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高超声速飞行器热流密度测试技术综述
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摘 要:热流密度作为高超声速飞行试验热环境评估的主要参数,其准确测量对鉴定飞行器性能和保障飞行安全具

有极其重要的作用。本研究系统综述了目前航空航天高超声速试验主要热流测试方法,包括薄膜式、同轴热电偶等接

触式热流传感器及红外、磷光等光学测试方法,详细阐述了各类方法的基本原理、技术特征以及在国内外重要的高超

声速试验中的应用实践,归纳总结了不同热流测试技术在飞行试验复杂场景和工况中的适用性、优势及局限性,并指

出当前仍需进一步解决的关键工程技术难题,并针对中长时高超声速飞行中热流测试技术面临的挑战进行了分析,提
出未来研究方向提出的建议,为后续飞行试验热流密度测试提供一定参考。
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Abstract:
  

Heat
 

flux
 

density,
 

as
 

a
 

key
 

parameter
 

for
 

evaluating
 

the
 

thermal
 

environment
 

in
 

hypersonic
 

flight
 

tests,
 

plays
 

an
 

extremely
 

important
 

role
 

in
 

assessing
 

the
 

performance
 

of
 

aircraft
 

and
 

ensuring
 

flight
 

safety.
 

Focus
 

on
 

overview
 

of
 

the
 

main
 

heat
 

flux
 

measurement
 

methods
 

currently
 

used
 

in
 

aerospace
 

hypersonic
 

tests,
 

including
 

contact
 

sensors
 

such
 

as
 

thin-film
 

and
 

coaxial
 

thermocouples,
 

as
 

well
 

as
 

optical
 

methods
 

such
 

as
 

infrared
 

and
 

phosphorescence.
 

Elaborates
 

on
 

the
 

basic
 

principles,
 

technical
 

features,
 

and
 

application
 

practices
 

of
 

each
 

method
 

in
 

domestic
 

and
 

international
 

significant
 

hypersonic
 

tests.
 

Summarizes
 

the
 

applicability,
 

advantages,
 

and
 

limitations
 

of
 

different
 

heat
 

flux
 

measurement
 

techniques
 

in
 

complex
 

scenarios
 

and
 

conditions
 

of
 

flight
 

tests,
 

point
 

out
 

the
 

key
 

engineering
 

and
 

technical
 

challenges
 

that
 

still
 

need
 

to
 

be
 

addressed.
 

Additionally,
 

it
 

analyzes
 

the
 

challenges
 

faced
 

by
 

heat
 

flux
 

measurement
 

technologies
 

in
 

medium
 

and
 

long-duration
 

hypersonic
 

flights
 

and
 

proposes
 

suggestions
 

for
 

future
 

research
 

directions,
 

providing
 

a
 

certain
 

reference
 

for
 

subsequent
 

heat
 

flux
 

density
 

measurements
 

in
 

flight
 

tests.
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0 引  言  

  高速飞行试验面临气流冲刷、强振动、高温热载荷及电

磁辐射等严酷工况环境,同时对安装空间受限性与系统高

可靠性提出严格要求。在此背景下,热流测试技术在飞行

试验中面临严峻挑战,尤其在中长时高速飞行条件下,热流

测量设备易出现氧化失效、信噪比下降等问题。因此,热流

测试技术长期以来一直是航空航天飞行试验领域的重要研

究方向。
目前热流密度主要测量方式分为两大类:一类为接触

式测量如薄膜热流传感器、同轴热流传感器等[1];另一类采

用非接触光学方法实现面测量包括红外辐射、磷光热图等。
本文针对飞行试验热流测试技术,梳理国内外重要的高超

声速试验中的应用实践,归纳不同热流测试方法的技术特

征,结合高超声速飞行试验特点,对未来热流测试技术在实

际飞行试验中应用方向进行思考总结。

1 热流密度测试技术

  热流密度指单位时间通过单位面积的能量。一般通过

传感器感应面温度随时间的变化曲线和材料热物理特性

(密度和比热)计算获得热流数据。
基于热传导原理,随着介质(固体、液体或气体)温度上
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升,分子或原子间振动的幅度和频率增加,能量载体分散并

与周围分子原子相互作用,使热能通过介质分散,导致热量

的传导。如果该介质被视为连续介质且长度和时间尺度相

对于微尺度能量载体的距离和相互作用时间较大,那么介

质中任何位置的热流密度和该点的温度梯度成正比,即傅

立叶热传导定律:

q= -λΔT
Δx

(1)

其中,q 为热流密度,单位为 W/m2;λ 代表导热系数,
单位为 W/(m2·K)。

具有一定初始温度的被测部件,置于高速流场中时,被
测件与流场构成一个非稳态传热系统,根据各向同性固体

内的一维热传导方程[2]:

∂2T
∂x2 =ρc

k
∂T
∂τ

(2)

其中,T 为
 

距离表面x 处的温度,k 为材料的热传导

系数,ρ为热介质密度,单位为kg/m3,c为比热容。
边界条件:

t=0,T(x,0)=0

x =0,q(0,t)= -k∂T∂x
x→ ∞,T(x,t)=0

􀮠

􀮢

􀮡

􀪁
􀪁
􀪁􀪁

(3)

则在x=0位置,t 时刻的壁面温度T(0,t)和热流

q(0,t)分别为:

T(0,t)=
1
πρck∫

t

0

q(0,τ)
t-τdτ

(4)

q(0,t)= ρck
π∫

t

0

dT(0,t)/dt
t-τ

dτ (5)

为了简化计算过程,将温度对时间的导数以试验过程

中记录的温度梯度进行计算,则热流密度可表示为[2]:

qw(0,t)=ρck
π

T(t)

t
+
1
2∫

t

0

T(t)-T(τ)

(t-τ)
3
2
dτ􀭠

􀭡

􀪁
􀪁􀪁 􀭤

􀭥

􀪁
􀪁􀪁 (6)

根据式(6),热流可通过温度测量并经过传热计算而间

接获得。

1)薄膜热流传感器

薄膜热流传感器主要包括基底、热阻层、热电偶冷端、
热端等组成,其原理图如图

 

1所示。在热阻层上表面及基

底上表面形成了热电偶节点,当热流垂直施加在传感器表

面时,因为基底和热阻层的热导率差异(基底热导率远大于

热阻层),热阻层搭接部分的温度将高于基底搭接部分的温

度,因此形成了冷热结点。根据塞贝克效应,当两种不同的

金属接触时,若冷结点与热结点间存在温差,则会产生热电

势。由于热流传感器热阻层通常为微米量级,当热流通过

热阻层时,其冷热结点之间产生的温差比较小。为了更加

精确地测量,需要对其信号进行放大。通过采用热电堆结

构,将多 个 热 电 偶 串 联 起 来,可 形 成 热 电 堆 式 热 流 传

感器[3-4]。

图1 薄膜热流传感器原理图[5]

Fig.1 Schematic
 

diagram
 

of
 

thin-film
 

heat
 

flow
 

sensor[5]

2)同轴热流传感器

同轴热电偶主要由管状外电极、芯状内电极组成,内外

电极之间通过填充绝缘层进行电气绝缘(如图2所示),通
过处理(镀膜或打磨)使其表面导通,从而构成热节点,参考

端位于传感器尾部或补偿线后的采集前端。在试验过程

中,通过电压测量获取温度变化量,根据式(6)进行热流计

算。由于热流测量与温度随时间的变化直接相关,热电偶

温度响应时间指标十分重要,同轴热电偶设计中绝缘层厚

度与温度响应时间密切相关,厚度越薄响应越快。同时热

电偶与被测结构的材料热物性匹配也是影响热流密度反问

题计算的重要影响因素[6]。

图2 同轴热点偶结构示意图

Fig.2 Schematic
 

diagram
 

of
 

coaxial
 

thermocouple
 

structure

3)内置式热流传感器

内置式热流传感器一般指将热电偶直接放置于测热结

构内部,通过测量结构传热部位温度历程,从而计算表面热

流。如图3所示。内置式热流传感器一般应用于金属热沉

式防热结构中,由于其换热过程较为简单,不涉及化学反应

和质量映射,采用有限差分法推导热结构内部温度场进而

计算表面热流密度[7]。

图3 内置式热流传感器示意图

Fig.3 Schematic
 

diagram
 

of
 

built-in
 

heat
 

flow
 

sensor
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4)红外辐射热流测试技术

根据热辐射理论,不同温度物体以电磁波形式向外辐

射能量不同,红外辐射热流测试技术即根据辐射能量差异

所产生的热对比度进行成像,实时测量模型表面温度随时

间、空间的分布,进而获得流体的对热换热系数,结合边界

层参数反演计算热流值[8-9]。典型的红外辐射热流测试系

统主要由红外窗口、红外相机、数据采集器等组成,如图
 

4
所示。在实际测量过程中,辐射光谱通过气相空间、红外窗

口进入热像系统,传输过程复杂影响因素较多,主要包含被

测结构 表 面 发 射 率、红 外 光 学 窗 口 透 过 特 性、拍 摄 角

度等[10]。

5)激光诱导磷光热流测试技术

激光诱导磷光热流测试是一种非接触热流测试方法,
将磷光材料涂覆于被测结构件表面,通过特性能量激发后

向外发射可见光,其光强与被测结构表面温度相关,将光强

变化通过高速相机记录,最后根据标定的磷光材料辐射光

强与温度的关系,即可获得被测结构表面温度变化历程,从
而根据热传导方程计算表面热流密度,原理框图如图

 

5所

示。激光诱导磷光技术测量热流过程中受影响因素主要有

磷光材料、光源标定误差、数据采集和处理误差、被测结构

外形误差、环境误差、结构基体三维热传导效应影响、图像

像素位置对应关系的不确定性偏差等[11-15]。

图4 红外辐射热流测试原理框图

Fig.4 Schematic
 

diagram
 

of
 

the
 

principle
 

of
 

infrared
 

radiation
 

heat
 

flux
 

testing

图5 激光诱导磷光热流测试原理框图

Fig.5 Laser-induced
 

phosphorescence
 

thermal
 

flow
 

testing
 

sschematic
 

diagram

2 国外热流密度测试技术发展

  1)
 

X-43A飞行试验热流测试

NASA于1997年发起了 Hyper-X计划,对可重复使

用飞行器与超燃冲压发动机一体化设计技术进行研究和

验证,主要采用代号为X-43A的飞行器进行试验。分别于

2004年3月和11月成功进行了两次飞行试验,由B-52轰

炸机作为载机发射,依靠飞马座助推器加速至冲压发动机

使用工况。在机身前中后安装大量热电偶传感器,用于计

算表面热流以及确定边界层转捩。
主要热流传感器位于机身上下表面中轴线(黄色突出

部分)如图
 

6所示,分别在下表面沿第2第3斜坡中心线布

置8个,前缘部位两个,上表面中心线3个。采用薄膜热电

偶嵌入式安装,在AETB高热导率陶瓷材料上沉积直径为

0.01
 

inch±0.005
 

inch的S型热电偶,陶瓷基底尺寸为6×
6

 

inch,厚度 为0.24~1.64
 

inch。热 电 偶 的 测 量 范 围 为

490~3
 

100°R,精度±3°R。传感器采用RTV硅酮粘合剂,
经FRSI绝缘材料制作的柔性隔离垫粘贴在被测结构

件[16]。具体安装图如图
 

7所示,综合各种安装误差热流密

度均方根不确定性估计为:由热电偶深度不确定性导致
 

3.5%,由 涂 层 的 热 扩 散 层 热 学 特 性 使 用
 

AETB
 

而 非
 

TUFI/AETB
 

导致
 

15.1%,由使用温度相关的RCG发射

率导致5.2%。各个不确定性来源的组合导致的加热速率

总体均方根不确定性估计为
 

16.3%。

2)
 

Falcon计划

2003年美国空军与国防预研项目局(DARPA)启动

Falcon计划,主要目标是发展和演示可实现全球快速到达

的高超声速技术。此计划研发了一系列高超声速飞行器

(HTVs),开展飞行试验以验证高升阻比气动外形、高速涡

轮基组合循环推进系统、高温材料、热防护系统、先进导航

制导控制等关键技术。HTV-2飞行器开展了第一次飞行

试验,携带129个热电耦,主要用于测量气动加热,从而反
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图6 X-43A热流传感器机身上下表面安装布局图

Fig.6 Installation
 

layout
 

diagram
 

of
 

the
 

X-43A
 

heat
 

flow
 

sensor
 

on
 

the
 

upper
 

and
 

lower
 

surfaces
 

of
 

the
 

body

图7 热电偶安装图

Fig.7 Thermocouple
 

installation
 

diagram

映了边界层转捩和隔热性能。经飞行数据分析显示,飞行

器在40
 

km高度发生转捩,导致翼前缘热流增加55%,最
高热流量11

 

MW/m2,对应烧蚀量3
 

mm,热防护系统采用

的七层C/C复合材料结构因层间粘接失效和烧蚀破坏失

效,最终导致飞行器坠毁[17-19]。

3)
 

SHEFEX
 

飞行试验项目

德国高超声速SHEFEX飞行试验项目主要目的是研

究高超声速飞行器气动控制及热防护系统可行性,目前为

止设计完成了SHEFEX
 

I和
 

SHEFEX
 

II飞行试验。

SHEFEX
 

I飞行器内部安装了60个传感器,包括40
个K型套管热电偶(同轴直径0.5

 

mm),2个S型同轴热

电偶(同轴直径1.0
 

mm),3个Pt100铂电阻温度计,5个

热流传感器和2个高温计。其中热流传感器采用高温薄

膜热流传感器,最高耐温750℃,主要测量平板表面和铝结

构框架内部的气动加热情况,对飞行中的来流作用和结构

响应进行研究,传感器的位置全部进行数值分析后确定,
如图8所示。

图8 SHEFEX
 

I传感器分布图

Fig.8 SHEFEX
 

I
 

sensor
 

distribution
 

map

与SHEFEX
 

I相比,SHEFEX
 

II搭载了一套先进集成

光学传感系统COMPARE,如图9所示,可同时测量辐射

温度、热流,以及壁面压力参数,极大降低了测量设备的重

量和复杂程度,为后续验证CFD算法和气动力热模型提供

数据支撑[20]。

图9 SHEFEX
 

Ⅱ先进集成传感系统COMPARE
Fig.9 SHEFEX

 

Ⅱ
 

advanced
 

integrated
 

sensing
 

system
 

COMPARE

4)
 

X-33飞行器试验

美国航空航天局基于磷光热图技术开展了X-33飞行

器迎风面边界层转捩试验,利用大面积实验数据,实现其

热防护系统的优化设计。此次试验采用双色相对强度磷

光热成像技术,采用传统薄膜热阻计进行测量结果比对,
结果一致性良好,如图10所示,且0.001

 

inch厚度涂层被

证实具有良好的耐用性,该项技术后来在兰利研究中心推

广应用,为高效研究复杂三维飞行器的转捩问题提供很好

的技术途径[21]。

5)
 

HIFiRE计划

美国、澳大利亚联合开展了高超声速国际飞行研究与

试 验 计 划 (hypersonic
 

international
 

flight
 

research
 

experimentation
 

,HIFiRE),目的是针对下一代高超声速

空天飞行器系统所需的关键技术开展基础研究和试验验

证,目前已开展了十余次飞行试验,其中,HIFiRE-1为轴

对称体,2010年对其进行了飞行测试,在飞行器前缘布置
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图10 Ma=6.6,α=40°飞行情况下磷光热图

与GASP预测的飞机表面温度分布对比图[21]

Fig.10 Extrapolation
 

of
 

laminar
 

experimental
 

centerline
 

data
 

to
 

flight
 

condition
 

Ma=6.6
 

and
 

α=40°[21]

22个E型同轴热电偶,耐温1
 

200℃,精度±1℃,采用嵌入

式安装,与表面凸起高度≤0.1
 

mm。数值计算采用DPLR
(data

 

parallel
 

line
 

relaxation)求解器,结合边界层理论修

正,引入湍流Prandtl数(取0.85),优化湍流区热流计算。
热电偶实测数据与数值计算数据呈现较好一致性,热流峰

值误差≤12%。

2012年HIFiRE-5进行了高速飞行试验,旨在研究2∶1
纵横比椭圆锥的气动热和边界层转捩特性,飞行测试因第二

级火箭未点火,峰值马赫数仅约
 

3(目标
 

7),最大高度50
 

km,
模型表面布置有300

 

个热电偶,如图
 

11所示,主要以T型热

电偶和E型热电偶,前缘热流峰值约160
 

kW/m2。

图11 HIFiRE-5
 

高速飞行器结构及表面测点布局示意图

Fig.11 Schematic
 

diagram
 

of
 

the
 

structure
 

and
 

surface
 

measurement
 

point
 

layout
 

of
 

the
 

HIFiRE-5
 

hypersonic
 

vehicle

  在飞行试验之前,HIFiRE-5模型通过磷光测温和红

外测温技术获取了表面高空间分辨率热流分布数据,如
图12所示,为解读由离散热电偶采集的飞行试验数据提

供了重要参考,然而,飞行试验与地面试验之间存在若干

关键参数差异,包括自由来流马赫数、驻点与壁面温度比

以及飞行器姿态。因此,飞行试验与地面试验的转捩结果

并不预期完全一致。后续开展大量飞行试验与地面试验

数据的全面对比分析研究
 [22-27]。

图12 HIFiRE-5
 

高速飞行器模型风洞试验TSP及红外热流分布图

Fig.12 TSP
 

and
 

infrared
 

heat
 

flux
 

distribution
 

map
 

of
 

HIFiRE-5
 

hypersonic
 

vehicle
 

model
 

wind
 

tunnel
 

test

  6)
 

火星科学实验室

火星科学实验室(mars
 

science
 

laboratory,
 

MSL)是

NASA重要的火星探测计划,2012年8月5日,进入火星

大气层并完成减速/着陆/施放一系列动作指令。在其防

热套表面共埋入7支嵌入式热流传感装置,主体结构与防

热层相同,在不同深度埋入4组内置式热电偶,如图
 

13所

示。主要目的是重构表面气动加热历程,获取材料烧蚀与

内部响应[28]。

综上所述,鉴于高超声速飞行器机身、推进系统、热防

护系统一体化设计,热环境特性对于飞行器设计具有十分

重要的作用,热流密度测量一直是高超声速地面风洞和飞

行试验关注的重点。热流传感器的安装方式、布局测点、
结构设计对于气动热评估具有重要的影响。基于热电偶

的接触式热流测试方法依然是目前高超声速飞行试验的

主要方法,传感器的制备以微型化及多传感器集成化趋势

发展,而对于光学非接触测量飞行试验仍然处于探索阶

·5·
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图13 嵌入式热电偶结构及测点分布图

Fig.13 MSL
 

MISP
 

thermocouple
 

structure
 

and
 

measurement
 

point
 

distribution
 

diagram

段,目前仅在地面试验中进行应用,主要用于和飞行试验

数据对比,进行转捩预测等方面研究。

3 国内热流密度测试技术发展

  国内航空航天领域在热流测试方面同样开展了大量

研究试验。哈尔滨工业大学特种环境复合材料技术国家

重点实验室系统开展了热流测试技术研究。采用同轴热

电偶嵌入测量方案,针对烧蚀防热结构长时间、较高热流

密度的测量需求,设计了变截面圆柱形外形及尖楔式护圈

组成的多层过渡式阻隔结构,如图14所示,解决了表面温

度非 均 匀 引 起 的 热 匹 配 问 题,测 量 范 围 最 高 可 达

260
 

kW/m2,数据校准偏差在6%~8%[29]。

图14 嵌入式热流测试装置及校准试验系统

Fig.14 Embedded
 

heat
 

flux
 

testing
 

device
 

and
 

calibration
 

test
 

system

航天六院采用钨铼热电偶,并选用与测量部位相同材

料金属钽作为填充物质,在发动机喉衬喉部开小孔埋入,
其测量断面与喉衬内部面齐平,如图15所示,成功实现喷

管内壁面瞬态热流测试,测得喷管喉部内壁面温度最大值

1
 

100℃,喉部的最大热流密度约为13.5
 

MW/m[30]。为固

体火箭发动机进一步研究喷管的热结构和烧蚀特性提供

一种有效测量方法[31]。
中国航天空气动力技术研究院、哈尔滨工业大学、上

海交通大学、南航、国防科技大学、北京大学等开展大量磷

光/红外测温等非接触热流测试技术研究,结合高超声速

风洞进行飞行器温度热流分布及换热影响等相关研究,获
取详细数据,直观展示高马赫飞行器表面流动转捩发生位

置和转捩后湍流区形状,为高超声速飞行器热防护设计提

供了高精度、大面积的热环境参考数据。目前磷光、红外

等非接触测温技术已经成为高超声速风洞试验中重要的

图15 潜入型热电偶安装图

Fig.15 Embedded
 

thermocouple
 

installation
 

diagram

热流测试途径。

20世纪90年代,哈尔滨工业大学戴景民教授等人首

次研制成功35波长的红外温度测量计,用于测量航天器

烧蚀材料温度,1999年其研制的8波长高温计用于测量固

体火箭发动机羽焰的温度场和光谱发射特性,2006年研制

完成6点8波长高温计,可同时测量空间中6个目标,气测

温范围可达3
 

500℃,测量精度为1%[30]。
中国航天空气动力技术研究院采用红外热像仪在FD-

17常规高超声速风洞中开展圆锥转捩试验,风洞试验来流

马赫数为6.97,总温600
 

K,单位雷诺数1.5×107/m,试验

结果清晰显示了圆锥外形边界层转捩过程[1]。该单位韩

曙光等[32]在 FD-20炮 风 洞 中 利 用 磷 光 诱 导 测 温 技 术

(TSP)对三角翼高超声速飞行器进行了表面热流测量试

验,在马赫数6,雷诺数为4.9×106、2.2×107 的湍流及层

流条件下开展了系列试验,获取了三角翼热流分布云图,
较为直观得到模型整体热流分布及变化趋势[32]。

中国力学研究所针对高晗条件下严重辐射效应影响,
提出了内嵌式温敏漆(磷光效应)热流测试方法,通过温敏

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,为焓值高于5
 

MJ/kg
 

时
 

TSP
 

测量技术的

进一步应用提供了新的解决思路[33]。
综上所述,我国在热流测试技术方面虽然起步较晚,

但是随着高超声速技术的飞速突破,在热流测试方面同样

取得了巨大进步,同轴、薄膜、内置式等热流测试技术发展

已日渐成熟,从文献分析,地面试验传感器的最高温度和

热流密度均已达到国外同类传感性能水平。同时红外、磷
光热图等非接触热流测试技术发展迅速,在风洞中进行了

大量的应用研究,但此类非接触热流测试技术尚未见中长

时高速飞行试验中应用报道。

4 结  论

  飞行器热环境的准确评估对于高超声速飞行器设计

指标鉴定和飞行安全具有十分重要的意义。由于高超声

速飞行器所经历的飞行环境难以完全的地面风洞进行模

拟,最终验证仍需要通过飞行试验进行检测考核。
目前在飞行试验中主要的热流密度测量方法仍是同
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轴、薄膜、嵌入式等接触式传感技术。薄膜热流传感器具

有体积小,对流场和温度场扰动小、响应时间快等特点,其
缺点是在驻点、翼前缘等高热流密度、高冲刷区域存在耐

用性差。同轴热流传感器适用于高热流测量,优先考虑布

置在驻点、前缘、发动机等高热流密度位置。嵌入式热电

偶主要用于烧蚀条件下的热流测试。接触式热流传感测

量具有可靠性高、体积小、可实现共形安装等特点,其存在

问题主要为传感材料与被测结构物性差异导致的匹配问

题,包括开孔后的结构补强与缝隙密封、嵌入材料与周围

结构的烧蚀同步等。
红外辐射、激光诱导磷光等非接触式面测量技术具有

非侵入、可获取大面积热流分布等特点,目前在地面风洞

等试验中发挥越来越重要作用,随着光学、材料、数据处理

等技术的快速发展,在未来飞行试验中有一定应用前景。
现阶段非接触光学热流测量技术在飞行试验条件下仍然

面临诸多问题。红外辐射热流测试技术需要解决的主要

问题包括:宽温范围内针对异形非均匀被测结构表面发射

率的准确标定、真实多样气候条件对测温精度的影响、中
长时高热环境红外热像系统的性能稳定性等。激光诱导

磷光热流测试技术待解决的关键问题主要有高晗条件下

辐射效应影响、宽温范围内可靠稳定的磷光材料的制备、
长时复用情况下喷涂材料的附着性、磷光涂层热物性对于

被测结构表面气动热环境和热响应的影响等。
与地面试验相比,飞行试验测量工况复杂,尤其是中

长时可重复高速飞行试验,测量设备面临长期性能考验。
因此热流密度测试技术方案需综合考虑测量需求与测量

条件设计,本文通过分析不同热流密度测试技术特点及在

国外高超声速试验中的典型应用案例,将为高速飞行器飞

行试验热流测试提供一定参考。
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