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高速气动热实验数据的相关分析 

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  本文简要介绍进气道入口区隔道干扰热流实验数据的相关分析。如采用合适的气动热特征参

数和几何特征参数来无量纲化湍流干扰热流数据，不同缩比模型、不同来流条件、不同攻角的干扰

热流分布都可相关成一条无量纲热流分布曲线。也就是说，这条湍流干扰热流相关曲线与模型缩比、

来流参数、模型攻角无关。这一结果揭示了隔道高速湍流干扰流动的自相似特性 
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引    言 

去年我参加这个会议的报告是高速气动热

实验数据的工程估算[1]。对一些典型外形，例如

平板、楔、圆锥、球、和圆柱体等热流实验分

布数据，可以与工程计算结果比较，来验证试

验方法及实验数据的可靠性，对减少实验的盲

目性，提高数据的可靠性大有帮助。这次介绍

实验数据分析的另一种方法，实验数据相关。

实验数据相关就是从大量的实验数据中寻找流

动规律和特征。例如在高速湍流中，表面圆柱[2]、

台阶[3]和偏转舵[4]等突出物干扰流等都是非常

复杂的流动，其干扰热流分布也是十分复杂的，

现有的理论难以预计这些流动的气动热环境。

但通过实验数据的分析和相关，可以用几组非

常简单的公式或图表来揭示这些流动的特征和

规律，为复杂热环境防热的分析和设计提供可

靠依据。本文用进气道入口区隔道干扰热流实

验数据相关结果来说明实验数据相关的好处。 

 

 

1. 实验结果 

有一种进气道不是直接安装在弹面，而是

通过一块隔板连接安装的。隔板厚度 h 大于入

口当地边界层，其目的是让边界层内气流从尖

前缘隔板两边流入下游，流入进气道的是边界

层外的气流。进气道前是 9°压缩面，模型局部

简化外形如图 1 所示。但是尖前缘隔板的斜激

波会与弹面和进气道底面的边界层发生干扰，

从而使当地热流成倍升高。为了获得干扰热流

分布，在垂直尖前缘隔板的弹面上布置几行密

集的热流测点。实验气流马赫数 M∞=4、5 和 6.5，

B 模型和 A 模型缩比分别为 1:2 和 1:4，模型攻

角α=4°、0°、-4°、-8°和-12°。M∞=6 .5

时，典型的干扰热流分布如图 2 所示，图左是

模型缩比为缩比 1:2 分布，图右是模型缩比 1:4。

其中 L 和 S 分别表示测点至隔板尖点和根部垂

直距离，h 是隔板厚度。图中结果表明，干扰热

流分布在隔板根部附近出现峰值，随垂直于隔

板的距离 S 的增大逐渐降低，而且热流值随攻

角增大而升高。 
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图 1.进气道入口区局部简化模型 
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图 2. M∞=6.5 时不同模型缩比和不同攻角隔道干扰热流分布 

        

图 3. M∞=6.5 时用压缩面热流 qref无量纲化的隔道干扰热流分布 

 

    图 4.不同马赫数、不同模型缩比和不同攻角时进气道入口区隔道干扰热流数据相关结果 

图 2 干扰热流分布如果分别用各攻角压缩

面后缘附近热流值 qref无量纲化，则不同攻角的

干扰热流分布数据能相关成一条分布曲线，相

关结果如图 3 所示。图 3 中只包括攻角α=0°，

±4°和-8°湍流干扰数据，因为α=-12°时，

进气道入口处于气流背风面，压缩面和隔板干

扰为转捩或层流状态。马赫数 M∞=4 和 5 时的

干扰热流分布具有上述相似的性质。 

如果将干扰热流数据用压缩面后缘附近热

流 qref无量纲化，测点距离 S 用隔板高度 h 无量

纲化，不同马赫数、不同模型缩比和不同攻角

的 24 条干扰热流分布能很好相关成一条分布曲

线，正如图 4 所示。其他各行测点干扰热流分

布也具有完全相同的相关特性，只是相关分布

曲线形状和幅度稍有不同。这说明进气道隔板

湍流干扰流动具有表面台阶、圆柱和气动舵干

扰流动相同的相关特性。这是由激波与湍流边
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界层干扰流动的自相似特性决定的。图 4 干扰

热流分布曲线与马赫数、攻角和模型缩比无关，

但与测点行的位置 L/h 有关。这种相关结果对航

天器复杂区域防热分析和设计非常有实用价

值。 

2 结    论 

通过对进气道入口区隔道干扰热流分布数

据相关分析，证实进气道入口区隔道湍流干扰

流也具有自相似特性。不同马赫数、不同攻角

和不同模型压缩比的湍流干扰热流分布完全可

以相关成一条分布曲线。 
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