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高焓激波风洞有效试验时间的诊断

汪球，赵伟＊，余西龙，姜宗林

中国科学院 力学研究所 高温气体动力学国家重点实验室，北京　１００１９０

摘　要：高焓激波风洞能够产生模拟高马赫数飞行条件的气 流 总 温，是 研 究 高 温 真 实 气 体 效 应 以 及 再 入 物 理 问 题 的 有

效试验装备，但是激波风洞的试验时间较短，且随着气流焓值的提高大幅降低，仅为几毫秒，因此试验测试数据曲线中有

效时间段的分辨十分重要，它直接影响到试验结果的可靠性及精度。鉴于此，采用压力测量、静电探针测量、非接触光学

测量和热流测量的方式，针对中国科学院力学研究所ＪＦ－１０高焓激波风洞１６ＭＪ／ｋｇ总焓、７　７００Ｋ总温的流场 状 态，对

比研究了风洞喷管的起动时间以及有效测试时间。试验结果表明：静电探针测量方法最为有效地 分 辨 了 喷 管 起 动 时 间

段、有效试验时间段以及驱动气体的到达；ＪＦ－１０高焓风洞在１６ＭＪ／ｋｇ的状态下，喷管起动时间约为１．３ｍｓ，风洞有效

试验时间约为２ｍｓ。
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　　受驱动能力或者高温高压气源的限制，以及

设备材料的强度及温度的束缚，目前地面上完全

复现高马赫数飞行的来流条件和尺度仍然是一个

非常有挑战性的课题，通常地面试验设备是模拟

高超声速流动的某些关键参数来研究与之相关的

流动现象［１－２］。高焓激波风洞以其较高的焓值，可
产生模拟高超声速飞行所需的速度及总温条件，
具有研究高温真实气体效应的能力。相比于其他

高焓设备如激波管（试验时间短）、弹道靶（模型尺

度小）和电弧风洞（总温不足）等，它具有不可替代

的优势及广泛的发展前景［３］，是当前开展 再 入 问

题研究的有效地面试验设备。
高焓激波风洞利用强激波将空气加热到很高

的温度和压力，然后通过喷管将加热气源膨胀加

速到设计的马赫数。与国际上所有的高焓激波风

洞类似，压缩试验气体的强激波速度较高，导致高

焓激波风洞流场试验时间一般很短，仅为毫秒量

级，且焓值越 高，试 验 时 间 越 短，如 Ｔ４自 由 活 塞

激波风 洞 在 焓 值 大 于１５ＭＪ／ｋｇ时，试 验 时 间 小

于１ｍｓ［４］。另外，有效试验时间受到喷管起动激

波、反射激波／边界层／接触面相互 作 用 导 致 的 气

体污染等影响［５－６］，使得风洞试验结果数据曲线中

有效区域的分辨存在较大的难度，进而影响到试

验结果的可靠性以及精度，因此确定高焓激波风

洞 流 场 的 有 效 试 验 时 间 成 为 风 洞 试 验 的 必 需。

Ｈａｎｎｅｍａｎｎ等［７］在 ＨＥＧ（Ｈｉｇｈ　Ｅｎｔｈａｌｐｙ　Ｓｈｏｃｋ
Ｔｕｎｎｅｌ　Ｇｅｔｔｉｎｇｅｎ）高 焓 风 洞 中 利 用 皮 托 压 力、
驻室压力和静压的对比测量基本分辨了风洞喷管

起动时间及有效试验时间，其风洞驱动气体为氦

气。Ｐａｕｌｌ和Ｋｉｎｇ［８］提出了一种由方形槽道和楔

劈组成的试验装置，利用不同气体在楔面上产生

的激波角不同以及气流因为壅塞导致压力升高来
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评定试验气体和驱动气体；Ｓｕｄａｎｉ和 Ｈｏｒｎｕｎｇ［９］

则改进了这种 装 置，在 Ｔ５自 由 活 塞 高 焓 风 洞 中

开展了试验验证，Ｔ５风洞的驱动气体为氩气和氦

气的 混 合 气 体。Ｃｈｕｅ等［１０］则 针 对 ＨＹＰＵＬＳＥ
爆轰驱动风洞，通过数值方法表明，爆轰驱动气体

和试验气体的比热比γ基本相当，喷管出口气流

的马赫数、压力等对驱动气体的到达并不敏感，上
述测压及利用激波角区分不同气体的装置在轻气

体（氢气、氦气）驱动的激波风洞中是可行的，但在

爆轰驱动高焓风洞中难以应用。

２０世纪９０年 代，中 国 科 学 院 力 学 研 究 所 利

用俞鸿儒等［１１］提 出 的 爆 轰 驱 动 方 法 获 得 了 强 激

波和高焓气流，以此为基础建立了系列激波风洞，
获得了高品质的高焓试验气流，其中的典型代表

就是ＪＦ－１０爆轰驱动高焓激波风洞，它可产生总

温为８　０００Ｋ，总压为８０ＭＰａ的 高 焓 试 验 气 源，
为开展高超声速气动力／热、真实气体效应以及气

动物理 等 问 题 的 研 究 提 供 了 基 础 支 撑 条 件［１２］。
作为国内唯 一 的 高 焓 激 波 风 洞，ＪＦ－１０早 期 是 通

过测压方式初步分辨有效试验时间，且风洞试验

以测热为主，对试验时间要求相对宽松。目前风

洞在 发展其他测试技术，如测力、点火试验等，这

些则要求对试验时间进行精确分辨。本文针对ＪＦ－
１０风洞利用正向爆轰驱动调试得到的稳定试验状

态，总焓为１６ＭＪ／ｋｇ、总温为７　７００Ｋ，采 用 多 种

测量方式，详细研究了风洞喷管流场的起动时间

以及有效试验时间，为风洞后续试验方案的设计

以及试验结果的分析提供可靠的依据。同时，本

文研究方法能够为类似短试验时间脉冲设备（如

激波管、膨胀管等）的流场分析提供参考。

１　试验设备

ＪＦ－１０爆轰驱动高焓激波风洞结构示意图如

图１所示，风洞 主 体 结 构 长 约 为４２ｍ，它 由 爆 轰

驱动段、卸爆段、被驱动段、喷管、试验段、真空容

器及真 空 抽 气 机 等 组 成。试 验 喷 管 出 口 直 径 为

５００ｍｍ，锥 度 为７°７′的 锥 形 喷 管，喉 道 直 径 为

１１ｍｍ。利用驱动 段 爆 轰 波 后 产 生 的 高 温、高 压

气体作为驱动气体，风洞可以在获得高总焓的同

时具有高总压的试验气流，具有模拟高温气体效

应的能力。大量的理论分析、试验研究以及数值

模拟为其工作原理、驱动性能及驱动的关键技术

方面提供了可靠的依据，并且改善了试验气流的

品质 ［１３－１７］。

图１　ＪＦ－１０高焓激波风洞结构示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｋｅｔｃｈ　ｏｆ　ＪＦ－１０ｈｉｇｈ　ｅｎｔｈａｌｐｙ　ｓｈｏｃｋ　ｔｕｎｎｅｌ
　

　　 目 前 调 试 较 为 稳 定 的 试 验 状 态 参 数 如

表１所 示，表 中：ｐ１为 被 驱 动 段 初 始 压 力；Ｈ０

表１　风洞运行参数

Ｔａｂｌｅ　１　Ｐａｒａｍｅｔｅｒ　ｏｆ　ｓｈｏｃｋ　ｔｕｎｎｅｌ

Ｐａｒａｍｅｔｅｒ　 Ｖａｌｕｅ

Ｈ２∶Ｏ２ ４∶１

ｐ４ｉ／ＭＰａ　 ２．５

ｐ１／ｋＰａ　 ７．５

Ｔ０／Ｋ ７　７００

Ｈ０／（ＭＪ·ｋｇ－１） １６

为驻室总焓；Ｔ０ 为驻室总温。驱动段中初始充气

压力ｐ４ｉ＝２．５ＭＰａ，氢氧混合比为４∶１，通过正向

爆轰驱 动 方 式 来 获 得 高 温 高 压 的 驱 动 气 体［１７］。

常用状 态 下，焓 值 能 达 到 约１６ ＭＪ／ｋｇ、总 温 约

７　７００Ｋ，能够模拟高空高超声速飞行时气流中发

生的一些复杂物理化学现象。

２　测量方法和试验结果分析

有效试验时间是风洞流场状态的重 要 参 数，

高焓激波风洞的有效试验时间主要取决于驻室试
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验气体状态维持恒定的时间，实际试验时间远比

理论值短得多，而反射激波／边 界 层／接 触 面 的 相

互作用导致的试验气体污染是一个重要的影响因

素。与活塞驱动激波风洞（如 ＨＥＧ）不同，爆轰驱

动激波风洞（如ＪＦ－１０）驱动气体是氢氧爆轰后的

产物，主要是水蒸汽，比热比和试验气体（一般为

空气）相当，这导致了它比活塞驱动激波风洞更难

区分驱动气体和试验气体，同时，不同的试验状态

对诊断方法也会带来不同的要求。本文发展了以

下方法对ＪＦ－１０风洞流场的有效试验时间进行诊

断分析。

２．１　压力测量

压力传感器频响快、量程范围宽，在动态压力

测量中已广泛使用，它也是高焓风洞的常规测量

手段。Ｈａｎｎｅｍａｎｎ等［７］在 ＨＥＧ高 焓 风 洞 中 开

展了皮托压力、驻室压力和静压的对比测量，而对

于ＪＦ－１０高焓风洞而言，常用喷管由于膨胀比较

大（喷管名义马赫数为１２），本文状态下喷管出口

静压低，约为１００Ｐａ，远 远 低 于 当 前 传 感 器 测 试

量程，导致静压的测量误差相对较大，因此本文只

开展了皮托压力以及驻室压力的测量。
图２给出了同一次试验中的驻室压力ｐ０ 及

皮托压力ｐｔ 曲线，驻室压力传感器安装在被驱动

段（Ｄｒｉｖｅｎ　ｓｅｃｔｉｏｎ）末端，皮托压力传感器安装在

喷管出口中心线位置。

图２　驻室压力及皮托压力曲线

Ｆｉｇ．２　Ｒｅｓｅｒｖｏｉｒ　ａｎｄ　Ｐｉｔｏｔ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｈｉｓｔｏｒｉｅｓ
　

其中为了方便作图，驻室压力曲线向 右 平 移

了０．７ｍｓ，这表明气流从驻室流向喷管出口的时

间为０．７ｍｓ，同 时 皮 托 压 力 传 感 器 信 号 跳 跃，经

过约１．３ｍｓ的起动时间后，喷管出口基本形成稳

定流场，压力曲线存在约２ｍｓ的稳定阶段，驱动

气体夹杂在试验气流中会导致压力曲线呈现下降

趋势。对比驻室压力及皮托压力曲线能明显地看

出喷管流场建立所需的时间ｔ约为１．３ｍｓ，但是

驱动气体 的 到 达 对 皮 托 压 力 的 影 响 并 不 十 分 明

显，压力的下降幅度较慢，单纯依靠压力测量不能

从数据曲线中准确分辨有效试验时间段，有待进

一步论证。

２．２　静电探针测量

静电探针广泛用于等离子体流中电 子 温 度、
电子密度等参数的局部诊断，是低密度等离子体

的有效测量手段，其具有结构简单和空间分辨率

较高等特 点。本 文 使 用 的 探 针 直 径 为０．３ｍｍ，
长度为８ｍｍ，探针和尖劈模型之间电绝缘，模型

接地，当在探针上施加的负电压（－１８Ｖ）达到一

定程度时，探针周围形成的屏蔽电场足以使电子

无法到达探针表面，此时探针收集的电流为饱和

离子流，由此推算电子密度。静电探针测量原理

及探针电路结构参见文献［１７］。电子密度与探针

所接触气体的种类及温度密切相关，由电子密度

信号曲线即可初步推算试验气体与驱动气体的分

界，乐嘉陵等［１８］就 利 用 了Ｌａｎｇｍｕｉｒ探 针 在 力 学

研究所的Φ８００激波管中分辨了试验气流和驱动

气流，诊断了激波管的有效试验时间。
图３给出的是探针在１０°尖劈模型的分布示意

图，在距离模型前缘２０ｍｍ位置处，垂直于壁面方

向布置了５个测点，依此编号为Ｎｏ．１～Ｎｏ．５。

图３　试验模型及探针布置示意图

Ｆｉｇ．３　Ｓｋｅｔｃｈ　ｏｆ　ｔｅｓｔ　ｍｏｄｅｌ　ａｎｄ　ｐｒｏｂｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ
　

　　图４给出了靠近壁面测点（图４（ａ））和 最 外

侧３个测点（图４（ｂ））的 探 针 信 号 曲 线 以 及 驻 室

压力曲线，其 中 压 力 曲 线 向 右 平 移 了０．７ｍｓ，和

压力测量曲线基本一致，从３．６～５．０ｍｓ为喷管

起动时间，起动激波的作用使得探针信号有较大
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图４　驻室压力及探针电压信号曲线

Ｆｉｇ．４　Ｔｅｓｔ　ｃｕｒｖｅ　ｏｆ　ｒｅｓｅｒｖｏｉｒ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ａｎｄ　ｐｒｏｂｅ　ｓｉｇｎａｌ
　

输出，４条探针信号在此阶段内的幅值基本相当。
曲线从５．０～７．５ｍｓ期间，模型形成均匀外流场，
图４（ａ）中电子密度信号值Ｖｅ 远高于图４（ｂ）中３
号、４号和５号 探 针，它 处 于 模 型 边 界 层 内 部，高

温导致其电离程度较其他探针增强。３号、４号和

５号探针则 处 于 自 由 流 中，３条 信 号 曲 线 趋 于 一

致，从另一方面也反映了自由流场的均匀性。从

７．７ｍｓ往后，探 针 信 号 急 剧 下 降，主 要 源 于 驱 动

气体的到达。从５～７ｍｓ阶段内可认为是当前状

态下流场的有效试验时间，也基本对应于图２中

皮托压力信号的平稳阶段。由上述分析可知，静

电探针测量方法能较为明显地分辨喷管起动时间

段、有效试验时间段以及驱动气体的到达，此方法

较压力测量更直观精确。

２．３　吸收光谱测量ＮＯ浓度

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 吸 收 光 谱 技 术 对ＪＦ－１０高 焓 风 洞 自 由 流

ＮＯ浓度的诊 断 结 果，具 体 测 量 理 论 及 试 验 安 排

参见文献［１９］，纵 轴ｐＮＯ为 自 由 流 ＮＯ分 压。与

静电探针测量结果类似，气流到达喷管出口后，起
动激波导致ＮＯ浓度急剧增加，其数值和真空容

器所能达到的真空度密切相关，起动时间后，喷管

形成均匀自由流流场，ＮＯ浓度趋于稳定，自由流

ＮＯ分压压力为２～３Ｐａ，ＮＯ的浓度随驱动气体

的到来略有下降，但是降幅并不明显，其喷管起动

时间和有效试验时间基本和其他方法能够相互印

证，但由于当前自由流压力较低，仅为１００Ｐａ，ＮＯ

分压本身是一个小量，测量精度受到限制，利用此

方法诊断有效试验时间在当前状态下也有局限性，
但是对于ＮＯ分压较高的状态则有一定优势。

图５　ＮＯ浓度试验曲线［１９］
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２．４　热流测量

高焓流动环境下的气动加热是高超声速飞行

器面临的一个严峻的问题，须对飞行器表面热流

率进行准确预测［２０］，这使得高焓风洞中的气动热

准确测量变得十分有价值。同时，由于风洞试验

时间较短，气动力的准确测量难度较大，气动热则

是当前国内外高焓风洞研究的主要工作。
图６给出的是半锥角为７°的尖锥模型在距离

前端２６６ｍｍ处测点的热流曲线，ｑｗ 为壁面热流

值，传感器为Ｅ型同轴热电偶。由图６可知有效

试验区域的准确判断将影响热流结果，从而影响

到测量精度。热流曲线能明显地分辨起动激波的
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干扰，喷管起动时间和其他方法获得的结果相当。
随着驱动气体对试验气流的污染，热流呈现下降

的趋势，流场有效试验时间准确诊断才能保证测

量精度，结合前面诊断方法可认为５～７ｍｓ为有

效数据。

图６　热流试验曲线
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３　结　论

针对ＪＦ－１０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

探针测量、非接触光学测量 ＮＯ浓度和热流测量

的试验工作，对比诊断了风洞喷管流场的起动时

间以及有效试验时间。试验结果表明：

１）当前试验状态下，气流从驻室到达喷管出

口时间约为０．７ｍｓ，喷管起动到建立稳定流场所

需时间约为１．３ｍｓ，有效试验时间约为２ｍｓ。

２）爆轰驱动气体对试验气体的污染对压力、

ＮＯ浓度和热 流 的 测 量 影 响 相 对 较 小，对 电 子 密

度测量影响则较大。

３）在测量有效试验时间中，建议将静电探针

测量方法与压力测量方法相结合使用，且这两种

方法原理简单，风洞试验成本也较低。
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