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半角７°圆锥马赫数６边界层转捩的自由飞实验
王宗浩,黄　洁,石安华,宋　强,廖东骏,柳　森∗

(中国空气动力研究与发展中心 超高速空气动力研究所,四川 绵阳　６２１０００)

　　摘要:在气动物理靶上开展了半角７°圆锥的边界层转捩测量实验,模型材料为铝合金,表面采用氧化发黑处理

或涂覆低热导率涂层,底径３３mm,球头半径０．２７~２．５０mm,马赫数４．８９~６．６３,单位雷诺数４．８×１０７/m~５．２×１０７/m,

总迎角０．８°~５．８°,采用阴影和红外辐射成像获得了模型边界层图像和转捩阵面形貌,测得转捩雷诺数介于２．４×
１０６~５．６×１０６ 之间.结果表明:转捩雷诺数随迎角增大而减小;一定的球头钝化可以推迟转捩.
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(Hypervelocity AerodynamicsInstitute of China Aerodynamics Research and Development
Center,MianyangSichuan　６２１０００,China)

　　Abstract:Aseriesofboundarylayertransitionmeasurementsofthe７°halfangleconeat
Mach６intheAeroＧphysicRangewereconducted．Themodelsaremadeofaluminumalloywith
blackoxidationorlowthermalconductivitycoating．Thebasediameteroftheconeis３３mm,and
theradiusofthenosetipisamong０．２７~２．５０mm．TheparametercoversMachnumber４．８９~
６􀆰６３,UnitReynoldsnumber４．８×１０７/m~５．２×１０７/m,andthetotalangleofattack０．８°~５．８°．
Theboundarylayershadowgraphandsurfaceinferredimageswhichreflectthetransitionline
configurationwereobtained,andthetransitionReynoldsnumberwascalculatedtobe２．４×１０６~
５．６×１０６．Theresultsindicatethat:thetransitionReynoldsnumberdecreasesbyenlargingthe
angleofattack,certainnosetipscalewoulddelaythetransition．
　　Keywords:７°halfanglecone;boundarylayertransition;ballisticrangeexperiment;shadowgraph;
inferredradiationimaging

０　引　言

　　边界层转捩一直是空气动力学理论和实验研究

的热点,这源于边界层结构在广泛多样的气动问题中

的重要作用.在高超声速飞行器设计领域,边界层转

捩研究有助于解决热防护、减阻、超燃冲压发动机工

作稳定性和推进效率等问题[１].
　　飞行实验可以获得真实飞行数据,但其复杂度

高、实验周期长、经费消耗大.弹道靶通过发射器加

速模型,使其以超高速状态在测试段内自由飞行,不
存在支架或背景噪声干扰,可模拟真实的飞行速度、

雷诺数以及高焓的飞行环境,用于研究高超声速边界

层流动现象有着独特的优势.

　　美国自２０世纪６０年代起开始通过弹道靶实验

研究超声速和高超声速边界层转捩现象和规律.

NASAAmes中心在弹道靶上开展了尾翼稳定细长

锥柱模型实验(飞行马赫数２．８~７．０,模型表面粗糙

度２．５４~５．３３μm),结果表明:转捩雷诺数随马赫数

的增大而增大;在相同的马赫数下,一定的表面粗糙

度对边界层转捩有推迟作用[２Ｇ３].AEDC在弹道靶上

开展了半角１０°锥模型、马赫数 Ma＝２．２和５．１的实

验,证实转捩雷诺数随单位雷诺数的增大而增大[４].


