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摘要：目的 研究弹头再入飞行时表面的脉动压力等参数特征及变化规律，借助火箭测试平台飞行试验，同

步获取自由飞行状态下载荷段外部脉动压力、时均压力、温度与内部结构振动、冲击响应数据，认识和预

测脉动压力载荷与结构响应的相关性，同时为结构响应等效的数值模拟验证提供支撑。方法 根据飞行试验

测试的目的和要求，计算火箭测试平台的总体参数和设计系统组成，开展总体设计技术、测试系统设计技

术、防热设计技术、气动弹道设计技术等关键技术研究。结果 设计了再入环境测量火箭测试平台，并完成

了地面试验验证，用于开展飞行试验，获取典型再入环境下的气动力热数据、弹道参数和结构响应数据。

结论 通过地面试验，验证了再入环境测量火箭测试平台总体设计的正确性和系列关键技术的有效性。 
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Overall Design and Key Technologies of the Re-entry Environment Flight Test Rocket 

DONG Yan1,2, LI Hao1, XU Xin-yin1, SHAN Ji-xiang1, ZHAO Ping1, ZENG Fei1 

(1. Institute of Systems Engineering, China Academy of Engineering Physics, Mianyang 621900, China;  

2. School of Mechanical Science and Engineering, Huazhong University of Science and Technology, Wuhan 430074, China) 

ABSTRACT: In order to study fluctuating pressure characteristics and laws on the re-entry warhead’s surface, a flight test 

rocket was designed to obtain fluctuating pressure, average pressure, temperature outside and structural vibration and impact in-

side of the test section through a free flight, which could help understand and predict the correlation between fluctuating pres-

sure and structural response and provide data to simulate the response of the structure. Under the purpose and requirement of the 

flight test, the overall parameters and compositions of the rocket were designed and calculated. Several key technologies, such 

as overall design, test system design, heat shielding, aerodynamic and trajectory design were developed. The re-entry environ-

ment flight test rocket was finished, which obtained aerodynamic data, trajectory data and structural response data through flight 

test successfully. The correction and effectiveness of the flight test rocket’s overall design and key technologies were verifica-

tion through ground tests. 
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导弹弹头再入飞行过程中，外表面的 GS 绕流流

场将诱导复杂的振动、噪声、过载和气动热等环境，

可能产生复杂的环境效应（如结构破坏或松动、电路

板焊点脱落等），对弹头再入过程中关键时序的可靠

完成产生复杂的影响[1-8]。因此，准确地认识再入环

境、建立合理的试验考核手段，是进行装备环境适应

性设计与评估的基础。 

国内外多个研究机构针对再入环境特征的研究

需求，设计了各种类型的试验飞行器，用于对各类飞

行环境中的参数进行测试，为相关研究项目提供数据

支撑。如澳大利亚国防科技集团（DSTO）、美国空军

研究所（AFRL）联合昆士兰大学和波音公司开展的

系列 GS 飞行试验项目（HIFiRE）中，采用探空火箭

发射进行了飞行器的上升和再入试验，旨在通过低成

本系列飞行试验进一步探索飞行器基础问题和物理

现象，为下一代空天飞行器奠定技术基础。其中第 1

项 HIFiRE-1 试验于 2010 年 3 月进行了飞行试验，主

要研究了边界层转捩和激波与边界层干扰下的 GS 气

动热问题，并获得了上升和再入段飞行器表面压力、

温度和传热数据[9-14]。中国空气动力研究与发展中心

于 2015 年 12 月 30 日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

披和激波/边界层干扰问题研究为目的的 GS 模型飞行

试验，采用薄壁测温和基于压力扫描阔的静压测量技

术，获取了锥面转换位置和压缩拐角压力分布[15-21]。 

根据公开文献的记载，国内外还没有开展过完整

建立从典型再入弹道特征到气动力热环境再到结构

响应之间关系和参数测量为目的的飞行试验。为了获

取以上数据，设计了再入环境测量火箭试验平台，用

于同步获取再入自由飞行状态下外部脉动压力与内

部结构响应数据，认识和预测脉动压力载荷与结构响

应的相关性，同时为结构响应等效的数值模拟验证提

供支撑。文中介绍了再入环境测量火箭试验平台的总

体设计情况及主要关键技术，在此基础上，研制了

火箭试验平台，并准备通过飞行试验获取相关测试

数据。 

1  技术指标和要求 

1.1  功能要求 

再入环境测量火箭测试平台具有以下功能。 

1）弹道参数测量。弹道测试参数类型包括高度、

速度、弹道倾角、俯仰角、偏航角、滚转角、攻角、

侧滑角、过载及各测试参数的误差范围，全部弹道参

数的采样频率均不得小于 100 Hz。 

2）再入环境测试参数测量。飞行全程载荷段外

壁面边界层内气流产生的压力脉动、载荷段外部气流

作用于外壁面的时均压力、载荷段外壁面的温度、载

荷段舱体内部指定位置的温度、载荷段舱体内部指定

位置的振动加速度。 

3）外形保持。飞行过程中载荷段气动外形保持

不变，不发生烧蚀、汽化等改变外形宏观或微观尺寸

及形貌，从而避免导致附面层流动干扰的表面凸起或

凹陷。 

4）内部安装结构。确保载荷段内各功能组件的

安装、连接以及飞行过程中结构完好，保证内部电子

学组件的工作热环境。 

5）数据处理。完成指定类型参数的数据采集及

处理，所有测试数据均采用相同的内时统。 

6）数据存储。完整记录参数测试的全部数据。 

7）数据回收。能将数据存储组件回收，存储数

据完整回读。 

1.2  技术指标 

再入环境测量火箭测试平台的主要技术指标如

下所述。 

1）弹径：300 mm，长度：约 6 m，起飞质量：

约 700 kg。 

2）落地速度：不小于 2Ma。 

3）载荷段端头半径：SR25 mm。 

4）载荷段表面粗糙度：算术平均偏差不大于

3.2 μm。  

5）载荷段表面平整度控制：垂直于外表面的局

部凸起或凹陷不大于 0.12 mm。 

2  技术方案 

2.1  火箭测试平台组成 

火箭测试平台为单级无控火箭弹，按结构可分为

载荷段、弹体和头体分离装置等 3 部分组成。载荷段

包括载荷舱及安装在舱内的再入环境测试系统、弹道

测试系统及电源Ⅰ；弹体包括发动机、稳定装置、程

控舱及安装在舱内的程序控制系统及电源Ⅱ；弹体

分离装置位于载荷段与弹体之间。火箭弹外形如图 1

所示。 
 

 

图 1  火箭测试平台 
Fig.1 Flight test rocket 

 

2.2  气动外形 

气动设计的目标是保证火箭测试平台及头体分

离后载荷段的飞行稳定性。根据全弹质量特性分布，

围绕球锥载荷段及稳定尾翼开展气动布局设计工作。

以发动机外形为基础，开展火箭测试平台气动外形设
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计。火箭测试平台全长约 6082 mm，直径为300 mm，

头部为球锥外形，尾翼呈“×”布置在发动机尾部。 

火箭测试平台头体分离后，载荷段作惯性再入飞

行。载荷段采用球锥外形，球头半径为 SR25 mm，载

荷段底径与发动机直径保持一致，为300 mm，载荷

段总长约 916 mm。 

尾翼用于提高全弹主动段与分离前无控段的飞

行稳定性。尾翼采用梯形尾翼，4 片尾翼呈“×”形

布置在发动机尾部，半展长 280 mm，根弦长 540 mm，

稍弦长 300 mm，后掠角为 40.6°。 

通过模型风洞实验分别获取了载荷段和全弹的

气动特性参数，包括阻力系数、升力系数、压心系数、

俯仰力矩系数、轴向力系数、法向力系数、底阻系数

等随马赫数和攻角的变化情况，为方案弹道设计提供

实测的数据支撑。 

2.3  方案弹道 

飞行试验弹道分为主动段、惯性段和载荷飞行

段。飞行方案弹道设计主要考虑模拟载荷段再入环境

特征的需要，满足落地最大速度的要求，设计的飞行

方案弹道特征如下所述。 

1）主动段：发动机点火至关机。全弹在稳定尾 

翼作用下保持稳定飞行。 

2）惯性段：发动机关机至头体分离。火箭测试

平台作无控惯性飞行，程序控制系统根据高度及延时

信号给出弹体分离信号，头体连接处的爆炸螺栓解

锁，在弹簧作用下产生相对分离速度，实现载荷段与

弹体分离。 

3）载荷段飞行段：头体分离，载荷段依靠惯性

继续上升到顶点后惯性再入，直至载荷段触地。 

根据火箭测试平台发动机参数、全弹质量分布特

性和全弹气动参数，对弹道进行了设计与分析。方案

弹道需要满足落地速度不小于 2 Ma 要求，以提供预

期的再入力学响应测试环境，方案弹道初步设计结果

如图 2 所示。其中，主要的弹道特征参数：射角为

80°；射程为 125 km，最大飞行高度为 120 km；发动

机点火 6.40 s 后关机，73.23 s 分离，分离点高度为

70 km；全程飞行时间约 324 s；再入 20 km 高度时，

速度为 1355.6 m/s，倾角为–74.24°；落地点速度为

934 m/s，倾角为–76.41°。 

另外对方案弹道进行了阻力系数和推力的拉偏

仿真计算和分析，结果表明，推力拉偏在 2%或阻力

系数拉偏在 5%范围内，落地马赫数满足指标要求。 

 

 

图 2  飞行试验方案弹道 
Fig.2 Ballistic trajectory of flight test: a) velocity-time; b) axial overload-time; c) altitude-time; d) range-time 

 

2.4  防热设计 

随着距载荷段顶点距离的增大，外壁面热流将逐

渐降低，内外壁面温度也将逐渐降低。因此，气动热

及结构热响应计算中，对距离顶点最近的脉动压力传

感器安装位置的温度变化进行了估算，其轴向距离为

300 mm。 

由于飞行过程中需要保持载荷段气动外形的绝

对完好，因此没有采用外部防热层的技术方案，而是

采用整体被动热沉式防热。根据内部预留的安装空

间，若锥段壳体厚度设计为 20 mm 时，对于铝合金

材料，外壁面最大温度超过 200 ℃，特别是拉偏弹道

情况下，将达到 228 ℃，温度较高。同时，内壁面温

度长时间大于 140 ℃，可能导致内部电子器件无法正
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常工作。对于钢材料，拉偏弹道情况下外壁面的最大

温度为 191 ℃。虽然内壁面温度在最后短时间超过

100 ℃，但内壁面温度长时间保持在 90 ℃左右，可

以满足使用要求。因此，选择合金钢作为载荷段壳体

材料。针对拉偏弹道内壁面温度最后短时间超过

100 ℃的问题，采用增加隔热材料及高反射率材料的

方式进行改善。采取在内壁面粘贴聚乙酰亚胺泡沫作

为隔热层的措施，厚度为 2 mm。 

通过载荷段高温试验，模拟载荷段再入时的气动

加热历程，验证了载荷段防热方案的有效性。试验结

果表明，采取的防热措施能够有效实现各项温度指标

要求，试验过程如图 3 所示。试验中采用矩阵式石英

灯对载荷段模拟气动热功率进行了加热，得到了载荷

段内外壁面的温度响应随时间变化的关系，与计算结

果一致性较好。 
 

 

图 3  载荷段高温试验 
Fig.3 High temperature test of warhead 

 

2.5  载荷段设计 

载荷段是再入力学环境测试试验的重要测试结

构，且搭载了再入环境测试系统、弹道测试回收系统

和电源。载荷段壳体上根据再入环境测试方案布置有

各种规格的脉动压力传感器、时均压力传感器和温度

传感器共 68 个和 2 个 GPS 天线，载荷段内还布置有

硬回收记录仪、脉动压力信号采编器、温度信号采编

器、振动信号采编器、弹道测试仪、电源等仪器设备

及其电缆。 

载荷段结构主要由端头、左右壳体和各安装板组

成。其中端头材料为钨渗铜，主要作用是防热及调节

载荷舱质心。为便于数量众多的传感器和内部组件的

安装，壳体采用两半对开式结构，先分别将组件安装

在壳体上，再将两半壳总装对接。为了防热考虑，左

壳体和右壳体选用的材料为合金钢，主要作用是安

装各测试传感器、GPS 天线并保持气动外形。通过

在传感器与壳体内壁面的接触面上配装不同厚度的

铜垫片来调整传感器凸出或凹陷壳体外壁面的距

离，以满足技术指标中凸起或凹陷不大于 0.12 mm

的要求。 

设计完成后，通过风洞实验，在不同的马赫数气

流、总压和攻角条件下，对比了载荷段和风洞内自带

的脉动压力、时均压力和温度对同一环境的测量结

果，两者一致性较好，验证了再入环境测试系统在真

实 GS 来流环境下的测量准确性和载荷段传感器安装

结构的有效性。 

2.6  电子学系统 

火箭测试平台的电子学系统主要包括再入环境

测试系统、弹道测试系统、程序控制系统、电源系统

及地面测发控系统，系统连接关系如图 4 所示。电子

学系统各分系统的主要功能如下所述。 

1）再入环境测试系统。按照测试要求进行测试，

对测试传感器信号进行采编处理并存储在带防护存

储体中。 

2）弹道测试系统。对载荷段飞行过程的弹道参

数进行测量、解算并存储记录在硬回收记录仪中。 

3）程序控制系统。为头体分离装置火工品提供

控制指令，为弹上仪器、设备、系统提供指令控制和

弹地测试通道。 

4）电源系统。为弹上仪器、设备、系统提供所

需的电源。 

5）地面测发控系统。地面电源、地面测试监控、

地面模拟飞行、发射前准备以及给出发射点火信号和

点火同步信号。 

3  关键技术 

3.1  总体设计技术 

总体设计是对火箭测试平台进行综合分析、研

究、设计和试验的过程。需要进行总体方案和参数的

选择，提出弹上系统与地面设备研制要求，进行飞行

试验与结果分析等。总体设计技术涉及到气动弹道方

案、结构系统方案、电子学系统方案、动力系统方案、

分离方案、各系统之间的参数协调、装配、系统测试

联调、飞行试验与数据处理分析等。 

为完成火箭测试平台试验目的，开展了总体布局

与结构设计。在初步质量分析的基础上，确定气动布 
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图 4  电子学系统连接关系 
Fig.4 Connectivity of electronic system 

 

局、飞行弹道方案，对与弹道特性相关的尾翼气动外

形、配重质心质量、分离点位置等进行了优化设计，

使火箭测试平台具备良好的气动性能，实现飞行试验

的总体目标。开展了各项地面试验，考核各系统之间

设备接口的协调性，完成性能参数、结构参数及电气

接口的协调。制定了飞行试验计划，完成飞行试验与

试验数据分析，评定并改进设计。 

3.2  再入环境测试技术 

再入环境测试技术是根据试验技术要求和环境

参数测试技术要求，对载荷段再入过程中的力学环境

参数（如脉动压力、时均压力、温度等）进行可靠准

确的测试、处理、存储及回收，而这也是飞行试验的

主要目的，因此再入环境测试技术直接关系再入环境

特征试验研究的成功与否。本项目中需要测量的参数

类型和数量多、采样率高、空间尺寸小，针对这些难

点，根据测试和试验技术要求，充分开展了设计分析

和地面试验进行再入环境测试系统的设计正确性、可

测试性、可靠性及环境适应性等方面的验证。 

3.3  防热设计技术 

火箭测试平台属于超声速飞行器，最大速度可以

达到 4~5 Ma，气动热条件十分苛刻，因此需要合理

设计防热结构，对气动热进行有效隔离。由于需要在

飞行过程中保证载荷段气动外形的完整性，因此不能

在载荷段外壁面涂刷防热涂层。然而载荷段壳体上安

装的大量传感器及载荷段内系统、设备均对环境温度

有一定要求，因此需要重新设计防热结构。主要通过

载荷段壳体自身热沉和在内壁面粘贴隔热材料的方

法对气动热进行隔离，对载荷段气动热特性进行了数

值模拟，选择合适的载荷段壳体材料及厚度。另外根

据载荷的工作温度条件，计算并选择合适的内壁面隔

热材料，并设计防热结构。 

3.4  气动弹道设计技术 

气动及弹道设计是根据总体目标的要求，确定反

映弹道主要特性的参数，为火箭测试平台其他分系统

设计、研究提供依据。火箭测试平台以模拟一定的弹

道环境飞行为目标，需要满足弹道终点落地速度的要

求。气动特性对无控飞行弹道有着重要的影响，关系

到试验能否成功。利用工程计算、CFD 软件开展了气

动优化设计，最后通过风洞实验进行试验验证，并获

取准确的气动参数。针对减小载荷段再入过程中滚转

角速度的需求，设计了旋转式尾翼稳定装置，并分析

了其有效性。 

4  结语 

根据飞行试验的测试需求，设计了再入环境测量

火箭测试平台，对载荷段典型再入环境下的气动力参

数（如脉动压力、时均压力、温度）和载荷段结构响

应（如冲击、振动、温度等）进行了真实的测量，为

再入环境的研究提供了数据支撑。通过系列地面试

验，证明该火箭测试平台总体设计方案正确，关键技
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术有效，也为后续的飞行试验任务奠定了基础。 

参考文献： 

[1] 蔡成钟. 再入飞行器系统综合环境可靠性试验[J]. 强
度与环境, 1998(2): 44-48. 

CAI Cheng-zhong. Combined environmental reliability 

test of reentry vehicle system[J]. Structure & environment 

engineering, 1998(2): 44-48. 

[2] 赵东林, 张立同, 成来飞, 等. 再入大气环境的等效实

验模拟方法[J]. 航空制造技术, 2005(5): 87-89. 

ZHAO Dong-lin, ZHANG Li-tong, CHENG Fei-lai, et al. 

Equivalent experimental analogic method of reentry at-

mosphere environment[J]. Aeronautical manufacturing 

technology. 2005(5): 87-89. 

[3] 孙学舟, 李志辉, 吴俊林, 等. 再入气动环境类电池帆

板材料微观响应变形行为分子动力学模拟研究[J]. 载
人航天, 2020, 26(4): 459-468. 

SUN Xue-zhou, LI Zhi-hui, WU JUN-Lin, et al. Molecu-

lar dynamic simulation of microscopic response deform 

behaviors of battery-like sailboard material under re-entry 

aerothermodynamic environment[J]. Manned spaceflight, 

2020, 26(4): 459-468. 

[4] 李旭东, 张斌, 史增民, 等. 壁面催化条件对气动热环
境的影响研究[J]. 导弹与航天运载技术, 2020, 372(1): 

112-117. 

LI Xu-dong, ZHANG Bin, SHI Zeng-min, et al. Research 

on the influence and mechanisms of catalytic wall condi-

tion on aerodynamic-heating[J]. Missiles and space vehi-

cles, 2020, 372(1): 112-117. 
[5] 杨武兵, 沈清, 朱德华, 等. 高超声速边界层转捩研究

现状与趋势[J]. 空气动力学学报, 2018, 36(2): 183-195. 
YANG Wu-bing, SHEN Qing, ZHU De-hua, et al. Hy-
personic boundary layer transition: What we know, where 
shall we go[J]. Acta aerodyn sin, 2018, 36(2): 183-195. 

[6] BERTIN J J, CUMMINGS R M. Fifty years of hyperson-
ics: Where we’ve been, where we’re going[J]. Prog aero-
space sci, 2003, 39: 511-536. 

[7] SCHNEIDER S P. Flight data for boundary-layer transi-
tion at hypersonic and supersonic speeds[J]. J spacecraft 
rockets, 1999, 36: 8-20. 

[8] ILIFF K W, SHAFER M F. A comparison of hypersonic 
flight and prediction results[C]// Proceedings of 31st 
aerospace sciences meeting. Reno: AIAA, 1993. 

[9] ROGER L K, DAVID A. HIFiRE-1 background and les-
sons learned[C]// 50th AIAA Aerospace sciences meeting 
including the new horizons forum and aerospace exposi-
tion. Nashville, Tennessee: AIAA, 20128. 

[10] ROGER L K. Aerothermal design for the hifire-1 flight 
vehicle[C]// 38th fluid dynamics conference and exhibit. 
Seattle, Washington: AIAA, 2008. 

[11] DAVID A, ROGER L K. HIFiRE-1 flight trajectory esti-
mation and initial experimental results[C]// 17th AIAA 
international space planes and hypersonic systems and 
technologies conference. San Francisco, California: 

AIAA, 2011. 

[12] DAVID A, HANS A, MYLES F. HIFiRE-1: Payload de-

sign, manufacture, ground test, and lessons learned[C]// 

16th AIAA/DLR/DGLR international space planes and 

hypersonic systems and technologies conference. Bremen, 

Germany: AIAA, 2009. 

[13] ROGER L K, DAVID A. HIFiRE-1 preliminary aero-

thermodynamic measurements[C]// 41st AIAA fluid dy-

namics conference and exhibit. Honolulu, Hawaii: AIAA, 

2011. 

[14] ROGER L K, DAVID A, ALLAN P, et al. HIFiRE-1 as-

cent-phase boundary-layer transition[J]. Journal of space-

craft and rockets, 2015, 52(1): 217-230. 

[15] 杨庆涛, 周宇, 袁先旭, 等. MF-1 模型飞行试验表面压
力与温度测量技术研究[J]. 空气动力学学报 , 2017, 

35(5): 732-741. 

YANG Qing-tao, ZHOU Yu, YUAN Xian-xu, et al. Sur-

face pressure and temperature measurement technology in 

MF-1 modelling flight test[J]. Acta aerodynamica sinica, 

2017, 35(5): 732-741. 

[16] 袁先旭, 何琨, 陈坚强, 等. MF-1 模型飞行试验转捩结

果初步分析[J]. 空气动力学学报, 2018, 36(2): 286-293. 

YUAN Xian-xu, HE Kun, CHEN Jian-qiang, et al. Pre-

liminary transition research analysis of MF-1[J]. Acta 

aerodynamica sinica, 2018, 36(2): 286-293. 

[17] 欧朝, 吉洪亮, 肖涵山, 等. MF-1 模型飞行试验结构与
热防护关键问题研究[J]. 空气动力学学报, 2017, 35(5): 

742-749. 

OU Chao, JI Hong-liang, XIAO Han-shan, et al. Key 

problems in structure and thermal protection for MF-1 

model testing flight vehicle[J]. Acta aerodynamica sinica, 

2017, 35(5): 742-749. 

[18] 和争春, 车竞, 肖涵山, 等. MF-1 弹道设计与蒙特卡罗

飞行仿真[J]. 空气动力学学报, 2019, 37(4): 201-206. 

HE Zheng-chun, CHE Jing, XIAO Han-shan, et al. Tra-

jectory design and Monte Carlo flight simulation for 

MF-1[J]. Acta aerodynamica sinica, 2019, 37(4): 201-206. 

[19] 和争春, 肖涵山, 袁先旭, 等. MF-1 飞行试验弹道差异

分析及弹道重建研究[J]. 空气动力学学报, 2019, 37(5): 

777-784. 

HE Zheng-chun, XIAO Han-shan, YUAN Xian-xu, et al. 

Flight trajectory bias analysis and trajectory reconstruc-

tion for MF-1 flight test[J]. Acta aerodynamica sinica, 

2019, 37(5): 777-784.  

[20] 涂国华, 万兵兵, 陈坚强,等. MF-1 钝锥边界层稳定性

及转捩天地相关性研究[J]. 中国科学, 2019, 49(12): 

114-124. 

TU Guo-hua, WAN Bing-bing, CHEN Jian-qiang, et al. 

Investigation on correlation between wind tunnel and 

flight for boundary layer stability and transition of MF-1 

blunt cone[J]. Scientia sinica physica, mechanica & as-

tronomica, 2019, 49(12): 114-124. 

[21] OU C, JI H, XIAO H, et al. Key problems in structure and 

thermal protection for MF-1 model testing flight vehi-

cle[J]. Acta aerodynamica sinica, 2017, 35(5): 742-749. 
 


