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高超声速飞行器控制面热防护系统地面试验研究
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文　 摘　 针对高超声速飞行器控制面研发手段中极其重要的地面试验技术,以 X-37 轨道飞行器为例,介
绍了国外的最新研究进展和关键技术解决途径,以及指导地面试验研究的方法,并针对控制面方案在评估和鉴

定中必不可少的高温模态试验,进行了综述和分析。
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Research on TPS Ground Test for Control Surface of Hypersonic Vehicles
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Abstract　 Ground test plays a very importance role in developing the control surface of hypersonic vehicles.
This paper introduces the latest technical progress of ground test, solutions to critical technology and methodology
guiding the ground test by taking X-37 orbital vehicle as an example. And then, it summarizes the high-temperature
modal survey of a hot structure control surface, which is an essential part in evaluating the control surface concept.
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0　 引言

高超声速飞行器控制面需要采取特殊的热防护

措施,保证控制面热结构在严酷的飞行热环境下能正

常工作;如何在模拟热环境条件下,执行必不可少的

地面试验,研制出可靠的热防护系统,已成为高超声

速飞行器研发过程中必不可少的、极其重要的一环。
本文主要介绍了国外高超声速飞行器控制面地面试

验的最新进展和指导地面试验研究的方法,并针对控

制面方案的评估和鉴定中必不可少的高温模态试验,
详细综述和分析了美国在这方面的研究进展。
1　 热结构控制面的研发和验证试验[1]

X-37 轨道飞行器是由美国波音公司鬼怪工程

部研发的,在该项目中,关键技术的努力方向之一是

热结构控制面的研发和验证试验。 这是一个庞大的

系统工程项目,涉及到子部件试验件的确定和制造、
多个单位的协同等。 由于地面试验需要多种复杂的

大型设备,不是某一个单位能够单独完成的任务,所
以必须使用系统工程的办法,协调多个单位共同分工

合作来完成。
1. 1　 子部件试验件的研发和制造

为获取对不同材料热结构控制面的地面试验数

据,NASA 专门设计和制造了四种子部件试验件,包
括 C / C 襟副翼子部件、C / C 方向升降舵子部件、C /
SiC 襟副翼子部件和 C / SiC 方向升降舵子部件(部分

见图 1)。

图 1　 X-37 飞行器子部件试验件

Fig. 1　 The X-37 orbital vehicle subcomponent test articles
　 　 C / C 襟副翼和 C / C 方向升降舵子部件试验件都

是由 C / C 先进技术公司生产的 C / C 复合材料构成;
C / SiC 襟副翼子部件试验件,是由通用电气动力系统
复合材料公司制造的 C / SiC 复合材料组成[2]。 这类
子部件试验件都是从飞行硬件全尺寸复制品上截取

的一段,但是都包含所有主要的结构件,如扭力管、心
轴、铰链销、肋等。 虽然 X-37 项目最终选择了 C / C
材料,但仍继续开展了 C / SiC 襟副翼和方向升降舵的
研发和测试工作。
1. 2　 多单位分工合作
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通过地面试验的测试、评估和鉴定等手段,进行

新材料和新方案的研发,需要协调多个单位才能合作

完成。 NASA 专门将 C / SiC 方向升降舵子部件试验

件作为一个试验台,试图建立一个多合作伙伴的项

目。 C / SiC 方向升降舵子部件试验件团队是由下列

五个单位组成的。
(1)NASA 德莱顿飞行研究中心,主要负责对整

体任务进行管理、对试验要求进行界定,提供热、结构

和地面振动试验,无损检测以及高温仪器设备[3]。
(2)NASA 兰利研究中心,负责声、振动和模态试

验,热试验和声试验。
(3)材料研究与设计公司,是 C / SiC 方向升降舵

子部件试验件的设计单位,为其提供保障、使其能满

足 X-37 和洛克希德·马丁公司载荷的试验要求,并
对方向升降舵子部件试验件进行热、结构及动态分

析[4]。
(4)通用航空公司,是 C / SiC 方向升降舵子部件

试验件的制造商,可对方向升降舵子部件试验件改

装、组装,支持无损检测。
(5)洛克希德·马丁公司,可界定产生的载荷,

监督相关的试验。
1. 3　 需要的地面试验研究设备[5 ]

在开展地面试验时,必须使用一些大型的热测试

设备(图 2),其中包括飞行器地面试验设备、大型热-
结构载荷试验设备、大型热载荷试验设备、高温测量

仪器以及无损检验设备等。 在地面模拟再入飞行器

气动环境的设备有电弧等离子体风洞和地面高温喷

射试验设备。 利用这些设备提供的高焓高速气流,在
试验段中对模型进行气动加热地面试验。

图 2　 热测试设备

Fig. 2　 Thermal testing facilities
大型热-结构载荷试验设备可用于高温下的模

态测量和声激励环境下的动态响应测量。 高温模态

测量(图 3)用于研究加热对振型、固有频率和阻尼的

影响,由加热系统、振动台和振动台支座构成的。 在

进行大型热载荷试验时会用到成排的石英灯或石墨

加热器[6]。 石英灯的使用温度<1 482℃,带有抛光铝

质反射器,冷却方式可以是水冷或气冷;石墨加热器

的使用温度>1 482℃,试验件的温度高于 1 649℃,要
求净化的环境。

图 3　 高温模态测量装置

Fig. 3　 High-temp modal survey setup

图 4　 红外脉冲热成像无损检测设备

Fig. 4　 IR pulsed thermography NDE
高温测量仪器包括高温传感器、应变传感器验证

系统和热循环加热炉。 其中应变传感器验证系统和

热循环加热炉的使用温度为 1 649℃,内部可充填惰

性气体或直接使用空气。 通过高温传感器的测试,可
以开发热结构材料(如 C / C 复合材料、C / SiC 复合材

料)的贴合技术[6],利用特性试验来验证贴合技术,
并在温度、热流、应变传感器的应用温度范围内,检验

传感器的性能。 无损检验技术采用红外脉冲热成像

法进行无损检测(图 4)。 在整个子部件试验件的测

试期间,都要进行无损检测,用来识别缺陷和追踪潜

在的损伤传播。
地面试验耗资巨大,方法不当,就会造成巨大损

失,因此使用先进正确的指导地面试验的方法显得尤

为重要。
2　 指导地面试验研究的方法[7 ]

目前在指导地面试验研究方法方面,即把发展的

相对比较成熟的地面试验技术与数值模拟计算技术

有机地结合起来,更有效地解决与高超声速控制面有

关的关键技术,如材料的考核和鉴定、结构的鉴定等。
最具代表性的是用“从飞行条件外推法”指导等离子

风洞内再入飞行器翼前缘试验。
2. 1　 从飞行条件外推法的必要性和先进性

地面高焓试验设施不允许同时复现典型航天器

再入轨道上整个近地轨道部分的所有热力-流体动

力学条件,要同时复现热流和压力是很困难的。 此
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外,在驻点处准确地复现热流和压力,并不能从总体

上保证所模拟驻点下游的环境与真实飞行条件下的
环境相同,这是因为在单位雷诺数和马赫数上存在差
别。 根据文献[8]报道,在这种情况下,采用适用性
广的计算流体动力学(CFD)十分必要,它既可以从模
拟的飞行条件外推出合适的等离子风洞的运行条件,
又可以将试验结果外推到飞行条件。

根据设计的飞行轨道确定需要承受的热流、压力
之后,通过一系列迭代计算,外推出试验的运行条件,
迭代过程见图 5。

图 5　 从飞行条件外推法迭代过程示意

Fig. 5　 Schematic representation of
extrapolation from flight methodology

如图 5 所示,模型的构型一经确定,就对模型在
试验室内的位置和姿态(攻角、离锥形喷管出口截面

的距离)以及设备的运行条件(储气罐焓值和压力)
做出一个初步的假设。 然后对锥形喷管内的流场和
模型所处的流场进行模拟计算,来验证模型上的各种
要求是否得到满足;如果没有达到要求,则可以改变
设备的运行条件,或者调整模型在试验室内的姿态,
然后再重新计算模型上的流场,直到该迭代过程收
敛,满足要求为止。
2. 2　 从飞行条件外推法的优点
2. 2. 1　 精确复现飞行器的再入飞行条件

把从飞行条件外推法应用于等离子风洞,可用于
材料试验和方案鉴定,能精确复现壁面的热流或驻点
压力,通过数值模拟推导出试验设施的运行条件。 在
数值模拟中可以考虑到气流组分的变化、壁面的催化

特性等。 空气的化学模型可以描述不同的组分构成
和化学反应,目前是用五种组分(O、N、NO、O2、N2)之
间的 17 个化学反应方程来描述。 需要指出的是,这
一功能对于使用诸如火箭发动机高温喷流进行地面
试验时特别有意义。 在不同于空气的燃气流内,应当

考虑到组分的变化,把燃气中各种烃类碳氢组分考虑

进去,提高试验数据的可用性。
2. 2. 2　 简化试验件

在现有的等离子设施中,对配备有机身的真实全

尺寸三角翼进行测试是不可能的,而且由于真实三维

效应的不可复现性,仅仅测试三角翼的一部分也是毫

无意义的。 从飞行条件外推法允许试验件的设计可

以不同于 1 ∶1 的原型,而是通过数值模拟导出一个简

化的构型(图 6)用于试验,再把试验结果外推到飞行

条件。

图 6　 FTB-X 翼和试验件的导出

Fig. 6　 FTB-X wing and test article derivation
为了简化控制面试验件平板的研发工作,并保证

从迎风面到背风面(反之亦然)可以交换使用平板,
把试验件翼截面的顶部和底部都做成平坦形的。

图 7 表示的是 X 飞行试验台(FTB-X)真实翼截

面与试验件剖面之间的比较图。

图 7　 FTB-X 翼截面与试验件剖面之间的比较

Fig. 7　 Comparison between FTB-X wing section
and test article profile

2. 2. 3　 节省试验经费

一个试验件可以同时验证和鉴定多个热防护系

统的结构或材料,至少可以同时试验一个前缘、一个

迎风侧平板和一个背风侧平板,从而大大提高效率,
节省试验经费,因为这种大型设施运行一次的费用是

十分昂贵的。
2. 2. 4　 估算试验设施中的阻塞效应

试验件及其支撑机构在风洞内产生的激波,不可

以与风洞壁接触。 如果设计不当,让这种激波打到了

风洞壁上,就会产生阻塞效应,从而导致试验结果不

正确。 通过数值模拟可以避免产生阻塞效应。 图 8
呈现的是,试验件在“西罗古”试验室内的三维图,给
出了喷管、扩压段和试验件周围产生的激波形状,证
明在所做的各种试验中,都不会出现阻塞效应。 数值

模拟与大型试验设备运行过程之间相互推动、相互验

证,以此来推动研究进展,有利于理论研究和实验研
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究两种研究途径之间的有机结合,实现螺旋式的不断

上升。 最终达到当一个精确的数值计算模型可以完

全计算出各种地面试验的结果时,就可以用其进行外

推,计算出所需真实飞行条件下的结果。 这是当前具

有重要意义的研发手段和技术解决途径。

图 8　 试验件在西罗古试验室内的三维图

(除去部分喷管和扩压段后)
Fig. 8　 3D view of the test article within Scirocco test

chamber with the nozzle and the diffuser pick-up
3　 控制面的高温模态试验

计算和评估控制面结构的动力学特性、动态响应

特性和稳定性,都必须用到控制面的模态参数。 若要

了解高超声速飞行器在极端气动加热环境中的模态

特性,就要在地面模拟其气动加热环境,通过高温模

态试验来测定。 如何进行高温模态试验,在进行高温

模态试验时会用到哪些试验设备通常是我们比较关

心的问题。 以下将重点介绍美国在进行高温模态试

验时所采用的地面设施、测试设备以及激励试验件的

试验方法。
3. 1　 地面设施[9 ]

在试验件的模态测定研究过程中,需要的地面设

施,可参照 NASA 德莱顿飞行研究中心飞行载荷实验室

里的相关设施。 飞行载荷实验室的大型氮气试验室,如
图 9 所示,提供了特有的惰性气体热试验能力。

图 9　 NASA 德莱顿飞行研究中心飞行

载荷实验室大型氮气试验室

Fig. 9　 Large nitrogen test chamber at NASA Dryden
flight research center flight loads laboratory

大型氮气室是一个 6. 1 m×7. 3 m×6. 1 m 的试验

室,可通过石英灯辐射加热器将试验件加热至大约 1
371℃,在氮气惰性气体环境中对其进行主动热控制。
飞行载荷实验室拥有自己的数据采集和控制系统,称
之为数据采集系统,可以监控并记录数百个试验测量

传感器,供动态和模态数据测量应用。
3. 2　 测量设备[1]

高温模态试验利用传感器来捕获结构频率和振

型,采集模态数据。 根据传感器要测得的数据不同,
如温度、加速度和应变,传感器可分为热电偶传感器、
加速度传感器和应变传感器。 无论是热电偶传感器、
加速度传感器,还是应变传感器,能否精确地测量数

据,取决于传感器能否与受测物体表面牢固连接,如
果有缝隙,那么传感器将不能敏感地捕获到待测数据

细微的变化。 下面以热电偶传感器和应变传感器为

例,说明传感器的连接方式。
高超声速飞行器要求表面材料具有很高的耐热

温度,传统的金属材料适用温度范围较低,已被耐热

性好的陶瓷基复合材料所取代。 将传感器粘结到金

属材料制成的基底上的安装技术比较成熟,而将传感

器粘结到陶瓷基复合材料制成的基底上的安装技术

却面临着很大的挑战,这主要是由于陶瓷表面较为光

滑、不易粘贴的特性造成的。 在 C / C 和 C / SiC 表面

上安装传感器前,可采用等离子弧喷涂和 Rokide 热

喷涂的方式将基底喷上涂层,然后涂上陶瓷黏结剂进

行粘贴,最后覆盖上 Nextel 人造陶瓷纤维编织物加以

保护。 具体细节,详见图 10 和图 11,这样的特殊处

理,可以保证传感器能够牢固安装到光滑的陶瓷基复

合材料上,与基底表面紧密贴合。

图 10　 应变传感器的连接方式[10]

Fig. 10　 Strain sensor installation

图 11　 热电偶的连接方式

Fig. 11　 Thermocouple installation
3. 3　 试验方法基本原理

对试验件进行模态测定试验基本上有两种类型:
一种是在自由-自由的边界条件下,即将试验件悬挂在
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弹性索上进行;另一种是在固定的边界条件下,将试验

件安装在固定的加强座上进行。 不论何种试验,其基

本做法都是一致的。 首先要在试验件上按照预先的设

计,安装上许多传感器(包括力传感器、加速度传感器、
温度传感器等),安装好传感器的试验件例子如图 12
所示,这是在自由-自由边界条件下的试验。

图 12　 安装好传感器的试验件

Fig. 12　 Test article mounted with sensors
在完成这些安装工作之后,在试验件的某个点或

某些点上施加激励,按图 13 的原理框图完成模态测

定试验。 通常采用的激励方式有两种:一种是用冲击

锤施加激励,即用冲击锤敲击;另一种是用电磁激振

器施加激励,它可以使用不同力度等级进行猝发随机

激励和正弦扫描激励。 通过冲击锤或电磁激振器产

生激励信号,作为机械系统的试验件在激励信号的激

励下产生振动,采集输入到机械系统的力信号以及机

械系统的响应信号(加速度信号),由激励信号和响

应信号得到系统的频响函数,根据频响函数进行模态

参数识别,就可以得出系统的谐振频率、振型、阻尼比

等模态参数。

图 13　 模态试验系统框图

Fig. 13　 Diagram of modal survey system
3. 4　 试验方案的设计[9 ]

根据资料的介绍,在高温模态研究中,为了分离

各种干扰因素,获取所需的热弹性模态数据,美国国

家航空航天局德莱顿飞行研究中心设计了以下的试

验方案。 对于每一次采集高温模态数据结果的过程,
都要进行四个部分的测试:第一部分是进行室温模态

测试,即计划中的热模态试验的早期阶段,这时不运

行任何加热系统;第二部分是在试验室经充分吹洗且

所有加热系统都运行起来后,在热状态变化全过程开

始之前,进行室温模态测试;第三部分是在方向升降

舵子部件试验件的模态热状态变化全过程一开始之

后,获取试验所需的热弹性模态数据;第四部分是当

方向升降舵子部件试验件冷却下来后,关掉所有的加

热系统,进行试验后的室温模态测试。
通过以上四个部分的测试,可以获得满足如下要

求的数据:(1)在不运行任何加热系统的状态下,进
行室温模态测试,可以排除加热系统的干扰,只测量

试验件在室温下的模态,利用所得的数据可以追踪其

重复性;(2)将第二部分的测试结果与第一部分的测

试结果相减,即可确定吹风机的噪声和加热系统对模

态的影响;(3)将第三部分的测试结果与第二部分的

测试结果相减,即可直接评估热模态的变化;(4)将

第四部分的测试结果与第一部分的测试结果相减,即
可从热载荷导致结构永久变形的角度,对方向升降舵

子部件试验件的结构进行评估。
这样的试验设计方案,对有效地分离不同的干扰

因素,准确地评估热模态变化的全过程,捕获所需的

热弹性模态数据,将起到非常重要的作用。
4　 结语

高超声速飞行器控制面的地面试验研究是一个

庞大的系统工程项目,需要用到多种复杂的大型试验

设备,必须采用系统工程的办法,协调多个单位分工

合作共同来完成。
在指导地面试验研究方法方面,其发展方向是把

当前相对比较成熟的地面试验和用大型高速计算机

进行的数值模拟计算两大技术有机地结合起来,准确

地复现重要的飞行现象,这是当代先进研究途径中极

其重要的一部分。
为了有效地评估和鉴定控制面方案,在做高温模

态试验时,需采用高温传感器与陶瓷基复合材料良好

的贴合技术和能够巧妙地分离各种干扰因素,获取所

需的热弹性模态数据的试验方案。
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