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摘　 要：空气物性参数对于飞行器再入流场特性的预测十分重要，目前对充气式返回舱流场特性的预

测常采用 Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄ 公式，而充气式返回舱高速再入流场温度较高，Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄ 公式并不适用。 为研究

空气物性对充气式返回舱流场特性的影响，为充气式返回舱的工程设计提供一定理论参考，分别采用

Ｇｕｐｔａ 拟合的高温空气物性参数以及 Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄ 公式对充气式返回舱的流场特性进行了数值模拟研

究，比较了两者计算结果的差异。 结果表明，采用 Ｇｕｐｔａ 拟合公式获得的流场温度低于 Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄ 的

计算结果，且这种差异在高来流马赫数和温度的工况更加明显。 对返回舱迎风面的热流密度和压强

的研究发现，Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄ 公式低估了迎风面的热流密度和压强，其中热流密度的低估程度比压强的低

估程度更大， 工况 ５ 中 Ｇｕｐｔａ 拟合公式获得的热流密度峰值高出 Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄ 公式获得的热流密度峰

值 ２９％。
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　 　 充气式返回舱是一种新型的气动减速装置，再
入大气时利用充气形成气动外形，并由表面耐高温

柔性材料提供热防护，最后由自身的充气结构实现

着陆缓冲。 充气式返回舱集合了传统飞行器的热防

护系统、降落伞减速系统以及着陆 ／着水缓冲系统，
简化了航天器回收系统的设计［１］。 充气式返回舱

拓展了传统航天器回收着陆技术，具有广泛的应用

前景，各航天大国均开展了广泛的研究［２⁃８］，我国也

在 ２０２０ 年 ５ 月用长征五号 Ｂ 运载火箭进行了首次

柔性充气式货物返回舱搭载试验。
不同于传统的刚性结构返回舱，充气式返回舱

是由柔性材料制成，在高速气流的冲击下，柔性结构

会发生变形甚至破坏。 因此，充气式返回舱的结构

和防热的设计十分重要，而获得准确的流场特性参

数是进行充气式返回舱结构和防热设计的重要前

提。 相比于实验研究，数值模拟能够快速获得充气

式返回舱的流场特性参数，缩短研制周期，降低研制

成本。 为获得准确可靠的充气式返回舱流场特性参

数，建立合理的数值仿真模型，选择合理的物性参数

十分重要。 目前充气式返回舱大气再入气动特性仿

真大多基于理想气体假设，黏性系数和热导率等物

性参数采用 Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄ 公式［９⁃１３］。 通常情况，常温下

空气的黏性和热导率可采用 Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄ 公式计算，
但当温度进一步升高时，空气中的氧气和氮气将发

生解离反应，更高温度时将发生电离反应，这一系列

的化学反应使空气物性发生复杂变化，Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄ 公

式将不再适用［１４］。 充气式返回舱高速再入时流场

温度非常高［１５］，若采用 Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄ 公式计算空气物

性参数会带来巨大误差。 因此，为了获得准确的气

动特性参数，首先需要获得高温下空气的物性参数。
为解决高温条件下空气物性参数的计算问题，

学者们已经进行了深入研究［１６⁃１９］，目前应用较为广

泛的是 Ｇｕｐｔａ 的高温空气拟合关系式［１７］，该拟合关

系式已经被广泛应用于超声速等离子体风洞、电弧

加热器、圆柱绕流以及平板边界层流动等领域的

研究［１４，２０⁃２２］。
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本文分别采用 Ｇｕｐｔａ 的高温空气拟合关系式和

Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄ 公式计算空气的物性参数，对充气式返回

舱高速再入流场进行数值模拟研究，比较采用这两

种空气物性参数计算方法获得的流场特性参数差

异，进而为充气式返回舱的工程设计提供一定的理

论参考。

１　 计算模型

本文采用二维数值模拟对充气式返回舱气动特

性进行研究，求解可压缩 Ｎ⁃Ｓ 方程，在笛卡尔坐标系

下控制方程可以写成如下形式

∂ρ
∂ｔ

＋
∂（ρｕ ｊ）
∂ｘ ｊ

＝ ０ （１）

∂（ρｕｉ）
∂ｔ

＋
∂（ρｕ ｊｕｉ）

∂ｘ ｊ

＝ － ∂ｐ
∂ｘｉ

＋
∂τｉｊ

∂ｘ ｊ
（２）

∂（ρＥ）
∂ｔ

＋
∂（ρＨｕ ｊ）

∂ｘ ｊ

＝ －
∂ｑ ｊ

∂ｘ ｊ

＋
∂（ｕｉτｉｊ）

∂ｘ ｊ
（３）

式中： ρ 为流体密度；ｘｉ 为笛卡尔坐标；ｕｉ 为速度分

量；ｐ 为压强；Ｅ 为内能；Ｈ 为焓值；τｉｊ 和 ｑｉ 分别为黏

性应力项和热通量项。
湍流模型采用 ｋ⁃ω 模型，模型输运方程如（４） ～

（５）式所示
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式中， β′ ＝ ０．０９，α ＝ １．４，β ＝ ０．０７５，σｋ ＝ ２，σω ＝ ２。
本文 研 究 的 流 体 介 质 为 空 气， 分 别 采 用

Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄ 公式和 Ｇｕｐｔａ 的拟合公式对方程中涉及

到的 物 性 参 数 进 行 计 算。 公 式 （ ６ ） 和 （ ７ ） 为

Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄ 公式表示的黏性系数和热导率。 Ｇｕｐｔａ
拟合公式基于空气 １１ 组分模型（Ｏ２，Ｎ２，Ｏ，Ｎ，ＮＯ，
Ｏ＋，Ｎ＋，ＮＯ＋，Ｏ２＋，Ｎ２＋，ｅ）计算高温空气物性，考虑了

空气因高温导致的空气化学反应，温度范围最高达

３０ ０００ Ｋ［１９］。 公式（８）和（９）为 Ｇｕｐｔａ 拟合公式的

黏性系数和热导率。

　 μ ＝ μ０
Ｔ
Ｔ０
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　 μ ＝ Ａμ ＋ Ｂμ
χ
μ ＋ Ｃμ

χ２
μ ＋ Ｄμ

χ３
μ ＋ Ｅμ

χ４
μ ＋ Ｆμ

χ５
μ （８）

　 κ ＝ ｅｘｐ（Ａκ ＋ Ｂκ
χ
κ ＋ Ｃκ

χ２
κ ＋ Ｄκ

χ３
κ ＋ Ｅκ

χ４
κ） （９）

式中：Ｔ，μ，κ 分别为温度、黏性系数和热导率；μ０ ＝
１．７１６ １ × １０ －５ Ｐａ·ｓ，κ０ ＝ ２．４１５ × １０ －２ Ｗ／ （ｍ·Ｋ）；
Ｔｏ ＝ ２７３．１６ Ｋ，Ｔｃ ＝ １１０．４ Ｋ，Ｔ０ 为摄氏零度，Ｔｃ 为参

考温度，χμ，χκ，Ａμ，Ａκ 等参数可参考文献［１９］。
本文以日本研制的充气式返回舱实验模型

ＨＷＴ⁃ＭＡＡＣ 为研究对象，该模型为飞行演示验证试

验中采用的充气式返回舱 ＳＭＡＡＣ 的缩比模型，其
结构示意如图 １ 所示，尺寸参数可参见文献［２３］。

图 １　 ＨＷＴ⁃ＭＡＡＣ 模型结构示意图

为考察不同温度范围 ２ 种物性参数计算方法带

来的结果差异，本文在文献［２３］实验工况的基础

上，通过改变来流温度和马赫数来进行计算研究。
实验工况为来流温度 ４５ Ｋ，来流马赫数 １０，来流压

强均为 ６０ Ｐａ，表 １ 列出了本文的 ５ 个计算工况，所
有计算工况的来流攻角均为 ０°。

图 ２ 给出了本文的计算域，计算域为半圆形，直
径约为返回舱直径的 １０ 倍，返回舱前端距计算域前

端约为 ２ 倍返回舱的直径。 本文的计算工况为超声

速流动，流场的扰动不会向上游传播，计算域能够捕

９５１
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捉完整的激波结构，则计算域的选取对计算结果的

影响较小。 计算域入口给定来流马赫数、来流压强

以及来流温度，出口参数外推，壁面采用无滑移边界

条件，壁面温度为 ３００ Ｋ。
表 １　 计算工况

序号 来流温度 ／ Ｋ 来流马赫数

１ １３５ １０
２ ９０ １０
３ ４５ １０
４ ４５ １４
５ ４５ １８

图 ２　 计算域以及网格划分情况

２　 计算结果

首先本文进行了网格无关性验证，分别采用网

格数为 ３０ ０００，６０ ０００ 以及 １２０ ０００ 的网格数量对

工况 ３ 进行了计算，同时对近壁网格进行加密保证

ｙ＋小于 １，比较了沿壁面的热流密度，比较结果如图

３ 所示。 从图中可以看出网格数量为 ６０ ０００ 和

１２０ ０００的计算结果十分接近，而网格数量为 ３０ ０００
的计算结果与另外 ２ 个相差较远。 因此，为了能够

保证计算的准确性，同时也能节省计算资源，本文采

用网格数量为 ６０ ０００，图 ４ 给出了网格划分情况。
为了验证模型的可靠性，本文将工况 ３ 计算得

到的充气式返回舱迎风面的热流密度与文献［２３］
的实验结果和三维仿真结果进行了比较，如图 ５ 所

示。 实验中采用高超声速风洞对充气式返回舱实验

图 ３　 网格无关性验证

图 ４　 网格划分（网格量 ６０ ０００）

图 ５　 返回舱壁面热流密度与文献［２３］结果比较

模型 ＨＷＴ⁃ＭＡＡＣ 进行了研究，采用辐射平衡假设

对表面热流密度进行测量。 从图中看出本文采用

Ｇｕｐｔａ 拟合公式和 Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄ 公式的计算结果与实

验值均符合较好，在阻力面处，本文的计算结果比文

献［２３］的仿真结果略高。
为进一步验证本文模型的可靠性，本文选择文

０６１
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献［２４］的实验结果进行验证，实验模型为 ９０ ｍｍ 圆

图 ６　 圆柱体计算结果与文献［２４］结果比较

柱体，采用高焓激波风洞对圆柱体迎风面的热流密

度和压强进行了测量，来流马赫数为 ８．７８，来流温度

６９４ Ｋ，来流压强为 ６８７ Ｐａ，比较结果如图 ６ 所示。
从图中看出采用 Ｇｕｐｔａ 拟合公式获得的表面热流密

度与实验结果符合得更好，采用这两种物性计算方

法得到的表面压强与实验结果符合均较好。
温度对空气物性参数有十分重要的影响，图 ７

给出了本文计算工况的温度分布情况，从图中看出

采用 Ｇｕｐｔａ 拟合公式计算得到的激波位置更靠近返

回舱表面，流场的温度也显著比 Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄ 的计算

结果低。 另外，从图中还看出这种差异随着来流马

赫数和温度的增加更加明显，比如工况 ３ 的来流马

赫数和温度相对来说较低， Ｇｕｐｔａ 拟合公式和

Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄ公式计算结果相对来说也较为接近。 工

况 ３ 中流场最高温度不超过 １ ０００ Ｋ，Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄ 公

式还能较好地描述空气的物性，Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄ 公式和

Ｇｕｐｔａ 拟合公式计算得到的空气物性差别不大。 而

随着来流马赫数和温度的增加，流场中的温度逐渐

上升，Ｇｕｐｔａ 拟合公式和 Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄ 公式计算得到的

空气物性参数差别较为明显，两者计算得到的流场

特性差别逐渐显现。

图 ７　 流场中温度分布情况

１６１
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　 　 对于高超声速激波形状和距离的研究始于 ２０
世纪 ５０ 年代，涉及理论和实验研究［２５］。 以大量实

验数据为基础得出的激波脱体距离工程算法计算量

小，计算速度快，Ｉｎｏｕｙｅ［２６］建立了多种气体环境下的

绕半球体脱体激波距离关系式如（１０）式所示

Δ
Ｒ

＝ ０．７８（ρ∞ ／ ρ） （１０）

式中： Δ 为激波脱体距离；Ｒ 为半球半径；ρ∞ 和 ρ 分

别为波前和波后气体的密度。 从这个关系式中可以

发现，脱体激波的距离跟波前和波后气体密度的比

值成正比。 为探究采用 ２ 种物性参数方法计算的激

波位置产生差异的原因，图 ８ 给出了沿流场中心线

气体的密度。 从图 ８ 中看出在波前采用 ２ 种物性参

数计算方法得到的密度相差不大，而在波后 Ｇｕｐｔａ
拟合公式计算得到的气体密度大于 Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄ 公式

计算得到的气体密度，即 Ｇｕｐｔａ 拟合公式获得的波

前和波后的气体密度的比值小于 Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄ 公式，
因此脱体激波的距离更接近物面。

图 ８　 沿中心线气体的密度

不管是来流马赫数增加还是来流温度的增加，

流场温度的上升是导致两者计算结果差异的重要因

素，表 ２ 列出了 ５ 个工况流场中的最高温度， ＴＧ 和

ＴＳ 分别表示采用 Ｇｕｐｔａ 拟合公式和 Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄ 公式

计算得到的最高温度，比较发现随着来流马赫数和

温度的增加，流场中最高温度的差距增加十分明显。
产生流场温度差异的主要原因是 Ｇｕｐｔａ 拟合公式考

虑了空气高温下因振动、解离以及电离等化学反应

对物性参数的影响，空气的这些化学反应能够吸收

返回舱外部的部分能量，导致返回舱外部温度降低。
表 ２　 流场中最高温度比较

工况 ＴＧ ／ Ｋ ＴＳ ／ Ｋ （ＴＳ－ＴＧ） ／ ＴＧ

１ ２ ０６４ ２ ８１１ ３６．１９％

２ １ ５７５ １ ８７８ １９．２４％

３ ８７５ ９４１ ７．５４％

４ １ ５２２ １ ８００ １８．２７％

５ ２ １０６ ２ ９４５ ３９．８４％

在高速气流冲击下，充气式返回舱迎风面将承

受剧烈的气动力和气动热，准确的气动热和气动力

特性对充气式返回舱的结构和防热设计十分重要。
图 ９ 给出了返回舱迎风面的热流密度分布，从图中

看出热流密度在头锥和两侧圆环处均存在峰值，最
大峰值在头锥处。 从图中还可以看出返回舱表面的

热流密度随着来流马赫数和温度增加上升十分显

著，以 Ｇｕｐｔａ 拟合公式计算结果为例，来流 Ｍａ ＝ １０，
Ｔ＝ ４５ Ｋ，头锥处峰值的热流密度为 ７９ ｋＷ ／ ｍ２，来流

Ｍａ＝ １０， Ｔ ＝ １３５ Ｋ， 头锥处峰值的热流密度为

４５１ ｋＷ ／ ｍ２，来流 Ｍａ＝ １８，Ｔ＝ ４５ Ｋ，头锥处峰值的热

流密度为 １ ０２２ ｋＷ ／ ｍ２。 比较发现，Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄ 公式

计算的热流密度总体上低于 Ｇｕｐｔａ 拟合公式的结

果，Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄ 公式低估了返回舱表面的热流密度，
如工况 ５ 所示，来流 Ｍａ＝ １８，Ｔ＝ ４５ Ｋ，Ｇｕｐｔａ 拟合公

式获得的热流密度峰值高出 Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄ 公式获得的

热流密度峰值 ２９％。 其中工况 ３ 由于两者计算得到

的流场温度相差不大，两者物性参数差别不大，
Ｇｕｐｔａ 公式的计算结果仅略微高于 Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄ 公式

的结果。
由于返回舱表面的气动力主要来源于表面压强

的作用，图 １０ 给出了返回舱迎风面处的压强分布情

况，从图中看出压强的分布规律与热流密度的分布

规律类似，在头锥和两侧圆环处均存在峰值，最大峰

值在头锥处。 从图 １０ａ）中看出，来流温度对迎风面
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的压强影响并不大，迎风面压强随来流温度增加仅

略微增加。 从图 １０ｂ）中看出，来流马赫数对迎风面

压强影响较大，迎风面的压强随来流马赫数的增加

显著上升。 比较发现，Ｇｕｐｔａ 拟合公式计算得到的

迎风面压强大于 Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄ 公式的计算结果，但相

对于表面热流密度的差异，表面压强的差距并不是

很大。

图 ９　 返回舱迎风面的热流密度分布　 　 　 　 　 　 　 　 图 １０　 返回舱迎风面的压强分布

　 　 充气式返回舱的柔性热防护系统通常由防热

层、隔热层和阻力承力层构成，最外层的防热层主要

用来阻挡热流密内部气囊渗漏，保持充气结构的形

状［２７］。 准确的气动力和气动热特性是各层材料选

择以及材料铺层数量选取的重要参考，Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄ 公

式在高温下不再适用，低估了充气式返回舱表面的

热流密度和压力，则有可能造成设计的充气结构防

热性能和强度不足，因此在高温环境下采用 Ｇｕｐｔａ
拟合公式进行研究更为合理。

热导率是引起热流密度差异的重要原因，以工

况 ５ 为例，图 １１ 给出了流场中的热导率分布，从图

中看出 Ｇｕｐｔａ 拟合公式获得的热导率显著高于

Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄ 公式获得热导率，流场中最大热导率分别

为 ０．１５２ 和 ０．１０７ Ｗ ／ （ｍ·Ｋ）。 高温下，空气的热导
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图 １１　 流场中热导率分布情况

率由平动热导率和反应热导率组成，Ｇｕｐｔａ 拟合公

式考虑了空气的反应热导［１９］，因此采用 Ｇｕｐｔａ 拟合

公式获得的热导率更大。 由图 ７ 可知，Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄ 公

式计算得到的流场温度更高，在近壁区域的温度梯

度也更高，但 Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄ 获得的近壁区域热导率比

Ｇｕｐｔａ 拟合公式低，因此导致壁面的热流密度更低。

３　 结　 论

本文分别采用 Ｇｕｐｔａ 拟合公式和 Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄ 公

式计算空气物性参数，比较了采用这两种计算公式

获得的充气式返回舱流场特性的差异，研究表明：①
采用 Ｇｕｐｔａ 拟合公式获得的激波位置比 Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄ
公式的结果更靠近返回舱，这种差异在高来流马赫

数和温度时更加明显；②采用 Ｇｕｐｔａ 拟合公式获得

的流场温度更低，且随着来流马赫数和温度的增加，
流场最高温度的差异更加明显；③Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄ 公式低

估了返回舱迎风面的热流密度，尤其在来流温度和

马赫数较高的工况，Ｇｕｐｔａ 拟合公式获得的热流密

度显著高于 Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄ 公式的结果， 工况 ５ 中 Ｇｕｐｔａ
拟合公式获得的热流密度峰值高出 Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄ 公式

获得的热流密度峰值 ２９％；④Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄ 公式获得

的迎风面压强低于 Ｇｕｐｔａ 拟合公式的结果，但是压

强的差异相对于热流密度的差异小很多。
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ｒｅｅｎｔｒｙ［Ｊ］． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ ａｎｄ Ｒｏｃｋｅｔｓ， ２０１７， ５４（５）： ９９３⁃１００４

［１３］ ＭＵＲＭＡＮ Ｓ Ｍ． Ｄｙｎａｍｉｃ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓ ｏｆ ｉｎｆｌａｔａｂｌｅ ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ ｄｅｃｅｌｅｒａｔｏｒ ｃｏｎｃｅｐｔｓ［Ｃ］∥２０ｔｈ ＡＩＡＡ Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ Ｄｅｃｅｌｅｒａｔｏｒ
Ｓｙｓｔｅｍｓ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ ａｎｄ Ｓｅｍｉｎａｒ， Ｓｅａｔｔｌｅ， ＵＳＡ， ２００９

［１４］ 万兵兵， 韩宇峰， 樊宇， 等． 高温空气传输特性对边界层稳定性及转捩预测的影响［Ｊ］． 航空动力学报， ２０１７， ３２（１）：
１８８⁃１９５
ＷＡＮＧ Ｂｉｎｇｂｉｎｇ， ＨＡＮ Ｙｕｆｅｎｇ， ＦＡＮ Ｙｕ， ｅｔ ａｌ． Ｅｆｆｅｃｔ ｏｆ ｔｒａｎｓｐｏｒｔ ｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓ ｏｆ ｈｉｇｈ ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ ａｉｒ ｏｎ ｂｏｕｎｄａｒｙ ｌａｙｅｒ ｓｔａｂｉｌｉｔｙ
ａｎｄ ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ［Ｊ］． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ａｅｒｏｓｐａｃｅ Ｐｏｗｅｒ， ２０１７， ３２（１）： １８８⁃１９５ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［１５］ ＴＡＫＡＨＡＳＨＩ Ｙ， ＹＡＭＡＤＡ Ｋ． Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ ｈｅａｔｉｎｇ ｏｆ ｉｎｆｌａｔａｂｌｅ ａｅｒｏｓｈｅｌｌ ｉｎ ｏｒｂｉｔａｌ ｒｅｅｎｔｒｙ［Ｊ］． Ａｃｔａ Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａ， ２０１８， １５２
（１）： ４３７⁃４４８

［１６］ ＥＳＣＨ Ｄ Ｄ，ＰＩＫＥ Ｒ Ｗ，ＥＮＧＥＬ Ｃ Ｄ，ｅｔ ａｌ． Ｓｔａｇｎａｔｉｏｎ ｒｅｇｉｏｎ ｈｅａｔｉｎｇ ｏｆ ａ ｐｈｅｎｏｌｉｃ⁃ｎｙｌｏｎ ａｂｌａｔｏｒ ｄｕｒｉｎｇ ｒｅｔｕｒｎ ｆｒｏｍ ｐｌａｎｅｔａｒｙ
ｍｉｓｓｉｏｎｓ［Ｒ］． ＮＡＳＡ ＣＲ⁃１１２０２６， １９７１

［１７］ ＢＬＯＴＴＮＥＲ Ｆ Ｇ， ＪＯＨＮＳＯＮ Ｍ， ＥＬＬＩＳ Ｍ． Ｃｈｅｍｉｃａｌｌｙ ｒｅａｃｔｉｏｎ ｖｉｓｃｏｕｓ ｆｌｏｗ ｐｒｏｇｒａｍ ｆｏｒ ｍｕｌｔｉｃｏｍｐｏｎｅｎｔ ｇａｓ ｍｉｘｔｕｒｅ［Ｒ］． ＲＲ
７０⁃７５４， １９７２

［１８］ ＷＩＬＫＥ Ｃ Ｒ． Ａ ｖｉｓｃｏｓｉｔｙ ｅｑｕａｔｉｏｎ ｆｏｒ ｇａｓ ｍｉｘｔｕｒｅｓｆ［Ｊ］． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｃｈｅｍｉｃａｌ Ｐｈｙｓｉｃｓ， １９５０， １８（４）： ５１７⁃５１９
［１９］ ＧＵＰＴＡ Ｒ Ｎ， ＬＥＥ Ｋ Ｐ， ＴＨＯＭＰＳＯＮ Ｒ Ａ， ｅｔ ａｌ． Ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｓ ａｎｄ ｃｕｒｖｅ ｆｉｔｓ ｏｆ ｔｈｅｒｍｏｄｙｎａｍｉｃ ａｎｄ ｔｒａｎｓｐｏｒｔ ｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓ ｆｏｒ ｅｑｕｉ⁃

ｌｉｂｒｉｕｍ ａｉｒ ｔｏ ３０ ０００ Ｋ［Ｒ］． ＮＡＳＡ ＲＰ⁃１２６０， １９９１
［２０］ ＰＵＧＡＺＥＮＴＨＩ Ｒ Ｓ， ＫＲＩＳＨＮＡＮ Ｕ． Ｄｅｓｉｇｎ ａｎｄ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ａｎａｌｙｓｉｓ ｏｆ ａ ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ ｄｉｆｆｕｓｅｒ ｆｏｒ ｐｌａｓｍａ ｗｉｎｄ ｔｕｎｎｅｌ［Ｃ］∥４６ｔｈ

ＡＩＡＡ Ａｅｒｏｓｐａｃｅ Ｓｃｉｅｎｃｅｓ Ｍｅｅｔｉｎｇ ａｎｄ Ｅｘｈｉｂｉｔ， Ｒｅｎｏ， ＵＳＡ， ２００８
［２１］ ＫＩＭ Ｋ Ｈ， ＲＨＯ Ｏ Ｈ， ＰＡＲＫ Ｃ． Ｎａｖｉｅｒ⁃Ｓｔｏｋｅｓ ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎ ｏｆ ｆｌｏｗｓ ｉｎ ａｒｃ ｈｅａｔｅｒｓ［ Ｊ］． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｔｈｅｒｍｏｐｈｙｓｉｃｓ ａｎｄ Ｈｅａｔ

Ｔｒａｎｓｆｅｒ， ２０１２， １４（２）： ２５０⁃２５８
［２２］ ＫＩＭ Ｋ Ｈ， ＫＩＭ Ｃ， ＲＨＯ Ｏ Ｈ． Ｍｅｔｈｏｄｓ ｆｏｒ ｔｈｅ ａｃｃｕｒａｔｅ ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎｓ ｏｆ ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ ｆｌｏｗｓ： ｓｈｏｃｋ⁃ａｌｉｇｎｅｄ ｇｒｉｄ ｔｅｃｈｎｉｑｕｅ［ Ｊ］．

Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ Ｐｈｙｓｉｃｓ， ２００１， １７４（１）： ８１⁃１１９
［２３］ ＭＡＮＡＢＵ Ｍ， ＴＡＫＡＨＡＳＨＩ Ｙ， ＯＢＵＹＵＫＩ Ｏ， ｅｔ ａｌ． Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ ｈｅａｔｉｎｇ ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ ｏｆ ａｎ ｉｎｆｌａｔａｂｌｅ ｒｅｅｎｔｒｙ ｖｅｈｉｃｌｅ ｉｎ ａ ｈｙｐｅｒ⁃

ｓｏｎｉｃ ｗｉｎｄ ｔｕｎｎｅｌ［Ｃ］∥５５ｔｈ ＡＩＡＡ Ａｅｒｏｓｐａｃｅ Ｓｃｉｅｎｃｅｓ Ｍｅｅｔｉｎｇ， Ｇｒａｐｅｖｉｎｅ， ＵＳＡ， ２０１７
［２４］ ＨＡＮＮＥＭＡＮＮ Ｋ， ＳＣＨＲＡＭＭ Ｊ Ｍ， Ｋａｒｌ Ｓ， ｅｔ ａｌ． Ｃｙｌｉｎｄｅｒ ｓｈｏｃｋ ｌａｙｅｒ ｄｅｎｓｉｔｙ ｐｒｏｆｉｌｅｓ ｍｅａｓｕｒｅｄ ｉｎ ｈｉｇｈ ｅｎｔｈａｌｐｙ ｆｌｏｗｓ ｉｎ ＨＥＧ

［Ｒ］． ＡＩＡＡ⁃２００２⁃２９１３
［２５］ 廖东骏， 柳森， 简和祥， 等． 高超声速球头激波脱体距离研究综述［Ｊ］． 实验流体力学， ２０１５， ２９（６）：１⁃７

ＬＩＡＯ Ｄｏｎｇｊｕｎ， ＬＩＵ Ｓｅｎ， ＪＩＡＮ Ｈｅｘｉａｎｇ， ｅｔ ａｌ． Ｒｅｖｉｅｗ ｏｆ ｒｅｓｅａｒｃｈ ｏｎ ｓｈｏｃｋ ｓｔａｎｄｏｆｆ ｄｉｓｔａｎｃｅ ｆｏｒ ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ ｓｐｈｅｒｅ［Ｊ］． Ｊｏｕｒｎａｌ
ｏｆ Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓ ｉｎ Ｆｌｕｉｄ Ｍｅｃｈａｎｉｃｓ， ２０１５， ２９（６）： １⁃７ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［２６］ ＩＮＯＵＹＥ Ｍ． Ｓｈｏｃｋ ｓｔａｎｄｏｆｆ ｄｉｓｔａｎｃｅ ｆｏｒ ｅｑｕｉｌｉｂｒｉｕｍ ｆｌｏｗ ａｒｏｕｎｄ ｈｅｍｉｓｐｈｅｒｅｓ ｏｂｔａｉｎｅｄ ｆｒｏｍ ｎｕｍｅｒｉｃａｌ ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｓ［ Ｊ］． ＡＩＡＡ
Ｊｏｕｒｎａｌ， １９６５， ３（１）： １７２⁃１７３

［２７］ 曹旭， 黄明星， 丁弘， 等． 充气式再入与减速系统柔性热防护材料的热冲击试验［Ｊ］． 载人航天， ２０１８， ２４（１）： ２６⁃３３
ＣＡＯ Ｘｕ， ＨＵＡＮＧ Ｍｉｎｇｘｉｎｇ， ＤＩＮＧ Ｈｏｎｇ， ｅｔ ａｌ． Ｔｈｅｒｍａｌ ｓｈｏｃｋ ｔｅｓｔ ｏｆ ｆｌｅｘｉｂｌｅ ｔｈｅｒｍａｌ ｐｒｏｔｅｃｔｉｏｎ ｓｙｓｔｅｍ ｆｏｒ ｉｎｆｌａｔａｂｌｅ ｒｅｅｎｔｒｙ
ａｎｄ ｄｅｓｃｅｎｔ ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ［Ｊ］． Ｍａｎｎｅｄ Ｓｐａｃｅｆｌｉｇｈｔ， ２０１８， ２４（１）： ２６⁃３３ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）
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Ｅｆｆｅｃｔｓ ｏｆ ａｉｒ ｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓ ｏｎ ｆｌｏｗ ｆｉｌｅｄ ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ ｏｆ
ｉｎｆｌａｔａｂｌｅ ｒｅｅｎｔｒｙ ｄｅｃｅｌｅｒａｔｏｒ

ＨＥ Ｑｉｎｇｓｏｎｇ１，２， ＷＡＮＧ Ｇｕａｎｇｘｉｎｇ１，２， ＷＡＮＧ Ｑｉ１，２， ＺＨＡＮＧ Ｚｈａｎｇ１，２，
ＷＡＮＧ Ｌｉｗｕ１，２， ＪＩＡ Ｈｅ１，２

１．Ｂｅｉｊｉｎｇ Ｉｎｓｔｉｔｕｔｅ ｏｆ Ｓｐａｃｅ Ｍｅｃｈａｎｉｃｓ ＆ Ｅｌｅｃｔｒｉｃｉｔｙ， Ｂｅｉｊｉｎｇ １０００９４， Ｃｈｉｎａ；
２．Ｌａｂｏｒａｔｏｒｙ ｏｆ Ａｅｒｏｓｐａｃｅ Ｅｎｔｒｙ， Ｄｅｓｃｅｎｔ ａｎｄ Ｌａｎｄｉｎｇ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ， ＣＡＳＣ， Ｂｅｉｊｉｎｇ １０００９４， Ｃｈｉｎａ
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ç
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Ａｂｓｔｒａｃｔ： Ａｉｒ ｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓ ａｒｅ ｖｅｒｙ ｉｍｐｏｒｔａｎｔ ｆｏｒ ｐｒｅｄｉｃｔｉｎｇ ｔｈｅ ｆｌｏｗ ｆｉｌｅｄ ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ ｏｆ ａｉｒｃｒａｆｔ． Ａｔ ｐｒｅｓｅｎｔ， Ｓｕｔｈ⁃
ｅｒｌａｎｄ ｆｏｒｍｕｌａ ｉｓ ａｌｗａｙｓ ｕｓｅｄ ｔｏ ｐｒｅｄｉｃｔ ｔｈｅ ｆｌｏｗ ｆｉｌｅｄ ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ ｏｆ ｉｎｆｌａｔａｂｌｅ ｒｅｅｎｔｒｙ ｄｅｃｅｌｅｒａｔｏｒ． Ｈｏｗｅｖｅｒ， ｈｉｇｈ
ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ ｃａｎ ｂｅ ｏｂｓｅｒｖｅｄ ｉｎ ｈｉｇｈ ｓｐｅｅｄ ｒｅｅｎｔｒｙ ｆｌｏｗ ａｒｏｕｎｄ ｉｎｆｌａｔａｂｌｅ ｒｅｅｎｔｒｙ ｄｅｃｅｌｅｒａｔｏｒ， ｔｈｕｓ ｔｈｅ Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄ
ｆｏｒｍｕｌａ ｉｓ ｎｏｔ ｓｕｉｔａｂｌｅ ｆｏｒ ｒｅｅｎｔｒｙ ｆｌｏｗ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｏｆ ｉｎｆｌａｔａｂｌｅ ｒｅｅｎｔｒｙ ｄｅｃｅｌｅｒａｔｏｒ． Ｉｎ ｏｒｄｅｒ ｔｏ ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｅ ｔｈｅ ｅｆｆｅｃｔ ｏｆ
ｔｈｅ ａｉｒ ｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓ ｏｎ ｔｈｅ ｆｌｏｗ ｆｉｌｅｄ ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ ｏｆ ｉｎｆｌａｔａｂｌｅ ｒｅｅｎｔｒｙ ｄｅｃｅｌｅｒａｔｏｒ， ａｎｄ ｐｒｏｖｉｄｅｓ ｔｈｅ ｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌ ｒｅｆｅｒ⁃
ｅｎｃｅｓ ｆｏｒ ｔｈｅ ｉｎｆｌａｔａｂｌｅ ｒｅｅｎｔｒｙ ｄｅｃｅｌｅｒａｔｏｒ ｄｅｓｉｇｎ， ｔｈｅ Ｇｕｐｔａ ｆｉｔｔｉｎｇ ｆｏｒｍｕｌａ ａｎｄ Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄ ｆｏｒｍｕｌａ ａｒｅ ｕｓｅｄ ｔｏ
ｄｅｓｃｒｉｂｅ ｔｈｅ ａｉｒ ｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓ， ｒｅｓｐｅｃｔｉｖｅｌｙ， ｆｏｒ ｓｔｕｄｙｉｎｇ ｔｈｅ ｆｌｏｗ ｆｉｌｅｄ ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ ｏｆ ｉｎｆｌａｔａｂｌｅ ｒｅｅｎｔｒｙ ｄｅｃｅｌｅｒａｔｏｒ．
Ｔｈｅ ｒｅｓｕｌｔｓ ｓｈｏｗ ｔｈａｔ ｔｈｅ ｒｅｅｎｔｒｙ ｆｌｏｗ ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ ｗｉｔｈ Ｇｕｐｔａ ｆｉｔｔｉｎｇ ｆｏｒｍｕｌａ ｕｓｅｄ ｉｓ ｌｏｗｅｒ ｔｈａｎ ｔｈａｔ ｗｉｔｈ Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄ
ｆｏｒｍｕｌａ ｕｓｅｄ， ａｎｄ ｔｈｅ ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ ｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ ｉｓ ｍｏｒｅ ｏｂｖｉｏｕｓ ｉｎ ｔｈｅ ｈｉｇｈ ｉｎｆｌｏｗ Ｍａｃｈ ｎｕｍｂｅｒ ａｎｄ ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ
ｃａｓｅｓ． Ｔｈｅ ｒｅｓｕｌｔｓ ｉｎ ｔｈｅ ｗｉｎｄｗａｒｄ ｏｆ ｉｎｆｌａｔａｂｌｅ ｒｅｅｎｔｒｙ ｄｅｃｅｌｅｒａｔｏｒ ｓｈｏｗ ｔｈａｔ ｔｈｅ Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄ ｆｏｒｍｕｌａ ｕｎｄｅｒｅｓｔｉｍａｔｅｓ
ｔｈｅ ｈｅａｔ ｆｌｕｘ ａｎｄ ｐｒｅｓｓｕｒｅ， ａｎｄ ｔｈｅ ｈｅａｔ ｆｌｕｘ ｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ ｉｓ ｍｕｃｈ ｍｏｒｅ ｏｂｖｉｏｕｓ． Ｓｕｃｈ ａｓ ｃａｓｅ ５， ｔｈｅ ｐｅａｋ ｈｅａｔ ｆｌｕｘ
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