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摘　要：高焓风洞及其试验技术是助力人类进入高 超 声 速 飞 行 时 代 的 基 石，近 年 来 取 得 了 长 足 的 进 展。本 文 首 先

重点介绍了四种典型驱动模式的高焓风洞，即直接加热型高超声速风洞、加热轻气体驱动激波风洞、自由活塞驱动

激波风洞和爆轰驱动激波风洞。通过这些代表性风洞的介绍，讨论了相关风洞的理论基础和关键技术及其长处与

不足。由于高超声速高焓流动具高温热 化 学 反 应 特 征，风 洞 试 验 技 术 研 究 还 包 含 着 针 对 高 焓 特 色 的 测 量 技 术 发

展。本文介绍了三种主要测量技术：气动热测量技 术、气 动 天 平 技 术 和 光 学 测 量 技 术。这 些 技 术 是 依 据 常 规 风 洞

试验测量需求而研制的，又根据高焓风洞的特点得到了进一步的改进和完善。最后对高超声速高焓风洞试验技术

发展做了简单展望。

关键词：高焓流动；激波风洞；高超声速飞行器；气动力／热特性；测量技术

中图分类号：Ｖ２１１．７　　　文献标识码：Ａ　　　　　ｄｏｉ：１０．７６３８／ｋｑｄｌｘｘｂ－２０１９．０００９

　 收稿日期：２０１９－０１－０７；　修订日期：２０１９－０２－１８
基金项目：国家自然科学基金（１１５３２０１４，１１７２７９０１）
作者简介：姜宗林＊（１９５５－），男，理学博士，研究员，博士生导师，主要从事高超声速与高温气体流动、高焓激 波 风 洞 理 论 与 技 术、激 波 与 爆 轰

物理、高超声速推进理论与技术研究．Ｅ－ｍａｉｌ：ｚｌｊｉａｎｇ＠ｉｍｅｃｈ．ａｃ．ｃｎ
引用格式：姜宗林．高超声速高焓风洞试验技术研究进展［Ｊ］．空气动力学学报，２０１９，３７（３）：３４７－３５５．

ｄｏｉ：１０．７６３８／ｋｑｄｌｘｘｂ－２０１９．０００９　ＪＩＡＮＧ　Ｚ　Ｌ．Ｐｒｏｇｒｅｓｓｅｓ　ｏｎ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｔｅｃｈｎｉｑｕｅｓ　ｏｆ　ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ　ａｎｄ　ｈｉｇｈ－ｅｎｔｈａｌｐｙ　ｗｉｎｄ
ｔｕｎｎｅｌｓ［Ｊ］．Ａｃｔａ　Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃａ　Ｓｉｎｉｃａ，２０１９，３７（３）：３４７－３５５．

Ｐｒｏｇｒｅｓｓｅｓ　ｏｎ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｔｅｃｈｎｉｑｕｅｓ
ｏｆ　ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ　ａｎｄ　ｈｉｇｈ－ｅｎｔｈａｌｐｙ　ｗｉｎｄ　ｔｕｎｎｅｌｓ

ＪＩＡＮＧ　Ｚｏｎｇｌｉｎ１，２，＊

（１．Ｓｔａｔｅ　Ｋｅｙ　Ｌａｂｏｒａｔｏｒｙ　ｏｆ　Ｈｉｇｈ　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　Ｇａｓ　Ｄｙｎａｍｉｃｓ，Ｉｎｓｔｉｔｕｔｅ　ｏｆ　Ｍｅｃｈａｎｉｃｓ，

Ｃｈｉｎｅｓｅ　Ａｃａｄｅｍｙ　ｏｆ　Ｓｃｉｅｎｃｅｓ，Ｂｅｉｊｉｎｇ　１００１９０，Ｃｈｉｎａ）

２．Ｄｅｐａｒｔｍｅｎｔ　ｏｆ　Ａｅｒｏｓｐａｃｅ　Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ　Ｓｃｉｅｎｃｅ，Ｓｃｈｏｏｌ　ｏｆ　Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ　Ｓｃｉｅｎｃｅ，

Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ　ｏｆ　Ｃｈｉｎｅｓｅ　Ａｃａｄｅｍｙ　ｏｆ　Ｓｃｉｅｎｃｅｓ，Ｂｅｉｊｉｎｇ　１０００４９，Ｃｈｉｎａ）

　　Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｔｈｅ　ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔ　ｏｆ　ｈｉｇｈ　ｅｎｔｈａｌｐｙ　ｗｉｎｄ　ｔｕｎｎｅｌ　ａｎｄ　ｉｔｓ　ｔｅｓｔ　ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ　ａｒｅ　ｔｈｅ
ｃｏｒｎｅｒｓｔｏｎｅ　ｔｏ　ｈｅｌｐ　ｍａｎｋｉｎｄ　ｅｎｔｅｒ　ｔｈｅ　ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ　ｅｒａ，ａｎｄ　ｔｈｅ　ｇｒｅａｔ　ｐｒｏｇｒｅｓｓ　ｈａｓ　ｂｅｅｎ　ａｃｈｉｅｖｅｄ　ｉｎ
ｒｅｃｅｎｔ　ｙｅａｒｓ．Ｈｉｇｈ　ｅｎｔｈａｌｐｙ　ｗｉｎｄ　ｔｕｎｎｅｌｓ　ｗｉｔｈ　ｆｏｕｒ　ｔｙｐｉｃａｌ　ｄｒｉｖｉｎｇ　ｍｏｄｅｓ　ａｒｅ　ｉｎｔｒｏｄｕｃｅｄ．Ｔｈｏｓｅ
ａｒｅ　ｔｈｅ　ａｉｒ－ｄｉｒｅｃｔｌｙ－ｈｅａｔｅｄ　ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ　ｗｉｎｄ　ｔｕｎｎｅｌ，ｔｈｅ　ｌｉｇｈｔ－ｇａｓ－ｈｅａｔｅｄ　ｓｈｏｃｋ　ｔｕｎｎｅｌ，ｔｈｅ　ｆｒｅｅ－
ｐｉｓｔｏｎ－ｄｒｉｖｅｎ　ｓｈｏｃｋ　ｔｕｎｎｅｌ，ａｎｄ　ｔｈｅ　ｄｅｔｏｎａｔｉｏｎ－ｄｒｉｖｅｎ　ｓｈｏｃｋ　ｔｕｎｎｅｌ．Ｔｈｅｏｒｉｅｓ　ａｎｄ　ｃｒｉｔｉｃａｌ
ｔｅｃｈｎｉｑｕｅｓ　ｆｏｒ　ｄｅｖｅｌｏｐｉｎｇ　ｔｈｅｓｅ　ｗｉｎｄ　ｔｕｎｎｅｌｓ　ａｒｅ　ｉｎｔｒｏｄｕｃｅｄ，ａｎｄ　ｔｈｅｉｒ　ｍｅｒｉｔｓ　ａｎｄ　ｗｅａｋｎｅｓｓ　ａｒｅ
ｄｉｓｃｕｓｓｅｄ　ｂａｓｅｄ　ｏｎ　ｔｕｎｎｅｌ　ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｅｖａｌｕａｔｉｏｎ．Ｔｈｅ　ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ　ｔｅｃｈｎｉｑｕｅｓ　ａｒｅ　ｕｓｕａｌｌｙ
ｉｎｃｌｕｄｅｄ　ｉｎｔｏ　ｗｉｎｄ　ｔｕｎｎｅｌ　ｔｅｃｈｎｉｑｕｅｓ　ｂｅｃａｕｓｅ　ｔｈａｔ　ｔｈｅ　ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ　ａｎｄ　ｈｉｇｈ－ｅｎｔｈａｌｐｙ　ｆｌｏｗ　ｉｓ　ａ
ｃｈｅｍｉｃａｌｌｙ－ｒｅａｃｔｉｎｇ　ｇａｓ　ｍｏｔｉｏｎ　ａｎｄ　ｉｔｓ　ｄｉａｇｎｏｓｅ　ｎｅｅｄｓ　ｓｐｅｃｉａｌｌｙ－ｄｅｓｉｇｎｅｄ　ｉｎｓｔｒｕｍｅｎｔｓ．Ｔｈｒｅｅ
ｍｅａｓｕｒｉｎｇ　ｔｅｃｈｎｉｑｕｅｓ　ａｒｅ　ｉｎｔｒｏｄｕｃｅｄ　ｈｅｒｅ，ｉｎｃｌｕｄｉｎｇ　ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ　ｈｅａｔ　ｆｌｕｘ　ｓｅｎｓｏｒｓ，ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ
ｂａｌａｎｃｅｓ，ａｎｄ　ｏｐｔｉｃａｌ　ｄｉａｇｎｏｓｅ　ｔｅｃｈｎｉｑｕｅｓ．Ｔｈｅｓｅ　ｔｅｃｈｎｉｑｕｅｓ　ｗｅｒｅ　ｕｓｕａｌｌｙ　ｄｅｖｅｌｏｐｅｄ　ｆｏｒ
ｃｏｎｖｅｎｔｉｏｎａｌ　ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ　ｗｉｎｄ　ｔｕｎｎｅｌｓ　ａｎｄ　ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ　ｒｅｓｅａｒｃｈ，ａｎｄ　ａｒｅ　ｆｕｒｔｈｅｒ　ｉｍｐｒｏｖｅｄ　ｔｏ
ｍｅａｓｕｒｅ　ｔｈｅ　ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ　ａｎｄ　ｈｉｇｈ－ｅｎｔｈａｌｐｙ　ｆｌｏｗｓ．Ｔｈｅ　ｐｒｏｓｐｅｃｔ　ｆｏｒ　ｄｅｖｅｌｏｐｉｎｇ　ｔｈｅ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ
ｔｅｃｈｎｉｑｕｅｓ　ｏｆ　ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ　ａｎｄ　ｈｉｇｈ－ｅｎｔｈａｌｐｙ　ｗｉｎｄ　ｔｕｎｎｅｌｓ　ｉｓ　ｐｒｅｓｅｎｔｅｄ　ｆｒｏｍ　ａｕｔｈｏｒ’ｓ　ｐｏｉｎｔ　ｖｉｅｗ．
　　Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｈｉｇｈ－ｅｎｔｈａｌｐｙ　ｆｌｏｗ；ｓｈｏｃｋ　ｔｕｎｎｅｌ；ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ　ｖｅｈｉｃｌｅ；ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ　ｆｏｒｃｅｓ／ｈｅａｔ
ｆｌｕｘ；ｍｅａｓｕｒｉｎｇ　ｔｅｃｈｎｉｑｕｅｓ



书书书

０　引　言

　　高超声速高焓气体流动主要是指一类动能极高

的化学反应气体 流 动。１９４６年 钱 学 森 在《Ｓｉｍｉｌａｒｉｔｙ
ｌａｗｓ　ｏｆ　ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ　ｆｌｏｗｓ》高超声速流动相似律的论

文中首次使用“Ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ”（高超 声 速）这 个 术 语 来

描述气体速度远远大 于 环 境 声 速 的 流 动 状 态［１］。现

在，关于高超声速高焓流动的研究已经成为具有鲜明

学科特 色 和 重 大 需 求 背 景 的 气 体 动 力 学 的 前 沿 学

科［２］。作为学科发展所依赖的基础研究手段，高超声

速高焓流动试验技术主要指用来产生高总温和高总

压试验气流的风洞试验技术，并包含一类有针对性发

展的流动测量技术以满足高超声速飞行器气动特性

研究的需求［３］。

　　高超声速高焓气体流动的特点是气体介质的动

能大、滞止温度高。关键气动物理现象及其对飞行器

气动性能的影响最早发现于空天飞行器大气再入过

程中，诸如宇宙飞船和航天飞机。这类飞行器在大气

层里以高超声速飞行时，强烈的头部激波和黏性摩擦

阻力，使得飞行器周围的空气被加热到数千度、甚至

上万度的高温。高温导致了空气分子的振动能激发、
解离、甚至原子电离，使得普通空气变成一种随着气

体温度变化 而 不 断 进 行 着 热 化 学 反 应 的 复 杂 介 质。
高焓流动介质的本质变化改变了气体介质的本构，孕
育并推动 了 高 超 声 速 与 高 温 气 体 动 力 学 的 发 展［４］。
高焓气体流动的微观物理化学变化通过热力学、传热

学和激波动力学过程对空天飞行器的气动力／热规律

及其周围流场的气动物理特性产生重要影响，超越超

声速气体动力学的研究范畴，成为航空航天高新技术

领域里具有挑战性的基础研究方向。相对于传统的

亚、超声速气体流动，热化学反应气体流动表现出了

非线性、非平衡、多尺度的流动特征，使得对于这类流

动现象的认知极其困难。至今人们依然缺乏具有适

当精度的数学物理方程去描述热化学反应气体流动，
所以先进的高焓气体流动试验技术依然是目前高超

声速与高温气体流动研究的主要手段［３－５］。

　　高超声速高焓风洞的研制必须面对三个关键问

题。其一是如何模拟给定的高超声速飞行条件下的

气流总温。总温的复现是可以研究不同飞行速度条

件下，热化学反应进程的基础。例如，在高度３０ｋｍ、
马赫数７的飞 行 条 件 下，试 验 气 体 总 温 应 该 为２３００
Ｋ，此时氧气已经开始解离。对于马赫数１０的流动，
气体总温可 达４５００Ｋ，氮 气 分 子 开 始 解 离。对 于 马

赫数２０的流动，气体总温可以高达上万度，氮和氧原

子已经电离。其二是热化学反应进程并不随试验模

型缩比尺度的大小变化而改变，因此高超声速高焓流

动试验往往要求大尺度的飞行器模型以减小尺度效

应的影响。所以，纯净空气和足够大的流场是获得可

靠试验数据的基本要求。第三个关键问题是气体流

动速度的模拟。只有模拟了流动速度才能更准确地

模拟飞行器表面的局部流动，获得正确的摩擦阻力和

更准确的气动加热强度。然而，在风洞试验设备上实

现空气热化 学 反 应 机 制 的 模 拟，开 展 大 尺 度 模 型 试

验，并获得适当长的有效试验时间是极具挑战性的研

究课题。譬如，如果需要复现３０ｋｍ高空、马赫数为

８的飞行状态，此时试验气流的总温将近３０００Ｋ，长

时间维持这样的高温气源而不损害试验装备是极其

困难的。如果需要的高超声速流场直径为３ｍ，那么

高超声速高焓风洞的输出功率大约为９０万千瓦！对

比葛洲坝水电站总装机容量２７２万千瓦，可知如此高

的总温和功率需求使得连续下吹式大型高超声速高

焓风洞建设与运行几乎是不现实的。国内外几十年

的科研和应用经验表明：脉冲型激波风洞具有可模拟

的试验气流总温高、马赫数范围广、运行成本低等优

点，在国际高超声速研究领域得到了广泛的发展和应

用［３－６］。更重要的是激波风洞的高温气 源 即 生 即 用，
大大降低了风洞热负荷。

　　图１给出了正在研发的各种先进空天飞行器的

飞行走廊［５］。如果飞行速度为１０ｋｍ／ｓ，那么风洞试

验需要获得气流总温可达１０　０００Ｋ；如果飞行速度为

１．５ｋｍ／ｓ，气流总温也高达１５００Ｋ。在这样的极端

流动环境条件下，发展能够诊断具有热化学反应流动

的测量技术的困难是不言而喻的。几十年来，已经发

展了许多高超声速高焓流动测量技术，广泛应用于工

程研发和科研探索的主要有三类：气动天平技术、气

动热测量传感器技术和光学诊断技术。进一步来讲，
高温气流对试验装备产生的热负荷极大地限制了高

超声速高焓流动的试验时间，而太短的试验时间和风

洞运行的脉冲性是制约气动天平技术发展并影响气

动力测量精度的主要问题。气动热测量技术发展的

关键是研制 高 精 度 的 热 流 传 感 器，而 边 界 层 内 的 高

温、强冲刷、气体的解离与电离特性是影响传感器寿

命和精度的主要因素。光学诊断技术包括流动显示

与流场特性诊断，具有非接触的特点。目前应用各种

光学技术能够测量激波结构、流动结构、气流温度、组
分、速度等关键参数。这类技术的定量化和精度提升

是重要研发方向。

　　几十年来，虽然高超声速高焓风洞试验设备已经

为高超声速科技发展提供了重要数据与验证技术支

撑，但是各种相关的测量技术都具有各自的局限性和

８４３ 空　气　动　力　学　学　报　　　　　　　　　　　　　　　　　第３７卷



图１　各种高超声速飞行器的典型飞行轨道，高度／速度图

Ｆｉｇ．１　Ｔｙｐｉｃａｌ　ｆｌｉｇｈｔ　ｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓ　ｏｆ　ｖａｒｉｏｕｓ　ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ　ｖｅｈｉｃｌｅｓ，ａｌｔｉｔｕｄｅ／ｖｅｌｏｃｉｔｙ

不确定性，依然不能满足航空航天工程日益发展的需

求。高超声速技术已经成为２１世纪航空航天领域的

制高点，具有广阔的军民两用前景，对一个国家的科

学技术发展、航空航天能力提升、国民经济强化、综合

国力增强将产生重大影响。所以，高超声速高焓风洞

试验技术作为高超声速科技发展的关键支撑之一，其
重要性是无需强调的。

１　高超声速高焓风洞研制进展

　　由于各种先进空天飞行器的研发需求，高超声速

高焓风洞的研制获得了国际性的高度重视，几十年来

世界上 成 功 地 发 展 了 不 同 类 型 的 高 焓 流 动 试 验 装

备［３］。发展高超声速高焓 风 洞 的 最 基 本 问 题 是 如 何

加热试验气体，并获得需要的流动速度。目前广泛应

用的有空气直接加热型常规高超风洞和高焓激波风

洞。高焓激波风洞依据驱动方式可以分为三类：加热

轻气体、自由活塞和爆轰驱动模式。这些激波风洞是

目前国际高焓流动试验研究应用的主力试验手段，已
经获得了大量的试验数据。回顾不同类型高超声速

高焓风洞的发展历程、探讨进一步发展面临的潜在问

题，对于研制先进的高焓风洞技术、支撑高超声速科

技发展具有重要的意义。

１．１　直接加热型高超声速风洞

　　沿用传统的超声速风洞运行模式，一种产生高超

声速气流的方法就是直接加热试验气体。直接加热

型风洞技术采用不同能源将试验气源在高压条件下

预热到需要的温度状态，然后经过喷管加速膨胀，在

风洞试验段获得高超声速高焓流动。由于加热时间

长、温度高，对加热器系统及气源容器的材料有较高

的耐热要求。这项技术的加热器是一个关键部件，常
用的有镍铬电阻加热器，加热温度是１０００Ｋ；铁铬铝

电阻加热器，加热温度１４５０Ｋ；氮气／钨电阻加热，加
热温度２２００Ｋ；石墨电阻加热器，加热温度２８００Ｋ。

加热器通常选用耐高温且蓄热性能好的材料进行蓄

热，如何提高与空气的热交换获得焓值均匀的试验气

体是核心技术。常用的有氧化铝卵石蓄热器，最高温

度１６７０Ｋ；氧化锆卵石蓄热器，最高温度２５００Ｋ。常

规加热型高焓风洞的试验时间通常为几十秒到分钟

量级，可模拟的飞行马赫数一般小于７。当然这个性

能指标不包括电弧风洞。

　　美国ＮＡＳＡ　Ｇｌｅｎｎ研究中心应用电加热氮气再

补氧气的方法获得高焓气体，弱化了表面氧化效应，

研制成功了 ＨＴＦ高超声速装置（Ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ　Ｔｕｎｎｅｌ
Ｆａｃｉｌｉｔｙ），是一种典型的直接加热型常规高超声速风

洞［３］。１９６６年建成 的 ＨＴＦ设 备 计 划 应 用 于 原 子 能

火箭发动机试验，１９６９年改建为高超声速风洞，计划

应用于吸气式高超声速发动机试验。ＨＴＦ应用石墨

蓄热器替代了原来采用的卵石蓄热器，大大提高了装

备的性能。而且采用电加热氮气然后再补氧气的运

行模式有效改善了加热器和蓄热器的热力学环境，避
免了直接加热空气带来的设备氧化问题。ＨＴＦ能够

模拟的高超声速高焓流动的马赫数范围５～７，模拟的

飞行高度２０ｋｍ～３０ｋｍ，获得的气流总温１２００Ｋ～
２２００Ｋ。该 风 洞 建 成 后 开 展 了 ＨＲＥ（Ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ
Ｒｅｓｅａｒｃｈ　Ｅｎｇｉｎｅ）的试验 研 究 工 作，包 括 全 长 度、水 冷

却和氢／氧燃料的Ｓｃｒａｍｊｅｔ试验模型。
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　　直接加热型高超声速高焓风洞采用连续运行模

式，能够提供较长的试验时间和较宽的马赫数范围，
所以在高超声速气动试验中得到广泛应用。但是由

于加热器系统较为复杂，造价昂贵。同时蓄热器还受

高温空气的 侵 蚀 和 冲 刷，对 试 验 气 体 存 在 一 定 的 污

染，不同程度上影响了试验结果。另外，由于加热器的

加热能力、蓄热器承热极限和试验气体焓值控制，很难

获得总温高于２０００Ｋ试验气体。虽然如此，在高超声

速飞行器气动试验中特别是气动力试验中，直接加热

型高超声速风洞依然能够发挥非常重要的作用。

１．２　加热轻气体驱动高焓激波风洞

　　对于激波风洞来讲，激波动力学理论表明提高驱

动气体压力和声速都能够提高入射激波马赫数，获得

更高总温的试验气体。所以加热轻气体驱动激波风

洞采用了高声速的轻气体作为驱动气体，再利用加热

方法进一步提高驱动气体声速。国际上应用加热轻

气体 驱 动 模 式 的 激 波 风 洞 有 美 国Ｃａｌｓｐａｎ－ＵＢ研 究

中 心 的 ＬＥＮＳ （Ｌａｒｇｅ　Ｅｎｅｒｇｙ　Ｎａｔｉｏｎａｌ　Ｓｈｏｃｋ
Ｔｕｎｎｅｌｓ）系列 激 波 风 洞。ＬＥＮＳ　Ｉ采 用 电 加 热 氢 气

或氦气作为驱动气 体；ＬＥＮＳ　ＩＩ直 接 采 用 氦 气／氮 气

作为驱动气体［８－１１］。俄罗斯ＴＳＮＩＩＭＡＳＨ中 心 机 械

工程研究院发展了 Ｕ－１２激波风洞，可采用加热轻气

体和氢氧燃烧两种驱动模式［７］。

　　ＬＥＮＳ系列激波风洞的研制起始于１９８６年，原

来的研制目的是提供高质量、长时间的高焓试验气流，
应用于高雷诺数和高马赫数的湍流试验。当时的风洞

设 计 指 标 为：总 压１８０ ＭＰａ、总 焓３５ ＭＪ／ｋｇ，总 温

１２　０００Ｋ［８］。按照所提出的技术指标，他们采用了加

热到很高温度的氢气作驱动气体。由于高温氢气对

金属具有严重的侵蚀破坏作用，因而在风洞调试中发

生了严重事故。而后，他们修改了原来的研制计划，
建造了ＬＥＮＳ系列的激波风洞，试验气流总焓最高

可达１２．５ＭＪ／ｋｇ［９］。后来，为了配合 ＮＡＳＰ计划 开

展超燃冲压发动机的研究，他们进一步对风洞进行了

改进，主要模拟马赫数６～１５的飞行条件。最近的风

洞改进重点在提高其模拟低飞行高度的性能，使得也

能够开展辐射场和传感器附近流场变化导致的气动

光学 问 题。ＬＥＮＳ　Ｉ的 试 验 模 拟 能 力 为 马 赫 数７～
１４；ＬＥＮＳ　ＩＩ为马赫数３～７；ＬＥＮＳ　ＸＸ是膨胀风洞，
具有模拟马赫数１２以上飞行条件的能力。ＬＥＮＳ系

列的高焓激波风洞采用双膜片技术，保证了风洞试验

状态具有良好的可重复性。

　　应用ＬＥＮＳ系列高焓激波风洞，Ｃａｌｓｐａｎ－ＵＢ研

究中心开展了大量的超高速流动的基础试验研究工

作，包括激波／边界层相互作用、双锥体气动热流、表

面催化效应、气动光学特性等［１０－１１］。另外，几乎所有

的美国高超声速项目都在ＬＥＮＳ系列风洞上开展过

气动试 验，包 括 全 尺 度 的Ｘ－５１Ａ和 ＨＴＶ－２。ＬＥＮＳ
系列激波风洞的研制是成功的，是世界上能够应用于

复现高超声速飞行条件的少数试验装备之一。但是

ＬＥＮＳ系列激波风洞采用了加热轻气体驱动模式，每
次试验需要大量的轻气体作为驱动气体，其运行成本

相对较高。而且大量轻气体的储存、运输、加热和排

放存在诸多不安全因素。另外应用机械压缩方法提

高风洞输出功率的技术是有上限的。这些因素对于

应用加热轻气体驱动模式，进一步增大风洞尺寸、提

高风洞输出功率具有很大的局限性。

　　ＴＳＮＩＩＭＡＳＨ中 心 机 械 工 程 研 究 院 的 Ｕ－１２激

波风洞是一座 超 大 型 风 洞，其 高 压 段 内 径５００ｍｍ，
长１２０ｍ；低压段内径４０２ｍｍ，长１９０ｍ；高压段驱

动最高压 力 为２０ＭＰａ；低 压 段 试 验 气 体 压 力 范 围

１Ｐａ～５ＭＰａ。Ｕ－１２配 备 有 型 面 喷 管 和 锥 形 喷 管，
采用双膜片技术。氢气／氢气／空气是主要运行模式。
关于该风洞的综述报告也给出一些流动显示和气动

力试验结果，但是缺乏系统性的风洞技术和试验研究

进展文献。如果从 风 洞 结 构 参 数 来 看，Ｕ－１２被 驱 动

段的长径比过大。这不仅带来入射激波的衰减，而且

存在边界层过度发展问题，是激波风洞设计应该尽力

避免的问题。

１．３　自由活塞驱动高焓激波风洞

　　自由活塞驱动高焓激波风洞是利用高速运动的

自由活塞，压缩产生高压驱动气体的一种运行模式。
在风洞运行时，首先把很重的自由活塞加速到很高的

速度，然后依靠自由活塞的惯性动能，压缩激波管里

的驱动气体。当驱动气体压力达到设定压力值时，驱
动气体与试验气体间的主膜片破膜，形成入射激波，
完成试验气体的压缩过程。自由活塞驱动激波风洞

的概念首先由Ｓｔａｌｋｅｒ提出，后续研究报告介绍了关

于应用自由活塞压缩产生驱动气体在激波管里产生

更强的入射 激 波 的 研 究 进 展［１２］，目 前 自 由 活 塞 驱 动

方式已经在世界范围内得到了广泛的应用［１２－２３］。已

经建造应用的自由活塞驱动激波风洞有澳大利亚国

立大学的Ｔ３、昆士兰大学的Ｔ４［１３］、加州理工学院的

Ｔ５［１４－１５］、德国ＤＬＲ的ＨＥＧ［１６］、日本国家航天实验中

心的 ＨＥＫ和 ＨＩＥＳＴ［１７－１８］。这些自由活塞驱动激波

风洞的应用 为 高 焓 流 动 研 究 提 供 了 重 要 试 验 数 据。
如１９９４年Ｅｉｔｅｌｂｅｒｇ等人应用 ＨＥＧ对欧洲各风洞常

用的细长ＥＬＥＣＴＲＥ锥部开展气动热测量，试验结果

表明：热 流 率 纵 向 衰 减 速 率 与 计 算 结 果 不 同［１９］；

Ｈｏｒｎｕｎｇ等人在研究激波／激波相互作用时也发现了
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真实气体效应使得热流增强的激波投射区域加宽的现

象［２０］。这些研究结果突显了高焓流动研究的重要性。

　　在目前发展的自由活塞驱动高焓激波风洞中，日
本国家航天实验中心（角田）的 ＨＩＥＳＴ以其尺度大、
技术成熟、试 验 时 间 长 而 具 有 代 表 性。ＨＩＥＳＴ的 压

缩管长４２ｍ、内径６００ｍｍ；激波管长１７ｍ、内径１８０
ｍｍ；活塞重量 分 别 为２２０、２９０、５８０、７８０ｋｇ；锥 型 喷

管出口直径１．２ｍ、喉道直径２４～５０ｍｍ；型面喷管

出口直径０．８ｍ、喉道直径５０ｍｍ；最高驻室压力１５０
ＭＰａ；最高焓值高 达２５ＭＪ／ｋｇ；稳 定 试 验 时 间２ｍｓ
以上。而且在 低 焓 值 条 件 下，试 验 时 间 可 以 更 长 一

些。ＨＩＥＳＴ的主要性能范围：流动速度３～７ｋｍ／ｓ、
飞行马赫数８～１６、动 压５０～１００ｋＰａ。在 ＨＩＥＳＴ
的发展过程中，Ｉｔｏｈ等提出一种运行调制理论，旨在

实现重活塞的软着陆，以降低活塞突然强制停止可能

给试验装备带来的损害。计算和试验研究都表明运

行调制理论是成功的，对于自由活塞驱动激波风洞的

安全运行有着重要意义［２１］。应用 ＨＩＥＳＴ，日本国家

航天实验中心开展了一系列的高焓流动试验。如真

实气体效应对日本太空飞行器（Ｈｏｐｅ－Ｘ）俯仰力矩的

影响；高温热化学反应流动的表面催化效应；马赫数

８条件下的超燃冲压发动机试验等等［２２］。国内也在

研发更大尺度的自由活塞驱动高焓激波风洞，相关的

技术突破和性能提升报告也在期待中。

　　毫无疑问，自由活塞驱动高焓激波风洞的技术发

展是成功，已经成为高超声速高焓风洞的国际主流装

备之一。但是，这种驱动技术虽然具有产生高焓试验

气流的能力，但是产生的试验气流品质不高，试验时

间太短。其根本原因是对于自由活塞运动缺乏有效的

控制机制，活塞运动不存在定常压缩过程，造成驻室压

力波动严重。例如ＨＩＥＳＴ总长度接近１００ｍ，能提供

的试验时间仅仅为２～３ｍｓ，而且在这段试验时间内

驻室压力还持续降低。另外，自由活塞驱动技术相对

复杂，重活塞制动困难，携带的惯性能量有限，在一定

程度上限制了自由活塞驱动技术的应用与扩展。

１．４　爆轰驱动高焓激波风洞

　　爆轰驱动模式是应用可燃混合气爆轰后的高压

燃气作为驱动气体，实现入射激波的产生。由于气相

爆轰压力远远高于可燃混合气的初始压力，所以爆轰

驱动模 式 是 一 种 更 方 便、更 高 效 的 驱 动 方 法。１９５７
年Ｂｉｒｄ首先分 析 了 爆 轰 驱 动 激 波 管，对 驱 动 段 上 游

末端和主膜处起爆的驱动模式分别进行了计算分析，
并讨论了爆轰驱动应用的可行性［２３］。驱动段上游末

端起爆的驱动方式称为正向爆轰驱动。由于Ｔａｙｌｏｒ
稀疏波的干扰，入射激波后压力不断下降，造成波后

气体流动无定常区，不宜直接应用于激波风洞。在驱

动段／被驱动段的主膜片处起爆称为反向驱动模式。
爆轰理论表明：在爆轰波后，存在一段热力学状态均

匀的燃气，这部分气体占据了爆轰传播距离一半的长

度，有利于产生稳定的入射激波，获得更长时间的试

验气流。但是，对于反向爆轰驱动模式，爆轰波向上

游传播，极高的末端反射压力给风洞运行带来了严重

的不安全因素。对于反向驱动模式，俞鸿儒提出在驱

动段上游末端添设卸爆段以消除反射高压对试验装

备造成的危害，从而使得反向爆轰发展成为能够工程

应用的激波风洞驱动技术。中科院力学所于１９９８年

研制成功了ＪＦ１０爆轰驱动高焓激波风洞［２５－３０］。德国

Ａａｃｈｅｎ工业大学和中国科学院力学研究所合作建成

了应用 反 向 爆 轰 驱 动 的ＴＨ２－Ｄ高 焓 激 波 风 洞［３１－３２］。
美国ＮＡＳＡ经过论证，把计划建设的ＨＹＰＵＬＳＥ激波

风洞也采用了爆轰驱动模式［３３－３４］。这些激波风洞已经

成功地应用于高超声速气动力／热、真实气体效应、气
动物理和超燃推进方面的试验研究。

　　在爆轰驱动技术发展的探索中，中科院力学所的

研究具有系统性和创新性，形成了自己的理论和技术

体系。俞鸿儒等自２０世纪６０年代起就开展了爆轰

驱动技术的系统研究，他们在原ＪＦ８激波风洞上开展

了氢氧爆轰试验，并成功地产生了高温、高压驱动气

源［２５］。随后建 立 了ＢＢＦ１００爆 轰 试 验 激 波 管，并 于

１９９８年研制成 功 了ＪＦ１０氢 氧 爆 轰 驱 动 高 焓 激 波 风

洞［２９］。ＪＦ１０高焓激波风洞的驱动段长１０．１５ｍ，内径

１５０ｍｍ；被驱动段长１２．５ｍ，内 径１００ｍｍ；并 配 置

了出口直径５００ｍｍ锥型喷管。应用ＪＦ１０高焓激波

风洞能够产生的 试 验 气 流 的 总 温 高 达８０００Ｋ，总 压

８０ＭＰａ，气流速度 为６ｋｍ／ｓ。这 种 进 展 在 当 时 是 突

破性的。

　　反向爆轰驱动模式仅仅应用了爆轰波后动能为

零的部分高压燃气，而且这部分气体的压力不到Ｃ－Ｊ
爆轰压力的一半。而正向爆轰具有更强的驱动能力，
但是爆轰波后稀疏波的影响使得入射波严重衰减，是
正向爆轰驱动模式工程应用必须克服的问题，也是一

个世界难题。姜等人基于激波反射概念，提出了一种

具有 反 射 腔 结 构 的 正 向 爆 轰 驱 动 方 法（Ｆｏｒｗａｒｄ
Ｄｅｔｏｎａｔｉｏｎ　Ｃａｖｉｔｙ　Ｄｒｉｖｅｒ，简 称ＦＤＣ驱 动 器），并 通

过计 算 模 拟 和 试 验 研 究 优 化 了 ＦＤＣ驱 动 器 的 尺

度［３５－３６］。新型的ＦＤＣ驱动器由三部分组成：驱动段、
反射腔和辅助驱动段。其基本原理是应用反射腔产

生一个很强的上行激波，弥补由稀疏波引起的驱动气

流的压力降低，消除Ｔａｙｌｏｒ稀疏波的影响，确保驱动

气流的平稳性。中科院力学所应用ＦＤＣ驱 动 器，进
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一步改进了ＪＦ１０高焓激波风洞，获得的风洞驻室压

力平台和喷管平稳自由流均超过６ｍｓ［３７］。

　　依据反向爆轰驱动方法，针对吸气式高超声速飞

行器的试验需求，姜和俞等进一步发展了爆轰驱动激

波风洞缝合运行条件、喷管启动激波干扰衰减方法和

激波管末端激波边界层相互作用控制技术，研制成功

了能够复现高超声速条件的国际首座超大型爆轰驱

动高焓激波风洞（简称ＪＦ１２复现风洞，如图２所示）。

ＪＦ１２复现风洞的喷管出口 直 径 为２．５ｍ，获得的有效

试验时间长达１００ｍｓ，并具有复现２５ｋｍ～５０ｋｍ高

空，马赫数５～９范围高超声速飞行条件的能力［３９，４６］。

ＪＦ１２复现风洞理论与技术创新使得其风洞整体性能

居国际领先地位，获得了２０１６美国航空航天地面试

验奖。近十年的爆轰驱动高焓激波风洞研究，突破了

一些关键技术，产生高焓试验气流的能力强，提供的

有效试验时间长，风洞运行成本低、扩展性好，是一种

具有良好发展前途的高焓流动试验装备。但是，由于

高温高压状态的实现，高温燃气与试验气体带给风洞

内壁面的氧化锈蚀，氢气燃料导致的驱动段氢脆，超

高压诱导的应力对于材料极限应力的逼近，风洞运行

后的清洁等等，都给爆轰驱动激波风洞的设计和运作

带来挑战性的难题。

图２　复现高超声速飞行条件激波风洞［３９］

Ｆｉｇ　２　ＪＦ－１２ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ　ｆｌｉｇｈｔ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ　ｄｕｐｌｉｃａｔｉｎｇ　ｓｈｏｃｋ　ｔｕｎｎｅｌ
［３９］

２　高焓流动测量与诊断技术

　　高超声速高焓气体沿飞行器表面的流动过程中，

气体微团具有分子内部自由度激发、分子间不断发生

解离、电离、复合等化学反应，乃至出现辐射和电磁效

应等一类物理、化学、电磁学耦合作用现象。而这些

微观气团的物理化学变化，通过热力学、传热学、气体

动力学和激波动力学过程，对高超声速流动的宏观规

律产生重要影响。面对这种复杂的热化学反应气体

流动，发展具有一定精度的诊断测量技术的困难是可

想而知的。根据先进空天飞行器研制和气动物理过

程探索的需求，广泛应用的高超声速高焓流动测量技

术主要有三类：气动热测量技术、气动天平技术、光学

诊断技术。依据测量对象和研究目的的不同，在三种

类技术的发展中依据不同的物理原理，并获得了不同

程度的进展。

２．１　气动热测量技术

　　气动加热是高超声速飞行面临的一个独特又严

峻问题，是空天飞行器设计过程中必须考虑的主要因

素之一。准确地获得飞行器表面热流分布是工程设

计部门确定防热措施，选用可靠防热材料，进行合理

结构设计的重要依据。由于试验气流高焓值的要求，
模拟气动热环境的地面试验通常应用高焓激波风洞

模拟［４０］。因为高焓激波风洞的有效试验时间通常为

毫秒量级，因此需要发展具有灵敏度高、响应迅速、热
负荷小的热流传感器。按其工作原理，能够满足上述

要求的测热传感器可分为两大类：表面温度计类和量

热计类［４１］。前者利用表面温度计测出半无限体表面

的温度随时间的变化历史，然后根据热传导理论计算

出表面热流率；后者利用量热元件获得出入其中的热

量，再测量量热元件的平均温度变化率，最后计算出

表面热流率。

　　薄膜热电阻温度计和同轴热电偶是最常用的两

种表面温度计类的测热传感器，两者具有各自的优缺

点。薄膜电阻温度计的优点是灵敏度高，但抗冲刷能

力弱，适用于热流较低的场合。同轴热电偶的灵敏度

较低，但抗冲刷能力强，适用于热流较高的场合。塞

型铜箔量热计是量热计类传感器的代表，具有稳定性

好、抗冲刷能力强的特点，但其热响应特性受加工工

艺的影响显著，而且难以做到小型化。尽管已有多种

传感器可用于高焓流动的瞬态热流测量，但存在着测

量结果散差 较 大，测 量 精 度 不 高 的 问 题［４２］。目 前 比

较先进的热流 传 感 器 的 测 量 精 度 一 般 为１０％左 右，
在激波／边界层相互作用区的测量误差更高。而且，
由于高温氧化和高速冲刷作用，传感器的可重复性存

在问题。如何进一步提高传感器的测量精度和使用

寿命还需进一步的探索。

２．２　气动天平技术

　　飞行器气动力是风洞试验研究最基本的测量项

目之一，而气动天平则是测力试验的必备装置。气动

天平按测量气动力载荷分量的数目，可分为单分量天

平和多分量天平。一般在风洞试验中大部分使用六

２５３ 空　气　动　力　学　学　报　　　　　　　　　　　　　　　　　第３７卷



分量测力天平，在发动机推力试验中也可应用单分量

天平。按天平工作原理可分为机械天平（通过天平上

的机械构件进行力的分解与传递，用机械平衡元件或

测力传感器来测量气动力），应变天平（基于天平上的

弹性元件表面的应变，用应变计组成的惠斯顿电桥来

测量作用在模型上的气动力）、压电天平（通过天平上

的压电元 件 的 压 电 效 应 来 测 量 气 动 力）［４３］。在 早 期

的气动力试 验 中，一 般 在 低 速 风 洞 中 使 用 机 械 式 天

平，高速风洞使用应变式天平。从２０世纪７０年代开

始，因电阻应 变 计 以 及 自 动 化 测 量 和 控 制 技 术 的 发

展，低速风洞也已普遍使用了应变天平。在一些高超

声速风洞中，压电天平也开始应用［４４］。

　　激波风洞一般采用应变式脉冲天平。这主要是

因为激 波 风 洞 运 行 时 间 短，要 求 天 平 固 有 频 率 高

（１０００Ｈｚ以上），满足响应快的要求。高焓激波风洞

驻室压力高，天平必须能承受很大的启动载荷。激波

风洞的动压变化范围大，还需要天平具有较宽的测量

范围。相对于传统的应变天平，脉冲式应变天平测量

信号中常常含有因模型与测力系统振动产生的惯性

力信号，因此在测量电路中必须采用惯性补偿与滤波

措施［４５］。当模型与测力系统较低的固有振动周期与

风洞试验时间相当时，惯性力信号将严重影响天平测

量信号的判读和气动力测量精度的提高，惯性补偿成

为脉冲天平研制必须解决的关键问题之一。特别是

高超声速高焓流动试验研究，需要采用较大尺度的飞

行器试验模型，所以高焓激波风洞的天平技术一直是

一个倍受关注的关键技术。

　　天平的尾部和背部支撑形式存在着不同程度的

支架干扰，在高超声速飞行器／发动机一体化试验中

表现得尤为严重。支架干扰不仅改变飞行器尾部的

流态，还可能影响发动机喷管的正常工作。另外，在

飞行器大迎角试验时，作用在模型上的非定常气动力

还会引起支撑系统的低频振动，带来测量数据精度的

干扰和潜在不安全的因素。针对这些问题，发展了一

种张线式天平测量装置。不同于常规天平支撑，张线

式天平的模型以双支点形式与单分量应变天平连接，
通过几根张线悬挂在风洞试验段两侧的张线支架上。
由于张线支撑对流场干扰小，因此模型迎角的修正量

也较尾支撑小。为了进一步降低支架干扰，还发展过

一种磁悬挂天平。这种天平利用磁力将模型悬浮在

风洞中，通过电流与位置测量来获得气动力数据。

　　气动天平技术的发展表明，获得高精度的气动力

数据不仅仅是天平发展和支撑技术的改进，更重要的

是风洞／测力系统的一体化匹配设计。在这个一体化

设计概念里，天平的设计必须考虑风洞试验时间、喷

管启动特性、模型支撑系统的自振频率和天平各个分

量的最低设计频率。另外天平应变片的温度特性和

模型尾部流动的变化，对于天平的测量精度也有重要

影响。

２．３　光学诊断技术

　　应用光学诊断技术能够实现高温化学反应流动

特性的探测与诊断。由于高焓流动的超声速特征，任
何侵入式的测量不可避免在探针区域诱导出激波干

扰流场，导致测量获得的参数偏离实际的当地流动参

数。光学诊断技术以其非接触（不干扰流动）、多参数

测量（温度、组分浓度和速度）、高时空分辨等特点，得
到了越来越广泛的重视。

　　最经典的光学诊断技术是纹影、阴影和干涉条纹

技术，广泛的应用于激波结构的显示，能给出密度相

关的流场信息。目前国内外还发展了多种应用于高

焓流动的光学诊断技术，比较成功的有吸收光谱诊断

技术和平面激光诱导荧光技术。不同温度气体具有

不同的光谱特性，相当于每种气体的身份特征。而且

气体的吸收光谱特性与其温度紧密相关，所以利用吸

收光谱诊断技术能够进行组份识别与温度测量。吸

收光谱技术已经成功应用于高焓流动的流场测量，但
是三维积分效应影响了吸收光谱技术对非定常复杂

流场的应用。平面激光诱导荧光技术（ＰＬＩＦ）是一种

很有发展前途的三维高焓流动诊断手段。ＰＬＩＦ技术

根据被测量组分，采用特别调制的平面脉冲激光，激

发高温气体某种特定组分的电子能级跃迁。平面脉

冲激光消失后，被激发的流场截面内特定组分电子的

能级回跳，诱发出不同强度的荧光，其强度与被测量

组分的浓度相关。利用先进的增强型摄像技术，可以

获得指定流场截面内的荧光分布，其中包含了特定组

分的定量与定性信息。压敏和温敏漆技术也是一种

光测技术，能够获得大面积的温度和压力分布、边界

层发展与转捩的特征。对于光学诊断技术，如何提高

定量测量的精度是一个关键问题。随着高温气动物

理研究的深入化和先进飞行器研发的精细化，光学诊

断技术具有广阔的研发前途。

３　结论与展望

　　随着先进空天飞行器的研制和新概念高超声速飞

行器的探索，对于高超声速高焓流动规律的研究也在

不断深入，对风洞试验技术也提出了越来越高的标准。
尽管高焓风洞试验技术研究已经取得了重大进展，但
是要满足自由流马赫数、自由流雷诺数、流动速度、飞
行高度处压力、来流总焓、跨激波的密度比、试验气体

组分、壁温／总温比、精确的化学反应机制和进程等气
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动特征的准确模拟，并获得能够满足工程需求精度的

试验数据还有一定的差距。所以在高超声速高焓风洞

试验技术领域，需要重视下述三个方向的研究工作。

３．１　先进的高超声速高焓风洞试验技术

　　高超声速科技和高温气动学科的发展都要求提

供更先进的高焓流动试验装备，这种装备应该具有复

现高超声速飞行条件的能力，至少能够复现某些关键

参数，使得对于高焓流动在某一方面的基本规律能够

得到正确的认识。譬如，实际飞行速度的复现使得飞

行器气动力／热性能的预测能够更可靠；采用纯空气

作为试验气体使能得热化学反应机制和进程得以模

拟；适当大的试验流场可以降低化学反应过程对缩比

模型流场的不相似性产生的影响；静压与静温的复现

能够提升高超声速推进系统性能预测的可靠性。另

外，试验时间的长短应该依据研究目的、研究对象和

测量技术综合判断。试验时间太短不足以捕捉正确

的物理现象并获得具有足够高精度的测量结果，试验

时间太长可能由于高温造成试验装备的损坏而大大

提高试验研究成本。一般来讲，气动热测量需要１０～
３０ｍｓ就能够获得可靠的测量数据，气动力试验则需

要根据试验模型的大小和天平系统的刚性来确定。如

果试验时间能够长于天平系统最低固有频率的两倍周

期，那么应用目前发展的惯性补偿技术就可以获得具

有一定精度的试验数据。对于超燃冲压发动机的理论

研究，钱学森先生曾经建议，１／１０ｓ的试验时间已经足

够了［６］。高超声速地面试验的核心问题是发展先进高

焓风洞技术，不仅应该关注高马赫数（Ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ），更
要强调高流动速度（Ｈｙｐｅｒｖｅｌｏｃｉｔｙ）。而后者是模拟高

超声速飞行带来的关键物理现象的基础。

３．２　高焓流动高精度测量技术

　　高超声速高焓流动试验具有流动速度快、试验时

间短、激波强度大、气流总温高并含有带电粒子等特

点。流动速度快要求传感器耐冲刷；试验时间短要求

测量传感器的频率响应高；强激波能够显著改变传感

器当地的流场状态，无干扰和小干扰测量技术值得倡

导；气流总温高是一个非常严酷的环境条件，耐高温

传感器、尽可能小的接触面积、适当短的试验时间是

解决问题的关键；热化学反应气体的带电粒子可以干

扰传感器测量信号，给试验结果带来不确定性。而这

类干扰与当地流场状态密切相关，缺乏可行的统一修

正方法。高超声速高焓流动测量技术的研发是极具

挑战性的工作，其难度不低于高焓风洞技术的发展。
目前来看，小 型 化 和 柔 性 化 的 热 流 传 感 器 有 发 展 前

途，其耐高温与耐冲刷特性需要改进；脉冲型风洞的

大尺度模型天平技术需要高度重视，对于提高气动力

数据精度具有重要意义。对于高温热化学反应流动，
光学诊断技术极具发展前途。这类技术不仅对试验

流场无干扰，而且能够诊断热化学反应气体特性，对

于认知高超声速高焓流动的核心物理化学过程具有

重要意义。目前得到应用的有流动结构显示技术、吸
收光谱技术、发射光谱技术、平面激光诱导荧光技术

等等。这些技术本身都获得了不同程度的改进，其定

量化测量及其测量精度提升是将来的发展方向。

３．３　高焓流动物理模型与计算技术

　　高超声速高焓风洞的研制与测量技术的发展都

极为困难，需 要 投 入 大 量 的 人 力、物 力 和 时 间 资 源。

高焓气体流动过程的非线性、多物理、非平衡特点又

要求先进空天飞行器的研制需要获得大量的风洞试

验数据和飞行器气动特性参数。所以，发展针对高焓

流动的不同研究手段是非常必要的，而其中发展高焓

流动物理模型和计算技术应当是首要选择。建设能

够满足工程需求的计算平台需要开展四个主要方面

的工作：首先，应该进一步发展高温化学激波管技术，

深入开展空气的热化学反应动力学特性研究，完善高

温高压条件下的化学反应气体流动的物理数学模型。

其次，需要发展针对多组分控制方程、化学反应刚性、
高超声速边界层、复杂边界离散方法，实现对先进空

天飞行器计算能力的综合提升。然后，应用高超声速

高焓风洞试验和测量技术，开展系列典型飞行器模型

在不同飞行状态下的系列试验测量，完成高焓流动物

理模型和计算技术的可靠性验证。最后，针对风洞试

验与计算模拟的局限性，开展高超声速风洞试验数据

与飞行试验数据的相关理论和关联方法研究，这是气

体动力学研究的基本点，也体现了基础研究应该服务

于工程技术需求的基本原则。
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