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高超声速飞行器常规螺线管磁控热防护系统可行性分析

李　开，刘伟强
（国防科技大学 航天科学与工程学院，湖南 长沙　４１００７３）

摘　要：针对高超声速飞行器鼻锥热防护，构造常规圆柱螺线管磁控热防护系统的物理模型。采用低磁
雷诺数磁流体数学模型，对外加磁场作用下的高超声速鼻锥流场进行数值模拟；分析常规螺线管磁控热防护

系统的有效磁感应强度范围；给出满足导线电流密度工作极限的螺线管几何参数的要求。研究表明，由于磁

控“饱和现象”及导线电流密度的限制，系统可行工作范围为驻点磁感应强度 Ｂ０∈［００５Ｔ，０２０Ｔ］；Ｂ０＝
０２０Ｔ时，驻点热流密度和总热流分别降低了３１３％和５６６％，热防护效果良好；但磁控系统导线质量仍然
较重，应采用可缩短与驻点间距离的异形螺旋管或超导磁铁等替代方法来满足工程防热需求。
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　　未来临近空间高超声速飞行器的飞行条件将
会越来越恶劣，热防护问题也将越来越突出。由于

传统瓦热防护方法存在可重复性差、容错率低等弊

端，近年来学者们提出了许多新型热防护的概念并

进行了大量可行性研究，如充气式防热罩［１］、凹腔

逆喷［２］、层板发汗［３］、疏导式防热［４］等。

磁控热防护的概念最早诞生于２０世纪５０年
代末［５］，原理如图１所示（图中 Ｊ为感应电流密
度，Ｂ为磁感应强度）。磁铁位于返回舱内部。
当磁场作用于头部微电离等离子区域时，激波层

内的环形感应电流和磁场相互作用会产生与流动

方向相反的洛伦兹力，减速等离子流并将激波推

出，从而降低表面温度梯度，实现热防护。磁控热

防护系统的能量来源为电能，可以使用机载电源；

并且其位于防热材料以内，不会改变飞行器的表

面结构，可靠性高，可根据需要开闭，可和其他被

动热防护方法配套使用，很符合未来高超声速飞

行器可重复使用的要求。

２０世纪末以来，磁控热防护技术出现了一个
新的研究热潮［６］，这得益于以下原因：①能量旁
路超燃冲压发动机的提出［７］；②高焓风洞试验条
件的进步；③稀土磁铁、超导磁铁技术的发展；④
高温磁流体力学的发展［８］等。其中，俄高温研究

所Ｂｉｔｙｕｒｉｎ等首次研究了直径不同的两种外加电
磁铁磁场热防护效果的差异［９］以及烧蚀条件下

的磁控热防护效果［１０］；美空军研究实验室的
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图１　磁控热防护系统原理图
Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｍａｇｎｅｔｏｈｙｄｒｏｄｙｎａｍｉｃ

ｈｅａｔｓｈｉｅｌｄｓｙｓｔｅｍ

Ｂｉｓｅｋ等首次提出了头部浸渍碱金属烧蚀材料提
高流场电导率进行翼前缘磁控热防护的概念［１１］；

日本的 Ｆｕｊｉｎｏ等研究了霍尔效应、壁面电导率对
磁控热防护效果的影响，结果表明在绝缘壁面可

以忽略霍尔效应对磁控热防护的副作用［１２］；欧航

局近些年资助德国和意大利航天中心开展了磁控

热防护试验研究［１３］，试验表明，添加磁场后，球头

圆柱表面温度和热流分别降低１６％和４６％［１４］。

磁控热防护系统的有效性得到了大量的证明。

目前，磁控热防护的数值研究主要基于简化

的磁偶极子模型［５，１０］，针对较为实际的常规圆柱

螺线管磁控系统的可行性研究还未见诸文献。本

文从有效工作的磁感应强度范围、导线电流密度、

导线长度（质量）等角度分析了磁控热防护系统

的工程可用性。

１　螺线管磁控物理模型

常规螺线管磁控系统的物理模型如图 ２所
示。图中弧形实线代表飞行器前体外表面，矩形

为螺线管，半径为ｒＭ，半长为ｂＭ，螺线管中心坐标
为（ｚＣ，０），磁铁两端面的轴向坐标分别为（ｚ１，０）
和（ｚ２，０）。Ｐ为流场中一点，Ｑ为螺线管载流线
圈上一点。

流场区域磁感应强度 Ｂ依据 ＢｉｖｏｔＳａｖａｒｄ定
律求解，并假设螺线管由很多个圆环线圈叠加而

成，只产生轴对称的磁场。可得Ｐ（ｚ，ｒ）点磁感应
强度分量如式（１）、式（２）所示。其中，μ０为真空

图２　螺线管磁控系统模型
Ｆｉｇ．２　Ｐｈｙｓｉｃａｌｍｏｄｅｌｏｆｓｏｌｅｎｏｉｄｂａｓｅｄ

ｍａｇｎｅｔｏｈｙｄｒｏｄｙｎａｍｉｃｓｙｓｔｅｍ

磁导率，ｎ为单位长度线圈匝数，Ｉ为励磁电流。ｆｚ
和ｆ包含三类椭圆积分，其迭代算法及ｋ１和ｋ２的
含义见参考文献［１５］。

Ｂｒ（ｒ，φ，ｚ）＝
μ０ｎＩ
２π

ｒＭ
槡ｒ

［ｆ（ｋ２）－ｆ（ｋ１）］ （１）

Ｂｚ（ｒ，φ，ｚ）＝

μ０ｎＩ
２π
［ｆｚ（ｒ，ｚ－ｚ２）－ｆｚ（ｒ，ｚ－ｚ１）］，　　　　 ｒ＞０

μ０ｎＩ
２

ｚ２－ｚ

ｒ２Ｍ＋（ｚ２－ｚ）槡
２
－

ｚ１－ｚ

ｒ２Ｍ＋（ｚ１－ｚ）槡
[ ]２ ，ｒ









 ＝０

（２）

２　数学模型

磁流体流场数值模拟主要依据 Ｍａｘｗｅｌｌ方程
组、广义欧姆定律以及包含电磁源项的磁流体方

程。高超声速飞行器等离子体鞘内电导率较低，

并且研究对象为轴对称磁流场问题，可做以下假

设：①等离子体电中性假设；②忽略位移电流；③
非相对论流动；④忽略霍尔效应；⑤低磁雷诺数假
设；⑥忽略感应电场。控制方程如式（３）～（５）所
示。其中，Ｅ，Ｆ为无黏通量项；Ｅｖ，Ｆｖ为黏性通量
项；Ｇ和Ｇｖ分别为无黏和黏性源项；ｕ，ｖ分别为ｚ，
ｒ向速度；ρ和ｅｔ分别为密度和总能；Ｊ和 Ｅｅ分别
代表感应电流和电场场强。

Ｕ
ｔ
＋Ｅ
ｚ
＋Ｆ
ｒ
＋Ｇ＝

Ｅｖ
ｚ
＋
Ｆｖ
ｒ
＋Ｇｖ＋ＳＭＦＤ（３）

Ｕ＝［ρ ρｕ ρｖ ρｅｔ］Ｔ （４）

ＳＭＦＤ＝［０ （Ｊ×Ｂ）ｚ （Ｊ×Ｂ）ｒ Ｊ·Ｅｅ］Ｔ

（５）

·６２·
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对于轴对称磁流体问题，忽略感应电场后，能

量方程电磁源项为零，并且激波层内的感应电流

密度只有周向分量，由广义欧姆定律得：

ｊθ＝σ（ｕｚＢｒ－ｕｒＢｚ） （６）
其中，电导率σ计算采用Ｒａｉｚｅｒ模型［１６］。流场电

导率仅和静温有关，并且按照类似阿雷尼乌斯公

式的规律变化。

对流项差分采用了ＡＵＳＭＰＷ格式，方程求解
采用了ＬＵＳＧＳ隐式格式，对电磁源项采用了隐
式处理以提高收敛性。图３对比了三个网格雷诺
数（２，５，１０）下的热流计算结果与Ｍｉｌｌｅｒ的试验结
果［１７］（Ｌ为参考长度，Ｑｗ为表面热流密度），其中
第四套网格与第二套网格雷诺数相同而法向进一

步加密。可以看出，四套网格下的热流计算结果

与试验结果吻合良好，从而验证了气动热数值方

法的准确性。

图３　热流计算结果与Ｍｉｌｌｅｒ试验结果的对比
Ｆｉｇ．３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｈｅａｔｆｌｕｘｂｅｔｗｅｅｎｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ

ｒｅｓｕｌｔｓａｎｄＭｉｌｌｅｒ′ｓｒｅｓｕｌｔｓ

３　计算条件

几何模型选择日本的 ＯＲＥＸ（ＯｒｂｉｔａｌＲｅｅｎｔｒｙ
ＥＸｐｅｒｉｍｅｎｔ）返回舱，并选择气动热最为严重的飞
行工况：Ｕ∞ ＝６２２３４ｍ／ｓ，Ｈ＝６３６ｋｍ。采用等
温壁模型，壁温 ＴＷ ＝１４１３Ｋ

［１２］。几何模型及轴

对称流场计算域如图４所示。
为分析常规圆柱螺线管有效工作的磁感应强

度范围，设计以下算例：螺线管中心坐标 ｚＣ ＝
０８０ｍ，螺线管半径 ｒＭ ＝０６０ｍ，螺线管半长
ｂＭ＝０１８ｍ，驻点磁感应强度Ｂ０＝００５～０３０Ｔ。

４　热防护效果分析

图５和图６分别对比了有无外加磁场条件下
的驻点线温度和表面热流分布。可以看出，随着

Ｂ０的增加，激波脱体距离呈正比增加，但驻点区

图４　ＯＲＥＸ外形及轴对称流场计算域
Ｆｉｇ．４　ＣｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｏｆＯＲＥＸａｎｄｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｒｅｇｉｏｎ

温度峰值保持不变；而表面热流逐渐降低，但降低

幅度减小，出现磁控热防护“饱和现象”，这和

Ｂｉｔｙｕｒｉｎ的磁偶极子模型下的结果一致［９］，同样验

证了本文数值方法的正确性。

图５　驻点线温度分布
Ｆｉｇ．５　ＴｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｉｓｏｌｉｎｅｓｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔＢ０

图６　不同磁感应强度下的表面热流分布
Ｆｉｇ．６　ＨｅａｔｆｌｕｘｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔＢ０

图７和图８分别对比了 Ｂ０＝０３０Ｔ和 Ｂ０＝
００５Ｔ时的洛伦兹力和温度分布。结合原理图１
可以看出，常规螺线管磁铁在返回舱肩部附近产
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生的周向感应电流方向和头部驻点区的相反，洛

伦兹力继续对流体进行减速。相对于Ｂ０＝００５Ｔ，
Ｂ０＝０３０Ｔ时肩部洛伦兹力从接近０Ｎ增加到了
约８００Ｎ，对肩部流体开始有明显的减速作用，甚
至出现流动分离与再附，再附点温度增加，在图６
中有所体现。可见，对于ＯＲＥＸ，采用常规螺线管
磁控系统时，过度增加磁感应强度会使得肩部热

防护情况恶化；磁场强度存在最优值，应根据防热

需求进行优化选择。

图７　洛伦兹力分布对比
Ｆｉｇ．７　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆＬｏｒｅｎｔｚｆｏｒｃｅ

图８　温度等值线分布对比
Ｆｉｇ．８　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｉｓｏｌｉｎｅｓ

表１给出了常规螺线管的磁控效果。和图５
一致，激波脱体距离随 Ｂ０呈正比增加；在一定的
驻点磁感应强度范围内（Ｂ０≤０２０Ｔ），驻点热流
和总热流随Ｂ０的增加迅速降低，之后，驻点热流
和总热流变化缓慢，出现磁控热防护“饱和现

象”。考虑到Ｂ０从０２０Ｔ增加到０２５Ｔ过程中
电能消耗增加较多（↑２５％），常规螺线管磁控系
统可取的工作驻点磁感应强度范围为 ００５～
０２０Ｔ。当Ｂ０＝０２０Ｔ时，驻点热流密度和总热
流分别降低了 ３１３％和 ５６６％，热防护效果显

著。前文提到的 Ｂ０＝０３０Ｔ时肩部热环境恶化
的现象在这里也有所体现，相对于 Ｂ０＝０２５Ｔ，
总热流反而有所提高。

表１　常规螺线管的磁控效果
Ｔａｂ．１　Ｍａｇｎｅｔｏｈｙｄｒｏｄｙｎａｍｉｃｆｌｏｗｃｏｎｔｒｏｌｅｆｆｅｃｔｏｆ

ｎｏｒｍａｌｓｏｌｅｎｏｉｄｍａｇｎｅｔ

驻点磁

感应强度

Ｂ０／Ｔ

激波

脱体

距离

驻点热流密度

ＱＷ０／（ＭＷ／ｍ
２）

表面总热流

Ｑｔｏｔａｌ／ＭＷ

大小 降幅 大小 降幅

０ ０．１７６ ０．５６６ ０ ３．５５ ０

０．０５ ０．２１８ ０．４８５ １４．３％ ３．０１ １５．２％

０．１０ ０．３３５ ０．４３５ ２３．１％ ２．５０ ２９．６％

０．１５ ０．５４４ ０．４００ ２９．３％ １．９２ ４５．９％

０．２０ ０．７０９ ０．３８９ ３１．３％ １．５４ ５６．６％

０．２５ ０．８５１ ０．３７７ ３３．４％ １．２８ ６３．９％

０．３０ ０．９９３ ０．３６７ ３５．１％ １．４５ ５９．１％

５　工程可行性分析

从驻点磁感应强度、导线工作电流密度和长

度三个角度分析螺线管磁控系统的半径、长度和

安装位置的设计要求。

为了达到最大限度的励磁电流密度，采用内冷

却外方内圆截面导线。作为初步估算条件，导线截

面外边长 ａ＝００２１ｍ，内圆直径 ＝００１０ｍ［１８］。
当ｒＭ＝０６ｍ，ｂＭ＝０２４ｍ，ｚＣ＝１３５ｍ时，由式（２）
得驻点位置无量纲磁感应强度珔Ｂ０＝００２８６。达到
驻点磁感应强度 Ｂ０所需电流密度 Ｊｃｏｉｌ可以由
式（７）计算：

Ｊｃｏｉｌ＝
Ｂ０ａ

μ０ｋ珔Ｂ０Ｓｃｏｉｌ
（７）

式中，ｋ为线圈层数，Ｓｃｏｉｌ为导线截面积，且 Ｓｃｏｉｌ＝

ａ２－１４π
２。可以估算出Ｂ０＝００５Ｔ所需电流密

度为８０６／ｋ（Ａ／ｍｍ２）。由于内冷却线圈最大电
流密度为１０Ａ／ｍｍ２，螺线管线圈至少应取９～１０
层，本文取为１０层。

由上节分析可知，常规螺线管磁控系统可行

的驻点磁感应强度范围是 ００５～０２０Ｔ。从
式（２）中，Ｂ０和Ｉ（电流密度 Ｊｃｏｉｌ）的正比关系，可
知Ｂ０＝００５Ｔ所需的导线电流密度应为 Ｂ０＝
０２０Ｔ时的１／４，即２５Ａ／ｍｍ２以下。图９给出
了不同螺线管半径下达到 Ｂ０＝００５Ｔ所需励磁
电流密度和导线长度 Ｌｃｏｉｌ值，其中螺线管半长
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ｂＭ＝０２４ｍ。由图可以看出，随着螺线管半径的
增加，达到驻点磁感应强度Ｂ０＝００５Ｔ所需的导
线电流密度逐渐减小，但所需的导线长度逐渐增

加；螺线管中心越靠近驻点，所需的导线电流密度

越小。当ｚＣ＜０８ｍ并且 ｒＭ ＞０６ｍ时，达到驻
点００５Ｔ磁感应强度所需电流密度在２５Ａ／ｍｍ２

左右。因此，为满足Ｊｃｏｉｌ＜２５Ａ／ｍｍ
２的要求，同时

降低导线质量，可以取ｒＭ≈０６ｍ。从图１０同样可
以看出，随着螺线管长度的增加，导线电流密度逐

渐减小而导线长度逐渐增加，此时可取 ｂＭ≈
０２４ｍ。

图９　不同螺线管半径下Ｂ０＝００５Ｔ所需励磁

电流密度以及导线长度（ｂＭ＝０２４ｍ）

Ｆｉｇ．９　Ｒｅｑｕｉｒｅｄｃｕｒｒｅｎｔｄｅｎｓｉｔｙａｎｄｃｏｉｌｌｅｎｇｔｈｗｈｉｌｅ
Ｂ０ｅｑｕａｌｓ００５ＴｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｒＭ（ｂＭ＝０２４ｍ）

图１０　不同螺线管半长下Ｂ０＝００５Ｔ所需励磁

电流密度以及导线长度（ｒＭ＝０６ｍ）

Ｆｉｇ．１０　Ｒｅｑｕｉｒｅｄｃｕｒｒｅｎｔｄｅｎｓｉｔｙａｎｄｃｏｉｌｌｅｎｇｔｈｗｈｉｌｅ
Ｂ０ｅｑｕａｌｓ０．０５ＴｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｂＭ（ｒＭ＝０６ｍ）

尽管缩短螺线管和驻点距离可以有效降低所

需的导线电流和长度，但是该距离会受到飞行器

鼻锥曲面构型以及螺线管圆柱构型不匹配的限

制。此外，过度缩短该距离，会使得肩部热防护环

境恶化。所以，应采用可缩短与驻点间距离的异

形螺旋管或超导磁铁等替代方法来满足工程防热

需求。

６　结论

由于存在磁控热防护“饱和现象”，常规螺线

管磁控系统的较优工作条件为 Ｂ０在 ００５～
０２０Ｔ范围内；相比无磁控防护，Ｂ０＝０２０Ｔ时，
驻点热流和总热流分别降低了３１３％和５６６％，
防热效果显著。

对于 ＯＲＥＸ飞行器，当螺线管中心和驻点距
离ｚＣ＝０８ｍ时，过度增加磁感应强度会使得肩
部热防护情况恶化，导致表面总热流增加。

在磁控热防护系统的较优工作范围内，为不

超过电流密度上限，螺线管中心与驻点间的距离

需满足ｚＣ≤０８ｍ；结合降低导线质量的要求，可
取螺线管半径ｒＭ≈０６ｍ，半长 ｂＭ≈０２４ｍ。尽
管如此，常规通电螺线管磁控系统导线质量仍然

较重，应采用可缩短与驻点间距离的异形螺旋管

或超导磁铁等替代方法来满足工程防热需求。
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