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　　摘要　在激波风洞中用氢氧燃烧驱动方法获得了总压14M Pa,总温高达7200K 的高超

声速高焓平衡流,可以模拟再入飞行速度4至5km ös的真实气体效应。本文还介绍了高温气流

中驻点对流和辐射传热测量技术及其测量结果。
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0　引　言

　　随着航天再入飞行器的发展,高超声速高焓流动研究显得越来越重要。国外早在50年

代就开始了高温真实气体效应的实验研究和数值模拟。实验研究主要在激波管和激波风

洞中进行。由于该问题十分复杂,而实验模拟又极其困难,问题远没有解决。例如典型的现

代飞行器再入速度高达7km ös,在风洞中模拟,气流总温则必须达到10000K,总压则高达

100M Pa。这样高的气流条件,常规风洞根本无法达到,一般脉冲风洞也难以实现。因此,自

80年代以后,国际上从三种途径来提高激波风洞驱动能力。一是以Calspan 为代表的加热

高压氢驱动[ 1 ] ,二是澳大利亚 Sta lker的自由活塞驱动[ 2 ] ,三是我国正在开展研究的氢氧

爆轰驱动[ 3 ] ,这是很有潜力的高焓驱动方法,目前在技术研究上已取得很大进展,期望在

不久的将来可达到实用化的程度。

　　本文主要介绍在现有激波风洞中,采用氢氧燃烧驱动方法所获得的高超声速高焓气

流条件及球柱模型驻点对流和辐射热流测量结果。

1　高焓气流的获得

　　本实验在激波风洞 JF8中进行。该设备驱动段长6. 5m ,被驱动段长13. 5m ,内径均为

0. 15m ,实验段直径1. 2m。喷管为锥形喷管,锥度为1ö4,出口直径为0. 5m。喷管喉道可以

更换。这次实验选用喉道直径 d
3 = 40mm 和 d

3 = 17mm ,其理想气体流动马赫数分别为

7. 7和11。第一道膜采用双膜结构,以提高气流参数的重复性。4mm 厚不锈钢片开十字形

槽。第二道膜是1mm 厚的铁片。实验气体为空气,驱动气体是氢氧燃烧加热后的氢气。为
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了降低点火能量,提高破膜质量,采用了轴向离散多点点火方式。点火丝沿轴向安装,由电

容放电点火,点火电压为3000V。充氧比为6. 5% ,驱动段初始压力为58M Pa。氢氧燃烧驱

动技术详细情况见文献[4 ]。

　　决定风洞状态的主要参数为被驱动段初始压力 P 1、初始温度 T 1、末端激波马赫数

M s、反射激波后压力 P 5和平衡总压 P 0、喷管壁面静压 P ∞和出口附近皮托压力 P t 分布。

压力均用压电传感器测量。根据末点激波马赫数M s 和初始条件 P 1, T 1,由激波管手册[ 5 ]

可以求得总温和总焓。根据皮托压力或静压测量值及驻室条件 P 0和H 0,由文献[6 ]可求

得实验段各气流参数,如M ∞, R e∞。这样得到的气流参数列于表1中。

表1　风洞高焓流动参数

Table 1　Param eters of h igh en tha lpy f low in the shock tunnel

状态
d 3

(mm )

M s P 0

(M Pa)

P∞

(kPa)

P t

(M Pa)

H 0

(M Jökg)

T 0

(K)

M ∞ R e∞

(104öm )

Σ
(m s)

É 40 8. 8 13. 4 5. 1 0. 180 9. 76 5800 5. 3 72 4. 5

Ê 40 9. 8 12. 1 3. 3 0. 162 12. 43 6600 5. 2 44 4. 5

Ë 17 10. 4 13. 9 0. 49 0. 025 14. 36 7200 6. 4 8. 9 4. 5

图1　压力和热流信号波形

F ig. 1　Typica l traces of pressure and heat

tran sfer dur ing a test　　

　　驻室压力 P 5, 实验段皮托压力 P t 和静

压 P ∞随时间变化的曲线示于图1中。压力波

形平直段长达5m s, 因此可用定常流时间不

少于4. 5m s。P 5曲线表明激波管以缝合状态

运行,所以获得了较长的实验时间。皮托压力

沿径向分布绘于图2中。图中数据表明在核心

区直径400mm 范围内,没有明显径向压力梯

度,但在自由射流边界层内皮托压力迅速降

低。可用核心流直径不小于350mm , 可以用

于较大模型的高焓流实验。图2中数据也表

明,由于锥形喷管形状的影响,喷管出口后,

气流进一步膨胀,因而气流参数存在轴向梯

度。根据不同轴向位置静压和皮托压力测量

数据确定的马赫数轴向梯度为0. 7öm。因此
利用本实验条件进行模型压力和传热系数测

量时要考虑锥形流影响。图3表示喷管出口处

平衡流静压与总压比 (P ∞öP 0)随总温 T 0变

化的计算结果。本实验数据接近平衡流曲线,

因此本实验来流条件近似为平衡流。

　　从表1中所列气流条件可以看到, 在总压 P 0 = 10～ 14M Pa 的条件下, 总温可达

5800K 至7200K。模型激波层中气体分子已振动激发, 氧分子离解的影响已变得很重要
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了。另外,化学反应流的相似律指出,物体绕流中的真实气体效应的模拟,要求地面设备

(a) d 3 = 40mm , T 0= 6600K　　　　　　　　 (b) d 3 = 17mm , T 0= 7200K

图2　皮托压力沿径向分布

F ig. 2　P itot pressure radia l distr ibution

图3　气流总温对静压2总压比的影响

F ig. 3　Effect of reservo ir temperature on the ratio

　of static pressure to reservo ir pressure

中要同时模拟自由流速度V ∞和二元反应模

拟参数 Θ∞L (即自由流密度和模型特征长度

乘积)。图4表示典型现代轨道飞行器轨迹的

密度与特征长度乘积随飞行速度的变化。

Sta lker管的性能及本实验模拟区域也表示

图4　二元反应流模拟参数随再入速度的变化

F ig. 4　Binary sca l ing parameter vs. reen try veloc ity

在图4中。因此,利用本实验条件可以进行再入速度3至5km ös时的高温真实气体效应基本

现象的研究。

2　驻点对流和辐射热流测量

2. 1　驻点对流热流率

　　随着焓值的增加,激波风洞的可用实验时间变短,在这种高焓气流条件下,常规的薄

膜电阻温度计易于损坏,使测量重复性及精度大大降低。因此,本实验采用铜箔量热计和

同轴薄膜热电偶技术[ 7～ 8 ]测量驻点热流。

　　铜箔量热计由一圆形铜箔及其背面中心点焊的热偶丝组成。由于敏感元—热电结点

焊在铜片背面,可以避免受到固体微粒的直接冲刷,因而不易损坏。这种传感器还具有阻

抗低、抗干扰能力强,可测高热流率的优点。同轴薄膜热电偶由康铜管,细铜丝和金属薄膜

25 流 体 力 学 实 验 与 测 量 (1998年)第12卷

© 1994-2008 China Academic Journal Electronic Publishing House. All rights reserved.    http://www.cnki.net



组成。金属膜镀在一抛光的端面上,使康铜管和铜丝之间形成环形热电结。这样即使测量

端面受到气流冲刷,环形热电结也不易损坏或断开。上述两种传感器还可直接用于导电介

质 (如电离气体)中。铜箔量热计,薄膜电阻温度计及同轴薄膜热电偶输出信号波形示于图

1中。图中也给出了量热计输出信号微分 (dE öd t)后的波形,它与电阻温度计和薄膜热电

偶输出波形相似,近似为阶跃方波。从这些波形可以看出,传感器的热响应都非常快。
表2

气流状态

模 型 球头圆柱 平头圆柱

R = 15mm R = 10mm 2R = 30mm

实验 计算 实验 计算 实验 计算

Ë 6. 28 6. 36 7. 79 7. 79 3. 94 3. 81

Ê 14. 15 14. 03

　　实验模型是球头和平头圆柱体。圆柱直

径分别为30和20mm。传感器安装在头部中

心,且与端壁平齐。驻点热流测量值与平衡

流理论[ 9 ]计算值列于表2中,两者符合很好。

本实验数据与其它高焓流风洞结果的比较

表示在图5中。图中实线表示平衡流计算

图5　驻点对流热流率结果比较

F ig. 5　Compar ison of presen t and prev ious stagnation

po in t convective heat tran sfer data　

值[ 10 ]。文献 [ 11 ]的数据低于计算值, 且随焓

值增加, 偏离越大。但本实验值稍高于文献

[10 ]的计算值。文献[12 ]的数据散布较大,但

其平均趋势与计算值基本一致。

2. 2　驻点辐射热流

　　超高速飞行器再入大气过程中的热辐

射,主要来源于头激波加热后的非平衡气体

和通过激波层后已处于平衡的气体。它们分

别称为非平衡辐射和平衡辐射。

　　驻点辐射热流传感器是在原有铂薄膜电

阻温度计基础上发展的,它由铂薄膜电阻温

度计、石英窗、碳黑层和尼龙套组成。实验时,

薄膜辐射计安装在模型驻点区域,输出阶跃

波形示于图1中。按照常规的薄膜电阻温度计

测热技术,即可求得驻点辐射热流率测量值

qR, gage。

　　实验模型为平头圆柱,其直径分别为3cm 和4cm ,用尾支杆支撑安装在实验段轴线附

近。根据实验测量的驻点辐射热流率可以得总辐射强度 E。

　　对于半无限平板模型,光学薄的高温气体的驻点平衡热流率[ 13 ]为

qR = 0. 5∆F 1E (1)

　　因此有

E = qR ö(0. 5∆F 1) = qR , gageö(0. 5∆F 1F 2T rΑg) (2)

　　其中 E 为驻点总辐射强度, ∆为激波脱体距离, F 1是激波形状因子, F 2是辐射计视角

因子, T r 是石英窗平均透射系数, Αg 是碳黑层的平均吸收系数, qR 和 qR, gage分别是驻点辐

射热流率和辐射计测量值。根据本实验具体条件,上述常数因子 F 1= 0. 82, F 2= 0. 6, T r=

0. 85, Αg= 0. 8。激波脱体距离可由激波前后密度比和圆柱直径 R 估算
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∆ = 3R Θ∞ö4Θs (3)

图6　高温空气辐射实验与平衡辐射计算比较

F ig. 6　Compar ison of exper imen ta l h igh temperature a ir radiation and calculated equil ibr ium radiation

　　测量数据和平衡辐射理论值[ 14 ]绘于图6中,其中 Θc为海平面大气密度。图中还包括文

献[15 ]的平衡和非平衡辐射热流测量结果。当速度为4. 2km ös时,本实验值与平衡辐射计

算值和文献[15 ]的测量数据一致,而4. 8km ös时,高于平衡辐射计算值,而与文献[ 15 ]非

平衡辐射实验结果一致。这可能是由于激波层密度不同的缘故,前者激波后密度比后者高

一个量级。

2. 3　结论

　　采用氢氧燃烧驱动方法,在激波风洞中获得了总压14M Pa,总温高达7200K 的高超声

速高焓气流。有效实验时间4. 5m s,核心流直径350mm ,能模拟再入飞行速度4～ 5km ös条

件下的真实气体效应。

　　采用铜箔量热计和同轴薄膜热电偶测量的高焓流驻点对流热流率与平衡流理论值很

好相符。薄膜辐射计测量的高温气体辐射在激波层密度较高时与平衡辐射计算一致,也与

其它平衡辐射实验数据一致;在较低密度时高于平衡辐射理论值,而与其它非平衡辐射实

验结果一致。

　　更高的模拟能力将要采用新的驱动方法,是今后要重点研究的问题。
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H IGH ENTHAL PY EQU IL IBR IUM FLOW AND

M EASUREM ENTS OF STAGNAT ION PO INT CONVECT IVE

AND RAD IAT IVE HEAT TRANSFER IN A SHOCK TUNNEL

Tang Guim ing　Y uan Shengxue　Zeng Y uan j in
In stitude of M echan ics, Chinese Academy of Sc ience, Be ij in　100080

　　Abstract　T he hydrogen2oxygen com bu st ion driver techn ique w as u sed to p roduce

strong shock w aves and a h igh reservo ir tem pera tu re range of 5800～ 7200K w ith a

reservo ir p ressu re of 14M Pa. H yperson ic equ ilib rium flow in the con ica l nozzle w as es2
tab lished w ith a du ra t ion of 4. 5m s of fa irly un ifo rm flow at M ach num ber of 6. 4 in the

test sect ion, in w h ich rea l gas effects a t reen try speed of 3～ 5km ös can be sim u la ted.

　　Convect ive and rad ia t ive hea t t ran sfer m easu rem en ts w ere carried ou t a t the stagna2
t ion po in t of a b lun t m odel w ith copper slug ca lo rim eters and th in film heat t ran sfer ra2
dia t ion gages respect ively. T he resu lts a re com pared w ith ex ist ing experim en ta l da ta and

theo ret ica l p red ict ion.

　　Key words　h igh en tha lpy hyperson ics; rea l gas effects; shock tunnel; stagna t ion

po in t hea t t ran sfer; stagna t ion po in t rad ia t ive hea t t ran sfer
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