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摘    要  降低飞行阻力、探索更高效的热防护系统是研发高速飞行器过程中至关重要的课

题. 目前, 国内外学者在飞行器减阻降热的机理及应用技术方面进行了大量研究, 取得了丰

富的成果. 本文系统地梳理了在高速飞行器减阻降热领域的研究进展, 阐述了主动热防护机

理的研究结果, 介绍了应用于高速飞行器的前沿减阻降热技术, 并简述了基于余热利用的整

体热防护系统的发展情况. 基于对研究现状的分析, 归纳总结了高速飞行器减阻降热技术的

发展趋势与实际研究需求; 最后针对这些实际研究需求, 提出了一些研究思路上的建议.
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1  引　言

随着科学技术的不断发展, 人们的探索边界不断扩大, 诸如临近空间、极端气候等各类复杂

场景下的空中作业频次越来越高, 高航速、远航程、长寿命、高稳定性的飞行器研发成为重中

之重. 飞行器高马赫数飞行时压缩空气和黏性摩擦带来的高气动热环境以及前缘和尾翼因激波

产生的高阻力环境是制约高速飞行器发展的重要因素. 高马赫数下, 飞行器前缘温度可达 2000 ℃

以上, 平均热流可达 3000 kW/m2以上, 如图 1 所示. 除此之外, 高速飞行器的发动机燃烧室以及

搭载的电子设备等部件的稳定性、强度、寿命及可用频次会受所处环境温度的显著影响, 研发

可靠高效的冷却与减阻系统将是未来高速飞行器研发的重要基础, 也是飞行器走向更灵活、更

快、更强将要面临的巨大挑战 (Glass 2008, Thornton 1996). 

2  飞行器减阻降热机理
 

2.1  被动式防热原理

被动式防热方法一般是利用材料本身的高耐热特性和导热特性将高热流区域的热量吸收或

传导出去. 这种方式不涉及工质引射与边界层形貌控制, 不需要改变飞行器的气动外形, 整体结

构简单稳定, 成本低, 是当下高速飞行器使用最广泛的防热方式.

常见的被动式防热方法包括隔热涂层、被动烧蚀等. 现役的隔热涂层材料, 隔热效果、热力

学性能、耐腐蚀性能等都较为常规; 先进的热障涂层陶瓷材料主要包括稀土陶瓷材料与自愈合

材料, 这些材料具备优异的隔热性能以及热物理性能, 应用前景广阔 (刘嘉航 等 2022). 烧蚀结

构主要用于飞行器表面气动加热十分严重的部位, 通过烧蚀引起自身质量损失, 吸收并带走热

量. 工程中常用的烧蚀材料主要包括轻质多孔材料、本体低密度材料、薄壁耐烧蚀材料等, 现代

烧蚀材料不断向耐高温、低密度、抗氧化碳率的方向发展 (马秀萍 等 2018, Liang et al. 2018). 

2.2  主动式减阻降热原理

飞行器前缘、发动机燃烧室以及搭载的高功率电子设备等关键部分都是典型的高热流区域,

随着高速飞行器技术向高速域、多功能方向发展, 常规的被动式防热已经难以满足飞行器的减

阻降热需要. 主动式降温与减阻方法是通过冷却工质直接带走高热流区域的热量或在高热流区

域与材料表面形成流体隔层以达到防热的目的. 喷雾冷却、发汗冷却、对流冷却、再生冷却、

气/液膜冷却等都是常见的主动冷却方式, 其中气/液膜冷却主要应用于飞行前缘, 由于这种方式

需要引射工质, 这会改变前缘流动边界层形貌, 进而获得一定的减阻效果. 主动冷却技术冷却原

理的本质是单相/相变工质的流动换热特性, 下面详细介绍该方面的研究进展. 

2.2.1  单相工质流动换热特性研究

根据工质作用时的不同环境, 可将流动换热特性简单分为内流与外流两种情况.

对于管内流动 (内流) 来说, 简单的充分发展流体 (与主流方向垂直的方向上无速度分量)

的对流换热理论已经十分成熟, 对于该类问题, 流速场方程和温度场方程在数学上均可简化为热
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传导方程的形式, 加入边界条件后, 通过求解相应数学方程即可得到较为准确的数值解 (过增元

2000). 光滑直管内单相流动的 Nu数可以按 Dittus-Boelter公式直接计算, 光滑弯曲管内则可以

先用直管方法求解换热系数, 然后考虑弯曲管道的影响对换热系数进行修正. 对于近空间飞行环

境, 当管内结构复杂时, 与主流方向垂直的方向上速度分量不为零, 此时求解 N-S方程才能获得

流速场数值解, 温度场则更加复杂. 然而, 随着计算机科学的发展, 相关问题已不再是困难, 在

1998年, Prithiviraj & Andrews (1998)利用三维、同体坐标控制容积与分布阻力对换热器内复

杂的壳程流动与传热进行了模拟计算, 并在 k-ε模型的基础上获得相关修正数学模型.

外流情况主要是流动工质与固体壁面的相互作用. 为了研究工质与固体壁面相互作用的特

性, 学者们最常用的是二维切向气膜物理模型, 它能够提供一个均匀的流场结构, 结构简单且壁

面冷却效果非常好.

国内外学者就该种形式的流动换热机理提出了大量数学模型, 早在 1965年，Stollery和 El-

Ehwany (1965)便提出了亚声速喷流条件下的气膜模型. 如图 2 所示, 气体从喷管射出, 绕流物

面结构被分成势流区、壁面射流区、边界层区三个区域. 在势流区内, 射流工质与壁面不发生直

接的相互作用; 在壁面射流区, 速度剖面的形状接近壁面射流的情形; 而在更远处的边界层区,

内流与喷流充分混合, 速度剖面与充分发展的湍流边界层的速度剖面类似.

Stollery和 El-Ehwany (1965)等的模型预测到远场冷却效率的衰减趋势, 但其在近喷口处主

流边界层与喷流分离, 这明显是不合理的, 因此该模型无法对近喷口处的流场进行分析. Kanda

等 (1994)提出了结合湍流边界层区和可压缩气体模型的气膜冷却模型, 如图 3 所示, 主要由近

喷管处的混合层区和下游远场处的湍流边界层区构成. 相比于 Stollery的模型, 该模型没有壁面

射流区, 忽略了冷却喷流边界层, 这是因为冷却喷流边界层厚度远小于喷流喷管缝高和混合层厚

度. O'Connor和 Haji-Sheikh (2017)在此基础上提出了更加完整的模型, 对喷口附近喷流、主流

及混合层存在的区域进行了详细的区分, 对流场结构做了更加细致的描述.

随着计算机技术的不断进步以及各种湍流模型的不断完善, 关于超声速气−固耦合作用的数

值研究工作不断发展并成为近几年相关研究的主要内容. 这方面研究主要集中在基于已有的实
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图 1

飞行器气动热 (Glass 2008). (a) 前缘热流随飞行速度变化, (b) 马赫数 7.8时飞行器各部位温度 (℃)
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验数据来对气−固耦合问题寻找一个合适的湍流计算模型. 对于在大气层内高速飞行的飞行器来

说, 气体可以看作连续介质, 空气源充足, 气膜冷却具有良好的冷却效果. Yang等 (2003)采用数

值计算程序对高马赫数层流和湍流下的气膜冷却效果分别进行了研究, 通过比较实验测试的湍

流模型, 计算结果与相关气膜冷却实验较为符合. 同时, 还利用该模型研究了喷流参数对冷却效

果的影响, 结果表明, 增加喷流流率能明显提高冷却效率, 且这一收益在层流流态下更高, 而喷

口缝高对冷却效果的影响不大. 王建等 (2008)采用 SST k-ε模型对超声速气膜冷却问题进行了

数值计算, 结果表明风吹比是对冷却效率的影响最大的控制参数. Konopka等 (2011)采用大涡

模拟研究超声速气膜冷却问题, 发现推迟气膜转捩可在一定程度上提高冷却效果. 而跨越空天界

限或邻近空间飞行则是另外一种情况, 空气的力学行为不再符合连续介质假设, 此时的气−固耦

合问题更加复杂. Li等 (2016, 2016, 2019) 和孙学舟等 (2020)基于分子动力学模拟, 建立了从稀

薄流到连续流较为完整的气−固作用数值计算方法, 对再入大气层高速飞行器表面的气−固耦合

过程进行了详细的研究, 获得了飞行器表面结构的动态热力响应与变形行为数据.

此外, 冷却工质的种类对流动换热效果也有比较大的影响. Niranjan等 (2005)对此进行了研

究, 在球头模型驻点处设置了一个迎向来流的喷流喷口, 研究了多种不同的冷却气体工质, 结果

发现轻质气体在非驻点区具有比重质气体更好的冷却效果, 重质气体则对驻点区冷却效果更好,

但引入喷流后造成阻力系数增加了 12% ~ 25%.
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图 2

二维切向气膜物理模型 (Stollery 1965)
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图 3

结合可压缩混合层与湍流边界层区物理模型 (Kanda et al. 1994)
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2.2.2  相变工质流动换热特性研究

相对于管内单相流动, 涉及工质相变的两相流动则要复杂得多. 目前管内换热关联式的研究

还不成熟, 国内外学者们提出了适用于不同条件下的换热关联式, 面对不同的工程问题, 选择恰

当的关联式即可. 早在 1916年, Nusselt就提出了大空间垂直壁上层流膜状冷凝理论解 (贾利梅

2020). 之后学者们通过考虑不同的影响因素对该理论进行了修正, 如 Bromley和 Leroy (1952)考

虑了液膜过冷的影响 ; Rohsenow (1956)在液膜过冷的基础上考虑了液膜对流的影响 ; Greg-

orig等 (1974)考虑了层流到湍流的过渡区液膜表面波动的影响; 陈于等 (2014)给出了当液膜为

湍流时的换热准则关联式. 对于水平管道内的两相流动, 若蒸汽流速很小, 则重力依然占主导作

用, 管内气态工质液化后依然沿着管壁向下流动, 因此 Nusselt的理论解依然适用, 只需调整关

联式中部分系数即可. 以上理论最大的缺陷在于未考虑气液界面剪切力对流动换热的影响. 管内

强迫对流两相换热过程中, 气液剪切力是除重力之外又一大主导力. 在蒸汽流速较大的情况下,

剪切力会增加液膜的速度, 减小液膜的厚度, 从而增强换热, 干度或流速越大, 剪切力对换热的

增强作用越明显. 同时由于液体张力, 气液比例的影响, 管内的两相流动将出现不同的流型状态,

目前公认的主要流型有: 泡状流、分层流、塞状流、波状流、环状流、弹状流和雾状流等. 这些

不同的流型状态使得管内两相流动换热理论更加复杂, Berenson等 (1968)提出了较为准确的雾

状流和波状流的传热计算经验公式, Tandon等 (1982)提出了较为准确的环状流传热计算经验公

式. 关于其他类型流动, 目前还没有较为准确计算关联式. 除此之外, 管内气液两相流换热关联

式会因工质不同、工况不同产生较大差异, 局限性较大. 因此, 在采用混合工质或新型工质的相

关工程技术中不能一味地依靠关联式, 开展目标工质的换热实验非常重要.

喷雾冷却、液膜冷却、发汗冷却等都是外流情况下的两相流动, 这些情况下相变工质的流

动换热特性更加多样化, 相关物理模型、数学模型以及流动换热关联式也更加复杂.

喷雾冷却是冷却工质在一定压力下形成的雾状两相流与固体壁面、高热流热源的相互作用,

其机理非常复杂, 包括壁面与液膜/液滴间的直接热传导、壁面与液膜/液滴间的对流换热、气

液相变换热、沸腾传热、与飞溅液滴间的热量交换, 以及很小一部分的壁面辐射, 同时工质的流

动情况也相当复杂 (Yang et al. 1993, Labergue2015, 司春强 等 2012, 张雨龙 等 2017), 因此一般

采用实验方法对喷雾冷却进行研究. 实验中可调节的变量主要有喷雾冷却工质 (包括各类混合

工质)、喷雾控制参数 (工质质量流率、雾化压力、液滴粒径、速度、液滴数密度以及液滴数量

通量)、喷雾器的空间位置及姿态、待冷却表面的几何形貌等, 各变量对喷雾冷却过程换热能力

的影响不尽相同 (Wang et al. 2018, Guo et al. 2009, 李丽荣 等 2015, 谢宁宁 2012, 侯燕 等 2012).

此外, 还有学者发现在工质中加入纳米添加剂对喷雾冷却性能影响也较大. 对于喷雾冷却的数值

研究也在不断推进中, 学者们根据流体力学基本理论, 结合水平集法 (level set, LS)、流体体积

函数法 (volume of fluid, VOF) 等建立数学模型, 并对方程组进行简化和数值求解, 来研究喷雾

冷却过程的换热情况, 并对喷雾冷却的雾态喷流的物理过程 (液滴轨道、液滴粒径、液滴对液

膜的击打、一次成核、二次成核以及液膜的流动与传热过程) 进行数值模拟 (张亚东 等 2020).

液膜冷却主要是分层两相流与固体壁面的相互作用, 在热流过大的情况下也存在沸腾换热.
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自 20世纪 60年代以来, 学者们根据试验数据和能量守恒发展出相当数量的经验或半经验公式,

如 Stechman半经验公式 (Howell et al. 2011, Stechman et al. 1968)、Ambrosini经验公式 (Am-

brosini et al. 1995)等, 这些公式可以在限定的条件下计算液膜传热系数. 但这些经验公式中均

未考虑液膜的传质及流动的变化对换热情况的影响, 存在很大的局限性. 伴随数值方法的广泛应

用, 学者们对壁面液膜冷却的建模逐渐完整 (Jacob et al. 2016, Miranda & Naraghi 2011), 在此基

础上对该种形式的流动换热特性的研究也愈发深入, 杨薇和孙冰 (2011)综合考虑发动机内部化

学反应、蒸发、卷吸、对流、导热、辐射等因素, 推导了液膜长度和厚度的计算方法, 研究了液

膜冷却的冷却特性, 分析了液膜流量对热流密度、冷却效率的影响. 杨海洋等 (2017)开发了一

种新的液膜冷却分析模型, 该模型采用Whalley和 Hewitt (1978)给出的公式对气相流动的范宁

摩擦系数进行修正, 以此计算出气液两相界面间的摩擦系数, 进而通过雷诺比拟获得气液两相界

面的对流换热系数. 该研究中还考虑了发汗效应、自由湍流度效应、热辐射、液膜夹带效应等

影响, 最终计算的液膜长度与Morrell (1951)实验结果的误差在 14.6%以内.

发汗冷却不仅涉及复杂的两相流动, 还涉及多孔介质渗流. 其核心物理问题是渗流工质流动

边界层的干扰和控制, 属于存在壁面质量输入的流道流动问题. 目前的研究主要集中在: 发汗多

孔新材料的研究 , 发汗冷却剂工质的研究 , 多孔介质强化换热技术 , 微尺度流动换热规律的研

究, 飞行器前缘热防护实验研究, 发动机壁面热防护实验研究, 组合冷却实验研究. 由于计算手

段的局限性, 早期关于发汗冷却的研究主要采用实验与理论相结合的方式探索经验关联式. 1954

年, 在一份 NACA报告中认可的两种经验理论“Friedman Theory”和“Film Theory” (Donoughe &

Livingood 1954), 这两个理论可用于特定雷诺数范围下湍流边界层内的传热效应计算. Ames等

(1968)给出了固体壁面上游层流边界层发汗冷却的无量纲经验关联式. Ren等 (1998)通过应用

无量纲经验关联式, 研究了发汗冷却对湍流边界层的影响. 关于边界层的研究数量庞大, 其中不

乏对于多孔介质壁面的边界层研究, 但得到广泛认可的关联式较少.

胡皓玮等 (2021)建立了二维多孔介质内流动沸腾实验台, 对微米级多孔通道内部流动沸腾

现象及气泡行为进行研究, 并记录了不同区域中, 流动沸腾的典型特征及气泡生长规律, 为深入

理解多孔介质内流动沸腾机理提供了范本. 计算机高速发展后, CFD方法成为研究发汗冷却的

主要手段之一. Piomelli等 (1989)对发汗冷却通道流动问题采用大涡模拟计算, 模拟中多孔介质

表面采用经验关联式来进行处理. Liu等 (1998, 2013)将 N-S方程在柱坐标下展开, 研究了二维

层板发汗冷却过程对喷管内流场的影响, 结果显示在超音速区域发汗冷却降低了主流膨胀的效

果. Hu等 (2020)建立了改进的多相混合模型预测不同工况下相变发汗冷却的效果, 并针对可能

失效的工况提出相应优化方案.

外流情况下的两相工质流动换热特性的机理研究非常复杂. 这些不同形式的冷却方法在本

质上都存在一定的共通性, 例如发汗冷却与喷雾冷却都涉及膜冷却理论. 除此之外, 极端情况下

(激波等特殊因素) 的两相流动换热特性也是值得关注的研究方向. 

3  应用于飞行器的减阻降热技术

为满足高速飞行器日益增大的降温与减阻需要, 基于对相关减阻降热机理研究的不断深入,
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国内外学者针对飞行器关键部件开发了高效可靠的降温与减阻技术, 下文一一简述这些关键技

术的研究进展情况. 

3.1  应用于飞行器外结构的主动式减阻降热技术

在高速飞行过程中, 飞行器外结构的热流集中于迎风头部及机翼前缘, 这是压缩空气和黏性

摩擦带来的. 减小飞行器前缘压缩空气的激波阻力和表面的黏性摩擦阻力, 可以有效改善飞行器

外部的高气动热环境, 从本质上降低进入外结构的热流. 因此, 对于飞行器外结构来说, 降温与

减阻是密不可分的. 

3.1.1  主动流动控制技术

主动流控技术是一种重要的减阻降热技术, 通过向高温区流场加注冷却工质或者设置特定

构型, 从而改变流场形貌, 同时获得减阻和降温的效果. 目前, 迎风凹腔、能量沉积、加装减阻

杆、逆向喷流等都是常用的基于流场控制的减阻方案, 如图 4 所示 (卓长飞 等 2014).

迎风凹腔是最早提出的方案, 其操作简单, 可以改进驻点气动加热环境和阻力环境, 缺陷在

于凹腔内流场不稳定, 减阻效果难以控制. Saravanan等 (2009)在马赫数为 8的来流条件下, 凹

腔构型使导弹表面最大传热率降低了 35%至 40%, 在零攻角时, 凹腔深度与直径比值为 4的构型

使阻力系数降低了 5.12%, 而比值为 2的构型反而使阻力系数增加了 8.88%.

其余三种方案均是针对头部激波进行操作以改变激波流场结构来达到减阻降温目的, 能量

沉积方法一般采用电极放电或激光等形式向飞行器前缘边界层内注入能量, 通过改变飞行器前

缘的激波结构和流场结构来减小波阻, 最高可使波阻减小 70%, 同时降低飞行器驻点温度. 韩路

阳等 (2022)指出, 能量沉积减阻效应成因主要有两个: 一是, 局部温度升高导致局部流场物理性

质改变, 声速增加, 马赫数降低; 二是, 低密度尾迹与钝体弓形激波耦合对激波的改善, 其中等离

子体的高温低密度区域可有效改善弓形激波的形貌, 这也是其减阻效应的重要形成因素. 但能量

沉积的能源效率随来流速度的不稳定性限制了其进一步发展.

减阻杆技术是将一根长杆安装于飞行器头部, 用于刺破高马赫数飞行导致的弓形激波, 将其

变为斜激波从而达到显著减阻效果 , 如图 5 所示 . 经过对减阻杆构型详细的研究 , Menezes等

(2002, 2003)指出, 零攻角下带圆盘的减阻杆的减阻率最高, 头部传热率减少可达 50%, 平头型减

阻杆可实现 55%的减阻率, 并且当来流攻角处于较小值时, 减阻率一般大于 40%. 然而, 减阻杆

会导致飞行器前端衍生局部热斑、非定常脉动等问题 (姜维 等 2011, Jiang et al. 2009).

逆向射流技术通过在飞行器前端主动喷射流体工质的方式, 达到减阻降温效果, 是综合效果

最优异的减阻降温方式, 其实验模型如图 6 所示. 国内外学者分别着眼于喷流方式、喷孔结构和

喷流工质开展研究.

主流的喷流方式包括吸气型和吹气型. Riebe (1955)、焦予秦等 (2008)、Alqadi等 (2013)的

研究均证明了吹气、吸气装置能够使升力系数明显增大 , 提升机翼的气动性能 . Duraisamy和

Baeder (2013)首次在翼尖涡的控制实验中运用振荡吹气与直接吹气进行比较分析, 发现翼尖的

振荡吹气可加快翼尖涡的扩散从而达到减阻目的. Tindell和Willis (1997)通过试验研究了不同
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射流工况对激波边界层的影响, 发现吹气可显著改善下游流场参数, 对激波/边界层干扰控制具

有很好的效果. 喷孔结构也能在一定程度上影响射流的减阻效果, Berry 等 (2008)研究了 Hyper-

 

(逆向射流构型)
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回流区

马赫盘

再附激波

弓形激波高压回流区

弓形激波

 

图 4

主动减阻降热方法 (卓长飞 等 2014)
 

再附点

 

图 5

减阻杆头部横向射流纹影图 ( Jiang et al. 2009)
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图 6

逆向射流实验模型 (Shang et al. 2001)
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X多种开孔模型对边界层转捩的控制效果, 如图 7 所示. 研究表明, 锯齿槽构型或单排大孔可以

有效地强制边界层转捩 . 喷流工质的性质是决定逆向射流减阻降温效果的另一大关键因素 .

Warren (1960)在马赫数为 5.8的来流条件下, 通过对比氢气和氮气两种逆向喷流工质, 发现氮气

产生稳定流场的临界喷流系数较高 . Jagadeesh和 Shang (2001)研究了以空气为工质的射流情

形 , 证明空气射流可以获得较好的减阻与降温效果 . Sriram和 Jagadeesh等 (2009)在马赫数为

5.9的风洞, 对多孔逆向喷流方案进行了实验研究, 考察了多种冷却工质 (氮气和氦气), 发现多

喷孔构型在全表面上的降温效果均优于单一喷孔值, 尽管氦气在远离驻点区的降温效果更好, 但

综合降温结果不如氮气. 此外, 通过不同逆向射流总压比下的流场纹影 (如图 8 所示), 可看出逆

向射流对流−固边界层形貌具有很大的影响. 姚子康 (2023)对以 CO2为工质的射流情形进行了

数值模拟, 结果表明射流有效地将前缘的激波推离, 球头总阻力下降 20.5%; 在相同工况下, CO2

射流的降温性能最优, 氮气射流次之, 空气最差; 减阻能力刚好相反, 空气射流的减阻性能最优,

氮气射流次之, CO2射流相对较差.

等离子体射流也是逆向射流技术的重要组成, 具有响应速度快、射流速度高、射流能量高

等优势, 可有效影响喷口处流场状态. 马正雪等 (2012)和王林等 (2012)对高速流场等离子体合

成射流的逆向喷流特性进行了研究, 发现高动量射流产生的涡环、逆流产生的低压区以及高温

低密度等离子体射流降低了当地马赫数, 有效改善了头部激波形貌 (如图 9 所示), 降低了激波阻

力 , 还设计了整套的供能与控制系统 , 实现合成射流激励器系统完全自维持工作 . 陈加政等

(2021)进行等离子体合成射流对超声速流动的流场控制和减阻效果研究, 发现在射流峰值情况

下可使球头阻力降低 32%. 张旭东等 (2022)进行了等离子体逆向射流减阻特性研究, 发现在一个

放电周期内合成射流使球头平均阻力下降 37.67%, 最大减阻效果可达 76.03%. 除干扰激波外, 等

离子体合成射流激励还被用于抑制流动分离、控制内流、改善传热等方向 (吴云和李应红 2015,

Duong et al. 2021).

在逆向射流技术中, 冷却工质的选择至关重要. 以空气为工质的逆向射流技术已发展较成熟

且减阻降温效果优异, 但在跨域高速飞行器上, 冷却空气的过量使用会严重影响发动机效率. 大

多喷流流控技术系统均需设置一台增压泵才能实现良好的减阻降温效果, 这极大地增加了主动

流控系统的自重, 成为实际应用的屏障. 因此, 开发自身能量密度大、冷却效果佳的喷流工质及

喷流技术将极大地提升主动流控技术水平. 

3.1.2  新型流动控制技术

近年来随着学科交叉的不断深入, 涌现出大量新型流动控制技术. 主要有转捩控制、磁流体

动力学控制、边界层燃烧.

转捩控制是通过向边界层内引射气体工质, 延缓边界层转捩, 使飞行器表面边界层长时间保

持在层流状态以减小摩擦阻力. Miró和 Pinna (2020)研究了质量引射的气体组分对高速边界层

转捩的影响, 发现当以连续的方式向边界层内注入质量时, 轻质气体可以增加边界层的厚度, 有

效延迟边界层的转捩, 而重质气体则具有相反的效果.

磁流体动力学控制 (MHD) 是通过向飞行器前方激波层的等离子体区施加磁场, 使得激波层
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中产生感应电流, 由于洛伦兹力的作用, 等离子体流动减速, 增加了激波脱体距离 (如图 10 所

示), 从而降低了压缩空气时的气动热对飞行器前缘的影响, 与无磁场情况相比, 该机制最高可降

低 50%以上的热流 (Müller et al. 2019, 梁伟 等 2021).

边界层燃烧减阻降热方法主要应用于巡航类飞行器, 其原理是飞行器表面防热材料在长时

间的气动加热下, 会发生烧蚀、裂解等化学反应, 生成物进入边界层后会与其中的氧气混合, 导

致边界层内发生燃烧现象, 这种现象导致壁面附近形成温度较低的气态层, 使得边界层变厚, 摩

擦阻力减小, 同时对高温主流的传热具有一定的阻隔作用, 从而可降低飞行器的表面热流 (郑星

等 2021). 

3.2  应用于发动机的降温技术

发动机燃烧室壁面直接与高温燃气接触, 是高速飞行器上热流最大的部件, 热流密度可以达

到兆瓦级, 唯有主动式的冷却方式才能满足相应的散热需求. 对流冷却、喷雾冷却、发汗冷却、

气膜冷却等都是常用的主动冷却方式. 如图 11 所示, 它们均利用冷却工质的升温或相变来吸收

高热流壁面传递的热量, 再通过管路将吸热后的工质输送到飞行器热沉或外部环境. 

3.2.1  再生冷却

1903年由 Tsioikovsky首次提出了再生冷却技术方案, 它是一种典型的对流冷却方式, 首先

 

直槽吹气 直槽带抽吸吹气

多孔吹气锯齿槽吹气 

图 7

Hyper-X前体吹气模型 ( Berry et al. 2008)

 

 

图 8

不同逆向射流总压比时流场纹影 (Sriram & Jagadeesh 2009)
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图 9

等离子体逆向喷流实验中球头受控流场演化 (马正雪 等 2022)
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图 10

MHD原理示意图 (梁伟 等 2021)
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应用于火箭发动机推力室, 距今已经有一百多年的历史. 此后, 再生冷却技术方案在其他各类发

动机中均有应用, 在超燃冲压发动机领域效果最为突出. 超燃冲压发动机工作时, 内外部都充斥

着高温气体, 无法引入外流对发动机壁面进行冷却; 其次, 考虑超燃冲压发动机的工作特性, 在

工作过程中需要喷射燃料进行燃烧. 在再生冷却过程中, 发动机壳体可以依靠自身碳氢燃料的裂

解吸热进行冷却, 燃料首先被用作冷却剂, 然后再被用作推进剂喷入燃烧室进行燃烧, 显然, 再

生冷却技术非常契合超燃冲压发动机的特殊工作热环境 (袁鑫 等 2017).

具有再生冷却结构的发动机, 燃烧室外壁用换热面板覆盖, 碳氢燃料作为冷却工质在换热面

板的冷却通道中流动, 从发动机尾部流入, 由发动机首部流出 (如图 12). 因此, 再生冷却的本质

是单相/相变工质的管内流动换热, 相关研究前文已详细阐述. 一般发动机再生冷却通道内会附

着一层催化剂, 催化剂可以在碳氢燃料吸热过程中加速燃料裂解, 生成气态的烃组分并吸收大量

的热量, 起到有效的热防护作用. 这些气态烃组分喷射到燃烧室中, 既满足了超燃冲压发动机的

散热需求, 也有利于燃料与来流充分混合燃烧. 1996年, 普惠公司开展 HySET计划, 并获得了美

国官方的资金支持. 其中, 研制主动冷却的换热面板是该计划的重要组成部分, 该计划中, 科研人员对

381 × 152 mm2的换热面板进行了试验, 将该换热面板用于以 JP-7为燃料的超燃冲压发动机再

生冷却系统中, 并在马赫数为 7的模拟试验条件下进行了试验, 结果达到了预期冷却目标. 随后,

该计划又在换热面板的缩尺、低成本制造、面板耐久性等方面进行设计与试验 . 2006年 4月 ,

GDE-2完成了马赫数为 5条件下的再生冷却验证试验; 同年 7月, 在 NASA兰利研究中心完成

了更加全面的试验, 该次试验中采用了完全一体化的燃油系统, 能使发动机作为一个完整的闭环

系统进行工作. GDE验证机的成功试验表明, 再生冷却系统可以满足高马赫数下超燃冲压发动

机苛刻的热防护要求 (Faulkner 2003, Wishart et al. 2003).

然而, 高速飞行器作业过程中, 工况改变频率高, 这会导致再生冷却系统出现冷源不足的问

题. 这对于燃料的热沉能力提出了很高的要求, 在限定的热流与工质流速下, 单位质量燃料能够

吸收的热量越高, 那么其作为热沉的冷却能力就越强. 除此之外, 燃料的流动换热特性对于再生

冷却效果也有重大影响. 以甲烷为例, 其质量流量的降低会导致再生冷却通道中的两相不稳定性.

Song等 (2021)基于实验相关性研究了传热情况, 研究了再生冷却通道 (RCC) 中亚临界甲烷的

传热特性. Wang等 (2022)通过改变工况、化学路线并结合化学动力学对燃料的冷却能力进行

了优化研究. 结果表明, 通过适当的优化可以有效地提高碳氢燃料的再生冷却能力. 以正癸烷为

 

发汗冷却 气膜冷却

飞行器热流 冷却工质流 辐射热

对流冷却喷雾冷却 

图 11

典型主动热防护法示意图
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例, 在典型工作条件下, 总热沉为 2.5 MJ/kg. 在 473 K和 0.042 m/s的入口条件下, 以乙烯和氢

为最终裂解产物的工程化学路线可获得 5.3 MJ/kg的最大热阱, 同时, 降低壁面温度以减少碳沉

积. 当然“燃料”概念的范围不仅仅只有烃类, 因此一些特殊发动机的再生冷却热沉可能具备更佳

的冷却效果, 例如Mg/CO2粉末火箭发动机中以 CO2作为热沉的再生冷却系统具备更优的传热

性能, 这是由 CO2自身的物理性质决定的 (Wei et al. 2021). 

3.2.2  射流预冷

由于冲压发动机只有在马赫数大于 3时才能工作 (李刚团 等 2006), 涡轮发动机的工作马赫

数则在 3以下. 为解决涡轮发动机与冲压发动机之间的衔接问题, 必须开发更高马赫数的涡轮发

动机, 然而在这种工况下空气来流的温度很高, 超过了常规涡轮发动机所能承受的极限. 射流预

冷技术是在高温空气进入发动机的压气叶轮之前, 加装喷雾装置, 通过雾化冷却工质的相变吸热

效应对进气道中的高温空气进行降温, 拓展涡轮发动机的工作极限 (Mehta et al. 2012), 图 13 展

示了其工作原理. 射流预冷本质上是一种喷雾冷却方法. Lin等 (2018, 2019)将进气预冷段与压

气机 stage35相连接, 并在进气道中设置了喷雾点进行喷雾射流仿真, 监测了水滴蒸发降温过程

中压气机入口与出口的性能指标变化, 结果显示射流条件的改化能够优化压气机的特性, 深入研

究发现, 水滴粒径和喷射速度对水滴的蒸发起决定性作用. Zhou等 (2016)的研究发现低压环境

有利于增大喷雾锥角, 能够改善冷却工质的雾化特性, 进而提高雾滴蒸发速率, 增强冷却效果.

同时当环境压力降低时, 大部分冷却工质的沸腾温度也会降低, 相变潜热也将升高, 一定程度上

提高了喷雾冷却的换热能力. 胡峰等 (2022)对有机混合工质进行射流预冷时的冷却特性进行了

数值研究, 结果表明采用乙醇/水作为冷却工质可以实现较好的预冷效果.

由于相变吸热的高效性, 喷雾冷却方法还常用于冷却高算力 CPU/GPU、激光和相控阵雷

达等大功率电子设备. 相关研究成果表明, 使用氟化物冷却工质能够获得超过 100 W/cm2的冷

量, 使用水可以获得超过 1000 W/cm2的冷量 (Pais et al. 1992). 

3.2.3  发汗冷却

发汗冷却应用于各类飞行器发动机喷管、燃烧室和推力室、涡轮发动机叶片等部件. 发汗

 

发动机出口总管

冷却剂进口

低温冷却剂
进入热交换器

进口总管

冷却剂(燃料)收集总管
高温冷却剂进入

气流通道

热交换器面板

冷却剂分配阀门

冷却剂流经热交换器面板

高温冷却剂
离开

热交换器

 

图 12

超燃冲压发动机再生冷却示意图 (袁鑫 等 2017)
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冷却过程中, 液体在多孔介质内部对流换热时发生相变, 以气液两相流的形式渗出多孔表面, 由

于相变的不稳定性及多孔介质内两相流动的非均匀性, 相变发汗冷却的规律比单相发汗冷却复

杂得多. Foreest等 (2009)开展了以液态水为工质的相变发汗冷却研究, 该团队通过风洞实验测

试了氧化铝陶瓷多孔头锥在 3028 K、5.45 MPa来流下的冷却效果, 实验结果表明, 相比于一般

气态冷却工质, 液态水具备更佳的冷却效果. 该团队还发现了相变发汗冷却的迟滞现象, 并说明

了液态水在低压下的结冰情况. Shi和Wang (2011)通过数值方法研究了材料热导率、多孔介质

孔隙和颗粒参数对相变发汗过程的影响, 并给出了计算对应热流下所需冷却剂量的方法. Wang

等 (2014)和 Shen 等 (2016)设计实验对液态发汗冷却进行了实验研究 (发汗结构与实验过程如

图 14), 实验结果表明, 减小驻点处多孔厚度, 可以有效提高驻点处冷却效率, 指出当冷却工质恰

好以液态流过多孔结构时, 所需的驱动力最小、冷却效率也最高.

Zhang等 (2020)对超声速条件下碳化硅多孔材料的相变发汗冷却进行研究, 并在低压风洞

中进行实验, 探究了相变发汗冷却中的结冰现象的影响因素, 发现在不均匀孔隙下, 较大尺寸孔

隙附近更易结冰, 同时主流压力对多孔表面温度有很大影响. 即使相关试验开展比较困难, 关于

发汗冷却技术的研发也在不断推进, 结合其优良的冷却性能, 未来必能在主动冷却技术领域大放

异彩. 

3.2.4  气膜冷却

气膜冷却的优势在于能够承受极端高温环境, 非常适合作为燃烧室壁面的冷却方法, 已被应

用于火箭发动机和高速飞行器发动机的热防护 (Shine & Nidhi 2018).

George等 (1990)研究了冷却工质的入口压力和入口高度对超声速气膜冷却的影响, 研究发

现, 当冷却工质入口压力与主流入口压力相同时, 气膜冷却表现出最佳的冷却性能, 并且入口高

度的增加有利于气膜冷却效率的提高. Han等 (1998)研究了孔隙高度、质量流率、冷却长度、

喷射角度对气膜冷却效果的影响. Sahoo等 (2005)研究了空气、CO2和 He对大钝度球锥的气膜

冷却效果, 研究结果表明, 除驻点外, 分子量越轻, 气膜冷却效果越好, 还发现气膜冷却在降热的

同时也可以减阻. 一些学者采用直接数值模拟和实验, 研究了多种气体的气膜冷却特性, 研究结
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图 13

射流预冷工作原理图 (陆禹铭 2022)
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果表明, 氦气和氢气在冷却效率和降低表面摩擦阻力方面表现最好 (Zhang et al. 2020).

由于现代飞行器飞行速度越来越高, 飞行器外结构 (尤其是头部、翼前缘等位置) 的热流密

度逐渐接近发动机燃烧室壁面, 因此这些应用于发动机的降温技术在高速飞行器外结构上也具

备广阔应用前景. 

3.3  基于余热利用的整体热防护系统设计及相关技术

基于高速飞行器外结构及发动机等区域的热流无法避免, 如何合理地将这些有害热分散至

内部热沉体系, 或者排入外界, 甚至加以利用成为一项重要课题. 同时, 由于应用于高速飞行器

高热流部件降温的冷却技术种类繁多, 技术思路也不尽相同, 为了获得以长航程、高航速为目的

的综合冷却系统架构, 有必要对各部分冷却系统的统筹机制进行深入的研究.

传统的飞行器热管理系统以燃油作为最主要的热沉, 裂解式的航空燃油具有比热容大、性

质稳定、代偿损失小以及不影响飞行器隐身性能等优点, 非常适合作为热管理系统的热沉物质,

这种热管理系统也被称作燃油热管理系统. 近年来, 诸多研究人员就高速飞行器燃油热管理系统

进行了大量的仿真计算与优化设计工作 (Reeve & Finney 2015, 高峰和袁修干 2009, 王佩广 等

2007). 庞丽萍等 (2019)开发了一种基于改进遗传算法, 并以消耗性冷却剂为工质的高速飞行器

热管理系统参数优化方法, 实现在常规工况下的系统优化设计. 唐玫等 (2022)针对高速飞行器

提出了一套统筹燃油热沉、内外部热源、冲压空气热沉与消耗性冷却工质制冷系统及热防护系

统的热管理系统, 如图 15 所示. 该系统可以实现全飞行包线内飞行器高热流区热量及温度的控制.

前文提到的再生冷却技术本身也是一种利用燃油作为热沉的发动机热管理方案, 然而在高

马赫数下, 发动机功率过高, 再生冷却所需要的热沉 (燃油) 也变得非常多, 这将导致一次飞行过

程中燃烧消耗的燃油量小于飞行器需要的热沉燃油量, 不仅造成了燃油额外损耗, 还导致飞行器

负载加大. Qin等 (2010)建立了基于布雷顿循环的冷却系统, 如图 16 所示, 该冷却方法将一部分

热量转化成电能, 一定程度上缓解了燃油热沉的吸热压力, 为发动机燃烧室壁面的热防护提供了

新思路.

姜培学等 (2021)针对高速飞行器面临的冷却与供电两方面需求, 提出一种以超临界 CO2为

循环工质的高温发电与高效热防护一体化系统并做了相关计算与分析, 如图 17 所示. 计算结果
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图 14

前缘发汗冷却结构与液态水发汗冷却实验过程 (Wang et al. 2014, Shen et al. 2016)
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表明, 相较于蓄电池、燃料电池等机载供电设备, 在相同供电量的情况下, 一体化系统的质量远

远小于其他两种, 并且这种优势随着飞行时间的提高而更加明显.

李新春和王中伟 (2016)提出了集成热电发电装置的超燃冲压发动机热管理系统, 将热电发

电系统与发动机壁面结构相结合, 并采用㶲分析法对超燃冲压发动机壁面热量的利用潜力进行

分析, 结果表明, 发动机壁面热量再利用潜力巨大, 值得进一步挖掘. Cheng等 (2018)采用热电

发电机 (TEG) 对燃烧室壁面的废热进行能量转化, 利用燃烧室高温壁面与燃油热沉间形成的温

差直接发电, 机制如图 18, 该装置获得了 18.38%的最大转换效率.

Guo等 (2023, 2022)提出了一种将超临界二氧化碳 (SCO2) 闭式布雷顿循环和燃料蒸汽轮机

相结合的新型功率和热管理系统 (PTMS), 其系统构成如图 19. 新的 PTMS可以满足高超音速

飞行器马赫数为 6 ~ 7的冷却要求, 并避免了超燃冲压发动机冷却通道中的焦化和报废. 与仅基
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图 15

综合热管理系统 (唐玫 等 2022)
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图 16

Qin等建立的热能利用系统 (Qin et al. 2010)
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于燃料蒸汽轮机的 PTMS相比, 新型 PTMS利用超燃冲压发动机的废热来产生更多的电力.

目前国内外学者已发展了多种基于余热利用的整体热防护系统, 但这些方案仍存在一些局

限性, 缺乏耦合其他冷却技术的综合能源统筹方案. 

4  结　论

统筹全文不难发现, 现代高速飞行器的减阻降热方式从被动式走向半主动式、主动式. 研究

飞行器减阻降热机理的实验方法与数值计算方法日趋完善, 通用性较高的基础理论也基本建立,

然而实际高速飞行中边界条件复杂、功能单元间的相互作用高度非线性. 因此, 把握各种基础理
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图 17

带回热的超临界布雷顿循环一体化系统 (姜培学 等 2021)
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图 18

热电发电机制 (Cheng et al. 2018)
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论的适用条件, 开发专属于高速飞行器减阻降热技术的基础理论模块势在必行. 主动式的减阻降

热技术种类繁多, 飞行器各重要部件都有其相应的降热方案, 总体上向着冷却目标多样化、减阻

降热方案系统化、控制体系高度集成化的方向发展. 随着各类降热系统的不断成型, 飞行器的综

合热管理系统也在向着简构型、高回报不断进步与发展.

高速飞行器作为未来空中作业的主要技术手段, 其减阻降热技术的研究与开发是该领域永

恒的主旋律. 结合研究现状、工程应用需求及发展趋势, 笔者就飞行器减阻降热的研究方向提出

如下建议.

(1) 高速飞行器作业环境复杂、运动状态多变, 减阻降热系统面临强非稳态工况. 过载、旋

转、高马赫数 (激波) 等复杂工况下相变工质的流动换热特性, 以及这些复杂工况剧烈瞬态变化

对相变工质减阻降热效果的影响规律都是未来工作中需要深入研究的内容.

(2) 针对不同的减阻降热场景, 选择合适冷却工质, 并对该工质对应的减阻降热系统进行优

化设计是一项非常重要的工作内容, 而在近临界区域, 工质物性多变, 对该工作的开展非常不利.

因此, 有必要研究减阻降热过程中工质相态的变化, 工质物性变化对减阻降热效果的影响机制.

(3) 随着各类冷却技术的不断开发, 面向的冷却目标趋向多样化, 以及热能梯级利用的概念

不断深化, 设计统筹多重冷却技术、具备高效余热利用能力的一体化综合热防护系统势在必行.

质量轻、收益高、架构简单、集成度高的综合热防护系统将成为一大研究热点.
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high-speed aircraft

PAN Lisheng1,2,*　　HAO Henglong1,2　　YAO Zikang1,2　　GUO Yuan3　　MU Haofan3　　

LI Min3　　WEI Xiaolin1,2

1 State Key Laboratory of High-temperature Gas Dynamics, Institute of Mechanics, Chinese Academy

of Sciences, Beijing 100190, China
2 School of Environment and Energy Engineering, Beijing University of Civil Engineering and Archi-

tecture, Beijing 100049, China
3 School of Engineering Science, University of Chinese Academy of Science, Beijing 100044, China

Abstract　Reducing flight resistance and exploring more efficient thermal protection systems are cru-

cial issues in the development of high-speed aircraft. Domestic and foreign scholars have conducted ex-

tensive research on the mechanism and application technology of aircraft cooling and drag reduction,

and have achieved rich results. This article systematically reviews the research progress in the field of

cooling and drag reduction for hypersonic aircraft, elaborates on the research results of active thermal

protection mechanisms, introduces cooling and drag reduction technologies applied to high-speed air-

craft, And briefly described the development of overall thermal protection systems based on waste heat

utilization. Based on the analysis of the current research status, the development trend and practical

research  needs  of  drag  and  heat  reduction  technology  for  high-speed  aircraft  were  summarized  and

summarized. Finally, in response to these practical research needs, some suggestions on research ideas

were proposed.

Keywords　Active cooling technology for aircraft, Active control of flow, Reduce drag and heat, In-

tegrated thermal management system
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