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辐射式热流测量系统及其应用
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摘 要：根据某型号发动机进行的地面模拟热真空环境试验要求，建立了热真空环境模

拟系统，在分析热流测量原理的基础上，应用一套辐射式热流测量系统对试验时发动机周围

的热流进行测量。着重介绍系统组成及工作原理，热流测量传感器的标定方法。通过热辐射

装置热流分布的计算和实际测量结果对比，验证了热流测量系统获取数据真实。
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Radiant heat flux measuring system and its application
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Abe_．According to the requirements of ground simulation thermal vacuum test for a certain
type of rocket engine，the thermal vacuum environment simulation system was established．On the ba-

sis of analyzing the heat measurement principle，a radiant heat flux measurement system was used to

test the heat flux around the engine while the engine was working．The system composition，working

principle，the calibration method of heat flux measurement sensor are introduced emphatically in this

article．Through the comparison between the heat flux distribution calculation of thermal radiation de—

vice and the results of actual measurement，the facticity and reliability of the data got by the heat flux

measuring system was verified．
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o引言 炯霎萎蓑嘉蓁薹鬻≥动机地面模拟热真空
为研究热真空环境对发动机工作特性的影 环境试验热流参数测量需求，设计了一套高性能

响，以及验证发动机热防护的有效性，需要进行 辐射式热流测量系统。现将热流测量原理、系统
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设计方案、系统校准方法、地面模拟热真空装置

结构及试验结果介绍如下。

1热流测量原理

热传递有3种方式，分别是传导、对流和热

辐射。本文介绍的热流传感器用于测量热传递过

程中的纯辐射热流。它的基本原理大致可以介绍

如下。

有一块圆形康铜板，其四周用一个较大体积

和质量的圆柱形铜体支撑着，组成一个热流检测

器⋯。这个圆柱形铜体又称为热沉体，康铜板接

收辐射热流口，热量迅速沿其半径方向流动，通

过热沉体把吸收的热量带走，从而康铜板边缘的

温度比康铜板中心的温度要低，康铜板的温度沿

康铜片的直径方向形成温度梯度，中心温度远远

高于周边温度，温度分布特性如图1所示。
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图1传感器康铜板温度分布示意图
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将康铜板看成是热偶的一极，把热沉体看成

热偶的另一极，从康铜板中心和热沉体分别引出

热电偶丝就组成了铜一康铜热电偶。于是入射的

热流口的强弱便是热电偶输出电势的大小【2】。热

流q与输出电势E的关系为：

E／q=O．183R218 (1)

式中：R为康铜板的半径；6为康铜板的厚度；

E／q为传感器的灵敏度，它与康铜板的半径平方

成正比，与厚度成反比。

当热流口用康铜板的中心温度与周边温度之

差△丁表示时，有：

q=46AAT／R2 (2)

式中：△71为中心温度与周边温度之差，△聊E)；
入为康铜板导热系数；R为康铜板的半径。由式

(2)可见，q与AT的关系是非线性的，这是因为

导热系数A是非线性的，但热电势E却正好以

相同的速率在相反的方向上随温度而变化。因

此，热电势的非线性正好与导热系数的非线性

相互补偿。

试验中使用的热流传感器为RL4—2A型。其

外形如图2所示。

图2试验用热流传感器外形图
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该传感器就是根据上述原理制成的纯辐射热

流传感器，其探头结构示意图如图3所示。它主

要是由康铜箔、热沉体(包括进水管和出水管)、

绝缘绝热管及金属外壳组成。以圆箔式热流传感

器为基础，流动水吸热法来保持冷端温度。

为了提高康铜板的吸热率，确保输出信号的

灵敏度，在康铜表面涂敷黑色碳化硼，可达到充

分吸收热量和提高强度的作用。康铜片与热沉体

之间采用高真空钎焊技术，在钎焊过程中零件处

于真空条件下，不会出现氧化、增碳、脱碳及污

染变质等现象，零件整体受热均匀，热应力小，

可将变形量控制到最小限度，适宜精密焊接。为

了不使热流计烧坏，还要有冷却水从尾部通进去

进行冷却。
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式中：r为银板温度，oC；z为从银板表面到板

厚方向的坐标，ram；r为时间，s。

初始条件： r=O时，难死

边界条件：戈：0 D,1，A婴：一q

戈：0时，婴：o

用拉氏变换解出以上导热方程，并通过一系

列的运算，可以认为在某一时间后，表面温度：

t=志卜学)+To (4)

里面温度：

I=南(f_譬)+7"0 (5)

其中

_OT：—卫了：常数 (6)
D7_P’c’0

由式(6)可知：

q=p⋯6。誓 (7)

式中：P为银板密度；C为银板比热；6为银板厚

度；A为银板导热系数；q为辐射入射热流。

当已知银板P，c及A之后，热流q与其温升

斜率TdT成正比。只要保证银板单向受热，其四
周和里面均为绝热，则当被标定热流计和银板处

在同一个均匀热流场的同一平面上，就可在接收

到相同的热流时，同时记录银板的温升斜率筚

和被标定热流计的输出值(mV)。通过所得银板

的温升率，实际上就可求得通过银板的热流密

度，而这个热流密度也就是通过被标定热流计的

热流密度。当不断地改变入射辐射热流的大小，

就可求出入射热流与被标定热流计的输出电压的

一一对应关系。使用热流计时，只要知道输出值

E，就可以找到相应的热流值q了㈤。采用银板法

标定热流计的电路示意图如图5所示。

根据银板法标定的原理，温升率_dT值的正

确测量和读数是热流计标定精度的关键。为此，

在测量线路中采用了一台微分器，从而在记录仪

上直接读取誓值，保证了测量温升率的准确性。

纯◆
图5热流密度计标定线路图
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4应用

应用上述测量系统进行了液体火箭发动机地

面模拟热真空环境试验的热流密度采集计算工

作。试验用地面模拟热真空装置如图6所示。

1一发动机机架；2一推力室；3一氧泵前阀；

4一氢泵前阀；5一氧涡轮泵；6一氢涡轮泵；7一涡轮排气口；

8一短喷管排气；9一试车台机舱前段；10一真空舱；

ll一架车；12一真空蝶阀；13一抽空机组；14一热辐射装置

图6地面模拟热真空装置示意图
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热真空试验设备包括：真空舱、抽真空系

统、热源模拟系统及测量系统。发动机放置在真

空舱(由机舱前段与点火舱组成)内，真空舱由

台上提供。真空舱内配备热环境模拟装置，模拟

热流密度为3．3±0．5 kW／m2(此值在试验时包含环

境热流)，热环境模拟装置采用碘钨灯、钨丝石

英灯方式15I，热环境模拟装置安装位置为靠近氢、

氧泵发泡层处。

本系统在搭载试验和试运行过程中，工作稳

定、可靠，很好地完成了热流密度的采集和计算

工作。图7为热流密度数据测量系统在液体火箭

／
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发动机试验中采集到的6个热流密度原始数据曲

线以及利用数据处理模块经过计算后得到的热流

密度值。从得到的数据上分析，本系统测量精度

达到试验任务书要求。
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5结论

通过理论研究及多次在试车中的应用，证实

本文提出的辐射式热流测量系统是可行的，测量

精度能满足要求。试验用辐射热流测量系统性能

特点如下：

1)可以同时测量多个热流计测头的热流值，

并都能实时处理；

2)能对各测头的热流进行积分，得到一段时

间区间的热量密度值；

3)能对多个热流测头相应的布局阵列求出总

的热量。

本辐射式热流计可用于空间真空环境的辐射

热流测量，也可用于地面环境的辐射热流测量。
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