合材料热防护系统的高超声速飞行

器高马赫数飞行时, 气动加热初期, 烧蚀复合材料依

靠自身的热容吸热消耗掉热传导进入材料内部的热

量. 碳基、硅基材料内部不发生热解, 热传导效应导

致材料内部温度上升; 高分子聚合物材料温升条件

下热解, 热解气体引射进入边界层中, 阻塞进入材料

内部的部分气动加热热量. 此外, 热解气体与边界层

中的 O2 等发生一系列复杂的化学反应, 影响到流场

的化学反应和热力学特性, 进一步影响高超声速飞

行器的气动热环境.
国外针对烧蚀效应对高超声速飞行器气动热环

境的影响开展了一系列的研究 [68], 早在 1997 年,
Olynick等[69] 首次将辐射平衡壁面与烧蚀效应耦合,
研究了返回舱以 12.6 km/s 的再入速度进入地球大

气后, 碳基酚醛 (PICA)类热防护材料的烧蚀效应对

返回舱气动热的影响. 研究表明, 返回舱驻点热流和

温度随再入时间呈先上升后下降的规律, 且二者峰

值出现在 V∞ = 11 km/s, H = 60 km的弹道点上, 同时

与未烧蚀结果对比, 烧蚀效应使得返回舱驻点温度

峰值下降约 13%, 热流峰值下降约 33%. 2015 年

Martin 等[70] 针对常用的 PICA 类烧蚀材料, 基于最

新燃烧研究中的反应速率 , 建立了包括 38 组分、

158反应的化学动力学模型. Martin研究团队认为此

模型可以更准确地描述地球大气再入条件下, PICA
类热防护材料烧蚀化学反应过程及其对飞行器表面

气动热环境的影响.
近年来, 国内也兴起了针对热防护材料烧蚀效

应下飞行器气动热的影响研究. 其中, 孙学文等[71]

基于热化学烧蚀理论, 采用多场耦合策略, 建立了碳/
碳复合材料在高超声速环境下的双向耦合模型, 对
其传热及烧蚀响应进行预测, 分析不同时刻材料模

型的温度、烧蚀速率以及烧蚀外形的变化. 周印佳

等[72] 建立了再入飞行器烧蚀热防护系统与瞬态温

度耦合响应一体化预测方法, 能够有效预测各类典

型外形飞行器热防护材料包括瞬态温度响应、气动

热、烧蚀后退在内的动态响应变化. 该方法适用于

缺少高精度材料热响应模型的初步设计阶段. 龙丽

平等[73] 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.
新型热防护材料氧化烧蚀机制建模方面, 国外

在多尺度建模、表征以及预测方面开展了一系列研

究, 为热防护系统的设计提供了较好的支撑作用. 国
内相关研究工作起步较晚, 现有的理论模型能对试

验结果进行定性说明, 缺乏成熟的新型材料热响应

预测模型, 在计算规模和计算准确度上与国外先进

水平相比还有较大差距. 

3     发展趋势分析

国外的超高速高焓脉冲风洞比较注重高参数模

拟能力, 特别是高总温、高总压同时模拟. 美国的

LENS系列激波风洞体系最为完备, 综合试验模拟能

力领先, 其 LENSⅠ激波风洞、LENSⅡ激波风洞与

LENS XX膨胀管风洞通过优势互补, 组成了覆盖高

超声速与超高速领域能力最强的地面试验设备体

系. 特别是 LENS XX膨胀管风洞模拟能力与设备规

模均代表了目前世界上超高速试验设备的最高水平.
国内现有的激波风洞设备经过几十年的发展取

得了长足进步, 各个单位采取了不同的运行方式, 各
有特点, 但综合模拟能力仍与国外先进设备存在差

距. 部分设备, 或总压模拟能力不足, 或有效试验时

间较短, 或总温与速度模拟能力欠缺, 同时与未来超

高速飞行气动特性问题试验研究的需求相比还存在

明显不足, 缺乏模拟超高速复杂流动现象的大型、

高参数设备. 例如, 中国空气动力研究与发展中心

FD-14 X 达到中等尺寸规模, 但高焓状态试验时间

不足 0.5 ms, 此外由于采用自由活塞驱动导致高焓

流场重复性并不理想, 同时超高速状态下 ρL 模拟能

力有限. 中科院力学所近期建成的 JF-22 爆轰驱动

超高速高焓激波风洞, 大口径、高总温和超高速条

件综合模拟能力得到显著提升. 气动热实验相关设

备的发展趋势[74-75] 主要体现在以下两个方面: (1)口
径越来越大, 主要为了解决尺度效应、复杂外形局

部模拟等问题; (2) 参数模拟能力越来越高, 特别是

高总温、高总压同时模拟能力.
测试技术方面, 高超声速高焓流动试验具有流

动速度快、激波强度大、试验时间短和气流总温高

并含有带电粒子等特点. 气动热环境点测量技术目

前仍以薄膜热流传感器和同轴热电偶为主. 总体而

言这两者都是较为传统的脉冲风洞测热手段, 多年
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以来其测试理论与测试方法并未发生本质上的变革

与创新, 技术发展主要体现在提高两种传感器热物

性参数精度、提高同轴热电偶的低热流测量能力、

优化温度−热流数据处理与修正技术, 以及提高两种

传感器对局部热环境测试的适应能力.
例如对薄膜热流传感器而言, 研究提高薄膜的

附着力和基体材料参数一致性, 研究多层 (保护) 膜
工艺以提高传感器绝缘隔离或抗冲刷能力, 以及研

究传感器的小型化等. 对同轴热电偶而言, 主要是研

究形成更薄的内外极间的绝缘层以形成质量更小的

热偶结点. 同时, 对于两种测试技术的热流数据处理

方法, 早期较多使用热电模拟网络和简化的 Cook-
Federlman 方法, 后来随着计算机处理能力的增强,
逐步更多的使用数值求解方法以减小三维热传导效

应以及传感器温度灵敏度或热物性参数随模型表面

温升变化等因素的影响, 提高热流数据计算精度. 此
外, 其他点测热技术如 ALTP 传感器测热方法、辐

射热流传感器测热方法等在虽然目前还不是激波风

洞中的主流测试技术, 但其技术优点和应用潜力也

不可忽视, 应当持续关注.
传统点测热技术始终难以提供大面积高分辨率

的热流分布, 特别是对于难以预测的复杂干扰区的

热环境分析和热流峰值的有效捕捉存在困难. 为此

发展了诸多大面积测热技术. 其中 TSP 技术更适合

于激波风洞等高超声速脉冲风洞的试验条件, 目前

已成为 NASA 兰利研究中心气动热设备的基本定量

测试手段, 同时也在 AEDC的 9号风洞[76]、CUBRC
的 LENS激波风洞及欧洲和俄罗斯的大型激波风洞

中都得到广泛应用. TSP 技术的发展重点在于进一

步提高系统测热精度和提高数据后处理效率.
数值计算方面, 采用高精度、高分辨率的差分

形式求解 N-S方程是连续流区气动热预测技术的重

要发展方向, 同时网格效应、物理化学模型、计算

格式、限制器以及湍流模型等数值计算理论的完善

将进一步增强对复杂工况的气动热预测的准确性.
高温流场气动热模拟规律领域, 重点关注以下 4 类

问题: (1)国内缺乏自主提出的化学反应动力学模型,
对热力学温度模型的修正完善也有待进一步发展;
(2) 辐射加热计算的精准度和通用性暂不能完全满

足工程要求, 辐射基础数据和计算模型的适用性和

可靠性都需要进一步验证完善; (3)材料表面催化特

性数据匮乏, 受限于国外相关实验数据, 为精确预测

壁面热流密度, 需重点发展基于反应过程和微细观

参数材料的表面有限催化反应模型; (4)材料烧蚀热

解产物、微烧蚀产物、氧化产物以及各种大气反应

组分的化学动力学建模问题尚未解决, 新型材料高

温烧蚀环境下气动热预测精度有待提升. 

4     结 论

本文对高温热化学非平衡气动热试验及仿真技

术、关键科学技术问题和研究进展等进行了叙述和

分析, 结论和展望如下.
(1) 国内系列高焓脉冲风洞能够解决大部分工

程领域高温气动热问题, 随着新型高超声速飞行器

飞行速域、空域不断拓展 , 需要发展口径越来越

大、参数模拟能力越来越高的地面模拟高焓试验设

备, 为超高速条件下高温流场气动热预测研究提供

支撑. 试验与测量技术能力方面, 气动热测试手段还

有待进一步研究完善, 传感器测量范围拓宽及其测

量精度提升是将来的发展方向.
(2) 目前, 国内针对高温流场的 CFD 研究已经

取得了一系列较大进展, 但高温化学非平衡效应对

飞行器气动热影响机制尚需进一步发掘; 高超声速

飞行器材料表面与高温空气之间的氧化、催化和烧

蚀反应动力学机理目前并未完全掌握, 即使是纯气

体情况下的热力学特性、松弛过程、输运特性和化

学动力学过程等仍然处于深入探索中.
(3) 风洞试验和数值计算是研究预测飞行条件

下气动热环境两种不可或缺的重要技术手段. 针对

新一代高超声速飞行器趋于复杂气动热环境, 需建

立多种手段相结合的气动热预测技术. 同时, 高温条

件下的风洞试验、飞行条件下气动热数据关联方法

需进一步验证确认.
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