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摘要：原始技术创新是中国航天事业发展的正本之源。本文通过分析航天领域技术攻关中创新实践案例，总结

了工程创新的经验和途径。并且在工程实践的基础上，提出独立探究科学本质、辩证分析技术内涵、以系统工程

方法破解性能提升途径的航空航天工程创新理念。

关键词：航天技术；科技创新；系统工程

中图分类号：V11 文献标志码：A 文章编号：1005‑2615（2022）05‑0737‑06

Discussion of Science and Technology Innovation in Cases of Aerospace
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Abstract:The original innovation is the fundamental source of China’s aerospace industry development. This
paper summarizes the experience and approach of science and technology innovation by analyzing the practices
in aerospace engineering. Furthermore，some concepts applicable to the breakthrough in aeronautical and
aerospace engineering are put forward，including independent exploration of scientific problems，dialectical
analysis of technical connotation，and system engineering approach to performance improvement.
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中国航天事业发展至今，走过了一条从仿制到

自主研制、再到不断创新和发展的道路。经过 60
多年的经验积累，中国航天已经具备从“消化吸收”

和“集成创新”走向原始创新道路的条件［1］。钱学

森提出［2］：“我们不能人云亦云，那不是科学精神，

科学精神最重要的是创新。”正因如此，鼓励原始技

术创新才是中国航天赶超世界先进水平的正本之

源，唯有创新才有发展。同时也必须认识到，航天

工程不允许失败，唯有立足于成功的创新，才能实

现长远发展。“工欲善其事，必先利其器”，打造中国

航天的大国重器就要走一条“继承不复旧、创新不

弃宗”的道路，秉承“知其然知其所以然”的求实信
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念。多年以来，笔者团队肩负强军报国的使命，取

得了空气舵机动飞行器［3］和级间分离新型地面试

验技术［4］等重要创新成果，实现了高空风场辨识技

术［5］、极端气动热环境测量技术［6‑7］、新型气动外形

设计技术［8‑9］、主动段减载技术［10］、先进热防护技

术［11‑12］等关键技术的应用与探索，促进了装备性能

迅速发展。本文通过总结航天技术工程研制中所

走过的创新之路，基于对实践案例的分析，探讨科

技创新的经验和路径。

1 以独立思考的精神探究科学问题

的本质

在航天装备研制过程中，“保成功”的理念绝不

代表着固步自封，保守地遵循已有的设计方法和产

品结构就只能“跟跑”，不可能实现“并跑”，也永远

无法实现装备最优性能的“领跑”。从近年来国际

形势风云变幻中也令人愈发深刻认识到，过去那种

逢事必言国外的理念难以令我们真正掌握核心技

术、摆脱受制于人的局面。

带空气舵机动飞行器研制中曾面临的一个主

要问题是：大攻角飞行状态下上游激波与空气舵产

生的激波在舵前缘交叉从而形成激波干扰，随之带

来的热环境干扰是工程研制关注的焦点。图 1给
出了平面斜激波入射弓形激波时的 6类激波干扰

示意图［13］，其中，I~V类干扰将带来热流激增，约

比驻点热流高出近一个量级。因此，若飞行器激波

扰存在 I~V类中的任何一种，都将给大动压条件

下机动飞行带来极大困难。在研制初期，通过调研

了解到的国外研究中有关“头部激波不允许打到空

气舵”的断言更是进一步给国内工程实践带来极大

制约。而当飞行马赫数进一步提高后，由于中国当

时的风洞暂不具备试验条件，使得国外的学术结论

成为工程设计的基本依据。为规避风险，在初期实

验中对该型飞行器的攻角做了较大限制。但这种

并非基于实证的限制无疑约束了对飞行器性能的

挖掘。出于对科学问题本质的追求，本着不人云亦

云、求真务实的态度，对该问题进行独立自主的分

析和实践。

针对飞行器气动布局，可以将其流场简化为

以下上游激波与后掠翼前缘激波干扰下的流动结

构，如图 2所示。上游激波与翼前缘根部产生的

斜激波相交后，因斜激波波后气流和来流压强不

相等，相交点以上的来流被迫产生第二道斜激波。

斜激波后的下游区域可能出现激波或膨胀波，但

具体是激波还是膨胀波取决于两道斜激波后的气

流静压是否相等、流动方向是否一致。对于大后

掠翼的激波干扰，由于激波角相差不大，但第一道

激波波后气体经过了包含上游激波在内两次激波

压缩，比第二道激波波后的静压更高。为满足接

触面的 2个条件，翼前缘根部斜激波后部气流必

定膨胀以降低其压力。

在定性分析的基础上还需结合具体的流动参

数进行定量的计算，根据斜激波压力关系式以及一

定的工程简化，可以推导出两道斜激波波后压强的

图 1 6类激波干扰示意图 [13]

Fig.1 Six types of shock waver inference[13]
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比值近似满足以下关系［3］
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式中物理量含义可参见文献［3］。

基于以上规律可以得到，当来流马赫数和头激

波偏转角大于一定范围时，后掠翼前缘激波下游的

流动必然为膨胀波及其反射波系。依据该分析结

果，在之后数次试验中不断放宽限制，成功破除了

“头部激波不允许打到空气舵”的约束条件。

2 以实践与理论的结合进行技术研

究的探索

科学的研究离不开哲学的指导，创新思路也常

常来源于对事物的辩证认识。如果能够善于挖掘

物理现象背后的有用信息，从而加以实践，那么即

使是有所失误也可能成为创新的源泉。

封闭式级间热分离过程中级间段内存在显著

的气体压强瞬时高动态变化，影响结构产品及分离

火工品的环境适应性。传统设计方法中一般通过

发动机‑分离装置‑伺服系统的传统试车试验进行

考核，但此种方法因需要真实状态下发动机产品导

致试验周期长、代价高。而作为封闭式级间热分离

过程，其本质就是气流在封闭的激波管反射振荡的

过程。基于对流动本质的理解，提出了激波管理论

和非定常流动理论指导下级间分离过程模拟的试

验方案，即采用激波管模拟试验替代传统的试车试

验方法［4］。

图 3给出了试验装置示意图，即利用爆炸激波

管流动的非定常特性，使起爆火药产生的高温高压

气体经过整流后打开模拟发动机堵片、进入级间段

舱内。试验以发动机堵片时刻的压强短时出现平

稳上升段为模拟标准，根据压强的变化确定合理的

级间分割与分离指令。

试验模拟的等效性在于：若入口总压及喷管内

形面与真实状态一致，则出口马赫数可等效模拟，

但考虑到总温难以保持一致，因而按照流量公式，

总温的差异可由流量弥补。该试验首先进行不分

离状态下单级间段壳体的“憋压”试验，实现了传统

试验所不及的壳体动强度考核，而且从“憋压”的级

间段内气体压强曲线的规律上认识到了堵片打开

瞬间压强急剧上升、之后又线性缓慢上升的原因，

建立了级间段压力非定常变化的相似律，认清了激

波管试验、传统地面试验与飞行试验状态下的天地

差异［14］。经过理论推导，上述 3种试验状态下的气

体压强 p随时间 t的变化可统一近似表示为两段线

性增长的曲线，如图 4所示。图中，Te为气体温度

趋于稳定时与初始时刻温度的比值，p0为初始时刻

压强，两者乘积 Tep0表征了出现拐点时的气体压

力；a12t*为级间段温度趋于稳定的特征时间，表征

了压力变化过程出现拐点的时刻；拐点之后压强随

时间变化导数可表征为 k=Tep0/t*，与拐点前近似

相差一个比例因子 a12，该因子大小为 a12=（γ1-
1）/（γ2-2），与燃气比热容比 γ1和空气比热容比 γ2
有关。

当采用新的激波管试验方法进行分离试验时，

图 3 基于爆炸激波管的级间分离试验平台 [4]

Fig.3 Staging experiment platform based on detonation tube[4]

图 2 翼前缘第Ⅵ类激波干扰 [3]

Fig.2 Type Ⅵ of shock wave inference ahead of the wing
leading-edge[3]
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用经过“憋压”试验的同一产品实施分离，不仅证明

了理论分析的正确性，而且用同一套产品实现了时

序选择、壳体与火工品的动强度和级间分离的 3种
状态的考核。与传统地面试验相比，爆炸激波管模

拟级间分离试验方法具有可重复性好、成本低廉、

试验周期短以及验证工况可覆盖飞行极限等突出

优势。笔者团队也由此探索出复杂系统产品验收

与鉴定的新模式，从设计源头控制风险。同时，从

该试验方法中也衍生了级间段网络分离方案的地

面试验验证手段，达到了上面级减重、速度提升的

优化效果，促进了设计水平的提升。

3 以系统工程的方法破解性能提升

的瓶颈

科学是有规律的，不同专业的核心关注点不

同，但是其科学规律是相通的。航天装备总体设计

是一个复杂的系统工程，突出表现为多学科与新技

术的综合、软硬复杂系统的集成、性能高要求与研

制高风险的均衡。这就要求其所涉及的不同领域、

专业和学科相互交织、相互融合，追求多目标的综

合优化。

在某火箭的研制飞行中，曾发生过级间分离过

程中发动机伺服跟踪响应与控制指令短时间偏差

较大、个别时刻出现喷管摆动限位的情况。该现象

虽未影响到试验结果，但不放过非正常的异常现象

是工程科技人员必须具备的科学素养。就此现象

而言，喷管摆动限位可能引起喷管结构或伺服机构

的损坏，将对后续飞行带来极大隐患。如何采取有

效措施确保这一现象不再发生给笔者团队提出了

挑战。

通过分析伺服机构响应曲线，推算出喷管摆

动角速度达到 130（°）/s，显著超过了伺服系统的

限幅值，表明该现象不可能是由伺服机构正常控

制所为，说明喷管受到了较强的干扰力矩。按照

故障树模式排除了分离环节各分系统产品发生故

障的可能性后，怀疑这一异常现象与喷管中复杂

流场结构导致的侧向干扰力有关。对于喷管流动

分离过程引起的侧向力，国内外均已开展了一系

列的研究。其中，一种引起侧向力的机理是在级

间分离过程中由于受下面级发动机前封头的阻塞

影响，喷管出口背压较高，喷管内流动为过膨胀状

态。此时喷管内出现的正激波或斜激波将使下游

压力升高从而诱导喷管内流动分离，如图 5（a）所

示；当流动分离在喷管内为非对称分布时，将造成

喷管内型面压力分布不均形成侧向干扰力，如图

5（b）所示。

这种侧向力具有持续时间短、随机性强、对几

何构型和触发机理高度敏感等特点，目前仍缺乏可

靠的工程计算方法。为此开展了非定常流动数值

仿真研究，通过分析流场发现，在级间分离过程中

喷管内呈现包含正激波、膨胀波、斜激波、超声速射

流以及分离涡的复杂流动结构，如图 6（a，b）所示。

当喷管摆动角度取为飞行试验真实状态时，激波诱

导的流动分离呈非对称分布，使喷管内侧压力周向

分布不均匀；在朝着喷管摆动的方向喷管内侧压力

偏高，形成侧向力，如图 6（c，d）所示。该过程持续

数十毫秒左右，随着分离间隙增大，喷管出口背压

逐步较低，激波诱导分离的程度随之减弱，相应的

侧向干扰力也逐步消失。

经上述仿真得到的喷管所受到侧向干扰力矩

峰值超过了伺服负载能力，不仅验证了文献中提到

的流动分离引起侧向力的机理，更进一步揭示了喷

管摆角是影响侧向力的一项重要因素，同时也为解

决该问题提供了重要线索：即控制级间分离过程中

喷管摆角大小，从而降低流动分离的非对称程度，

使气动干扰力矩处于较低的水平。其中，级间分离

时喷管摆动位置由 3部分作用组成：第 1项是发动

图 4 级间分离爆炸激波管试验与传统地面试验状态及飞

行试验状态压力变化过程对比 [14]

Fig.4 Comparison of the inter-stage pressure variation pro‑
cess among detonation tube experiment, traditional
experiment and flight experiment[14]

图 5 下 游 存 在 前 封 头 状 态 下 过 膨 胀 喷 管 流 动 分 离 示

意图 [15]

Fig.5 Separation in over‑expanded nozzles with restricted
exit flow [15]
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机在压力上升过程中因喷管和伺服固定部件结构

偏移的作用，称为喷管下沉角，可导致喷管可用摆

动范围变小；第 2项则是为了抵消下沉角影响所设

置的预置摆角；第 3项来自与飞行控制软件传递给

伺服系统的摆动指令，与分离前后飞行时序、下沉

角补偿方案以及姿控网络相关。针对这几项因素，

笔者团队组织气动、动力、姿控、分离等多专业科研

人员按照系统工程的思路开展了多学科论证，通过

非定常流动数值仿真、下沉角影响因素偏差梳理、

半实物飞行仿真等工作完成了预置摆角、飞行时序

和控制网络的联合优化，确保了喷管摆角引起的气

动干扰力矩不超过伺服能力。经采用上述联合优

化方案，彻底解决了性能提升的重要瓶颈。

4 结 论

航空航天工程不允许失败，回顾多年的工程研

制经验，其中给人感受最为深刻的是如何在确保成

功的条件下进行创新。对于正在从事或将要从事

航空航天装备事业的青年学者而言，在精透自己本

专业技术和规律的同时，还要不断拓展自己的知识

面，把控和掌握不同学科专业的基础要点以及规

律，这样才能做到融会贯通，驾驭工程系统的全局，

才能从“确保成功”迈向“必然成功”的自由王国。

对于工程研制的掌舵人，更应当有预见和发现新技

术的敏感嗅觉，深入思考提升装备系统性能的新方

案。不仅要保成功，而且有责任和义务为更先进的

装备设计谋创新。

时逢南京航空航天大学喜迎建校 70周年华

诞，谨以本文总结笔者团队在航空航天工程中的创

新实践，希望抛砖引玉，引发对航空航天前沿技术

创新发展的思考。
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