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摘 � � � 要: 针对高速巡航导弹防热部件热�振联合试验的需要, 建立了高速飞行器高温热�振试验环境模拟

系统,该系统由振动激励试验系统和热环境模拟试验系统组成. 试验时, 热试验系统按照导弹高速飞行过程

中弹体表面温度的连续变化对气动加热模拟过程实施动态复现,同时激振系统对防热部件实施振动激励. 试

验结果表明,该环境试验系统能够为巡航导弹在热振复合状态下的安全飞行提供可靠依据.
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Experimental study on thermal�vibration test of thermal insulating
component for cruise missile

WU Da�fang, ZHAO Shou�gen, YAN Zhen�qian, ZHAO Xing

( Inst itute of Solid M echanics, School o f Aer onaut ical Science and Eng ineer ing,

Beijing University of Aeronaut ics and A stronaut ics, Beijing 100191, China)

Abstract: As the need o f thermal�vibr at ion composite test for the high�speed vehicle, a

thermal�vibr at ion experimental simulat ion system w as established. T his experiment sy stem

included the v ibrat ion experiment system and the thermal experiment system. In the test

pro cess, the thermal experiment system simulated the heat ing process o f high�speed cruise

by the air, at the same t ime the vibration experiment system provided the f light v ibrat ion en�
v ir onment to the high�speed cr uise. The results of the experiment show that this composite

environment experiment system can pr ovide a r eliable basis for the safety f lig ht of cr uise mis�
sile under high�speed, high�temperature and vibr at ion condit ions.

Key words: aerodynamic heat ing ; thermal insulat ion; vibration test; cruise missile;

thermal�vibrat ion test

� � 巡航导弹是一种用途广泛, 制造成本相对

低廉, 作战效能高的先进武器. 它具有射程远、

攻击突然性大、命中精度高、摧毁能力强等特

点.因而世界上许多国家都对巡航导弹的研制

与发展极为重视 [ 1�2] . 早期的巡航导弹由于飞

行速度低, 滞空时间长, 极容易遭受到地面常

规武器的拦截. 为了实现远程、高速、高精确性

打击, 巡航导弹的设计速度在大幅度提高. 当

高速导弹以 4~ 5 马赫速度飞行, 导弹壳体表

面温度达 400~ 600 � ; 以 8~ 9马赫速度飞行

时, 弹翼驻点温度将会超过1 200 � . 安装有精

密电子设备的仪器舱内的温度一般不允许超

过 80 � , 因此必须铺附隔热材料或设计安装防

热结构, 以降低导弹表面热量向内部的传导速
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度.巡航导弹高速飞行时常伴随有激烈的振

动,这会引起紧贴导弹壳体内表面的隔热材料

或防热结构的错位、分离或脱落, 影响隔热性

能和正常飞行. 为了保证高速巡航导弹的安全

飞行, 需要对防热结构进行热�振联合试验, 模

拟飞行过程中的热环境与振动环境, 以检验防

热结构的防、隔热效果以及在高温条件下的抗

振动能力.

本文针对高速巡航导弹防热部件热�振联合
试验的需要, 建立高速飞行器高温热�振试验环境
模拟系统,对高速巡航导弹防热部件进行隔热与

抗振效果联合试验, 为巡航导弹在高速、高温与振

动条件下的安全设计提供了地面试验验证手段和

可靠的试验依据.

1 � 试验件与热�振联合试验

1� 1 � 试验件

试验件的形状和尺寸如图 1所示.试件前表

面材料为厚度 1� 5mm, 200mm  200mm 的钛合

金薄板.板的另一面粘有高温防热结构. 热�振试
验件的安装示意图如图 2所示. 防热结构表面设

置有测温用 K型热电偶.试验件朝向红外辐射器

一侧正面中部安装的热电偶, 用以在试验过程中

测量控制试件表面温度动态变化. 板的另一面的

防热结构表面安装有测温用热电偶, 用以测量与

记录防热结构的隔热效果.激振器导杆与试验件

成 90!,穿过红外辐射器阵列及反射板, 由螺拴固

联. 激振器导杆与试验件的夹角也可以设计成

45!或其它角度,用以模拟试验件水平方向和垂直

方向分力的复合振动状态.

图 1� 试验件

F ig . 1 � Specimen

图 2 � 热�振试验示意图

Fig. 2� Schematic diagram of thermal�v ibration test

1� 2 � 热�振试验模拟系统的组成

防热部件热�振联合试验由振动激励试验系
统和高温热环境模拟试验系统两部分组成,热�振
试验系统的框图如图 3所示. 图 3的左半部分为

振动激励试验系统, 右半部分为热环境模拟试验

系统.

图 3 � 热�振联合试验系统示意图

F ig . 3 � Schematic diag ram of the test system

1� 3 � 振动试验模拟

振动激励试验系统如图 3左部所示,由控制

用计算机、数/模转换器、功率放大器、激振器、加

速度传感器和电荷放大器等部分组成. 系统工作

时,根据计算机计算出的激振波形, 由数/模转换

器换成模拟控制电压信号,通过功率放大器放大

后驱动激振器,使试验件产生振动.表 1给出了本

试验件随机振动激振频率的上下限及各频率段的

加速度功率谱密度参数.

试验随机振动谱的生成分为两步进行: 即获

取系统传递函数和生成控制信号. 首先采用宽频

正弦扫频的方法获得试验系统的传递函数 H ( f ) ;

而控制信号的生成采用以下方法. 根据等效试验

原理,利用正弦信号叠加及优化获得试件的随机

振动功率谱[ 3�4] . 由随机振动理论,试件加速度响

应的功率谱密度 S( f )的表达式为
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S( f ) = ∀
+ #

- #
R(�) ∃ e

- 2�ft i
dt =

∀
+ #

- #
R (�) ∃ cos(2�f t )dt -

i∀
+ #

- #
R (�) ∃ sin(2�f t )dt ( 1)

其中 f 是振动频率, �是自相关函数R (�)的时间

间隔. 对于相位  i 在( 0, 2�)内均匀分布的正弦波

随机变量 y i ( t )

y i ( t)= A i sin( 2�f it+  i ) ( 2)

其自相关函数和功率谱密度分别为式( 3)和式( 4)

R(�)=
A

2
i

2
cos( 2�f i�) ( 3)

S( f i )=
A

2
i

4
( 4)

由式( 4)可知正弦波的功率谱密度为脉冲函数,其

值与  i 无关. 由于正弦信号之间互不相关,叠加

处理不改变各单一频率信号的功率谱密度值, 因

此振动试验加速度响应的功率谱密度可由不同频

率的正弦信号叠加而成. 若取 0~ n 个频率离散

点,则此时的振动信号值的时间表达式为

y ( t) = %
n

i= 0
y i ( t ) = %

n

i = 0
A i sin(2�f i t +  i ) ( 5)

其中 A i 为常数,且 A i= 4  S( f i ) , S( f i )为离散

点频率 f i 对应的功率谱密度. 除按功率谱密度形

状确定 A i 之外,还需根据振动的加速度平方最小

选取相位  i ,从而得到符合试验条件的随机信号.

随机响应加速度信号确定后,结合系统的传递函数

就可以得到随机试验控制信号的表达式( 6)和( 7)

x ( f )=
y ( f )
H ( f )

( 6)

x ( t)= I FFT [ x ( f ) ] ( 7)

I FFT 为傅立叶逆变换. 图 4给出了试验中施加

在试件上的部分随机信号波形.

表 1� 随机振动功率谱

Table 1 � Power spectral density( PSD) of random vibration

频率上

限/ Hz

频率下

限/ Hz

功率谱密度/ ( g2 / Hz)

正常条件 过载条件( 120% )

试验

时间/ s

20 180 0� 1 0� 12

180 355 0� 1 0� 12

355 710 0� 3 0� 36

710 1 400 0� 4 0� 48

1 400 2 000 0� 3 0� 36

300

图 4 � 激励波型

Fig . 4 � Generat ion wave

1� 4 � 高温热环境试验模拟

本试验的测量系统为高温热环境模拟试验系

统如图 3右部所示,由红外辐射加热装置、温度传

感器、信号放大器、模/数转换器、数/模转换器、移

相触发器、电功率调节装置、控制用计算机等部分

组成.系统工作时, 由温度传感器将连续变化的温

度值采入, 信号经过放大后, 送入 A/ D进行模/数

转换.将测量到的温度值与设定温度值进行比较后

将偏差送入控制程序,计算机通过控制算法对采样

数据进行计算得到控制量,并经过 D/ A转换成模

拟信号后驱动电功率调节装置,调节红外辐射加热

装置上的电功率,从而实现导弹表面温度设定过程

的自动跟踪模拟. 控制策略采用模糊控制方式. 考

虑到系统的快速响应以及提高控制精度,本系统采

用温度偏差与温度变化率双输入与控制量单输出

的控制方式,其模糊控制基本结构由给定输入、数

字量模糊化、模糊推理、控制量的反模糊化、控制对

象、反馈信号与给定输入的相加环节等组成[ 5] , 本

热控系统能够按照导弹高速飞行过程中弹体表面

温度的连续变化对气动模拟加热过程实施快速、准

确的动态控制
[6]
.即使在弹体表面温度场的变化速

率非常大的情况下、也能够实现控制系统的高速响

应与准确的动态跟踪模拟,取得与导弹飞行条件相

符的气动加热试验模拟效果.

1� 5 � 振动环境控制和热环境控制的同步性

振动和热环境控制的同步性是关系到热振联合

试验成败和质量的关键因素之一. 本系统中振动与

温度历程的模拟分别由两台计算机独立控制完成,

采用同步触发器协调控制热�振联合试验的起始时
间点、控制曲线中的关键时间点和结束时间点.

2 � 试验结果

图 5给出某高速巡航导弹防热结构热�振联
合试验的照片.图 6 为施加在试验件前表面上的

热环境历程的设定曲线(点划线) , 实际控制结果
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温度曲线,图 7为振动环境的要求曲线和实际控

制曲线. 表 2 给出了试验过程中 50, 100, 150,

200, 250 s和 300 s时刻的设定温度和实际控制温

度.从图 6中和图 7 的控制结果可以看到, 在热�
振环境试验过程中,温度和振动的&设定曲线∋和

&控制曲线∋符合得很好, 由表 2知温度控制中各

点的跟踪误差均小于 0� 2% , 取得了很好的热环

境和振动环境的动态试验模拟效果. 表 2还记录

了反映隔热效果的背壁温度值. 当试验结束时三

个测量点的背壁温度均低于 79 � . 由此可知, 当

合理地选取隔热材料的厚度和隔热结构的构成形

式,就能够在整个高速飞行过程中,将舱内温度保

持在 80 � 以内, 满足电子仪器安全工作的温度条

件.观察隔热材料经过高温热�振试验后是否出现
松动与剥离现象以及松动错位的程度, 据此选取

适宜的高温黏接剂型号、固化时间及优化黏接工

艺,可以防止导弹隔热材料和防热结构在高速、高

温和振动条件下的错位、分离或脱落. 防热结构

热�振联合试验系统的建立, 为高速巡航导弹的安

全飞行提供了有效的地面模拟试验分析手段.

图 5� 热�振联合试验照片

F ig . 5� Photo of thermal�vibr at ion test

表 2 � 前表面设定、控制温度与试件背壁测量温度

Table 2� Set and control temperature data on the front and measure temperature data on the back of specimen

时间/ s 设定温度/ � 控制温度/ � 相对误差/ % 背避温度测点 1/ � 背避温度测点 2/ � 背避温度测点 3/ �

50 479� 2 479� 5 0� 06 37� 3 37� 3 37� 3

100 523� 9 524� 1 0� 04 37� 3 37� 3 37� 3

150 539� 0 539� 6 0� 11 39� 0 43. 4 43. 2

200 600� 7 601� 8 0� 18 48� 5 51. 6 51. 1

250 600� 7 601� 1 0. 07 63. 7 62� 8 62. 8

300 600� 7 601. 0 0. 05 78. 4 74. 9 75� 3
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3 � 结 � 论

1) 针对高速巡航导弹防热部件热�振联合试
验的需要,建立了高速飞行器高温热�振试验环境
模拟系统.试验系统由振动激励试验系统和高温

热环境模拟系统两部分组成; 热试验系统能够按

照导弹高速飞行过程中弹体表面温度的连续变化

对气动加热模拟过程实施快速、准确的动态复现,

同时激振系统对防热部件实施振动激励,较真实

地模拟了热�振复合状态下的飞行环境.

2) 使用导弹防热部件热�振联合试验模拟系
统对某高速巡航导弹防热部件进行了高温隔热与

抗振效果联合试验. 试验结果表明,该系统可对高

速巡航导弹防热部件使用的材料和高温黏接剂的

选择, 黏接工艺的优化, 防热结构的隔热效果确

认,以及防热材料的抗振动能力进行测试与评价.

为巡航导弹在高速、高温与振动条件下的安全设

计提供有效的试验手段和可靠的试验依据.
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