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摘　　　要 : 为了进行高超声速飞行器热防护系统的初步设计和数值计算的验证 ,设计开发了高超声速飞

行器瞬态气动加热地面试验系统及其控制软件.试验系统能够根据飞行器的飞行轨迹和外形参数加载瞬态

热流 ,实时测出结构表面的热流值和温度 ,得到飞行器的表面试验热流曲线和温度曲线 .试验系统采用真空

舱模拟飞行环境 ,并为此设计了冷却床 ,在真空环境下能比较真实的模拟热防护系统的下表面热环境 ,使瞬

态热试验的原理更加合理 ,精度进一步提高.
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Transient test of aerodynamic heating for hypersonic vehicle
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Abstract : To design a thermal p rotection system of t he hypersonic vehicle and verify the

numerical comp utations ,an aerodynamic heating t ransient test system toget her wit h it s con2
t rol software was designed and developed. The test system can measure t he real2time heat

flux and temperat ure on t he surface , directly p roduce heat flow and temperature curve ,ac2
cording to hypersonic vehicle’s t rajectory. To simulate t he heat t ransfer conditions at differ2
ent altit udes and understand t he effecting of t he p ressure , t he test system used a vacuum

chamber . To ensure t hat t he conditions of t he lower side of t he t hermal p rotection system

could be simulated in a vacuum environment ,a cooling bed was used , making t he t ransient

test met hod more reasonable and accurate.
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　　当高超声速飞行器再入大气层时 ,在 50～

60 km高度范围内 ,马赫数最高可达 30 ,航天器外

表面经受严重的气动加热 ,前缘温度最高可达 1

800 ℃,制造能模拟这种飞行环境的风洞难度是

极大的 ,现有的风洞大多不能完全模拟.采用数值

计算时 ,在处理复杂连接结构和特殊材料时面临

许多问题 ,而且求解气动加热和结构温度耦合方

程要花费很大的精力和时间.但是在初步设计阶

段 ,设计人员需要确切的知道飞行器表面的热环

境 ,希望提供一种简便快速并有一定精度的方法.

因此就想出了“零风速 ,变密度 ,人工加热”的办法

进行模拟试验 ,也就是说在一个变气压的密封舱

内用可控热源来直接模拟气动加热热流密度.其

中美国航空航天局 (NASA)的兰利研究中心在这

方面取得了很大的进步 ,国内也有这方面的研

究[123 ] ,但主要是根据已知的热流曲线或温度曲线

进行热模拟试验 ,很少有采用气动加热计算得到

的实时热流密度进行加载控制的气动热瞬态试验
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方法.

由于对于气动加热瞬态试验没有统一的规

范 ,不像测定稳态导热系数试验那样成熟.本文依

照美国材料试验协会 (ASTM)的测量标准[425 ] ,并

参考 NASA的研究经验[6210 ] ,开展了气动加热瞬

态试验装置和气动加热瞬态控制系统的设计 ,并

开展了相应的金属热防护系统的气动加热瞬态试

验研究.

1　辐射加热模拟气动加热的试验
方法和原理

气动加热试验是以辐射热的方式模拟空气与

飞行器表面相对运动所发生的强迫对流换热的地

面模拟试验 ,从换热机理上讲有本质区别 ,但是从

研究结构特性的试验目的出发 ,可以通过真实地

模拟结构表面的热量传递模式 ,建立起两者之间

的等效关系.气动加热瞬态试验的控制系统内置

了气动加热工程计算程序 ,通过计算得到的瞬时

热流密度进行加载控制.气动加热工程计算程序

根据飞行轨迹提供的来流参数 ,完成飞行器表面

边界层外缘参数计算 ,借助雷诺比拟得到飞行器

表面的热流密度 ,然后以此热流密度对试验件进

行实时热流加载 ,从而实现对高超声速飞行器的

气动加热模拟.试验的精确性取决于两个方面 :

①测控设备的准确性和灵敏度 ; ②气动加热工程

计算结果的准确程度.

111　气动加热的瞬态热试验系统结构

气动加热的瞬态热试验系统主要结构包括 :

控制系统、加载系统、冷却系统、数据采集系

统[11 ] .控制系统是主要包括计算机和开发的控制

软件 ;加载系统和冷却系统是执行机构 ,包括 PID

(proportion integration differentiation)功率调节

器 ,红外辐射加热器 ,真空泵 ,冷却泵.其中 PID

功率调节器的执行效率对这个试验的影响最大 ,

PID功率调节器采用 RS2232 串行通讯接口与主

机相连 ,通信编码采用标准 ModBus2R TU 规约 ,

PID参数根据模糊控制法则在线自整定 ;数据采

集系统包括各种高速响应传感器 ,采用 RS2485

协议进行数据传输 ,采集温度、压力和热流响应 ,

具有很高的精度和抗干扰性. 数据采集系统通过

RS2232/ 485串行接口与主机相连 ,在主机和执行

机构之间传输各种数据和命令.试验装置示意图

如图 1所示 ,试验件地放在直径为 1 700 mm的真

空舱中进行气动加热瞬态热模拟试验 ,从而减少

外界环境对流换热损失 ,提高热流加载的精度.冷

却床主要是为了在真空中模拟飞行器的内部空间

状况 ,采用导热性能良好的铜制作 ,给试验件提供

各种工况的内部温度边界条件 ,冷却床内部可以

通入空气或者其他冷却流体介质.

图 1　瞬态热试验装置示意图

Fig. 1　Schematic of apparatus for t ransient test

112　气动加热热流的控制方法

高速气流边界层内的气流动能由于克服黏性

而转化为摩擦热 ,使得边界层内的温度变化剧烈 ,

气流的一些物性参数也随着改变 ,使得边界层方

程更加复杂难解.由于空气的热物理参数受温度

影响很大 ,无论是理论解还是经验公式 ,其准确度

都与确定物性参数的定性温度的选择有很大关

系.本文的研究主要采用高温空气的热物性和输

运特性 ,采用 Eckert 的参考焓法[12 ] ,将可压缩边

界层的物性参数以及对流换热计算对应到参考焓

下的不可压缩边界层的流动换热计算.

在求解参考焓或者参考温度前 ,我们首先要

应用平衡气体求得边界层外缘的各个相关参数.

将计算边界层外缘的静比焓 he、温度 Te、速度 ue、

压力 pe 称为预处理 ,预处理主要是为了计算激波

后高温空气的热力学特性和输运特性[ 13 ] .将预处

理的得到的参数输入到控制程序中 ,然后开始正

式进行气动热计算 ,整个气动加热热流密度加载

控制系统如图 2所示.

飞行器表面气动热流密度计算中采用的参考

焓公式

h 3 = he + 015 ( hw - he ) + 0122 ( hr - he ) (1)

hr = he + 015 Pr
1
n u2

e / cp (2)
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式中层流时 Pr = 0171 , n = 2 ;湍流时 Pr = 0179 ,

n = 3 .

图 2　瞬态热试验控制过程及原理图

Fig. 2　Principle of t ransient test system

通过参考焓或者参考温度 ,我们可以查表或

者用高温气体的经验公式得到可压缩边界层内的

物性参数.通过参考焓方法计算出边界层的热力

学特性和输运特性后 ,可以通过气动加热工程算

法计算出单位时间内有通过边界层向飞行器表面

传递的热流量 ,用 Q0 表示[14 ] .

2　试验过程及其控制

气动加热的瞬态热试验系统可以用于验证结

构热分析数值计算的可靠性 ,也可以为飞行器热

防护系统的设计提供设计依据.当验证结构热分

析数值计算结果时 ,只需将数值计算的气动加热

和内部热环境边界条件作为控制目标输入到控制

系统中 ,按照给定的边界热流条件进行实时控制

即可.对于进行高超声速飞行器全轨道的结构热

分析 ,需要给出飞行器的飞行轨迹具体参数 ,包括

飞行高度、飞行攻角、飞行速度和飞行器的几何外

形参数.

气动加热的瞬态热试验控制原理与控制过程

如下 :

1) 给出飞行器的飞行轨迹及飞行器外形参

数 ,这些参数用于计算飞行器不同时刻的飞行环

境参数和气动加热计算方法的选择.

2) 当试验开始时 t0 ,根据飞行器初始状态及

飞行器的初始壁面温度 T0 为参数进行飞行器表

面气动加热计算 ,计算结果 Q0 作为 t0 时刻的热

流密度目标值加载.

3) 当控制程序得到初始值 Q0 后 ,加热系统

开始工作 ,在下一时刻 t1 之前 ,实现热流加载到

Q01 并将此时的壁面温度 T1 带入到气动加热程

序 ,计算出 t1 时刻的热流密度 Q11
4) 重复第 2 和 3 步的热流计算和加载方

法 ,按照时间的顺序一直进行到整个飞行轨迹

结束 .

在试验热流加载时刻 t1 时 ,可控硅电源将辐

射加热器的热流密度调整到 Q1 ,数据采集系统采

集到结构响应的表面温度 T1 ,时间间隔 t1 - t0 越

小 ,气动加热的瞬态热试验就越接近实际情况 ,这

取决于辐射加热器的加热能力、控制程序的质量

以及仪器的响应速度.

试验的控制系统采用模糊 PID控制策略 ,是

因为考虑到模糊控制对控制对象数学模型精度要

求不高 ,输出可以根据控制过程的状态的改变实

时的改变输出结果.而 PID 控制原理简单 ,使用

方便 ,适应性强 ,是经典的控制方法.这样通过模

糊控制进行 PID参数的在线整定 ,实现模糊控制

和 PID控制的优化结合.由于热流是实时变化

的 ,热流与热电效应并不成线性关系 ,模糊控制算

法能够根据实际情况调整比例系数 Kp、积分系数

Ki 和微分系数 Kd ,以达到调节作用的实时最优.

模糊 PID 控制器以误差 e和误差变化率 ec 为输

入 ,以 Kp , Ki 和 Kd 为输出 ,采用 Mamdani 型模

糊推理器.

3　试验结果与分析

311　试验结果

在高超声速飞行器热防护系统 ( TPS) 发展

过程中 ,纤维隔热材料占有重要的地位 ,已被广泛

应用在柔性隔热毡、刚性隔热瓦和金属热防护系

统中.参考 NASA公开文献中的热防护系统结构

和 X233 改进的“A RMOR”金属热防护系统并进

行合理的简化 ,试验件模型外层金属板采用和其

类似的 2 mm 的高温不锈钢板 ,中间改用 25 mm

纤维结构 ,底层采用厚度为 1312 mm的铝蜂窝夹

芯板 ,试验件的尺寸为 200 mm ×200 mm ×

25 mm.

图 3中不同密度纤维材料的有效导热系数的

测量结果是在纤维层下表面温度恒定在 20 ℃时

测得.试验中瞬态热流加载曲线见图 41 图 5给出

了试验中试验件中蜂窝板上、下表面温度响应的

测量结果曲线.
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312　试验结果分析

1) 图 3 有效导热系数的测量结果表明了纤

维隔热层的有效导热系数随温度的增加而非线性

增加 ,但随密度的增加而减小 ,这表明纤维隔热层

的隔热效果与物理性能也有关.当纤维材料密度

越大 ,纤维中的空隙就越少 ,材料的传热就主要依

靠热传导.在高温时 ,纤维材料中传热以辐射传热

为主 ,所以高温情况下 ,隔热措施应以阻止辐射换

热为主 ,有效的方法就是增加反射层.

2) 图 4是在压力为 2000 Pa下的热流曲线和

温度响应曲线 ,试验曲线与加载曲线重合较好 ,在

热流密度最大阶段最大误差不超过 10 %.采用低

压加载环境是为了减少试验件、热流计与周围空

气的对流换热 ,提高试验测量的精度.

3) 图 5 表明该热防护系统有良好的隔热效

果 ,在给定的热流曲线下热防护结构能够很好的

实现热屏蔽 ,蜂窝上、下表面温度都不超过铝合金

的使用范围.

图 5　蜂窝上、下表面温度响应曲线

Fig15　Thermal response on upper and lower surface

of the honeycomb panel

4　结　论

本文所设计的气动加热瞬态热试验系统能够

根据高超声速飞行器的飞行轨迹和气动外形 ,实

时自动的执行气动热加载 ,表面热流和温度的测

量 ,数据的处理、显示和保存.低真空度的试验结

果表明该试验系统很好的实现了试验设计目标 ,

能够进行热防护系统的设计和防热结构的计算验

证.同时经过试验定性的给出了热防护系统的隔

热效果与结构物理特性的关系 ,给出了金属 TPS

设计的一个优化方向.
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