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尖楔结构低速高／中温双路气流组合热试验方法
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摘　　　要：在典型高超声速飞行工况下，数值模拟分析了高温合金尖楔前缘结构沿气流方向大温度分布

梯度将带来严重的热强度问题，产生大温度分布梯度的根本原因是尖楔结构头部区域平均热流密度与后段

平板区域平均热流密度之差，而受头部区域热流密度具体分布的影响不大；进而提出了一种低速高／中温双

路气流组合热试验方案，并通过数值模拟方法证明了该方案具有两股气流参数可以独立调节分别满足尖楔

结构头部驻点区域及后段平板区域大、小两种热流密度的优点，进而解决单喷口低速高温燃气流热模拟试验

难题，满足尖楔结构高超声速飞行工况下大温度梯度模拟要求．同时，该方案通过高／中温气源的合理组合搭

配可以大大降低尖楔结构热试验所需高温气源发生功率，推广应用于电弧风洞可拓展其热试验范围．
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Ｋｅｙ　ｗｏｒｄｓ：ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ；ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ　ｈｅａｔｉｎｇ；ｈｉｇｈ－ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ－ｇａｓ　ｆｌｏｗ；

ｔｈｅｒｍａｌ　ｔｅｓｔ；ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

　　面对近地空间高超声速飞行器长时间、高温／
大热流密度气动热环境［１－３］提出的更高温度、更大
热流密度、更大尺寸、更长时间及沿弹道瞬态等更
高水平的综合热试验指标［４－６］，地面热试验设备研
制成为亟待解决的关键技术．文献［７］通过数值模
拟和试验研究详细论述了所建低速高温燃气流加

热试验设备能够满足高度为２４ｋｍ、马赫数为６．０
典型高超声速飞行工况驻点区域高温／大热流密
度气动热试验要求，进而为高超声速地面热试验
问题提出了一种新的研究思路．
但是，由于低速高温气流加热与高超声速气

动热两者加热流体流动特性本质上的不同，势必
造成试件表面沿气流方向热流密度分布存在一定

差别．这种差别不仅受低速高温气流温度、速度及
喷口相对尺寸、距试件距离等参数影响，且与试件
具体结构形式有很大关系．
文献［８］针对高超声速典型钝头锥结构，提出

新型“低速高温燃气流＋引射冷气流”加热方式，
并通过对不同燃气流温度、速度、喷口尺寸等多种
组合方式的数值模拟对比研究，较好地模拟出了
钝头锥结构马赫数为６．０的高超声速气动热表面
高温及热流密度分布．
为了减小气动阻力，由头部小半径圆柱和后

部平板区两部分组成的尖楔形结构广泛应用于近

地空间高超声速飞行器头锥、机翼及进气道前缘
等部位［９－１１］．本文主要详细分析了典型高温合金
尖楔前缘结构［１２－１４］在马赫数为６．０的高超声速飞
行器工况下气动热特点及沿气流方向大温度分布

梯度的主要原因，进而提出了一种新型“低速高／
中温双路气流组合热试验”方案，中心采用与尖楔
结构前端圆弧直径相当的小喷口低速高温气流，
外面包罩另一股与尖楔结构后段宽度相当的低速

中温气流，２股气流从相互嵌套的２个喷口喷出
对试件进行加热试验．相关数值模拟结果显示：该
方案通过独立调节２股气流参数分别满足尖楔结
构头部驻点区域及后段平板区域大、小两种热流
密度，进而改善单喷口低速高温气流热试验方案
的不足，满足尖楔结构高超声速飞行工况沿气流
方向大温度分布梯度的模拟需求，并为进一步实
现尖楔结构沿飞行包线瞬态热应力试验奠定基

础．同时，该方案通过高／中温气源的合理组合搭

配可以大大降低尖楔结构热试验所需的高温气源

发生功率，若推广应用于电弧风洞可拓展其热试
验范围．

１　尖楔前缘结构气动热特点

１．１　几何模型

参照美国 Ｘ－４３ 高超声速飞行器总体结
构［１５］，选取尖楔前缘结构为某高温合金材料，如
图１所示，头部驻点曲率半径约为３ｍｍ，三棱柱
角约为２０°，沿气流方向长度为１５０ｍｍ．

图１　尖楔前缘结构几何模型

Ｆｉｇ．１　Ｇｅｏｍｅｔｒｙ　ｍｏｄｅｌ　ｏｆ　ｔｉｐ　ｗｅｄｇｅ　ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

１．２　气动热特点

采用美国ＥＳＩ－ＦＡＳＴＲＡＮ高超声速气动热
专业ＣＦＤ软件，沿对称面取尖楔前缘结构半模并
划分网格如图２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
高度为２４ｋｍ、马赫数为６．０的典型高超声速飞
行工况气流温度场如图３所示，３００Ｋ和１　０００Ｋ
两种等温壁面沿气流方向热流密度分布曲线如图

４所示．
从图４中可以看出：典型尖楔前缘结构在高

度为２４ｋｍ、马赫数为６．０的典型高超声速飞行
工况下，冷／热壁驻点气动热热流密度分别在５．０
ＭＷ／ｍ２ 和３．０ＭＷ／ｍ２ 左右，后段平板区热流密
度为０．５～１．０ＭＷ／ｍ２，具有头部区域热流密度
沿弧面呈现快速下降的大梯度分布特点．

１９２
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图２　尖楔前缘结构半模计算网格

Ｆｉｇ．２　Ｇｒｉｄ　ｆｏｒ　ｈａｌｆ　ｏｆ　ｔｉｐ　ｗｅｄｇｅ　ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

图３　尖楔前缘结构外典型高超声速流温度场

Ｆｉｇ．３　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ　ｆｌｏｗ

ａｒｏｕｎｄ　ｔｉｐ　ｗｅｄｇｅ　ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

图４　尖楔前缘结构等温壁面典型高超声速

热流密度分布

Ｆｉｇ．４　Ｈｅａｔ　ｆｌｕｘ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｉｐ　ｗｅｄｇｅ

ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ　ｗｉｔｈ　ｉｓｏｔｈｅｒｍａｌ　ｗａｌｌ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

ｕｎｄｅｒ　ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ　ｆｌｏｗ

１．３　热应力特点

以上述高度为２４ｋｍ、马赫数为６．０的典型

高超声速飞行工况下尖楔前缘结构外表面气动热

热流密度值为边界条件，假设初始温度为３００Ｋ、
材料为某高温合金，获得不同时刻尖楔前缘结构
沿气流方向温度分布曲线及第５ｓ时应力分布云
图分别如图５（ａ）和图５（ｂ）所示．
从图５中可以看出：高超声速飞行工况下，高

图５　尖楔前缘结构高超声速气动热温度及热应力分布

Ｆｉｇ．５　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ａｎｄ　ｓｔｒｅｓｓ　ｏｆ

ｔｉｐ　ｗｅｄｇｅ　ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ　ｕｎｄｅｒ　ｈｙｐｅｓｏｎｉｃ　ｆｌｏｗ
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温合金尖楔前缘结构内沿气流方向形成很大的温

度梯度，并在前端高温区产成很大热应力，而高温
合金材料的强度极限随温度的升高快速下降，进
而使尖锲结构前端面临严重的应力超标问题，必
须进行全尺度热强度试验，且热强度试验的主要
模拟参数应为尖楔结构沿气流方向大温度梯度．

２　大温度梯度主要影响因素

仔细分析高超声速飞行工况下典型高温合金

材料尖楔结构内沿气流方向温度分布曲线可以发

现，其大温度梯度区域的转折点远远超出其头部
圆弧区域，并随气动热作用时间逐渐向试件后端
推移．为此，头部区域大热流密度分布梯度很可能
不是整个尖楔结构沿气流方向大温度梯度的主要

影响因素．
参照高超声速气动热分布特点，假设高温合

金尖楔结构头部区域热流密度分别为线性分布

（最高为３ＭＷ／ｍ２）和恒定值（１．８７ＭＷ／ｍ２）两
种，保证两者头部区域总热流相同，后段平板区域
均为０．５ＭＷ／ｍ２（如图６所示），利用数值模拟方
法获得两种情况下高温合金尖锲结构驻点温升曲

线及不同时刻沿气流方向温度分布曲线分别如图

７、图８所示．
从图７、图８中可以看出：头部区域热流密度

线性分布或恒定值两种加载方式下，尖楔前缘结
构驻点温升曲线及不同时刻沿气流方向温度分布

曲线几乎完全重合，只是头部区域热流密度线性
分布加载方式下，尖楔结构驻点温度及头部区域
温度分布梯度（２２Ｋ／ｍｍ）略高于头部区域恒定热
流密度加载方式下驻点温度及头部区域温度分布

梯度（１４Ｋ／ｍｍ）．
由此可见：头部区域热流密度具体分布形式

图６　尖楔结构热模拟两种热流加载方式

Ｆｉｇ．６　Ｔｗｏ　ｍｏｄｅｓ　ｏｆ　ｈｅａｔ　ｆｌｕｘ　ｌｏａｄｉｎｇ　ｏｎ　ｔｉｐ
ｗｅｄｇｅ　ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ　ｓｕｒｆａｃｅ

图７　头部区域两种热流密度加载方式驻点温升曲线

Ｆｉｇ．７　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｓｔａｇｎａｔｉｏｎ　ｐｏｉｎｔ

ｗｉｔｈ　ｔｗｏ　ｈｅａｔ　ｆｌｕｘ　ｌｏａｄｉｎｇ　ｍｏｄｅｓ

图８　两种热流加载方式下尖楔结构表面温度分布

Ｆｉｇ　８　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｏｎ　ｓｕｒｆａｃｅ　ｏｆ　ｓｐｅｃｉｍｅｎｓ

ｗｉｔｈ　ｔｗｏ　ｈｅａｔ　ｆｌｕｘ　ｌｏａｄｉｎｇ　ｍｏｄｅｓ

对整个尖楔结构沿气流方向温度分布梯度影响很

小，只要分别模拟出头部区域平均热流密度和后
段平板区域平均热流密度，即可实现整个尖楔结
构沿气流方向大温度分布梯度模拟．

３　单喷口低速高温燃气流加热方案

采用单喷口低速高温燃气流加热方式时，试
件表面温度及热流密度的主要影响因素为：燃气
流温度、速度、口径及距试件距离等．
进一步数值模拟结果显示：这些参数对典型

尖楔结构表面热流密度分布的影响与钝头锥类

似［７］，即前缘结构头部圆弧区域热流密度的下降
程度与来流速度有最直接关系，随着燃气流速度
的提高，头部热流密度及其分布梯度同时增加．但

３９２
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是，当来流速度达不到某种超声速并产生类似斜
激波，尖楔结构头部区域及后段平板区域外气流
温度就不可能像高超声速飞行工况那样产生很大

差别，也就很难准确模拟出头部及后段平板区域
大热流密度差．尤其是尖楔结构头部区域尺寸太
小，且前后宽度差别太大．当高温气流喷口尺寸略
大时，整个尖楔结构即被高温气流包围（如图９所
示），进而在满足驻点区域热流密度时，后段平板
区域热流密度总是偏高．当高温气流喷口尺寸与
尖楔结构头部区域相当或更小时，则由于燃气流
流量太小，沿试件表面温度快速下降，很难对后段
平板区域形成有效加热．
图１０给出了４０ｍｍ和３ｍｍ两种喷口尺寸ｄ

图９　尖楔结构周围燃气温度分布

Ｆｉｇ．９　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｏｆ　ｇａｓ　ｆｌｏｗ

ａｒｏｕｎｄ　ｔｉｐ　ｗｅｄｇｅ　ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

图１０　高温燃气加热与高超声速气动热得到的

结构表面热流密度分布

Ｆｉｇ．１０　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｈｅａｔ　ｆｌｕｘ　ｄｅｎｓｉｔｙ　ｏｎ　ｔｉｐ　ｗｅｄｇｅ

ｓｕｒｆａｃｅ　ｕｎｄｅｒ　ｈｉｇｈ－ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ－ｇａｓ　ｈｅａｔｉｎｇ
ａｎｄ　ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ　ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ　ｈｅａｔｉｎｇ

的低速高温燃气流（７００ｍ／ｓ，１　８００Ｋ）加热方案
下，尖楔结构表面热流密度与高度为２４ｋｍ、马赫
数为６．０的典型高超声速飞行工况气动热流密度
对比曲线．从图中可以看出，单喷口低速高温燃气
流加热方案的准确性存在很大困难．

４　低速高／中温双路气流组合方案

针对典型高温合金尖楔结构气动热特点及单

股低速高温燃气流热试验难题，本文提出一种新
型“低速高／中温双路气流组合”热试验方案，即中
心采用与尖楔结构前端圆弧直径相当的小喷口低

速高温气流，外面包罩另一股与尖楔结构后段宽
度相当的低速中温气流，２股气流从相互嵌套的２
个喷口同时喷出，分别对尖楔结构头部区域及后
段平板区域进行加热．具体结构如图１１所示．

图１１　低速高／中温双路气流组合热试验方案示意图

Ｆｉｇ．１１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｏｆ　ｌｏｗ　ｓｐｅｅｄ　ａｎｄ　ｈｉｇｈ／ｍｉｄｄｌｅ

ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｇａｓ　ｆｌｏｗ　ｃｏｍｂｉｎｅｄ　ｈｅａｔｉｎｇ　ｍｅｔｈｏｄ

双路气流组合热试验方案的主要优点是可以

通过独立调节２股气流参数分别实现尖楔结构头
部区域大热流密度及后段平板区域小热流密度模

拟，进而解决单喷口低速高温燃气流热试验难题，
满足尖楔结构高超声速飞行工况下大温度梯度模

拟要求．
根据高度为２４ｋｍ、马赫数为６．０典型高超

声速飞行工况下气动热分布特点，设定双路气流
组合热试验方案中小喷口低速高温气流温度为

１　８００Ｋ、马赫数为０．７，外面包罩中温气流温度为

１　０００Ｋ、马赫数为０．３．利用数值模拟方法获得该
加热方案下典型尖楔结构外表面热流密度与高度

为２４ｋｍ、马赫数为６．０典型高超声速飞行工况
下气动热对比曲线如图１２所示．
从图１２中可以看出：与高超声速气动热相

比，上述低速高／中温双路气流组合热试验方案
中，尖楔结构距头部为５ｍｍ区域热流密度稍大，
正好可以弥补其在驻点位置热流密度的不足，保

４９２
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图１２　冷罩流双路组合加热与高超声速气动热得到的

结构表面热流密度分布

Ｆｉｇ．１２　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｈｅａｔ　ｆｌｕｘ　ｄｅｎｓｉｔｙ　ｏｎ　ｔｉｐ
ｗｅｄｇｅ　ｓｕｒｆａｃｅ　ｕｎｄｅｒ　ｄｕａｌ　ｆｌｏｗ　ｈｅａｔｉｎｇ

ａｎｄ　ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ　ｈｅａｔｉｎｇ

证整个头部区域平均热流值近似相等．同时，该方
案通过合理设置中温气流参数实现了尖楔结构后

部平板区域小热流密度模拟，进而有效弥补单喷
口低速高温燃气流加热方式的不足，同时模拟出
了高超声速飞行工况下尖楔结构头部区域大热流

密度和后部平板区域小热流密度，满足沿气流方
向大温度分布梯度模拟需求．
假设初始温度为３００Ｋ，利用数值模拟方法获得

高温合金材料尖楔结构在上述低速高／中温双路气
流组合热试验及典型高超声速飞行两种工况下不同

时刻沿气流方向温度分布曲线如图１３所示．

图１３　定工况燃气加热下前缘试件表面沿轴线温度

分布与高超声速气动热对比

Ｆｉｇ．１３　Ｔｒａｎｓｉｔ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｎ　ｔｉｐ
ｗｅｄｇｅ　ｓｕｒｆａｃｅ　ｕｎｄｅｒ　ｈｉｇｈ－ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ－ｇａｓ

ｈｅａｔｉｎｇ　ａｎｄ　ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ　ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ　ｈｅａｔｉｎｇ

从图１３中可以看出：两种工况下，整个尖楔
结构沿气流方向温度分布曲线吻合得非常好．只
是低速高／中温双路气流组合热试验时，尖楔结构
头部总的热流值偏大，使前端温度整体稍有偏高；
同时，头部区域热流密度分布梯度较小，使头部区
域的温度分布梯度较小．这种差别对尖楔结构热
强度方面影响有待进一步详细研究．

５　结　论

１）利用数值模拟方法，指出高超声速飞行器
典型高温合金尖楔前缘结构外表面气动热呈现头

部区域热流密度沿弧线快速下降、头部区域及后
部平板区域平均热流密度差别非常大的特点，使
尖楔结构沿气流方向产生很大的温度梯度，进而
带来严重的应力超标问题，必须进行全尺度热强
度试验，且热强度试验的主要模拟参数应为尖楔
结构沿气流方向大温度梯度．
２）进一步通过数值模拟方法，指出高超声速
飞行工况下典型高温合金尖楔前缘结构沿气流方

向大温度分布梯度的根本原因是头部区域平均热

流密度与后段平板区域平均热流密度之差，而受
头部区域内热流密度具体分布的影响很小．
３）提出了一种新型低速高／中温双路气流组
合热试验方案．相关数值模拟结果表明：该方案具
有２股气流参数可以独立调节分别满足尖楔结构
头部驻点区域及后段平板区域大、小两种热流密
度的优点，进而解决单喷口低速高温燃气流热模
拟试验难题，满足尖楔结构高超声速飞行工况下
大温度梯度模拟要求．同时，该方案通过高／中温
气源的合理组合搭配可以大大降低尖楔结构热试

验所需高温气源发生功率，推广应用于电弧风洞
可拓展其热试验范围．
４）本文提出并验证了低速高／中温双路气流
组合热试验方案的可行性，下一步将详细分析该
方案温度梯度模拟误差对热强度校核的影响，以
及如何根据高超声速飞行包线合理确定双路组合

方案中两种流体温度随时间变化曲线，即热模拟
准则的研究，进而实现沿飞行包线瞬态热模拟及
热强度校核试验．
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