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摘要　热流密度点测量结果并不能完全反映详细的热流分布特征, 尤其是针对热流梯度较大、热流分布复杂

的区域, 需要热流密度场测量技术以获取全场精细的热流分布特征. 应用温敏漆测量热流密度场的方法得到了

广泛应用, 但实验条件来流总温较低, 与真实飞行环境存在明显差异, 真实飞行条件下的辐射效应严重限制了

温敏漆技术的应用. 针对高超声速高焓条件下缺乏热流密度场测量方法的难题, 提出了内嵌式温敏漆测量方法,

基本思想是利用温敏漆测量内壁面温度的变化历程结合热传导反问题的求解确定热流密度. 本文详细介绍了

内嵌式温敏漆测量方法的测量原理、测量系统构成、数据处理方法、设计原则及该测量方法的优势. 针对高

超声速风洞实验中常见的阶跃、线性和局部突变等热流密度分布进行了数值验证, 验证了内嵌式温敏漆测量

方法的可行性, 并分析了风洞实验温度测量精度及噪声对测量结果的影响. 内嵌式温敏漆测量方法可用于测量

高超声速真实飞行环境下细致的气动热特征, 扩展了温敏漆测量方法的应用范围, 解决了高超声速高焓条件下

缺乏热流密度场测量方法的难题.
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Abstract     The heat flux measurement results of point sensors cannot fully reveal the detailed heat flux distribution
characteristics, especially for the areas with large heat flux gradient and complex heat flux distribution. Measurement
methods of heat flux field are needed to meet the demand. The method of temperature sensitive paint has been widely
used to measure heat flux field. However, the stagnation temperature of the test condition is much lower than the real
flight condition. The radiation effect under hypersonic high enthalpy conditions seriously limits the application of
temperature sensitive paint. To solve this problem, the embedded temperature sensitive paint method is proposed. The
heat flux field is determined by the solution of the inverse heat conduction problem with inner wall temperature history
measured by temperature sensitive paint. In this paper, the measurement principle, system composition, data processing
method, design principle and advantages of the embedded temperature sensitive paint method are introduced in detail.
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The feasibility of this method is verified by numerical simulation with typical heat flux distribution. Also, the influence of
temperature measurement accuracy and noise on the measurement results are analyzed. The embedded temperature
sensitive paint method can be applied in the hypersonic real flight condition to reveal the detailed characteristics of the
heat flux field. This method extends the application of temperature sensitive paint and solves the problem of heat flux
field measurement under hypersonic high enthalpy conditions.
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引 言

高超声速吸气动力飞行器有望实现更加便捷、

安全和低成本的天地往返飞行[1-3]. 由于高超声速吸

气动力飞行器的机身、推进系统和热防护系统采用

一体化设计, 飞行器外流和推进系统内流存在强烈

的耦合作用. 这些特征使得高超声速飞行器各部件

的设计与所处热环境息息相关, 例如:
(1)燃烧室: 燃烧室是冲压发动机设计的核心问

题之一, 要保证在有限空间、有限时间内将化学能

最大限度的转换为热能. 热流密度是研究燃烧室燃

烧过程的重要物理量, 也是评估其燃烧状态、燃烧

效率及相关性能的必要条件[4]. 对于燃烧室实际工

况, 不考虑壁面热损失对流动状态、燃烧效率及推

力等参数的评估会产生明显偏差. 此外, 对于双模态

燃烧室, 模态转换通过控制释热分布使气流热雍塞

形成热流喉道代替物理喉道, 形成热雍塞时壁面热

流显著增加[5], 而壁面热损失将降低热雍塞能力[6],
壁面热流密度测量结果有利于精准地控制模态转换.
(2)进气道: 进气道是冲压发动机的气动部件,

其功能是捕获足够的空气并进行高效率的减速压

缩, 向燃烧室提供一定压力、温度和流量的空气. 进
气道性能不仅与其几何构型相关, 更涉及进气道中

存在的边界层转捩、激波与边界层及激波与激波的

相互作用等复杂的流动过程, 而这些复杂流动区域

恰恰伴随着明显的热流密度变化, 使得热流密度测

量成为分析这些复杂流动的有力手段, 测量结果是

进气道优化设计的重要依据.
(3)热防护系统: 热防护系统是飞行器设计中最

具挑战的环节[7], 吸气动力飞行器的燃烧室承受了

气动加热与燃烧释热的双重加热问题, 导致壁面热

流很高, 需要主动冷却才能保证正常工作. 以机载燃

料为冷却剂的再生冷却被认为是有效的冷却方法之

一[8], 通过燃料温升和裂解反应吸收热量进行热防

护. 防热的同时还有利于充分利用燃烧产生的能量,

提高净推力. 燃烧室壁面热流密度的分布及峰值位

置是热防护系统设计的最主要依据[9-10], 主要原因是

再生冷却过程中燃料在临界区与裂解区物性参数急

剧变化, 一旦发生壅塞, 单位面积冷却通道能够通过

的冷却剂流量就下降, 流量的下降会反过来导致冷

却燃料温度的进一步提高, 形成正反馈机制, 最终导

致整个冷却系统的失败[11].
鉴于热环境特性对飞行器设计的重要性, 热流

密度测量技术一直是高超声速领域的研究重点, 并
发展了多种测量技术[12-15]. 目前热电偶[16]、直写热

电堆型热流计[10]、Gardon热流计[5]等单点测量技

术在高超声速飞行器热环境测试中发挥着重要作

用, 但若干点的测量结果并不能完全反映详细的热

流分布特征, 尤其是针对热流梯度较大、热流分布

复杂的区域, 需要热流密度场测量技术以获取全场

精细热流分布特征.
热流密度场测量技术主要有红外热图技术和温

敏漆 (TSP)技术. 红外热图技术在常规高超声速风

洞中具有广泛应用, 但由于红外相机成像帧频较低,
限制了该技术在高温脉冲风洞中的应用. TSP是近

年来发展较为快速的热流密度场测量技术, 利用光

致发光的热猝灭效应, 其辐射强度随温度的升高而

降低, 通过测量温敏漆的辐射强度变化确定温度变

化, 结合材料的物性参数确定热流密度. 温敏漆测量

技术在国内外得到了广泛应用, 但目前大多数实验

来流条件总温较低, 与真实的高温流场存在差异[17-22].
高温流场中伴随的辐射效应是限制温敏漆技术

应用的主要因素之一[23-24]. 对于高超声速飞行器, 辐
射效应主要来源于燃烧室内的化学反应和激波层内

的高温气体. 对于前者的认识相对比较清楚, 并用于

诊断火焰结构和燃烧释热过程[25-26]. 对于高温气体

辐射的研究一般针对再入环境等气体存在明显电离

的情况[27-28], 但对于吸气动力飞行器焓值较低的飞

行环境下同样存在辐射效应. 相关文献从理论上进

行了解释: 高焓电离环境下, 电子激发主要是由于电
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子碰撞造成的, 辐射效应强, 对流场参数影响明显;
在焓值不足以引起电离时, 电子激发主要是由于高

能中性粒子间碰撞造成的, 相对电子碰撞效率较低,
对流场参数影响可忽略, 但对基于辐射测量的方法

影响明显[29-31]. 实验方面, Geraets等[32]指出辐射条

件下 TSP技术测量困难; 同时 HEG, HIEST和 JF-12
等风洞中总焓大于 3.5 MJ/kg温敏漆测量实验结果

表明: 在这些焓值相对较低的工况下辐射造成显著

误差, 窄带滤波片等抑制辐射的方法已经无法起作

用; 焓值高于 5 MJ/kg 时 TSP 测量技术将无法应

用[33-36].
综上所述, 热流密度场测量技术可以满足高超

声速飞行器对热环境精细化预测的工程需求, 但受

辐射效应的影响, 目前尚缺乏高超声速高焓条件下

的热流密度场测量方法.
本文工作提出了内嵌式温敏漆热流密度场测量

方法, 用于测量高超声速真实飞行环境下细致的气

动热分布特征, 扩展了常规温敏漆测量方法的应用

范围, 解决了高超声速高焓条件下缺乏气动热场测

量方法的难题. 

1     内嵌式温敏漆测量方法
 

1.1    测量原理

内嵌式温敏漆测量方法基本思想是利用温敏漆

测量内壁面温度变化历程结合对热传导反问题的求

解确定热流密度.
首先需要制作由量热层、温敏漆层和玻璃基底

构成的测量敏感单元, 如图 1所示. 测量敏感单元的

量热层为金属材质, 作为吸热元件, 其外壁面与高超

声速流场相接触, 高温流场对外壁面的气动加热通

过热传导过程传至量热层内壁面, 基本物理过程为

非稳态热传导的过程. 温敏漆涂层喷涂于量热层内

壁面, 用于测量内壁面温度随时间的变化历程, 作为

热传导反问题求解的已知条件. 温敏漆是利用光致

发光的热猝灭效应测量温度变化, 其辐射强度随温

度的升高而降低, 通过测量温敏漆的辐射强度变化

即可获得温度变化. 玻璃基底用于平衡气动压力, 利
用光学胶将玻璃基底和喷涂有温敏漆的量热层进行

胶合. 当量热层厚度较厚可承受测量环境气动压力

时可省略玻璃基底.
由于温敏漆层与高超声速流场物理隔离, 且量热

层不透光, 从而克服了高超飞行器真实飞行条件下温

敏漆涂层炭化、脱落的问题, 规避了辐射效应的限制. 

1.2    测量系统构成

依据内嵌式温敏漆测量原理, 测量系统由测量

敏感单元、激发光源、扩束镜、滤光片、成像镜头

和高速相机构成, 如图 2所示. 内嵌式温敏漆测量敏

感单元与模型表面齐平安装, 测量系统可安置于实

验模型内部; 当模型内部空间尺寸较小时, 可采用半

模进行实验, 测量系统置于风洞外部. 激发光源照射

温敏漆涂层产生辐射光, 经由成像镜头收集后被相

机接收, 通过辐射光强度变化反演内壁面温度. 激发

光和温敏漆涂层的辐射光具有不同的光谱特征, 在
成像镜头前加装滤光片可避免激发光进入成像系

统. 激发光源和滤光片的选取需要与温敏漆的辐射

特性相匹配.
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图 2   测量系统示意图

Fig. 2    Schematic of the measuring system
  

1.3    数据处理方法
 

1.3.1    热流密度辨识方法

通过量热层内壁温反演外壁热流密度属于热传

 
4 5

1

2

3

 
图 1   测量敏感单元 (1: 量热层, 2: 温敏漆层, 3: 玻璃基底, 4: 量热层

外壁面, 5: 量热层内壁面)

Fig. 1    Measurement sensitive unit (1: Calorimetric layer,
2: temperature sensitive paint layer, 3: glass substrate, 4: outer wall of the

calorimetric layer, 5: inner wall of the calorimetric layer)
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导反问题, 在数学上是一个不适定的问题, 需要采用

参数辨识方法求解. 本文采用共轭梯度法辨识外壁

热流. 共轭梯度法属于迭代正则化方法, 将热传导反

问题转换为热传导正问题、灵敏度问题和伴随问

题 3个适定问题控制目标函数最小化, 即通过迭代

找到合适的外壁热流密度分布, 使其引起的内表面

温度变化与实际测量结果的差异达到最小[37-40].
为方便叙述, 定义如图 3所示的坐标系, L, M,

N 为量热层在 x, y, z 3个方向上的尺度, z=0为量热

层外壁面, z = N 为量热层内壁面. 目标函数定义为

J[q(x,y,0, t)] =
t f∑
0

im∑
i=1

[T (x,y,N, t)−Y(x,y,N, t)]2

式中 T(x, y, N, t)表示外壁热流为 q(x, y, 0, t)时求解

得到的内壁面温度, Y(x, y, N, t)表示实验测量得到的

内壁温度值, tf 为测试时间, im 为测量相机像素数,
上标 n 为迭代步数. 共轭梯度法通过迭代找出满足

内壁温度分布的外壁热流分布, 迭代过程为

qn+1(x,y,0, t) = qn(x,y,0, t)−βnPn(x,y,N, t)
n = 0,1,2, · · · (2)

式中 β 为步长, P 为下降方向, 通过下式确定

Pn(x,y,N, t) = J
′n(x,y,N, t)+γnPn−1(x,y,N, t) (3)

J′ γ式中   为梯度方向,     为共轭系数

γ n =

t f∑
0

im∑
i=0

[J
′n(xi,yi,N, t)]2

t f∑
0

im∑
i=0

[J
′n−1(xi,yi,N, t)]2

(4)

每一迭代步计算都需通过求解热传导正问题确定给

定外壁热流情况下的内壁面温度 T(x,y,N,t); 通过求

解灵敏度问题确定迭代步长 β; 通过求解伴随问题

确定下降方向 P. 3个问题的控制方程分别为:
(1) 热传导正问题的控制方程

∂T
∂t
= α

(
∂2T
∂x2 +

∂2T
∂y2 +

∂2T
∂z2

)
(5a)

边界条件

− k
∂T
∂z
= q (x,y,z, t) (z = 0, t > 0) (5b)

− k
∂T
∂z
= 0 (z = N, t > 0) (5c)

− k
∂T
∂x
= 0 (x = 0,L; t > 0) (5d)

− k
∂T
∂y
= 0 (y = 0,M; t > 0) (5e)

初始条件
T = T0 (t = 0) (5f)

式中 T 为温度; T0为初始温度, 常数; t 为时间; α 为

量热层材料的热扩散系数; x, y 和 z 为笛卡尔直角坐

标系; L, M 和 N 为量热层在 x, y 和 z 方向上的尺度;
q(x, y, z, t)为量热层外壁面给定的热流分布.

(2)灵敏度问题

当量热层外壁面热流 q 有小扰动 Δq 时, 内壁面

温度 T 对应变化为 ΔT. 将 q + Δq 和 T + ΔT 代入式

(5a), 将得到的结果减去式 (5a)并忽略二阶项, 最终

获得灵敏度控制方程

∂∆T
∂t
= α

(
∂2∆T
∂x2 +

∂2∆T
∂y2 +

∂2∆T
∂z2

)
(6a)

边界条件

− k
∂∆T
∂z
= ∆q (x,y,z, t) (z = 0, t > 0) (6b)

− k
∂∆T
∂z
= 0 (z = N, t > 0) (6c)

− k
∂∆T
∂x
= 0 (x = 0,L; t > 0) (6d)

− k
∂∆T
∂y
= 0 (y = 0,M; t > 0) (6e)

初始条件为

∆T = 0 (t = 0) (6f)

求解灵敏度方程后, 可通过下式确定迭代步长

βn =

t f∑
0

im∑
i=0

[Ti(t)−Yi(t)]∆Ti(t)

t f∑
0

im∑
i=0

[∆Ti(t)]2

(7)

 
q (x, y, 0, t)

y

O
x

N

M

L
z

 
图 3   坐标系定义

Fig. 3    Coordinate system

第  1  期 苑朝凯等: 高超声速高焓条件下的内嵌式温敏漆测量方法 51



(3)伴随问题和梯度方程

将式 (5a)乘以伴随函数 λ并在时间和空间域上

积分, 将结果加到式 (1)右端并求条件极值可得到伴

随问题的控制方程

ρc
∂λ

∂t
+
∂2λ

∂x2 +
∂2λ

∂y2 +
∂2λ

∂z2 = 0 (8a)

边界条件为

− k
∂λ

∂z
= 0 (z = 0, t > 0) (8b)

− k
∂λ

∂z
= 2(T −Y)δ(x− xi)δ(y− yi)δ(z− zi)

(z = N, t > 0) (8c)

− k
∂λ

∂x
= 0 (x = 0,L; t > 0) (8d)

− k
∂λ

∂y
= 0 (y = 0,M; t > 0) (8e)

λ = 0 (t = t f ) (8f)

式中 δ为脉冲函数, 求解伴随问题后, 可确定梯度方

向为

J′[q(x,y,N, t)] = λ(x,y,0, t) (9)

按照上述方法确定的计算步骤为:
(1) 给定外壁面热流分布迭代初值;
(2)通过求解热传导正问题控制方程确定量热

层内壁面温度;
(3)计算目标函数式是否迭代收敛, 如果已迭代

收敛则停止计算; 如未迭代收敛则继续计算;
(4)求解伴随问题控制方程, 确定梯度方向;
(5)分别计算共轭系数和下降方向;
(6)求解灵敏度问题控制方程并确定迭代步长;
(7)确定下一迭代步量热层外壁热流分布;
(8)重复步骤 (2)~(7)步直至目标函数收敛.
当存在玻璃基底时计算方法相同, 此时 L 为两

者厚度之和, 不同层设置其对应的物性参数. 

1.3.2    迭代初值确定方法

热流密度分布迭代初值可给定为常数分布, 针
对复杂空间热流密度分布, 为加速迭代收敛过程, 可
采用以下方法确定迭代初值.

采用忽略量热层内的横向热传导效应确定迭代

初值, 以加速迭代收敛. 原理为: 假定量热层内壁面

及侧壁无热损失, 则单位面积量热层在某一时间间

隔内传入其中的热量应等于量热层蓄积的热量, 即

q(x,y,0, t) =
� N

0
ρc
∂T (x,y,z, t)

∂t
dz (10)

式中 q 为热流, T 为温度, t 为时间, N 为量热层沿

z 轴方向在热流施加方向上的尺度, ρ 为量热层材料

密度, c 为量热层材料比热, 当量热层密度和比热为

常数时, 上式可写为

q(x,y,0, t) = ρcN
dTave(x,y, t)

dt
(11)

当测试时间大于量热层响应时间后用内壁面温

度 T 代替平均温度 Tave, 则上式变为

q(x,y,0, t) = ρcN
dT (x,y,N, t)

dt
(12)

测量得到的量热层内壁面温度变化历程后经式 (12)
处理得到外壁热流密度的迭代初值. 

1.4    量热层参数确定原则

量热层的长度和宽度依据模型尺寸确定, 而量

热层的材料和厚度需要结合所测量的热流密度、测

试时间、温敏漆适用温度范围来确定. 需同时满足:
(1)量热层外壁面温度不超过所选择材料的允

许使用温度;
(2)量热片内壁面温度变化处于温敏漆涂层测

量范围内;
(3)量热片的响应时间小于测试时间.
量热层外壁面温度、内壁面温度及响应时间三

个参数可给定热流密度并求解热传导方程给出. 另
一种更简便的方法是忽略横向热传导效应, 此时一

维非稳态热传导方程可利用分离变量法给出解析

解, 计算公式为[41]

TOut = T0+
qαt
kh
+

1
3

qh
k
− 2qh

kπ2

∞∑
n=1

1
n2 e−α( nπ

h )2t

(13)

TIn=T0+
qαt
kh
−1

6
qh
k
−2qh

kπ 2

∞∑
n=1

(−1)n

n2 e−α( nπ
h )2t (14)

tR =
h2

απ 2 ln
(

2
1−qratio

)
(15)

式中, TOut为量热层外壁面温度, TIn为量热层内壁面

温度, h 为量热层厚度, α 为量热片材料热扩散系数,
k 为量热片材料热导率, q 为量热片外壁面加载热流,
即所要测量的热流, qratio为量热片内壁面测得热流
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值与加载热流的比值, t 为时间. 可以利用以上 3式
对量热层外壁面温度、内壁面温度及响应时间 3个
参数进行估计. 

1.5    测量方法优点

内嵌式温敏漆测量方法的主要优点为:
(1)由于温敏漆采用内嵌式喷涂, 与流场物理隔

离, 避免了高总温条件下温敏漆涂层的炭化、脱落

及辐射效应的影响, 扩展了温敏漆测量方法的应用

范围, 解决了高超声速辐射条件下缺乏热流密度场

测量的难题;
(2)对于舵翼等复杂外形区域, 常规 TSP测量技

术由于模型遮挡而无法观测, 而复杂是针对飞行器

模型外壁面而言, 其内壁面并不复杂, 因而内嵌式温

敏漆测量方法不受模型外形限制;
(3)由于温敏漆采用内嵌式喷涂, 不改变模型表

面粗糙度, 完全不影响流场的流动特性. 

2     可行性数值验证
 

2.1    定常热流密度

内嵌式温敏漆测量方法利用温敏漆测量量热层

内壁面温度变化, 之后利用共轭梯度算法求解热传

导反问题确定外壁面热流密度, 从而解决高超辐射

条件下热流密度场的测量难题. 由于利用温敏漆测

量模型壁面温度变化已经得到应用, 内嵌式温敏漆

测量方法的可行性分析主要集中于热传导反问题求

解方法是否能满足高超声速风洞实验的要求.
测量方法可行性分析主要采用数值验证的方

法, 具体为: 给定热流密度分布, 数值求解得到量热

层内壁面温度变化历程, 以此结果模拟实验测量结

果, 对热流辨识算法的可行性进行分析.
针对高超声速气动热实验中典型的局部峰值热

流、线性热流和阶跃热流分布情况进行数值验证.
算例中量热层材料均选定为铜, 对应的材料密度为

8920 kg/m3, 比热为 386 J/(kg·K), 热导率为 398 
W/(m·K), 量热层尺寸为 :  200 mm × 200 mm ×
0.8 mm (x × y × z). 数值求解采用交替方向隐式差分

格式, 计算时间步长为 1.0 μs, 计算网格尺度在 x 和

y 方向为 0.5 mm, z 方向为 0.1 mm, 对应的网格傅里

叶数分别为 0.000 46和 0.012. 由于一维非稳态热传

导方程可以利用分离变量方法获得量热层内壁面温

度的解析解, 故假定 z = 0平面为空间均匀的热流分

布, 数值求解内壁面温度与解析解对比来确定网格

和时间步长参数的合理性.
由于激波干扰和激波与边界层相互作用, 局部

峰值热流是高超声速飞行器表面的典型热流分布,
本文利用高斯函数模拟局部峰值热流分布, 峰值热

流密度为 Qmax=4.0 MW/m2, 热流密度最小值 Qmin=
2.0 MW/m2. 数值求解得到的量热层内壁面温度分布

的变化历程如图 4所示, 以此模拟实验中利用温敏
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图 4   局部峰值热流分布时内壁面温度变化历程

Fig. 4    Variation of inner wall temperature under local peak heat flux
distribution
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漆涂层获取的温度测量结果, 作为热传导反问题求

解的已知条件.
为定量表示内壁面温度变化过程, 提取沿中心

线 (y=0.1 m)的温度结果, 如图 5所示. 线性热流分

布和阶跃热流分布算例与局部峰值热流分布相比只

改变热流分布情况, 其它参数设置保持不变, 计算得

到的内壁面温度变化分别如图 6和图 7所示.
利用上文介绍的数据处理方法, 对 3种算例分

别进行辨识, 辨识结果如图 8所示, 黑色实线为热流

分布的精确值. 由图可看出, 针对高超声速风洞实验

中典型的局部峰值热流分布、线型热流分布和阶跃

热流分布, 共轭梯度算法均能辨识得到正确的热流

分布. 进一步的定量分析辨识结果 (ΔQ) 与精确值

QE间的差异, 如图 9所示, 针对 3种典型的定常热
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图 4   局部峰值热流分布时内壁面温度变化历程 (续)

Fig. 4    Variation of inner wall temperature under local peak heat flux
distribution (continued)
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图 5   局部峰值热流分布时内壁面温度 (y = 0.1 m)

Fig. 5    Inner wall temperature under local peak heat flux distribution
(y = 0.1 m)
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图 6   线性热流分布时内壁面温度 (y = 0.1 m)

Fig. 6    Inner wall temperature under linear heat flux distribution
(y = 0.1 m)
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图 7   阶跃热流分布时内壁面温度 (y = 0.1 m)

Fig. 7    Inner wall temperature under step heat flux distribution
(y = 0.1 m)
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流分布, 辨识结果与准确值间的差异均小于 0.20%,
说明所选用的辨识方法具有较好的准确度, 同时表

明: 内嵌式温敏漆方法通过测量内壁面温度变化历

程结合热传导反问题的求解来确定热流密度分布是

切实可行的. 

2.2    非定常热流密度

高温高超声速风洞实验时间相对较短, 单次实

验不改变来流或模型状态, 通常认为模型表面热流

密度是准定常的, 2.1节验证了内嵌式温敏漆测量方

法对定常热流密度的辨识能力, 但内嵌式温敏漆测

量方法也适用于非定常热流密度的测量.
假定热流密度随时间按照正弦函数和线性函数

变化进行数值验证. 其中正弦函数假定为 Q=4.0 ×106 +
4.0×105sin(2πt/0.02), 即周期为 20 ms, 变化幅值为

4.0×105; 线性函数为 Q=4.0×106 + 2.0×107t, 假定所模

拟的图像拍摄时间间隔为 2 ms. 图 10为非定常热流

密度的辨识结果.

图 11为辨识结果与准确值间的差异. 由图 11
可知, 对线性变化的非定常热流密度分布, 热流密度

辨识结果与准确值间差异均小于 0.25%; 对以 sin函
数变化的非定常热流密度分布, 热流密度辨识结果

与准确值在最初两个时刻差异相对较大 , 分别为

0.91%和 0.59%, 在之后各个时刻, 辨识差异均小于

0.25%. 验证结果表明: 内嵌式温敏漆测量方法可应

用于非定常热流密度的测量. 
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图 11   非定常热流密度辨识结果与准确值间的差异

Fig. 11    Difference between identification results and accurate value of
unsteady heat flux

 

3     温度测量精度和噪声对辨识结果的影响

在数值验证内嵌式温敏漆测量方法可行性时,
内壁面温度给定的都是准确值, 然而实际风洞实验

中温度测量不可避免的存在误差和测量噪声. 温度

测量精度和噪声对热流密度辨识结果的影响决定了

相机采样深度、激发光源强度/稳定性及敏感漆涂

层厚度等测量系统参数的选取.
风洞实验中, 温度测量精度常用绝对误差表示,
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图 8   定常热流密度分布辨识结果

Fig. 8    Identification results of steady heat flux distribution
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图 9   定常热流密度辨识结果与准确值间的差异

Fig. 9    Difference between identification results and accurate value of
steady heat flux
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图 10   非定常热流密度辨识结果

Fig. 10    Identification results of unsteady heat flux distribution
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因此评估温度测量精度对热流密度结果的影响以温

度的绝对误差描述. 针对局部峰值热流分布, 峰值热

流密度 Qmax=4.0 MW/m2, 热流密度最小值 Qmin=
2.0 MW/m2, 并给定内壁面温度精度分别为±0.2 K,
±0.5 K, ±1.0 K, 对应辨识得到的外壁热流密度结果

如图 12所示.
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图 12   温度测量精度对辨识结果的影响

Fig. 12    Effect of temperature measurement accuracy on identification
results

 

从图 12辨识结果可看出: (1)热流密度辨识结

果的误差随着温度测量精度的降低而快速增加, 在
此算例中±0.2 K, ±0.5 K, ±1.0 K的测温精度造成热

流密度辨识结果最大误差分别为 2.6%, 6.5%和 12.9%;
(2)内壁面温度正偏差造成辨识得到的热流密度值

增加, 反之, 内壁面温度负偏差造成辨识得到的热流

密度值减小; (3)温度测量精度对热流密度辨识结果

的影响与热流密度的大小有关, 热流密度值越大相

同温度测量精度引起的热流密度辨识误差越小.
同样针对局部峰值热流分布情况研究温度测量

中随机噪声的影响. 给定随机噪声的标准差 σ=0.6,
图 13为典型的包含随机噪声的内壁面温度分布.

内壁面温度测量结果包含随机噪声时, 需要先

对内壁面温度分布进行滤波, 尽可能消除噪声的影

响, 否则会影响辨识收敛过程, 噪声严重时甚至会造

成无法收敛. 本文选用均值滤波函数对内壁温度分

布图像进行滤波, 分别选用 7 × 7, 11 × 11 及 13 ×
13矩形窗口均值滤波器进行对比, 滤波后辨识得到

的热流密度如图 14所示, 热流密度辨识结果的偏差

分布如图 15 所示. 由图可知: (1) 采用 7 × 7, 11 ×
11及 13 × 13矩形窗口均值滤波器滤波后热流密度

辨识结果的标准差分别为 15.7, 7.8和 1.5, 可知针对

随机测量噪声, 均值滤波可有效的消除噪声对辨识

结果的影响; (2)鉴于随机噪声的影响可通过滤波消

减, 其对热流密度辨识的影响小于温度测量精度的

影响, 风洞实验中应尽量保证温度测量精度. 
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图 14   滤波后热流密度辨识结果

Fig. 14    Identification results of heat flux with filtering
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图 15   滤波后热流密度辨识偏差

Fig. 15    Deviation of heat flux identification with filtering
 

4     结 论

为了解决高超声速高焓条件下缺乏热流密度场

测量方法的难题, 提出利用温敏漆测量内壁面温度
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图 13   包含测量噪声的内壁面温度分布 (y = 0.1 m)

Fig. 13    Inner wall temperature distribution including measurement
noise (y = 0.1 m)
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的变化历程结合共轭梯度法求解热传导反问题来确

定热流密度的内嵌式温敏漆测量方法, 并针对高超

声速风洞实验中常见的阶跃、线性和局部突变热流

密度分布验证了该方法的可行性. 同时获得以下结论.
(1)测量敏感单元的量热层为吸热元件, 设计原

则为: 量热层外壁面温度不超过所选择材料的允许

使用温度; 内壁面温度变化处于温敏漆涂层测量范

围内; 量热片的响应时间小于测试时间. 内/外壁面

温度、响应时间 3个参数可采用忽略横向热传导效

应并利用分离变量法确定的解析解进行估计.
(2)热流密度辨识结果的误差随着温度测量精

度的降低而快速增加; 内壁面温度正偏差造成辨识

得到的热流密度值增加, 反之, 内壁面温度负偏差造

成辨识得到的热流密度值减小; 温度测量精度对热

流密度辨识结果的影响与热流密度的大小有关, 热
流密度值越大相同温度测量精度引起的热流密度辨

识误差越小.
(3)温度测量结果中包含随机噪声时需先对内

壁面温度分布图像进行滤波处理再进行热流密度的

辨识; 均值滤波函数可有效消减随机噪声的影响; 相
比温度测量精度, 随机噪声对热流密度辨识结果的

影响较小, 风洞实验中确定相机采样深度、激发光

源强度/稳定性及敏感漆涂层厚度时应以保证温度

测量精度为设计准则.
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