
丛书序

飞得更快一直是人类飞行发展的主旋律。

１９０３ 年 １２ 月 １７日，莱特兄弟发明的飞机腾空而起，虽然飞得摇摇晃晃，犹
如蹒跚学步的婴儿，但拉开了人类翱翔天空的华丽大幕；１９４９ 年 ２ 月 ２４ 日，
Ｂｕｍｐｅｒ ＷＡＣ从美国新墨西哥州白沙发射场发射升空，其上面级飞行马赫数超
过 ５，成为人类历史上首次实现高超声速飞行。从学会飞行，到跨入高超声速，

人类用了不到五十年，蹒跚学步的婴儿似乎长成了大人，但实际上，迄今人类还

没有实现真正意义的商业高超声速飞行，我们还不得不忍受洲际旅行需要十多

个小时甚至更长飞行时间的煎熬。试想一下，如果我们将来可以在两小时内抵

达全球任意城市，这个世界将会变成什么样？这并不是遥不可及的梦！

今天，人类进入高超声速领域已经快 ７０ 年了，无数科研人员为之奋斗了终
生。从空气动力学、控制、材料、防隔热到动力、测控、系统集成等，在众多与高超

声速飞行相关的学术和工程领域内，一代又一代科研和工程技术人员传承创新，

为人类的进步努力奋斗，共同致力于达成人类飞得更快这一目标。量变导致质

变，仿佛是天亮前的那一瞬，又好像是蝶即将破茧而出，几代人的奋斗把高超声

速推到了嬗变前的临界点上，相信高超声速飞行的商业应用已为期不远！

高超声速飞行的应用和普及必将颠覆人类现在的生活方式，极大地拓展人

类文明，并有力地促进人类社会、经济、科技和文化的发展。这一伟大的事业，需

要更多的同行者和参与者！

书是人类进步的阶梯。

实现可靠的长时间高超声速飞行堪称人类在求知探索的路上极为艰苦卓绝

的一次前行，将披荆斩棘走过的路夯实、巩固成阶梯，以便于后来者跟进、攀登，
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意义深远。

以丛书这样一种出版形式，将高超声速基础研究和工程技术方面取得的阶

段性成果和宝贵经验固化下来，有助于建立基础研究与高超声速技术应用之间

的桥梁。为广大研究人员和工程技术人员提供一套科学、系统、全面的高超声速

技术参考书，可以起到为人类文明探索、前进构建阶梯的作用。

２０１６年，科学出版社就精心策划并着手启动了“高超声速出版工程”这一非
常符合时宜的事业。我们围绕“高超声速”这一主题，邀请国内优势高校和主要

科研院所，组织国内各领域知名专家，结合基础研究的学术成果和工程研究实

践，系统梳理和总结，共同编写了“高超声速出版工程”丛书，丛书突出高超声速

特色，体现学科交叉融合，确保丛书具有系统性、前瞻性、原创性、专业性、学术

性、实用性和创新性。

这套丛书记载和传承了我国半个多世纪尤其是近十几年高超声速技术发展

的科技成果，凝结了航天航空领域众多专家学者的智慧，既可供相关专业人员学

习和参考，又可作为案头工具书。期望本套丛书能够为高超声速领域的人才培

养、工程研制和基础研究提供有益的指导和帮助，更期望本套丛书能够吸引更多

的新生力量关注高超声速技术的发展，并投身于这一领域，为我国高超声速事业

的蓬勃发展做出力所能及的贡献。

是为序！

２０１７年 １０月



前 言

目前，巡航飞行马赫数大于或等于 ５的高超声速飞行器备受关注，已成为各
航空航天大国研究和竞争的热点。高超声速飞行器的特点是动能大，其巨大的

动能通过飞行器头部强烈的激波和黏性摩擦阻力，把飞行器周围的空气加热到

数千摄氏度甚至上万摄氏度的高温，绕流中空气分子的振动能激发、分子解离和

原子电离，使得空气变成一种随着气体温度变化而持续进行热化学反应的复杂

介质。这些现象超出了传统气体动力学的研究范畴。高超声速飞行器周围出现

的空气热化学反应，表现出非线性、多物理和多尺度的特点，对流场测试技术提

出了极大的挑战。在如此极端的条件下，在对高超声速边界层转捩、高温真实气

体效应以及超声速燃烧等科学问题进行研究时，常规的接触式测量技术和传感

器应用受限，无法满足科学观测的需求。以光学诊断为主的流场非接触测量技

术不仅可以实现复杂流动现象的观测，还可以实现极端条件下的流动参数定量

测量，对于复杂机理理论研究、数值仿真验证和工程试验都具有十分重要的

意义。

本书围绕高超声速风洞试验对复杂流动现象观测和流场关键参数测量的需

求，详细介绍多种高超声速流场光学诊断技术与测量方法。全书共 ８ 章。第 １

章介绍高超声速流动的研究需求与挑战，以及高超声速风洞试验；第 ２ 章介绍光
学 ／光谱学基础知识和主要仪器器件；第 ３章介绍利用辐射光谱技术实现流场的
多维表征；第 ４章介绍激光吸收光谱技术；第 ５章介绍荧光光谱的基础理论并实
现流场结构显示；第 ６章主要介绍瑞利散射技术、自发拉曼散射技术以及相干反
斯托克斯拉曼散射技术等基于散射光谱的流场参数测量方法；第 ７ 章介绍基于
粒子和分子的高超声速流场测速方法；第 ８ 章对其他光学测量技术进行补充介
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绍，进一步完善本书的技术谱系。本书重点介绍一些基本的物理概念，也对众多

的技术进行比较深入的介绍和分析。这样的设置，便于读者有效地选取合适的

技术应用于具体的工程试验和科学研究中。此外，在技术层面，相较于团队于

２０１３年出版的《风洞非接触测量技术》一书，本书更关注高超声速流场以及燃烧
流场测量适用的技术，对传统的流动显示以及光学测量技术介绍较少。

本书是在作者及其团队成员流场光学诊断领域研究经验的基础上撰写而成

的，反映了国内外当今研究发展的现状。本书由陈爽统一组织撰写并审定，由周

江宁组织撰写工作。第 １章由陈爽组织撰写，第 ２章由周江宁、周全和王林森联
合撰写，第 ３章由周江宁撰写，第 ４章由陈卫、王朝宗联合撰写，第 ５ 章由闫博组
织王林森、罗杰和江涛等几位专业从事激光诱导荧光技术试验研发的工程师联

合撰写，第 ６章由杨文斌和车庆丰联合撰写，第 ７章由张俊、陈力、殷一民和陈国
柱联合撰写，第 ８章由周江宁组织撰写。

本书在撰写过程中得到了国内外专家同行的帮助，特别是乐嘉陵院士、唐志

共院士、杨彦广研究员和吴军强研究员在百忙之中审阅本书初稿，提出宝贵意

见，在此表示衷心的感谢。感谢国家重点研发计划“高性能风洞精细化流动显

示与非接触测量技术研究”项目（２０２０ＹＦＡ０４０５７００）和中国空气动力研究与发展
中心设备设计与测试技术研究所的资助，感谢中国空气动力研究与发展中心

（特别是中国空气动力研究与发展中心设备设计与测试技术研究所）等机构、领

导和专家的关心和支持。

由于作者水平有限，书中难免存在不妥之处，敬请各位读者批评指正，并提

出宝贵意见。

作者

２０２５年 ８月
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绪　 　 论

高超声速飞行器技术与国民经济发展及国家安全紧密相连，是世界各主要

航空航天大国临近空间飞行器技术竞争的焦点之一，将对未来国际战略格局转

变产生重要影响，已经成为航空航天领域新技术研究的制高点。除了理论预测

和数值计算方法外，基于地面高超声速设备开展试验研究是深入认识高超声速

气流条件下高温真实气体效应和流动特性的关键手段。开展地面试验研究离不

开高时空分辨的流场测量，准确的流场测量对理解流场内复杂流动 传输过程起

着关键作用，在为数值模拟提供有效验证并提升计算精度的同时为地面风洞设

备流场品质评估及飞行器热防护系统设计等方面提供技术支撑。对于高超声速

流动，传统的接触式物理探针法不仅会严重干扰流场并降低流场测量精度，还会

对传感器本身造成损伤，因此接触式测量技术在高超声速流动测量中存在固有

局限性。随着激光技术的不断发展，以激光技术、光谱技术、光电探测技术、数据

图像处理技术等为基础的非接触式、综合性测试诊断技术在高超声速流动测量

中发挥着日益重要的作用，甚至成为唯一可采用的测量手段。这些非接触测量

技术具有对流场几乎没有扰动（非接触）、高空间分辨（毫米至微米量级）、高时

间分辨（毫秒至微秒量级甚至更短）、测量信息丰富、测量精度高等优势，能够有

效诊断高超声速流场特性，对于认识高超声速流动过程中的核心物理化学机制

具有重要意义。

　 　 １．１　 高超声速流动：需求与挑战

国内外高超声速飞行及关键技术的验证与考核一直依赖风洞试验，而风洞试

验中对流场的认识取决于测量的精细程度。对测量技术（包括光学诊断技术）而
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言，高超声速流场属于极端环境且对象参数复杂，针对这类流场的测量和诊断极具

挑战性。在重大科学问题研究和高超声速飞行器研制的大背景下，高超声速流场

光学诊断技术的理论创新和工程实践一直是一个紧迫的基础性研究课题。

１．１．１　 高超声速流动研究的重要性
从 １９０３年莱特兄弟（Ｗｒｉｇｈｔ Ｂｒｏｔｈｅｒｓ）的第一次飞行开始，人类的飞行高度

和速度一直在不断刷新和超越。就当前而言，无论是载物的还是载人的高超声

速飞行都已经实现并取得了巨大的成功，但其内在复杂性以及更高远的飞行梦

想依然强烈驱动着空气动力学家去探索。能够在大气中持续飞行的吸气式高超

声速飞行器，也就是空天飞机，承载了这些探索者的梦想：从地面起飞，加速飞

行入轨，再入返回大气层，最后在地面降落。

２０ 世纪 ６０ 年代，空气动力学家提出的这种空天飞机概念很快得到了美国
空军的重视：地面起飞后靠超燃冲压发动机推动，然后借助火箭助推进入轨

道，在轨飞行后以马赫数为 ２５ 的飞行速度进入大气层，最后在地面跑道着陆。
２０ 世纪 ８０ 年代，美国国家航空航天局（Ｎａｔｉｏｎａｌ Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ ａｎｄ Ｓｐａｃｅ
Ａｄｍｉｎｉｓｔｒａｔｉｏｎ，ＮＡＳＡ）、美国国防部高级研究计划局（Ｄｅｆｅｎｓｅ Ａｄｖａｎｃｅｄ Ｒｅｓｅａｒｃｈ
Ｐｒｏｊｅｃｔｓ Ａｇｅｎｃｙ，ＤＡＲＰＡ），以及英国、德国的航空航天机构重新提出了这一概
念，其中最著名的就是美国的国家空天飞机计划（Ｎａｔｉｏｎａｌ Ａｅｒｏｓｐａｃｅ Ｐｌａｎｅ，
ＮＡＳＰ），研究成果就是 Ｘ ４３ 试验机。２００４ 年，Ｘ ４３ 试验机以超燃冲压发动
机为动力，成功实现了持续 １０ ｓ、马赫数为 １０的飞行，为高超声速飞行研究注入
了巨大的动力，也让学界认识到了风洞试验和计算流体力学（ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ ｆｌｕｉｄ
ｄｙｎａｍｉｃｓ，ＣＦＤ）的巨大作用。

为什么高超声速流动如此重要，如此值得研究？可以引用 Ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ ａｎｄ
ＨｉｇｈＴｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ Ｇａｓ Ｄｙｎａｍｉｃｓ一书中的结论：

（１）高超声速流动和超声速流动在物理上是不同的；
（２）高超声速流动是对 ２１ 世纪很多有趣的飞行器设计方案起到支配作用

的一种流动。

１．１．２　 高超声速流动的概念
从近几十年航空航天技术的发展历程以及目前的趋势来看，高超声速是人

类进入、探索和利用空间的重要技术。高超声速飞行器种类繁多，包括高超声速

再入飞行器、空间进入飞行器、高层大气拦截弹、空间作战飞行器、火箭助推的战
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术战略导弹（弹道式、助推滑翔式、巡航式）、吸气式高超声速飞行器以及多种动

力组合形式。民用高超声速技术主要关注如何安全、廉价地进入太空以及星际

再入。高超声速飞行技术不仅承载了人类对未来的科学探索，也是当下大国博

弈的焦点。

对于飞行器或者说在空气中运动的物体，高超声速飞行意味着一个完全不

同的运动状态和环境。最典型的不同就是，在如此高的速度下，这些飞行器将能

量传递给被压缩的空气，而被加热的空气反过来又对飞行器产生剧烈的气动加

热。飞行速度越快，空气温度越高，就越难以防止飞行器热性能的退化和结构稳

定性的下降。高温导致大量的流体力学现象，这些现象在亚声速到超声速的飞

行中是不显著的，但是在高超声速下飞行就不得不面对高温气体效应这一特殊

的物理问题。

至于多快的速度可以称为高超声速，或者说马赫数高于何值时流动属于高

超声速流动，其实一直是一个模糊的概念。１９４９ 年，美国在白沙试验场发射了
一枚多级 Ｖ ２火箭，最大飞行高度约 １００ ｋｍ，最大飞行马赫数达到 ４．８，这是人
造物体的超声速飞行。１９６１年，苏联航天员尤里·加加林（Ｙｕｒｉ Ｇａｇａｒｉｎ）上尉乘
坐东方 １号飞船，借助多级火箭进入宇宙并绕地球轨道自由飞行，返回地球时以
超过飞行马赫数 ２５ 进入大气层，成为第一个经历高超声速飞行的人类。这一
年，也是高超声速飞行技术突飞猛进的一年。美国空军试飞员罗伯特·怀特

（Ｒｏｂｅｒｔ Ｗｈｉｔｅ）少校在进行 Ｘ １５飞机试飞时，飞行马赫数达到了 ５．３，这是航空
飞行器的高超声速飞行。这些里程碑式的历史纪录，标志着人类全面进入高超

声速时代。

通常，在空气动力学领域，习惯以速度或者马赫数来划分流动的状态。然

而，对于高超声速流动，这样的定义只不过是一个大致的、经验的判断或者认识。

例如，马赫数为 ４．９９和马赫数为 ５．０１ 的流动并没有本质上的区别，其性质是非
常近似的。高超声速流动的真正内涵是：随着气流速度的加快、马赫数的增大，

一些在速度较低时不太显著和明显的物理现象将逐渐变得越来越明显和重要。

具体而言，在亚声速到超声速飞行中，典型的流体力学物理现象主要是层流 湍

流转捩、湍流特性、压缩性、流动分离和燃烧过程等；而高超声速流动的显著特征

包括流动中激波前后高密度比、流场温度急剧升高、激波层变薄等。如果流动中

出现了此类特征，就可以定义为高超声速流动，出现高超声速流动的特征马赫数

并非固定为 ５，而是一个较宽的马赫数范围。例如，对钝头体扰流，马赫数为 ３

左右时就可能出现高超声速流动特征；对于细长体，马赫数到 ７左右可能仍未出
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现高超声速流动特征。因此，判断高超声速流动特征，不应仅依据马赫数，而是

要根据是否出现了高超声速流动的相关现象。

与亚声速流动和超声速流动不同，高超声速流动存在一些复杂的物理现象，

通常称为真实气体效应，包括离解、电离、振动激发、电子激发、非平衡化学反应

和振动非平衡。这些物理现象属于极端环境和条件下的多物理场相互作用，人

类对这些物理现象和过程的内在机理认识很有限，从而导致仿真和预测变得非

常困难。另外，在如此复杂的环境中，飞行器表面会在氧化、氮化和层裂等过程

中退化，伴随发生表面催化和辐射传热等效应，间接影响飞行器表面的物性参

数，甚至出现结构稳定性问题，这使得飞行器设计的工程问题更加突出，当然这

也对测量技术提出了全新的挑战。

１．１．３　 高超声速流动的特点
近空间高超声速飞行器绕流流动结构之所以复杂，关键在于严酷的气动加

热效应。由于在高速来流和高温环境下，气体分子会发生内部振动能激发，并且

存在离解、电离、复合等化学反应，使得飞行器绕流气体在物性参数、组元构成、

本构方程和线性理论等方面与经典空气动力学存在较大差异。高超声速流动的

物理特征如图 １．１所示，激波靠近物面，会导致薄激波层效应、熵层与边界层相互

图 １．１　 高超声速流动的物理特征［１］
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作用效应、高空低密度引起的稀薄气体效应等。典型区域流动特性如下所述。

（１）薄激波层。根据斜激波理论［２，３］，对于一个给定的流动偏转角，穿过激

波的密度增量随着马赫数的增加而增大。密度越大，激波后的质量流越容易挤

过（穿过）较小的区域。对于流经飞行器表面的高超声速流动，物面与激波之间的

距离会很小。激波与物面之间的流场称为激波层，高超声速流动下激波层会非常

薄，激波层会和附面层（厚黏性边界层）融合，这是高超声速流动的基本特点。

（２）熵层。在高超声速流动下，钝头前缘会产生脱体激波，且激波会剧烈弯
曲。流动的气体穿过激波，熵会增加，在头部区域产生一个较强的熵梯度，形成

熵层。熵层向下游发展，最终会影响到下游区域，边界层沿着物面在熵层内部增

长并受到熵层影响，即受到熵层内部强度较大的涡干扰。

（３）黏性干扰。高超声速气流的动能非常大，在边界层内受黏性影响会发
生减速，动能将不断转化为气体的内能，即黏性耗散现象，导致边界层内部的温

度升高。这种温度升高的效应会影响高超声速边界层的特性，如黏性系数随温

度升高而增大，温升导致气体密度减小，使得边界层厚度增加。这种变化会导致

边界层外的无黏性流产生一个较大的位移效应，会反过来影响边界层的发展。

这种边界层和边界层外无黏性流动的相互作用称为黏性干扰，使得物面压力分

布产生变化，从而影响高超声速飞行器的升力、阻力和稳定性。

（４）高温气体效应。高超声速气流较大的动能在黏性耗散作用下会产生非
常高的温度，足以激发分子内部的振动能，导致气体的分解和电离。极端的高温

会导致表面烧蚀，这些复杂的物理过程将会在边界层内表现出来，与化学反应相

互耦合，可以称为化学反应边界层。另外，在钝头体头部，强激波后的气体温度

也极高，如在飞行马赫数为 ３６ 时，阿波罗飞船头部可以达到 １１ ０００ Ｋ 的高温。

气体温度的升高会引起气体分子出现振动激发、解离、复合、电离等现象，直接影

响流体的热力学和化学特性，这种效应称为高温气体效应。由于整个激波层都

受到化学反应流的支配，高温化学反应流自然会给飞行器的升力、阻力和力矩带

来影响，高温气体带来的热辐射会加剧飞行器表面的热流强度。此外，这种高温

导致的电离会产生等离子体阻挡和吸收射频辐射，也就是常说的通信黑障。

（５）稀薄气体效应。通常高超声速飞行的一个典型场景出现在临近空间
（距地面 ２０～１００ ｋｍ），这个空域的空气密度非常低，分子自由程较海平面大幅度
增加，空气不再是连续的气体介质，而是由一个个远距离的分子单体构成的间断

区域，即通常说的稀薄气体效应。在这种极端的情况下，基于连续介质假设的空

气动力学概念、方程和理论将不再适用。但需要明确的是，稀薄气体效应本质上
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并不是由高超声速流动导致的。而在研究高超声速流动或飞行时需要特别强调

低密度流动，是因为实际的高超声速飞行器飞行包线一般需要穿越临近空间和

外层大气环境，会直接受到低密度效应的影响。

（６）非平衡效应。高超声速飞行速度高达每秒千米量级，对应的流动时间
尺度是毫秒量级，与热力学弛豫时间和化学反应弛豫时间在同一个量级。所以，

在激波后方、近壁区、分离区等速度梯度分布较大的区域，高超声速流场处于热

力学和化学反应非平衡态。高超声速流场的这种非平衡特性能够直接影响高超

声速边界层特性，从而对飞行器的力热特性产生显著影响。

１．１．４　 高超声速流动的典型问题
在高温气体效应、稀薄气体效应、非平衡效应等多种复杂物理化学机制的影

响下，高超声速流场气体的物理化学性质已远远偏离气体恒定比热容假设，呈现

出高温非平衡、多尺度、跨流域特征，给高超声速流动问题研究带来了巨大挑战。

以高超声速飞行器设计需求为牵引，高超声速流动中涉及高超声速边界层转捩、

表面催化和烧蚀以及超声速 ／高超声速燃烧等关键问题。
（１）高超声速边界层转捩。边界层由层流变化为湍流的现象称为转捩现

象。当边界层产生转捩时，飞行器表面摩擦系数和传热系数会大幅增加，导致飞

行器表面摩擦阻力和热流成倍增加，直接影响了飞行器的气动力热特性，严重时

甚至会导致飞行失利。因此，高超声速边界层转捩问题是高超声速飞行器技术

发展中面临的重点和难点问题之一。通过准确理解高超声速边界层转捩机制，

实现转捩区域的准确预测，对于降低飞行器摩擦阻力、减少热流、改善气动性能

有着重要的意义。

（２）表面催化和烧蚀。高超声速流动带来的强气动加热效应（边界层气体
温度可达 １０ ０００ Ｋ），使飞行器表面发生复杂的物理化学变化，对高超声速飞行
安全性、可靠性提出了严峻挑战。一方面，飞行器表面材料会与高温空气产生催

化反应，高温气体的热化学效应、材料表面氧化、引射气体析出等复杂物理化学

过程会改变温度、密度和组分的分布，对飞行器表面气动特性造成显著影响。另

一方面，表面材料在高温作用下会出现烧蚀、热解、剥蚀等一系列复杂的物理化

学现象，导致飞行器表面的微结构变化并且对边界层产生影响，进一步影响飞行

器的气动力热状态，导致烧蚀状态的改变。

（３）超声速 ／高超声速燃烧。对于高超声速飞行器推进动力系统（如超燃冲
压发动机），高速气流在燃烧室内的滞留时间极短（微秒至毫秒量级），如何在有
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限时间内完成燃料掺混、点火并燃烧，获取高效且稳定的推力依然具有挑战性。

　 　 １．２　 高超声速风洞试验

数值模拟、风洞试验和飞行试验是研究高超声速问题的三大手段。由于高

超声速流场问题的复杂性，风洞试验在各类高超声速问题研究中占据了重要地

位。一方面，风洞试验能为数值方案提供验证；另一方面，风洞试验能够低成本、

高可靠地模拟飞行包线内的气动力热环境，为飞行试验提供了基本气动数据。

除此之外，将三大手段紧密结合，开展 ＣＦＤ计算、风洞试验和飞行条件数据间的
相关性研究，构建由地面风洞试验数据向天上真实飞行数据的外推方法，能够进

一步提升风洞试验数据的可靠性与可用性，对高超声速问题研究和相关领域的

发展具有重要意义。

１．２．１　 高超声速风洞（设备）简介
为了成功设计高超声速飞行器，首先需要对高超声速流动以及现象有足够

细致的了解，才可有效实现预测。由于高超声速流动现象涉及复杂的物理化学

过程，很难精确计算，一般会基于计算模型（如湍流模型、化学模型、燃烧模型、

高温非平衡模型等）并借助地面试验提供的数据。从工程的角度出发，也希望

能够在地面试验中完成对飞行器性能的评估和验证，所以高超声速风洞和设备

就显得尤其重要。

高超声速飞行器经历的极高速（数千米每秒）和极高温（高达几千开尔文）

环境导致飞行器周围出现大量特殊的空气动力学现象。除了湍流、转捩、可压缩

性、流动分离和燃烧等典型的流体力学挑战外，高超声速飞行还存在更为复杂的

高温气体效应、稀薄气体效应以及表面催化和辐射传热等效应。如何实现这些

高超声速流动效应的有效模拟对地面试验提出了严苛的要求，也对当前高超声

速试验设备提出了新的需求。截至目前，世界上还没有能够长时间运行并模拟

所有高超声速流动物理现象的风洞
［４］。鉴于单一的地面试验设备中不可能模拟

高超声速飞行所有的重要影响因素（如飞行速度、热力学条件、高温气体效应

等），高超声速地面试验逐步形成了一套独立的体系。所以，整个高超声速地面

模拟试验和设备种类繁多，不同类型的风洞因其模拟参数和解决问题方面的差

异，在运行模式和机理上也千差万别。国内外典型风洞及其参数如表 １．１ 所示，
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各类风洞的运行时间与驻点温度包线如图 １．２所示。

表 １．１　 高超声速典型风洞

风 洞 类 型

所属类型 工作方式

代 表 风 洞 典　 型　 参　 数

常规高超

声速风洞

连续式

风洞

传统下吹

式风洞

美国 ＡＥＤＣ 风
洞 Ｂ

马赫数：６、８；最高总压：６． ２ ＭＰａ；最高总温：
７５０ Ｋ；试验段尺寸：１．２７ ｍ

美国 ＡＥＤＣ 风
洞 Ｃ

马赫数：４、８、１０；最高总压：１４ ＭＰａ；最高总温：
１ ２００ Ｋ；试验段尺寸：１．２７ ｍ

美国 ＡＥＤＣ ９ 号
风洞

马赫数：７、８、１０、１４、１６． ５、１８；最高总压：
１４５ ＭＰａ；最高总温：１ ６００ Ｋ；试验段尺寸：
１．５ ｍ；典型试验时间：０．２３～１５ ｓ

德国 ＤＬＲ Ｈ２Ｋ
风洞

马赫数：５．３、６、７、８．７、１１．２；最高总压：４．５ ＭＰａ；
最高总温：１ １００ Ｋ；试验段尺寸：０．６ ｍ；典型试
验时间：最长 ３０ ｓ

法国Ｍｏｄａｎｅ Ｓ４Ａ
风洞

马赫数：４、６、１０、１２；最高总压：１２ ＭＰａ；最高总
温：１ ８００ Ｋ；试验段尺寸：０．７ ～ １．０ ｍ；典型试验
时间：２５～９０ ｓ

美国 ＮＡＳＡ 兰利
研究中心 ８ ｆｔ①

高温风洞

马赫数：３、４、５、６．５；最高总压：２７．５ ＭＰａ；最高总
温：２ ２００ Ｋ；试验段尺寸：２．４ ｍ；典型试验时间：
１５～２０ ｓ

美国格伦研究中

心的 １．０７ ｍ
（４２ ｉｎ）高超声
速风洞

马赫数：５、６、７；最高总压：８．４ ＭＰａ；最高总温：
２ １６７ Ｋ；试验段尺寸：１． ０７ ｍ；典型试验时间：
２～３ ｍｉｎ

俄罗斯中央空气

流体动力学研究

院 Ｔ １１６风洞

马赫数：１．８ ～ １０；最高总压：７９．２ ＭＰａ；最高总
温：１ ０７５ Ｋ；试验段尺寸：１ ｍ×１ ｍ×２．３５ ｍ；典型
试验时间：３００ ｓ

中国ＣＡＲＤＣ ＦＤ
３０Ａ

马赫数：４ ～ １０；最高总压：１２ ＭＰａ；最高总温：
１ １００ Ｋ；试验段尺寸：１ ｍ、１．２ ｍ；典型试验时间：
３０ ｓ

中国航空工业空

气动力研究院

ＦＬ ６４风洞
（１ ｍ 高超声速
气动力风洞）

马赫数：４ ～ ８；最高总温：９００ Ｋ；试验段尺寸：
约 １ ｍ；典型试验时间：不小于 ３０ ｓ；最大模拟高
度：４８ ｋｍ
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续　 表

风 洞 类 型

所属类型 工作方式

代 表 风 洞 典　 型　 参　 数

常规高超

声速风洞

路德维希

（Ｌｕｄｗｉｅｇ）
管风洞

传统下吹

式风洞

美国 Ｂｏｅｉｎｇ ／
ＡＦＯＳＲ Ｍａ６ 静
风洞

马赫数：６；最高总温：２ １００ Ｋ；最高总压：
１０ ＭＰａ；试验段尺寸：０． ２４ ｍ；典型试验时间：
１０ ｓ

中国 ＣＡＲＤＣ
Φ３００ ｍｍ路德维
希管高超声速静

音风洞

马赫数：６；试验段尺寸：０．３２ ｍ；运行总压：０．１～
１ ＭＰａ；运行总温：３８７～４４５ Ｋ；运行时间：１０ ｓ

中国 ＣＡＲＤＣ 的
２．４ ｍ 脉冲燃烧
风洞

马赫数：４ ～ ７；最高总温：２ １００ Ｋ；最高总压：
１０ ＭＰａ；试验段尺寸：２． ４ ｍ；典型试验时间：
３００ ｍｓ

脉冲型

高超声速

风洞

炮风洞 ／
自由活塞

风洞

热射风洞

激波管 ／
激波风洞

比利时 ＶＫＩ 的
Ｍ１４自由活塞高
超声速长射风洞

马赫数：１４～２５；最高总压：４００ ＭＰａ；最高总温：
２ ５００ Ｋ；试验段尺寸：０．３６ ～ ０．６ ｍ；典型试验时
间：０．０２ ｓ

中国 ＦＤ ２０ 和
ＦＤ ２２风洞

马赫数：０．６～１２；试验段尺寸：０．４２ ｍ、１．０ ｍ

俄罗斯 ＴｓＡＧＩ的
热射风洞 ＩＴ ２

马赫数：１０～２２；最高总压：１５０ ＭＰａ；最高总温：
５ ０００ Ｋ；试验段尺寸：０．４４ ～ ０．９ ｍ；典型试验时
间：０．１ ｓ

俄罗斯 ＩＴＡＭ 的
热射风洞 ＩＴ
３０２Ｍ

马赫数：４ ～ ２０；最高总压：１００ ＭＰａ；最高总温：
４ ０００ Ｋ；试验段尺寸：０． １ ～ ０． ４ ｍ；典型试验时
间：０．０５～０．５ ｓ

法国国家航空航

天研究中心 Ｆ４
风洞

马赫数：４ ～ ２０；最高总压：１００ ＭＰａ；最高总温：
４ ０００ Ｋ；试验段尺寸：０． １ ～ ０． ４ ｍ；典型试验时
间：０．０５～０．５ ｓ

美国卡尔斯塔德

大学 布法罗研

究中心的国家大

型高能激波风洞

Ⅰ（ＬＥＮＳ Ⅰ）

马赫数：７ ～ ２２；最高总压：２００ ＭＰａ；最高总温：
７ ０００ Ｋ；试验段尺寸：０． ５ ～ １． ２ ｍ；典型试验时
间：２～１８ ｍｓ

俄罗斯 Ｕ １２
风洞

马赫数：４．８～１０．５５；最高总温：３ ０００ Ｋ；试验段
尺寸：０．５～１．４ ｍ；典型试验时间：２５～２２０ ｍｓ

美国加州理工学

院 Ｔ５ 高超声速
反射激波风洞

速度：３ ～ ６ ｋｍ ／ ｓ（马赫数：９ ～ １８）；最高总温：
１０ ０００ Ｋ；最高总压：８５ ＭＰａ；试验段尺寸：
０．３ ｍ；典型试验时间：１～２ ｍｓ
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续　 表

风 洞 类 型

所属类型 工作方式

代 表 风 洞 典　 型　 参　 数

脉冲型

高超声速

风洞

激波管 ／
激波风洞

膨胀管 ／
膨胀风洞

德国 ＤＬＲ ＨＥＧ
马赫数：６ ～ １０；最高总温：９ ９００ Ｋ；最高总压：
９０ ＭＰａ；试验段尺寸：０．４３ ～ ０．８８ ｍ；典型试验时
间：１～６ ｍｓ

中国科学院力学

研究所 ＪＦ２２

马赫数：１０～２５（速度：３～ １０ ｋｍ ／ ｓ）；最高总温：
１０ ０００ Ｋ；最高总压：５０ ＭＰａ；试验段尺寸：
２．５ ｍ；典型试验时间：２～４０ ｍｓ

中国航空工业空

气动力研究院

ＦＬ ６３风洞

亚高超声速段（路德维希管模式）：马赫数：３ ～
５；最高总压：１ ＭＰａ；最高总温：９００ Ｋ；试验段尺
寸：０．３ ｍ；典型试验时间：１５０ ｍｓ
高超声速段（激波管模式）：马赫数：５～１０；最高
总压：３０ ＭＰａ；最高总温：１ ２００ Ｋ；试验段尺寸：
０．５ ｍ；典型试验时间：２０ ｍｓ

中国 ＣＡＲＤＣ ２ ｍ
激波风洞（ＦＤ
１４Ａ、ＦＤ １４Ｂ、
ＦＤ １４Ｃ）

马赫数：６、９、１０、１２、１４、１６、２４；最高总温：４ ０００ Ｋ；
最高总压：３５ ＭＰａ；试验段尺寸：１．２ ｍ、２．０ ｍ；典
型试验时间：４～１８ ｍｓ

美国 ＣＵＲＢＣ 的
ＬＥＮＳ ＸＸ

速度：最高 １３ ｋｍ ／ ｓ（马赫数：５ ～ ３７）；试验段尺
寸：０．６～２．４ ｍ；典型试验时间：０．２～８ ｍｓ

澳大利亚的 Ｘ３
风洞

马赫数：６、９、１０、１２、１４、１６、２４；最高总温：１８ ２００ Ｋ；
最高总压：２７ ５００ ＭＰａ；试验段尺寸：０． ４４ ～
０．５７ ｍ；典型试验时间：０．３～１．３ ｍｓ

美国伊利诺伊州

立大学 ＨＥＴ 膨
胀管

马赫数：７． １；最高总温：５ ４００ Ｋ；最高总压：
５３ ＭＰａ；试验段尺寸：０． １５ ｍ；典型试验时间：
０．０９～０．１５ ｍｓ

中国科学院力学

研究所 ＪＦ１６

速度：８． ５ ｋｍ ／ ｓ（马赫数：２０ ～ ３０）；最高总温：
１１ １００ Ｋ；试验段尺寸：０．０６８ ｍ、０．２７ ｍ；典型试
验时间：０．０５～０．１ ｍｓ

弹道靶 弹道靶

中国 ＣＡＲＤＣ
２００ ｍ 自由飞弹
道靶（ＦＤ １８）

发射器口径：３７／ ５０ ｍｍ、１２０ ｍｍ、２０３ ｍｍ；模型发射
速度：０．３ ～ ６．５ ｋｍ ／ ｓ（３７ ／ ５０ ｍｍ）、０．３ ～ ５．０ ｋｍ ／ ｓ
（１２０ ｍｍ）、０．３ ～ ４．０ ｋｍ ／ ｓ（２０３ ｍｍ）；模型质量：
０．０３～３０ ｋｇ；飞行环境模拟高度：０～ ８０ ｋｍ（靶室
压力 １０ Ｐａ）


