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Φ1 m电弧风洞大尺度防隔热组件烧蚀热结构试验
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文 　摘 　针对大面积区域高焓、低热流、长时间气动加热环境 ,对 1 m电弧风洞地面模拟试验系统进行了

建设与完善 ,并引入了石英灯辐射辅助加热技术 ,对 400 mm ×400 mm 大尺度模型进行了试验 ,结果表明这种

联合加热方式能够有效用于大尺度模型防、隔热及烧蚀热结构性能考核试验研究。
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Ablation2Thermal2Structure Test of Large Scale Model inΦ1 m
Arc Heated W ind Tunnel
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Abstract　According to the aerodynam ic heating conditions of large scale modelwith high enthalpy, low heat flux

for a long time, theΦ1 m A rc heated wind tunnelwas constructed with the quartz lamp radiation heating technology in2
ducted, and testwas done on the large scale flatmodel of 400 mm ×400 mm. The results show that this combined heat2
ing method can be effectively used for the thermal p rotection and insulation performance test, together with the abla2
tion2thermal2structure test.
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1　引言

未来高超声速飞行器在长时间再入过程中 ,遭遇

到严重的气动加热 ,大面积的热防护系统除了要具有

一定的抗氧化烧蚀能力外 ,还必须具有优异的隔热性

能 ,一般采用结构材料来实现 ,通常由防热层、隔热层

及承力结构三部分组成 [ 1～2 ] ,其防隔热性能及结构的

稳定性需要经过地面试验进行研究。另外 ,弹体大面

积不可避免地存在着一些缝隙 ,其局部结构的热匹配

性及可靠性也需要地面模拟试验来验证。

本文利用Φ1 m高超声速电弧风洞 ,采用超声速

自由射流平板试验技术 [ 3 ] ,辅以石英灯辐射加热技

术 ,对 400 mm ×400 mm量级的大尺度防 /隔热组件 ,

进行了抗氧化烧蚀和隔热性能摸底试验。

2　试验模型及模拟要求

试验模型为平板型防 /隔热组件结构 ,尺寸为

400 mm ×400 mm ×30 mm,表面有十字交叉对接缝

将其均分为四个单元 ,每个单元由铆钉分别与底板连

接 ,单元间的缝隙内涂有耐热腻子。试验前先将模型

安装在专门设计的水冷支架内 ,四周的缝隙涂抹高温

绝热密封胶 ,以尽量减少模型与支架间的热交换并防

止漏气 ,然后模型与支架一起紧密固定在喷管一侧的

平壁出口处。

模拟要求为表面温度 1 000℃以上 ,热流为 200

～300 kW /m2 ,试验时间 > 400 s。

3　试验设备及使用方法

试验是在中国航天空气动力技术研究院的 FD15
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电弧风洞上进行的 ,主要由电弧加热器、喷管、试验

段、扩压器、冷却器和真空系统组成。试验采用长分

段电弧加热器 ,该加热器具有高电压、低电流的特点 ,

热效率较高 ,对电极烧损减小从而能长时间稳定运

行 ,适用于本试验。经加热器加热的高温气流首先进

入内经为 200 mm、长度为 350 mm的混合稳压室 ,在

混合稳压室的入口采用径向注入的方式注入一定量

的冷空气 ,与热气流充分混合 ,用以消除气流脉动并

调节气流的温度与压力。混合后的气流再经过超声

速拉瓦尔喷管膨胀加速 ,对固定在喷管出口的平板模

型进行气动加热试验。试验后的气流直接进入扩压

段 ,在恢复压力的同时 ,也使超声速气流变为亚声速

气流。之后进入冷却器冷却到常温 ,最后流经管道和

阀门进入预先抽空的真空罐组 ,再由真空泵抽出排入

大气。喷管为矩形型面喷管 ,喉道尺寸为 30 mm ×

120 mm,出口尺寸为 457. 5 mm ×120 mm,喷管的名

义马赫数为 4. 4。

石英灯辐射加热装置由相互错开的两排石英灯

管组成 ,总共 40根 ,功率可调 ,石英灯管组后面平行

安装有水冷反射板 ,以减少辐射能量的损失。石英灯

加热装置与气压送进机构连接 ,以便于辐射加热结束

后撤离流场。试验开始时首先进行辐射加热 ,这时石

英灯处于“位置 1”(图 1) ,与模型距离约为 35 mm ,

模型表面接收到的辐射热流密度约为 200 kW /m
2。

到达预定辐射时间 ,关闭辐射电源 ,同时将辐射加热

装置转动 90°到达“位置 2”以远离流场 ,并开始启动

电弧加热器 ,对模型进行对流加热。

图 1　试验方法示意图

Fig. 1　Schematic diagram of test method

4　参数测试方法

4. 1　气流总焓

在材料烧蚀过程中气流总焓对材料的烧蚀性能

影响很大 ,本试验采用平衡声速流法测量喷管喉道前

的平均容积焓 ,这种方法是假定喷管喉道前的气流处

于平衡、等熵、定常状态 ,根据连续方程、能量方程和

高温气体热力学性能 ,在一定范围内有如下关系式 :

H0 = 4. 532 ×10
- 5 ×(

p0 A
3

Cd

Ûm
) 2. 519 (1)

式中 , H0 为气流总焓 , p0 为弧室压力 , A
3 为喉道面

积 , Cd为流量系数 , Ûm 为空气质量流量。

4. 2　气流总压

利用布置在混合稳压室下游壁面直径为 Φ115

mm的测压孔测量 [ 4 ]
,采用量程为 2. 0 MPa的圆柱梁

式应变压力传感器。由于混合稳压室直径较大 ,流速

很低 ,壁面测得的静压可以近似作为总压。

4. 3　冷壁热流密度

采用瞬态热容式量热计安装在平板测试模型上

测得 [ 5～6 ]
,该种量热计由高热导率的无氧铜圆柱量热

塞块和 N iCr - N iSi热电偶组成 ,在保证量热块与测

热模型绝缘、隔热的情况下 ,忽略热电偶传热和量热

块背面对流换热等微量热损失 ,热流密度为 :

qcw = Cp, A v
(m /A ) · ( dT / d t) (2)

式中 , m 为量热块质量 , A为探芯受热面积 , Cp, A v
为探

芯平均比热容 , dT / d t为探芯背面温升梯度。

4. 4　模型表面压力

通过在测试模型上开Φ1. 5 mm测压孔 ,后面焊

接细铜管并连接 0～100 kPa绝对压力传感器即可测

得 ,传感器精度为 0. 1% F. S. 。

4. 5　模型表面温度

模型表面温度采用非接触式红外测温仪透过石

英玻璃观察窗测量 ,一台为 MR1SC双色红外辐射高

温计 ,光谱响应 (0. 75～1) μm / (0. 95～1. 1) μm ,测

温范围 1 000～3 000℃,精度 0. 75%。

4. 6　模型背面温度

模型背面温度的测试采用在模型背面金属底板

上焊接多对 N iCr - N iSi热电偶测量 [ 7 ]。

5　试验状态参数

试验状态参数见表 1。图 2是电弧加热阶段实

测模型上的冷壁热流分布图。由于在 10°攻角下模

型中心区正对流场中心 ,因而热流最高 ,前半部分受

喷管出口厚边界层影响因而热流相对较低 ,后半部分

因为流场有所衰减因而热流轻微下降。上下两排测

点由于靠近射流边缘 ,规律性稍差。

表 1　试验状态参数

Tab. 1　Test cond ition

加热

方式

气流总焓

/MJ·kg - 1

平均冷壁

热流 / kW·m - 2

表面压力

/Pa

攻角

/ (°)
马赫数

加热时间

/ s

辐射 - 200 60 0 - 500

对流 10 370 900 10 4. 4 200
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图 2　对流加热阶段模型表面冷壁热流分布

Fig. 2　D istribution diagram of heat flux of surface cold wall

during convection heating

6　结果分析

图 3给出了模型表面及背面温度测点位置 ,图 4

给出了模型在整个试验过程中的背面温度 Tb及对流

加热试验过程中的表面温度 Tw变化 ,图 5给出了材

料在对流加热过程中材料表面的烧蚀图像。

　　在辐射加热的前 500 s内 ,材料表面状况变化不

明显 ,由于模型较厚 ,前 250 s内热量由外向内传递 ,

但尚未到达金属底基 ,因而背面温度未发生变化 ,在

后 250 s内 ,热量传至金属底基 ,背面温度持续上升

约 60℃。

图 3　温度测点示意图

Fig. 3　Schematic diagram of temperature measuring points

图 4　模型温度曲线

Fig. 4　Temperature curves of model

图 5　电弧加热过程中模型表面状态

Fig. 5　Surface state of model in arc heating

　　在转入超声速对流加热阶段 ,由于热流增大 ,背

面温度上升速率也加快 ,到停止加热时约平均升到

130℃左右。另外 ,由于对流加热阶段气流焓较高 ,模

型表面温度达到 1 400℃左右 ,防热材料表面物质发

生热解及熔融 ,熔融物质在气流剪切力的作用下向下

游流动。高温导致材料受热变形 ,试验后模型拼接处

有轻微松动 ,防热面板局部翘曲。

7　结论

通过将石英灯辐射辅助加热试验技术引入大尺

度模型超声速自由射流试验 ,本次试验最终实现了

500 s辐射加热和 200 s电弧加热 ,在加热量模拟上约

等效于 470 s的电弧加热 ,满足了考核材料隔热性能

对总加热量的要求 ,同时在电弧加热阶段也能对材料

的烧蚀热结构性能进行考核 ,因此这种联合加热方式

在一定程度上弥补了现阶段受硬件条件限制 ,单纯依

靠电弧加热难以完成长时间气动加热试验的不足 ,对

于将来多个型号长时间低热流飞行状态下的大面积

防 /隔热性能的考核起到了较好的先导作用。
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