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基于压电效应的高超声速摩阻直接测量技术 
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摘要  表面摩阻是影响高超声速飞行器性能的重要因素，在高超声速飞行时摩阻可达总阻力的

30~50%。本文针对高超声速激波风洞摩阻测量开展了新技术方案以及可行性相关研究。利用压电材

料仅对单向力敏感的特性，提出了适用于脉冲风洞的摩阻直接测量传感器方案，通过晶体叠加技术

提高了传感器灵敏度。研制了适用于激波风洞的压电摩阻测量系统并进行了标定，实验表明测量系

统具有良好的性能。在激波风洞中开展了模型实验。结合数值补偿方法，获得了摩阻实验数据，与

CFD 计算结果的对比，验证了该测量方案和原理的可行性。 
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引    言 

当飞行器在高超声速状态下飞行时, 摩擦

阻力可达总阻力的 30% ~ 50%[1]。高超声速巡航

飞行器由于需要长时间在大气中进行高超声速

飞行, 在设计与优化过程中对摩阻的准确预估

是十分重要的。作为摩阻精确预测的研究基础，

摩阻的风洞实验技术是人们一直关注的热点。

常规风洞难以实现对高焓、高超声速流动环境

的模拟，因此对 M>8 的实验，目前主要依靠脉

冲风洞来实现。由于这类风洞有效运行时间极

短，风洞冲击响应强，同时摩阻作为分布量其

量值很小，因而其测量技术一直是高超声速空

气动力学的一个难点。 

几十年来，传统的常规风洞实验技术已经

发展出多种摩阻测量手段，包括以 Preston 管/ 

Stanton 管方法 [2,3]、热膜/热线方法[4~6]和脉冲热

线方法[7,8]为代表的间接测量方法，及以油膜干

涉方法[9,10] 和浮动单元方法[11~17]为代表的直接

测量方法。 

间接方法本质上是通过对边界层某一区域

流动平均速度进行测定，再利用某种经验性或

假设性的边界层流动速度分布规律计算壁面剪

切力。直接测量方法则是通过光学测量油膜在

剪切力作用下的厚度变化，或通过测量传力机

构的应变来直接获得剪切力的大小。与间接测

量方法相比，不需要引入假设且一般不需要在

模型表面布置凸起的测量装置，因而近年来越

来越受到研究者的关注。由于高超声速风洞实

验中的气动热对油膜材料有可能产生较大影响

而影响测量准确性，因此对于高马赫数风洞实

验浮动单元方法目前是首选。 

浮动单元方法本质上是测力天平，与常规

测力天平类似，目前主要有应变式摩阻天平
[11~13,16]和压电式摩阻天平[14~15,17~18]两类。由于直

接对切向力敏感的应变元件难以获得，通常的

做法是通过与浮动单元相连的梁元件将端面的

剪切力转变成梁的弯曲应力来进行测量。该方

法中的剪切分量易受其他分量干扰。同时，为

了获得高灵敏度而难以小型化的梁元件会导致

其固有频率相对较低，其直接结果是元件的响

应时间较长，对高超声速脉冲风洞实验是极为

不利的。压电式摩阻天平则分为两类，一类仍

通过梁传力，但以压电元件取代应变元件进行

测量[17]，该方法能在有限的体积内获得较高灵

敏度的天平，从而提高天平响应频率，但仍避

免不了受到其他分量的影响；另一类则是直接

通过对剪切力敏感的压电材料进行摩阻测量。 

Goyne 等通过特殊工艺获得对剪切力敏感

的锆钛酸铅压电陶瓷（PZT）材料，并以此为基

础设计摩阻天平[14,15]。由于 PZT 材料本身刚度

很高，同时敏感部件体积又很小，因此摩阻传

感器响应频率可达 40kHz 以上；同时由于是通

过直接对剪切力敏感的压电材料来测量剪切

力，而压电材料本身具有很好的方向敏感性，

因此其他分量的载荷对剪切分量的测量影响很
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小。值得注意的是，压电天平的敏感度受限于

压电材料受载面积和压电材料本身的材料特

性，要在小面积内获得高灵敏度是较困难的，

同时，天平在脉冲风洞的高速气流冲击下不可

避免的会产生惯性响应，也必定会对结果带来

影响，必须进行惯性补偿。 

本文使用对剪切力敏感的 PZT 材料，针对

上述问题，采用叠加晶体和对称补偿设计了高

灵敏度摩阻天平，并提出了相应的标定方法。

在激波风洞中开展了某高升阻比高超声速外形

的摩阻测量实验。 

1 摩阻天平设计 

本文摩阻天平的设计目的在于在尽可能小

的面积下获得高的灵敏度，同时具有惯性补偿

功能。 

1.1 压电晶体叠加技术 

当压电材料确定后，要提高天平灵敏度必

须尽可能提高压电元件的受载面积，这样方可

在剪切应力相同时获得更多的电荷。最直接的

手段是增加浮动单元的面积，然而浮动单元测

量所获得的是整个浮动面上的剪切应力的平均

值，增大面积后，其表面流动复杂性增加，降

低了所获数据的价值。 

为了在不增大浮动单元面积的前提下获得

更大的压电元件受载面积，本文采用如图 1 的

晶体叠加技术，将一对结构材料完全相同但极

化方向相反的 PZT 敏感元件 A 和 B 沿浮动单元

法向进行层叠粘接。当浮动单元受到剪切载荷

时，敏感元件 A 和 B 的两个敏感面都受到与浮

动单元相同大小的切向载荷，因而 A 与 B 均在

其表面产生相同电量的电荷。由于 A 与 B 极化

方向相反，故其电荷累积方向相反，在其相邻

面 C-C 累积的是相同符号的电荷，通过在 C-C

面接入铜片将电荷收集，便可获得两倍于单片

陶瓷片设计的电量，从而实现灵敏度倍增。 

1.2 对称补偿技术 

脉冲风洞的天平设计中惯性补偿是必不可

少的。通常的做法是在天平上设计加速度计，

通过加速度信号对力信号进行补偿。但对于摩

阻天平而言，由于本身体积很小，难以安装加

速度计，即使安装了加速度计也难以进行准确

标定。 

本文采用在摩阻天平内部对称设计一枚与

测力单元相同的压电元件的方法来获得不受气

流作用情况下的惯性力信号用于进行补偿，如

图 2。 
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图 1 晶体叠加技术示意图 

 

图 2 对称补偿技术 

由于惯性补偿单元与摩阻测量单元结构材

料相同，理想情况下，摩阻测量单元采集到的

信号减掉惯性补偿单元采集获得的惯性力信号

即为流动带来的剪切力信号。 

1.3 摩阻天平结构 

摩阻天平敏感元件结构如图 3 所示。天平

采用多层结构，浮动单元为 12mm×12mm 大小

的钛片，10mm×10mm 大小的 PZT 压电陶瓷片

之间均布置紫铜片，用于收集电荷。PZT 陶瓷

片和紫铜片中心均有通孔用于走线。层间采用

低粘度高强度环氧树脂进行胶接。 

敏感元件安装在黄铜保护套中如图 4，仅传

感器基座与铜套相连，浮动单元与铜套间隙约

0.2mm。 

总成后的摩阻天平外部最大尺寸<30mm，

摩阻天平成品如图 5 所示。 

浮动单元

压电

传感器基座 

惯性补偿单元

流动
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图 3 摩阻天平敏感元件结构       图 4 摩阻天平总成效果          图 5 摩阻天平实物 

 

2 摩阻天平标定 

2.1 摩阻天平灵敏度标定 

压电元件本身具有电荷易失性，因此只能

对其进行准静态标定。由于摩阻天平测量的剪

切力大小仅在 10-2N 量级，加载、卸载方法对标

定结果有可能产生明显影响。本文采用的标定

装置如图 6 所示，将摩阻天平垂直安装在校准

台上，浮动单元感应面平行于重力方向，浮动

单元面粘接极细的棉线，棉线另一端连接质量

为 m 的砝码。通过迅速托起砝码的方式卸载天

平上的载荷，可获得天平对-mg 载荷的准静态卸

载信号输出 V，其灵敏度即为 mgV/  。图 7 给

出了典型的卸载信号输出。 

m

A 

B  

图 6 灵敏度标定 

 

图 7 典型准静态标定信号（10g 卸载） 

图 8 给出了摩阻天平在不同载荷下的灵敏

度。从图中可以看到，在 0~-20g 载荷范围内，

天平灵敏度均稳定的在 20mV/g 附近，表明其拥

有良好的线性度，而该灵敏度也相对较高。 

 

图 8 不同载荷下摩阻天平的灵敏度 

1.2 摩阻天平补偿系数标定 

 

图 9 不同频率下摩阻天平的补偿系数 

将摩阻天平固连在振动台上，天平感应方

向与振动方向一致。通过信号发生器向振动台

输入不同频率的正弦信号，采集天平摩阻感应

元件和补偿元件的输出信号，其信号幅值比即

为补偿系数。图 9 给出了摩阻天平在不同频率

下的补偿系数。从图中可以看到，在 0~250Hz
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的频率范围内，摩阻天平的补偿系数均在１附

近，并有良好的线性特性，表明摩阻测量单元

与惯性补偿单元有良好的一致性。 

3 激波风洞摩阻测量实验及结果分析 

在中国科学院力学研究所 GFJ 风洞对某典

型高超声速高升阻比翼身组合体外形开展了摩

阻测量实验。实验条件为 Ma=6、Re=1.32×107, 

q=0.0278MPa、P0=1.7434MPa、T0=537.45K，

α=4°、6°。四个摩阻天平安装位置分别离模

型头部 300mm，370mm、510mm、580mm。 

实验典型信号如图 10 所示，有效实验时间

为 0.085~0.105s 段，约 20ms。从信号可以看到，

在有效实验时间内信号近似呈带有阻尼的谐振

形式。同时也可以看到信号有效时间前有大量

高频信号，高频信号之前还有一个较明显的低

频信号。推测应为洞体与支撑机构未能完全隔

离，在风洞破膜、模型未有来流时，洞体的振

动已经传至模型，构成高频信号前明显的低频

响应，流动到达后支撑机构与洞体的微小碰撞

带来了诸多高频信号。 

由于补偿单元信号受干扰较严重，无法进

行补偿，故本文采用数值拟合方法，用含有阻

尼的谐振信号对有效实验时间内的信号进行拟

合，获得其稳态值。 

 

图 10  α=6　，4#传感器的摩阻单元信号 

表 1 给出了风洞实验数据。以 4#摩阻天平

为例，说明实验的重复性误差，攻角 α=4°时，

不同车次的测量值分别为：38.456Pa，35.773Pa，

32.482Pa；其均方差为 2.443Pa。由于该类摩阻

天平尚属初次研制，其精度和灵敏度仍有待提

高。图 11 和图 12 分别给出了攻角 4°和 6°时

实验值和实验来流工况计算值的比较。结果表

明，实验结果与计算结果吻合较好，采用该类

天平开展摩阻实验研究是可行的。 

表 1 M=6 摩阻测量实验结果 

摩

阻天平

编号 

摩阻天

平距头部距

离（mm） 

α=4° α=6° 

测量值

（Pa） 

测量值

（Pa） 

1# 300 
38.421

81 

32.416

00 

2# 370 
24.330

41 

24.574

46 

3# 510 
24.695

22 

27.270

88 

4# 580 
35.570

65 

20.911

20 

 

图 11  α=4°实验与计算结果对比 

 

图 12  α=6°实验与计算结果对比 

4 结    论 

本文使用对剪切力敏感的 PZT 材料，采用

叠加晶体和对称补偿技术研制了高灵敏度摩阻

天平，并进行了标定。在激波风洞中开展了某

高升阻比高超声速外形的摩阻测量实验，实验

结果与计算结果吻合较好，验证了本文所提出

的摩阻天平方案的可行性。研究结果表明：利
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用晶体叠加手段可以在不增加浮动单元面积的

情况下成倍提高摩阻天平灵敏度；工艺良好的

情况下对称补偿是完全可以实现的；风洞机构

的隔振条件会对结果造成不可估量的影响。 
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DIRECT MEASUREMENT OF FRICTION FOR HYPERSONIC SHOCK TUNNELS 
BASED ON PIEZOELECTRICITY 

ZHANG Chen-an, YAO Wen-xiu, CHEN Wen-long, WANG Fa-min, LI Jing-mei 

State Key Laboratory of High Temperature Gas Dynamics, Institute of Mechanics, C A S, No.15 Beisihuanxi Road, Beijing 100190, China 

Abstract: Due to the low density in near-space, the thickness of boundary layer on hypersonic flight vehicles 

turns to large, which infects the flow outside the boundary layer. This phenomenon leads to the increase of 

friction drag, which may contribute 30~50% of the total drag. The study introduces a multi-piezoelectric 

technique, which can improve the sensitivity of the sensor. A symmetry sensor is applied for the acceleration 

correction. Friction measurement of a high lift-to-drag ratio configuration is performed in shock wind tunnel in 

order to validate the design. The experimental data agree well with the computational results.  

Key words   hypersonic; shock tunnel; skin friction; direct measurement; piezoelectric  

 
 


