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摘　　　要：对比分析了两种气流状态参数和两种加热情况下典型前缘部件表面热流密度的相似性，论证了

利用亚声速高温燃气流加热方式进行近地空间高超声速飞行工况气动热模拟试验的可行性．针对高超声速

飞行器典型钝头锥结构提出“小喷口低速高温燃气流＋石英灯”组合热试验方案．通过采用新型高效双腔蒸发

管型燃气发生器、新型带保温夹层和耐高温陶瓷内衬的水冷不锈钢高温管道结构，同时引入电加热器预热及

燃烧室两路供油方案，使所建低速高温燃气流热试验设备产生燃气流温度达到２　１００Ｋ，２５０ｍｍ喷口处平均

径向温度分布梯度约３Ｋ／ｍｍ，具有线性温度控制功能且稳态控制温差约４６Ｋ，满足２４ｋｍ、马赫数为６典型

高超声速飞行器工况驻点区域高温／大热流密度气动热试验要求．
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　　面对长时间高温／大热流气动热环境带来的
“热障”问题，近地空间高超声速飞行器研制及一
系列新技术突破均离不开地面热试验设备，并提
出更高温度、更大热流密度、更大尺寸、更长时间
及沿弹道瞬态等更高水平综合热试验指标［１－３］，以
及狭窄进气道内壁及透光性红外窗口等新型特殊

结构气动热试验需求［４－５］．
而传统石英灯和石墨热模拟设备受其本身加

热材料限制在模拟温度和使用寿命方面，电弧热
模拟设备受其工作原理和功率限制在试件尺寸及

连续工作时间方面不能满足近地空间高超声速飞

行器结构的试验要求［６－８］．因此，发展和研究新型
更高温、更大热流密度、更大尺寸、更长时间及沿
弹道曲线瞬态气动热环境模拟试验设备成为亟待

解决的技术瓶颈．目前，美国美国国家航空航天局

８－Ｆｏｏｔ高温风洞［９－１０］和Ｔ－Ｒａｎｇｅ燃气流热模拟试
验设备［４］，以及意大利航空航天研究中心７０ＭＷ
电弧风洞设备Ｓｃｉｒｏｃｃｏ［１１］可以承担部分近地空间
高超声速飞行器气动热模拟试验．
本文首先通过工程经验公式及数值计算方

法，对比分析了两者气流状态参数和两种加热情
况下典型前缘部件表面热流密度的相似性，论证
了利用亚声速高温燃气流加热方式进行近地空间

高超声速飞行器气动热模拟试验的可行性；然后，
针对高超声速飞行器典型钝头锥结构提出了“小
喷口低速高温燃气流＋石英灯”组合热试验方案，
并详细介绍了所建低速高温燃气流热模拟试验设

备系统流程、关键设计技术及验收试验结果．研究
及试验结果表明所建低速高温燃气流热试验设备

能够满足２４ｋｍ、马赫数为６典型高超声速飞行
器工况驻点区域高温／大热流密度气动热试验要
求，且方案经济、研制周期短．

１　低速高温燃气流气动热模拟可行性

为最大限度减小气动阻力，由头部小半径圆
柱和后部平板区两部分组成的尖楔前缘结构广泛

应用于近地空间高超声速飞行器头锥、机翼及进
气道前缘等部位．下面主要以某典型尖楔前缘结
构为例，分析利用低速高温燃气流实现２４ｋｍ、马

赫数为６典型高超声速工况气动热模拟的可行性．

１．１　高超声速边界层外缘气流状态参数及气动热

因高超声速飞行器前缘会产生正激波和斜激

波，飞行器外表面的气动热将与激波后及边界层
外缘气流状态参数有直接关系．
马赫数小于６的高超声速气流可以按照量热

完全气体进行处理，进而根据兰金－许贡纽（Ｒａｎ－
ｋｉｎｅ－Ｈｕｇｏｎｉｏｔ）关系式［１２］获得正激波前后气流密
度、压力、温度及马赫数计算关系式为

ρ２
ρ１
＝

（γ＋１）Ｍａ２１
（γ－１）Ｍａ２１＋２

（１）

ｐ２
ｐ１ ＝

１＋γＭａ２１ １－ρ２
ρ（ ）１ （２）

Ｔ２
Ｔ１ ＝

γ－１
γ＋（ ）１· ２γ

γ－１
Ｍａ２１－（ ）１·

２
γ－１

· １
Ｍａ２１

＋（ ）１ （３）

Ｍａ２２ ＝
Ｍａ２１＋ ２

γ－１
２γ
γ－１

Ｍａ２１－１
（４）

式中ρ为密度，γ为比热比，Ｍａ为马赫数，ｐ为压
力，Ｔ为温度，下标１和２分别代表激波前和激
波后．
斜激波前后气流密度、压强、温度计算关系式

分别为

ρ２
ρ１
＝

（γ＋１）Ｍａ２１ｓｉｎ２β
（γ－１）Ｍａ２１ｓｉｎ２β＋２

（５）

ｐ２
ｐ１ ＝

１＋ ２γ
γ＋１

（Ｍａ２１ｓｉｎ２β－１） （６）

Ｔ２
Ｔ１ ＝

ｐ２／ρ２
ｐ１／ρ１

（７）

ｔａｎθ＝２ｃｏｔβ
Ｍａ２１ｓｉｎ２β－１

Ｍａ２１（γ＋ｃｏｓ　２β）＋［ ］２ （８）

式中β为激波角，θ为折射角．
利用上述公式，获得高度２４ｋｍ、马赫数为６

典型高超声速飞行工况，某尖楔前缘结构正、斜激
波前后气流状态参数如表１所示．
进一步采用美国高超声速流专用ＣＦＤ（ｃｏｍ－

ｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ｆｌｕｉｄ　ｄｙｎａｍｉｃｓ）－ＦＡＳＴＲＡＮ 软件，沿
对称面取某典型尖楔前缘结构半模划分网格如图

２６９
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１所示，选择可压缩流、非轴对称结构、理想空气、

Ｂ－Ｌ（Ｂａｌｄｗｉｎ－Ｌｏｍａｘ）湍流模型、Ｒｏｅ高阶通量格
式及经典 ＭｉｎＭｏｄ限制器，获得２４ｋｍ、马赫数为

６的典型高超声速飞行工况气流温度场如图２所
示，３００Ｋ和１　０００Ｋ两种等温壁面热流密度分布
曲线如图３所示．

表１　典型高超声速飞行工况激波前后气流状态参数

Ｔａｂｌｅ　１　Ａｉｒ　ｆｌｕｉｄ　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｂｅｆｏｒｅ　ａｎｄ

ａｆｔｅｒ　ｓｈｏｃｋ　ｗａｖｅ

马赫

数

静温／

Ｋ

压力／

１０５Ｐａ

密度／

（ｋｇ／ｍ３）

激波角／

（°）

激波前 ６　 ２２０．５６　 ０．０３　 ０．０４７

正激波后 ０．４０４　 １　７５２　 １．２４　 ０．２４７

斜激波后 ４．７８　 ３２５　 ０．０９７　 ０．１０５　 １６．６４

图１　典型尖楔前缘结构半模计算网格

Ｆｉｇ．１　Ｇｒｉｄ　ｆｏｒ　ｈａｌｆ　ｏｆ　ｔｉｐ　ｗｅｄｇｅ

图２　典型尖楔前缘结构高超声速气流温度场

Ｆｉｇ．２　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ　ｆｌｏｗ

ａｒｏｕｎｄ　ｔｈｅ　ｔｉｐ　ｗｅｄｇｅ

从图２、图３中可以看出：典型尖楔前缘结构

图３　典型尖楔前缘结构等温壁面高超声速

气动热分布

Ｆｉｇ．３　Ｈｅａｔ　ｆｌｕｘ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｗｉｔｈ　ｉｓｏｔｈｅｒｍａｌ　ｗａｌｌ

ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ　ｕｎｄｅｒ　ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ　ｆｌｏｗ

在２４ｋｍ、马赫数为６典型高超声速飞行工况，正

激波后马赫数为０．４，１　７５２Ｋ的低速高温气流，斜
激波后马赫数为４．７８，３２５Ｋ的高速低温气流，驻
点区域冷热壁气动热热流密度分别为５ＭＷ／ｍ２

和３ＭＷ／ｍ２，而后沿头部弧面到斜面迅速降低到

０．５ＭＷ／ｍ２ 左右较小热流密度．

１．２　低速高温燃气流加热特性

低速高温燃气流加热情况下，典型尖楔前缘
结构头部圆柱区可采用绕圆柱层流表面传热系数

拟合公式［１３］

ｈｄ
κ ＝Ｋ １．１４＋Ｒｅ１／２ｄ Ｐｒ０．４　１－

（ ）［ ］９０
（－８０°＜＜８０°） （９）

式中ｈ 为当地表面传热系数，ｄ为圆柱直径，κ为
导热系数，Ｒｅ为雷诺数，下标ｄ表示以圆柱直径
为特征尺寸，Ｐｒ为普朗特数，Ｋ３ 为湍流度修正因
子，为与气流方向夹角．
典型尖楔前缘结构后段斜面表面传热系数可

采用横掠平板努塞尔数拟合计算公式

Ｎｕｘ ＝０．０２９　６Ｒｅ０．８ｘ Ｐｒ１／３ （１０）

式中定性温度可按Ｅｃｋｅｒｔ参考温度进行计算，即

Ｔ＊ ＝０．５（Ｔｗ＋Ｔｃ）＋
０．１１（Ｐｒ＊）１／２（γｃ－１）Ｍａ２ｃＴｃ （１１）

式中下标ｃ和ｗ分别代表边界层外缘气流和壁面．
具体计算时可首先将定性温度Ｔ＊设为来流

与壁面温度的平均值，然后通过迭代获得．航空煤
油高温燃气等熵指数κｇａｓ＝１．３３，气体常数Ｒ 为

２８７．４Ｊ／（ｋｇ·Ｋ）．按２４ｋｍ、马赫数为６典型高超
声速飞行工况正激波后气流状态设定低速高温燃

气流参数，即温度为１　７５２Ｋ、马赫数为０．４及１
个大气压（１０１　３２５Ｐａ），利用式（９）、式（１０）获得

３００Ｋ等温壁面条件下典型尖楔前缘结构表面热
流密度分布曲线如图４所示．
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其中，驻点区域热流密度为３～４．５ＭＷ／ｍ２，而
后沿头部弧面到斜面迅速降低到１ＭＷ／ｍ２ 左
右，与对应典型高超声速飞行工况下气动热分布
具有一定相似性，并能基本满足驻点区域热流密
度模拟．所以利用低速高温燃气流实现高超声速
气动热模拟具有一定可行性．

图４　典型前缘部件沿气流方向热流密度分布

Ｆｉｇ．４　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｈｅａｔ　ｆｌｕｘ

２　低速高温燃气流＋石英灯组合
热模拟方案

　　航空煤油（Ｃ，Ｈ 元素组成）与空气按不同油
气比燃烧产生燃气流温度如图５所示，图中Ｃ为
油气比从中可以看出：采用航空煤油燃烧方式可
以产生２　３００Ｋ左右高温燃气流．

图５　不同油气比时，航空煤油燃烧气流温度

Ｆｉｇ．５　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｏｆ　ｇａｓ　ｕｎｄｅｒ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｒａｔｉｏｓ

ｏｆ　ｆｕｌｅ　ａｎｄ　ｇａｓ

利用ＣＦＤ计算流体力学软件ＦＬＵＥＮＴ，选
用ＲＮＧ（ｒｅｎｏｒｍａｌｉｚａｔｉｏｎ　ｇｒｏｕｐ）ｋ－ε湍流模型及
辐射换热选项，获得某后端直径５８０ｍｍ的钝型
头锥采用喷口直径１２０ｍｍ、喷口距试件距离

６００ｍｍ，１个大气压（１０１３２５Ｐａ）、２００ｍ／ｓ及２０００

Ｋ的低速高温燃气流进行加热时温度分布如图６
所示，试件表面辐射平衡温度分布与３３．４ｋｍ、马
赫数为６．５的高超声速工况的对比曲线如７所
示［１４］．

图６　钝头锥低速高温燃气流温度场

Ｆｉｇ．６　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｓｕｂｓｏｎｉｃ

ｈｉｇｈ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｇａｓ　ｆｌｏｗ

ａｒｏｕｎｄ　ｏｂｔｕｓｅ　ｃａｐ

图７　两种加热方式下钝头锥表面辐射

平衡温度对比曲线

Ｆｉｇ．７　Ｃｕｒｖｅｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｒａｄｉａｔｉｏｎ　ｂａｌａｎｃｅ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

ｕｎｄｅｒ　ｔｗｏ　ｈｅａｔｉｎｇ　ｍｅｔｈｏｄｓ

从图６中可以看出：利用２　０００Ｋ左右低速高
温燃气流加热方式，可以满足钝头锥马赫数为６
左右高超声速飞行时驻点区域热流及辐射平衡温

度模拟，且试件表面加热强度沿气流方向分布非
常光滑，但对应燃气流喷口面积以外部分试件表

面模拟温度偏低，而这部分要求的模拟温度处于
石英灯热模拟范围（＜１　５００Ｋ）．
为此，针对高超声速飞行器钝头锥结构，提出

采用“低速高温燃气流＋石英灯”组合热模拟方案
（如图８所示），即利用高温燃气流实现驻点区域
大热流气动热模拟，并通过合理选择喷口面积有
效控制燃气流作用区域，在后端１　３００Ｋ以下低温

４６９
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模拟区域进一步增加石英灯辐射加热方式对其进

行有效补充和控制．
燃气流加热驻点区域后会继续流过试件后

端，对后面石英灯加热产生一定影响，如何实现两
者最佳组合有待进一步研究．但是，石英灯加热功
率可以根据试件表面热流密度和温度测量值进行

调节控制，保证满足气动热边界要求．

图８　组合热模拟试验系统流程图

Ｆｉｇ．８　Ｓｋｅｔｃｈ　ｍａｐ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｃｏｍｂｉｎｅｄ　ｈｅａｔｉｎｇ　ｓｙｓｔｅｍ

该组合热模拟方案中的低速高温燃气流发生

系统可以采用航空煤油常压燃烧的开式流程方

式，主要包括供气、供油、燃气发生器、热端管道、
试件支持结构、冷却排气、安全防护及测控系统．
具体工作原理为：一定流量和温度的空气，首先经
过电加热器组提高到一定温度，然后经过一定整
流后进入燃气发生器，在此与供油系统提供的燃
油进行高效燃烧产生２　１００Ｋ高温燃气流，作用到
试件后以对流／辐射加热方式模拟气动热，而后经
过一定冷却和降噪后排放到大气．
该组合热模拟方案通过高、低温能源的合理

分配使用，可以大大减少高温热模拟需求，且航空
煤油燃烧设备具有流量大、连续工作时间长及可
连续调节特性，因此“低速高温燃气流＋石英灯”
组合热模拟方案经济、研制周期短，可以满足近地
空间高超声速飞行器更大尺寸、更长时间及沿弹
道曲线瞬态气动热模拟试验的迫切需求．

３　低速高温燃气流热模拟试验设备

本课题组联合中国飞机强度研究所设计并建

造完成某低速高温燃气流热模拟试验系统如图９
和图１０所示．其燃气流量调节范围大（０．７～３．０
ｋｇ／ｓ），温度高且调节范围宽（１　２００～２　１００Ｋ），具
有线性调温功能，且连续运行时间长（１　８００ｓ），同
时配置了一维耐高温试件支持位移机构和１００
ｍｍ，２５０ｍｍ及３５０ｍｍ×５０ｍｍ三种喷口，可满
足Ｍａ为３～６典型高超声速气动热试验要求．

图９　试验系统三维设计安装示意图

Ｆｉｇ．９　Ｔｈｒｅｅ－ｄｉｍｅｎｓｉｏｎｓ　ｍａｐ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｗｈｏｌｅ　ｔｅｓｔ

ｓｙｓｔｅｍ　ａｎｄ　ｆａｃｉｌｉｔｉｅｓ

图１０　试验系统中主要设备

Ｆｉｇ．１０　Ｍａｉｎ　ｆａｃｉｌｉｔｉｅｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｔｅｓｔ　ｓｙｓｔｅｍ
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４　２　１００Ｋ高温燃气流关键技术

２　１００Ｋ已接近航空煤油常压燃烧的理论温
度，要在试件区实现２　１００Ｋ高温并保证良好的均
匀性具有很大技术难度．所建低速高温燃气流热
模拟试验系统主要采用了新型高效双腔蒸发管型

燃气发生器、新型带保温夹层和耐高温陶瓷内衬
的水冷不锈钢高温管道结构，同时引入电加热器
预热及燃烧室两路供油新方案．

４．１　高效双腔蒸发管型燃气发生器

燃烧室热力计算结果表明，航空煤油高效燃
烧的最佳余气比约１．３９，这样用于掺混和冷却火
焰筒的空气最多只能占总空气量的２８％，给燃气
发生器的冷却带来很大困难．
如图１１所示，燃气发生器采用蒸发管结构，

并在环形蒸发腔火焰筒前增加了一个中心蒸发腔

火焰筒，形成双级并联燃烧形式．环形蒸发管内筒
的前段设计为自由端，避免内外筒热胀冷缩不一
致问题．

１进口扩张段；２注油器；３中心火焰筒；４外筒体；

５环形火焰筒；６水冷出口收敛段；７点火器

图１１　燃气发生器结构图

Ｆｉｇ．１１　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｈｉｇｈ－ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ－ｇａｓ　ｇｅｎｅｒａｔｏｒ

工作时，蒸发管依靠喷射到其表面的燃油的
蒸发吸热得到充分冷却，一方面，解决了冷空气少
的问题，同时对燃料起到一定的预热作用，另一方
面，从蒸发管出口高速反向喷入的油、空气混合流
在火焰筒头部内形成强迫回流区，有利于稳定燃
烧．随着燃油量的增加，环形火焰筒蒸发腔内的燃
油蒸发所需要的热量也增加，中心火焰正好可为
其提供一定热量，同时中心火焰筒的出口燃气对
环形火焰筒外围热能起到很大的补充，进而保障
燃烧室燃烧热强度高、燃烧稳定以及出口温度场
的均匀性．

４．２　新型水冷不锈钢高温管道结构

燃气发生器出口至试验段入口为２　１００Ｋ、马

赫数为０．５的高温高速气流管道，为保证试验段
入口燃气流温度的稳定性和均匀性设计有扩张、
稳定及收缩段共１　７００ｍｍ长．初步计算表明，若
该段管路采用单纯水冷套结构，其热损失将达到

２００Ｋ，进而难以保证试验段入口气流温度，同时
水冷管壁处气流温度低，温度分布均匀性差．
一般在水冷不锈钢管道内衬以氮化硅结合碳

化硅的耐高温陶瓷材料，可以提高气流壁面处温
度，进而降低燃气流温损，保证出口气流温度的均
匀性．但这种陶瓷内衬需采用铸模加工方式以得
到所要求的型面，高温试验时极易因热胀冷缩问
题形成破裂．
为此，在陶瓷内衬与水冷管道间填充一种主

要成分是氧化锆的耐２　０００Ｋ高温粉状材料，填充
后其硬度类似硬泡沫塑料，进而既能对陶瓷内衬
起到一定的固支作用，又能避免陶瓷内衬热胀冷
缩时与不锈钢管道间发生硬接触，最大程度保证
高温陶瓷内衬的安全，如图１２所示．

图１２　矩形喷口高温保温管道结构图

Ｆｉｇ．１２　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ　ｏｆ　ｔｈｅｒｍａｌ　ｉｎｓｕｌａｔｉｏｎ　ｐｉｐｅｌｉｎｅ

ｉｎ　ｔｈｅ　ｒｅｃｔａｎｇｕｌａｒ　ｎｏｚｚｌｅ

４．３　高效不锈钢电加热器预热方案

燃气发生器最大燃烧效率决定了燃气发生器

进出口气流的最大温差，因此，一定燃烧效率下，
借助燃气发生器入口气流温度提高可以达到提高

燃气流出口温度的目的．同时，燃气发生器入口气
流温度的升高可对其蒸发管内燃油起到一定预热

作用，进一步改善燃油燃烧性能、提高燃烧效率．
具体预热方式可以采用高效不锈钢电加热方式替

代常用的一级燃烧方式，以避免了一级燃烧后空
气中氧含量降低对主燃烧器燃烧效率影响．

４．４　独立供油方式及试验修正方法

新型高效双腔蒸发型燃气发生器包含主、副
两个火焰筒．若采用一路供油方式，则一定质量流
量下，两个火焰筒燃油流量分配主要由燃烧室设

６６９
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计结构决定，进而往往受结构设计和实际加工精
度影响，无法保证最佳设计状态，严重影响燃烧室
实际性能及出口燃气流温度．
为此，通过详细的理论和数值模拟，确定了两

级火焰筒气流分配比例、燃油分配比例以及火焰
筒每一排进气孔气流分配比例，采用２台变频泵
独立供油方案，并利用一定根据试验数据对２个
火焰筒燃油分配比例值进行修正，全面保障最佳
油气比及燃烧室性能和燃气流出口温度．

５　试验验证

所建低速高温燃气流热模拟设备验收试验时

装配２５０ｍｍ喷口，试验结果显示设备燃烧性能
稳定，且燃气流温度、喷口燃气流温度的均匀度及
燃气流温度的控制精度均满足设计指标需求．
表２给出了该设备在不同空气质量流量时燃

气流温度试验结果．从中可以看出：在给定空气质
量流量设计工况范围（１．５～３．０ｋｇ／ｓ），燃气流温
度均能达到设计指标２　１００Ｋ，并在燃气发生器的
设计质量流量（２．５ｋｇ／ｓ）工况，达到最高温度２
１１８Ｋ，超过设计指标．
表３给出了该设备在３．０ｋｇ／ｓ空气质量流量

工况、燃气流温度１　３７３Ｋ时２５０ｍｍ喷口平面

表２　不同流量下燃气流温度测试试验结果

Ｔａｂｌｅ　２　Ｔｅｓｔ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ｏｆ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｆｌｏｗ　ｒａｔｅｓ

进气

温度／Ｋ

进气

流量／（ｋｇ／ｓ）
试验段入口

温度／Ｋ

绝对

误差／Ｋ

８０８　 １．５　 ２　９８０ －２

８５１　 ２．０　 ２　１１０　 １０

８５６　 ２．５　 ２　１１８　 １８

６３５　 ３．０　 ２　０９６ －４

表３　燃气流温度均匀性测试试验结果

Ｔａｂｌｅ　３　Ｔｅｓｔ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ｏｆ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｕｎｉｆｏｒｍｉｔｙ

时刻
位置／

ｍｍ

温度／

Ｋ
时刻

位置／

ｍｍ

温度／

Ｋ

１１∶４５∶２４ 中心 １　４５５　１１∶４８∶４８ －５０　１　３１５

１１∶４６∶１２ －１０　１　４２６　１１∶４９∶００ －６０　１　３６９

１１∶４６∶５６ －２０　１　４００　１１∶４９∶１８ －７０　１　３２３

１１∶４７∶１８ －３０　１　３６９　１１∶４９∶５８ －８０　１　２９５

１１∶４８∶０４ －４０　１　３４３　１１∶５０∶１２ －９０　１　２７５

中心垂直线上距中心不同距离处燃气流温度试验

值平均径向温度梯度约为３Ｋ／ｍｍ，满足设计指
标要求．
表４和图１３所示为该设备在３．０ｋｇ／ｓ空气

质量流量下，按１００Ｋ／ｍｉｎ平均温升速率自动控
制并稳定到２　０９３Ｋ的主要试验结果．从中可以看
出：该设备可以实现燃气流温度线性控制，稳态控
制温差小于４６Ｋ．（注：图中燃气流温度突然下降
及消失段对应着传感器利用移机构移出了燃气流

的情况，主要是为了避免传感器长时间在高温燃
气流中损坏）．
表４　燃气流温度自动线性控制试验结果

Ｔａｂｌｅ　４　Ｔｅｓｔ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ｏｆ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｕｎｄｅｒ　ｌｉｎｅａｒ　ｃｏｎｔｒｏｌ

时刻／

ｓ

进气

温度／Ｋ

进气

流量／

（ｋｇ／ｈ）

目标

温度／Ｋ

试验段

入口

温度／Ｋ

绝对

误差／

Ｋ

５　４２６　 ４９３．０　 １０　８１９　 １　６７３　 １　７００　 ２７

５　４８４　 ４６４．０　 １０　７６２　 １　７７３　 １　８１９　 ４６

５　５４２　 ４８１．５　 １０　８４７　 １　８７３　 １　８６２ －１１

５　６１２　 ４９２．０　 １０　７５２　 １　９７３　 １　９８７　 １４

５　６６８　 ４９１．６　 １０　７４５　 ２　０２３　 ２　００７ －１６

５　９７０　 ４９９．８　 １０　７５４　 ２　０９３　 ２　０９０ －３

图１３　燃气流温度自动线性控制试验曲线

Ｆｉｇ．１３　Ｃｕｒｖｅ　ｏｆ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｖａｒｉａｔｉｏｎ

ｕｎｄｅｒ　ｌｉｎｅａｒ　ｃｏｎｔｒｏｌ

６　结论及展望

１）本文论证了使用低速高温燃气流加热方
式实施高超声速气动热模拟试验的可行性．
２）提出“低速高温燃气流＋石英灯”组合热
环境模拟试验方案，方案经济、研制周期短，有助
于解决近地空间高超声速飞行器更大尺寸、更长
时间及沿弹道曲线瞬态气动热模拟试验问题．
３）详细给出了所建低速高温燃气流热模拟

７６９
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试验系统流程、关键设计技术及主要试验结果，其
中燃气流最高温度达２　１１８Ｋ，核心区温度均匀性

３Ｋ／ｍｍ，并具有自动线性调温功能，稳态控制温
差小于４６Ｋ，满足２４ｋｍ、马赫数为６典型高超声
速飞行器工况驻点区域高温／大热流密度气动热
试验需求．
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