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MF-1模型飞行试验结构与热防护关键问题研究

欧 朝*,吉洪亮,肖涵山,袁先旭,王安龄
(中国空气动力研究与发展中心 计算空气动力研究所,四川 绵阳 621000)

摘 要:MF-1是我国首次以高超声速空气动力学基础问题研究为目的的航天模型飞行试验,试验模型为锥-柱-裙
体,主要研究0°攻角圆锥边界层转捩和压缩拐角激波/边界层干扰现象。试验飞行器的结构与热防护系统,既要满

足飞行安全的基本要求,又要满足转捩研究对表面精度的特殊要求。针对超大尾翼的变形控制要求,将“#”字形

加强筋结构优化为“米”字形,有效抑制了尾翼的最大变形量和颤振的发生;针对4片尾翼安装偏角的控制要求,通
过尾翼安装面工艺改进和安装偏角正负抵消的办法,确保了总安装偏角(代数和)小于7′,有效抑制了弹体滚转;针
对表面精度控制要求,提出弹体结构/薄壁测温模块一体化设计与二次精加工方案,有效抑制了测温模块对边界层

流动的干扰。地面测温组件热振联合试验、尾翼/尾段静力试验和试验模型振动试验结果表明,MF-1模型飞行试

验结构与热防护系统安全可靠。飞行试验结果表明,MF-1模型飞行器结构与热防护关键问题的解决措施基本成

功,但试验模型头锥与前舱连接同轴度偏差导致部分子午线出现台阶超差,从而诱导了部分子午面出现强制转捩

现象,凸显了表面精度控制对边界层转捩研究的重要性。
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Keyproblemsinstructureandthermalprotectionfor
MF-1modeltestingflightvehicle

OUChao*,JIHongliang,XIAOHanshan,YUANXianxu,WANGAnling
(ComputationalAerodynamicsInstituteofChinaAerodynamicsResearchandDevelopmentCenter,Mianyang 621000,China)

  Abstract:ThefirstaerospacemodelingflighttestnamedMF-1inChinawascarriedout
aimingatstudyingfundamentalproblemsinhypersonicaerodynamics.Byemployingacone-
cylinder-flareconfigurationinthepayload modules,the mainobjectiveofthistestisto
investigatetheboundarylayertransitionontheconesurfaceandtheshockwave/boundarylayer
interactionatthecompression corner.Thestructureandthermalprotection system of
experimentalvehicleneedtosatisfynotonlythebasicrequirementsofflightsafety,butalsothe
specialsurfaceprecisionrequirementsregardingtransitionstudies.Accordingtothedeformation
controlrequirementsofthetailfin,thecruciformstrengtheningstructurewasoptimizedtothe
shapeofBritish ‘UnionJack’,whicheffectivelysuppressedthemaximum deformationand
flutterofthetailfin.Tosatisfythecontrolrequirementsoftheinstallationdeflectionoffour
tailfins,animprovedmethodforthetailfininstallationandpositiveandnegativeoffsetforthe
deflectioninstallation wereusedtoensurethetotalinstallationdeflectionlessthan7′and
effectivesuppressionoftheprojectilerolling.Theintegrateddesignofstructure/thin wall
temperaturemeasurementmoduleandasecondprecisionmachiningschemewereproposedforthe
requirementofsurfaceprecisioncontrol.Thesemethodseffectivelyinhibittheinterferenceofthe
temperaturemeasurementmoduleontheboundarylayerflow.Thermal-vibrationaljointtestof



thegroundtemperaturemeasurementcomponent,tail/tail-finstatictest,andmodelvibration
testshowthatthestructureandthermalprotectionsystemfortheMF-1flighttestaresafeand
reliable.FlighttestresultsshowthatthestructureandthermalprotectionoftheMF-1basically
successfullyresolvethekeyissues.However,thecoaxalitydifferencesbetweenthenoseconeand
thefrontcabinoftestmodelleadtoout-of-toleranceinmeridiansteps,furtherinduceaforced
transitionphenomenoninthemeridianplane.Thisbehaviorhighlightstheimportanceofsurface
accuracycontroltotheresearchonboundarylayertransition.
  Keywords:MF-1;structureandthermalprotection;surfaceprecision;wingoptimization;
flighttest

0 引 言

  2015年12月30日,中国空气动力研究与发展

中心在酒泉卫星发射中心进行了 MF-1航天模型飞

行试验,这是我国首次以边界层转捩和激波/边界层

干扰问题研究为目的的高超声速模型飞行试验。试

验飞行器由试验模型和助推器组成,以固体火箭发动

机为动力,采用倾斜发射、无控飞行的方式,将试验模

型送入预定试验窗口,并发展薄壁测温和基于压力扫

描阀的静压测量技术,获取锥面转捩位置和压缩拐角

压力分布。

  试验模型采用锥-柱-裙构型,理论外形如图1所

示,其中锥段用于研究边界层转捩,柱-裙压缩拐角构

型用于研究激波/边界层干扰,主要气动现象如图2
所示;在试验模型研究区域布置58路温度和60路压

力测量传感器,实现对温度与压力的测量。飞行最大

马赫数5.53,飞行试验过程如图3所示。

图1 试验飞行器气动外形

Fig.1 Aerodynamicshapeofexperimentalvehicle

图2 MF-1气动现象

Fig.2 AerodynamiccharacteristicsofMF-1

  MF-1结构与热防护系统的主要功能是:实现要

求的理论外形,将试验模型及参数测量系统、电气系

统、遥外测系统等连接为一个整体。结构设计需满足

设备的安装、拆卸,确保在运输、吊装、飞行等各种载荷

状态下具有足够的强度和刚度;热防护设计需保证承

载结构、舱内设备等处于允许的工作温度环境下[1]。

图3 MF-1飞行试验过程图

Fig.3 TheflightprocessofMF-1

  由于气动问题研究的特殊要求,MF-1模型飞行

试验的结构与热防护设计,存在以下关键问题:

  1)表面精度控制要求高。国外类似飞行试验

HIFiRE1试验模型利用整体式分瓣结构和高水平的

机械加工技术有效地解决了表面精度控制难度,国内

现有机械加工水平与国外先进水平还存在较大差距。
由于边界层转捩对外壁表面精度比较敏感,应重点关

注试验模型锥段表面加工与装配特性,尤其舱段对接

和传感器安装带来的缝隙和台阶对边界层转捩影响

较大,在试验模型设计、加工和装配过程中要严格控

制研究区域表面粗糙度和台阶/缝隙。

  2)大翼面安全设计和安装精度要求高。HIFiRE1
飞行试验过程中由于高空段RCS调姿故障,导致试

验无法完成预定姿态飞行。MF-1试验飞行器采用

无控飞行,采用超大翼面实现高静稳定裕度设计,须
保证翼面安全设计和安装精度,确保试验飞行器姿态

满足试验要求。

  针对上述关键问题,提出了相应的结构与防护系

统设计解决措施,并利用数值仿真和地面试验对设计方

案进行了校核与试验验证,飞行试验结果表明试验飞行

器结构与防护系统工作可靠,获得了有效试验数据。
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1 结构和热防护方案设计

  为获取真实飞行条件下边界层转捩和激波/边界

层干扰的试验数据,避免飞行过程材料烧蚀引起的表

面破坏干扰气动现象,试验模型研究区域采用热沉式

防热设计,保证飞行过程材料表面无烧蚀和化学反

应。

  图4为标准弹道条件下,MF-1飞行器不同位置

辐射平衡温度(不考虑结构传热影响)沿弹道工程估算

结果,其中,驻点最高温度为1660K,锥身0.3m位置

表面最高温度为1317K,尖锥位置选用镍基高温合金,
锥身和柱裙段选用不锈钢材料可以满足材料温度使

用要求,试验模型组成与试验飞行器实物图5所示。

图4 飞行器表面平衡温度变化图

Fig.4 Theequilibriumtemperaturechangeof
aircraftsurface

图5 试验模型组成与试验飞行器实物图

Fig.5 Compositionoftestmodeland
physicalmapofexperimentvehicle

  试验模型仪器舱和连接段考虑经济性和加工便

捷性,采用铝合金壳体,外缠高硅氧/酚醛防热层,内
粘接纳米泡沫气凝胶隔热层的结构,仪器舱内安装数

据采集器、数据记录仪、遥测发射机、GPS接收机、惯
组、天线、电源和温度变送器等。仪器舱设备布局如

图6所示。

图6 试验模型仪器舱设备布置

Fig.6 Equipmentlayoutofthetestmodelinstrumentcabin

  MF-1助推器为试验飞行器提供动力和保证全

弹的气动稳定性,由连接直段、固体火箭发动机、尾
段、尾翼组成,连接直段用于连接试验模型与发动机,
采用不锈钢壳体结构,尾翼采用“X”字形构型。

2 试验模型表面精度设计

  表面台阶/缝隙和粗糙度是影响边界层转捩的关

键参数,设计和实现要求的表面粗糙度是结构设计的

关键。针对转捩研究飞行试验对表面粗糙度控制要

求,国外同类飞行试验研究表明:在边界层较薄的驻

点附近粗糙度最大值应该控制在0.08mm以内,均
方根值在0.001mm以内;在锥体区域,边界层沿着

锥身方向不断增厚,粗糙度控制要求可以放宽至均方

根值0.008mm以内[2-7]。参考国外经验,试验模型

尖锥粗糙度设计为Ra=0.8,测量前后锥舱粗糙度设

计为Ra=1.6,试验模型完成加工装配后粗糙度检测

结果均在Ra=0.8以内。

  台阶和缝隙对转捩影响显著,尤其是在头部边界

层厚度较薄区域,转捩对台阶/缝隙较为敏感,较大台

阶/缝隙将诱导边界层强制转捩,图7[7]为 Hifire相

同构型Ma=5.8边界层厚度分析结果。国外研究表

明:圆锥构型局部台阶逆向台阶高度达到边界层厚度

的1.7~2.2倍时可能诱发边界层强制转捩[8-9]。考

虑到锥身较长,机械加工精度控制难度较大,试验模

型锥段设计为尖锥、测量前锥舱和测量后锥舱三个舱

段。由于头部驻点附近边界层厚度较薄,为减少对接

台阶/缝隙影响,尖锥长度设计为329mm。Ma=
5.8,h=14.8km时,尖锥与测量前锥舱对接处边界

层厚度约为0.1mm,前后锥舱对接处边界层厚度约
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为0.12mm,考虑到不同位置的边界层转捩对台阶/
缝隙敏感程度不同,以及机械加工精度控制难度,尖
锥与前锥舱台阶/缝隙设计要求为不超过0.15mm,
前后锥舱台阶/缝隙设计要求为不超过0.2mm。尖

锥和测量前锥舱实物如图8所示,试验模型完成加工

装配后,目测台阶控制较好,由于条件限制,未对连接

台阶进行精确测量。考虑到飞行试验测量到的强制

转捩现象可能是由于局部台阶超差诱发的,飞行试验

后,对同批次备份试验模型尖锥-前锥舱和前锥舱-后
锥舱对接处进行台阶高度测量,测量结果如图9所

示,尖锥-前锥舱对接台阶最大值为0.2mm,前锥舱-
后锥舱对接台阶最大值为0.2mm且均为逆向台阶,
台阶超差的原因为尖锥与前锥舱采用螺纹连接时出

现同轴度偏差以及圆度加工偏差。

图7 Ma=5.8,h=14.8km时,0°迎角圆锥边界层厚度分布[7]

Fig.7 Boundarylayerthicknessasfunctionofdistancealong
coneof0°angleofattack(Ma=5.8,h=14.8km)

图8 尖锥和测量前锥舱实物图

Fig.8 Physicalmapsofnoseconeandfrontcabin

  为捕捉飞行条件下的锥身边界层转捩位置和裙

段激波/边界层干扰现象,在锥身和柱裙段布置温度

和压力测量传感器。温度和压力测量结构与机体结

构采用一体化设计,避免出现传感器安装引起的台阶

和缝隙。试验模型测温结构组件共58个,测温组件

热电偶通过焊接的方式与薄壁盖板结构连接(如图

10所示),测温薄壁扣板四周与壳体采用激光焊接成

一体,焊缝采用磨床打磨光滑,与机体外形保持一

致[10]。试验模型共布置60路测压通道,测压孔与测

温位置分布在锥身不同的子午线上,避免了测压孔带

来的流动干扰影响转捩的测量;压力测量主要通过在

试验模型表面相应测点位置加工直径为1mm的通

孔,并引出一定长度的不锈钢引压管,通过软管与电

子压力扫描阀的测量管道连接,从而实现压力随时间

的测量。

图9 锥段台阶测量值分布

Fig.9 Stepmeasurementvalueofcone

图10 薄壁测温组件

Fig.10 Thin-walltemperaturemeasurement

3 翼面安全设计与分析

  翼面是无控飞行器上重要部件,翼面安全可靠的

工作保证了试验飞行器沿弹道按预定姿态稳定飞行。

MF-1采用大翼面布局设计,可以有效保证试验飞行

器利用气动稳定性实现0°迎角附近稳定飞行;同时,
由于翼面安装偏角导致飞行器旋转,因此翼面安全设

计以及安装偏角控制是 MF-1试验飞行器结构设计

的关键因素之一。

3.1 翼面优化设计

  翼面前缘采用高硅氧/酚醛实心结构,大面积区

域采用蒙皮+骨架铆接结构,其中蒙皮为组合式结

构,外层为钛合金,内层为玻璃钢隔热层,骨架为铝合

金厚板材料。对翼面进行气动热环境分析,翼面大面

积区域最高温度约为600℃,考虑到钛合金在该温度
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下可能出现“钛燃”现象,在钛合金蒙皮表面喷涂

ZrO2 防热涂层,确保了翼面的防热安全。

  根据翼面飞行载荷,对翼面结构进行了强度刚度

校核,考虑到翼面刚度对试验飞行器姿态以及飞行试

验安全影响,利用有限元方法对翼面骨架进行优化设

计,将“#”字形加强筋结构(左图)优化为“米”字形

(右图),如图11所示。图12给出了翼面优化前后翼

面最大载荷工况下刚度分析结果,优化后翼梢最大变

形从29mm减少至12.8mm,有效抑制了尾翼的最

大变形量,显著提高了翼面的刚度。针对4片尾翼安

装偏角的控制要求,通过尾翼安装面修配工艺改进和

安装偏角正负抵消的办法,使得4片尾翼安装总偏角

为3′,满足了总安装偏角小于7′的设计要求。

图11 翼面优化结构对比

Fig.11 Comparisonofwingoptimizationstructure

图12 翼面优化前后方案变形图

Fig.12 Comparisonofwingoptimizationstructuredeformation

3.2 颤振分析

  飞行器的颤振是由于空气动力、弹性力和惯性力

的相互作用而引起的一种动不稳定问题,对于大翼面

飞行器颤振问题尤为突出。颤振将给飞行器带来严

重后果,如结构破坏解体等。对 MF-1进行颤振分

析,可以有效的避免飞行风险,保证飞行安全。

  根据结构和外形,分别建立了结构动力学模型和

面元法气动力模型,利用P-K法进行了颤振计算,建
立试验飞行器结构动力学简化的有限元模型,其中,
飞行器身部采用梁结构简化,尾翼和弹身的连接采用

MPC连接。

  工程上认为当颤振速度与飞行速度之差大于飞

行速度的15%时,飞行器将不会发生颤振。

  表1为 MF-1试验飞行器弹道内颤振计算结果,
分析表明,MF-1在满载和空载两种状态下,弹道内

所有状态的颤振速度都大于试验飞行器实际飞行速

度,且试验飞行器颤振余量充足,飞行器在整个飞行

弹道包线内均不会发生颤振。

表1 MF-1颤振计算结果

Table1 FlutteranalysisresultofMF-1

高度
/km

Ma
飞行速度
/(m·s-1)

满载颤振速度
/(m·s-1)

空载颤振速度
/(m·s-1)

0 0 0 >1000 >898
1.2 0.7 235 >997 >957
2.0 1.7 565 >1001 >968
4.0 2.3 747 >1999 >1967
6.0 2.9 917 >2000 >1937
8.0 3.5 1078 >2000 >1967
10.0 4.1 1228 >2001 >1970
14.5 5.6 1652 >2001 >1994

3.3 尾翼/尾段静力试验

  通过尾翼/尾段静力试验测量结构的应力应变和

最大变形量,可以有效地获取机体结构强度和刚度特

性,并对计算结果进行校核,保证翼面关键部件安全

可靠设计。

  试验过程中,尾段与2片尾翼组装,尾段前端面

与支架连接固定于安装板上,翼面通过圧心位置打孔

施加竖直向下载荷。试验现场如图13所示。表2为

不同工况下翼梢关键点的变形测试结果。

图13 尾翼/尾段静力试验

Fig.13 Thetail/tail-finstatictest

表2 不同试验工况翼梢位移测试结果

Table2 Wingtipdisplacementindifferenttestconditions

设计载荷试
验加载系数/%

关键点最大位移数据/mm
翼梢前部 翼梢中部 翼梢后部

100 10.4 11.4 11.3
150 16.1 17.7 17.8

180 18.7 20.5 20.7

  试验结果表明,尾翼应力测量值均小于材料屈服

应力极限值,在100%设计载荷加载状态下,翼梢最

大位移为11.4mm,与最大位移计算结果12.8mm
比较接近,满足翼面最大变形不超过20mm的设计

要求;试验加载系数为180%时,尾段/尾翼结构均未
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出现塑性变形现象,表明了尾段/尾翼结构安全系数

较高,设计方案安全可靠。

4 主要地面考核试验

  地面考核试验是在试验室条件下,用试验装置再

现载荷及边界条件,观测和研究飞行器结构的零件、
部件的应力状态和结构特性,能有效地验证结构形式

合理性和结构强度分析的正确性。

4.1 测温组件热振联合试验

  MF-1试验飞行器在飞行过程中,其工作温度将

达到几百摄氏度,并伴随有强烈的随机振动。测温组

件作为测量数据的关键部件,热电偶通过焊接的方式

与壳体进行一体化设计,由于不同材料热传导率不

同,可能导致高温和激烈振动环境下,测温组件结构

破坏或者热电偶脱落,通过地面热振联合试验,对测

温组件的承热抗振能力进行检验和考核[11-13]。

  在热振联合试验中,在试验件表面固定热电偶作

为温度控制点,将试验件置于振动台上,通过石英灯

对环境进行加热,分别进行水平和竖直方向振动试

验,通过测定测温组件的温度响应和试验结束后测温

组件状态来判断热电偶工作是否正常。图14为测温

部件热振联合试验现场图,试验结果表明:测温组件

的传感器焊接可靠,可以可靠有效地实现高温和振动

联合环境下的温度测量。

图14 竖直与水平振动方向热振联合试验

Fig.14 Thermal-vibrationaljointtestinvertical
andhorizontalvibrationdirection

4.2 试验模型振动试验

  MF-1试验飞行器在飞行过程中会产生激烈的

随机振动,这种激烈的随机振动可能会与结构本身的

固有频率耦合,而引起振动放大破坏结构,通过试验

模型振动试验可以考核结构在规定振动量级下的环

境适应性,同时获取关键部位振动响应特性和机体结

构强度和刚度特性[14-15]。

  图15为试验模型振动试验现场图,试验结果表

明,试验模型在规定振动环境下各部件和设备工作正

常,试验前后性能参数无异常变化,试验模型满足振

动环境条件要求。

图15 试验模型振动试验

Fig.15 Modelvibrationtest

5 飞行试验结果

  2015年12月30日,MF-1试验飞行器在酒泉卫

星发射中心圆满完成飞行试验,并成功回收飞行器残

骸和黑匣子。图16为 MF-1试验飞行器起飞前起竖

状态,图17为回收残骸图,图18为飞行弹道图。

MF-1飞行最高马赫数为5.32,全程迎角围绕0°小幅

震荡,试验窗口内最大滚转角速度为60°/s,试验窗口

图16 MF-1试验飞行器起竖状态

Fig.16 ErectionstateofMF-1

图17 MF-1试验飞行器飞行试验残骸

Fig.17 FlighttestwreckageofMF-1
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图18 MF-1飞行弹道

Fig.18 FlighttrajectoryofMF-1

迎角保持±0.5°以内。经飞行姿态和机体残骸形貌

分析,飞行器全程飞行稳定,防热和承力结构无破坏,
工作可靠,验证了 MF-1结构和热防护系统方案设计

合理可靠。

  飞行试验获取了全程58路温度传感器和58路

压力测量数据,图19为飞行压力测量数据与地面预

测结果对比图,图20为不同子午线捕捉的自然转捩

和强制转捩现象测量结果图,在ϕ1子午线上,转捩位

置随飞行时间后移,判断为自然转捩现象,ϕ4子午线

上,转捩位置随飞行时间不变,判断为强制转捩现

象[16-18]。飞行试验结果表明,MF-1模型飞行试验结

构与热防护关键问题的解决措施基本成功,有效地实

图19 飞行压力测量数据与地面预测结果对比图

Fig.19 Comparisonofflightpressuremeasurement
dataandgroundpredictionresults

图20 不同子午线的自然转捩和强制转捩现象

Fig.20 Naturaltransitionandforcedtransditionof
differentmeridians

现了圆锥边界层转捩和压缩拐角激波/边界层干扰现

象的测量。但在加工和装配过程中出现的局部台阶

超差,可能导致部分子午线流场出现飞行测量的强制

转捩现象,飞行试验前应该对舱段对接处台阶进行精

准测量,这是本次试验需要总结和改进的方面。

6 结 论

  本文介绍了 MF-1模型飞行试验结构与热防护

系统的设计、仿真与试验,以及关键问题的解决技术

措施。根据上述分析,可得到以下主要结论:

  1)针对 MF-1试验飞行器所设计的结构和热防

护方案可以满足0°迎角圆锥边界层转捩和柱-裙压缩

拐角激波/边界层干扰研究需求。

  2)针对表面精度控制要求,提出了弹体结构/薄

壁测温模块一体化设计与二次精加工方案,有效抑制

了测温模块对边界层流动的干扰。但试验模型头锥

与前舱连接台阶的超差,可能诱发部分子午面出现了

强制转捩现象,凸显了表面精度控制对边界层转捩研

究的重要性。

  3)针对超大尾翼的变形控制要求,将“#”字形

加强筋结构优化为“米”字形,使得翼梢最大变形从

29mm减少至12.8mm,有效抑制了尾翼的最大变形

量和颤振的发生;针对4片尾翼安装偏角的控制要

求,通过尾翼安装面工艺改进和安装偏角正负抵消的

办法,保证了总安装偏角小于7′,确保了飞行试验迎角

在0°±6°范围内小幅震荡,最大滚转角速度为60°/s,
试验窗口迎角保持0.5°以内,有效抑制了弹体滚转

和保持了姿态稳定,确保了安全可靠工作。
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