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摘 要: 介绍了在中国科学院力学研究所 JF12长实验时间激波风洞上开展的 10°尖锥标模的天平测力实验研究结
果． JF12激波风洞的实验时间为 100～130 ms，名义Mach数为 7．0，喷管出口直径为 2．5 m，总焓为 2．5 MJ /kg，复现了
35 km高空的飞行条件． 采用六分量应变天平， 攻角分别为－5， 0， 5， 10和 14°， 模型长度为 1．5 m， 质量为50 kg．
实验结果表明， 在 100～ 130 ms的实验时间里， 应变天平的输出信号含有 3～ 4个完整周期， 可以通过对天平的输
出信号进行平均直接获得气动力 /矩测量结果， 而不再需要进行加速度补偿， 且气动力系数重复测量的不确定度
小于 2%． JF12激波风洞气动力系数的测量结果与传统高超声速风洞的结果符合得较好， 表明在 2．5 MJ /kg 的总焓
下， 真实气体效应对该模型气动力特性的影响不明显．
关键词: JF12长实验时间激波风洞; 高超声速气动力特性; 10°尖锥标模; 真实气体效应
中图分类号: V211．22 文献标识码: A
Abstract: Aerodynamic force and moment measurements were conducted in JF12 long-test-time detonation-driven shock
tunnel of Institute of Mechanics， Chinese Academy of Sciences． The test time of JF12 was 100～130 ms． The nominal Mach
number was 7．0 and the exit diameter of the contoured nozzle was 2．5 m． The total enthalpy was 2．5 MJ /kg which duplicated
the hypersonic flight conditions of 35 km altitude． The test model was standard aerodynamic model of 10° half-angle sharp
cone． The length of the test model was 1500 mm with a mass of 50 kg． The aerodynamic forces were measured with a six-
component strain balance． The angle of attack was set to be －5， 0， 5， 10 and 14°． The experimental results show that in
the 100～130 ms test time， the signal of strain balance has 3～4 complete cycles． So the aerodynamic forces can be obtained
directly by averaging the signal of balance without acceleration compensation． The uncertainty of force measurement in JF12
is less than 2%． The aerodynamic force coefficients of JF12 are in good agreement with that of conventional hypersonic wind
tunnels with a difference of less than 2%． For this model under total enthalpy of 2．5 MJ /kg， the real-gas effects on aerody-
namic force characteristics are not very evident．
Key words: JF12 long-test-time shock tunnel; hypersonic aerodynamic characteristics; 10° half-angle cone model; real-
gas effects

引 言

常规高超声速风洞的实验气流总温低 声速

低， 忽略了热化学反应这一高超声速流动的关键特
征． 因此， 在地面高超声速实验中， 如何研究真实
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气体效应对气动力和力矩的影响是一个非常困难

的问题， 一度成为了“未知”问题［1］． 在航天飞机首
次入轨飞行中发现， 在预测的配平攻角下， 有明显
的俯仰力矩增量． 在首次飞行前， Woods 等［2］基于
气体动力学设计数据手册预测， 在 40°的再入攻角
下， 襟翼的配平角是 7．5°． 但实际飞行表明， 飞机
的襟翼需要转过一个更大的转角， 约为 16°， 比理
想气体的预测值增大了 1 倍． 该转角非常接近飞机
襟翼的设计极限， 若需要更大的转角， 将会导致严
重的飞行事故． 后来的研究表明， 该上仰异常现象
的主要原因是高 Mach 数下的真实气体效应［3］． 从
此， 产生了一门新的学科———高温气体动力学．
对于高超声速飞行器， 当来流总焓升高到

3 MJ /kg时， 激波波后的空气分子将会发生振动激
发 离解和电离等热化学反应过程． 这些热化学过
程将会吸收热量， 引起空气比热比降低和压缩系数
升高， 导致压力分布发生变化［4］， 从而引起高超声
速飞行器气动力特性发生变化． 为了更精确地设计
高超声速飞行器， 必须准确研究真实气体效应对气
动力特性的影响． 为验证这些设计参数的有效性，
就必须进行风洞实验［5］． 由于发生了热化学反应，
高超声速实验并不像低速风洞一样在理论上存在

相似准则， 必须真实复现飞行器的来流参数． 而为
了产生所需温度 Mach数和 Ｒeynolds数下的实验气
流， 这样的风洞必须能够提供很高的总焓和
总压［6-7］．
为了提高地面实验数据的精准度， 国内外发展

了很多先进的高超声速实验设备［8］， 其中一个研究
目的是测量高超声速飞行器的气动力和力矩． 然
而， 没有一个地面实验设备拥有复现高超声速飞行
条件的能力， 不同的设备分别研究了高超声速飞行
器设计问题的不同方面［9］． 激波风洞具有产生高温
气流的能力， 但实验时间极短， 仅用于气动热研
究， 难以进行气动力研究． 由于实验时间短， 惯性
力的影响难以消除， 即使采用了加速度补偿的方
法， 实验数据仍然难以满足工程需要的精准度．

2012年， 在国家重大科研装备研制项目的支
持下， 中科院力学所成功研制了基于反向爆轰的大
型爆轰驱动激波风洞［10-11］， 即 JF12 长实验时间激
波风洞． 它拥有复现 25 ～ 50 km 飞行高度 Mach 数
5～9的纯净空气气流的能力， 有效实验时间超过了
100 ms， 成为世界上第一座能够直接使用传统应变
天平进行气动力和力矩测量的激波风洞． 而世界上

第二大激波风洞 LENS II 激波风洞， 有效实验时间
为 30 ms［12］， 目前还没有公开发表的在 LENS II 上
开展的气动力研究结果．
真实气体效应对高超声速飞行器气动力特性

的影响是 JF12激波风洞长期和主要的研究内容之
一． 作为第 1 步， 在复现 35 km， 总焓2．5 MJ /kg，
Mach数 7．0 的高超声速来流条件下， 对半锥角为
10°的尖锥标模开展气动力实验研究， 给出了实验
结果， 并与常规高超声速风洞的气动力测量结果进
行了比较， 同时还给出了 JF12 气动力测量的特点
和相关实验技术．

1 实验条件和模型

图 1给出了 JF12 激波风洞的结构图， 图 2 是
风洞照片． 它的总长度为 265 m， 包括 6 个主要部
分， 从右到左分别是 E-型真空罐 实验段 喷管 被
驱动段， 驱动段和卸爆段． 其中， 真空罐的总长度
为 40 m， 内径为 3．5 m， 容积为 600 m3， 高背压产生
的反射激波在风洞起动 200 ms 以后返回实验段，
从而可以保证风洞最大有 200 ms的实验时间． 实验
段的长度为 7 m， 内径为 3．5 m． 型面喷管的长度为
15 m， 出口直径为 2．5 m， 名义 Mach 数为 5 ～ 7， 喉
道是可更换的．

图 1 JF12长实验时间激波风洞结构图
Fig． 1 Schematic of JF12 long-test-time shock tunnel

图 2 JF12长实验时间激波风洞照片
Fig． 2 Photo of JF12 long-test-time shock tunnel

被驱动段长度为 89 m， 内径为 720 mm． 驱动段
长度为 99 m， 内径为 400 mm． 驱动段和被驱动段之
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间通过过渡段和夹膜机连接， 即管道直径是从
720 mm逐渐降到 400 mm的， 主膜片在驱动段一侧．
采用反向爆轰驱动模式， 即爆轰是在驱动段的右端
点火， 然后往左传播的． 卸爆段位于设备的最左端，
长度为 19 m， 直径为 400 mm， 实验前抽真空， 用于
降低爆轰波的反射压力， 避免爆轰波对设备产生破
坏． 所以与常规轻气体驱动的激波风洞不同， JF12
驱动段末端返回的是反射激波而不是稀疏波．
实验模型是半锥角为 10°的尖锥标模， 有大量

的常规高超声速风洞的实验结果用于比较． 模型的
长度为 1．5 m， 质量为 50 kg， 采用铝合金制成． 该模
型对于高超声速风洞的测力结构而言是相当大和相

当重的． 图 3是安装在 JF12激波风洞中的实验模型．

图 3 10°尖锥模型
Fig． 3 10° half-angle cone model

采用了专为 JF12 激波风洞设计的六分量应变
天平， 图 4是该气动天平的实物图， 天平的最大直
径为 106 mm． 在激波风洞实验过程中， 模型 天平
和支杆的振动在 100 ms 的实验时间内不会发生很
明显的阻尼衰减． 在激波风洞进行天平测力， 由于
实验时间短， 模型无法稳定， 都采用惯性补偿方
法［13］． JF12的气动力实验没有采用加速度补偿方
法． 为了从耦合了测力系统惯性力和模型气动力数
据的输出信号中重构模型的气动力和力矩， 必须确
保在 100 ms实验时间内获得至少3～4个完整的振
动周期． 因此， 将天平的刚度设计得很大， 同时对
模型支撑系统的强度也进行了加强． 目前， JF12 激
波风洞共有 5只不同量程的杆式和盒式天平， 用于
不同模型的气动力实验研究．
在实验中， 喷管的名义 Mach数为 7．0， 总焓为

2．5 MJ /kg， 总压为 3．0 MPa， 实验条件复现 35 km
高空的飞行条件． 在每次实验中都采用 Pitot探头测
量 Pitot压力． 假设自由来流处于热化学平衡状态，

考虑真实气体效应， 计算得到喷管出口的自由流参
数． 模型攻角分别为－5， 0， 5， 10和 14°， 侧滑角为
0°． 为了获得 JF12激波风洞测力结果的不确定度，
在 5°攻角下进行了 6 次重复性实验， 而在其他攻
角下分别进行了 3次重复性实验．

图 4 六分量应变天平
Fig． 4 Six-component strain balance

2 结果与讨论

在实验前， 先采用拉线熔断法或橡皮锤敲击法，
对模型支撑系统的振动频率进行动态校准， 以确定
最低振动频率． 模型支撑系统包括了模型 天平 支杆
和其他支撑设备，其中支杆是用合金钢制成的，直径
为 100 mm， 大弯刀的回转半径为 2．4 m． 法向方向上
的振动频率采用加速度计进行测量． 图 5( a) 给出了
加速度计的测量结果， 图 5( b) 给出了加速度信号
的快速 Fourier分析结果． 从图中可以看出， 测力系
统的 1 阶振动频率为 41．25 Hz， 从而可以保证
100 ms的有效实验时间里， 法向力和俯仰力矩至少
可以获得两个完整周期的数据． 轴向力的振动频率
大于 100 Hz， 从而在 100 ms 的实验时间里可以获
得 10个以上的完整振动周期．
理论上讲， 如果测力系统的振动频率是成倍数

增长的， 就可以获得非常规律的周期性天平信号．
实际上并非如此， 天平的法向力和俯仰力矩总是有
两个频率非常接近的振动模态． 从图 5 可以看出，
实验中测力系统的 1 阶振动模态频率为 41．25 Hz，
2阶振动模态频率为 52．5 Hz， 这两个低阶振动模态
的频率非常接近． 这是由天平 支杆 弯刀 模型重
量共同决定的． 这两个频率叠加在一起， 会使天平
信号变得比较复杂．
进一步举例说明这个问题． 图 6 为没有安装模

型的天平的俯仰力矩信号， 可以看出天平自身的振
动频率比测力系统的振动频率高 1 个量级． 从图
6( a) 可以看出， 天平的俯仰力矩信号比较复杂， 缺
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乏周期性． 如图 6( b) 和( c) 所示， 这个信号中包含
两个频率非常接近的低阶振动， 其中 1 阶频率为
236．35 Hz， 2阶频率为 249．76 Hz． 将这两个低阶振
动剔除之后， 就获得了非常平稳的气动力信号［14］．

( a) Accelerometer signals

( b) Fast Fourier analysis results

图 5 模型支撑系统的振动频率
Fig． 5 Vibration frequencies of JF12 model supporting system

( a) Original balance signal of pitch moment

( b) 1st mode 236．35 Hz

( c) 2nd mode 249．76 Hz

( d) Signal after 1st and 2nd mode removed

图 6 天平俯仰力矩信号
Fig． 6 Balance signal of pitch moment

激波风洞的的非定常起动过程会对模型造成

冲击， 对天平信号产生影响． 为了研究激波风洞的
非定常起动过程， 在模型底部安装了 12 个底压传
感器， 上下左右各 3 个， 如图 7 所示． 模型底部安
装了后端盖， 上面有螺纹孔， 压力传感器从模型内
部直接安装在模型后端盖上．

( a) Bottom of model

( b) Diagram of pressure transducers

图 7 模型底部底压传感器布置图
Fig． 7 Pressure transducers installed on bottom

surface of test model
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图 8给出了天平的典型输出信号， 包括了轴向
力 法向力和俯仰力矩数据， 以及 4 个底压传感器
的信号． 天平的输出信号可以分成两部分． 在开始
的 30 ms里， 信号是没有规律的， 说明模型处在无
规律的机械振动中， 这是由流场非定常建立过程造
成的． 流场建立过程的持续时间与很多因素有关，
比如模型的形状和大小 攻角和 Mach 数等． 激波风
洞的非定常起动过程同样也可以从模型的压力信

号中得到验证． 从图 8 可以看出， 在非定常起动阶
段， 天平信号和底压传感器信号完全是同步的． 因
此， 这部分的结果不能用于气动力和力矩的计算．

( a) Signals of balance

( b) Signals of pressure transducers

图 8 天平信号和模型底压信号
Fig． 8 Balance and pressure transducers output signals

在非定常起动过程之后， 天平的输出信号变得
非常有规律， 且在 100 ms 的有效实验时间里出现
了 3个以上的完整周期， 低阶振动频率同实验前的
动态校准结果一致． 同样， 在 30 ms以后， 模型底压
信号也变得非常平稳． 天平信号里包括气动力信号
和惯性力信号， 其中惯性力信号通过对输出信号进
行平均处理就可以很容易地去除， 不需要进行加速
度补偿来重构测量结果． 即由于轴向力和法向力的
高频振荡信号中含有足够的振动周期， 使用该天平
通过简单的数据处理技术就可获得精确的实验数

据． 该研究表明长实验时间对激波风洞测力的重要
性， 一旦 JF12激波风洞的有效实验时间小于 30 ms
或测力系统的固有频率低于 10 Hz， 测力数据的准
确度将会大大降低．
图 9～11给出了不同攻角下的法向力系数 轴

向力系数和压心系数． 为了方便比较， 图上同时给
出了 FD-07， FD-03 和 Langley 的 11 in 常规低焓高
超声速风洞的平均结果［15］． JF12 的所有实验点都
画在图上， 而其他风洞只给出了平均值． 从图中可

见 JF12 激波风洞的测力结果精准度非常高， 法向
力系数的不确定度小于 2%， 而轴向力系数的不确
定度小于 5%． 两大关键技术保证了高质量的实验
数据． 一是爆轰驱动技术， 由于爆轰驱动激波风洞
的运行与破膜压力无关， 它可以产生高质量的流
场， 而在其他激波风洞中， 破膜压力极大地影响了
流场． 二是长实验时间， 在超过100 ms的长实验时
间里， 模型拥有 3～5个完整的振动周期， 惯性力可
以很简单地通过对天平信号进行平均来去除， 同时
还可以消除激波风洞非定常起动过程对测量结果

的影响， 从而很好地降低了实验数据的不确定度．

图 9 不同攻角下的法向力系数
Fig． 9 Normal force coefficients at different attack angles

图 10 不同攻角下的轴向力系数
Fig． 10 Axial force coefficients at different attack angles

从图 9可见， 在 JF12激波风洞中， 不同攻角下
的法向力系数 Cn 与常规高超声速风洞的结果符合

得较好， 差别小于 2%． 压心系数 Xcp也与理论结果

相符， 理论值为 Xcp = 0．6874． 不同风洞的轴向力系
数不完全相同， 这是因为轴向力系数可以分成压差
阻力和摩擦阻力两部分． 图 10 中同时给出了 Euler
方程计算得到的轴向力系数． 实验数据与 Euler 结
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果的差值就是摩阻阻力对轴向力系数的贡献． 对层
流边界层， 摩阻系数与基于模型长度的 Ｒeynolds数
ＲeL的平方根成反比． 在当前 Ｒeynolds 数下， 边界
层流动都是层流． 首先可以看出， FD-03 风洞的轴
向力系数几乎与 Langley 风洞的结果一致． 而 JF12
激波风洞的轴向力系数比 FD-03 的轴向力系数大
10%， 这是因为 FD-03风洞的 ＲeL大约是 JF12激波
风洞的 2倍． JF12激波风洞的 ＲeL约为 1．5×106， 而
FD-03风洞的 ＲeL约为 3×106． 在 FD-03风洞的总轴
向力中， 摩阻的贡献约为 10%， 而在 JF12 激波风
洞中约为 20%． JF12激波风洞的轴向力系数同 FD-
07 风洞的轴向力系数基本相等． FD-07 风洞的
Ｒeynolds数 ＲeL约为 5×106， 约为 JF12 的 3 倍， 但
是， 在 FD-07模型后部边界层发生了转捩［15］， 因此
它的轴向力系数比层流的结果更大一些．

图 11 不同攻角下的压心系数
Fig． 11 Coefficients of pressure center at

different attack angles

3 结论

在 JF12长实验时间激波风洞中开展了半锥角
10°的尖锥标模的气动力实验研究． 实验结果表明，
JF12激波风洞可以获得高精度的测力数据， 实验
数据的不确定度小于 2%． 实验数据与常规高超声
速风洞的结果符合得很好． JF12激波风洞与常规高
超声速风洞的法向力系数的差别小于 2%． 而轴向
力系数的差别是由于基于模型长度的 Ｒeynolds 数
以及边界条件的不同所导致的． 对总焓 2．5 MJ /kg
下的 10°尖锥而言， 真实气体效应对气动力特性的
影响不明显．

致谢 在此向 LHD 激波与爆轰物理课题组

的全体成员的辛勤劳动表示感谢． 该研究是
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号为 11672312， 11532014， 在此表示感谢．
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勘 误

《气体物理》2016年第 4 期第 5 页 3．1 节第 1 段: “质心位置距机鼻 600 mm”应改为“质心位置距机鼻
300 mm”．
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