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高速气动热实验数据的工程估算 

唐贵明 

（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  本文简要介绍平板、尖楔、球、球锥和圆柱等气动加热的工程计算方法，并用于估算实验模型相应部位的热

流分布。计算结果与实验测量结果进行比较，从而对实验数据的可靠性和合理性及边界层转捩与否进行判断。  
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1． 引言 

在气动实验中，气动热测量是件最复

杂、最繁琐、最艰苦的工作。凡是想要从事

测热实验工作的，一定要有吃苦耐劳的精

神。气动热实验数据，对飞行器的防热分析

和热机构设计是非常重要的。因为目前数值

计算方法还不能提供准确的气动热数据，气

动热数据主要靠地面风洞实验提供。因此气

动热实验是一项很有实际意义的科研工作，

我有幸为此工作了近 40年。影响气动热数据

的因素很多，例如来流参数、壁温、模型外

形及其光洁度、气流干净度、热流传感器的

参数和二次仪表的精度等。每一环节的失误

都会影响数据的准确度，从而影响飞行器的

设计性能。因此在进行气动热实验时，判别

实验数据的可靠性是非常重要的。判别实验

数据是否合理的一种简便有效的方法就是与

现有的成熟的气动热工程估算结果比较。对

于附着流，例如平板、楔、锥、球和圆柱体

等外形都有很好的和被实验数据验证的热流

计算方法。虽然这些方法估算的热流数值可

能有些差别，但他们随气流和几何参数的变

化规律是一致的。任何一个外形复杂的飞行

器，大都由上述几种外形组成。这些部位的

热流实验数据都可与相应外形的工程估算结

果比较，从而可确定实验方法、实验状态及

其测量结果的可靠性，同时还可判断边界层

是否转捩，确定转捩位置。对可提高工作效

率，减少实验的盲目性也有很大帮助。目前

不少气动热实验研究工作者，往往只重视完

成实验好交差，忽视实验数据的分析。对实

验数据的计算分析，不仅可提高实验数据的

可靠性，合理性，同时也可提高我们对高速

流动现象的认识。此文也算是对从事气动热

工作者的一个小小的建议。 

2. 简便工程热流计算方法 

2.1 平板热流分布 

有很多计算平板热流的工程方法，这里

只介绍比较简便的方法。例如： 

层流平板热流：
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湍流平板热流： 
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式中*号表示参考温度下的值，参考温度由下

式计算： 

awe TT 22.0T5.028.0T w

* 
          

 

还有 Mclaughlin 的平板热流计算方法： 
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层 流 时 ， A=0.332 ， n=0.5 ； 湍 流 时 ，

A=0.0269，n=0.2。下标 e 表示边界层外缘参

数，∞表示来流参数，0 表示滞止参数。图

2.1 表示不同雷诺数平板上层流和湍流实验热

流分布与计算结果的比较。图中结果表示，

在 Rex=10
7
附近边界层转捩为湍流。 
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图 2.1 平板层流和湍流实验热流分布 

与计算值比较 

2.2. 轴对称驻点热流 

球驻点热流常采用如下 Fay 和 Riddell

分析方法估算，有大量实验数据证明它是相

当精确的方法。后人根据这一公式推出了许

多球驻点热流计算公式。 
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简化上式，可以得到快速估算半球驻点热流

的方法： 
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其中 k近似为常数，如图 2.2 中数据所示。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

对不是半球的其他钝端头形状，可用根

据球冠族钝端头实验数据建立起来的经验相

关结果估算。这些相关关系仅适用于球冠族

外形合乎逻辑的无量纲参数是 rb/rn，其中 rb

和 rn分别是圆柱和球头半径，三种特殊情况

对应的值 rb/rn如图 2.3 所示。rb/rn为负值表

示凹端头外形。其驻点热流实验和计算值随

rb/rn的变化表示在图 2.4 中。其中(qs)Hemi是

用 Lees 理论根据实验条件计算的圆柱球头驻

点热流值。实验中 rb保持不变，用不同的 rn

模型测量驻点热流。图中实验数据点是不同

马赫数和不同雷诺数的平均值，因为在数据

范围内马赫数和雷诺数的影响分辨不出来。

实验中还可观察到凹半球的流动是不稳定

的，因而热流值随机变化。平端头物体上层

流热流分布及半球、平端头和凹端头上层流

热流分布比较表示在图 2.5 中。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

图 2.2 驻点热流计算和实验数据比较 

 

图 2.5 平端头物体上层流热流分布 
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 2.3. 圆柱前缘热流 

圆柱滞止线上层流和湍流热流也有相应

的分析方法。这些方法也常用来估算气动舵

圆柱前缘热流。 

对层流有： 
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其中下标表 s示滞止线边界层外缘参数。如

果圆柱轴线与来流流速垂直，驻点线上热流

率可用球驻点热流估算，即： 

2/q 球圆柱 ss
q  

后掠圆柱滞止线层流热流  也可用近似式： 
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（卡/厘米
2
.秒） 

式中下标 0表示滞止值。如引入参考温度，

得到了上式的改善式 
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它减弱了壁温对热流值的影响。 

2.4. 球锥热流分布 

层流球面热流分布通常用 Lees 修正方

法估算（公式略）。 

球头湍流热流分布可用 Cresci 等人的

参考焓方法： 
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上述两式也可用于计算锥面湍流热流分布。 

锥面层流和湍流热流分布也可用平板热

流公式近似计算。对于同样的边界层外缘流

动条件，锥面的气动加热比平板来得高。这

是因为伴随着锥形流，边界层变薄。利用

Mangler 变换，能够证明：离锥顶 x 距离处的

锥面上，层流边界层的气动加热率，等于边

界层外缘条件相同时，离前缘 x/3 处平板上

的层流加热率。 

同样，零攻角锥面上的湍流气动加热率

也可从计算平板湍流热流的公式得出。离锥

顶 x处具有湍流边界层的锥面上的气动加热

率，等于边界层外缘流动条件相同时，离前

缘 x/2 距离处平板上的气动加热率。即： 

对层流有    平板锥面 qq 3  

对湍流有    平板锥面 qq 2.02  

这样，任一个计算平板热流的公式都可

用来快速估算相应流动条件下锥面上的热流

率。在选择热流工程计算方法时，一定要注

意它实用的范围。每一工程方法都有一定的

局限性，目前还没有普适热流工程估算方

法，特别是湍流计算方法。这里还要指出的

是，估算壁面热流时选择热流计算方法无疑

是非常重要的，但更为重要的是如何获得当

地合适的气流参数。国外有人建议，航天器

气动热数据最好用数值模拟和工程方法相结

合的方法来获得，即用数值模拟获得边界层

外缘流动参数，用工程方法估算热流分布。 
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3.工程计算与实验测量数据比较的例子 

本实验室四十多年来进行了许多风洞模

型气动热实验，获得了大量的气动热实验数

据，这里仅列举几例，说明热流工程估算在

分析实验数据中应用。 

3.1 平板 

有攻角的楔形外形可以用平板热流公式

估算。例如图 3.1.1 所示尖楔外形，通常后

缘总比比前缘窄，其斜面的流动与有攻角平

板流相似。图 3.1.2 至 3.1.3 分别表示楔面

轴向和横向实验热流分布与二维流计算结果

的比较。从而了解楔形体流动的边界层转捩

情况和二维特性。图 3.1.2 表示随攻角增

大，下表面边界层转捩点前移。实验数据与

二维流热流计算结果符合较好。值得指出的

是，在楔前缘附近，横向热流分布数据散布

较大，散布幅度在层流和湍流计算值之间（图

3.2.3）。数据散布不是测量的错误，而是边

界层转捩不对称特性引起的。由于前缘外形

及其附近表面光洁度的微小差异，都可使边

界层转捩提前或滞后。即使轴对称体也普遍

存在边界层不对称转捩现象，因而造成烧蚀

不对称和滚转现象。但在完全层流和湍流

时，楔面横向热流分布时均匀的，与二维计

算值一致，如图 3.1.3（2）所示。 

 

 

对于如图 3.1.5 所示的前窄后宽的楔形体

楔面横向热流分布由于受到两则边缘流动影

响，横向热流分布就不均匀了。图 3.1.6 分别

表示攻角α =0°，2°时靠近楔后缘附近横向

18

° 

X 

Y 

Sx 

18° 

图 3.1.1. 尖楔模型简图 
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热流分布。图中计算曲线是用修正平板方法获

得的。计算曲线大体反映了横向热流分布趋

势。实验数据在侧边缘附近稍有下降，这时受

侧边缘气流膨胀所至。 

 

 

3.2 球锥面热流分布 

3.2.1 球面热流分布 

图 3.2.1 表示我国七十年代在 JF8 激波风

洞获得的球锥面上层流和湍流热流分布结果。

球头半径 137mm，半锥角 10°。当球面为层流

边界层，球面沿母线热流分布近似余弦曲线，

从驻点开始热流逐渐下降，可由 Lees 计算方

法估算。由驻点热流和球半径无量纲的化球面

层流热流分布与来流马赫数无关，如图 3.2.1

（1）所示。而当球面为湍流时，球面热流沿

母线分布为湍流分布，自驻点下游附近热流开

始升高，在声速点附近达驻点热流的 2-3 倍的

最高值。球面湍流热流分布可用 Cresci 或

Vaglio-Laurin 方法估算，
 
如图 3.2.1（2） 

所示。因此再入湍流飞行时，弹头往往烧蚀成

奶头形状。 

Y 

M∞ 

X 

图 3.1.5 梯形楔模型简图 

图 3.1.6  M∞=6.4 梯形楔面横向热流分布

实验与湍流计算值比较 

 

（1）层流热流分布 

（2）湍流热流分布 

 
图 3.2.1 球面沿母线热流分布  

 



318 LHD 2011 年度夏季学术研讨会 

 

3.2.2  锥面热流 

实验中往往需要测量某一区域的热流分

布，以观察锥面边界层状态。为了判断边界层

是否转捩，需要与热流计算值比较。因此工程

计算方法可以帮助判断边界层是否转捩。又例

如图 3.2.2 左图表示锥面尾舵上游某一段的热

流分布，由于几何距离变化较小，热流分布几

乎为一水平直线。为了观察锥面热流随攻角的

变化规律和当地边界层状态，将各个测点的热

流平均值与计算值绘于图 3.2.2 右图中，湍流

计算结果与实验值符合的非常的好，这表明当

地为完全湍流。不过随攻角增加实验热流逐渐

高于计算值。这是由于气动力的影响，使实际

攻角大于静态攻角值。 

 

 3.3 舵前缘热流 

为了提高飞行器气动特性，弹体上还装有

气动舵。一般气动舵具有后掠的圆柱形前缘，

弹体激波与舵前缘激波之间相互干扰可使前缘

热流大大升高，因此气动舵前缘的热流分布的

实验和预测显得十分重要。图 3.3.1 左边是舵

干扰流彩色纹影照片，右边是相应的舵迎风前

缘热流分布。从图中可以看到弹体激波撞击在

舵激波上，使舵激波产生了微小变化。由于舵

前缘后掠角较大，前缘处于超声速流中，激波

干扰属于第五类，对前缘热流分布影响很小。

因此舵前缘热流分布以激波撞击点为界形成两

个台阶。这是由于舵前缘分别处于弹体激波层

内和自由流中的缘故。将弹激波层内平台热流

平均值与后掠圆柱前缘湍流热流计算值绘于图

3.3.2 中，观察前缘热流随攻角变化的情况。

计算曲线与实验数据符合得相当好。

图 3.3.1 弹体上气动舵干扰纹影照片（M∞=6.47,σ =24°）和舵前缘热分布 
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4． 结论 

本文采用气动热工程计算方法估算平板、

楔、球锥和气动舵圆柱前缘等外形的热流分

布，得到了较满意的结果。层流和湍流热流计

算结果与实验数据符合较好，对判断热流测量

技术及其实验数据的可靠性和边界层转捩大有

帮助。 
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图 3.3.2  舵前缘实验高热流分布段均值及与计算结果比较（舵 φ =±45°）（α ：单位为度） 

 

（α ：单位为度） 

 


