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高焓激波风洞有效试验时间的测量研究
汪 球 ， 赵 伟 ， 余西龙 ， 姜宗林

（ 中国科学院力学研究所 ， 北京 1 0 0 1 9 0 ）

摘 要 ： 高焓激波风洞作为 能够模拟高超声速飞行条件总温的试验设备 ， 具有研究高温真实气体效应的能力 ， 是

开展再入问题研究的有效地面设备 ， 但是风洞试验时 间较短 ， 仅为毫秒量级 ， 且试验结果数据曲线中夹杂着起动

激波 、 驱动气体污染等信号 ， 使得有效信号的分辨存在
一

定的难度 ， 影响到最终实验结果的可靠性及精度 ， 因此

风洞有效试验时间段的确定是实验中必须解决的
一

道难题 。 本论文针对力学所 ＪＦ－

1 0 高焓风洞上利用 正向爆轰驱

动方式获得的总焓 1 6ＭＪ／ｋ
ｇ

、 总温 7 7 0 0 Ｋ 的高超声速试验气流状态 ， 采用压力测量 、 静电探针测量 、 非接触光学

测量 、 热流测量等多种方式 ， 对比研究了风洞喷管的起动时间 以及有效试验时间 ， 试验结果表明 ： ＪＦ
－

1 0 高焓风

洞在上述状态下 ， 喷管起动时间Ｓ￣ 1 ． 3 ｍｓ ， 风洞有效试验时间为￣ 2ｍｓ 。
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0 弓 ｜胃气动力 ／热 、 真实气体效应 、 气动物理等问题的研究

由于驱动能力或者高温高压气源的限制 ， 以及

［
3
］

°

设备材料的强度麟 ， 目前地面上完整复现真实高

超声速飞行的来流条件和尺度仍然是
－

个非常糊
■■力 ’—

战性的课题 ， 顺试验设备通常是觀高超声速流

动 的某些纖錄？究与之相細流动驗
［

1
］

。

级 ＇ 且有舰验时般嫩魏稀波 、 反射激波／

－
Ｍｋ ｎ？ ／Ａｒ＊±ｎ＾＾＾Ｍｖａ边界层／接触面相互作用导致的气体污染等影响

局焓激波风洞作为能够模拟高超声速飞订条件总温

．使得风洞实验结果数据曲线中有效区域的分辨存在
的试验设备 ， 具有研究高温真实气体效应的能力 ，

曰
较大的难度 ， 进而影响到试验结果的可靠性以及精

是开展再入问题研究的有效地面设备 。近一十年来 ，

隨 国 内外高舰动技术的Ｍ ， 舰纖风猶

翻了不断的发展和完善 。 上个世纪九十年代 ， 力
洞头验所必须解决的难题 。 Ｈａｎｎｅｍａｎｎ

［
Ｓ

1 4 ＳＨＥＧ

学所棚俞贿等
［

2
］提＿爆魏动方法获得了 3Ｓ

離刚 巾糊舰压力 、 驻室压力 、 狐的对比

激波和■气流 ， 以此为基础建立 了系殖波风洞 ，

获得了高品质的高洽试验气流 ， 其中的典型代表就
ｍ ＇， ＰａＵ＿Ｋｉｎｇ

［
6
］＿ Ｔ

口 …

一

种有方形槽道和楔劈组成的试验装置 ， 利用不同
是ＪＦ

－

1 0爆轰驱动高焓激波风洞 ， 它为幵展尚超声速
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气体在楔面上产生的激波角不同 以及气流因为壅塞ＪＦ
－

1 0爆轰驱动高焓激波风洞示意图 如 图 1 所

导致压力升高来评定试验气体和驱动气体 ，
Ｓｕｄａｎｉ示 ， 风洞主体结构长约 4 0 ｍ

，
它 由爆轰驱动段 、 卸

和ＨｏｍＵｎｇ
［
7
］则改进了这种装置 ， 在Ｔ 5 自 由活塞高焓爆段、 被驱动段 、 喷管 、 试验段、 真空容器及真空

风洞中开展 了试验验证 ， Ｔ 5风洞的驱动气体为氩气抽气机组成 。 实验喷管为 出 口直径 ＜ 5 5 0 0ｍｍ ， 锥度

和氦气的混合气体 》 Ｃｈｕｅ
［

8
］

等则针对ＨＹＰＵＬＳＥ爆轰为 7
°

7
＇

的锥形喷管 ， 喉道直径 0 ＞
1 1ｍｍ 。 利用驱动段

驱动风洞 ， 通过数值方法表明 ， 爆轰驱动气体和试爆轰波后产生的高温 、 高压气体作为驱动气体 ， 风

验气体的 比热比 Ｙ基本相当 ， 喷管 出 口 气流的马赫洞可 以在获得 高总焓的 同 时具 有高总压的试验气

数 、 压力等对驱动气体的到达并不敏感 ， 上述测压流 ， 具有模拟高温真实气体效应的能力 。

及利用激波角区分不同气体的装置在爆轰驱动高焓目前调试较为稳定的试验状态参数如表 1所示 ，

风洞 中难以应用 。其中Ｐ
ｉ
为被驱动段初始压力 ， Ｈ Ｑ为驻室总焓 ， Ｔ 0为

中科院力学所ＪＦ－

1 0爆轰驱动高焓激波作为 国驻室总温 。 驱动段中保持总压 2
． 5 ＭＰａ ， 氢氧混合比

内唯
一的高焓激波风洞 ， 在国际上也具有

一定影响 ，为 4 ： 1 ， 采用延迟点火方法大大提高了风洞气源的稳

能够为再入物理问题的研究提供有效的地面支撑 。定性和重复性 ， 为高焓试验下的测试环境提供 了有

本文针对 ＪＦ －

1 0高焓激波风洞利用正 向爆轰驱动调力的支撑 。

试得到的稳定试验状态 ， 总焓 1 6ＭＪ／ｋｇ、 总温 7 7 0 0 Ｋ，表 1 风洞运行参数

Ｔａｂ ｌｅ 1Ｐａｒａｍｅｔｅｒ ｏｆ ｔｈｅｓｈｏｃ ｋｔｕｎｎｅｌ

采用压力测量、 静电探针测量 、 非接触光学测量 、
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教侑

热流测量等多种方式 ， 对比研究了风洞喷管的起动驱动段氢氧比 4
： 1

时间以及有效试验时间 ， 为风洞试验方案的设计以
ＭＰ ａ 2 ． 5

低压段初压 Ｐ
！
ｋＰａ 7 ． 5

及试验结雑分析提供可靠支撑 。

驻室总 Ｋ 7 7 0 0

1 试验设备

驻室总焓 Ｈｎ
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＼爆轰驵动段＼ 主胰＼轨道支架 ＼ 激波笮段 喷笮＼试验段 ＼真空仓

图 1 ＪＦ 1 0 高焓激波风润结构示意图

Ｆ ｉｇ ． ｌＳｋｅｔｃｈ ｏｆ ｔｈｅＪＦ 1 0 ｈｉｇｈ ｅｎｔｈａｌｐｙ
ｓｈｏｃｋｔｕｎｎｅｌ

？

 2 试验结果及分析濃祀ｒｓ删 ’ｔ般麟剛随細耐－

， ， Ｉ

— 段 。 Ｋ．Ｈ ａｎｎｅｍａｎｎ等在ＨＥＧ高
‘

洽风洞 中幵展了皮托
2 ． 1 压力测量

县ｆｆｌ＃面由 六斗士 ｎ：士压力 、 驻室压力 、 静压的对 比测量 ， 而对于 ＪＦ
－

1 0

压力传感器频响快 、 量程ｍ围宽 ， 在动态压力

高焓风洞 ， 由于风洞膨胀 比较大 ， 上述状态下喷管
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出 口静压低 ， 约为 ｌＯＯＰａ ， 静压的测量误差较大 ， 因此时探针收集的 电流为饱和离子流 ， 由此推算电子

此本文只开展了皮托压力以及驻室压力 的测量 。密度 ， 静电探针测量原理及探针电路结构等参考文

＂＇

｜

 

广献 ［
9

］
。 电子密度与探针所接触气体的种类及温度密

－ － －

Ｐ ｉｉｏｌ
 ｛
奶 ． 扪

切相关 ， 由电子密度曲线信号即可初步推算试验气

＿＾体与驱动气体的分界 。
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图 3 试验模型及探针布置
图 2 驻室压力及皮托压力

Ｆ ｉ

ｇ
． 3 Ｓｋｅ ｔｃｈ ｏｆ ｔｈｅ ｔｅｓ ｔ ｍｏｄｅｌａｎｄ

ｐｒｏｂｅｓｄｉ ｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

Ｆ ｉ

ｇ
． 2 Ｒｅｓｅ ｒｖｏ ｉｒ ａｎｄＰｉ ｔｏ ｔ

ｐｒｅ ｓｓｕｒｅｈｉｓ ｔｏｒｉｅｓ

图 2给出 了 同
一

实验中的驻室压力及皮托压力
… 

卜
ＶＶ

ｒ

ｒ
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曲线 ， 驻室压力传感器安装在激波管末端 ， 皮托压ｍ
＿

ｉ ａ
？

力传感器安装在喷管出 口 。 其中为 了方便作 图 ， 驻 2 ，。 ：

室压力 曲线 向右平移 了 0 ． 7ｍｓ ， 这表明气流从驻室流｜

ｗｋ
｜Ｊ

ｉ，：
｜

向喷管出 口 的时间为 ＯＪｍｓ ， 同时皮托压力传感器信
－

1 。 －

 ！

爾 广
弋



ｊ＇ 0 0

号跳跃 ， 经过约 1 ． 3ｍｓ的起动时间后 ， 喷管出 口基本＞ 4 ｓｓ，？ 9“

形成稳定流场 ， 压力 曲线存在约 2ｍｓ的稳定阶段 ，

，

Ｊｔ

ｂ
）

由于驱动的到来 ， 压力曲线呈现下降趋势 。 对比驻 4

1 2 ．

ｓ

室压力及皮托压力 曲线能明显的反应喷管流场建立｜

， 。 ？ 1

ｆ 0 ＾：Ｕ

所需的时间？ 1
． 3ｍｓ ， 但是驱动气体对皮托压力的影｜

0 6 ．Ｈ

响并不十分明显 ， 压力的下降幅度较慢 ， 单纯依靠Ｍ
0 ＜

＇

＿
压力测量不能准确确定有效试验时间段 。
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2 ． 2 静电探针測量《＂？＞

静电探针广泛用于等离子体流中 电子温度 、 电？ 4 ｅｓｉｉ力

Ｆｉｇ ． 4 Ｔｅｓｔ ｃｕｒｖｅｏｆｒ ｅｓｅｒｖｏｉｒ
ｐｒｅｓｓｕｒｅ ａｎｄ

ｐｒｏｂ
ｅ ｓｉ

ｇｎａ
ｌ

■图 3给出 的是探针在 1 0
。尖細分布示意图 ， 沿

纵向方向布置了 5个测点 ， 图 4给出 了靠近麵测点

特点 。本文使用的探针直径为 ｔ

ｐ
ＯＪｒａｒａ ’ 长度为 Ｓｍｍ ，

（图侧及最外侧三个测点 （图卿赚针信号 曲线

以及驻室压 力 曲 线 ， 其 中 压力 曲 线 向 右 平移 了

上施加的负电压 （
－

1 8Ｖ ） 达到
－

定程度时 ， 探针胃
0 7啦 和压力测量 曲线基本

—

致 ， 从 3 ．
6？ 5 ．＿为

围 形成的屏蔽电场足以使电子无法到达探针麵 ’

喷管起动时间 ， 起动激波的作賺得探针信号有较

4 2 4



大输出 ， 四条探针信号在此阶段 内的幅值基本相 当 。临的
一

个严峻的 问题 ， 须得对飞行器表面热流率进

曲线从 5
￣ 7 ． 5ｍｓ期间 ， 模型形成均匀外流场 ， 图 4

（
ａ
）行准确预测 ， 这使得高焓风洞 中 的气动热准确测量

中 电子密度数值远高于 3 、 4 、 5 号探针 ， 它处于模型变得十分有价值 。

边界层 内部 ，高温导致其电离程度较其它探针增强 。图 6给出 的是半锥角为 7
°

的尖锥模型在距离前

3 、 4 、 5 号探针则处于 自 由流中 ， 三条信号 曲线趋于端 2 6 6ｍｍ处测点 的热流 曲线 ， 传感器为同轴热电

一

致 ， 从另
一

方面也反应了 自 由流场的均匀性 。 从偶 。 由图 可知有效试验区域的准确判断将影响热流

7
． 7ｍｓ往后 ， 探针信号急剧下降 ， 主要源于驱动气体结果 ， 从而影响到测量精度 。 热流曲线能明显的分

的到达 。 同压力信号输出
一

致
， 从 5

？

7ｍｓ阶段内可辨起动激波的干扰 ， 喷管起动时间和其它方法获得

认为是当前状态下的有效试验时间 。的结果相当 。 随着驱动气体对试验气流的污染 ， 热

2 ．
3 吸收光谱测量 ＮＯ 浓度流呈现下降的趋势 。

光学诊断技术 由于其非侵入式测量 、 对流场无

干扰的优点得到了广泛应用 。 图 5给出 了 曾徽等利用
＆

‘

 ｌ ｉ

，｜

吸收光谱技术对 ＪＦ
－

1 0高恰风洞 自 由流ＮＯ浓度的诊专

…＇

Ｊ
Ｉ

！

！

｜｜
ｍ ， ｉ ，  1 ，

ｊ

断结果 ， 具体测量理论及实验安排见文献 ［
ｉｏ

］
。 和‘

ｏ ｔ ＇

静电探针测量结果类似 ， 气流到达喷管出 口后 ， 起
° 3

ｏ ｏ ．＿
动激波导致ＮＯ浓度的急剧增加 ， 起动时间后 ’ 喷管

3 4 5 6 7？ 9

形成均匀 自 由流流场 ， ＮＯ浓度趋于稳定 ， 自 由流
图 6 热流曲线

ＮＯ压力 为 2￣ 3 Ｐａ ，ＮＯ的浓度随驱动气体的到来略有Ｆｉｇ 6 Ｘｅｓ ｔｃｕｒｖｅｏｆｈｅａｔｆｌｕｘ

下降 ， 但是降幅并不 明显 ， 当前ＮＯ浓度测量量本身 3胃 ＆
／
Ｋ －

＾
－

针对 ＪＦ
－

1 0 高焓激波风洞利用正向爆轰驱动调

试得到的稳定试验状态 ， 开展了压力测量、 静电探
ｍ

‘ 8 ＇

■
“

针测量 、 非接触光学测量 ＮＯ 浓度、 热流测量等实
1 2 ．

｜验工作 ， 对比研究了风洞喷管的起动时间 以及有效

＾
6

－

2“

试验时间 。 实验结果表明 ：

4 ．■

。（ 1 ） 当前试验状态下 ， 气流从驻室到达喷管 出

‘，＾，？ ‘口 时间为？ 0 ． 7ｍｓ ， 喷管起动到建立稳定流场所需时
Ｕｎｗ

）

图 5 ＮＯ浓度曲线间为？

1 ． 3 ｍｓ ， 有效试验时间为？

2ｍ ｓ 。

Ｆｉｇ ． 5 Ｔｅ ｓｔ ｃｕｒｖｅｏｆ ＮＯ ｃｏｎｃｅｎｔｒａｔ ｉｏｎ（ 2 ） 爆轰驱动气体对试验气体的污染对压力 、

2  4Ｍ 3 ｌ
ｌＭＮＯ浓度 、 热流麵量影响不显著 ， 对电子密度测量

高焓流动环境下的气动加热是高超声速飞行面
影响较大 。
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研究方法对于其它状态仍然有效 。
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