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纳米流体燃料性能调控研究进展
高毅1，徐星星2，赵子龙1，周帅1，刘佩进1，敖文1, *

1. 西北工业大学 固体推进全国重点实验室，西安　710072　　2. 湖北航天化学技术研究所，襄阳　441003

摘要：纳米流体燃料是将纳米颗粒添加至液体燃料中形成的一种悬浮液，具有能量密度高、点火延迟时间短等优点，具有

改善燃料燃烧特性的潜力。为探寻更为有效的纳米流体燃料性能调控方法，本文回顾了近年来国内外纳米流体燃料性能调控

的研究进展，主要介绍了纳米流体的稳定性能、流变性能、蒸发性能、点火性能和燃烧性能调控的研究成果，分析了各种物理

和化学调节方法及其基本原理。添加表面活性剂和金属包覆改性是改善纳米流体燃料稳定性能和流变性能的主要方法；点火

性能和燃烧性能的调控主要基于提高燃料液滴热传导和热辐射吸收能力、促进金属颗粒自身释热等途径，主要包括添加纳米

金属颗粒、纳米金属氧化物及新型亚稳态分子间复合物等。纳米流体燃料的下一步研究应重点围绕拓宽纳米流体燃料界限、

探索新型表面活性剂、建立纳米流体燃料点火燃烧理论体系等方面展开。

关键词：纳米流体燃料；稳定性能；性能调控；点火；燃烧；表面活性剂；综述
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Research progress of improving nanofluid fuel performance
GAO Yi1, XU Xingxing2, ZHAO Zilong1, ZHOU Shuai1, LIU Peijin1, AO Wen1, *

1. National Key Laboratory of Solid Rocket Propulsion,

Northwestern Polytechnical University, Xi’an　710072, China

2. Hubei Institute of Aerospace Chemotechnology, Xiangyang　441003, China

Abstract: Nanofluid fuel is a kind of suspension liquid, which is made by adding nanoparticles

into the liquid fuel. It has advantages of high energy density and shorter ignition delay, and thus

shows the potential of improving the burning characteristics of the fuels. To further improve the

performance  of  nanofluid  fuels  and  explore  more  effective  performance  control  methods,  the

progress of research on nanofluid fuels in recent years at home and abroad is briefly reviewed in

this work. Researches on the improvement of the stability performance, rheological performance,

evaporation performance, ignition performance and combustion performance of nanofluid fuels are

introduced,  and  the  corresponding  tailoring  methods  and  mechanisms  are  analyzed.  Adding

surfactant and surface coating are effective methods to  improve the stability of nanoparticles  in

the fuel. The methods of regulating ignition and combustion performance are based on improving

the heat conduction and absorption capacity of droplets and promoting the heat release of metal

particles,  which mainly  include  nano-metal  particles,  nano-metal  oxides,  and  new metastable

intermixed  composites.  The  existing  problems  in  current  research  are  summarized.  More

importantly, it is pointed out that the future study of nanofluid fuels should focus on broadening

the boundary of the fuel, exploring new surfactants, and establishing the theoretical framework of

ignition and combustion.

Keywords: nanofluid  fuel;  stability;  performance  improvement;  ignition;  combustion;

surfactant; review
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 0    引　言

随着推进技术不断发展，常规燃料的能量密度

已经成为当前液体推进系统的主要限制因素。未来

的燃烧和推进系统迫切需要更高能量密度的燃料，

传统燃料和新型合成燃料的能量密度亟待提高[1]。

目前，化学合成的高能量密度燃料包括 JP–10

燃料（挂式四氢双环戊二烯）、RP–3 燃料等。通过化

学合成方式增大燃料能量密度，会导致燃料低温特

性不佳，存在一定局限性。利用纳米材料的特性，将

纳米颗粒（尤其是纳米金属颗粒）添加至碳氢燃料中

形成混合燃料 [2]，可以提高燃料能量密度，满足推进

系统对高能燃料的需求[3]。

纳米流体燃料能量密度可采用比冲或密度比冲

表征。加入纳米金属颗粒后，燃料理论比冲降低，但

燃料密度增大，密度比冲提高，推进性能提升；同时，

燃料耗氧量减少，飞行器可以载运更多燃料或增强

高空环境工作能力 [4]。除提高燃料能量密度外，加入

纳米金属颗粒还能缩短点火延迟时间 [5]、提高燃烧热

量 [6]、减少污染物排放 [7]、提升燃烧速率 [8] 等。因此，

纳米流体燃料具有通过改变基底燃料物理和化学性

质来改善燃烧特性的潜力 [9]，在火箭发动机、喷气式

发动机等领域应用前景广泛。

本文对近年来纳米流体燃料性能调控研究进展

进行回顾与综述，为相关领域研究者提供参考。

 1    纳米流体燃料分类

纳米科技不断进步，在液体燃料中添加各种纳

米颗粒的应用研究不断取得新的进展。纳米颗粒添

加剂体积小但功能强大，不仅可作为润滑剂 [10]，还可

作为催化剂或燃料 [2, 11]。很大程度上，纳米流体燃料

的物理和化学性质取决于加入的纳米颗粒种类。目

前广泛使用的纳米颗粒有铝、铁、镁、硼、钴、氧化

铈、氧化铜和碳纳米管等多种材料。其中，纳米铝颗

粒具有高比表面积和高反应活性 [12-13]，可有效改善液

体燃料点火特性并增加体系能量，应用最为广泛。

另外，某些纳米流体燃料中还会加入表面活性剂来

提高稳定性。因此，纳米流体燃料可以从基液、纳米

颗粒及表面活性剂等 3 个角度进行分类，较为常见

的是根据基液进行分类，如表 1 所示。可以看到，目

前常用的纳米流体燃料多以煤油、乙醇和 JP–10 作

为基液，以纳米金属氧化物（如纳米氧化铝）作为纳

米颗粒添加剂。一般而言，煤油基纳米流体燃料需

添加表面活性剂，而乙醇基纳米流体燃料则无需添

加（乙醇本身就是一种极性和亲水性液体，表面有亲

水性氧化物的纳米颗粒能够在乙醇中保持很好的悬

浮性 [14-15]）。除纳米铝及其氧化物外，研究者也在不

断探索其他纳米颗粒对燃料性能的调控作用。

Guerieri 等 [16] 制备了 CuO/NC、KIO4/NC 和

MgO/NC 等硝酸纤维素复合中粒子（Meso-Particles,

MPs），发现它们在煤油中的分散性得到明显改善；

以硝酸纤维素将纳米铝和纳米金属氧化物颗粒组合

为中粒子 [17]，并以表面活性剂 TOPO（三正辛基氧化

膦）改善中粒子在煤油中的悬浮效果，发现纳米金属

和金属氧化物可以产生协同作用，且 MPs 的组成十

分灵活。Mei 等 [18] 观察了加入 CeO2、Co3O4 纳米颗

粒的正十四烷的蒸发特性。Chen 等[19] 测量了 AP（高

氯酸铵）包覆纳米铝颗粒对 JP–10 点火和燃烧的影

响。此外，将含碳纳米颗粒分散于液体碳氢燃料中，

也能得到稳定的纳米流体燃料，且能对其性能进行

调控，如 Gan 等[20] 研究了多壁碳纳米管（MWCNTs）、

单壁碳纳米管（SWCNTs）及碳纳米颗粒（CNPs）对

乙醇辐射性能的影响。

 2    纳米流体燃料的关键性能

纳米流体燃料是一种典型的固液混合物，兼具

高能量密度和液体流动特性。开展纳米流体燃料关

键性能研究是了解其复杂反应机理的必要环节。

图 1 归纳了研究者着重研究的纳米流体燃料若

干关键性能。纳米流体燃料关键性能主要包括物理

性能和化学性能。在物理性能方面，纳米流体燃料

的稳定性决定了燃料的储存能力，纳米颗粒团聚沉

降会阻碍燃料蒸发，也不利于储存；纳米流体燃料的

流变性能（密度、黏度和表面张力等）决定了燃料输

运状况，如纳米颗粒质量分数过大，会导致燃料黏度

增大，有堵塞喷嘴的风险；纳米流体燃料以喷雾液滴

形式进入燃烧室，蒸发过程复杂，其蒸发性能对燃烧

过程十分重要（液滴蒸发速率是高效燃烧系统设计

的关键指标）；在燃料中加入纳米金属颗粒，还可以

提高燃料能量密度，改善燃料能量特性。

纳米流体燃料的化学性能主要表现在燃料点火

和燃烧过程中，如液滴的点火延迟、点火温度、燃烧

速率等性能。通常加入纳米金属颗粒能够改善燃料

的点火和燃烧性能，但不同添加物对燃料性能的改

2 实　验　流　体　力　学 http://www.syltlx.com

 



善程度不同，研究纳米流体燃料的点火和燃烧性能

对于理解纳米颗粒在燃料中的作用机理十分重要。

 3    纳米流体燃料稳定性能调控

目前，限制纳米流体燃料实际应用的一个突出

问题就是纳米颗粒在燃料中的稳定性不够理想。由

于燃料本身性质及纳米颗粒添加物尺寸极小等原

因，团聚效果明显（图 2），这会削弱燃料的燃烧性

能[38] 并造成储存上的困难。

 

表 1    纳米流体燃料常用基液、纳米颗粒和表面活性剂

Table 1    Base liquid, nano particle and surfactant commonly used in nano fluid fuel

基液 纳米颗粒 纳米颗粒尺寸/nm 表面活性剂 文献来源

煤油

n–Al/CuO/NC等 TOPO [17]

n–Al 80 OA [21-22]

n–Al 70 OA [1]

CuO/NC、KIO4/NC、MgO/NC等 TOPO [16]

n–Al 80 OA [23]

硝基甲烷（NM）

n–SiO2，n–Al2O3 [24]

n–Al，SiO2，TiO2 100，200，20 [25]

正十四烷（C14） CNTs，CeO2，Co3O4 20和50 CTAB [18]

正癸烷（C10）

n–Al 80 Span 80 [26]

n–B 80 Span 80 [27]

n–Al2O3 40 [28]

CeO2，Ce2O3 25 Tween 85 [29]

柴油

n–Al，n–Al2O3 50 [30]

n–Al2O3，n–TiO2，n–Fe3O4 80，50，45 [31]

乙醇

n–Al 80 Span 80 [26]

n–Fe 80 Span 80 [27]

SWCNTs 1～2 [20]

MWCNTs 100 [20]

CNPs 6 [20]

n–Al，n–Al2O3 80 [32]

n–Al 80 [15]

TiO2 4～8 [33]

CeO2，Ce2O3 25 Tween 85 [29]

n–Al，n–SiO2 80 [11]

n–Al，n–Ag，n–Al2O3，n–SiO2，n–Fe 80，35，25，80，25 [34]

正庚烷

n–Al 80 Span 85 [35]

n–Al 80 OA [36]

JP–10

n–B 80 OA，TOP，TOPO，TPP等 [37]

n–Al，NC，n–Al/NC 80，1 000～6 000，2 000 TOPO [8]

AP–coated Al Tween 85 [19]

n–Al 80 Tween 85 [5]

注：NC：硝酸纤维素；CNTs：碳纳米管；SWCNTs：单壁碳纳米管；MWCNTs：多壁碳纳米管；CNTs：碳纳米颗粒；AP：高氯酸铵；OA：油酸；CTAB：
十六烷基三甲基溴化铵；Span 80：山梨醇酐单油酸酯；Span 85：山梨醇酐三油酸酯；Tween 85：聚甲醛–山梨醇三油酸酯；TOP：三正辛基膦；TOPO：
三正辛基氧化膦；TPP：有机胺酯。
 

物理性能

密
度

黏
度

稳
定
性

蒸
发
特
性

表
面
张
力

传
热
特
性

能
量
特
性

点火

点
火
延
迟

点
火
温
度

点
火
概
率

燃
烧
阶
段

燃
烧
强
度

燃
烧
速
率

燃
烧
效
率

微
爆
特
性

燃
烧
产
物

火
焰
温
度

火
焰
位
置

火
焰
形
状

燃烧火焰

化学性能

纳米流体燃料关键性能

 
图 1    纳米流体燃料的关键性能

Fig. 1    Key properties in nanofluid fuels
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为使纳米颗粒稳定均匀分散于燃料中，研究者

开展了大量研究。采用某些物理方法可以稳定燃料

中的纳米颗粒。Saxena 等 [39] 认为采用“两步法”制备

纳米流体燃料可令纳米颗粒尺寸更加均匀、在燃料

中具有更好的分散状态。采用超声搅拌、磁力搅拌

等方法，也能够改善纳米颗粒在燃料中分布不均的

状况 [40]。除了物理方法，采用化学方法也可以改善纳

米颗粒在燃料中的稳定性。与纳米颗粒粒径均匀度

相比，基液 PH 值对纳米颗粒的稳定性影响更大。通

过改变基液 PH 值，可以使纳米颗粒在燃料中更加

稳定。表面活性剂可以有效改变纳米流体燃料的

PH 值。鄂秀天凤等 [4] 以油酸（OA，目前常用表面活

性剂）对纳米铝颗粒表面进行改性，采用 XPS（X-ray

Photoelectron Spectroscopy）表征方法确定了油酸是

通过 Al–O–C 键附着于纳米铝颗粒表面；研究了纳

米铝颗粒在 JP–10、HDF–T1（外四氢三环戊烷）以

及两者混合燃料中的稳定性，发现起始 3 d 内大颗粒

明显沉降，之后纳米颗粒悬浮性较好，42 d 后尚有质

量分数约 15% 的纳米颗粒稳定悬浮。HDF–T1 中

纳米颗粒的稳定性优于混合燃料，混合燃料次之，

JP–10 再次之。另一种常用表面活性剂为 TOPO。

Guerieri 等 [16] 测试了 TOPO 对煤油中 CuO、KIO4、

MgO、AlO 通过硝酸纤维素制成的中粒子的稳定性

的影响。经超声分散处理后，CuO 在加入 TOPO 的

煤油中稳定性最好，24 h 后才出现明显沉降，而经硝

酸纤维素复合形成的 CuO/NC 在 200 h 后仍无明显

沉降，如图 3（a）所示（红框内显示有明显重力沉降）。

鄂秀天凤等[37] 使用 OA、TOP（三正辛基膦）、TOPO、

TPP（有机胺酯）等对纳米硼颗粒表面改性，以增强

其在 JP–10 中的稳定性，发现 TOPO 可有效抑制纳

米颗粒接触团聚，42 d 后仍有质量分数 12.7% 的纳

米颗粒分散于燃料中，如图 3（b）所示。

Li 等 [41] 研究了正癸烷中经 Span 80（山梨醇酐油

酸酯）改性的 56.0、74.4 和 93.4 nm 纳米铝颗粒的分

散稳定性，3 种尺寸颗粒的团聚物尺寸超过临界值后

即开始沉淀，沉淀过程相似。超声分散处理 2.5 h

后，56.0 nm 颗粒的团聚物尺寸最大，93.4 nm 颗粒

的团聚物尺寸最小（纳米颗粒尺寸越小，碰撞概率越

高，团聚作用越强），后者在正癸烷中稳定性更好。

低质量分数的纳米颗粒在燃料中可以更好地保持稳

定状态 [42-43]，但要获得更优秀的燃烧性能，则必须提

高纳米颗粒的质量分数，这就会面临纳米颗粒易于

团聚的矛盾。
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（a）经超声分散的纳米燃料悬浮液经不同时间后的照片[19]

（b）纳米硼/JP–10 悬浮液静置 1 h（上）和 7 d（下）的照片，
从左至右分别加入以下表面活性剂（最右未加入表面活性剂）：
油胺、油酸、TOP、TOPO、十二烷硫醇、十二烷腈、TPP[36] 

图 3    不同纳米流体燃料稳定性比较
Fig. 3    Comparison of stability of different nanofluid fuels

 

纳米颗粒在燃料中的悬浮效果取决于颗粒之间

排斥力与吸引力的平衡。采用物理方法（如超声振荡

等）将纳米颗粒更好地分散于燃料中，同时加入表面

活性剂，长链的表面活性剂附着于颗粒表面，使纳米

颗粒能够克服相互之间的范德华力而保持稳定 [44]。

因此，为提升纳米流体燃料的稳定性，需结合使用物

理方法与化学方法，同时针对不同的基液和纳米颗

粒选择相应的表面活性剂。

 

初步混合后

分层 大颗粒沉淀

团聚

纳米颗粒分子间力

 
图 2    纳米流体燃料的团聚机制

Fig. 2    Agglomeration mechanism of nanofluid fuels

4 实　验　流　体　力　学 http://www.syltlx.com

 



 4    纳米流体燃料流变性能调控

纳米流体燃料在液体发动机燃烧室内雾化，若

黏度过高就会堵塞喷头，影响发动机工作。因此，纳

米流体燃料应具有较高能量密度和较低黏度。

实验结果表明，纳米流体燃料黏度与纯燃料黏

度随温度的变化趋势一致。Shariatmadar 等 [45] 比较

了纯煤油（ATK）和加入低质量分数纳米硼颗粒的煤

油在 5、25、40 ℃下的黏度变化，如图 4（a）所示。当

温度升高时，纯煤油发生热膨胀，黏性剪切应力降

低，黏度下降；而在较高温度下，纳米流体中的硼颗

粒随机布朗运动更为剧烈，流体黏度降低更快。对

于同种纳米流体燃料，加入纳米颗粒质量分数不同，

黏度变化差异较大。Kannaiyan 等 [46] 研究了加入纳

米 Al2O3 颗粒的 A–1 喷气燃料黏度特性，发现流体

黏度随着纳米颗粒质量分数增大而增大，质量分数

为 4% 时，黏度增大了 2.5%。Tanvir 等 [15] 使用流变

仪分析了加入不同质量分数（1%、5%、10% 和 15%）

纳米铝颗粒的乙醇燃料的流变特性。如图 4（b）所

示，质量分数为 1% 和 5% 时，纳米流体燃料的黏度

和纯乙醇相差无几；质量分数为 10% 和 15% 时，与

纯乙醇相比，燃料黏度分别增大了 5% 和 15%。鄂秀

天凤等 [4] 测试了不同纳米铝颗粒质量分数下的燃料

黏度，发现在不同基液中，燃料黏度随纳米颗粒质量

分数增大而增大的程度不同：以 HDF–T1 为基液

时，当纳米颗粒质量分数超过 20%，燃料的黏度呈指

数级增长；而以 JP–10 为基液时，燃料黏度随纳米

颗粒质量分数增大而增大的速度相对缓慢。

纳米流体燃料黏度除了受纳米颗粒质量分数的

影响，同时也受颗粒种类的影响。Mei 等[18] 在正十四

烷中加入碳纳米管、纳米 CeO2 颗粒和纳米 Co3O4 颗

粒制备相应的纳米流体燃料，测试其黏度随纳米颗

粒尺寸和质量分数的变化。如图 4（c）所示，加入纳

米颗粒能够提高燃料黏度，且黏度提高的程度有所

区别（可能是由于 3 种纳米颗粒体积密度不同），其

中碳纳米管提高黏度的效果最为明显。

纳米颗粒直径会对燃料黏度产生显著影响。从

目前研究来看，纳米颗粒直径对燃料黏度的影响存

在 2 种不同的现象：一种是燃料黏度随颗粒直径增

大而增大 [47-49]，一种是燃料黏度随颗粒直径增大而减

小 [50-52]。Li 等 [41] 研究了纳米铝颗粒直径（56.0、74.4、

93.4 nm）对正癸烷黏度及表面张力的影响，发现其

表面张力随颗粒直径增大而减小，甚至会小于基液

（正癸烷）的表面张力，而燃料黏度随颗粒直径增大

而增大，这可能与加入了表面活性剂 Span 80 有关。

Chevalier 等 [51] 研究了 SiO2 直径（35、94、190 nm）对

乙醇相对黏度的影响，发现乙醇相对黏度随纳米颗

粒直径增大而减小。出现这 2 种不同现象的原因主

要在于燃料中的纳米颗粒不同，且颗粒与颗粒之间、

颗粒与基液之间的相互作用力大小不同。
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（c）颗粒质量分数和尺寸对纳米流体燃料黏度的影响[23]
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图 4    纳米流体燃料黏度影响规律

Fig. 4    Influence of different parameters on the viscosity of nano fluid
fuel

 

综上所述，加入含碳纳米颗粒的燃料黏度增大

更为明显，纳米流体燃料的黏度随着纳米颗粒的质
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量分数增大而增大，提高温度能够降低纳米流体燃

料的黏度。因此，根据实际应用需求针对性地选择

纳米颗粒的种类、质量分数和尺寸十分重要。

 5    纳米流体燃料蒸发性能调控

纳米流体燃料在点火燃烧前首先受热蒸发，蒸

发阶段对燃料点火具有重要作用。温度及纳米颗粒

的种类、质量分数和尺寸都会影响燃料的蒸发性

能。如图 5 所示，Javed 等 [21-22] 研究了纳米铝颗粒质

量分数对煤油蒸发速率（Cv）的影响，发现煤油基纳

米流体燃料蒸发经过了 4 个阶段，即初始加热阶段、

D2 定律蒸发阶段、微爆阶段（如图 6[29] 所示，微爆的

原因在于燃料液滴内部受热不均及多种液体混合因

沸点不同而出现气泡，气泡随温度升高而变大，同时

液滴体积减小，导致液膜变薄并破裂；纯煤油蒸发时

未观察到微爆现象。图中，me 和 r分别为整个液滴

的质量和半径，ml 和 rb 分别为液滴中的液体质量和

空腔半径）和团聚物燃烧阶段。在 400～600 ℃范围

内，低质量分数（0.1%、0.5% 和 1.0%）纳米铝–煤油

的蒸发速率与纯煤油相近，质量分数为 0.5% 时，蒸

发速率提高 56.7%，并在 700～800 ℃发生微爆；在

400～ 800 ℃范围内 ，高质量分数 （ 2.5%、 5.0% 和

7.0%）纳米铝–煤油的蒸发速率高于纯煤油，质量分

数为 2.5% 时，蒸发速率提高 48.7%[22]。

Javed 等 [35] 研究了加入不同质量分数纳米铝颗

粒的正庚烷（Heptane）在 100～600 ℃范围的蒸发特

性（图 7）。加入纳米铝颗粒后，燃料在 100～300 ℃
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图 5    不同温度下 0.1%、0.5% 和 1.0% 纳米铝–煤油的蒸发速率[21]

Fig. 5    Evaporation  rates  of  0.1%,  0.5%  and  1.0%  nano-aluminum-
kerosene at different temperatures[21]
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图 6    微爆示意图[29]

Fig. 6    Schematic representation of the ejection event [29]
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图 7    不同温度下庚烷基纳米流体燃料液滴与纯庚烷、稳定庚烷液滴的

蒸发率比较[34]

Fig. 7    Comparison  of  the  evaporation  rates  of  heptane-based
nanofluid  fuel  droplets  with  pure  and  stabilized  heptane
droplets under different temperatures[34]
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范围的蒸发速率低于正庚烷，温度升高至 400 ℃以

上时，蒸发速率高于正庚烷，这种现象在纳米铝颗粒

质量分数为 2.5% 时更为明显。其原因在于：温度较

低时，纳米铝颗粒团聚形成致密外壳，抑制了蒸发；

在高温下则团聚形成多孔外壳，导致蒸发增强。另

外，还可基于汽化潜热机理解释加入纳米颗粒对燃

料蒸发性能的影响规律。Tanvir 等 [34] 对水基和乙醇

基纳米流体燃料的汽化潜热进行了分子动力学模拟

计算和实验测量，发现在水和乙醇中加入质量分数

3% 的纳米银或纳米铁颗粒能够大幅降低汽化潜热，

但加入质量分数 3% 的纳米铝颗粒则会导致汽化潜

热提高 2%，发现纳米颗粒与基液分子之间的键合强

度是影响汽化潜热的关键因素。

燃料经过喷嘴喷雾以液滴群形式进入燃烧室

中，液滴之间的蒸发过程存在相互影响。Wang 等 [53]

研究了不同温度（573、673 和 773 K）下多个柴油液

滴蒸发过程中的相互影响，发现液滴群内的液滴蒸

发过程可分为 3 个阶段，即初始加热阶段（第一阶

段）、不稳定蒸发阶段（第二阶段）和稳定蒸发阶段

（第三阶段）。液滴群边缘的液滴第一和第三阶段蒸

发时间都长于单个液滴，而第二阶段蒸发时间短于

单个液滴；液滴群中心液滴的总蒸发时间长于单个

液滴。这是由于边缘液滴蒸发抑制了中心液滴的蒸

汽扩散，且降低了中心液滴附近的蒸气温度。

燃料以喷雾形式进入燃烧室 [54]，液滴蒸发性能

是影响燃烧过程的关键因素 [55]。综上，温度对纳米流

体燃料蒸发性能影响最大，提高纳米颗粒的质量分

数能够降低燃料的汽化潜热。值得注意的是，在较

低温度下纳米颗粒会削弱燃料的蒸发性能。

 6    纳米流体燃料点火性能调控

与纯液体燃料液滴的点火行为相比，纳米流体

燃料的点火行为更为复杂。过去数十年间，研究者

采用不同方法从点火概率、点火延迟和点火温度等

角度来理解纳米流体燃料的点火性能。

从燃料液滴蒸发性能来看，温度对液滴点火性

能十分重要。Javed 等 [36] 在 600～850 ℃范围内研究

了加入不同质量分数纳米铝颗粒的正庚烷液滴的点

火特性，发现纯正庚烷液滴和纳米铝–正庚烷液滴点

火延迟时间随温度升高呈指数缩短，符合阿累尼乌

斯定律。600 ℃时，质量分数 0.5% 的纳米铝–正庚

烷液滴发生点火，而质量分数 2.5% 和 5.0% 时则未

发生点火，这是由于低质量分数纳米流体燃料总体

活化能较低，比高质量分数纳米流体燃料更易点

燃。将正庚烷换为煤油，纳米铝–煤油的点火延迟时

间也遵循阿累尼乌斯定律（随温度升高呈指数缩

短） [23]。加入低质量分数纳米铝颗粒后，煤油的点火

延迟时间缩短，最低点火温度降至 600 ℃，而纯煤油

液滴在 600 ℃下无法点燃。Kim 等 [1] 实验研究了不

同压强和温度条件下纳米铝–煤油液滴的点火特性，

发现随着压强升高，点火位置移动至液滴下方，点火

延迟时间随温度升高呈指数缩短。400 ℃时，点火延

迟时间主要由加热时间控制；当 500～700 ℃时，点

火延迟时间主要由扩散和混合时间控制。压强对液

滴点火延迟的影响存在一个临界值：当压强低于临

界压强时，点火延迟时间随压强升高而缩短；当压强

高于临界压强时，则随压强升高而加长。

Sundararaj 等 [56] 使用热平板和激波管分别研究

了纳米铝–煤油和纳米 Al2O3–煤油液滴的点火概率

和点火延迟，发现两者都与纳米颗粒种类无关，点火

概率随温度升高和纳米颗粒质量分数增大而增大，

低质量分数（0.01% 和 0.05%）纳米颗粒对点火延迟

影响不大，但温度越高，质量分数对点火延迟的影响

越显著，如图 8（a）所示（图中 Rfnd kero 指 refined

kerosene，精制煤油）。Tyagi 等 [30] 研究发现，添加了

纳米颗粒的柴油点火概率明显高于纯柴油，其原因

在于燃料中的纳米颗粒提高了燃料辐射吸收性能及

传热传质性能。

纳米颗粒的种类和尺寸对柴油点火概率的影响

并不大。Shams 等 [31] 研究了纳米颗粒的类型、尺寸

和液滴尺寸对柴油基纳米流体燃料点火概率及点火

延迟时间的影响，研究发现：纳米金属氧化物能够显

著提升柴油基纳米流体燃料的点火特性（点火概率

和点火延迟时间），纳米 Al2O3 和纳米 Fe3O4 颗粒的

提升效果优于纳米 TiO2 颗粒；纳米 Al2O3–柴油液滴

的点火概率受纳米颗粒尺寸影响较小；较小的液滴

更易点燃，且点火延迟时间更短。

通过改性获得更佳的纳米流体燃料性能，主要

包括 2 种方法：一是对纳米颗粒进行表面修饰，二是

添加表面活性剂提升体系稳定性。这 2 种方法都会

影响液滴的点火特性。Chen 等 [19] 测量了加入 AP 包

覆纳米铝颗粒的 JP–10 单个液滴的点火性能，发现

AP 包覆纳米铝颗粒在液滴中的氧化程度明显提升，

表明包覆层对点火燃烧有明显促进作用。如图 8（b）

所示，Han 等 [57] 研究了不同质量分数的油酸（表面活

性剂）和纳米颗粒对正庚烷液滴点火特性的影响，发
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现随着油酸质量分数增大，点火延迟时间显著加长，

点火温度显著升高，且随着温度升高和油酸质量分

数增大，微爆现象愈发明显。纳米颗粒能够缩短油

酸–正庚烷液滴的点火延迟时间、降低点火温度，但

这些促进效应弱于油酸的抑制效应。

在燃料中加入纳米颗粒能够有效提升液滴点火

概率、缩短点火延迟时间、降低点火温度，还能部分

抵消表面活性剂导致的点火延迟时间加长。目前，

关于纳米流体燃料点火的研究大部分仍局限于实

验，尚无合适的物理模型和数学模型来解释纳米流

体燃料的点火机理。深入理解纳米流体燃料单个液

滴的点火机理，亟需理论模型的支持。

 7    纳米流体燃料燃烧性能调控

一般而言，向碳氢燃料中加入金属和金属氧化

物纳米颗粒能够增大能量密度、缩短点火延迟时间、

增大燃烧热及促进催化燃料分解，但纳米金属颗粒

易于团聚，质量分数较大时表面团聚更快，会形成一

个传热阻碍层，导致燃烧速率下降，进而阻碍燃烧。

为改善纳米流体燃料的燃烧特性，研究者开展了大

量研究。表 2 列出了部分典型研究成果。

 7.1   燃烧过程
燃烧速率是纳米流体燃料燃烧过程的重要参

数，而纳米流体燃料的燃烧性能主要由温度、纳米颗

粒的种类、尺寸及质量分数决定。加入纳米颗粒后，

燃料液滴蒸发性能明显增强，Javed 等 [36] 发现加入

纳米铝颗粒（质量分数为 0.5%、2.5% 和 5.0%）后，正

庚烷液滴燃烧过程中发生多次微爆，纳米颗粒从液

滴中喷射而出，燃烧后的 SiC 纤维上几乎没有残渣。

Javed 等 [23] 的实验研究表明，纳米铝–煤油燃料液滴

的燃烧速率明显高于纯煤油液滴，原因就在于前者

燃烧过程中发生了多次气泡破裂。Tanvir 等 [15] 将纳

米铝–乙醇燃料液滴的尺寸降至微米级别，发现少量

纳米铝颗粒即可显著提升燃烧速率（加入质量分数

5% 的纳米铝颗粒可使燃烧速率提升 140%），同时还

发现含有高质量分数纳米铝颗粒的小液滴燃烧会偏

离 D2 定律。

研究者针对不同基液和纳米颗粒添加物的纳米

流体燃料的燃烧性能开展了实验研究。Sabourin

等 [24] 发现低压下加入少量铝基和硅基氧化物纳米颗

粒后，硝基甲烷的燃烧速率得到提升（纳米颗粒质量

分数低于 1.0% 时，5.24 MPa 压力下的燃烧速率提

升超过 50%），通过研究还确定了燃烧速率提升的机

理（异相催化提升了反应速率，促进火焰上游能量输

送至硝基甲烷凝聚相，导致燃烧速率提升）。Tanvir

等 [58] 向乙醇中加入 50 nm 石墨颗粒（质量分数 0%～

3%）后，在质量分数 3% 时观察到了燃烧速率的最大

提升（提升了 62%）。McCown 等 [25] 将固体推进剂中

用于调节燃烧速率的纳米 TiO2 加入纳米铝–硝基甲

烷燃料中，发现燃烧速率和压强指数均有所提升，但

再加入煅制纳米 SiO2 颗粒后，这种提升效果被抵

消。Sim 等 [9] 研究发现加入纳米铝颗粒可以使乙醇

液滴燃烧速率常数线性提升，但加入纳米 SiO2 颗粒

则提升较小。Ghamari 等 [60] 研究了不同种类碳基纳

米颗粒尺寸及形貌对航空燃料燃烧性能的影响，发

现加入航空燃料中的碳纳米颗粒、多壁碳纳米管、石

墨烯纳米片质量分数分别为 1.5%、0.25% 和 0.10%

时，能够达到最大燃烧速率提升效果。但石墨烯纳

米片本身不可燃，若尺寸增大，吸收热量增加，会导

致燃烧终止。Gan 等 [27] 研究了燃料中加入纳米硼和

纳米铁颗粒时的燃烧特性，确定了颗粒种类、质量分
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图 8    纳米流体燃料点火性能调控规律

Fig. 8    Regulation of ignition performance of nano fluid fuel
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数和基液对燃烧性能的影响。高质量分数纳米流体

燃料有时会因能量不足而无法燃烧，而低质量分数

纳米流体燃料中的液滴与颗粒在同一个阶段燃烧。

颗粒从癸烷基和乙醇基纳米流体燃料液滴中飞出的

机理有所不同：对于癸烷基燃料，纳米颗粒通过主液

滴多次破裂而逸出液滴，这是由于癸烷和表面活性

剂沸点不同；对于未添加表面活性剂的乙醇基燃料，

颗粒也会通过液滴破裂逸出，但液滴破裂是持续温

和进行的。

对纳米铝粉进行包覆改性，可以改善铝粉在液

滴点火过程中的氧化特性，同时包覆物受热分解产

生气体，这些气体对于燃烧也有一定影响。Chen

等 [19] 研究发现在 JP–10 中加入包覆 AP 的纳米铝颗

粒可以有效促进液滴燃烧，同时还能提高纳米铝颗

粒的氧化度、减少不完全燃烧产生的碳氢化合物。

AP 本身热值较低，分解时会引起液滴微爆，从而降

低燃料的实际放热量，因此应选择合适的包覆量来

提高含能组分的氧化能量释放和液滴燃烧强度。

 7.2   燃烧机理
Gan 等 [44] 将纳米铝–正癸烷燃料的燃烧现象分

为 5 个阶段：预加热点火、经典液滴燃烧、微爆、表面

活性剂燃烧和铝团聚物燃烧。Liu 等 [5] 研究了加入纳

米铝颗粒的 JP–10 的燃烧过程，阐释了纳米铝团聚

物的燃烧和演变行为：燃料液滴在空气中的燃烧分

为混合燃烧、蒸发物燃烧、微爆和团聚物燃烧等 4 个

阶段，纳米铝颗粒的燃烧则分为局部燃烧、飞溅燃烧

和团聚物燃烧等 3 个阶段；发现氧气质量分数对纳

米铝团聚物的燃烧有显著影响。氧气质量分数为

10% 时，纳米铝颗粒无法燃烧；氧气质量分数增大，

纳米铝颗粒在液滴蒸发阶段的氧化程度增大，并在

团聚物燃烧阶段发生爆燃。Han 等 [57] 研究发现加

入油酸的正庚烷燃料液滴燃烧可分为微爆、表面活

性剂燃烧和二次熄灭等 3 个阶段，当温度升高及油

酸质量分数增大时，微爆和气泡的产生愈发明显。

 

表 2    改善纳米流体燃料燃烧特性的典型研究成果

Table 2    Typical results of improving the burning characteristic of nanofluid fuels

基液 改性方法 结果 文献来源

乙醇

加入纳米铝颗粒；改变液滴粒径 加入纳米铝颗粒（质量分数5%），燃烧速率提升140% [15]

加入纳米石墨颗粒 加入50 nm石墨颗粒（质量分数3%），燃烧速率提升62% [58]

加入纳米铝和纳米SiO2颗粒 纳米铝颗粒增强燃烧的效果强于纳米SiO2颗粒 [9]

加入纳米硼和纳米铁颗粒 液滴燃烧结束后，纳米颗粒团聚成块 [27]

正庚烷 加入纳米铝颗粒 发生微爆，无纳米颗粒残余 [36]

正癸烷

加入纳米硼和纳米铁颗粒 液滴多次微爆，颗粒从液滴内飞出 [27]

加入纳米铝颗粒 CO和NOx的排放减少 [59]

煤油 加入纳米铝颗粒 燃烧速率显著提升 [23]

JP−10

加入AP包覆纳米铝颗粒 不完全燃烧产生的碳氢化合物减少 [19]

加入纳米铝颗粒 加入纳米铝颗粒，燃烧效率为95%，密度比冲提升15% [4]

火箭煤油 加入碳纳米颗粒、多壁碳纳米管、石墨烯纳米片 加入碳纳米管（质量分数0.25%），燃烧速率最高 [60]

硝基甲烷

加入纳米SiO2和Al2O3颗粒；改变环境压力 纳米颗粒质量分数低于1.0%时，5.24 MPa下燃烧速率提升超过50% [24]

加入纳米铝、纳米TiO2和纳米SiO2颗粒 燃烧速率提升，压强指数增大 [25]

柴油与生物柴油混合物

加入纳米氧化石墨烯颗粒 CO排放减少，CO2和NOx排放分别增多7%和4%～9% [61]

加入纳米Al2O3 CO和NOx排放显著减少 [62]

加入纳米Al2O3 CO和烟雾排放分别减少48.43%和22.84% [63]

加入多壁碳纳米管 NOx、CO、HC的排放减少 [64]

加入纳米ZnO，改变颗粒粒径 加入20 nm颗粒，排放减少；加入40 nm颗粒，排放增多 [65]
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Sim 等 [9] 基于单液滴模型分析纳米铝和纳米 SiO2 颗

粒对乙醇液滴燃烧的影响，发现纳米铝颗粒的加入

改变了基液的热物理性能（尤其是燃烧热、热传导和

火焰温度等），导致蒸发速率随纳米颗粒质量分数的

增大而提升。

Cheng 等 [66] 对纳米铝–正丁醇的点火燃烧过程

进行了反应动力学模拟，阐述其燃烧经历了链膨胀、

微爆和稳态反应等 3 个阶段，并提出了一种新的反

应机理：正丁醇与纳米铝颗粒产生的氧自由基发生

反应，而不是与 O2 产生的氧自由基发生反应。在燃

烧过程中，纳米铝颗粒与正丁醇相互促进：一方面，

纳米铝颗粒的加入提高了正丁醇的燃烧效率，缩短

了正丁醇的点火延迟时间，使其燃烧活化能降低了

39.9%；另一方面，正丁醇抑制了纳米铝颗粒的聚集

和烧结。

Tanvir 等 [15] 提出了纳米铝–乙醇燃烧过程中能

量传递的模型：从火焰传递至液滴的总热量由热传

导热量 Qcond、热辐射热量 Qrad 等 2 部分组成，忽略

了液滴的辐射吸收，假设液滴表面温度等于乙醇沸

点且纳米铝颗粒相当于黑体，如图 9（a）所示（图中，

rdrop 为液滴半径，rflame 为火焰边缘至液滴圆心的距

离，即火焰半径，Ts 和 Tf 分别为液滴表面温度和火

焰前端温度）；还使用蒙特卡罗模拟研究了火焰辐射

在纳米流体燃料内部吸收的分布（图 9（b）） [58]，研究

结果表明：随着颗粒质量分数增大，辐射量子穿透深

度降低；在高质量分数下，许多辐射量子在纳米流体

表面被吸收，导致乙醇在表面局部沸腾，蒸发速率得

到 提 升 。 Guerieri 等 [17] 评 估 了 添 加 典 型 铝 热 剂

n–Al/CuO、n–Al/KIO4 的煤油液滴的燃烧特性，

提出了一个气体生成、颗粒破裂、颗粒释放至火焰

处、添加物促进热扩散及气体进一步生成的自催化

模式，解释了纳米颗粒的物理特性与化学特性在液

滴中的协同作用。

 7.3   低污染纳米流体燃料

一般而言，加入纳米金属氧化物颗粒可以大大

降低液体燃料燃烧过程中有害物质的排放。将纳米

颗粒加入柴油中，可以提高柴油燃烧效率并降低大

部分有害气体排放。Mehregan 等 [59] 通过数值模拟

发现在乙醇和正癸烷中加入纳米铝颗粒能够有效降

低污染物 CO 和 NOx的排放，且能改善乙醇和正癸

烷的燃烧特性。Hoseini 等 [61] 研究了纳米氧化石墨烯

（GO）–柴油的燃烧排放性能，发现使用 GO 能够显

著减少 CO 的排放，但 CO2 和 NOx排放则有轻微增

加（分别增加 7% 和 4%～9%）。Ramesh 等 [62] 研究发

现，纳米 Al2O3–生物柴油的 CO 和 NOx排放明显低

于纯生物柴油。Soudagar 等 [63] 将纳米 Al2O3 颗粒分

散于混合燃料（生物柴油与柴油体积比为 2∶8）中，制

备的纳米流体燃料具有较好的分散性和均匀性，燃

烧排放的 CO 和烟气分别减少 48.43% 和 22.84%，而

NOx排放仅增加了 11.27%，总体上改善了柴油发动

机的性能。El-Seesy 等 [64] 研究了多壁碳纳米管对霍

霍巴甲酯柴油混合燃料燃烧性能和排放的影响，发

现当质量浓度为 20 mg/L 时，NOx、CO 和不完全燃

烧碳氢化合物的排放分别减少 35%、50% 和 60%，还

确定了改善发动机整体性能和降低排放的最优质量

浓度为 40 mg/L。Javed 等 [65] 研究发现纳米 ZnO 颗

粒能够减少麻疯树甲酯生物柴油的 NOx排放，当纳

米颗粒直径为 20 nm 时，能够减少不完全燃烧碳氢

化合物排放，但当颗粒直径增大至 40 nm 时，烟雾的

不透明度会增大。Wei 等 [67] 研究了纳米 SiO2 颗粒

对 DF（双燃料）型柴油机燃烧性能及污染物排放的

影响，发现在甲醇中加入纳米 SiO2 颗粒后，发动机

最大压力峰值提高 8.6%，最大放热速率峰值提高
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Incident radiation

（a）燃烧过程中纳米流体燃料液滴周围的能量平衡[15]

（b）辐射量子穿透纳米流体燃料的蒙特卡罗模拟图[58] 
图 9    纳米流体燃料液滴燃烧能量传递模型

Fig. 9    Energy transfer model of nanofluid fuel droplet combustion
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4.3%，CO、HC、NOx的排放和烟雾不透明度分别降

低了 38.5%、55.4%、5.2% 和 55.6%。

目前，研究者对纳米流体燃料环保性能的研究

主要集中于柴油发动机上，添加的纳米颗粒包括纳

米铝、纳米 Al2O3、纳米氧化石墨烯和多壁碳纳米管

等，基液多为柴油和生物柴油的混合物，而对煤油或

其他碳氢燃料排放性能研究较少。为进一步理解纳

米流体燃料对节能减排的意义，需要研究其他以碳

氢燃料（如煤油、航空燃料等）为基液的纳米流体燃

料排放性能。

 8    新型纳米流体燃料

近年来，具有高反应活性的亚稳态分子间复合

物（Metastable Intermixed Composites, MICs）引起

了研究者越来越多的关注 [68-69]。MICs 包括金属基纳

米导热体、新型壳核结构、3D 排序多孔结构等一系

列复合材料。采用特殊的制备方法 [70]，可以得到均匀

分散的高反应活性、高能量密度且具有优秀点火和

燃烧性能的 MICs[71-73]。近年来，研究者发展了多种

新型制造技术（如电泳沉积、静电纺丝）及多种添加

组分（如含碳纳米材料），获得了安全、绿色、环保的

MICs[74]，能够有效调整燃料点火和燃烧特性、提升

燃料安全性并降低成本。MICs 十分契合纳米流体燃

料的性能要求，研究者对其在纳米流体燃料中的应

用进行了探索。

以聚多巴胺 （PDA）作为包覆层制备的新型

MICs 具有优秀的热反应活性和稳定性，在提高纳米

流体燃料稳定性能和燃烧性能方面十分具有潜力。

何伟等 [75-76] 通过在纳米铝粉表面自聚合形成 PDA

包覆层，并在其表面包覆不同氧化剂，制备了新型

MICs。PDA 包覆层能够为纳米铝粉提供抗氧化能

力，提高其表面活性，包覆层与溶剂分子之间的强相

互作用还可与分子间作用力平衡，增强稳定性。敖

文等 [77] 将包覆聚多巴胺 1 h 后的纳米铝颗粒加入

煤油中 （Al@PDA/煤油 ） ，发现在 890 ℃环境中 ，

Al@PDA–煤油液滴比 Al/煤油液滴的燃烧速率提升

了 50% 以上，这主要是由于 PDA 的氧化分解产物包

含–OH 和–CH3 自由基，而碳氢燃料的点火燃烧性

能对这些自由基依赖性极强，因而燃烧速率会得到

提升。其燃烧促进机制如图 10 所示（图中，Qendo、

Qexo 分别表示吸热和放热）。
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图 10    PDA 包覆层在 n–Al/RP–3 液滴燃烧过程中的作用机理[77]

Fig. 10    Mechanistic diagram of the effect of PDA cladding layer in the combustion process of n–Al/RP–3 nanofluid fuel droplets [77]

 

近年来，Al/CuO 铝热剂成为纳米流体燃料催化

燃烧的研究热点。高毅等 [78] 将 n–Al@PDA@CuO 加

入RP–3 煤油中，发现在 690 ℃环境中，n–Al@PDA@

CuO/RP–3 液滴比 n–Al/RP–3 液滴的燃烧速率提
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升了 12.63%，这主要是由于 PDA 包覆层分解产生的

活性自由基（–CH3 和–OH）能够促进碳氢燃料燃烧，

且当 PDA 包覆层分解后，CuO 直接与内部的铝粉接

触并发生铝热反应，释出的热量促进了液滴蒸发。

n–Al@PDA@CuO 对煤油液滴点火燃烧性能的调控

机理如图 11 所示。Chen 等 [79] 也对 Al/CuO 纳米流

体燃料进行了研究，发现向纳米铝颗粒质量分数为

2% 的煤油中添加质量分数为 2% 的纳米 CuO 颗粒

可使液滴燃烧速率提高 21.7%，燃烧强度和氧化效率

也得到了显著提高。
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图 11    n–Al@PDA@CuO 对煤油液滴点火燃烧性能调控机理[77]

Fig. 11    Mechanism  of  PDA  coating  in  the  combustion  process  of
n–Al/RP–3 nanofluid fuel droplets[77]

 

将纳米颗粒高能化也是调控燃烧的良好选择。

Guerieri 等 [16] 将纳米颗粒通过硝酸纤维素结合形成

复合中粒子 MPs，并研究了 MPs 对煤油燃烧性能的

影响，发现硝酸纤维素显著提高了加入纳米铝颗粒

的碳氢燃料的燃烧速率，其作用相当于气体发生器，

且 MPs 能够稳定分散于碳氢燃料中。硝酸纤维素与

不同纳米金属氧化物结合可得到不同的 MPs[16]，加

了 CuO/NC、KIO4/NC 和 MgO/NC（质量分数分别

为 14.9%、11.3% 和 8.3%）的煤油液滴比仅加入表面

活性剂的煤油液滴燃烧速率分别提升了 40%、44%

和 31%。

EMOFs（Energetic Metal-Organic Frameworks，

含能金属有机骨架）是近年的热门含能材料，具有高

能量密度和低感度特征。设计合成结构新颖、能量

特征优异和安全性能良好的 EMOFs 已成为含能材

料领域的研究热点。用于构筑 EMOFs 的配体分子

可分为含能小分子配体、富氮杂环类配体和高能多

致爆基配体等 3 大类。He 等 [80] 研究证实了纳米铝粉

与 CuO 基 EMOFs 组成的复合燃料反应活性和放热

量极高，其灵活的分布式能量释放特性可为纳米流

体燃料燃烧性能提供更为宽广的调节效果。

除了采用新型纳米颗粒添加物来拓宽纳米流体

燃料的范围，研究者还探索以凝胶剂替代表面活性

剂来稳定纳米颗粒悬浮液。凝胶剂是一种新型液体

燃料，在室温下呈半固态，在特殊环境下也能像液体

一样流动。在凝胶剂中加入金属颗粒（如硼、铝颗粒

等）能够增大密度比冲 [81]，所得到的纳米流体燃料稳

定性较好。Yang 等 [82] 以聚酰胺树脂作为凝胶剂得

到的金属化煤油凝胶可以固化煤油，显著提高金属

颗粒的质量分数，如凝胶剂质量分数为 3% 时，金属

颗粒质量分数可达 45%，且能保持稳定至少半年。如

图 12 所示。加入凝胶剂后，煤油黏度增大，表面张

力降低，能够成功点燃金属颗粒，适用于推进系统。

Chen 等 [83] 以 D–葡萄糖缩醛作为凝胶剂加入 JP–10

中，得到了 JP–10 凝胶，发现纳米铝和纳米硼颗粒

能在该凝胶中稳定数月，且加入纳米铝显著提高了

燃料的黏度和机械性能。
  

（a）纳米硼–煤油凝胶

（b）煤油凝胶

（c）纳米铝–煤油凝胶

（d）煤油
（a） （b） （c） （d）

 
图 12    装有不同样品的倒置试剂瓶[82]

Fig. 12    Inverted bottles filled with different samples[82]
 

 9    总结与展望

本文从纳米流体燃料的稳定性能、流变性能、蒸

发性能、点火性能和燃烧性能等 5 个方面，综述了近

年来纳米流体燃料性能调控的研究进展。研究者充

分研究了纳米流体燃料改性，探究了以不同的物理

和化学方法稳定纳米流体燃料，研究了纳米颗粒的

种类、尺寸和质量分数对纳米流体燃料流变性能、蒸

发性能和点火燃烧性能的影响，明确了纳米颗粒对

燃料改性的宏观效果及纳米流体燃料点火燃烧的阶

段性特点，并对调控机理进行了深入研究。

目前关于纳米流体燃料性能调控的研究还存在

以下问题：

1）纳米流体黏度与颗粒质量分数的关系已经确

定，相关机理也得到解释，但尚未确定温度和纳米颗

粒尺寸对黏度的影响，缺乏对纳米流体黏度调控机

理系统深入的研究。
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2）目前关于燃料蒸发的研究集中于蒸发的宏观

特性，纳米颗粒种类、特性和质量分数等因素影响纳

米流体燃料传热传质性能的研究较少，缺乏纳米颗

粒改变液滴蒸发特性的理论模型。

3）研究者主要研究了纳米流体燃料液滴的点火

概率、点火延迟和点火温度，但仅局限于实验现象，

得到了定性的调控效果，缺乏合适的物理模型和数

学模型解释点火及调控机理。

4）对纳米流体燃料改性还处于摸索阶段，主要

是针对单一因素的调控特性进行研究，对多种因素

耦合条件下的调控研究较少，燃烧模型和理论尚显

匮乏，与纳米流体燃料实际应用还有一段距离。

对纳米流体燃料下一步研究提出以下展望：

1）拓宽纳米流体燃料界限。与含能材料相融

合，利用其高能量密度的特点，对纳米金属颗粒进一

步改性，如使用 MICs 和 EMOFs 等修饰纳米金属颗

粒，制备更丰富的、满足更宽广要求的新型高能纳米

流体燃料，并对其稳定性、流变特性、点火燃烧特性

等进行系统分析。

2）探索新型表面活性剂。从调节纳米流体燃料

PH 值入手，探索能够满足能量性能需求、稳定性优

秀的表面活性剂，拓宽纳米流体燃料的应用范围。

3）建立纳米流体燃料点火燃烧理论体系。对纳

米流体燃料蒸发、点火和燃烧调控进行深入研究，发

展相关理论模型，确定多种因素耦合作用的影响，获

得真实工作条件下单液滴、液滴群燃烧模型。
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双垂直楔交叉激波与转捩边界层干扰
易淼荣，张若凌*，岳茂雄，李莉，任虎，赵慧勇

中国空气动力研究与发展中心空天技术研究所 高超声速冲压发动机技术重点实验室，绵阳　621000

摘要：针对超声速双垂直楔构型产生的交叉激波与转捩边界层干扰现象，结合风洞试验与数值模拟进行了深入研究。试

验在中国空气动力研究与发展中心 Φ600 mm脉冲燃烧风洞中开展，来流马赫数 3.0，单位雷诺数 2.1 × 106 m−1，获得了流场

纹影、壁面压力和壁面热流。结果表明：受交叉激波逆压梯度作用，层流边界层在激波交汇附近分离，并在干扰区迅速转捩；

在上游安装斜坡型涡流发生器或粗糙带，诱导边界层在干扰前转捩为湍流，分离区被有效抑制，干扰区热流明显下降（热流峰

值下降超过 25%）。数值模拟和风洞试验得到的激波结构、壁面压力吻合良好，但壁面热流计算值明显大于试验值。对比转捩

模型和湍流模型计算结果发现：明显偏高的湍流黏性系数是 RANS方法在非分离区过高预测干扰区热流的主要原因。

关键词：交叉激波；激波边界层干扰；湍流；转捩

中图分类号：V211.73           文献标识码：A

Crossing shock waves/transitional boundary layers interactions
in the double vertical wedges configuration

YI Miaorong, ZHANG Ruoling*, YUE Maoxiong, LI Li, REN Hu, ZHAO Huiyong

Science and Technology on Scramjet Laboratory, Aerospace Technology Institute of

China Aerodynamics Research and Development Center, Mianyang　621000, China

Abstract: Study on crossing shock waves/transitional boundary layer interaction in the double

vertical wedges configuration was carried out using wind tunnel tests and numerical calculations.

The wind  tunnel  tests were carried out at Φ600 mm pulse combustion wind  tunnel. The Mach

number of the free stream condition is 3.0, and the unit Reynolds number is 2.1 × 106 m−1. The

schlieren  images, wall pressure and wall heat  fluxes were obtained during the tests. The results

show  that  because  of  the  adverse  pressure  gradient  caused  by  the  crossing  shock  waves,  the

separation of the  laminar boundary  layer was captured near the shock waves  intersection point.

And  the  transition  from  laminar  to  turbulent  occurred  rapidly  in  the  interaction  region. After

installation  of  vertex  generator  devices  or  roughness  devices,  the  boundary  layer  transition

position moved to the upstream of the interaction region, the separation was effectively inhibited.

And  the heat  fluxes  in  the  interaction  region declined obviously. The peak value of heat  fluxes

was  reduced  by  more  than  25%.  The  shock  wave  structures  and  wall  pressure  distributions

obtained from tests and simulations agreed well, while the prediction heat fluxes were much larger

than the test results. The comparison between the calculated results of the transition model and

the turbulence model shows that the obviously larger turbulence viscosity is the main reason why

RANS methods over-predict the heat fluxes in the unseparated interaction region.

Keywords: crossing  shock  waves;  shock  waves/boundary  layer  interaction;  turbulence;

transition

  
收稿日期：2022-06-16 ；修回日期：2022-08-15 ；录用日期：2022-09-05

基金项目：国家自然科学基金项目（12002362）

 * 通信作者 E-mail：zhangruoling@163.com
 
引用格式：易淼荣, 张若凌, 岳茂雄, 等. 双垂直楔交叉激波与转捩边界层干扰 [J]. 实验流体力学, 2024, 38(5): 17-28.

YI M R, ZHANG R L, YUE M X, et al. Crossing shock waves/transitional boundary  layers  interactions  in the double vertical

wedges configuration[J]. Journal of Experiments in Fluid Mechanics, 2024, 38(5): 17-28. 

第 38 卷    第 5 期 实 　 验 　 流 　 体 　 力 　 学 Vol.38，No.5

2024 年 10 月 Journal of Experiments in Fluid Mechanics Oct.，2024

mailto:zhangruoling@163.com


 0    引　言

激波/边界层干扰广泛存在于超声速、高超声速

飞行器内外流场中，影响着飞行器的流量捕获、总压

恢复、气动力热载荷等关键指标 [1]。对进气道而言，

激波/边界层干扰问题若处理不当，将在进气道内引

发显著的流动分离，偏离设计工况，甚至发生进气道

喘振 [2]。在侧压式或内转式进气道中，由进气道内侧

面诱导的斜激波在进气道内相交形成交叉激波，进

而与进气道底部边界层发生复杂三维干扰，形成大

尺度涡结构。这种干扰会增加进气道总压损失，加

剧流场畸变，还会引起局部高热流区域的出现。因

此，需要针对此类三维激波/边界层干扰问题开展深

入的流动机理及控制方法研究。

2 块安装于平板上的垂直楔构型是研究上述三

维激波/边界层干扰问题的一个典型构型。国内外学

者针对该构型的激波/湍流边界层干扰问题开展了

深入实验和计算研究 [3-9]。Zheltovodov 等 [6-8] 分别在

俄罗斯科学院西伯利亚分院理论与应用力学研究所

T–333 超声速风洞和德国宇航院（DLR）Ludwig 管

内对 6 种对称/非对称垂直楔构型开展了详细试验，

给出了壁面压强、油流图谱、热传导系数和摩阻系数

的分布。基于大量试验数据，Zheltovodov 等 [8-9] 结合

油流显示技术和数值模拟方法，给出了双垂直楔交

叉激波/湍流边界层干扰随着楔角增大由弱到强的

干扰模式及各种干扰模式下的流场结构。

在真实飞行条件下，当飞行高度和马赫数较高

时，边界层在与交叉激波干扰前仍可能保持为层流

状态。在激波的逆压梯度作用下，边界层很有可能

发生转捩，形成激波/转捩边界层干扰。在这种情况

下，一方面，激波扮演着扰动触发者的角色，能够提

前触发转捩；另一方面，当转捩发生于干扰区时，不

稳定性的发展使得层流间的动量交换增加，对干扰

流场结构产生极大影响[10]。

Knight 等 [11] 系统回顾了 1993 年后的高超声速

激波/转捩边界层干扰研究：针对激波/转捩边界层

干扰的研究主要采用风洞试验和直接数值模拟

（DNS）方法开展，研究对象包括压缩拐角、带扩张角

的轴对称构型、安装于平板上的圆柱构型以及入射

激波/平板边界层干扰问题。在超声速领域，相关研

究也以入射激波/平板边界层干扰 [12-13]、机翼激波/边

界层干扰 [14] 和压缩拐角 [15] 等问题为主。高超声速条

件下的多个试验结果均表明，转捩干扰会导致比层

流干扰或湍流干扰更高的热流峰值 [11]，这就使实际

热载荷可能超出采用层流或湍流模型得到的评估

值，给飞行器带来安全隐患。

国内的激波/转捩边界层干扰研究主要针对压

缩拐角构型。武宇等 [16-17] 采用 NPLS 和 PIV 技术获

得了马赫数 3 时不同拐角角度下来流边界层为层

流、转捩和湍流状态的干扰区近壁流场结构。童福林

等 [18-21] 采用直接数值模拟方法对马赫数 2.9 来流条

件下压缩拐角中的激波/转捩边界层干扰进行了研

究，结果表明拐角内的干扰加速了转捩过程，转捩干

扰在干扰区内的强湍动能和高雷诺剪切应力使其局

部峰值摩阻系数高于湍流干扰。解少飞等 [22] 针对马

赫数 8 来流条件下的压缩拐角开展了试验测量，研

究结果表明，当转捩发生于分离区时，转捩脉动与分

离泡脉动的相互作用会诱导出更高的脉动能量。

综上所述，激波/转捩边界层干扰研究主要还是

针对压缩拐角、安装于平板上的圆柱构型和入射激

波/平板边界层干扰，而对于更为复杂的双垂直楔交

叉激波与转捩边界层的三维干扰，目前尚无相关研

究。本文结合风洞试验和数值模拟，对马赫数 3.0 来

流条件下交叉激波与转捩边界层的干扰开展研究，

测量干扰区的壁面热流和压力，获取流场中的纹影

照片；基于湍流边界层抗逆压梯度能力明显强于层

流的特点，采用在干扰区上游添加涡流发生器、粗糙

带等控制措施，将边界层强制转捩为湍流，获得控制

措施对激波/边界层干扰在壁面热流、压力分布及流

场结构上的影响，进而验证控制效果。

 1    试验模型、来流条件及测量方法

 1.1   试验模型
试验模型几何构型如图 1 所示。一对斜劈角度

为 9°的垂直楔安装于尖前缘底板上，其前缘距底板

前缘 250 mm；两垂直楔尖的间距为 100 mm，经过

斜劈角压缩后 ，两楔相距 65  mm。垂直楔高度

为 167  mm，沿流向长度为 230  mm。底板尺寸为

500 mm × 196 mm。图 1 还给出了 Oxyz坐标系统，

原点 O位于垂直楔尖前缘连线的中点，x轴对应流

动方向，y轴对应垂直于底板的方向， z轴垂直于

xOy平面，由右手系确定。

 1.2   来流条件
试验在中国空气动力研究与发展中心（CARDC）

的 Φ600 mm 脉冲燃烧风洞中开展。该风洞 [23-24] 主要

18 实　验　流　体　力　学 http://www.syltlx.com

 



由富氧空气管、稳压供氢装置、大口径快速阀系统、

燃烧加热器、型面喷管（出口直径 600 mm）、试验

段、扩压器、真空箱等组成，如图 2 所示。试验采用

马赫数 3 的喷管，有效试验时间约 200～300 ms。具

体来流条件见表 1。

 
 

H2 piston

system

N2+O2

Driving
gas

Test
section

Diffuser
Heater

Diaphragm

Nozzle

Vacuum

H2 piston supply system

supply

 
图 2    脉冲燃烧风洞示意图[24]

Fig. 2    Sketch of pulse combustion wind tunnel[24]

 
 

表 1    试验来流条件
Table 1    Freestream condition of the test

马赫数
总温
Tt/K

总压
pt/MPa

单位雷诺数
Re/(106 m−1)

来流组分摩尔比
O2∶N2∶H2O

比热比

3.0 1 350 0.335 2.1 0.21∶0.56∶0.23 1.34

 

 1.3   测量方法

为在试验中获取尽可能多的测量数据，加工了

2 套相同的模型，分别对应 2 种摆放方式（如图 3 所

示）：水平摆放时，底板为碳钢材料，通过壁面测量孔

测量底板的热流和压力，垂直楔为玻璃材料，通过纹

影测量其平行于中心对称面的流场；垂直摆放时，底

板为玻璃材料，垂直楔为碳钢材料，通过纹影测量获

取交叉激波位置。

热流测量采用 E 型同轴热电偶，热电偶直径为

l ⩾ 4
√
at = 6.55 mm

1.8 mm，材料为镍铬和康铜，对应的热扩散系数 a分

别为 6.71 和 5.52 mm2/s。试验耗时 t从有气流进入

试验段至有效试验结束约 400 ms，若采用半无限大

假设，所需传感器长度 [25]。本文

采用的同轴热电偶长度为 20 mm，可以采用半无限

大假设进行数据处理。热流值采用下式求解[25]：

Q(tn) =
√
ρckQ

2√
π

n∑
i=1

Ti − Ti−1

(tn − ti)
1/ 2

+ (tn − ti−1)
1/ 2

（1）

式中：Q为热流值；tn为第 n个采样点对应的时刻；

ρ、c、kQ分别为热电偶材料的密度、比热容和导热系

数；Ti为第 i个采样点对应的温度值。

 
 

（a）水平摆放

（b）垂直摆放 
图 3    试验中的 2 种模型摆放方式

Fig. 3    Two ways of placing the model during the test
  √

ρckQ实际处理时，假设热电偶的系数 Ct = 为

常数。试验前，采用激光标定系统对 Ct 进行标定。

标定时，将稳定功率的激光对准热流传感器一段时

间 t（t与风洞有效试验时长相近，约 300 ms）；以功

率计获得激光功率，采集热电偶的电压信号，结合标

准热电偶分度表，可得到热电偶表面温度随时间变

化的数据；代入式（1），即可获得 Ct 的取值。

标定时的典型输出信号如图 4（a）所示（纵轴为

电压 E）。基于该信号，处理得到不同 tn下的 Ct 的

分布，如图 4（b）所示。对不同 tn下的 Ct 取平均值，

得到该热电偶的标定 Ct。进行热流测量时，将标定
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图 1    垂直楔几何构型示意图

Fig. 1    Sketch of the geography of vertical wedges
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得到的 Ct 和测得的热电偶表面温度随时间变化的数

据代入式（1），即可得到Q(tn) 的分布。
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图 4    E 型同轴热电偶典型标定信号和标定结果
Fig. 4    Calibration signal and results of type E coaxial thermocouple

 

图 5 为试验期间的典型测量信号及处理后的热

流值，T0 表示试验开始前的热电偶表面温度值。对

有效试验时间内的热流值取平均，得到最终热流值

Qaver。标定和测量时的采样频率均为 10 kHz。
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图 5    试验期间的典型热流值

Fig. 5    Typical heat fluxes during test

 2    计算方法及控制装置设计

 2.1   数值计算方法
为与试验进行对比，获取更多流场信息，本文采

用数值计算方法对试验工况进行了模拟。本文计算

均采用 CARDC 开发的三维大规模并行 CFD 软件

平台 AHL3D[26] 开展。AHL3D 采用基于网格平均的

有限体积法离散求解可压缩 Navier –Stokes 方程

组，支持完全气体、热完全气体及多组分化学反应的

定常/非定常计算，支持两相流计算。定常时间推进

采用 LU–SGS 方法，非定常计算则包括显式龙格–

库塔法和隐式双时间步法。无黏通量采用重构–推

进方法：重构采用三阶 MUSCL 重构或五阶 WENO

重构，推进可以采用 Steger –Warming 通量分裂、

AUSM+、AUSMPW+和 LDFSS 等 4 种计算格式。

黏性通量计算采用改进的 Gauss 定理。湍流模型包

括 k– ε、k–ω、TNT、BLS、SST 等双方程湍流模型。

近期发展了 γ–Reθt 转捩模型 [27]、DES 类方法 [28] 和基

于 IDDES 的转捩模式方法 [29]。此前，AHL3D 已经应

用于双垂直楔交叉激波/湍流边界层干扰的数值模

拟研究，取得了与试验结果吻合较好的壁面压力结

果 [30]，但干扰区壁面热流与试验结果存在一定差别，

这是目前采用 RANS 方法计算该类复杂干扰存在的

共性问题。本文的讨论有助于进一步加深对该问题

的理解。

本文采用定常计算，研究了自然转捩和全湍流

这 2 种状态：自然转捩状态计算时，采用 γ–Reθt 转捩

模型，设置来流湍流度为 1.0%，来流黏性比µT/µ =
10；全湍流状态计算时，采用 SST 双方程湍流模型。

无黏通量采用三阶 MUSCL 重构 、AUSMPW+格

式，气体热力学性质采用多组分热完全气体模型，气

体组分及体积比参考表 1 设置，壁面设置为 300 K

无滑移等温壁。

采用半模开展计算，中心对称面上采用对称边

界 条 件 ， 保 持 垂 直 壁 面 第 一 层 网 格 距 离 小 于

0.002 mm，对应的 y+小于 1.0。计算前，对网格进行

收敛性分析，采用 SST 湍流模型在 3 套结构网格上

对试验工况开展了模拟。表 2 给出了 x = 0 mm 下

游（垂直楔激波干扰区）流场的 x、y和 z方向网格数

nx、ny和 nz。基准网格（base）在 x = 0 mm 下游流

场的网格数为 250 万；粗网格（rough）在 3 个方向上

分别将网格数降为基准网格的 70%～75%，对应网格

数为 80 万；细网格（fine）则是在基准网格的基础上
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在 3 个方向上进行了 1.5～2.0 倍加密，网格数增加

至 1 090 万。
 
 

表 2    x > 0 区域 x、y、z 方向上网格数
Table 2    Grid numbers in x, y, z directions in the x > 0 area

网格 nx ny nz

粗网格（rough） 141 81 71

基准网格（base） 201 121 101

细网格（fine） 401 181 151
 

通过计算，得到了 3 个等 z截面上的壁面压力和

热流，如图 6 所示。从图中可以看到，3 套网格得到

的壁面压力曲线几乎完全重合，壁面热流最大差别

小于 8%，表明网格基本满足计算需求。后文均采用

基准网格开展计算。
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图 6    采用不同网格计算得到的壁面压力和热流分布

Fig. 6    Heat fluxes and pressure distribution calculated using different
grids

 

 2.2   控制装置设计
为将干扰区上游的边界层强制转捩为湍流，当

模型水平摆放时，在干扰区上游设计加装了 2 种强

制转捩装置，分别为粗糙带和斜坡型涡流发生器。

粗糙带为 20 mm × 100 mm 的 80 目砂纸，粘贴于干

扰区上游的底板表面，其前缘距底板前缘 10 mm。

粗糙带具有较好的强制转捩效果，但实际使用

中易损坏，因此还设计了斜坡型涡流发生器。从引

入最小扰动达到最强控制效果的角度而言，涡流发

生器安装位置不宜过于靠前（根据线性稳定性理论，

雷诺数较小时，属于稳定流场，施加的扰动会不断衰

减），也不宜过于靠后（被粗糙颗粒诱导出的流向涡

对结构，需发展一定流向距离才能转捩为湍流），最

终选定涡流发生器安装于 x = –120 mm 处（距底板

前缘 130 mm），如图 1 中的粉色线段所示。在风洞

来流条件（表 1）下，根据全层流条件下的数值评估，

x = –120 mm 处的层流边界层厚度 δ约为 1.5 mm，

如图 7 所示。
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图 7    计算得到的 x = –120 mm 处边界层内速度分布

Fig. 7    Velocity  distribution  of  the x =  –120  mm  boundary  layer  by
calculation

 

为使涡流发生器作用于所有进入干扰区的流

体，其宽度设为约 100 mm，由沿 z方向展布的 55 个

斜坡型粗糙颗粒组成（颗粒间距为 0.3 mm）。斜坡型

粗糙颗粒构型如图 8 所示，其高度 h为最重要的几

何参数，本文选取了 2 种高度：1.0 mm 和 1.5 mm，

 

d = δ/4
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图 8    斜坡型粗糙颗粒尺寸

Fig. 8    The geography of ramp vortex generators
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对应的 h/δ分别为 70% 和 100%（δ为边界层厚度）、

斜坡角度 α分别为 10°和 15°；长度 L均为 5.67 mm，

宽度D均设置为D = δ = 1.5 mm。

 3    结果分析

 3.1   流场结构
图 9 为试验得到的平行于底板的纹影图像与计

算得到的数值纹影结果。数值纹影结果取自边界层

外的无黏区。从图中可以看到：垂直楔诱导的 2 道斜

激波在下游汇聚形成第一类激波干扰，垂直楔的拐

角诱导出 2 道膨胀波结构；试验得到的激波结构基

本对称，数值模拟和风洞试验得到的激波交汇点比

较一致，均位于 x ≈ 98 mm 处；下游的激波膨胀波结

构也基本一致。

  
Test

Cal

0 50 100 150 200
x/mm 

图 9    计算和试验得到的激波结构
Fig. 9    Shock waves structures obtained by tests and simulation

 

图 10 为试验测量得到的平行于中心对称面的纹

影图像，纹影窗口最左侧对应垂直楔的拐角位置，即

x = 110.4 mm 位置。从图 10 可知：未施加控制时，

边界层附近有较明显的涡结构；加装 h = 1.0 mm 的

斜坡型涡流发生器后，边界层内的涡结构得到明显

抑制；h增大至 1.5 mm 或在底板前缘加装粗糙带

后，边界层内涡结构基本消失。图 10 表明：控制措施

有效抑制了激波/边界层干扰诱导的涡结构。

图 11 为采用转捩模型和全湍流模型计算得到的

流场结构。图中给出了壁面压力及底板的极限流

线、多个流向截面的速度云图及二维流线，灰度图为

边界层外的激波结构。从图中可以看到：流体流过垂

直楔尖后，向中心线汇聚，在交叉激波的干扰作用

下，穿过激波后的边界层明显增厚（呈中心偏厚、两

侧偏薄形态）。对于转捩边界层，与交叉激波干扰产

生了复杂的三维分离与再附结构（图 11（a）中的壁面

极限流线）；经过垂直楔拐角后，中心线附近的边界

层内形成了反向旋转的流向涡对；在向下游发展过

程中，流向涡对不断增强，在更下游区域，底板与垂

直楔侧壁相接的角区出现了明显的角涡。对于湍流

边界层，虽然流体也在交叉激波作用下向中心线汇

聚，但并未产生三维分离（图 11（b）中的壁面极限流

线）；垂直楔尖下游的流向涡对明显偏弱，且在向下

游发展过程中逐渐偏离中心线区域，并在出口处基

本衰减耗散。底板与垂直楔侧壁相接的角区的涡结

构也在出口处基本消失。
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图 10    试验测量纹影图像

Fig. 10    Schlieren maps during test
 

综上所述，无控制措施时，测量得到的流场结构

与转捩模型计算结果更为吻合，在干扰区内产生了

明显的分离涡结构；采取控制措施后，分离涡结构基

本消失，与湍流模型计算结果基本吻合。

 3.2   壁面热流
图 12 给出了对称中心线、z = 12.5 mm 和 z =

25.0 mm 这 3 个截面的壁面热流分布。图中“tran”表
示采用转捩模型得到的计算结果，“turb”表示在底板
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前缘加装粗糙带的试验结果或采用全湍流模型得到

的计算结果。从图中可知：无控制措施时（“Test no

control”），壁面热流在遇到激波干扰前一直保持为

层流值；加装 h = 1.0 mm 或 1.5 mm 的斜坡型涡流

发生器后，壁面热流从 x = –100 mm 处偏离层流状

态并逐渐增大，直至达到 x = 0 mm 处的极大值，此

时中心线上热流超过全湍流值，表明 x = 0 mm 处

边界层已完全转捩为湍流；加装粗糙带（20 mm ×
100 mm 砂纸）后，边界层在 x = –100 mm 处即达到

了全湍流值，表明加装粗糙带后，边界层完成转捩发

生于 x = –100 mm 上游。在干扰区内，上述控制措

施下获得的壁面热流分布基本保持一致，且上游的

热流分布表明各控制措施均诱导边界层在干扰区上

游达到了全湍流状态。因此，只要在干扰前将边界

层诱导为充分发展的湍流状态，则无论采取何种强

制转捩措施，对干扰区的热流影响均不大。在采取

了控制措施的 3 个车次中，激波/湍流边界层干扰热

流基本一致，表明风洞试验重复性良好。无控制措

施时，热流在遇到交叉激波后急剧增大，甚至超过全

湍流状态时的热流，表明在激波的逆压梯度作用下，

边界层在干扰区迅速转捩为湍流。

图 13 给出了采用转捩模型得到的不同 x–y截

面的间歇因子 γ分布。由于 γ–Reθt 转捩模型本身的

特点，在边界层外的无黏区 γ均为 1.0[30]，因此必须通

过边界层内的 γ分布判断转捩位置。结合图 13 的间

歇因子分布和图 12 的热流分布可以得到边界层转捩

情况。在中心对称面和 z = 12.5 mm 截面上，采用

转捩模型得到的壁面热流均在干扰区迅速增大并达

到或超过全湍流值，这 2 个截面上边界层内的间歇

因子也在 x = 50 mm 下游开始迅速由 0 增大至 1，

表明这两个截面的边界层转捩发生于干扰区内。对
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图 11    计算得到的流场结构

Fig. 11    Flow field structures obtained by calculation
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图 12    试验与计算壁面热流分布对比

Fig. 12    Heat flux distributions obtained from test and calculation
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于 z = 25.0 mm 截面，壁面热流虽在第一道激波附

近急剧增大，但在更下游区域却迅速下降且明显低

于全湍流值；边界层内间歇因子也在第一道激波附

近迅速由 0 增大至 1，但在 100 mm < x < 200 mm 区

域内，却又保持为明显小于 1 的值，表明该区域既非

全湍流状态，也非全层流状态。这是由于受到侧壁

拐角的扩张作用，在顺压梯度作用下，边界层在此处

（100 mm < x < 200 mm）出现了再层流化的趋势，

之后又在 x > 200 mm 区域再次转捩为全湍流。作

为对比，图 13 还给出了 z = 60 mm 截面（非激波边

界层干扰区）的间歇因子分布。从图中可知，由于未

受到逆压梯度作用，边界层在 x < 250 mm 区域内一

直保持为层流状态，表明干扰区内的转捩确实是由

激波干扰导致的。
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图 13    转捩模型计算得到的不同 z 截面 γ 分布

Fig. 13    Contours  of γ in  different z constant  planes  obtained  by
transition model

 

计算和试验得到的激波干扰前的壁面热流吻

合良好，在干扰区则差别较大，这是目前采用 RANS

类方法模拟激波边界层干扰时的共性问题。在文

献 [30, 31] 中均出现了热流计算值远大于试验值的

问题。Thivet 等 [31] 认为，湍动能 k经过激波后被目

前的两方程湍流模型过度放大，k被输运进边界层底

部后，导致湍流黏性系数过大，最终导致摩阻、热流

偏大。对 k进行限制后，得到的壁面热流有所降低，

但与试验值仍有较大偏差。图 12 中 z = 25.0 mm 截

面的壁面热流数据表明，采用转捩模型得到的壁面

热流与试验测得的有/无控制措施下的热流吻合相

对较好。根据图 14（a），仔细分析该截面上采用来流

空气黏性无量纲化的湍流黏性系数µt，结合图 13（c）

中的间歇因子分布可知，在转捩条件下，该截面上的

间歇因子出现了“增大→减小→增大”的现象，得到

的湍流黏性系数因此远小于湍流模型，得到的壁面

热流也远小于湍流模型。这与 Thivet 等 [31] 的说法吻

合，在该截面上（不存在分离情况）热流计算值远大

于风洞试验值，主要是 RANS 方法给出的湍流黏性

系数过大所导致的。采用转捩模型在该截面上给出

了更小的湍流黏性系数，获得了与试验吻合更好的

计算结果。如图 14（b）所示，对于中心对称面，采用

转捩模型得到的µt 也低于全湍流模型，但得到的壁

面热流仍明显偏高，显然 Thivet 等 [31] 的猜测在该截

面上并不适用。结合纹影图像（图 10）可知，未加装

任何控制装置时，干扰区内存在三维分离和再附，此

时壁面热流不仅受到湍流黏性系数影响，更受到流

动分离和再附影响。对三维分离模拟不准，也可能

导致对 z = 0 mm 截面热流模拟不准。

虽然热流计算值与试验值存在一定偏差，但在

有/无控制措施对壁面热流的影响上，计算和试验得
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图 14    计算得到的不同 z 截面µt 分布

Fig. 14    Contours of µt in different z planes
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到的规律是一致的。对比不同边界层状态下的干扰

区热流可知，在大部分干扰区域内，激波/转捩边界

层干扰导致的热流明显高于激波/湍流边界层干扰。

试验测得的激波/转捩边界层干扰热流峰值在 x =

130 mm、z = 12.5 mm 处，约为 360 kW/m2，而边界

层在干扰区上游转捩为湍流后，该处热流得到明显

抑制，降低为约 260 kW/m2，降幅超过 25%。从数值

模拟结果（图 15 壁面热流云图）可知，干扰导致的热

流峰值由转捩状态的 A 点约 730 kW/m2 降为湍流

状态的 B 点约 480 kW/m2，降幅约 34%。对比图 11

中的流场可知，激波/转捩边界层干扰时，干扰区内

存在明显的三维分离与再附；在再附区，热流会因壁

面受到流体的冲击而急剧增大，故干扰区的热流明

显偏大。而对于激波/湍流边界层干扰，由于没有三

维分离与再附，干扰区热流相对更小。
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图 15    计算得到的底板壁面热流云图

Fig. 15    Calculated contours of heat fluxes in the base flat plate
 

 3.3   壁面压力
图 16 给出了中心对称面、z = 12.5 mm 和 z =

25.0 mm 截面的壁面压力分布。从试验结果看，加装

涡流发生器的结果与加装粗糙带的结果吻合较好，

与无控制措施时的结果在部分干扰区存在较明显差

别。与加装粗糙带或涡流发生器的情况相比，无控

制措施时的干扰区压力峰值更高，第一次压升位置

明显更为靠前，中心对称面和 z = 12.5 mm 截面的

壁面压力均在 x = 25.0 mm 处就已出现较为明显的

抬升。

从数值模拟结果可以看到，压力抬升后，出现一

压力平台段。结合图 17 的壁面压力云图及壁面摩擦

力线可知，压力平台段出现了明显的三维分离涡结

构，因此，试验测得的压力首次明显抬升是由边界层

内的分离所导致。而加装斜坡型涡流发生器或粗糙

带后，x = 25.0 mm 处的压力与上游完全一致，压力

平台段对应的空间位置并未发生分离。全湍流计算

结果也表明，即使在激波交汇区也未发生明显分

离。在中心线 x = 150 mm 处，无控制措施时的壁面

压力也明显偏高。结合图 17 可知，该处存在分离后

的再附，壁面受流体冲击，压力明显升高。采取控制

措施后，分离和再附均不存在，压力明显更低。无控
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图 16    试验与计算壁面压力对比

Fig. 16    Pressure distributions obtained from test and calculation
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制措施时，在激波干扰位置上游出现的压力抬升现

象与纹影测得的干扰区分离涡现象吻合，也与计算

结果显示的干扰区内存在复杂三维分离情况吻合。
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图 17    计算得到的底板壁面压力云图及摩擦力线分布

Fig. 17    Calculated contours of pressure in the base flat plate
 

综上所述，壁面压力分布的数值模拟与试验结

果吻合良好，但干扰区内热流分布存在较大差别。

对于无分离区域（如图 12（c）的 z = 25.0 mm 截面），

如前文所述，模拟热流偏大主要是由湍流模型在干

扰区给出了过大的湍流黏性系数所导致；对于有分

离区域（如图 12（a）无控制措施下的 z = 0 mm 截

面），数值模拟的压力分布结果与试验吻合良好，表

明本文数值模拟可以较好地模拟干扰导致分离这一

现象，且分离区大小和位置与试验结果差别不大。

由于分离区内部为亚声速区，压力变化并不明

显，因此分离区内的流场结构模拟准确与否并不会

明显影响压力分布的准确性。但对于热流而言，分

离区内部的二次流场结构会直接影响边界层底部的

速度和温度分布，进而对热流产生巨大影响。根据

Zheltovodov 等 [8] 针对同类构型激波/湍流边界层干

扰底部流动的拓扑计算和试验对比，采用 RANS 方

法得到的干扰区二次分离结构确实与试验存在差

异。因此，本文计算方法可以给出整体流场结构，也

可以给出干扰所导致的分离区的大致大小和区域，

但无法精确描述分离区内部的流场结构，也就无法

给出准确的分离区热流分布。

 4    结　论

采用风洞试验与数值模拟相结合的方法，针对

马赫数 3、单位来流雷诺数 Re = 2.1 × 106 m−1、高焓

来流条件下的双垂直楔交叉激波/转捩边界层干扰

问题进行了研究。在风洞试验中获得了流场纹影图

像、壁面压力和壁面热流，结合数值模拟结果，得到

以下结论：

1）在无控制措施时，边界层在与交叉激波干扰

前保持为层流状态；受交叉激波影响，边界层在激波

交汇处产生分离，并在干扰区迅速发生转捩。

2）通过加装高度为 1.0 或 1.5 mm 的斜坡型涡流

发生器，或在底板前缘粘贴粗糙带，均能有效促进边

界层在干扰区上游转捩为湍流。入口边界层转捩为

湍流后，由激波/转捩边界层干扰所导致的分离区消

失，干扰区下游流向涡结构明显减弱，干扰区热流大

面积降低。风洞试验结果显示热流峰值降低超过

25%，数值模拟结果则显示热流峰值降幅达 34%。

3）通过数值模拟得到的激波结构、壁面压力分

布与风洞试验结果吻合良好，但干扰区的壁面热流

计算值与试验值存在较大偏差。热流模拟存在偏差

的原因可能主要包括 2 部分：在无分离区域，通过

RANS 模拟得到了明显过高的湍流黏性系数，在 z =

25.0 mm 截面（无分离），与湍流模型相比，转捩模型

给出了更小的湍流黏性系数，获得了与试验更为接

近的热流值；在有分离区域，目前的计算方法虽可以

较好地描述干扰所导致的分离区大小和位置，但无

法精确给出二次分离结构，进而导致对分离区内边

界层底部的温度模拟不准，最终难以给出较为准确

的热流分布。
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机翼翼尖涡与平尾翼尖涡的相互作用研究
张泽宇1, *，李栋1，周金鑫1，梁勇2，耿子海2

1. 西北工业大学 航空学院，西安　710072　　2. 中国空气动力研究与发展中心 低速空气动力研究所，绵阳　621000

摘要：飞机尾涡的发展与同跑道降落后机的飞行安全及机场起降效率密切相关。尾涡近场特性主要决定了着陆阶段飞机

的尾涡强度。以 A320飞机简化缩比模型为研究对象，在 1 m × 1 m低速水洞中开展了尾涡近场形态流动显示实验。研究结

果表明：平尾涡在拖出过程中围绕翼尖涡旋转，不同流向站位的旋转角速度存在差异。对比模拟结果发现：平尾涡绕翼尖涡的

旋转角速度与实验结果基本吻合，说明不同雷诺数下涡对发展在相对位置旋转角速度特性方面具有一定相似性。

关键词：翼尖涡；旋转角速度；平尾涡；数值模拟；低速水洞

中图分类号：V211.3           文献标识码：A

Study on interaction between wing tip vortex and flat tail tip vortex
ZHANG Zeyu1, *, LI Dong1, ZHOU Jinxin1, LIANG Yong2, GENG Zihai2

1. School of Aeronautics, Northwestern Polytechnical University, Xi’an　710072, China

2. Low Speed Aerodynamics Institute,

China Aerodynamics Research and Development Center, Mianyang　621000, China

Abstract: The development of the wingtip vortex  is an  important  factor  for the  flight safety

and airport efficiency of the aircraft landing on the runway. The near-field characteristics of the

wingtip vortex mainly determine the vorticity of the vortex in the landing phase. In this paper, a

simplified model  of A320  is  used  as  the  object  to  observe  the  near-field  configuration  of  the

wingtip vortex  in a  low-speed  tunnel of 1 m × 1 m.  It  is  found  that  the horizontal  tail vortex

rotates around the wingtip vortex, and the rotational angular velocity in different flow stations is

different. By comparing the simulation results, it is found that the rotational angular velocity of

the horizontal tail vortex around the wingtip vortex is basically consistent with the experimental

results, indicating that the development of the wake vortex under different Reynolds numbers has

certain similarity in the characteristics of the rotational angular velocity between two vortices.

Keywords: wingtip  vortex;  rotational  angular  velocity;  horizontal  tail  vortex;  numerical

simulation; low-speed tunnel

 0    引　言

随着飞机在现代交通方面占据越来越重要的角

色，如何在保证飞行安全的前提下提高机场起降效

率已经成为民用航空业高度关注的问题。飞机尾涡

的耗散情况是影响飞机起降效率的核心。飞机在飞

行中形成的尾涡在地面、大气湍流、侧风及涡系之间

相互诱导等诸多因素作用下，形成强度逐渐衰减的

尾涡区域；当后机进入前机尾涡区域时，在尾涡诱导

下洗速度作用下，后机可能会发生倾斜、滚转、失

速、急剧俯仰等影响飞行安全的危险情况。

目前，关于尾涡发展的研究主要针对近场尾涡
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区和远场尾涡区进行分析 [1]。近场尾涡区延伸至飞

机下游约 10～50 倍翼展处，主要由主翼、襟翼、尾翼

和发动机喷流等的多个旋涡卷起组合形成 [2]。当飞

机尾涡发展至远场时，在翼尖涡主导影响下，合并为

一对反向旋转的涡对，其传输和衰减受到周围气象

条件的影响 [3-4]。远场尾涡研究通常依赖于现场实验

和数值模拟，这些研究丰富了尾涡发展的知识体系，

有助于更好地理解不同大气湍流和分层条件下的尾

涡衰减和输运 [5]，进而可以建立快速尾涡预测模型。

这类预测模型能够便捷地应用于空中交通管理，在

保证飞行安全的同时增大机场容量[6]。

尾流涡对的形成始于近场，该区域尾涡的发展

之所以重要，主要有 2 个原因：其一，近场尾涡数据

是推导远场尾涡模型发展的重要初始条件；其二，可

以通过近场尾涡参数预测飞机遭遇尾涡的风险。近

年来，高性能计算和计算流体力学（Computational

Fluid Dynamics，CFD）技术发展迅速，在强大计算

资源的支持下能够更加详细地分析飞机近场尾涡特

性 [7]。近场尾涡的 CFD 分析有助于更好地理解尾涡

卷起过程，还可以为尾涡模型使用提供更好的初始

条件，从而建立近场尾涡和远场尾涡研究的紧密联

系。通常情况下，基于椭圆机翼载荷假设的尾涡模

型需将初始涡核间距 b0 和初始涡对下降速度作为初

始参数 [8]。在理想化尾涡模型中，切向速度和环量的

径向速度都与初始涡量相关，涡核半径也是理想化

尾涡模型的初始条件之一。一些文献提出，对涡核

半径的预估应从旋涡拖出翼尖后、沿流场发展相当

于 1%～7% 翼展的距离开始 [9-10]。尾涡流场特性数据

不足，可能会在空中交通管理中引入更多的不确定

性。了解未完全卷起的近场尾涡，对于确定前后机

平行进近时遭遇尾涡的安全范围至关重要。

实验研究在尾涡研究中发挥了重要作用。在尾

涡风洞实验中，往往需对模型进行缩比，在模型下游

测量流场，这使得实验雷诺数低于真实飞行情况。

在水洞中也可以研究尾涡近场行为，与风洞实验相

比，一是可以进一步缩小模型尺寸，模型在成本和力

学性能（主要是刚度）方面表现更优，二是本文选择

的水洞湍流度更低，尾涡行为所受环境干扰更小，三

是可以通过显示手段观察尾涡流场迹线。鲍锋 [11] 和

朱睿 [12] 等采用一对矩形机翼模型产生了强度不同的

2 个涡，在水槽中研究了涡系相交不稳定性及其对飞

机尾流的影响，研究表明小翼涡对主翼涡运动特性

和能量的发展存在影响。薛栋等 [13] 采用二维粒子图

像测速技术（Particle Image Velocimetry , PIV）在

水洞中观测了近场和中远场的翼尖涡特性，基于涡

核中心对齐平均方法，归纳了涡核半径和涡量峰值

随流向站位的变化规律，指出涡对抵抗扰动的能力

随涡强度增大而增强。章旷等 [14] 开展了受地面效应

影响的 NACA 23012 机翼翼尖涡结构及升阻力特性

水槽实验，总结了翼尖涡特性受地效影响的变化规

律。但是，由于水洞模型尺寸与真实飞机相差更大，

实验介质流速更低，使得水洞实验的雷诺数更低。

低雷诺数实验能否反映真实条件下尾涡结构的发展

过程，是一个值得探究的问题。

在四涡系统下，尾涡自身的旋转特性是飞机飞

行尾迹的一个典型问题，但是此类问题往往聚焦于

各个涡自身的旋转特性，而较少将涡之间的旋转特

性和轨迹 [15] 联系起来。尾涡研究多数聚焦于尾涡结

构、尾涡参数或主翼尖涡本身，关于平尾涡对翼尖涡

在近场的影响研究则相对较少。本文基于民机

A320 模型，通过水洞实验研究翼尖涡与平尾涡的输

运过程，重点观测飞机近场翼尖涡与平尾涡的相对

运动规律，并与基于真实大气环境的数值模拟结果

进行对比。

 1    实验系统

 1.1   水洞
1 m × 1 m 低速水洞是一座开/闭口试验段低速

回流式水洞，如图 1 所示。图 2 为水洞的水动力学轮

廓图。该水洞水平布置，流向距离为 18.71 m（全尺

寸），收缩比为 9.3。水洞洞体由试验段、出口下沉

段、轴流泵动力组、回流段（管路）、突扩消能段、收

缩前二转角段、稳流和整流段、收缩段等组成。试验

段（上洞壁开口）上方配套 1 台轴向运行速度可调节

拖车。试验段最大水流速度 1 m/s，最低稳定水流速

度 0.1 m/s，常用水流速度 0.1～0.5 m/s，模型区湍流

度 ε ≤ 0.1%（0.1～0.3 m/s）、ε ≤ 0.2%（0.3～0.5 m/s）、

ε ≤ 0.5%（0.5～1.0 m/s）。
  

 
图 1    1 m × 1 m 水洞

Fig. 1    1 m × 1 m tunnel 
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图 2    1 m × 1 m 水洞水动力学轮廓图

Fig. 2    Profile of 1 m × 1 m tunnel
 

 1.2   激光诱导荧光设备
使用激光诱导荧光设备观察水洞中的流体发

展。该设备由连续激光片光光源、照相摄像设备、图

像视频编辑设备、染色剂和荧光剂等组成。染色剂

和荧光剂使用罗丹明 B（密度 1 224 kg/m3），易溶于

水，水溶液呈红色，在激光照射下激发诱导出橙色荧

光，如图 3（a）所示。连续激光片光光源主要包括连

续激光器和片光分光镜，并配备可移动设备拖车，如

图 3（b）所示。连续激光器额定功率 20 W，绿光，光

束波长 532 nm，直径 4 mm，发散角低于 2 mrad。分

光镜（片光厚度 0.5 mm）可沿光轴 360°旋转，将连续

片光投射至试验段流场中任意观测位置。拖车可沿

试验段轴向及侧向移动，其上的支座可沿试验段高

度方向移动，调节距离 0.5 m，满足全流场测试需

求。照相摄像设备为高速相机 Canon EOS 5D，最高

分辨率 4 368 像素  × 2 912 像素，最高像素 1 330 万，

拍摄视场约为 40 cm × 30 cm，如图 3（c）所示。
 
 

（a）荧光剂在静态水流中的显示 （b）连续激光器 （c）高速相机 
图 3    实验与测量设备

Fig. 3    Experimental and measuring equipment
 

 1.3   实验模型

本文实验采用民机 A320 缩比模型，简化去掉了

发动机短舱、翼尖小翼和增升装置等部件，以减少对

尾涡观测的影响，增强尾涡的显示效果，如图 4 所

示。模型主要参数如表 1 所示。

 
 

 
图 4    实验模型

Fig. 4    Experimental model
 

 1.4   实验方法
正式实验前，配置染色剂与荧光剂开展一期引

导实验，以确定激光诱导荧光效果；达到实验需求效

果后，固化罗丹明 B 与水的质量比例关系。将配置

好的含荧光剂和染色剂的溶液盛于塑料容器内，并

将该容器固定于试验段上方的支架上。安装模型，

模型迎角 6°、侧滑角 0°。安装连续偏光装置，调节设

备拖车高度，使连续片光截面投射至机翼两段翼角

交界面。

图 5 为模型在水洞中的安装情况。为观测不同

流向位置的尾涡，保持激光设备（连续激光片光光源

主体设备及配套设施）位置固定，通过拖车移动模

型，实现观测面与模型的相对位置变化。设定 5 个观

 

表 1    模型主要参数

Table 1    Parameters of the model

参数 数值

翼展b/m 0.5

展弦比 8

升力系数（α = 6°） 0.85

实验来流速度u/(m·s−1) 0.5

雷诺数 3.63 × 104
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测位置（距离机翼翼尖 0.5b、1b、2b、4b和 6b）。开启

高速相机，记录机翼绕流的激光诱导荧光流动显示

实验结果。
 
 

 
图 5    模型安装于水洞中

Fig. 5    Installation of the model in the tunnel
 

 2    结果与分析

 2.1   一对不同强度的涡相互诱导的简化模型

在分析实验结果前，先对翼尖涡与平尾涡的运

动关系做简化理论分析。将翼尖涡与平尾涡简化为

已完全形成的 2 个独立旋涡，两者距离与实验模型

的机翼翼尖和平尾翼尖的距离一致。对于本实验状

态下的实验模型，当其存在一定正俯仰角时，机翼与

平尾都产生正升力，机翼和平尾产生的涡流旋转方

向一致。规定两涡环量符号为正（在图 6 中，以 Γ1 表

示翼尖涡环量，Γ2 表示平尾涡环量，箭头表示旋转方

向，L为翼尖涡和平尾涡的涡心距离）。由于机翼翼

尖扰流速度更大，翼尖涡强度比平尾涡强度更高，因

此前者的环量更大。2 个涡在各自的涡场存在相互

的诱导速度，翼尖涡对平尾涡的诱导速度方向向下，

平尾涡对翼尖涡的诱导速度方向向上，2 个诱导速度

方向不同，促使翼尖涡向上移动、平尾涡向下移动，

也使得两者之间存在相对旋转的运动趋势。
 
 

Γ2 Γ1

Γ2 Γ1

v2

v1

L

L

v

翼尖涡

平尾涡

 
图 6    翼尖涡与平尾涡位置关系分析

Fig. 6    The  positional  relationship  between  wingtip  vortex  and
horizontal tail vortex

 

翼尖涡和平尾涡的相对旋转角速度是本文研究

的关注点之一。在诱导速度场中，以涡核半径为界，

尾涡的诱导速度可分为 2 个特征区域：刚体涡区域

和势涡区域。在刚体涡区域，流体像刚体一样旋转，

流动是有旋的，涡心处涡量最大，此区域中心与边缘

的距离即为涡核半径；而在涡核半径以外的势涡区

域，流动是无旋的，理论上涡量为零。以往研究通过

实验、理论推导和现场观测等手段，提出了多种描述

尾涡速度场的涡模型，如 Burnham–Hallock（B–H）

模型、Lamb–Oseen（L–O）模型和 Proctor 模型等。

这些涡模型的主要差异在于尾涡的刚体涡区域的诱

导速度分布，而在势涡区域的速度分布基本一致，且

与势流理论中的点涡趋于吻合。尾涡的涡核半径较

小，约为翼展 b的 8%，翼尖涡与平尾涡都位于彼此

的势涡区域，因此本文利用点涡流动分析两者的诱

导速度场。翼尖涡在平尾涡涡心处的诱导速度为：

v1(L) = Γ1

1

2πL
（1）

平尾涡在翼尖涡涡心处的诱导速度为：

v2(L) = Γ2

1

2πL
（2）

故平尾涡相对翼尖涡的速度为：

v = v1 + v2 = (Γ1 + Γ2)
1

2πL
= Γ0

1

2πL
（3）

式中，Γ0 为总环量。

值得注意的是，在分析中，不需要给定翼尖涡与

平尾涡的具体环量值，因为本实验模型的升力基本

来源于机翼与平尾，翼尖涡的环量 Γ1 与平尾涡的环

量 Γ2 之和为该实验模型的总环量 Γ0，而总环量根据

实验状态是可求和已知的，其值为：

Γ0 =
2CLub

πλ
= 0.17 m2/s （4）

式中，CL为升力系数，λ为展弦比。此时，平尾涡相

对翼尖涡的速度 v已知，进而可得平尾涡绕翼尖涡

的旋转角速度为：

ω =
v

L
= 0.105 rad/s （5）

式（5）说明，在不考虑尾涡的形成过程、外界环境干

扰和流体黏性的前提下，理想状态的平尾涡绕翼尖

涡的旋转保持着恒定角速度。

 2.2   翼尖涡与平尾涡相对旋转角速度实验

分析
图 7 显示了 4 个不同流向位置的翼尖涡与平尾

涡的位置关系。以距翼尖 0.5b为起始位置，给出平

尾涡绕翼尖涡旋转的角度关系，0.5b、1b、2b、4b和

6b这 5 个观测面之间的两涡涡心轴线的角度变化分
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别为 5°、17°、19°和 17°。为了评估实验结果中的平

尾涡绕翼尖涡的旋转角速度，需将观测面之间的距

离转化为时间尺度，将各观测面的间距除以实验状

态下的来流速度，即可得到两观测面的时间间隔。

计算两涡位置变化的平均角速度时，由于平尾涡绕

翼尖涡旋转的瞬时速度不易捕捉，本文通过计算各

观测面之间的平均角速度，得到 0.5b、1b、2b、4b和

6b观测面的时间间隔分别为 0.5、1.0、2.0 和 2.0 s（如

图 8 所示），从而得到基于 5 个观测面的平均角速度

分别为 0.170、0.290、0.165 和 0.150 rad/s。
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图 7    不同流向位置的翼尖涡与平尾涡的位置关系

Fig. 7    The positional relationship between the wingtip vortex and horizontal tail vortex in different profiles along flow direction
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图 8    翼尖涡与平尾涡角度关系

Fig. 8    The angle between wingtip vortex and horizontal tail vortex
 

从平均角速度可以看出，平尾涡绕翼尖涡旋转

并非匀速，其变化趋势如图 9 所示：初始角速度较

小，而后平尾涡绕翼尖涡的旋转加快，达到最大值后

又逐渐减小。这一变化规律与前文的理论分析结果

（式（5）的结果）存在差异，图 9 中以虚线标出了理论

分析结果，可以看到：理论值小于实验值；但在距翼

尖较远的位置，实验值有向理论值接近的趋势。

平尾涡绕翼尖涡旋转角速度不均匀的主要原因

是：在距离翼尖较近的 0.5b～1b区间，翼尖涡和平尾

涡刚刚卷起，尾涡场尚未完全形成，2 个涡在彼此涡

心的诱导速度较小。实际上，平尾涡的运动除了受

到翼尖涡的诱导外，还受到机身另一侧平尾涡的诱

导作用，两者共同导致此区间内的角速度较小。在

1b～2b区间，角速度明显增大，这是因为此区间 2 个

涡基本完全卷起，翼尖涡与机身另一侧平尾涡对平

尾涡的诱导速度增大。在 2b～6b区间，平尾涡绕翼

尖涡旋转的相对角速度逐渐下降并趋于平稳。一方

面是由于平尾涡对逐渐远离，2 个平尾涡之间的诱导

作用明显减弱，使得平尾涡运动能力下降；另一方

面，水洞流场中的湍流扰动也导致了平尾涡的耗散

加速。平尾涡对翼尖涡的速度诱导，对平尾涡与翼

尖涡的相对旋转现象有所贡献。因此，当平尾涡的

自旋转减弱后，对翼尖涡的速度诱导也会减弱，继而

使得两者之间相对位置的旋转角速度逐渐减小。
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图 9    翼尖涡与平尾涡随流向的角速度变化趋势

Fig. 9    The angular velocity of wingtip vortex and horizontal tail vortex
along flow direction

 

 2.3   真实雷诺数下的数值模拟结果及其与实

验结果的对比
通过数值模拟研究真实雷诺数下的翼尖涡与平

尾涡运动特性，与实验结果进行对比，分析低雷诺数

下尾涡发展研究的可信度。飞机模型如图 10 所示。

使用 OH 网格模拟飞机下降过程。数值模拟算例计

算状态为定常，网格数量 1 989 万（图 11）。
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图 10    飞机模型

Fig. 10    Airplane model

 
 

 
图 11    OH 网格对称面示意图

Fig. 11    The grids of symmetry plane

算例的湍流模型为 SST k–ω，采用二阶迎风格

式对流离散动量方程。模拟飞机离地固定高度（飞行

高度 5 m 和 60 m）状态。A320 飞机降落触地前速度

约为 60～70 m/s，选取计算速度为 63 m/s。雷诺数

Re = 1.811 × 107。为对比实验结果，数模以机翼翼

尖后缘点为 x（流向）坐标原点。通过数值模拟比较

不同流向站位的翼尖涡与平尾涡相对运动情况。

为验证网格无关性，基于 800 万（8M）、2 000 万

（20M）和 3 200 万（32M）等 3 种网格进行数值模拟。

采用 3 种网格得到的升阻力系数（表 2）差距较小。
 
 

表 2    3 种网格的升阻力系数
Table 2    The lift and drag coefficient of three grids

网格数 CL CD ΔCL/% ΔCD/%

800万（8M） 0.879 8 0.053 4 −0.03% 0.56%

2 000万（20M） 0.879 9 0.052 9 −0.02% −0.38%

3 200万（32M） 0.880 1 0.053 1 — —
 

如图 12 所示，在初始阶段，3 个尾涡云图中的翼

尖涡（WTV）强度基本相同，平尾涡（HTV）引起的涡

流存在少许差别，8M 网格无法清楚地捕捉到平尾

涡。当平尾涡沿流动方向发展至图 13 的 7.46b位置

时，在 8M 网格下平尾涡几乎未被识别。因此，在后

续数值模拟中选择 20M 网格作为考察计算网格。

图 14 为不同飞行高度下不同位置的涡量分布

图。在离地面较远的高度（60 m），翼尖涡发展未受

到地面的显著影响。翼尖涡拖出后远离飞机，在离

地面较远的情况下，翼尖涡和平尾涡仅受到彼此的

影响，而平尾涡能量较小，耗散较翼尖涡稍快。同
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图 12    x = 0.72b 截面处的飞机尾涡云图

Fig. 12    Vorticity profiles of vortex at x = 0.72b
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图 13    x = 7.46b 截面处的飞机尾涡云图

Fig. 13    Vorticity profiles of vortex at x = 7.46b
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时，两涡相互影响诱导，在展向上逐渐靠近。而在近

地情况下（5 m），平尾涡受到地面和诱导产生的反向

二次涡的影响，绕翼尖涡的旋转角速度加快。

图 15 为 5 个流向位置上平尾涡相对翼尖涡运动

的旋转角度 θ的水洞实验结果与数值模拟结果的对

比。在实验中，平尾涡与翼尖涡相对角度的变化与

初始阶段（1 b以内）及远离地面的数值模拟结果比较

接近，如图中的点 1 和 2。在初始阶段，平尾涡强度

尚能保持，此时平尾涡与翼尖涡绕彼此作近似匀速

旋转运动。在流向位置 4b后，由于平尾涡较弱，在自

旋和绕旋的综合运动中，耗散加速，开始出现旋转加

速。在流向位置 2b后，平尾涡与翼尖涡相对角度变

化的数值模拟结果稍低于水洞实验结果，很可能是

水流黏性的影响所导致。数值模拟的雷诺数约为水

洞实验的 500 倍，黏性加速了尾涡（翼尖涡与平尾

涡）自身强度的降低，使得数值模拟中尾涡出现旋转

加速现象较晚，如图中点 2 和 3。从不同飞行高度下

的数值模拟结果可以看出，在流向位置 1b～4b之间

经历了旋转角速度的改变，其旋转角速度的变化相

对实验而言呈现一定的滞后。

由于存在水洞壁面，实验结果更接近受地面影

响的 5 m 高度数值模拟算例；而在未受地面显著影

响的 60 m 算例中，在流向位置 4b之后的区域，数值

模拟结果与实验结果之间的偏差开始增大。

 3    结　论

1）若忽略流体黏性，考虑飞机一侧强度不同、同

向旋转的涡系，理论上平尾涡绕翼尖涡以恒定角速

度旋转。

2）实验结果表明，平尾涡绕翼尖涡的旋转并非
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Fig. 14    Vorticity profiles of different positions along flow direction for flying height 5 m and height 60 m
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图 15    实验结果与数值模拟结果对比

Fig. 15    The  comparison  between  the  experimental  results  and  the
numerical simulation results
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匀速，初始的角速度较小，而后平尾涡绕翼尖涡的旋

转加快，达到最大值后又逐渐减小。

3）数值模拟结果表明：在距飞机较近的站位上，

平尾涡绕翼尖涡旋转角速度的数值模拟结果与实验

结果吻合较好；在较远的站位上，数值模拟结果比实

验结果略小。这说明不同雷诺数下尾涡发展具有一

定相似性。

4）水洞壁面和真实飞行中的地面对尾涡发展的

影响类似。受到地面显著影响的算例（距地高度 5 m）

更接近水洞实验情况，两者的尾涡相对角度变化情

况较为接近。
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基于闪光红外热波探测的积冰界线识别算法研究
勾一1, 2，李清英1, *，刘森云2

1. 上海工程技术大学 航空运输学院，上海　201620

2. 中国空气动力研究与发展中心 结冰与防除冰重点实验室，绵阳　621000

摘要：积冰探测是保障飞行安全的重要手段，是飞机防除冰领域关注的重要问题。本文基于红外热波探测技术，探讨针对

红外热波序列图的积冰界线（包括外部界线、内部界线）的识别方法。搭建了闪光红外热波探测系统，采用自制规则积冰样件

和带内部界线的积冰样件开展了积冰界线探测实验。运用基于一阶微分算子和二阶微分算子的传统算法对样件进行积冰界

线识别，并提出了高斯–拉普拉斯金字塔算法和面积滤波算法相结合的积冰界线识别新算法，讨论了新算法识别积冰界线的

可行性。实验与图像数据处理结果表明，传统算法可以成功识别积冰外部界线，但无法准确识别积冰阶跃型内部界线；新算法

可以有效识别积冰界线，但图像噪声高于传统算法。新算法在检测不规则积冰内部界线方面具有一定优势。

关键词：积冰；闪光红外热波探测；界线识别；传统边缘检测算子；融合算法
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Flash infrared thermal wave detection of ice surface edge
GOU Yi1, 2, LI Qingying1, *, LIU Senyun2

1. School of Air Transport, Shanghai University of Engineering Science, Shanghai 201620, China

2. Key Laboratory of Icing and Anti/De-icing,

China Aerodynamics Research and Development Center, Mianyang 621000, China

Abstract: Ice  accretion  detection  is  an  important  means  to  ensure  flight  safety  and  an

important  issue  in  the  field  of  aircraft  anti-icing.  In  this  paper,  the method  of  identifying  the

boundary between the ice surface and the interior is discussed by using the infrared thermal wave

detection technology. With a flash infrared thermal wave detection system established, regular ice

accretion samples and ice accretion samples with internal boundary were made, the ice accretion

detection experiments were carried out, and the data of the infrared thermal wave sequence were

collected. In addition, the traditional algorithm based on the first-order differential operator and

the second-order differential operator was exploited for processing the ice edge. A new boundary

recognition  method  was  proposed  as  well,  which  combined  the  gauss-Pierre-Simon  Laplace

pyramid  algorithm  and  the  area  filtering  algorithm.  Then,  the  feasibility  of  the  proposed

algorithm to identify the boundary of the ice accretion surface was discussed and compared. The

experiments  and  the  image  data  processing methods  show  that  the  traditional  algorithm  can

successfully  recognize  the outer boundary of  ice accretion, but can not accurately  recognize  the

internal boundary of ice accretion. The new fusion algorithm can effectively recognize the ice edge

and the internal boundary, but the image noise is higher than that of the traditional algorithm. It

can  be  concluded  that  the  new  fusion  algorithm  has  some  advantages  in  the  detection  of  the

irregular icing surface, and it is expected to provide a new research idea for icing detection in the

field of aircraft anti-icing.
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 0    引　言

飞机结冰是指在结冰气象条件下过冷水滴或过

冷雨在飞机机体表面某些部位凝结形成冰层的现象

（也可能是水蒸气产生的凝华结冰） [1]。为确保结冰

条件下的飞机适航性，必须防止或除去影响飞机正

常飞行的积冰。积冰形状通常并不规则，识别积冰

界线是定性定量识别积冰几何形状、对积冰进行三

维重建的必要条件，也是实施防除冰的前提条件。

目前，探测飞机积冰的主要技术有压电技术、超

声导波技术 [2]、激光技术、红外热波探测技术及基于

神经网络的冰形预测技术 [3] 等。压电技术是通过压

电器件组成的结冰传感器来探测冰层的形状 [4]。白

天等 [5] 精准地探测出不同结冰状态对压电双晶片悬

臂梁结构特征的影响。超声导波技术则是通过传感

器检测导波信号的变换程度获取积冰图像，其准确

度取决于传感器的种类和布局。与前两者相比，以

激光技术进行积冰探测速度较快、精确度较高。国

内学者基于激光技术开展了积冰探测的深入研究，

康含玉等 [6] 通过改进中心线提取算法实现了冰形表

面激光光带中心线的快速提取。随着人工智能的快

速发展，研究者开始利用神经网络对积冰形状参数

进行预测，柴聪聪等 [7] 利用 BP 神经网络建立了冰形

特征参数预测模型，通过输入影响积冰形状的参数

得到了冰形特征参数，该方法预测的冰角角度、积冰

范围误差较低。

与上述积冰探测方式相比，红外热波探测不受

云、雾、雨等气象条件限制，且可在不接触积冰样件

的前提下便捷地进行探测。国外一些研究者已尝试

将红外热波探测用于风力涡轮叶片结冰探测 [8]。在

红外热波探测过程中，探测结果易受探测样件和探

测环境条件的影响，导致光照不均匀、红外图像和背

景融合等问题，对识别目标体造成一定干扰。因此，

在利用红外热波探测技术对积冰进行探测的过程

中，需要选择合适算法识别积冰界线（包括外部界线

和内部界线），从而更为准确地识别冰形。

国内外研究者主要通过传统边缘检测算子、融

合改进后的边缘检测算子以及阈值分割和形态学融

合的方法解决积冰探测图像处理问题。Wang 等 [9]

采用基于小波变换、浮动阈值以及数字图像形态学

和最佳阈值相融合的算法对积冰界线进行探测；陆

佳政等 [10] 采用自适应分割阈值法识别积冰形状。这

两种方法可以清晰识别积冰的外部界线，但由于界

线区域灰度值差异不明显，无法准确识别积冰的内

部界线。

为实现积冰界线（外部界线和内部界线）探测与

识别，本文搭建了闪光红外热波探测实验台，将传统

算法与高斯–拉普拉斯金字塔和面积滤波相结合的

算法进行比较，确定识别积冰界线的优选方法。

 1    红外热波积冰探测原理及实验

与被动式红外探测相比，主动式红外无损探测

能够更好地呈现被探测样件的细节特征，常被应用

于航空领域 [11]。本文利用高能闪光氙灯作为主动激

励装置，通过红外热成像系统和图像处理控制系统

对积冰样件（以制冷设备制取）进行定量识别。

积冰受热后的传热控制方程如下：
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(
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∂x

)
+

∂T
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(
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∂y

)
+

∂T

∂z

(
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∂T

∂z

)
+ φs = ρc ∂T

∂x
（1）

式中 ：T为温度； λx、 λy和 λz分别为材料在 x、 y和

z方向的热传导系数；φs 为均匀内热源的生热率；

ρ和 c分别为材料的密度和比热。

以高能闪光氙灯向积冰样件注入能量，由于积

冰样件形状不规则，在热阻效应作用下，当热波传递

至内部界线处时，积冰样件的阶跃型内部界线以内

部温度变化差异的形式表现出来 [12]。采用红外热成

像仪连续观测和记录积冰样件内部的温度场变化，

生成红外热序图。对红外图像进行分析处理，即可

实现积冰界线的快速探测。根据上述原理，将采集

到的红外热序图的灰度图进行图像处理，识别出积

冰样件的外部界线和内部界线。

在实验中，分别对规则圆形积冰样件、规则方形

积冰样件及对应的非规则阶跃型积冰样件进行积冰

探测。实验设备包括用于积冰探测的闪光红外热波

探测系统和用于积冰样件制作的冷冻冰柜。将纯净

水注入模具，在冰柜中冷冻为积冰样件，再将厚度不

同的积冰样件堆叠冷冻，以模拟积冰样件内部阶跃

状态，如图 1 所示。
 

38 实　验　流　体　力　学 http://www.syltlx.com

 



（a）闪光红外热波探测系统

（b）规则方形积冰样件 （c）方形阶跃型积冰样件

（d）规则圆形积冰样件 （d）圆形阶跃型积冰样件 
图 1    积冰探测实验设备及样件

Fig. 1    Ice accretion detection experimental equipment and samples
 

 2    积冰界线探测识别的传统算法

 2.1   传统边缘检测理论

边缘检测的目的是找到图像中像素值发生急剧

变化的像素点集合，通常以图像边缘的形式表示。

同时，边缘检测可以有效抑制图像的非主要信息，保

留重要的图像特征属性结构。不同边缘检测算子的

思路不同，对于不同属性结构的图像，目前还无法使

用同一边缘检测算子获取同样的边缘 [13]。较为传统

的边缘检测是采用一阶或二阶微分算子对图像进行

处理。Roberts 算子、Sobel 算子和 Prewitt 算子是较

为常见的一阶微分算子，Laplacian 算子和 Canny 算

子是较为常见的二阶微分算子 [14]。Roberts 算子是一

种通过局部差分计算边缘的算子，其卷积模板为一

个 2 × 2 的矩阵（具有水平和垂直方向）：

Gx =

[
1 0

0 −1

]
, Gy =

[
0 −1

1 0

]
（2）

计算 2 × 2 卷积模板对角线像素之差的近似梯度幅

值，计算方法如式（3）～（5）所示：

∆fx(x, y) = fx(x, y)− fx(x+ 1, y + 1) （3）

∆fy(x, y) = f(x, y + 1)− f(x+ 1, y) （4）

G(x, y) =
√
[∆fx(x, y)]2 + [∆fy(x, y)]2 （5）

Roberts 算子对噪声十分敏感，无法有效抑制噪

声。Prewitt 算子是对 Roberts 算子的优化，其卷积

模板为：

Gx =

 −1 −1 −1

0 0 0

1 1 1

 , Gy =

 −1 0 1

−1 0 1

−1 0 1

 （6）

采用 Prewitt 算子对图像相邻像素点的灰度进

行水平、垂直方向一阶微分，即可得到边缘。实际

上，Prewitt 算子是对水平和垂直方向进行非归一化

均值差分，因而可以有效地对图像噪声进行平滑，但

识别边缘不够准确。

Sobel 算子是对 Prewitt 算子的改进，其卷积模

板是一个 3 × 3 的矩阵，对图像邻接像素点的灰度进

行上下左右四领域的灰度值加权差分：

Gx =

 −1 −2 −1

0 0 0

1 2 1

 , Gy =

 −1 0 1

−2 0 2

−1 0 1

 （7）

对图像邻接像素点的灰度进行水平和垂直方向

加权平均差分；根据卷积模板得到图像的灰度差近

似值，当灰度差近似值大于某一阈值时，则判断其为

边缘。因此，Sobel 算子对图像噪声具有平滑作用，

同时还可以准确判断边缘的方向。

与上述一阶微分算子不同，Laplacian 算子和

Canny 算子是二阶微分算子。Laplacian 算子是 n维

欧几里得空间中的一个二阶微分算子，定义为梯度

的散度，可以更加精准地识别边缘位置，同时对图片

进行锐化。作为较常见的边缘检测算子，Canny 算

子既能精准地提取边缘，又能有效地抑制噪声。以

Canny 算子进行边缘检测的主要步骤为：对图像进

行高斯滤波降噪；利用一阶偏导计算对角线上 4 个

方向的梯度幅值和方向；对梯度进行非极大值抑制；

进行双阈值检测和边缘连接。

除此之外，基于相位一致性对红外图像进行边

缘检测 [15] 比 Canny 算子检测得到的边缘更加精准。

微分算子是针对灰度值进行边缘检测的，而相位一

致性是基于频域幅值的比较进行边缘检测，边缘相

似的特征在同一阶段出现的频率较高，将这些特征

利用 K–means 进行分类进而得到边缘。
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 2.2   传统边缘检测对积冰界线的识别
由于红外热成像仪容易受到实验环境和样件自

身温度的影响，红外热序图存在复杂噪声较多、图像

模糊等问题 [16]。因此，在进行积冰界线检测时，需要

先对红外热序图进行主成分分析，在保留图像大部

分原有特征的前提下降低图像噪声。对规则圆形、

规则方形及其对应的非规则阶跃型积冰样件红外热

序图的主成分分析结果如图 2 所示。在此基础上，分

别对主成分分析图进行传统边缘检测，检测结果如

图 3～6 所示。
 
 

（a）圆形结冰样件 （b）圆形阶跃型结冰样件 （c）方形结冰样件 （d）方形阶跃型结冰样件 
图 2    积冰样件红外热序图主成分分析结果

Fig. 2    The results of principal component analysis of infrared heat sequence diagram of ice samples
 
 

（a）Roberts 算子 （b）Prewitt 算子 （c）Sobel 算子 （d）Laplacian 算子 （e）Canny 算子 （f）相位一致性 
图 3    圆形积冰样件传统边缘检测结果

Fig. 3    Traditional edge detection results of round ice samples
 
 

（a）Roberts 算子 （b）Prewitt 算子 （c）Sobel 算子 （d）Laplacian 算子 （e）Canny 算子 （f）相位一致性 
图 4    圆形阶跃型积冰样件传统边缘检测结果

Fig. 4    Traditional edge detection results of circular step ice samples
 
 

（a）Roberts 算子 （b）Prewitt 算子 （c）Sobel 算子 （d）Laplacian 算子 （e）Canny 算子 （f）相位一致性 
图 5    方形积冰样件传统边缘检测结果

Fig. 5    Traditional edge detection results of square ice sample
 
 

（a）Roberts 算子 （b）Prewitt 算子 （c）Sobel 算子 （d）Laplacian 算子 （e）Canny 算子 （f）相位一致性 
图 6    方形阶跃型积冰样件传统边缘检测结果

Fig. 6    Traditional edge detection results of square step type ice sample
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 3    基于高斯–拉普拉斯金字塔和面积滤
波的边缘检测改进算法

积冰样件红外图像的内部界线不明显，受检测

环境的影响相对较大，无法通过传统的边缘检测取

得理想的内部界线。另外，传统的红外图像阈值分

割及边缘检测技术仅能解决积冰样件红外图像处理

中某一类的问题[17]。

针对上述问题，本文对传统边缘检测算子进行

改进，以便更准确地识别积冰界线（外部界线和内部

界线）。为达到预期效果，将高斯–拉普拉斯金字塔

算法和面积滤波算法相结合并加以改进，以解决因

阶跃区域红外图像灰度值差异不明显所导致的无法

准确检测内部界线的问题[18]。

首先，利用高斯–拉普拉斯金字塔算子突出图像

的高频结构，加强图像特征信息；然后，通过面积滤

波过滤掉较小的噪声，保存图像边缘信息。算法流

程如图 7 所示。
  

开始
红外热成像
序列图

对序列图
提取主成分

高斯-
拉普拉斯滤波

图像
二值化特征边缘

Canny
边缘检测

内部阶跃型
界限

结束

计算连通区域
并删除较小
连通区域

加深原图像

 
图 7    算法流程图

Fig. 7    Algorithm flowchart
 

高斯–拉普拉斯金字塔算子是由高斯滤波函数

和拉普拉斯算子组成的 [19]。高斯金字塔的作用是对

图像向下逐级进行取样分解，并在取样前对原图像

进行高斯滤波。式（8）和（9）分别为高斯滤波器公式

和高斯金字塔公式：

g(x, y) =
1

2πδ2
exp

(
−x2 + y2

2πδ2

)
（8）

F (n+ 1) = F (n)× g(x, y)× S(scale1, scale2) （9）

式中：F(n) 为第 n次分解的图像；S(scale1, scale2)

为图像在行和列上的取样率；两个方向 x和 y服从

方差为 δ2 的正态分布。本文中行和列的取样率均为

2，因此，每一次取样后的图片尺寸缩小为原图像的

1/4，分辨率下降为原图像的 1/2[20]。

拉普拉斯金字塔的作用是保存高斯金字塔向下

取样分解过程中相邻两级之间的残存差，即图像的

高频细节。拉普拉斯金字塔公式如下：

L(n) = F (n)− F (n+ 1)× S(scale1, scale2)× g(x, y)

（10）

本文先采用高斯金字塔将原图像向下取样分解

两次，且两次的取样率皆为 2；再将向下取样的图像

通过拉普拉斯金字塔变换得到提取特征后的图像；

最后将高斯–拉普拉斯变换后的图像二值化。以方形

阶跃型积冰样件为例，通过高斯–拉普拉斯滤波后得

到的图像如图 8 所示。
 
 

 
图 8    高斯–拉普拉斯金字塔处理后的图像

Fig. 8    The result of Gauss–Laplace Pyramid after processing
 

经过高斯–拉普拉斯金字塔处理之后，图像的基

本特征已经被提取出来，但是红外热序图存在的噪

声依然较多。因此，在通过高斯–拉普拉斯金字塔保

存图像高频特征的同时，图像噪声也被突出了。

在图 8 的二值图像中，图像噪声和所需提取的

图像边缘可理解为面积值不同的连通域。因此，首

先对高斯–拉普拉斯滤波处理后的图像进行连通域

面积计算，将相对面积较小的连通域反色（即删除较

小连通域）；通过图像形态学变换，将已过滤掉较小

噪声的图像在原图像基础上进行融合，加深图像外

部界线和阶跃型内部界线的结构信息；最后，对加深

图像特征的灰度图进行 Canny 算子边缘检测，得到

具有阶跃型界线的积冰样件检测结果，如图 9 所示。
 

 
图 9    改进算法边缘检测结果

Fig. 9    The result of improved algorithm edge detection
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为进一步检验算法的有效性，选择圆形阶跃型

积冰样件的主成分分析图进行测试，得到的边缘检

测结果如图 10 所示。实验表明，改进后的算法可以

识别出圆形阶跃型积冰样件的内部界线和方形阶跃

型积冰样件的内部界线，适用于识别不规则积冰表

面界线。
 
 

 
图 10    圆形阶跃型积冰样件边缘检测结果

Fig. 10    The result of round step type ice accumulation sample edge
detection

 

 4    分析与讨论

采用上述传统边缘检测算法和基于高斯–拉普

拉斯金字塔与面积滤波的新算法，对积冰样件的红

外热序图进行界线探测，对探测结果进行比较分析，

可以发现：

传统的边缘检测算法主要是针对图像灰度值的

突变来获取图像边缘，检测步骤是先对图像进行降

噪和平滑滤波，再计算边缘区域。因此，在使用闪光

红外热波探测系统对规则型积冰样件及其对应的阶

跃型积冰样件进行积冰内部界线识别时，由于阶跃

型积冰样件红外图像内部界线的灰度值变化并不明

显，传统的边缘检测算法无法探测出积冰样件阶跃

型内部界线。但是，规则型积冰样件外部界线的灰

度值突变较为明显，采用传统的边缘检测算法可以

检测出外部界线。

相位一致性算法可以识别出内部界线，但是由

于图像的相位一致性差值并不明显，所以无法准确

清晰地绘制出相位一致性较高的边缘区域。

本文采用的高斯–拉普拉斯金字塔和面积滤波

相结合的算法，其主体思想是：首先提取积冰探测红

外热序图的主要图像成分及结构信息；而后，考虑到

噪声在灰度图中的连通域面积比图像内部界线及外

部界线连通域面积小，可以通过面积滤波算法过滤

掉目标探测不需要的噪声。因此，采用高斯–拉普拉

斯和面积滤波相结合的算法可以更为完整地保留图

像特征结构。

高斯–拉普拉斯金字塔和面积滤波相结合的边

缘检测算法优先考虑图像特征，而后针对图像整体

特征进行降噪，不会将探测结果视为噪声而导致无

法识别内部界线的问题；但检测结果的噪声高于传

统算法。因此，该算法在识别不规则积冰内部界线

方面具有一定优势。

 5    结　论

积冰界线识别是积冰几何形状定性与定量识别

的基础。通过本文研究发现，传统的边缘检测算法

仅能识别出部分积冰样件的外部界线，不能准确探

测出积冰样件的阶跃型内部界线。与传统边缘检测

算法相比，高斯–拉普拉斯金字塔与面积滤波相结合

的边缘检测算法更适用于识别阶跃型内部界线。采

用该算法获取积冰样件更为精确的内部界线、进一

步降低噪声对结果的影响是后续的研究方向。
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内外流耦合作用下柔性立管振动响应特性研究
高岳，朱红钧*，胡洁，许兵

西南石油大学 石油与天然气工程学院，成都　610500

Um
r

摘要：柔性立管广泛应用于海洋油气等矿产资源的输送，在内部流体与外部海流的夹击下极易产生复杂的振动响应，一旦

发生疲劳失效，就会造成严重的环境污染。在循环水槽中开展了单相内流与非线性剪切外流耦合作用下悬链线型柔性立管的

振动响应测试，采用高速摄像非介入测试方法捕捉了悬链线型柔性立管的振动位移。通过改变非线性剪切外流的约化速度

（  = 3.55～44.69）和内流流速（ui = 0.674～1.651 m/s），分析了内流流速对柔性立管振动响应的影响规律，剖析了不同

流动工况下平面外振幅、振频的时空响应特性及振动模态的演变。实验结果表明：与纯外流激发的涡激振动相比，内流的存在

使柔性立管的振幅增大，且振动模态转换发生在更低的约化速度，随着内流流速的增大，相邻模态间发生模态转换的临界约

化速度越来越低；在本实验测试工况下，当柔性立管在纯外流作用下发生锁频振动时，振动模态没有发生改变，而在外流涡激

振动处于模态过渡区时，内流的输送易使高阶模态在更低的约化速度时出现。

关键词：流致振动；柔性立管；内流；剪切流；非介入测试
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Experimental investigation on the flow-induced vibration
of a riser subjected to the combination of internal liquid flow

and external sheared flow
GAO Yue, ZHU Hongjun*, HU Jie, XU Bing

Petroleum Engineering School, Southwest Petroleum University, Chengdu　610500, China

Abstract: Flexible risers which are commonly applied to transport submarine resources have

been  widely  utilized  in  offshore  engineering.  The  intricate  Flow-Induced  Vibration  (FIV)  of

flexible risers is easily encountered with the presence of both internal and external flows. Once the

riser fatigue failure occurs, it causes serious environmental pollution. In this work, a series of tests

were conducted  in a  recirculating water  flume  to  investigate  the dynamic behavior of a  flexible

catenary  riser  under  the  combination  of  the  internal  liquid water  flow  and  the  external  shear

current.  A  non-intrusive  high-speed  imaging  technique  was  employed  to  record  the  vibration

displacement varying  along  the  riser  span. The  reduced velocity  and  the  internal  flow velocity

ranged  from 3.55  to 44.69 and  from 0.674 m/s  to 1.651 m/s,  respectively. The  influence of  the

internal flow velocity on the dynamic response was examined. The experimental results including

the spatial-temporal  response amplitude and  frequency as well as  the mode evolution of out-of-

plane were analyzed. The results show that the response is enhanced with increasing internal flow

velocity except for the mode transition cases. In addition, the existence of the internal flow leads

to the earlier occurrence of the mode transition. When the  lock-in occurs  in the vortex-induced

vibration  of  the  flexible  riser,  the  amplitude  of  the  flexible  riser  is magnified with  increasing
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internal velocity, while  the new mode  response  is not  triggered. There  is a new mode  response

occurring in the mode transition cases.

Keywords: flow-induced vibration; flexile riser; internal flow; external sheared flow; nonintrusive

measurement

 0    引　言

流致振动现象广泛存在于工程领域，尤其是海

洋工程领域。随着海洋油气开发向深水挺进，海洋

立管的柔性进一步凸显，在内部高压油气流动及外

部海流的作用下，容易产生复杂的多模态振动响应，

存在疲劳失效的风险。因此，有必要对海洋柔性立

管的流致振动响应进行研究。

近年来，大部分学者（如 Huera-Huarte 等 [1]）的

研究主要集中在外流激发的柔性立管涡激振动响应

方面。与刚性圆柱涡激振动相比，柔性立管在流向

和横向上更易产生多频或单频主导的高阶模态振动

响应，呈现复杂的流固耦合现象 [2-9]。与刚性圆柱涡

激振动相似，当旋涡脱落频率与柔性立管的自振频

率接近时，会出现锁频（Lock-in）现象 [10]。柔性立管

是否发生锁频振动与流动环境及无量纲的振动响应

模态数相关 [11]。在均匀流作用下，柔性立管易发生锁

频振动 [12]，而高阶的模态响应和较大的阻尼会使锁

频现象无法产生 [13]。在线性剪切流作用下，高流速作

用的区域容易出现锁频现象；而在非线性剪切流作

用下，高流速和低流速作用区域都会出现锁频现

象。另外，振动激励区和阻尼区分别与锁频振动和

非锁频振动对应 [14]。由于多阶模态共同参与振动，振

动表现出明显的行波和驻波混合特征 [4-5, 9, 15-16]。柔性

立管的长径比、是否发生锁频振动等都是影响立管

振动表现行波、驻波特性的因素，在剪切流作用下，

行波一般从高流速区向低流速区传递[5]。

学者们还研究了柔性立管在内外流耦合情况下

的振动响应特性。Duan 等 [17] 通过建立内外流耦合

数值模型研究了单相流体的流速和密度对柔性立管

涡激振动响应的影响，发现内流流速和密度的增大

都会使柔性立管的振幅增大，且密度变化还会改变

柔性立管的振动模态。Guo[18-19] 和 Meng[20] 等在研究

中发现增大内流流速也会使振动模态发生改变，

Chen 等 [21] 在研究中也发现了相同的现象，随着内流

流速增大，柔性立管会激发出新的模态响应。Guo 和

Lou[22] 开展了内外流耦合作用下柔性立管振动响应

的实验研究，发现随着内流流速增大，立管的振幅增

大，但振动频率减小。

学者们对内外流耦合作用下柔性立管振动响应

特性的研究大多基于欧拉–伯努利梁和尾流振子模

型预测分析单相内流与外流耦合作用下的管道振动

响应，实验研究较少，且主要针对直管，外流则局限

于均匀流。实际海洋油气工程中，外部流体并非均

匀流体，且立管一般呈弯曲布置。目前很少有学者

针对剪切流与内流耦合作用下的非线性弯曲柔性立

管的振动响应进行研究。Zhu 等 [23] 前期尝试了气液

两相段塞流与剪切外流耦合作用下的柔性立管振动

响应测试，实验发现外流涡激振动主导了平面外振

动，而内流对上部立管平面内振动的贡献更大，但研

究仅局限于一个典型的外流流速，尚未系统分析多

工况内外流耦合条件下的柔性立管振动随约化速度

变化的模态转换现象。

本文在循环水槽中开展了单相内流和外部非线

性剪切流作用下的悬链线型柔性立管的振动响应测

试，在不同内流和外流流速工况下，分析柔性立管平

面外的时空振动响应及模态演变规律。

 1    实验方法

实验在西南石油大学海洋油气工程实验室循环

水槽中开展。水槽测试段高 1 m，宽 0.5 m，长 2 m。

实验测试水深H = 0.65 m，采用多普勒测速仪（ADV）

进行流速测试。实验中，来流的最大湍动强度小于

2%，平均速度范围为 0.019～0.235 m/s。

内流循环系统置于水槽外侧，由内流测试回路、

水流供给装置、流量控制及测量装置组成。本文用

水模拟管内输送的单相液流，以潜水泵将水箱中的

水泵送至管路中，经电磁涡轮流量计测量后进入测

试回路，流经测试段后返回水箱循环利用。测试中，

内流的流速范围为 0.674～1.651 m/s。

图 1 为实验装置示意图。悬链线型柔性立管模

型为内径 6 mm、外径 8 mm 的硅胶管，管长 1 000 mm，

长径比为 125，详细参数如表 1 所示。为了捕捉柔性

立管的振动位移，在柔性立管模型上均匀标记了 30 个

黑点（1#～30#），标记点宽度为 6 mm，相邻 2 个标记

点中心间距为 30 mm。采用高速摄像非介入测试方
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法 [23-26] 捕捉柔性立管展向的振动位移：将 2 台高速摄

像机布置在柔性立管弯曲平面的正前方（Camera 2）和

斜下方（Camera 1），分别捕捉柔性立管平面内（xOz

平面）及平面外（y方向）的振动位移。高速摄像机分

辨率为 2 048 像素 × 1 088 像素，拍摄频率为 100 帧/s。

测试时，首先对测量仪器进行校正，然后采集静水中

柔性立管模型的初始图像，待柔性立管振动达到稳

定后，同步触发 2 台高速摄像机，持续拍摄 2 min。
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图 1    实验装置示意图

Fig. 1    Schematic of the experimental set-up
 
 

表 1    柔性立管模型参数
Table 1    Parameters of the flexible riser model

参数 数值 单位

长度l 1 000 mm

水平跨长l0 690 mm

外径D 8 mm

壁厚δ 1 mm

长径比l/D 125

弹性模量E 7.15 × 106 N/m2

单位长度质量m 0.025 6 kg/m

质量比m*
1.073

 

将实验采集的数据，利用 Matlab 编制的后处理

程序进行处理 [23]。首先对初始图像标定标记点，选定

每个标记点的搜索区域，然后将模型尺寸与实际尺

寸进行关联，建立坐标系，最后对高速摄像机储存的

12 000 张图片序列进行数据处理，得到每个标记点的

振动时程曲线。

实验测试前，首先在静水中开展了衰减测试，得

到柔性立管的自振频率，其中平面外 y方向的前四

阶自振频率分别为 0.657、1.298、2.896 和 5.025 Hz。

 2    实验结果及分析

 2.1   振幅响应

Arms
y Um

r

Um
r

图 2 展示了不同流速的内流作用下柔性立管的

均方根振幅 随外流约化速度 的变化。图中

ui 为内流流速，ui = 0 m/s 表示管内充满静止液体，

此时柔性立管只产生外流作用的涡激振动。s/l是以

立管底部入口为起点并用管长 l无量纲化的立管弯

曲长度。外流约化速度 的计算公式为：

Um
r =

Um

fy1D
（1）

式中：Um 为平均来流速度，fy1 为平面外 y方向的一

阶自振频率，D为柔性立管的外径。

Um
r

Um
r

Um
r Um

r

Um
r Um

r

从图 2 可以看到：总体上，与纯外流作用下柔性

立管的振动响应相比，内流通过柔性立管后，使立管

的振幅增大，这主要与内流的通过可以给立管注入

能量有关 [17, 21]。不同内流流速条件下，随着外流约化

速度增大，柔性立管均激发出了前四阶模态的振动

响应，但与外流涡激振动相比，内流通过后，相邻模

态间的转换发生在更低的约化速度。纯外流作用下

（ui = 0 m/s），当 3.55 ≤  ≤ 5.47 时，柔性立管

的振动为一阶模态主导；当 5.90 ≤  ≤ 15.66 时，

柔性立管的振动转为二阶模态主导；当 17.33 ≤

 ≤ 30.31 和 31.72 ≤  ≤ 44.69 时，振动主导

模态分别转为三阶和四阶。当 ui =  0.674  m/s

时，一阶模态和二阶模态的振动响应分别发生在

3.55 ≤  ≤ 4.48 和 5.47 ≤  ≤ 15.66 速度区

间，一阶和二阶模态转换提前发生。在其他 3 个更大

的内流流速（ui = 1.028、1.382、1.651 m/s）下，一阶

模态向二阶模态转换也发生在更低的约化速度。当

ui = 1.028 m/s 时，二阶、三阶和四阶模态响应分别

发生在约化速度为 5.47～ 13.81、 15.66～ 30.31 和

31.72～44.69 的速度区间，二阶与三阶的模态转换发

生在更低的约化速度。当 ui = 1.382 和 1.651 m/s 时，

二阶、三阶和四阶模态响应分别出现在约化速度为

5.47～13.81、15.66～26.34 和 30.31～44.69 时。与单

纯外流激励下的柔性立管振动响应相比，相邻 2 个

模态间的模态转换都提前发生。由此可以得出，当
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内流流速较小时（ui = 0.674 m/s），仅一阶与二阶模

态之间的模态转换发生在更低的约化速度下，随着

内流流速增大，模态转换提前发生在 2 个更高阶的

相邻模态之间。这说明内流流速较小时，内流提供

的能量较小，不足以使较大外流约化速度作用下的

柔性立管振动模态发生改变；随着内流流速增大，内

流提供的能量增大，可以使 2 个相邻高阶模态间的

模态转换发生在更低的约化速度。

 2.2   振频响应

为进一步分析不同内、外流条件下柔性立管的

振动响应，对不同流速的内流作用下柔性立管的振

动主导频率 fdy随约化速度的变化进行分析，如图 3

所示，其中 fy2、fy3、fy4 分别为二阶、三阶、四阶自振

频率。可以看到，尽管内流流速不同，但振动主导频

Um
r

Um
r

Um
r

率均随约化速度的增大而逐渐增大。与均匀流作用

下立管振动主导频率呈明显阶梯状增大 [27] 不同，非

线性剪切外流和内流共同作用下的柔性立管振动频

率阶梯状增大现象不明显，振动的锁频区间较小，尤

其在高约化速度（17.33 <  ≤ 44.69）时，振动主导

频率随约化速度类似线性增长，这与非线性剪切流

速剖面及柔性立管轴向张力的变化有关 [3]。由于测

试中内流流速的变化范围较小，导致相同模态响应

下，柔性立管的振动主导频率变化较小，在模态转换

发生时，振动主导频率发生跳跃，如图 3 中红色虚线

框内的频率。  = 5.47 时，在纯外流作用下，柔性

立管的振动主导频率接近一阶自振频率，而通过内

流后，柔性立管的振动主导频率增大，接近二阶自振

频率，使二阶模态响应提前发生。相似变化也出现

在  = 15.66 和 30.31 时。
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图 3    不同流速内流作用下柔性立管振动主导频率随约化速度的变化

Fig. 3    The  dominant  out-of-plane  response  frequency  versus  the
reduced velocity

 

 2.3   模态响应

 2.3.1    模态权重

Um
r

图 4 定量展示了不同流速的内流作用下各阶模

态响应权重 ω随约化速度的变化。相同流速的内流

作用下，随着约化速度增大，柔性立管振动的各阶模

态权重不断变化，表现出多阶模态共存的振动响应

特性。纯外流作用下（ui = 0 m/s），一阶振动模态权

重在  = 4.48 时达到 0.877，随着约化速度增大，

一阶模态权重逐渐减小，二阶、三阶及四阶模态权重

在各自主导的响应区间内呈先增大后减小的变化趋

势。图 4 中的绿色点划线表示相邻 2 个模态响应间

的界限，与纯外流作用下的约化速度界限相比，通入

内流后，界限向左移动，与图 2 中出现的模态转换发

生在更低的约化速度现象相对应，内流流速越大，模

态转换左移的现象越明显。

 2.3.2    内流流速对锁频振动响应的影响

由前文分析可知，内流的存在使柔性立管的振

幅和振动模态发生了变化，下面将对此现象进行详
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图 2    不同流速内流作用下柔性立管均方根振幅随约化速度的变化

Fig. 2    The three-dimensional visualization of the Root-Mean Squares
(RMS)  response  amplitude  with  respect  to s/l and  the  mean
reduced velocity at different internal flow velocities

第 5 期 高岳等： 内外流耦合作用下柔性立管振动响应特性研究 47

 



Um
r

Um
r

Um
r

细分析。图 5 为  = 3.55 时改变内流流速得到的

柔性立管均方根振幅沿展向的分布，图中绿色虚线

给出了标记点 9#和 17#（此时处于波峰）的位置。由

图可知，随着内流流速的增大，柔性立管均方根振幅

逐渐增大，但增长幅度较小，振动模态始终为一阶。

一方面，内流通过弯曲立管时产生的离心力和科氏

力随内流流速增大而增大，从而使均方根振幅增大；

另一方面，由图 3 可知，在  = 3.55 时，柔性立管

发生锁频振动，此时的振动较强，处于稳定的振动状

态 [10]。受实验测试的内流流速限制，  = 3.55 时内

流的通过没有激发出新的模态响应。

图 6 展示了不同流速的内流作用下柔性立管均

方根振幅分布的标记点 17#和 9#处振动频率 f随时

间 t变化的云图及柔性立管空间频谱分布。图中，黑

色虚线表示一阶自振频率，PSD 表示振动频率功率

谱密度。当内流流速由 0 增大到 1.651 m/s 时，振动

频率始终锁定于一阶自振频率附近，但由纯外流时

的 0.731 7 Hz 逐渐减小至内流流速为 1.651 m/s 时

的 0.682 9 Hz，这一现象与内流的通过使得柔性立管

弹性模量发生改变以及自振频率减小有关 [17]。从图

中展向标记点 17#和 9#处的时频变化可以看出，随

着时间的变化，振动频率稳定且集中分布于一阶自

振频率附近，内流流速增大仅使频谱能量增大，并没

有对时频特性产生影响，因而也未对振动模态响应

产生影响。

 2.3.3    内流流速对过渡模态响应的影响

Um
r

Um
r

图 7 展示了  = 5.47 时内流流速对柔性立管

均方根振幅响应的影响。为分析振动中各阶模态响

应的变化，将各阶模态振动的均方根振幅分布也绘

制在图中。由图可知，随着内流流速增大，柔性立管

二阶模态 2 个波峰位置的振幅逐渐增大，在 Chen 等[21]

的研究中也发现了类似现象，这与振动中的模态响

应变化相关。图 8 给出了  = 5.47 时不同内流流

速作用下典型位置的时频变化。由图 3和 4 可知，纯

外流作用下，柔性立管的振动主要由一阶模态主导，

如图 7 和 8 所示，振动中同时存在一阶和二阶模态
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图 4    不同流速的内流作用下柔性立管各阶振动模态权重随外流约化速

度的变化

Fig. 4    The  modal  weight  variation  of  flexible  riser  response  versus
the reduced velocity at different internal velocities
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Umr图 5     = 3.55 时内流流速对柔性立管均方根振幅响应的影响

Umr
Fig. 5    The influence of internal velocity on the response amplitude of

flexible riser at  = 3.55
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Umr图 6     = 3.55 时不同内流流速作用下柔性立管展向的频率分布及典型位置的时频变化

Umr
Fig. 6    The power  spectra  density  distribution  along the  flexible  riser  span and wavelet  time-frequency  contours  at  typical  positions  of  flexible  at

 = 3.55 coupled with different internal velocities
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响应且竞争激烈，呈现出模态过渡的振动响应。内

流流速较小时（ui = 0.674 m/s），由于内流提供的能

量较小，一阶与二阶模态间的竞争仍然激烈，但二阶

模态的权重已经大于一阶模态的权重，开始主导振

动。随着内流流速增大，二阶模态响应的权重继续

增大，模态竞争逐渐减弱，二阶模态在柔性立管展向

上主导的区域也越来越大。从柔性立管前两阶模态

的展向均方根分布可以发现，中部位置主要由一阶

模态主导，随着一阶模态权重减小，中部位置的振幅

逐渐减小。如图 8 所示，处于中部标记点 15#处的频

率主要集中在一阶自振频率附近，能量随内流流速

增大逐渐减小的变化很好地解释了中部振幅减小的

现象。两端的振动主要由二阶模态主导，随着内流

流速增大，振幅逐渐增大，这主要与两端的二阶振动

模态权重逐渐增大有关。如图 8 所示，当 ui = 0 和

0.674 m/s 时，振动主导频率随时间变化在一阶和二

阶自振频率间切换，竞争激烈，随着内流流速增大，

主导频率逐渐集中在二阶自振频率附近，表明二阶

模态权重逐渐增大，进一步解释了两端振幅逐渐增

大的现象。
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Umr图 7     = 5.47 时内流流速对柔性立管均方根振幅响应的影响

UmrFig. 7    The influence of internal velocity on the response amplitude of flexible riser at  = 5.47
 

从图 9 的柔性立管振动频率空间分布可以看

出 ：当 ui = 0 m/s 时，前两阶振动频率同时参与

振动，模态竞争激烈，振动能量分散，与锁定区的

振动相比，此时的振动不稳定，更易受外部能量

干扰；当内流流速较小（ui = 0.674 m/s）时，尽管

注入的能量较小，但已经开始对不稳定的振动产

生影响，使模态竞争中二阶模态的权重增大；随着

内流流速增大，内部流体注入的能量逐渐增大，使

柔性立管展向上的能量集中在二阶自振频率附近，

重新达到稳定的振动状态。因此，内流的通过更易

使处于过渡振动状态的柔性立管激发出高阶振动

模态。
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 3    结　论

本文利用高速摄像非介入测试方法开展了非线

性剪切外流及单相内流耦合作用下悬链线型柔性立

管的振动响应测试，结果表明：

1）在实验测试的内外流速范围内，捕捉到了柔

性立管前四阶振动响应。内流的存在使相邻模态间

的转换发生在更低的约化速度，当内流流速为 0.674

m/s 时，与纯外流涡激振动相比，振动由一阶模态主

导过渡为二阶模态主导的临界约化速度较低；内流

流速增大至 1.028 m/s 时，振动主导模态由一阶向二

阶、二阶向三阶过渡的临界约化速度都较相应的纯

外流涡激振动低 ；当内流流速为 1.382 和 1.651

m/s 时，前四阶中相邻 2 阶主导模态间的过渡均在

更低的临界约化速度条件下完成。内流流速较小

时，内流向系统注入的能量较小，不足以改变外流涡

激振动的主导模态；当内流流速增大时，内流向系统

注入的能量增大，影响了外流涡激振动的模态转移，

使高阶模态提前发生。

2）与纯外流作用下柔性立管的涡激振动相比，

不发生模态改变时，内流的通过会使立管的振幅增

大，这与内流使柔性立管自振频率减小有关。内流
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Umr图 8     = 5.47 时不同内流流速作用下典型位置的时频变化

UmrFig. 8    Wavelet time-frequency contours at typical positions of flexible riser at  = 5.47 coupled with different internal velocities
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使柔性立管振动模态发生改变时，会伴随振幅的减

小。当柔性立管涡激振动处于锁频区时，内流的存

在使柔性立管振幅增大，由于此时振动能量集中，振

动模态不易发生改变；当柔性立管涡激振动处于模

态过渡区时，由于振动能量相对分散，随着内流流速

增大，高阶振动模态易被提前激发。
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UmrFig. 9    The power spectra density distribution along the flexible riser span at  = 5.47 coupled with different internal velocities
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压力振荡管内波系运动行为的可视化实验研究
郭江涛，周一卉*，胡大鹏，刘志军，黄兆锋，高凤

大连理工大学，大连　116024

摘要：气波制冷机具有制冷效率高、可带液工作等优点。为深入研究气波制冷机核心部件压力振荡管内部波系运动，设计

了一套双开口压力振荡管可视化流场测量平台，利用视场拼接和纹影技术获得压力振荡管内密度梯度场的定量表达，并将实

验结果与二维欧拉方程理论计算结果进行了交叉对比验证，误差为 3.2%，证明基于纹影技术追踪管内复杂波系运动的方法

不仅直观可视且准确可靠。基于上述方法，对不同压比和转速下的压力振荡管内波系开展了实验研究。实验结果表明，增大

压比或转速均会提升激波马赫数。压比由 1.5增大至 3.0时，激波强度和膨胀波强度均显著增大，强化了对近管口区间气体

的膨胀作用。转速由 800 r/min提高至 2 400 r/min时，膨胀波波系运动路径逐渐向管口方向弯曲，降低了膨胀波在管口运

动的速度，增加了膨胀波对近管口区间气体的作用时间。

关键词：压力振荡管；波系运动；纹影；可视化实验；视场拼接；气波制冷机
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Visualization experiment of wave dynamics in pressure oscillation tube
GUO Jiangtao, ZHOU Yihui*, HU Dapeng, LIU Zhijun, HUANG Zhaofeng, GAO Feng

Dalian University of Technology, Dalian　116024, China

Abstract: Gas Wave Refrigerator (GWR)  is a kind of equipment with strong adaptability to

complex working conditions. It has the advantages of high refrigeration efficiency, and can work

with  liquid.  The  pressure  oscillation  tube  is  the  core  part  of  GWR.  A  visual  flow  field

measurement  platform was  designed  to  study  the wave motion  inside  the  pressure  oscillation

tube. The  flow  field  splices and  the  schlieren  technique are used  to obtain  the density gradient

field  in  the  tube,  and  the  results  are  compared  with  the  theoretical  calculation  of  the  two-

dimensional Euler equation. The deviation between  the experiment and  the  simulation  is 3.2%.

Based on the above method, experiments with different pressure ratios and rotational speeds were

carried  out. The  experimental  results  show  that  the  shock Mach  number  can  be  increased  by

increasing  the  pressure  ratio  or  speed. When  the  pressure  ratio  increases  from  1.5  to  3.0,  the

intensity of the shock wave and expansion wave increases significantly. When the rotational speed

increases from 800 r/min to 2 400 r/min, the motion path of the expansion wave system gradually

bends towards the nozzle, which prolongs the time of the expansion wave at the nozzle.

Keywords: pressure  oscillating  tube;  wave motion;  schlieren;  visual  experiment;  flow  field

splices; Gas Wave Refrigerator (GWR)

 0    引　言

气波制冷技术是 20 世纪 70 年代由法国 NAT

公司发展起来的一种新型的气体膨胀制冷技术 [1]。

气波制冷机又称“热分离机” [2]，是通过压缩波与膨胀

波的交互作用实现冷热能量交换，从而达到制冷目

的的装置。波转子作为气波制冷机的核心部件，由

多根压力振荡管环向排列组成。Hanson 等 [3] 将固定
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长度的激波管沿时间叠加，构画出激波管波图，直观

地展示了管内的波系运动。若将周向分布的压力振

荡管沿轴线展开，即可得到如图 1 所示的波转子波

图。图中，LT 为低温端口，HP 为高压端口，MP 为

中压端口，HT 为高温端口，S1 为压缩波，E1～E3 为

膨胀波。高压气体由 HP 入射振荡管，与管内低压形

成压差并产生压缩波，随后压缩波发展为激波并向

振荡管尾部传播。激波到达振荡管尾部时，HT 打

开，形成与激波运动方向相反的膨胀波。管道在激

波作用下增压升温，在膨胀波作用下降压降温，激波

和膨胀波之间由接触面分隔。在周期性喷射进气和

排气下，激波和膨胀波在管内不断运动，低温气体从

LT 排出，实现制冷 [4]。为方便分析波图，一般将波图

划分为①~④区，如图 1 所示。①区为管内初始状

态，②区为激波波后区域，③区为膨胀波波前区域，

④区为膨胀波波后区域，0 区为高压入射气体。
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图 1    波转子波图

Fig. 1    Wave chart of rotor
 

在整机实验方面，研究者们探究了喷嘴角、中压

喷嘴安装角等结构参数对气波制冷机制冷效率的影

响 [5-7]。同时，为更加直观地得到波转子内部的波系

运动特征，部分研究者在波转子可视化实现方面做

了很多工作。Okamoto 等 [8-9] 运用纹影测量技术和激

光多普勒测速技术，对长度为 186 mm 微型振荡管

内的波系运动进行了研究，捕捉到了微型管道内的

波系运动行为和波速，首次实现了对振荡管内激波

和膨胀波的可视化观测。Kurec 等 [10] 搭建了长度为

500 mm、截面积为 20 mm × 40 mm 的单管固定、两

端接口周期性转动的可视化压力振荡管，以油气溶

胶作为示踪粒子对管内气体流动进行了 PIV 测量，

观测到了接触面的流动和形态变化。Ozawa[11] 搭建

了长度为 7 m 的激波管可视化实验装置，利用高温

温敏涂料对管内激波、反射激波的非定常流动现象

实现了可视化观测。

在上述振荡管和激波管的可视化实验中，受纹

影凹面镜直径的限制 [12]，可视化通道长度大多小于

200 mm，更短的通道意味着波转子需要更高的转

速。因此 ，为形成有效的激波 ，需将转速提升至

8 000～10 000 r/min[13]，远远偏离了工程应用的转速

范围。同时，短的通道结构会使波系运动识别愈加

困难，难以完整全面地呈现管内波系运动形态，导致

管内波系运动定量观测结果较为缺乏，无法建立起

压力脉动与纹影图像之间的同步响应关系。

为深入研究压力振荡管内的波系运动特征，提

高气波制冷机制冷效率，本文设计了一套独特的双

开口压力振荡管可视化实验装置，可视段长度为

450 mm。在利用传感器、高速相机同步测量压力、

纹影的基础上，提出了一种新的纹影视场拼接算法

来获取管道内的波系运动。通过对纹影图像的标定

和后处理，可得到管内密度梯度场的定量表达。此

外，采用求解二维欧拉方程的解析方法，用 NND 格

式  （Non-oscillatory and Non-free-parameters Dissi-

pative  scheme） [14] 对管道内的波系运动进行了模

拟。结合实验与数值计算结果，对压力振荡管内复

杂的动力学行为进行直观的实验和理论研究。

 1    实验系统

 1.1   实验平台
如图 2 所示，实验设备主要由固定压力振荡管、

2 个带旋转喷嘴的腔体组成，用于模拟入射和流出过

程。测量系统由高速纹影成像系统和压力传感器

（P1～P6 为 6 个压力监测点）组成，用于测量流场信

息。喷嘴在旋转过程中周期性地向压力振荡管喷射

气流，诱发管内产生激波、膨胀波等复杂波系运动。

利用高速纹影成像系统捕捉管内因压力波动导致的

密度梯度变化，可绘制出波系随时空发展的路径。

本实验中高速纹影成像系统采用 Z 形布置。为

实现图像拼接，实验时凹面镜分别布置在图 2 中的

Ⅰ、Ⅱ和Ⅲ处，拍摄区域有一定重叠，方便进行坐标

定位和数据处理，确保全管道拍摄无遗漏。

图 3 为实验平台实物图。2 个旋转式喷嘴由同

一台电机驱动，转矩由同步齿轮带传递，确保了压力

振荡管两侧喷嘴的相位差稳定。转子转速采用变频

器调节，在变频器前后设置电路滤波器，消除电磁工

频干扰对测量的影响。
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设备设计参数及运行参数如表 1 所示，表中喷

嘴压力与电机转速均可调。压比 α为高压喷嘴进口

压力（绝对压力）与振荡管内低压（绝对压力）之比，

可调范围为 1.5～3.0。电机转速 n可调范围为 800～

2 400 r/min。压力振荡管总长为 600 mm，可视段长

度为 450 mm。
 
 

表 1    设备设计参数及运行参数
Table 1    Equipment design parameters and operating parameters

参数名称 参数值 参数名称 参数值

管道长度 600 mm 可视段长度 450 mm

管道截面 12 mm × 12 mm 喷嘴截面 32 mm × 15 mm

喷嘴压力 150～300 kPa （绝对压力） 最大压力 110 kPa （绝对压力）

电机转速 800～2 400 r/min 最大流量 0.4 kg/s
 

 1.2   数据采集系统
 1.2.1    纹影与密度梯度定量测量

纹影是一种常用的波系运动可视化观测手段。

为全面完整地描述管内波系运动，本文提出了一种

纹影视场拼接算法，利用长焦透镜 [15] 标定方法，获得

了基于纹影图像的密度梯度场定量表达。算法和处

理步骤如图 4 所示。

首先分别获得 3 个位置（Ⅰ、Ⅱ和Ⅲ，图 4（a））

的原始纹影图像（图 4（b）），并对其进行去除背景噪

声处理，将彩色纹影图像转变为灰度图（图 4（c））。

然后按照坐标锚定空间位置，将 3 个位置的灰度图

拼接为一幅整体灰度图（图 4（e））。根据灰度强度的

标定数据（图 4（d）），就可以将灰度图转变为密度梯

度场的定量表达图像（图 4（f））。

需要指出的是，拼接算法仅适用于准定常周期

性运动。在单周期内，压力振荡管内的波系运动是

非定常行为，但从多周期宏观角度可近似为准定常

周期性行为，满足拼接算法的适用条件。拼接单元

能够实现空间精准锚定定位，定位精度取决于高速

相机的空间分辨率。实验中使用的长焦透镜直径为

25.4 mm，在标定数字图像中对应 174 个像素，因此

测试的空间分辨率约为 0.146 mm/像素。本文采用

了信号同步触发方式，压力传感器和纹影图像同步

高速采集，两者协同进行波系运动的表达。

高速相机型号为 Photron SA4，全画幅像素为

1 024 像素×1 024 像素，采集频率为 75 000 帧/s。高

速相机被置于纹影光刀之后，承接光像并记录纹影

图像。
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图 2    实验流程图

Fig. 2    Experimental process diagram
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图 3    实验平台实物图

Fig. 3    Experimental platform test rig
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 1.2.2    压力数据测量

管道内压力采集使用高频动态压力传感器，量

程为 0～500 kPa，频率为 20 kHz。搭配高频同步数

据采集卡使用，采样频率为 100 kHz。如图 2 所示，

在可视化管道顶部等间距布置 6 个压力监测点，记

录管道内压力。传感器端面与管道内壁保持齐平，

确保测量值准确[16]。

 2    实验结果与讨论

 2.1   压力振荡管内波系运动

 2.1.1    压力振荡管可视化波图

将高速相机记录的不同位置的原始纹影图像按

图 4 流程进行处理，得到纹影和密度梯度全周期运

动图像。

∂ρ/ ∂x

∂ρ/ ∂x > 0

∂ρ/ ∂x < 0

图 5（ a）和 （ b）分别为压比 α =  2、转速 n =

1 400 r/min 时的振荡管内波系运动纹影灰度波图和

密度梯度波图。为便于分析，后文等时间间隔选取

管道进行图像处理。图中，x为到左侧高压入射端口

（HP）的距离，t为时间， 为密度梯度。橘红色

阶表示密度梯度为正值（ ），即该处密度小

于右侧点密度，为膨胀波；反之，蓝色阶表示密度梯

度为负值（ ），即该处密度大于右侧点密

度，为压缩波；黄绿色阶表示密度梯度值接近零值，

即该处基本无密度变化。波图左下角位置可以明显

看到蓝色梯度线有汇合的现象，这是由于压缩波在

管道中“追赶”前波造成的。

 2.1.2    管内纹影图

图 6 展示了压比为 1.5、转速为 800 r/min 时的

纹影灰度波图。可以看到，高压气体由喷嘴入射，管

道左端首先出现压缩现象，压缩波逐渐向右传递，强

度逐渐增强。这是因为喷嘴在旋转过程中逐渐接通
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图 4    密度梯度计算流程

Fig. 4    Density gradient calculation process
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图 5    压力振荡管全局波图（α = 2，n = 1 400 r/min）

Fig. 5    Global  wave  diagram  of  pressure  oscillation  tube（ α =  2,
n = 1 400 r/min）

第 5 期 郭江涛等： 压力振荡管内波系运动行为的可视化实验研究 57

 



管道，产生一系列压缩波 S1，在向右传递的过程中，

后一道波会“追上”前一道波，使得压缩波逐渐增强。

S1 向右运动 1.3 ms 后，到达管道右侧，并在管尾自

由边界条件下反射性质相反的膨胀波 E1[17]，并向左

传递。膨胀波 E2 在 0.67 ms 时出现并向右侧传递，

在传递过程中逐渐减弱，这是由膨胀波“追赶”不上

前一道波所导致的。如图 6 所示，膨胀波 E2 中掺杂

有弱压缩波 S2，说明入射端口在“切出”振荡管的过

程中，仍有少量高压气体入射，与高压入射端口逐渐

关闭过程中形成的弱膨胀波掺杂呈现。
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图 6    纹影灰度波图（α = 1.5，n = 800 r/min）

Fig. 6    Schlieren gray wave diagram （α = 1.5, n = 800 r/min）
 

2.1.3    管内密度梯度波图

图 7 是图 6 对应的密度梯度波图。图 7 更加直

观地展示了压缩波 S1、膨胀波 E1 与 E2 的运动行

为，与理论波图（图 1）基本一致。实验中，膨胀波

E2 在向右传递的过程中，掺杂了一系列压缩波 S2。

这是由于在高压喷嘴完全关闭产生膨胀波 E2 的同

时，近管口区间形成了低于大气压的低压环境，致使

左侧转盘腔内气体通过喷嘴固壁段与管道的间隙涌

入振荡管，腔内高压气体压缩近管口区间的低压气

体，产生了一系列压缩波 S2。

 2.2   压力振荡管内压力分布
图 8 给出了压比为 2.0 时，不同转速（800、1 400、

2 000、2 400 r/min）条件下 6 个压力监测点记录的压

力变化，其中 p1～p6 分别对应压力监测点 P1～P6

的压力。可以看出，当高压喷嘴接通管道时，高压气

体涌入管道形成压缩波，在 0～1 ms 内，P1～P6 的

压力在压缩波作用下明显依次逐渐升高。由图 8（a）

可以注意到，不同监测点处的压力峰值有所变化，位

置靠后的监测点压力峰值更高，这是因为压缩波

S1 不断向前“追赶”，当后一道波追上前一道波时就

会加强波的强度，压力也会升高。

喷嘴与管道完全接通后，压力维持一定时间，图

中显示为一段压力“平台期”，其长度与喷嘴接通管

道的时间有关，即与转速有关，转速越小则接通时间

越长，高压维持时间就越长。渡过“平台期”后，高压

喷嘴完全关闭，这时近管口区间产生膨胀波 E2。当

E2 扫过各监测点时，压力值开始下降。在实验中，由

于压缩波 S2 的产生，压力下降速率有所减缓，甚至

在距离管口较近的 P1、P2 处，压力还有小幅度上升，

随后在 E2 的作用下开始下降。当压缩波 S1 到达管尾

后，在曲线上可以观察到反射的膨胀波 E1 从 P6 点

逐渐向 P1 传播，对近管口区间气体进一步膨胀冷却。

 2.3   实验可靠性验证
为验证实验数据特别是视场拼接结果的准确

性，对实验进行了模拟验证。在实验工况下，使用

NND 差分格式对二维欧拉方程进行求解，获得了密

度梯度云图，如图 9 所示。从图中可以看到，在压比

为 2.0、转速为 1 400 r/min 的工况下，实验结果与数

值计算获得的云图有着相同的形态结构。在计算云

图中，实验数据中的压缩波 S1、 S2 和膨胀波 E1、

E2 均有对应的波形。

图 10 给出了 x = 500 mm 处的中心轴线密度梯

度对照曲线。可以看到，实验结果对管内波动形态

的展示比模拟结果更为精细，实验和模拟的密度梯

度曲线趋势吻合，捕捉到的压缩波与膨胀波位置一

致，压缩波强度仅相差 3.2%。图 11 还进行了压力数

据对比，可以看到，实验和模拟的压力变化规律一

致。因此，可以认为实验数据真实可靠。
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图 7    密度梯度波图（α = 1.5，n = 800 r/min）

Fig. 7    Density gradient wave diagram （α = 1.5, n = 800 r/min）
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 2.4   压力振荡管波系运动的影响因素

在图 1 的波图中，④区为膨胀波 E2 的波后区

域。④区的温度 T4 直接影响气波制冷机的温降 [18]，

因此 T4 的大小反映了制冷效果的好坏。

 2.4.1    压比对管内波系运动的影响

激波马赫数 Mas 是表征激波强度的重要参量，

是激波相对于波前气流运动的马赫数，可由下式

计算：
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图 8    压力振荡管压力曲线（α = 2）

Fig. 8    Pressure curve of pressure oscillation tube （α = 2）
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Mas =
vs − v1

c1
（1）

式中：激波波速 vs 为激波运动的绝对速度；v1 为激波

波前区域（①区）的气流速度，喷嘴打开前管内气流

视为静止，因此 v1 为 0；c1 为①区的当地声速。

管内气体压力和温度在激波的作用下发生变

化，激波波后区域（②区）压力、马赫数、温度均可通

过公式计算得出 [17]。其中，②区温度 T2 的计算方法

如下：

T2

T1

=

p2

p1

+
γ+ 1

γ− 1
γ+ 1

γ− 1
+

p1

p2

（2）

式中：T1 为①区温度；p1 和 p2 分别为①区和②区的

压力；γ为气体绝热指数，取值 1.4。③区温度 T3 的

计算方法如下：

p0

p3

=

(
T0

T3

) γ
γ−1

（3）

式中 ： p0 和 p3 分别表示 0 区和③区的压力 ；T0 为

0 区温度。

由于膨胀波可视为等熵过程，因此③区与④区

满足右行波黎曼不变量关系，联立式（4）和（5）可计

算得到④区温度 T4，即：

v4 −
2

γ− 1
c4 = v3 −

2

γ− 1
c3 （4）

p4

p3

=

(
T4

T3

) γ
γ−1

（5）

式中：v3 和 v4 分别为③区和④区的气流速度；c3 和

c4 分别为③区和④区的当地声速；p4 为④区压力。
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图 9    密度梯度波图对比图（α = 2，n = 1 400 r/min）

Fig. 9    Contrast diagram of density gradient wave diagram （α = 2, n =
1 400 r/min）
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图 10    中心轴线密度梯度对照曲线（x = 500 mm）

Fig. 10    Central axis density gradient comparison curve （x = 500 mm）

 

p/
kP

a

250
200
150
100
250

p/
kP

a 200
150
100
250

p/
kP

a 200
150
100
250

p/
kP

a 200
150
100
250

p/
kP

a 200
150
100
250

p/
kP

a 200
150
100

0 0.001 0.002 0.003
t/s

Experiment
Simulation P1

P2

P3

P4

P5

P6

 
图 11    压力对比曲线（α = 2，n = 1 400 r/min）

Fig. 11    Pressure comparison curve （α = 2, n = 1 400 r/min）
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图 12 给出了不同转速条件下各参量（激波波

速、激波马赫数及④区温降）与压比的关系图。从图

中可以看出，膨胀波的制冷效果随压比的增大而增

强。但压比增大也会增强激波对管内气体的制热效

果，这在一定程度上抑制了膨胀波制冷。压比每提

高 0.5，各转速下温降平均提升 22.53、16.86、13.01 K，

在图中显示为斜率减小。
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图 12    各参量与压比的关系

Fig. 12    Relationship between parameters and pressure ratio
 

除马赫数和温度外，密度梯度也是波的重要参

量之一。图 13 为转速 800 r/min、不同压比下的波

图。可以看出，压比从 1.5 提升至 3.0 的过程中，压缩

波 S1 密度梯度随压比的增大而增大，激波强度在增

压的影响下有所提升。同时，膨胀波 E1、E2 的密度

梯度随压比的增大稳步提升，膨胀波膨胀效应增强，

提高了制冷效果。

 2.4.2    转速对管内波系运动的影响

当波转子几何结构固定时，压比、转速都会对气
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波制冷机的制冷效率产生影响。在固定压比下，进

行了转速分别为 800、1 400、2 000、2 400 r/min 的实

验研究。采用式（1）～（5）计算不同转速下的激波波

速、激波马赫数和④区温降。

图 14 给出了不同压比下激波波速、激波马赫数

和④区温降随转速的变化情况。可以看到，激波波

速、激波马赫数随转速提高而增大。激波强度与转

速有关，转速越大，管内激波越强。④区温降随转速

提高略有增大，即提高转速有利于增强制冷效果。

图 15 为压比 α = 2.5 时不同转速下的密度梯度

波图。对比 4 个工况下的密度梯度波图可以看出，转

速对密度梯度峰值有一定影响但不明显，密度梯度

随转速提高小幅增大。但膨胀波 E2 的运动形态（引
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图 13    不同压比下的密度梯度波图（n = 800 r/min）

Fig. 13    Density  gradient  wave  diagram  under  different  pressure
ratios（n = 800 r/min）
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图 14    各参量与转速的关系

Fig. 14    Relationship between parameters and speed
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导线 a～d依次对应转速由低到高 4 个工况下膨胀

波 E2 的运动形态）随转速的改变发生了较大的变

化，由 800 r/min 时的直线逐渐向凹曲线变化。b线

在波头处向上弯曲，表明波头处波速逐渐减小。c线

与 d线则在近管口区间就发生了弯曲，说明在转速

的作用下，膨胀波 E2 波速下降，加强了对近管口区

间气体的膨胀过程。

 2.4.3    压比和转速对结构设计的影响

由图 13～15 可知，压比增大、转速提高都加快

了压缩波 S1 后波追赶前波的过程，表现为波图中

S1 密度梯度最大值位置随着转速提高而前移。这是

由于转速影响了激波形成的位置和时间。将高压喷

嘴入射过程近似为激波管触发激波时的 “活塞运

动 ”，即在喷嘴与管道的接通时间内，活塞速度由

0 迅速增大至喷嘴出口气流速度，可以得到活塞加速

度的值。激波形成位置可由下式计算[17]：

x∗ =
2c20

（γ+ 1）A
（6）

x∗式中： 为激波形成位置，mm；c0 为 0 区的当地声

速，m/s；加速度 A为气流速度与接通时间的比值，

m/s2。

图 16 为实验工况中激波密度梯度最大值位置与

压比和转速的关系曲线。可以看到，随着压比的增

大或者转速的提高，出现最大值的位置距离管口越

来越近。这是由于喷嘴入射时长与转速成反比，喷

嘴气流速度与压比成正比，即加速度 A随转速提高

与压比增大而增大。可以有以下结论：激波形成位置

受压比和转速的影响，压比越大，转速越高，激波形

成位置越靠近管口。因此，在设计压力振荡管尺寸

时，管长应与压比和转速匹配，可以采用增大压比或

提高转速的方法缩短管长，从而轻量化气波制冷机，

降低成本。
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图 16    激波形成位置至管口的距离与压比的关系曲线

Fig. 16    Curve of shock wave maximum position and pressure ratio
 

 3    结　论

本文以 600 mm 长的压力振荡管为主体搭建了

一套双开口压力振荡管可视化流场测量平台。采用

高速纹影成像系统和纹影视场拼接算法获得了管内

的密度梯度场定量表达，与二维欧拉方程计算结果

进行了验证对比，并对不同压比和转速条件下的压

力振荡管内波系运动行为进行了可视化实验研究。

得到以下主要结论：

1）压力振荡管内波系运动主要由压缩波 S1、

S2 和膨胀波 E1、E2 构成，其中 E1 为左行波，其余

均为右行波。波系运动的压缩与膨胀特性符合理论

预期。

2）激波马赫数与压比和转速均有关，增大压比

或提高转速均可增大激波马赫数。压比由 1.5 增至
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图 15    不同转速下的密度梯度波图（α = 2.5）

Fig. 15    Density gradient  wave  diagram under  different  speed  （α =
2.5）
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3.0 时，激波强度和膨胀波强度显著提升，强化了对

近管口区间气体的膨胀作用。转速由 800 r/min 提

高至 2 400 r/min 时，膨胀波波系运动路径逐渐向管

口方向弯曲，膨胀波在近管口区间运动的速度降低，

增加了膨胀波对近管口区间气体的作用时间。

3）激波形成位置受压比和转速影响，压比越大，

转速越高，激波形成位置越靠近管口。在工业制造

中，可通过增大压比或提高转速缩减整机规模。
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基于视觉反馈的双光程纹影部件位置控制研究
方必红1，李明2, *，黄丹平1

1. 四川轻化工大学，自贡　643000　　2. 中国空气动力研究与发展中心 超高速空气动力研究所，绵阳　621000

摘要：在高超声速低密度风洞试验中，采用传统机械方法调试双光程纹影系统，无法确保球面镜机构工作位置的精细定

位，光路两次穿过流场后无法完全重合。针对上述问题，研发了基于视觉反馈的双光程纹影部件位置控制系统。采用绝对式

编码器指令控制交流伺服电机，对球面镜机构的工作位置进行定位控制；引入机器视觉系统，结合视觉信息反馈技术，对纹影

图像质量进行研判，根据研判结果确定是否对球面镜的俯仰、左右偏转进行调节。结果表明：采用基于视觉反馈的双光程纹影

部件位置控制系统，实现了双光程纹影球面镜机构的自动定位闭环控制，确保光路两次穿过流场后尽量重合，消除了模型流

场成像时的重影；与传统方法相比，流场图像的清晰度提高了约 2.2倍。

关键词：风洞试验；双光程纹影；定位控制；视觉反馈；图像清晰度

中图分类号：V411.7；V211.752           文献标识码：A

Research on the position control of double-pass
schlieren component based on visual feedback

FANG Bihong1, LI Ming2, *, HUANG Danping1

1. Sichuan University of Science & Engineering, Zigong　643000, China

2. Hypervelocity Aerodynamics Institute,

China Aerodynamic Research and Development Center, Mianyang　621000, China

Abstract: The  traditional mechanical method of debugging  the double-pass  schlieren  system

exhibits  the problems  that  the  fine positioning  of  the working position  of  the  spherical mirror

mechanism cannot be ensured, and the optical paths cannot be completely coincided after passing

through the  flow  field twice  in the experimental application  in the hypersonic  low density wind

tunnel. Here, a novel double-pass schlieren system based on visual feedback was developed. The

system via absolute encoder instruction control the AC servo motor to adjust the position of the

spherical mirror mechanism. Moreover, the pitch and left-right deflection of the spherical mirror

can be adjusted by the schlieren image quality evaluation results provided by the machine vision

system (visual  information feedback). The position control system of double-pass schlieren parts

based on visual feedback realizes the automatic positioning closed-loop control of the double-pass

schlieren  spherical  mirror  mechanism,  and  ensures  that  the  light  paths  overlap  as  much  as

possible  after passing  through  the  flow  field  twice  to  eliminate  ghosting during  imaging  of  the

model  flow  field (the definition of the  flow  field  image  is  improved by 2.2 times compared with

that obtained by the traditional method).

Keywords: wind tunnel experiment; double-pass schlieren; positioning control; visual feedback;

image clarity
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 0    引　言

纹影法是研究可压缩流场的光学方法之一，对

气流密度梯度灵敏，能够显示连续变化的密度场 [1]。

纹影流场显示系统结构简单、易于操作，是风洞流场

显示的主要试验装置之一。在单光程纹影系统中，

光线仅通过待观察流场一次，大都应用于低马赫数

流场试验 [2]。在高马赫数（Ma > 16）条件下，在静压

为几帕的流场中使用辉光放电装置，流动显示效果

好、成本低 [3]。在马赫数 8～12 的流场条件下，采用

常规纹影系统无法获得理想的流动显示图像；采用

辉光放电装置，流场压力则偏高，也无法获得满意的

图像。

在双光程纹影系统中，光线来回两次通过被研

究流场，灵敏度增加了 3 倍，特别适合高超声速、高

马赫数、低压流场显示 [4]。但双光程纹影系统调试复

杂，调试过程对流动图像影响较大。国内外针对这

些问题研究较少。Gottlleb[5] 提出了将球面反射镜改

为抛物面镜的方法，将发散光变换为平行光以降低

调试难度。李明等 [4] 将光源、聚光镜、补偿透镜、分

光镜与刀口、成像物镜集成于相互垂直的导轨上，提

高了光路调试精度。上述调试方法均属于传统机械

调试。传统机械调试费时费力，且无法保证双光程

纹影系统调试精确到位，主要存在以下不足：

1）为满足风洞现场的多任务需求，需随时移动

双光程纹影系统，移动后的系统重新获得理想工作

位置复杂且困难 [4]。调试效果大都基于人的主观判

断，对试验结果影响较大。

2）现有的纹影球面镜机构与试验模型之间的距

离以及球面镜机构沿流动方向的位置不能调节，无

法使双光程纹影系统的光路在两次通过流场后尽量

重合[6]，需要多人配合进行调试。

3）判断双光程纹影成像质量的主流方法，是在

进行双光程纹影图像处理时将图像视为二维离散矩

阵，计算能量梯度函数，以此来评判图像清晰度 [7]。

此方法适用于判断图像全局清晰度，对特定目标区

域清晰度的判断不够准确，且易受到背景、光源、震

动等外部因素干扰，鲁棒性较弱。

为快速、精准、稳定地调试双光程纹影系统，本

文研发了基于视觉反馈的双光程纹影部件位置控制

系统。该系统采用绝对式编码器记忆球面镜机构工

作位置，通过 PLC（可编程逻辑控制器）向伺服驱动

器发出定位脉冲信号，实现工作位置定位控制 [8]。引

入机器视觉系统，结合视觉信息反馈技术，判断是否

调节球面镜俯仰和偏转，直至获得满意的流场图

像。该系统可实现双光程纹影球面镜机构工作位置

闭环控制调节，确保光路两次过流场后尽量重合，消

除成像时的模型重影，提高图像清晰度。

 1    双光程纹影部件位置定位控制

 1.1   视觉反馈的双光程纹影系统原理
视觉反馈的双光程纹影系统（图 1）主要由光源、

聚光镜、分光镜、平面反射镜、纹影镜筒、球面镜、刀

口、CCD 相机、图像采集卡、图像处理系统和人机交

互界面等组成。图 1 喷管中左向箭头为流动方向。
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1. 光源      2. 聚光镜         3. 狭缝        4. 补偿镜
5. 分光镜   6. 平面反射镜   7. 光学窗口  8. 纹影镜筒
9. 喷管      10. 试验模型    11. 球面镜    12. 刀口
13. CCD 相机    14. 图像采集卡    15. 图像处理系统
16. 人机交互界面              17. 扩压器 

图 1    视觉反馈的双光程纹影系统构成图
Fig. 1    Composition  diagram  of  double-pass  schlieren  system  with

visual feedback
 

光源发出光束，经聚光镜、狭缝和补偿镜后到达

分光镜。分光镜分出的一束光被平面反射镜反射，

沿光学窗口、纹影镜筒传播，经风洞试验段流场区域

和模型，照射在球面镜上，至此第一次光路传播结

束。光束经球面镜反射后再次通过试验段流场，经

光学窗口、平面反射镜返至分光镜。通过分光镜的

光束被刀口切割，在相机内成像 [4]，被图像采集卡传

输至图像处理系统，对其清晰度进行定量计算，判断

成像质量是否满足要求，并将处理结果显示于人机

交互界面。

 1.2   视觉反馈的球面镜机构移动定位控制
如图 2 所示，球面镜机构安装于位置 B。位置

B 背风面的风洞试验段洞壁设置有红外窗口，在进

行红外测热时，球面镜机构需沿 B–C 轨迹移动至存
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放位置 C。在不同尺寸模型的试验中，为确保光束来

回两次都通过同一点，球面镜机构应沿 B–A 轨迹移

动至离试验模型最近的工作位置 A 处。针对球面镜

机构在 A、B、C 等 3 个位置的定位控制需求，研发了

视觉反馈的球面镜机构移动定位控制系统。

  
位置 C 位置 B

位置 A

 
图 2    球面镜机构移动定位示意图

Fig. 2    Schematic  diagram  of  moving  and  positioning  of  spherical
mirror mechanism

 

该系统主要由人机交互界面、PLC、伺服驱动

器、伺服电机、执行机构、视觉反馈传感器、球面镜

系统等组成。系统控制原理如图 3 所示。 

 
图 3    视觉反馈的球面镜机构移动定位控制系统原理图

Fig. 3    Schematic  diagram  of  moving  positioning  control  system  of
spherical mirror mechanism with visual feedback

 
系统采用的绝对式编码器具有任意位置值设定

功能。球面镜机构移动至 A、B、C 等 3 个机械参考

位置后，将绝对式编码器当前位置值设定为位置 A、

B、C 对应位置值，记位置 B 为参考零点。PLC 根据

人机交互界面发出的位置定位指令和当前绝对式编

码器在移动轨迹上的机械位置值，计算出当前位置

到目标位置的增量位置指令值，并向伺服驱动器发

出指令，球面镜机构将移动至指定目标位置 [8]。球面

镜机构闭环视觉反馈定位控制流程如图 4 所示。通

过图 4 的闭环控制实现球面镜机构定位控制，无需

开机找零点、判断方向和累计计数，避免了累计误

差，抗干扰能力强，可靠性大大提高[9-12]。
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图 4    球面镜机构闭环视觉反馈定位控制流程图

Fig. 4    Closed loop visual feedback positioning control flow chart of spherical mirror mechanism
 

 2    视觉反馈信息处理

 2.1   清晰度评价函数及算法研究

图像清晰度评价函数是评价成像系统成像质量

的关键函数 [13]。目前大多数图像处理方法是将图像

视为二维离散矩阵，计算能量梯度函数，获取图像灰

度信息，以此评判图像清晰度 [14-15]。如图 5 所示，清

晰图像比模糊图像边缘更锐利 [7]，图像边缘像素点灰

度值变化较大，因而有更大的梯度值。

在理想情况下，图像边缘检测仅产生图像边缘

的像素集合，但是，由于噪声、不均匀照明引起的边

缘间断，以及其他原因引入的虚假的、不连续的灰度

值影响，图像边缘上的像素并不能完全描述边缘特

性。因此，进行边缘检测后，通常采用连接算法将边

缘像素组合为有意义的边缘或区域边界[16]。

本文提出一种自适应算法（adaptive algorithm），

用于计算区域边界某灰度值范围内像素点总和，将

总和 Count 作为清晰度评价的函数值（Count 值越

小，图像区域边界锐利，清晰度越高），并以此作为球

面镜机构工作位置是否需要调节的阈值，实时动态

调整球面镜机构。试验结果表明：与传统能量梯度函

数算法相比，本算法具有更好的鲁棒性。 
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（a）模糊图像灰度图及局部放大 （b）清晰图像灰度图及局部放大 
图 5    试验模型图像灰度图及局部放大

Fig. 5    Gray scale image and partial enlargement image of testing model
 

 2.2   算法步骤

在边缘检测之后，采用自适应算法将边缘像素

组合为区域边界，分别计算清晰图像、模糊图像区域

边界内对应区域的像素点灰度值总和 Count。算法

结构如下：

输入：CCD采集RGB三通道图像

FRe（）：二值化初步提取飞行器区域

FTa（）：提取目标检测区域

FCo（）：计算评价函数值

for p=1∶1∶i；q=1∶1∶j；

FCo+=hpq

return FCo；

输出：清晰度评价函数Count值

其中，FRe( ) 表示 RGB 转灰度图，初步二值化

提取；FTa( ) 表示依据形态学特征，定位并提取目标

检测区域；FCo( ) 表示清晰度评价值计算函数。 i、

j分别为目标检测区域纵向和横向像素点数量；p、

q为变量参数。算法流程如图 6 所示。

 
 

 
图 6    算法流程图

Fig. 6    Algorithm flow chart
 

在该算法中，应用自适应二值化求取飞行器内

部最大内接矩形 Region 1。以 m × n阶矩阵 D表

示 Region 1 区域，D中各元素 amn的下标 mn代表

Region 1 中的像素点坐标信息。Region 1 区域中心

坐标为 (a, b)。以中心坐标为基准，将 Region 1 区域

的横轴缩小为原区域的 1/3，纵轴上下各增加 100 个

像素点，形成目标检测区域 Region 2，如图 7 所示。

Region 2 区域对应 i × j阶矩阵 F，其中 i = m +

200、j = n/3，中心坐标仍为 (a, b)。

 
 

Region 1
Region 2

(a, b)

（a）整体图 （b）局部放大图 
图 7    目标检测区域

Fig. 7    Target detection area
 

F ′

E F ′

H H

在获取目标检测区域后，计算清晰度评价函数

值：将目标检测区域 Region 2 与 Region 1 差分，得

到包含像素点坐标与灰度值信息的 i × j阶矩阵 ；

创建 1 × 1 阶单位矩阵 ，与 i × j阶矩阵 卷积（以

单个像素尺寸的单位卷积对 Region 2 与原图差分后

的区域进行卷积运算，可确保提取到差分后区域内

的每一个像素点的特征，即每一个像素点的灰度

值）；卷积运算后，得到矩阵内元素仅为 0 或 1 的新

矩阵 ；叠加计算矩阵 内各元素，即可得到清晰度

评价函数值 Count。

H=


h11 h12 ...... h1j

h21 h21 ...... h2j

...
...

...
...

hi1 hi2 ...... hij

，



E = [e11]

H = E ∗ F ′

hij ≜ e11 ∗ f ′
ij

Count =
p=i,q=j∑
p=1,q=1

hpq

≜式中：e11 值为 1；“*”表示卷积运算；“ ”为自定义运

算，运算结果 hij为数值 0 或 1，定义如下：

hij ≜
{

0, 当e11 ∗ f ′
ij ⩽ 100, e11 ∗ f ′

ij ⩾ 220
1, 当100＜ e11 ∗ f ′

ij ＜ 220
（1）
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 3    试验与分析

在大型高超声速低密度风洞中进行了基于视觉

反馈的双光程纹影部件位置控制系统研究验证试

验。该风洞是模拟卫星、飞船、弹头等在 50～100 km

高度范围内气动特性的地面设备，主要由大功率加

热器、前室、喷管、试验段、扩压器、测控系统等组

成。风洞工作介质为空气，前室总温在 1 100～3 100 K

范围可调，总压不大于 10 MPa，雷诺数为 6.1 × 103～

3.35 × 106。本试验的带舵模型全长 490 mm，底部直

径 300 mm，如图 8 所示。

  

 
图 8    试验模型图

Fig. 8    Experimental model diagram
 

在马赫数 10、总温 1 130 K、总压 4.26 MPa、迎

角 0°的试验条件下，采用双光程纹影系统获得的带

舵模型流场结构如图 9 所示。

对图 9 中传统机械调试和基于视觉反馈自动调

试采集的流场显示图像进行定性分析，可以看出：基

于视觉反馈自动调试采集的图像比传统机械调试

采集的图像边缘更加锐利，边缘像素灰度值变化大。

在图 9（a）中，流场结构显示、带舵模型及尾部支撑

装置边界不清晰，出现重影；图 9（b）不仅显示了清

晰的流场结构，还显示出带舵模型激波层内不同密

度区域，提供了更多的流场细节。
  

（a）传统机械调试采集的流场显示图

（b）基于视觉反馈自动调试采集的流场显示图 
图 9    流场显示图像对比图

Fig. 9    Comparison of the flow filed visiualization
 

采用两种算法（能量梯度函数与自适应算法）对

图 9（a）和（b）图像整体清晰度进行定量计算，并记录

算法运行时间。计算结果如表 1 中第 2、3 列所示。

同时，对图 10（a）和（b）进行图像局部清晰度定量计

算，计算结果如表 1 第 4、5 列所示。
 
 

表 1    试验计算图像清晰度参数表

Table 1    Table of experimentally calculated image sharpness parameters

机械调试整体图像 视觉反馈整体图像 机械调试局部图像 视觉反馈局部图像

能量梯度函数Value值 21 079 058 67 152 401 7 352 238 36 270 757

自适应算法Count值 6 214 611 6 008 593

能量梯度函数算法时间 14.063 4 s 14.141 9 s 12.740 5 s 12.867 9 s

自适应算法算法时间 243.1 ms 240.5 ms 187.6 ms 192.1 ms

 

由表 1 可以看出：采用能量梯度函数对整体图

像计算 Value 值，基于视觉反馈系统采集的 Value 值

约为传统机械调试采集的 3.2 倍；对局部图像计算

Value 值，基于视觉反馈系统采集的 Value 值约为传

统机械调试采集的 5 倍，即与传统机械调试采集相

比，基于视觉反馈采集的整体图像清晰度增加了约

2.2 倍，局部清晰度增加了约 4 倍。采用自适应算法

计算 Count 值，无论是对于整体图像还是局部图像，

传统机械调试采集的 Count 值都约为基于视觉反馈

系统采集的 10 倍，即与传统机械调试采集的图像相

比，基于视觉反馈系统采集的图像边缘锐度增加了

约 9 倍。
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与能量梯度函数对输入图像全局相邻像素点的

运算相比，自适应算法根据输入图像特征自适应提

取目标区域进行运算，能有效减少外部干扰，在保证

图像清晰度的前提下，大大减小运算量，缩短算法运

行时间。如表 1 所示，自适应算法仅需约 190～240 ms

即可对一张图像清晰度进行判断，能量梯度函数则

需约 12～14 s。故本文试验以自适应算法所得的图

像清晰度 Count 值作为调试球面镜的俯仰、左右偏

转角的阈值。

为比较采用自适应算法与能量梯度函数调试球

面镜满足清晰度要求所需的总体运行时间，进行了

多次试验。进行 2～3 组试验时，存在偶然调试成功

情况，且时间分布不均匀，不具说服力；进行 7～8 组

试验时，产生了数据堆叠，无法呈现算法实际调试情

况。故本文共进行 5 组试验，记录了每组试验的总体

运行时间。试验结果如图 11 和 12 所示。可以看到，

双光程纹影成像质量从模糊到清晰度满足要求，能

量梯度函数总体运行时间约为 70～120 s，而自适应

算法总体运行时间约为 1 200～1 600 ms。
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图 12    自适应算法运行时间

Fig. 12    Adaptive algorithm run time
 

综上，与目前主流算法（即能量梯度函数）相比，

自适应算法具有更强的鲁棒性与更快的计算速度，

可满足高超声速低密度风洞试验现场双光程纹影测

量背景变化复杂、球面镜机构实时控制的需求。

 4    结　论

与传统机械调试的双光程纹影系统相比，基于

视觉反馈的双光程纹影自动控制系统有以下优势：

1）该系统可实现球面镜机构工作位置的闭环定

位控制，使经常移动的球面镜机构随时可到达理想

工作位置，省时、精准，提高调试工作效率。

2）基于该系统，球面镜机构不仅可沿流场方向

移动调节，还可向靠近模型的方向移动，可以对大尺

寸模型的不同区域进行流场显示，同时使球面镜最

大程度靠近模型，确保光路两次经过流场后尽量重

合，消除流场成像时的重影，提高图像清晰度。
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Sivells 方法在高马赫数低总压
喷管设计中的适用性分析

李震乾1, 3，石义雷1, 3，梁杰1, 3，陈爱国1, 3，皮兴才1, 3，龙正义1, 3，杨彦广2, 3, *

1. 中国空气动力研究与发展中心 超高速空气动力研究所，绵阳　621000

2. 中国空气动力研究与发展中心，绵阳　621000

3. 跨流域空气动力学重点实验室，绵阳　621000

摘要：目前高超声速轴对称型面喷管广泛采用 Sivells方法进行无黏型面设计，通过求解轴对称的 von Kármán动量方程

进行边界层修正。该方法在常规高超声速风洞、激波风洞等的高马赫数、高总压条件下已成功应用，但鲜有在高马赫数、低总

压条件下的应用研究。在低总压条件下，采用该方法设计了马赫数 6、8、10、12的轴对称型面喷管，通过数值模拟分析流场结

构，并进行试验验证；模拟了喷管射流流场，通过对射流流场进行结构分析，判断设计方法的适用性。研究结果表明：马赫数

6、8喷管流场与设计基本一致，射流流场品质较好，适合开展风洞试验；马赫数 10、12喷管流场局部过度膨胀，马赫数高于设

计值，其中马赫数 10喷管的射流流场品质较好，马赫数 12喷管的射流流场品质下降显著且马赫数轴向梯度增大。因此，在

高马赫数、低总压条件下，Sivells设计方法仍适用于马赫数 6、8喷管，马赫数 10喷管处于临界状态，而不适用于马赫数

12喷管。

关键词：Sivells方法；高马赫数；低总压；喷管流场；射流流场；轴对称型面喷管
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Applicability analysis of Sivells' method in nozzle design
with high Mach number and low total pressure

LI Zhenqian1, 3, SHI Yilei1, 3, LIANG Jie1, 3, CHEN Aiguo1, 3,
PI Xingcai1, 3, LONG Zhengyi1, 3, YANG Yanguang2, 3, *

1. Hypervelocity Aerodynamics Institute,

China Aerodynamics Research and Development Center, Mianyang　621000, China

2. China Aerodynamics Research and Development Center, Mianyang　621000, China

3. Laboratory of Aerodynamics in Multiple Flow Regimes, Mianyang　621000, China

Abstract: At  present,  the  Sivells'  method  is  widely  used  for  the  design  of  the  inviscid
hypersonic  axisymmetric  nozzle  contour.  And  then,  the  nozzle  contour  viscous  correction  is
performed by solving the axisymmetric momentum equation. This design procedure  is validated
by nozzles  in conventional hypersonic wind tunnels and shock wind tunnels, which are operated
under high Mach number and high total pressure conditions. Meanwhile, there are few validation
studies  of  this  procedure  under  high Mach  number  and  low  total  pressure  conditions.  In  this
study, the nozzle design procedure based on the Sivells' method is used for Mach 6, 8, 10, and 12
nozzle  contour design under  the  low  total pressure  condition. Furthermore,  in order  to analyze
nozzle  flowfields,  numerical  simulation  and wind  tunnel  experiment  are  carried  out.  It  can  be
found that, the flowfields in Mach 6 nozzle and Mach 8 nozzle are consistent with expectation and
the jet flowfields are so good that are suitable for test. In contrast, there are some over-expanded
areas  in  the  flowfields  of Mach  10  nozzle  and Mach  12  nozzle, which  results  in  higher Mach
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number than expectation in those areas. The jet flowfield quality of Mach 10 nozzle is better than
that of Mach 12 nozzle. It can be concluded that, under the condition of low total pressure, the
Sivells' method  still works well  for Mach  6  nozzle  and Mach  8  nozzle  design. Meanwhile,  the
method is less effective when applied to the Mach 10 nozzle and Mach 12 nozzle design.

Keywords: Sivells'  method;  high  Mach  number;  low  total  pressure;  nozzle  flowfield;  jet

flowfield; axisymmetric nozzle

 0    引　言

随着航天技术的迅猛发展，飞行器外形日趋复

杂，更高、更快、更远的设计需求导致飞行器在高空

稀薄过渡流区飞行时间大幅增加。高超声速跨流域

飞行中的稀薄、高温、非平衡、电磁等多物理场耦合

效应导致的气动问题日趋显著，需要开展大量的试

验研究。高超声速低密度风洞是开展跨流域飞行多

物理场耦合效应试验研究的重要地面设备，可开展

长期在轨飞行器或高速再入飞行器的气动力、气动

热、级间分离特性、喷流特性研究，为飞行器选型、

设计、评估提供试验数据支撑。高超声速低密度风

洞运行马赫数高、总压低、流场品质要求高，其喷管

设计质量的优劣直接影响流场品质，进而影响试验

效果，因此，喷管设计质量对设备的研制至关重要。

高超声速型面喷管的设计，始于 1893 年拉瓦尔

管的发明，成熟于 20 世纪 70 年代  [1]。在高超声速风

洞中，目前学术界认为精度最高、应用最多的型面设

计方法是 Sivells 方法 [2]。该方法基于轴向马赫数分

布假设，构造特征线网格进行无黏型面设计，通过求

解轴对称的 von Kármán 动量方程，完成边界层修

正 [3]，还可以考虑高温带来的影响 [4]，是经典的轴对

称高超声速喷管型面设计方法。国内在 20 世纪 80

年代开始发展该方法 [5]，并为常规高超声速风洞 [6-7]、

激波风洞 [8] 设计了多套轴对称型面喷管，均获得了

较好的试验流场。低密度风洞运行马赫数高、总压

低 [9]，该设计方法是否适用尚未得到验证。20 世纪

70 年代，国外针对雷诺数 102 量级的情况[10] 发展了一

种层流边界层假设的喷管设计方法 [11]，但本文喷管

雷诺数在 105 量级，若取管流临界雷诺数为 2 320[12]，

则边界层为湍流状态，该方法并不适用。

本文以 Φ0.3 米高超声速低密度风洞应用为背

景，构造马赫数 6、8、10、12 的轴对称型面喷管（后

文简称“喷管”），通过数值模拟分析流场结构。为验

证数值模拟结果的可靠性，在 Φ0.3 米高超声速低密

度风洞开展马赫数 12 喷管出口马赫数分布和轴线马

赫数分布测量试验，并对喷管射流流场进行研究，进

一步明确该经典喷管设计方法在低密度风洞中的适

用情况。

 1    喷管构建

Ma(xJ) = MaJ Ma(xF ) =

MaF，Ma′(xF ) = 0，Ma′′(xF ) = 0

为考察在高马赫数低总压情况下的适用性，采

用经典轴对称高超声速喷管型面设计方法设计了马

赫数 6、8、10、12 喷管。其中，无黏型面设计采用

Sivells 方法 [13-14]，基本思想是通过喉道近似声速解、

预设的轴线马赫数分布以及平行流边界条件构造特

征线网格。图 1 为 Sivells 方法设计示意图 ，其中

OAJ为跨声速区域、AJFC为过渡流区域，FC之后

至出口为均匀流区域，在轴线 JF上利用 Sivells 方法

设定马赫数分布，其中 J点位于声速点下游，O点为

型面喉道点（也是坐标原点）。初始线 AJ是一条右

行特征线，通过喉部跨声速解确定一条初值线，然后

用特征线方法（即 MOC 方法）求得。FC为出口马赫

线，当 F点位置和出口马赫数确定后，所有条件均为

已知条件。轴线上的马赫数分布 [15] 可以采用三次多

项式、五次多项式、Bezier 曲线、B 样条曲线以及面

积比的三次多项式、面积比的五次多项式等确定。

但无论采用哪种方法，轴线马赫数Ma(x) 在 J点的

分布 ：  ；在 F点的分布 ：

。 其 中 ， MaJ和

MaF分别为 J点和 F点的马赫数，xJ和 xF分别为

J点和 F点在轴线 x上的坐标。在已知喉道曲率半

径和转折角情况下，通过跨声速近似解或数值模拟

可以获得 J点的信息，一阶和二阶导数采用差分方

法计算。F点的位置为：

xF = xJ + cF (Mas −MaJ)/Ma′(xJ) （1）

式中：cF ≥ 1，为调整喷管长度的系数；Mas 为设计

马赫数。当 cF = 1 时，喷管最短。
 

均匀流
A

O J F

C

 
图 1    Sivells 方法设计示意图

Fig. 1    Schematic diagram of Sivells' method design
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Ma(x)本文中轴线马赫数 分布采用三次多项式

确定[15]：

Ma(x) = a0 + a1x+ a2x
2 + a3x

3 （2）

a0 a1 a2 a3式中， ， ， ， 为待定系数，由边界条件确定。

完成特征线网格计算后，采用流量积分方法确

定无黏型面（即通过推进的每条特征线上的流量与

经过喉道的流量相等来确定型面）。本文采用 Moger

和 Ramsay[16] 提出的抛物拟合流量积分法，沿着特征

线的流量m的微分方程为：

dm = f(s)ds
f(s) = 2πrρv sin α （3）

式中，s为特征线的切线方向，r为特征点到轴线的

径向长度，ρ和 v分别为气流的密度和速度，α为特

征线的切线方向与轴线方向的夹角。对于特征线上

的任一特征点 i，si已知，可直接求解得到 f(si)；2 个

特征点之间的 f[s(i, i+1)] 可通过抛物拟合近似求得。

f(s) 的二次多项式可表示为：

f(s) = a4 + a5s+ a6s
2 （4）

i、i+ 1、i+ 2 i和i+ 1

式中，二次多项式的系数 a4、a5、a6 可通过特征点

的信息计算得到。特征点 之间

的流量积分为：

m(i，i+1) = (si+1 − si)

[
a4 + (si+1 + si)

(
1

2
a5 +

1

3
a6si+1

)
+

1

3
a6s

2
i

]
（5）

由此可以确定整条特征线上的流量，而型面点

流量可以基于实际流量等于某两点之间的线性插值

流量得到。

θ δ∗
θ

根据文献 [3]，对于有热交换的湍流边界层厚度

（如动量厚度 、位移厚度 等），可通过求解轴对称

的 von Kármán 动量方程得到。边界层动量厚度 的

计算方法为：

dθ
dx + θ

{
2−Ma2(x) +H

Ma(x)
[
1 + γ−1

2
Ma2(x)

] ·
dMa(x)

dx +
1

y

dy
dx

}
=

Cf

2
sec α （6）

H = δ∗/θ
式中：y表示径向方向（见图 2）；边界层形状因子

；Cf为摩擦系数。H、Cf受压缩性、压力梯

度、热交换等因素影响，不能精确求出，必须用半经

验关系式进行变换，把低速范围内得到的经验应用

θ δ∗ δ∗

到高超范围，将不可压缩流的方法应用到高超声速

流场。目前，考虑热交换和压力梯度影响的求解方

法有 4 种：Sivells–Payne 方法[17]、Reshotko–Tucker

方法 [18]、Persh–Lee 方法 [19] 和 Bartz 方法 [20]。这 4 种

方法都是近似方法，目前尚无精确的试验方法确定

这些方法的优缺点和适用范围。本文采用 Persh–

Lee 方法，假定边界层内的速度分布符合指数法则，

温度分布符合 Crocco 法则，通过半经验修正方法将

不可压缩流的 H、Cf求解方法应用于可压缩流。然

后通过式（6）求解 H和 ，再推算出 ，并将 值加

于无黏型面上，得到喷管的物理型面。
 
 

喷管无黏型面α

O

y

x 
图 2    边界层坐标系

Fig. 2    Coordinate system of boundary layer
 

v0

设计喷管出口直径为 300 mm，入口直径 d0 按

保证入口气体流速  = 4～15 m/s 的原则给定。根

据质量守恒定律有：

ρ0v0
πd20
4 = ρ∗v∗

πd2*
4 （7）

求得：

d0 =
√ρ∗v∗
ρ0v0

d∗ （8）

ρ0
ρ∗

式中： 为入口气体密度，根据总温 T0、总压 p0 及状

态方程求解； 为喉道处的密度，根据一维等熵流

关系式及喉道处马赫数为 1 的条件求解；v*为喉道处

的气流速度：

v* =
√
γRT* （9）

γ式中， 为气体比热比，R为气体常数，T*为喉道处的

温度。

p0

入口段曲线采用三角函数和双曲函数构造 [21]，

介质选用氮气，根据 Φ0.3 米高超声速低密度风洞各

套喷管最常用运行参数选取总压 。防冷凝温度 Ts

（单位 K）根据气体静压与温度的关系计算[22]：

lg p = −K1

Ts
+K2 （10）

式中 ， p表示气体静压 （单位 mmHg， 1 mmHg  ≈
133.32 Pa）；K1 为常数，对于氮气，K1 = 314.22 K；

K2 也为常数，对于氮气，K2 = 6.948 7。为保证气体

不发生冷凝，需保持高速流动气体的静温高于冷凝
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温度，可通过一维等熵流静温–总温关系式计算风洞

运行的总温 T0
[23]。喷管设计参数见表 1。设计完成的

喷管喉道半径、喷管扩张段长度见表 2。
  

表 1    马赫数 6～12 喷管设计参数
Table 1    Design parameters of Mach 6–12 nozzles

设计马赫数 p0/MPa T0/K 入口半径/mm

6 0.3 288 100

8 0.9 366 45

10 1.4 502 30

12 2.0 654 30

  
表 2    马赫数 6～12 喷管设计结果特征参数

Table 2    Characteric parameters of Mach 6–12 nozzles

设计
马赫数

入口段长度
/mm

喉道半径
/mm

扩张段长度
/mm

6 200 18.366 1 344

8 90 9.203 1 518

10 60 5.054 1 572

12 60 2.965 1 564

 

 2    喷管流场数值模拟

数值模拟通过求解轴对称的 N–S 方程 [24-25] 进

行。气体介质为氮气，由于总温低于 800 K，本文采

用可压缩理想气体的 k–ε湍流模型。网格在轴线方

向布置 400 个，在径向布置 50 个，近壁面的网格高

度在 0.01～0.05 mm 范围内。在实际使用中，稳定

段、喉道段等高温部位常采取水冷措施，扩张段靠近

壁面的气体稀薄、热流较小且喷管壁常采用热容量

较大的不锈钢材质，在 60 s 试验时间内实测壁温几

乎没有变化，因此在模拟中假设壁温恒定在 300 K。

假设入口处压力、温度恒定，出口边界条件外插，初

场温度 300 K，初场压力 10 Pa。由于试验时间较长，

可假设流动为定常。模拟的总温、总压状态与设计

状态一致，如表 1 所示。

流场马赫数等值线分布见图 3～6。从图 3、4 可

以看出，在马赫数 6、8 喷管中，气体经过过渡流区加

速、充分膨胀后进入均匀流区，且在均匀流区基本能

保持稳定的流动；从图 5、6 可以看出，在马赫数 10、

12 喷管中，气体在过渡流区过度膨胀、加速，进入均

匀流区后持续压缩、减速，导致均匀区流场不稳定，

流场结构偏离设计。

为研究喷管内的流动情况，将各喷管轴线马赫

数进行量化对比，使用喷管扩张段长度 xE、出口中

心点马赫数 MaE 对数据进行归一化处理，得到如

图 7 所示的轴线马赫数分布。可以看到，各喷管达到

马赫数最大值的相对位置基本相同（约为喷管轴线

1/2 处）。在马赫数 6、8 喷管中，轴线马赫数达到最
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图 3    马赫数 6 喷管马赫数等值线分布图

Fig. 3    Mach number isoline distribution diagram of Mach 6 nozzle
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图 4    马赫数 8 喷管马赫数等值线分布图

Fig. 4    Mach number isoline distribution diagram of Mach 8 nozzle
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图 5    马赫数 10 喷管马赫数等值线分布图

Fig. 5    Mach number isoline distribution diagram of Mach 10 nozzle
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图 6    马赫数 12 喷管马赫数等值线分布图

Fig. 6    Mach number isoline distribution diagram of Mach 12 nozzle
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图 7    喷管轴线马赫数分布图

Fig. 7    Mach number distribution diagram on the axis of nozzles
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大值后，微小波动，整体呈下降趋势，直到喷管出口；

在马赫数 10、12 喷管中，轴线马赫数达到最大值后

单调下降，直到喷管出口。将喷管轴线马赫数的典

型参数列在表 3 中，可以看到，各喷管轴线最高马赫

数分别比出口中心点马赫数高 0.105、0.289、0.777、

1.592，与出口中心点马赫数的比值分别为 1.70%、

3.48%、7.47%、12.76%。随着设计马赫数增大，轴线

最高马赫数与出口中心点马赫数的比值增大，轴线

马赫数高于喷管出口中心点马赫数的区域也在加大

（所占扩张段长度的比例分别为 38.69%、 60.74%、

62.34%、67.46%）。
  

表 3    喷管轴线马赫数典型参数
Table 3    Characteric parameters of nozzle axis

设计
马赫数

出口中心点
马赫数

轴线最高
马赫数

高于出口中心点
马赫数的区域/mm

6 6.188 6.293
x = 603～756，
x = 882～1 249

8 8.293 8.582 x = 596～1 518

10 10.408 11.185 x = 592～1 572

12 12.484 14.076 x = 509～1 564
 

 3    试验验证

高马赫区域的存在，不但会对流场产生影响，还

有可能因总温不足导致高马赫区域气体冷凝，降低

试验数据可靠性。在数值模拟中发现的高马赫数区

域，理论上不应该存在，在实际使用中也未曾发现，

因此需要开展试验验证。试验在 Φ0.3 米高超声速低

密度风洞中开展，分 2 步进行：1）进行喷管出口流场

马赫数分布与总温关系的研究，确定喷管运行的防

冷凝温度；2）测量喷管轴线马赫数分布，确认喷管内

部高马赫数区域是否存在。选取轴线马赫数分布最

典型的马赫数 12 喷管作为试验对象。

 3.1   风洞及试验设备介绍
Φ0.3 米高超声速低密度风洞的试验介质为氮

气，采用高压下吹–真空抽吸的运行方式，试验时间

30～600 s。风洞主要部件包括气源系统、石墨电阻

加热器、储热加热器、稳定段、喷管、试验段、模型机

构、扩压器、冷却器、真空系统，另外还配备了数据

采集与处理系统、控制系统、测试系统，风洞结构见

图 8。风洞运行总温范围为室温～1 400 K，试验过程

中波动范围不超过 1%，总压范围为 0.1～10.0 MPa，

试验马赫数范围为 5～24，模拟的高度范围为 30～

94 km。为方便调节温度，试验使用石墨电阻加热

器，由于石墨电阻加热器功率有限，为达到在较宽范

围内调节总温的目的，试验总压设置为 1.0 MPa。

 
 

热阀

储热加热器

过渡段
稳定段

喷管 试验段 扩压器 冷却器真空管道

波纹管
真空闸板阀

 
图 8    Φ0.3 米高超声速低密度风洞结构图

Fig. 8    Structure chart of Φ0.3 m hypersonic low density wind tunnel
 

采用一字型皮托压力测量排架测量喷管出口流

场参数，共有 13 根平头探针。探针内径 3 mm、外径

8 mm、间距 20 mm。探针长度不小于 100 mm。

马赫数 12 喷管的扩张段长度为 1 564 mm，但受

风洞布局的限制，无法全程测量。设计的轴线马赫

数分布测量机构如图 9 所示。探针与滑动杆总长

813 mm，探针尾部焊接紫铜管，并通过紫铜管、绝缘

橡胶软管连接差压传感器。测压管可以前后移动，

调整到试验所需位置后用沉头螺钉固定。

喷管轴线马赫数分布测量探针通过支杆连接到

风洞坐标移动机构上，探针尾部紫铜管安装在扩压

 

支杆

A

A0.05

813 mm

62
4 

m
m

沉头螺钉

滑动杆

探针

压块
 

图 9    喷管轴线马赫数分布测量探针

Fig. 9    Test probe used to measure Mach Number distribution of the
nozzle axis
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器内部，如图 10 所示。坐标移动机构的移动范围为

0～250 mm，因此必须通过移动探针位置达到更大

的测量范围。

 
 

 
图 10    喷管轴线马赫数分布测量装置安装

Fig. 10    Installation  of  measuring  equipment  for  Mach  number  distri-
bution on nozzle axis

 

总温 T0 采用 K 型热电偶测量，测量范围为室

温～1 600 K，测量精度为 0.5%；总压 p0 采用绝压传

感器测量，测量范围为 0～10 MPa，精度为 0.25%；

皮托压力采用差压传感器测量，测量范围为 0～

60 kPa，精度为 0.25%；试验段内环境压力采用真空

计进行测量，测量范围为 10～100 Pa，精度为 5%。

 3.2   喷管出口马赫数分布测量

为研究喷管出口马赫数分布情况、确定试验的

防冷凝总温，进行总压 1 MPa、总温 446～782 K 条

件下的喷管出口皮托压力测量，并通过理想气体一

维等熵流正激波关系式计算喷管出口马赫数分布 [23]：

pt
p0

=
pt/p2

p0/p1

p2

p1

=

 γ+ 1

2
Ma2(y)

1 +
γ− 1

2
Ma2(y)


γ

γ− 1

[
2γ
γ+ 1

Ma2(y)− γ− 1

γ+ 1

] 1

γ− 1

（11）

pt

p2 p1 γ
式中， 为激波后总压，即通过皮托探针测得的压

力； 为激波后静压， 为激波前静压； 为比热比，

Ma(y) 为出口马赫数分布，通过迭代求解。试验结

果如图 11 所示。

从测量结果看，喷管出口马赫数分布受总温影

响明显，大体上可分成 3 组：1）总温在 446～633 K

范围内，喷管出口马赫数对总温较敏感（随着总温的

升高而降低），流场大面积冷凝（冷凝面积随着总温

的升高而减小），不适合开展风洞试验；2）总温在

650～659 K 范围内，冷凝面积已经较小，但还未彻

底消除，对流场尚有一定影响，导致中心区域出口马

赫数偏高；3）总温在 710～782 K 范围内，冷凝完全

消除，出口马赫数分布随总温的变化不明显，适合开

展风洞试验。综上所述，在总压 1 MPa 状态下，使用

氮气作试验介质的防冷凝总温为 710 K。
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图 11    喷管出口马赫数分布与总温的关系曲线
Fig. 11    Relationship  between the pressure distribution of  the nozzle

exit and the total temperature
 

 3.3   喷管轴线马赫数分布测量

测量喷管轴线马赫数分布时，选择总温 593 K

和 773 K 的状态，分别代表流场局部冷凝和完全无

冷凝情况。

在总压 1 MPa 情况下，测得的喷管内部轴线马

赫数均高于出口，如表 4 所示。T0 = 773 K 时，轴线

上最靠近喉道的测量点（x = 994 mm）比喷管出口

中心点（x = 1 564 mm）的马赫数高 9.5%；T0 = 593 K

时，轴线上最靠近喉道的测量点比喷管出口中心点

的马赫数高 5.0%。从测量结果看，喷管内部高马赫

数区域真实存在。

受 Φ0.3 米高超声速低密度风洞试验段内部操作

空间、试验设备的限制，无法完整测量喷管轴线上的

马赫数分布情况。为考察更大范围轴线马赫数分布

情况，对马赫数 12 喷管 2 个试验状态（总温  593 K
 

表 4    总压 1 MPa 情况下喷管轴线马赫数分布测量结果

Table 4    Mach Number distribution on the nozzle axis when the total pressure is 1 MPa

x/mm 994 1 014 1 064 1 114 1 164 1 194 1 214 1 264 1 314 1 364 1 414 1 464 1 514 1 564

T0 = 773 K 12.67 12.60 12.44 12.37 12.35 12.37 12.35 12.24 11.88 11.72 11.68 11.57 11.57 11.57

T0 = 593 K 12.95 12.91 12.87 12.91 13.03 12.99 13.02 12.71 12.61 12.55 12.46 12.44 12.42 12.33
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和 773 K）的流场进行了数值模拟，所使用的方法与

第 2 节相同。

喷管轴线马赫数分布测量与数值模拟结果对比

如图 12 所示。可以看到，试验与数值模拟结果变化

趋势基本一致。从数值模拟结果看，当 T0 = 773 K

时，x = 690 mm 处的马赫数达到最大值 13.48，比出

口马赫数 11.58 高 16.4%，按照马赫数最大值 13.48

及总压 1 Mpa 求出气体静压，再根据式（10）计算得

到所需的防冷凝总温为 708 K，与 3.2 节的试验结果

相符。另外，从对比结果看，T0 = 773 K 时的试验结

果与数值模拟结果的符合程度优于 T0 = 593 K 时，

这是因为在数值模拟中没有考虑气体冷凝。
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图 12    喷管轴线马赫数分布测量结果与数值模拟结果对比

Fig. 12    Contrast between the test result of Mach Number distribution
of the nozzle and the numerical simulation

 

 4    射流影响研究

为研究喷管内过度膨胀对试验流场的影响，对

喷管及射流流场进行数值模拟。为保证流场不冷

凝，根据表 3 中的轴线最高马赫数确定总温。数值模

拟基本参数见表 5，射流部分长度为 400 mm，数值

模拟方法同第 2 节。
 
 

表 5    马赫数 6～12 喷管及射流流场模拟基本参数
Table 5    Simulation  parameters  of  Mach  6 –12  nozzles  and

freestream

设计马赫数 p0/MPa 轴线最高马赫数 T0/K

6 0.3 6.293 288

8 0.9 8.582 398

10 1.4 11.185 578

12 2.0 14.076 801

 

数值模拟得到的马赫数等值线分布见图 13～

16。其中马赫数 6、8 喷管的流场结构与设计一致，

气体在过渡流区加速、整流，在出口处形成均匀、稳

定的流场，在喷管出口形成一道较弱的膨胀波，但对

射流核心区基本无影响，形成一个均匀、稳定的梯形

射流流场。马赫数 10、12 喷管在过渡流区过度膨

胀，其后喷管壁面对气流形成压缩，导致马赫数下

降，且这种压缩效应传导至射流区域内，持续对射流

流场进行压缩，导致射流流场均匀性降低、马赫数轴

向梯度加大。数值模拟的主要结果如表 6 所示，可以

看到：马赫数 6、8 喷管的射流流场均匀性指标较好，

适合开展气动力、热试验；马赫数 10 喷管的射流流

场均匀性指标有所下降，但能满足大部分试验的流
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图 13    马赫数 6 喷管及射流马赫数等值线分布图

Fig. 13    Mach  number  isoline  distribution  diagram  of  Mach  6  nozzle
and the jet flow
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图 14    马赫数 8 喷管及射流马赫数等值线分布图

Fig. 14    Mach  number  isoline  distribution  diagram  of  Mach  8  nozzle
and the jet flow

78 实　验　流　体　力　学 http://www.syltlx.com

 



场需求；在马赫数 12 喷管中，喷管出口截面马赫数

最大相对偏差明显增大，马赫数轴向梯度也高于其

他喷管，不适合开展高精度的风洞试验。
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图 15    马赫数 10 喷管及射流马赫数等值线分布图

Fig. 15    Mach number isoline distribution diagram of Mach 10 nozzle
and the jet flow
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图 16    马赫数 12 喷管及射流马赫数等值线分布图

Fig. 16    Mach number isoline distribution diagram of Mach 12 nozzle
and the jet flow

 
 

表 6    马赫数 6～12 喷管及射流流场主要数值模拟结果
Table 6    Major  numerical  simulation  result  of  Mach  6 –12

nozzles

设计
马赫数

喷管出口截面 每200 mm的
马赫数轴向梯度

核心区直径/mm 马赫数最大相对偏差

6 240 0.20% 0.050

8 200 0.27% 0.090

10 168 0.37% 0.184

12 150 1.31% 0.257

 

 5    结　论

目前经典的喷管设计方法采用 Sivells 方法进行

无黏型面设计，通过求解轴对称的 von Kármán 动量

方程进行边界层修正。应用该经典的喷管设计方

法，采用 Φ0.3 米高超声速低密度风洞最常用试验状

态设计了马赫数 6、8、10、12 的轴对称型面喷管，通

过数值模拟和试验验证了经典喷管设计方法在高马

赫数、低总压情况下的适用性，得到如下结论：

1）马赫数 6、8 喷管流场结构与理论基本一致，

射流流场马赫数均匀性好、轴向梯度小，适合开展风

洞试验，说明经典设计方法仍然适用。

2）马赫数 10 喷管流场内部出现过度膨胀现象，

但射流流场马赫数均匀性及轴向梯度仍能达到较高

技术指标，属于临界状态，可以开展风洞试验，但不

建议使用。使用时总温应足够高，并做好流场校测，

确保流场指标达到要求。

3）马赫数 12 喷管内部过度膨胀，射流流场马赫

数均匀性下降且轴向梯度较大，不适合开展风洞试

验，说明设计方法已不再适用。

当运行总压较低时，为得到出口马赫数较高、射

流流场品质较好的喷管，还需进一步发展新的设计

方法或修正方法。
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文章编号：1672-9897(2024)05-0081-09 doi：10.11729/syltlx20210131

4.5 m × 3.5 m 低速风洞动导数试验技术研究
陈昊1, 2, *，卜忱1, 2，谭浩1, 2，牟伟强1, 2，王延灵1, 2，沈彦杰1, 2，冯帅1, 2

1. 中国航空工业空气动力研究院，哈尔滨　150001　　2. 低速高雷诺数气动力航空科技重点实验室，哈尔滨　150001

摘要：动导数是飞行器操稳特性分析、控制律设计过程中的关键参数。为满足大型飞行器研制对高精度动导数数据的获

取需求，中国航空工业空气动力研究院基于 4.5 m × 3.5 m低速风洞开发了具备 5种振荡试验能力的低速动导数试验系统。

该试验系统利用伺服液压摆动马达和伺服液压缸作为运动的驱动元件，经过伺服阀的控制直接产生任意波形的强迫运动，具

有运动传递间隙小、运动控制精度高、系统自动化程度高等特点。可实现 2.5 m量级模型的动导数试验，风速范围 30～

60 m/s，迎角范围−36°～36°，侧滑角范围−40°～40°。利用动态标模及某翼身融合布局模型进行了动导数验证试验，结果表

明该系统获得的动导数数据规律合理，数据精度在 3%以内，可为大型飞行器研制提供高质量的动导数试验数据。

关键词：低速风洞；动导数试验；角振荡；平移振荡；伺服液压驱动

中图分类号：V211.4；V211.7           文献标识码：A

Research on the dynamic derivatives test technology
of 4.5 m × 3.5 m low speed wind tunnel

CHEN Hao1, 2, *, BU Chen1, 2, TAN Hao1, 2, MU Weiqiang1, 2,
WANG Yanling1, 2, SHEN Yanjie1, 2, FENG Shuai1, 2

1. Aerodynamics Research Institute, Aviation Industry Corporation of China, Harbin　150001, China

2. Aviation Key Laboratory of Aerodynamics for Low Speed and High Reynolds Number, Harbin　150001, China

Abstract: The dynamic derivatives are the a necessary parameters in the process of analyzing

the  stability  of  the  aircraft  and  designing  the  control  law,  in  order  to meet  the  demand  for

obtaining high-precision dynamic derivatives data for large-scale aircraft. Aerodynamics Research

Institute of Aviation Industry Corporation of China (AVIC) developed a dynamic derivatives test

system with five kinds of oscillations in the 4.5 m × 3.5 m low-speed wind tunnel. The test system

uses servo hydraulic swing motor and servo hydraulic cylinder as the driving components of the

motion,  and directly  generates  arbitrary waveform motion with  the  control  of  the  servo valve.

The driving mode of the system has the characteristics of small movement transmission gap, high

movement  control precision, and high automation. The  scale of  the  test model  is up  to 2.5 m,

with the wind speed v of 30 to 60 m/s, the angle of attack α of −36° to 36°, and the sideslip angle
β of −40°  to 40°. The verification  tests of  the dynamic  standard model and a wing-body model

were carried out, and the test results show that the dynamic derivatives data obtained by the test

system is reasonable, the accuracy of the repeatability test data is within 3%, and the test system

can provide high-quality dynamic derivatives data for large-scale aircraft.
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 0    引　言

动导数即动态稳定性导数，是气动力和力矩关

于角速度的导数，是飞行器气动性能设计、控制系统

和总体设计中必不可少的气动参数[1]。

从 20 世纪 60 年代开始，国内外空气动力研究机

构就开展了动导数风洞试验技术研究，基于不同尺

寸、不同速域的风洞研制了不同形式的动导数试验

设备 [2-13]。美国在低速动导数测量技术（天平系统、模

型和支撑系统设计、数据采集和处理等）方面发展较

早，成熟度较高，试验模型尺寸大（可达 3 m 量级），

始终处于国际领先水平[14-16]。

我国常用的低速动导数试验系统大多基于

3 m 量级风洞建立，模型机翼展长及机身长度均小

于 1.5 m，在保证斯特劳哈尔数与真机一致的前提

下，动导数试验的风速（一般为 30 m/s 左右）低于常

规测力试验的风速 [17]。同时，动导数试验系统需要进

行模型强迫振荡运动驱动及运动的传递，试验机构

不同于常规测力试验机构，模型姿态角依靠转盘角

和振荡机构耦合调节，一般存在机构复杂等问题。

为更好地发挥 4 m 量级低速风洞的试验能力，

本文针对大型飞行器研制对高精度动导数数据的获

取需求，开展增大试验模型尺寸、提高试验风速、优

化设计振荡运动机构与模型姿态角机构等动导数试

验技术研究，在 FL–51 风洞建立了 2.5 m 量级模型

的强迫振荡动导数试验系统，具备俯仰、偏航、滚

转、升沉及侧移等 5 种振荡模态，试验能力全面，可

以获取飞机气动性能分析所需的主要动导数。针对

试验模型尺寸及试验风速增大带来的负载增大问

题，试验系统采用液压摆动马达和液压缸直接输出

谐波运动并驱动运动部件和试验模型，设计了独立

的迎角和侧滑角机构，具有驱动设备结构紧凑、驱动

能力强、运动传递间隙小、运动控制精度高等特点，

适于进行尺寸 2.0～2.5 m 模型的低速动导数试验。

角振荡试验系统的结构形式与常规测力试验系统相

近，兼顾进行常规测力试验的能力，可提高动导数试

验数据与静态气动力试验数据之间的相关性。

 1    试验系统

 1.1   风洞

FL–51 风洞是一座单回路低速风洞，具有开口

和闭口试验段，试验段截面为矩形。动导数试验系

统是基于开口试验段研发的，开口试验段的截面尺

寸为 4.5 m（宽） × 3.5 m（高），长度为 6.5 m。空风洞

最大风速为 85 m/s。

 1.2   角振荡动导数试验装置

角振荡动导数试验装置如图 1 所示。装置整体

质量为 32 t，具有独立的支撑基座，可采用“气浮+牵

引车”的方式在地面移动。支撑基座四角设有定位和

锁紧机构，可将试验装置定位并锁紧于地面。装置

具有独立解耦的迎角和侧滑角机构，避免了传统动

导数试验系统中模型姿态角由转盘角和振荡机构耦

合调节的问题，提高了系统结构的对称性，更适用于

大尺寸模型动导数试验。

 
 

振动机构
模型

迎角机构

侧滑角机构

支撑基座定位锁紧机构

 
图 1    角振荡动导数试验装置示意图

Fig. 1    Angular oscillation dynamic derivatives test device
 

侧滑角机构安装于支撑基座上平面，采用“直径

3 m 的外齿式回转轴承+电机减速器”的结构形式，

该形式结构简单、运行平稳、控制精度高。侧滑角

β的范围为−40°～40°。迎角机构安装于侧滑角机构

的回转轴承上，采用“弧形导轨+滑块+电机减速器”
的结构形式。为保证系统的刚度和强度，迎角机构

采用并列双导轨形式，导轨回转半径 3 m，回转中心

位于试验段中心水平面内，距地面高度 5.5 m。迎角

机构采用伺服电机驱动齿轮转动，带动 2 个滑块在

弧形导轨上移动，实现模型迎角 α在−36°～36°范围

内变化。

角振荡机构包括俯仰、偏航、滚转等 3 个相互独

立的机构，可分别安装于迎角机构上，安装接口统

一。对模型振荡运动过程中的惯性载荷、气动载荷

进行总体估算，驱动扭矩需在 2 000 N·m 左右。经过

对液压马达和伺服电机、减速器进行调研，发现液压

马达在整体结构尺寸、安装便捷程度上优于“伺服电

机+减速器”，可直接安装于主支杆和弧形弯刀末

端，且不会对流场带来较大干扰。如图 2 所示，本文

角振荡机构采用液压摆动马达直接驱动，产生谐波
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振荡运动，偏航振荡机构、滚转振荡机构的马达出轴

通过张紧套直接与偏航支杆和滚转支杆紧固连接，

产生绕振荡轴线的角运动，俯仰振荡机构的马达出

轴通过张紧套与摆动耳片紧固连接，摆动耳片带动

尾支杆产生上下运动，尾支杆的顶端推拉天平套筒

的尾端产生绕转动中心的角运动。角振荡机构振幅

A = 1°～10°，频率 f = 0.5 ～2.5 Hz。
  

转动中心

尾支杆

摆动耳片
主支杆

液压马达

转动轴线

滚转支杆
转动轴承

液压马达

弧形弯刀

（a）俯仰振荡机构 （b）滚转振荡机构

天平套筒

 
图 2    角振荡机构示意图

Fig. 2    Schematic of angular oscillation mechanism
 

角振荡运动驱动及传递形式的特点如下[18-19]：

1）运动传递环节少。传统动导数试验机构通常

采用伺服电机作为驱动动力源，由于电机的输出扭

矩不足，往往需要采用减速器、齿轮齿条、凸轮机构

等机械部件将电机的连续转动转化为谐波振荡并传

递至模型端。本文采用液压摆动马达作为驱动动力

源，其输出扭矩在 3 000 N·m 以上，满足对振荡装

置、模型强迫振荡运动的驱动需求；而且液压摆动马

达可直接输出任意连续波形的运动，无需减速器、齿

轮齿条、凸轮机构等部件，大大减少了运动传递环

节，振荡机构更加简洁，对模型附近流场干扰小，更

适合在气动力试验中使用。

2）运动传递间隙小。取消了减速器、齿轮齿条、

凸轮机构等部件，极大地改善了振荡机构运动传递

环节中的间隙，有利于提高系统刚性和运动控制精

度，进而有助于提升动导数试验数据的质量。

3）电磁干扰小。采用液压驱动的形式，在天平

及信号线缆附近没有伺服电机带来的电磁干扰，有

利于提升信号采集及信号传输的质量。

对角振荡动导数试验装置进行了动力学特性模

态分析，表 1 给出了前 6 阶模态分析结果，各阶模态

频率均在 16 Hz 以上，表明角振荡试验装置的前 6 阶

模态固有频率均避开了角振荡运动频率。同时，在

保证试验天平及模型刚度的前提下，可以尽量减小

质量，以减小对试验系统整体动力学特性的影响，避

免设备发生共振问题。 

表 1    角振荡动导数试验装置模态分析结果
Table 1    Modal analysis results of angular oscillation test device

模态阶数 频率/Hz

1 16.06

2 19.35

3 34.29

4 37.62

5 46.83

6 48.91

 

 1.3   平移振荡动导数试验装置

平移振荡动导数试验装置如图 3 所示。装置整

体质量 22 t，具有独立支撑基座，可采用“气浮+牵引

车”方式在地面移动。支撑基座四角设有定位和锁紧

机构，可将试验装置定位及锁紧于地面。

 
 

振动机构

模型

支撑基座

定位锁紧机构

 
图 3    平移振荡动导数试验装置示意图

Fig. 3    Schematic  of  translational  oscillation  dynamic  derivatives  test
device

 

平移振荡机构安装于支撑基座上，由伺服液压

缸、直线轨道、轨道安装座、平移运动支杆等组成，

如图 4 所示。液压缸可产生任意连续波形的运动，其

外缸通过特制的、具有一定角自由度的安装座固定

于支撑基座上，内缸则通过球铰与平移支杆连接，带

动平移支杆沿直线轨道进行平移运动。模型正装时

为侧移振荡模态，模型侧装时为升沉振荡模态。平

移振荡机构的驱动及运动传递形式与角振荡机构类

似，也同样具有运动传递环节少、运动传递间隙小、

电磁干扰小等特点。平移振荡机构振幅 A = 0.06～

0.35 m，频率 f = 0.5～2.5 Hz。

平移振荡动导数试验装置的迎角机构安装于平

移支杆末端。迎角机构为手动的变角度头（如图 5 所

示），通过弧形齿带动天平套筒绕转心转动，实现迎

角变化，迎角调节梯度 Δα = 2°。侧滑角通过平移支
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杆滚转角的变化来调节，同样为手动形式。平移振

荡动导数试验装置的迎角范围 α = −36°～36°，侧滑

角范围 β = −40°～40°。
 
 

伺服阀 液压缸安装座 球铰 平移支杆
液压缸

直线轨道安装座

 
图 4    平移振荡机构示意图

Fig. 4    Schematic of translational oscillation mechanism

 
 

天平
天平套筒

弧形齿 叉形支架

 
图 5    平移振荡变角度头示意图

Fig. 5    Schematic of translational oscillation variable angle rig
 

对平移振荡试验装置进行了动力学特性模态分

析，表 2 给出了前 6 阶模态分析结果，各阶模态频率

均在 23 Hz 以上，表明平移振荡试验装置的前 6 阶模

态固有频率均避开了平移振荡运动频率。
 
 

表 2    平移振荡试验装置模态分析结果
Table 2    Modal analysis results of translational oscillation test device

模态阶数 频率/Hz

1 23.16

2 32.82

3 35.36

4 98.11

5 99.55

6 117.61

 

 1.4   控制、采集系统

角振荡系统的控制、采集系统原理如图 6 所示。

控制系统主要实现 3 种模态振荡机构、迎角机构及

侧滑角机构的高精度位置伺服控制功能，由主控计

算机、PLC 控制器、伺服驱动器、伺服电机、液压控

制器、伺服阀、液压马达、编码器和液压泵站等组

成。其中，迎角机构和侧滑角机构由电机伺服系统

驱动，进行点对点的定位运动，实现试验模型迎角和

侧滑角的改变；振荡机构由电液伺服系统驱动，进行

给定运动指标的谐波振荡运动，从而驱动试验模型

进行强迫运动。

采集系统由定时触发系统和数据采集系统组

成。其中，定时触发系统基于 FPGA 硬件架构开发，

具有时钟周期精准、响应频率高和稳定性好等优点，

数据采集系统基于 VXI 总线开发，采样频率高且稳

定性好。

试验过程中，当振荡机构达到设定的运动指标

后、第一次经过振荡平衡位置时，液压控制器向定时

触发系统输出到位触发信号；定时触发系统接收信

号后，根据试验频率及单周期采集点数，自动按照等

时间间隔向数据采集系统发送中断触发脉冲信号，

触发数据采集系统进行数据采集，试验采集点数由

单周期采集点数及采集周期数确定；数据采集系统

对天平数据信号和振荡机构实时位置信号进行同步

采集存储。数据采集系统包括 CT–400 型 VXI 主机

箱、零槽控制器、1413C 采集板卡及 SCP 信号调理

模块，具有程控滤波功能。滤波截止频率为 2、10、

100 和 1 500 Hz，低速动导数试验时通常采用 10 Hz

滤波截止频率。

按照角振荡动导数和平移振荡动导数的运动指

标，分别对 2 套装置（角振荡动导数试验装置、平移

振荡动导数试验装置）的性能指标进行运动调试。

图 7 给出了典型运动指标下的实际运动曲线与标准

正弦曲线的对比，表 3 和 4 分别为角振荡和平移振

荡运动曲线与给定标准信号之间的差异。通过分析

可知，2 套装置的幅频/相频特性以及动态特性均表

现优秀，满足动导数试验的要求。

控制、采集系统具有以下特点：

1）模型运动近端的角度编码器或直线位移传感

器可直接测量模型实际振荡运动的位置信号，并参

与运动的闭环控制；

2）伺服液压系统自动化程度高，运动参数可通

过试验运转计划直接读取并自动调整，运动控制精

准，且可产生任意连续波形运动；

3）定时触发系统能够自动获取试验参数，自动

改变中断触发脉冲信号的时间间隔，且由于时钟周

期精准度高，能够实现对采集系统的精准触发。
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 1.5   试验原理

以俯仰振荡为例，当模型作振幅为 θ0、圆频率

为 ω的正弦振荡时：

Δα = θ = θ0 sin(ωt) （1）

q = α̇ = θ̇ = θ0ωcos(ωt) （2）

q̇ = θ̈ = －θ0ω2sin(ωt) （3）

q̇ α̇Δα为迎角增量，t为时间，θ、q、 、 分别为俯仰角位

移、俯仰角速度、俯仰角加速度、迎角角速度。

以俯仰力矩为例，建立气动力数学模型如下：

Mz(t) = Mz0 +M ′
zαΔα+M ′

zα̇α̇+M ′
zqq +M ′

zq̇ q̇

= Mz0 + (M ′
zαθ0－M ′

zq̇ω2θ0)sin(ωt)
+ (M ′

zα̇ωθ0 +M ′
zqωθ0)cos(ωt) （4）

模型力矩方程如下：

Mz(t)−MzⅠ(t) = MzⅡ(t) （5）

MzⅡ(t) = Mz00(t) +Mz1sin(ωt+ δ) （6）

MzⅠ(t) MzⅡ(t)

MzⅡ(t)

式中：Mz(t) 为气动力矩， 为惯性力矩，

为强迫力矩；δ为强迫力矩 与位移 θ的相位

 

表 3    角振荡运动曲线与给定标准信号的差异

Table 3    Differences  between  angular  oscillation  motion  curve  and
given standard signal

振幅/(°) 频率/Hz 幅值差/(°) 相位差/(°)

3 0.5 0.015 0.13

3 1.0 0.020 0.16

3 1.5 0.025 0.16

3 2.0 0.032 0.07

3 2.5 0.040 0.05

 

表 4    平移振荡运动曲线与给定标准信号的差异

Table 4    Differences  between  translational  oscillation  motion  curve
and given standard signal

振幅/m 频率/Hz 幅值差/m 相位差/(°)

0.12 0.5 0.001 4 1.48

0.12 1.0 0.002 1 1.1

0.12 1.5 0.002 8 0.70

0.12 2.0 0.003 1 0.3

0.12 2.5 0.003 2 0.04
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图 6    控制、数据采集系统原理图

Fig. 6    Schematic of control and acquisition system
 

3

0

-3

0 0.2 0.4
t/s

0.6 0.8

角
运
动
位
移

/(
°)

俯仰角给定

俯仰角跟踪

120

60

0

-120

-60

0 0.5
t/s

1.0

平
移
运
动
位
移

/m
m

升沉给定

升沉跟踪

（a）角振荡运动曲线

（b）平移振荡运动曲线 
图 7    谐波振荡运动曲线

Fig. 7    Harmonic oscillation movement curve
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差。无风时，Mz(t) = 0，式（5）可写为：

−MzⅠ(t) = MzⅡ,w(t) （7）

式中下标“w”代表无风试验。有风时，式（5）可写为：

Mz(t)−MzⅠ(t) = MzⅡ,y(t) （8）

下标“y”表示有风试验。式（8）和（7）相减，可得：

Mz(t) = MzⅡ,y(t)−MzⅡ,w(t) （9）

将式（4）、（6）代入式（9）得：

Mz0 + (M ′
zαθ0－M ′

zq̇ω2θ0)sin(ωt)
+ (M ′

zα̇ωθ0 +M ′
zqωθ0)cos(ωt)

= Mz00,y +Mz1,ysin(ωt+ δy)
−Mz00,w −Mz1,wsin(ωt+ δw) （10）

从式（10）可得到以下 2 个等式：

M ′
zαθ0 −M ′

zq̇ω2θ0
= Mz1,ycosδy −Mz1,wcosδw （11）

M ′
zα̇ωθ0 +M ′

zqωθ0
= Mz1,ysinδy −Mz1,wsinδw （12）

进行无量纲化，可得：

Cmα −K2Cmq̇ = (Mz1,ycosδy
−Mz1,wcosδw)/(0.5ρv2ScAθ0) （13）

Cmq + Cmα̇ = (Mz1,ysinδy
−Mz1,wsinδw)/(0.5ρv2ScAθ0K) （14）

式中，ρ为空气密度，v为试验风速，S为模型参考面

积，cA 为模型平均气动弦长，K = ωcA/(2v)。

其他导数的推导过程类似。

 2    典型验证试验与结果分析

 2.1   动态标模试验
为验证试验系统数据准度，采用 1 m 量级动态

标模进行试验验证（如图 8 所示）。该标模由国内多

家空气动力研究单位联合设计，具有典型四代机布

局及气动力特征，并基于国内多座低速风洞建立了

较为完整的气动力数据体系（2016 年发布标模）。

Clp + Clβ̇ sin α
Cnp + Cnβ̇ sin α Cl

Cn

本文研究的动导数试验系统中只有滚转振荡模

态具有可更换小尺寸模型的支杆，且各振荡模态的

运动驱动、传递、控制和采集等环节的技术方法和设

备类似或一致，因此，仅进行了滚转振荡模态下的验

证试验。图 9 给出了滚转振荡模态下的滚转力矩复

合动导数 、偏航力矩复合交叉动导数

的重复性曲线 （ 为滚转力矩系数，

为偏航力矩系数）。基于 FL–51 风洞动导数试验

系统得到的试验数据与标模在 FL–8 风洞中得到的

试验数据一致性较好，表明 FL–51 风洞动导数试验

系统的数据准度满足使用要求。

 
 

 
图 8    1 m 量级动态标模验证试验照片

Fig. 8    Verification test of standard dynamic model
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图 9    1 m 量级动态标模滚转振荡试验对比曲线

Fig. 9    Comparison  curve  of  rolling  oscillation  test  of  standard
dynamic model

 

 2.2   某翼身融合布局模型动导数试验

采用某翼身融合布局飞机低速动导数试验模型

进行了试验，如图 10 所示。模型翼展为 2.4 m，适合

采用本文试验系统进行动导数试验，可以验证系统

的试验能力以及模型尺寸、试验风速增大后的数据

精度。模型采用“铝合金骨架+碳纤维蒙皮”的结构

形式，由前机身、中机身、机翼、后机身、尾翼等组

成，主要几何参数如表 5 所示。
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针对翼身融合布局模型进行了滚转、俯仰、偏航

等 3 个角振荡模态的动导数试验，试验风速范围为

40～55 m/s，试验雷诺数最高达到 2.6 × 106。图 11

给出了各复合动导数曲线，其中包括对各阻尼动导

数的估算结果。可以看出，在小迎角范围内，各动导

数基本呈现出线性规律，其量值与估算结果相近。

随着迎角增大，动导数出现大幅波动，但基本保持阻

尼状态。图 11（b）为翼身融合布局模型的偏航力矩

复合动导数随迎角变化的曲线，可以看出偏航力矩

复合动导数的阻尼较小，原因主要在于该布局“V”形

尾翼的夹角较大，尾翼对飞机气动力矩和稳定性的

作用主要集中于纵向。

针对翼身融合布局模型进行了重复性试验，以

各试验迎角下数据的均方根误差与算术平均值之比

作为相对重复性精度，表 6 给出了复合动导数的相

对重复性精度。可以看出，在整个试验迎角范围内，

俯仰力矩复合动导数和偏航力矩复合动导数的重复

性精度在 3% 以内，滚转力矩复合动导数重复性精度

在 1% 以内，试验数据精度较好。

 

表 5    翼身融合布局飞机动导数试验模型参数

Table 5    Dynamic derivative test model parameters of wing-body

参数 值

模型比例 1∶15

参考面积S/m2
1.072

平均气动弦长cA/m 0.691

展长b/m 2.4

 

表 6    动导数重复性精度

Table 6    Dynamic derivatives repeatability accuracy

α/(°) (Cmq + Cmα̇)/% (Clp + Clβ̇sinα)/% (Cnr − Cnβ̇cosα)/%

0 1.0 0.2 0.4

8 0.4 0.4 0.3

16 0.4 1.0 1.0

20 1.7 0.3 2.0

24 2.9 0.1 2.8

 

（a）滚转振荡

（b）俯仰振荡 
图 10    翼身融合布局飞机动导数试验照片

Fig. 10    Dynamic derivatives test photos of wing-body model
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图 11    翼身融合布局飞机动导数试验曲线
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试验系统有利于数据精度提高的因素如下：

1）模型尺寸约为 3 m 量级风洞动导数试验系统

模型尺寸的 2 倍，试验风速约为 1.5 倍，模型质量得

到有效控制，提高了气动载荷在总载荷中的占比；

2）强迫运动传递过程间隙小，模型运动精准度

较高。

 3    结　论

在 4.5 m × 3.5 m 低速风洞开口试验段开展了

2.5 m 量级模型动导数试验技术研究，得到如下结论：

1）4.5 m × 3.5 m 低速风洞动导数试验系统振荡

模态齐全，可实现 2.5 m 量级模型动导数试验。

2）试验系统迎角、侧滑角及运动机构实现了独

立解耦。

3）试验系统采用液压马达和液压缸直接驱动运

动部件，通过液压伺服系统的控制直接实现强迫谐

波运动的产生以及振幅、频率的高精度自动控制，驱

动结构紧凑、驱动能力强、运动传递间隙小。

4）本文建立的动导数试验系统，其数据重复性

精度在 3% 以内，适合进行大型飞行器的低速动导数

试验。
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薄膜热流计与原子层热电堆热流传感器的
激波风洞试验对比

陈苏宇，刘济春，杨凯*，朱涛，朱新新，王辉
中国空气动力研究与发展中心 超高速空气动力研究所，绵阳　621000

摘要：激波风洞试验的主要测试量是热流密度，且多采用薄膜热流计进行测试，但薄膜热流计热流测试结果缺乏直接验证

手段，存在测热结果不确定度偏大等问题。原子层热电堆（ALTP）热流传感器响应时间短且线性度好，结合高精度可溯源的

热流传感器标定实验，可保证 ALTP热流传感器测热结果的准确性和可靠性。在多个流场条件下的激波风洞试验中开展了

薄膜热流计和 ALTP热流传感器测热结果交叉对比验证。对比试验显示：ALTP热流传感器和薄膜热流计在不同流场参数

下测热结果相对稳定，中高热流下两者测热结果相差在 8%以内。结合对比标定溯源链以及激波风洞试验测热结果的讨论，

展现了利用 ALTP热流传感器在激波风洞试验中在线标定薄膜热流计的可行性。

关键词：热流密度；薄膜热流计；原子层热电堆；激波风洞；在线标定

中图分类号：V441；TP212.11           文献标识码：A

Comparative analysis between thin-film resistance gauges
and ALTP sensors in shock tunnel tests

CHEN Suyu, LIU Jichun, YANG Kai*, ZHU Tao, ZHU Xinxin, WANG Hui

Hypervelocity Aerodynamics Institute,

China Aerodynamics Research and Development Center, Mianyang　621000, China

Abstract: In the shock tunnel tests, the main parameter to measure  is the heat  flux density,

and  the Thin-Film Resistance Gauges  (TFRGs) are  frequently used. As  the uncertainty of  the

measured  heat  flux with TFRGs  is  relatively  high  resulting  from  the  lack  of  direct  validation

method for TFRGs, the Atomic Layer Thermopile (ALTP) heat-flux sensors are applied in shock

tunnel tests for comparison with the TFRGs. ALTP sensors have a fast response time and a good

linearity, and  it can be used  in a  long duration to measure  low heat flux density, which ensures

that  they  can be  easily  calibrated with  the high-accuracy  light-based  calibration device,  so  the

transfer calibration method  is established to on-line calibrate TFRGs  in the shock tunnel tests.

The experimental results confirm the stable measured heat flux with the ALTP sensors and the

TFRGs in the different shock tunnel tests, and the difference between the two kinds of heat-flux

sensors is less than 8%. Based on the discussion on the tracing chains of the transfer method for

calibrating heat-flux sensors and the measured heat flux in tests, the comparison results show the

potential that the ALTP heat-flux sensors can be used to on-line calibrate TFRGs in shock tunnel

tests.

Keywords: heat  flux density;  thin-film  resistance gauge; Atomic Layer Thermopile  (ALTP);

shock tunnel; on-line calibration
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 0    引　言

激波风洞能提供用于高超声速飞行器研制的高

超声速气动热试验条件。在激波风洞试验中，热流

密度（以下简称“热流”）是主要的测试量。针对激波

风洞有效运行时间短的特点，国内外常以薄膜热电

阻热流传感器 [1-2]（以下简称“薄膜热流计”）和同轴热

电偶 [3-4] 进行热流点测量。另外，以温敏漆 [5-6] 为代表

的大面积热流测试方法也日趋成熟，常需布置若干

热流点测量传感器修正测试结果。与同轴热电偶相

比，薄膜热流计的灵敏度系数较高 [7]，能通过增大供

电电流的方式成倍增大薄膜热流计的名义灵敏度，

常用于中低热流的瞬态测试。同轴热电偶在测试中

低热流时信噪比不高[8]，但抗冲刷能力更强。

薄膜热流计测热的基本过程是：先以薄膜热电

阻测量表面温升历程，再以基于一维半无限大体假

设 [9] 推导出的 Cook–Felderman 方程或其变体形

式 [10-11] 将其转化成对应的热流测试结果。计算过程

中需要的热电阻电阻–温度系数及基底材料热物性

参数乘积通常利用二步法 [2, 12] 标定获得。在二步法

中，基于脉冲激光加热法 [13] 获得基底材料热物性参

数乘积的过程实质上是将短时间内的脉冲激光能量

在时间、空间上平均为输入热流，再利用 Cook –

Felderman 公式反算 [7, 14]。相应地，在不确定度分析

时忽略了激光能量平均带来的影响，即基于二步法

的标定中缺少热流的直接测试。由于基于其他测热

原理的热流传感器响应时间都较长（有时缩短了响

应时间，但有效测热时间也被缩短），因此激波风洞

试验中难以获得不同测热方式的对比结果。得益于

激光和光学技术的发展，杨凯等[7, 14] 在基于激光的热

流传感器标定设备上开展了薄膜热流计对比标

定 [15-16] 实验，将电阻–温度系数和热物性参数乘积处

理为薄膜热流计的灵敏度系数，达到了简化标定步

骤的目的。同时，通过理论分析确定了在传感器测

量端涂覆吸收薄膜时对比标定实验的有效时间段，

保证了标定结果的准确性和可靠性，降低了薄膜热

流计测热结果的不确定度。但是，为达到预期效果，

传感器需严格控制吸收涂层的厚度，而在风洞试验

前又需在不损伤传感器的前提下去除这一涂层以确

保不延长传感器响应时间。鉴于原子层热电堆

（Atomic Layer Thermopile, ALTP）热流传感器 [17-19]

响应时间快（约 0.2 µs）、线性度优良（最大非线性度

约 0.5%）、低热流（50 kW/m2 左右）下具有 1 s 量级

的有效测热时间等特性，可将 ALTP 热流传感器作

为对比标定中的一级传递基准，在激波风洞试验中

在线标定薄膜热流计，既可避免对比标定中在薄膜

热流计表面喷涂吸收涂层，又能开展不同测热原理

的热流传感器测热结果之间的交叉对比验证，达到

提升薄膜热流计标定便捷性的目的。

 1    传感器简介及其标定

 1.1   薄膜热流计

R(T )

Tsur l

L

T

Tsur

如图 1 所示，薄膜热流计的敏感元件是沉积于

直径 2 mm 氧化锆陶瓷基底表面的 S 形铂电阻薄

膜。先利用铂电阻依赖于温度的电阻值 获得基

底表面的温升历程 （由于铂膜厚度 远小于基底

厚度 ，且铂膜的导热率远大于基底导热率，因此在

一段时间（µs 量级）后，铂膜温度 可认为等同于基

底表面温度 ） ，再利用如式 （ 1）所示的 Cook –

Felderman 方程 [10-11] 将温升历程转换为相应的测试

热流。

 
 

L

L >> l

l

qin

R(T )

Tsur陶瓷基体

铂薄膜

绝热壁

 
图 1    薄膜热流计及其测热原理

Fig. 1    The  thin-film  resistance  gauge  and  its  principle  of  measuring
the transient heat flux
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√
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√
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式中： （ 、 和 分别为密度、比热容和导热率）

为基底材料的热物性参数乘积， 为铂电阻的电阻–

温度系数， 为薄膜热流计的电压输出（通过供恒

流电或电桥的方式将电阻变化转换为电压变化），

为被测（计算）热流， 为时间，n为离散点数。应

注意的是，Cook–Felderman 方程成立的前提条件

是一维半无限大体假设，且基底材料的热物性参数

依赖于温度，因此，薄膜热流计通常限于在 ms 量级

时间内的中低热流测试。

 1.2   ALTP 热流传感器

从测热原理上看，ALTP 热流传感器是一类基
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于温度梯度的热阻式热流传感器，其输出信号与被

测热流呈线性正比关系，即：{
qin ∝ (Ttop − Tbot)

(Ttop − Tbot) ∝ UALTP
⇒ qin =

UALTP

βALTP
（2）

Ttop Tbot

UALTP

qin βALTP

式中： 和 分别为敏感薄膜 YBa2Cu3O7-δ（简记

YBCO）上下表面的温度， 为 YBCO 薄膜在热

流 下的电压输出， 为灵敏度系数。不同于薄

膜热电堆热流传感器 [20] 和 Schmidt–Boelter 热流

计 [21] 等其他热阻式热流传感器，YBCO 薄膜既是热

阻层 ，又是温度梯度场的温敏元件。因此 ，可将

YBCO 薄膜厚度控制在 250 nm 左右，以保证 ALTP

热流传感器的响应时间在 0.1 µs 量级。基于此，与薄

膜热流计一样，ALTP 热流传感器也可用于瞬态热

流测试。从文献 [17] 可知，ALTP 热流传感器可在

50 kW/m2 量级的中低热流下有效测试 1 s 以上，进

而可利用后文 1.3 节所述的高精度可溯源热流传感

器对其进行标定，且数据处理过程简单，由此能获得

较为可靠的灵敏度系数等性能参数。本文使用的

ALTP 热流传感器如图 2 所示，传感器外径 7 mm，

YBCO 薄膜有效长度约 3 mm。相较于文献 [17, 22]，

本文 ALTP 热流传感器的尺寸稍小，便于在模型上

更密集地布置。关于 ALTP 热流传感器更详细的介

绍请查阅文献 [17, 19, 22-23]。

 
 

Ttop Tbot

YBa2Cu3O7-δ

UALTP

基底
（SrTiO3 等）

qin

 
图 2    原子层热电堆热流传感器及其测热原理

Fig. 2    The  ALTP  heat-flux  sensors  and  its  principle  of  measuring
heat flux

 

 1.3   热流传感器标定

与其他测试一样，标定是保证热流测试结果准

确可靠的一种重要技术手段。通常，热流传感器标

定是为了获得传感器灵敏度系数（或修正系数）、线

性度、测热范围等静态性能参数的静态标定。当前

的热流传感器标定主要是对比标定 [15-16, 20, 24]，且热源

多为可控性更高的光辐射。相应地, 热流传感器对比

标定的量值溯源链如图 3 所示。图中，功率溯源链到

热流密度溯源链的转变主要依赖于 2 点：一是双腔

高温黑体炉 [16] 等热流传感器标定设备能提供均匀、

稳定的光斑，且光斑均匀区能完全覆盖室温电替代

辐射计入口及待标定热流传感器（包括水冷 Gardon

计，一种基于面内温度梯度的热阻式热流传感器 [9]）

的感应面，室温电替代辐射计入口尺寸可准确获知，

且其灵敏度系数对入射光的均匀性不敏感；二是水

冷 Gardon 计及待标定热流传感器感应面喷涂的涂

层具有一致、稳定且较高的光吸收率，水冷 Gardon

计输出稳定、线性范围宽、线性度良好。对于 ALTP

热流传感器，其敏感薄膜的光谱吸收率可通过光学

方法测试得到 [25]，故在图 3 所示的对比标定中不需

要再喷涂专门的光吸收涂层。需要说明的是，低温

辐射计基于低温超导下的电替代测量原理，将光辐

射计量溯源至电参数测量 [26]，是当前国际上光功率

测量的最高基准，各个机构的低温辐射计之间定期

通过硅陷阱探测器进行相互比对，而室温电替代辐

射计是工业级高精度光辐射功率计。由此可见，完

整的量值溯源链可保证热流测试结果的准确性和可

靠性。
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光
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mW

W
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薄膜热流计

激波风洞/激波管

双腔高温
黑体炉

弧光灯热流
标定设备

基于激光的
热流标定设备

对称/就近
布置
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< 30 ms

 
图 3    热流传感器对比标定的量值溯源链

Fig. 3    The chains for the transfer method used to calibrate heat-flux
sensors

 

本文使用的热流传感器静态标定系统利用经光

学系统调制的、激光功率分布均匀的激光光斑作为

热流源，入射热流大小由定期经室温电替代辐射计

校准的水冷 Gardon 计 [27-28] 确定。通过高精度步进电

机移动水冷 Gardon 计和 ALTP 热流传感器，使两者

先后曝光于多个量值不同的同一热流源，进而采用

最小二乘线性拟合 ALTP 热流传感器的多组标定数

据，即可获得灵敏度系数：
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min
∑
j

(
η
U j
Gardon

βGardon
− U j

ALTP

βALTP

)2

（3）

UGardon

η

UALTP

式中： 为水冷 Gardon 计的电压输出；βGardon

为水冷 Gardon 计的名义灵敏度系数（已知）； 为

YBCO 薄膜对单色激光的吸收率（委托中国计量科

学研究院采用光学方法测得）； 为待标定的

ALTP 热流传感器相应的电压输出；上标 j为不同热

流下标定实验的编号。利用水冷 Gardon 计对比标

定 ALTP 热流传感器的结果如图 4 所示。由图可

知，本文所用的 ALTP 热流传感器的灵敏度系数略

高于文献 [22] 中所述的敏感薄膜同尺寸、同类型传

感器 6.9 µV/(kW·m–2) 的灵敏度系数，输出线性度

也较好。进一步，考虑到传感器标定过程中所涉及

的溯源链、标定光斑功率稳定性和分布均匀性、薄膜

光吸收率、传感器定位精度和数据采集精度等因

素 [7]，估算出经过标定后的 ALTP 热流传感器灵敏度

系数的扩展不确定度约为 6.35%（κ = 2，即不确定度

因素符合正态分布，置信概率为 95%），而利用二步

法标定后的薄膜热流计对应的扩展不确定度约为

10.7%（κ = 2）[14]。
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78
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150
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323

 
图 4    ALTP 热流传感器的静态标定

Fig. 4    The static calibration test of ALTP heat-flux sensor
 

ηUGardon/βGardon

类似于在基于激光的标定设备上利用水冷Gardon

计对比标定 ALTP 热流传感器，激波风洞/激波管能

为 2 种热流传感器提供一致的气动热环境，因此可

采用经过标定的 ALTP 热流传感器对薄膜热流计进

行对比标定。式（3）中的入射热流 需

被 ALTP 热流传感器的测热结果替换，薄膜热流计

的电压输出 UTFRG 需处理如下：

UTFRG =
2√
π

n∑
i=1

Udir
i − Udir

i−1√
tn − ti +

√
tn − ti−1

（4）

βTFRG= α
/√
ρck =

qin/UTFRG

薄膜热流计待求的灵敏度系数

。当与薄膜热流计的热流测试结果进行交

叉验证时，利用式（1）计算其热流再代入到式（3），由

此得到的就是修正系数。需要说明的是，在实际使

用中，多是利用热电模拟网络（与 Cook–Felderman

公式等价） [29] 将薄膜热流计的温升历程迅速转换为

热流。即便如此，仅需在数据采集参数设置上做简

单改动，就能将薄膜热流计的灵敏度系数代入到热

电模拟网络中。

 2    激波风洞试验

 2.1   风洞试验简介
试验在中国空气动力研究与发展中心超高速空

气动力研究所的 FD-14 激波风洞中开展。该风洞属

于反射式激波风洞，驱动气体为氢气和氮气的混合

气体，被驱动气体为氮气，喷管出口直径 0.6 m。通

过更换喉道可实现的马赫数Ma范围为 6～12，通过

调整总压可实现的单位雷诺数 Re范围为 2.1 ×
105～6.5 × 107 m−1，有效试验时间 2～13 ms。本试验

采用名义马赫数 10 的流场，试验的自由流场参数如

表 1 所示。
 
 

表 1    激波风洞试验参数
Table 1    Flow conditions of shock tunnel tests

流场 Ma Re/m−1 总温/K 总压/MPa

流场1 10.1 3.4 × 106
1 500 11.12

流场2 10.0 3.3 × 107
909 3.85

流场3 10.2 1.6 × 107
928 21.15

 

试验采用平板模型，长 700 mm，宽 450 mm，迎

角 0°或 10°。ALTP 热流传感器和薄膜热流计的安装

位置如图 5 所示，在平板对称面左侧安装 4 个 ALTP

热流传感器和 4 个薄膜热流计，在平板对称面右侧

安装 1 个 ALTP 热流传感器和 1 个薄膜热流计，相

邻的 2 种不同类型热流传感器间距 10 mm，最上游

的热流传感器距离平板前缘 214 mm。数据采集系

统的采样频率均设置为 1 MHz，对应 ALTP 热流传

感器的数据采集通道未设置低通滤波，对应薄膜热

流计的数据采集通道设置了截止频率 10 kHz。图 6

给出了流场 1、迎角 10°工况下的一组 ALTP 热流传

感器和薄膜热流计的原始输出。
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 2.2   风洞试验结果分析

经测量发现，在同一流场条件下，多数薄膜热流

计和 ALTP 热流传感器测热结果的自重复性均在

5.5% 以下。在 3 个不同流场下，薄膜热流计和 ALTP

热流传感器的测热结果如表 2 所示。由表 2 可知，高

热流下，除流场 3 迎角 10°下的 ALTP_2 和 TFRG_2
外，其他薄膜热流计和 ALTP 热流传感器测热结果

的相对差异均在 8% 以内。由此可见，薄膜热流计和

ALTP 热流传感器测热结果较好的一致性奠定了利

用 ALTP 热流传感器在激波风洞试验中在线标定薄

膜热流计的基础，相应的修正系数如表 2 所示。同

时，关于平板中轴对称布置的 ALTP_4 和 ALTP_5
以及 TFRG_4 和 TFRG_5 之间的测热结果一致性

并不明显，由此建议利用 ALTP 热流传感器在激波

风洞试验中在线标定薄膜热流计时采用就近安装的

方式。此外，文献 [14] 讨论了同一批生产的薄膜热流

计在激光热源下的对比标定结果，结果显示在去除

热电阻的电阻–温度系数后，薄膜热流计的修正灵敏

度系数一致性较好。因此，在激波风洞试验中利用

ALTP 热流传感器在线标定薄膜热流计时，同样仅

需获得少量薄膜热流计与 ALTP 热流传感器的对比

测热结果即可。

由于薄膜热流计的测热结果是利用 Cook –

Felderman 公式将温升历程反演得到，ALTP 热流传

感器的输出与被测热流成正比。Cook–Felderman

公式中温升更容易被噪声信号干扰，文献 [30] 还指

出高频分量是导致热流反演结果出现误差的主要原

因。图 7 是在相同数据采集条件（采样频率 10 kHz，

低通滤波截止频率 1 kHz）下 ALTP 热流传感器和薄

膜热流计的一组静态标定数据。从图 7 可知，薄膜热

流计的测热结果信噪比略差，而激波风洞试验条件

下通常使用的数据采集参数是采样频率 1 MHz，低

通滤波截止频率 10 kHz。由此，激波风洞试验条件
 

表 2    激波风洞试验中的薄膜热流计和 ALTP 热流传感器测热结果

Table 2    The measured heat flux with TFRGs and ALTP heat-flux sensors in shock tunnel tests

流场1（迎角0°） 流场2（迎角0°） 流场1（迎角10°） 流场2（迎角10°） 流场3（迎角10°）

修正系数
热流

/(W·cm–2)
差异
/%

热流
/(W·cm–2)

差异
/%

热流
/(W·cm–2)

差异
/%

热流
/(W·cm–2)

差异
/%

热流
/(W·cm–2)

差异
/%

ALTP_1 1.47
−24.50

0.40
−25.00

7.98
4.01

8.40
4.64

7.78
−7.58 0.958

TFRG_1 1.11 0.30 8.30 8.79 7.19

ALTP_2 0.63
12.60

0.20
3.90

4.11
−9.34

4.34
−4.30

3.85
−41.10 1.07

TFRG_2 0.71 0.21 3.73 4.15 2.27

ALTP_3 1.08
−7.92

0.33
−25.10

8.18
−0.83

8.39
6.26

7.23
−4.81 0.971

TFRG_3 1.00 0.25 8.11 8.92 6.89

ALTP_4 1.07
−18.40

0.29
−23.90

7.40
−0.66

7.53
7.05

6.35
−5.59 0.967

TFRG_4 0.87 0.22 7.35 8.06 6.00

ALTP_5 1.19
−20.10

0.30
−8.92

9.02
3.25

9.88
−3.05

7.04
7.75 1.000

TFRG_5 0.95 0.28 9.32 9.58 7.59
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图 5    ALTP 热流传感器和薄膜热流计测量位置示意图

Fig. 5    The measurement location of ALTP heat-flux sensor and thin-
film resistance gauges

 

0

0 5 10
t/ms

q i
n/

(W
·c

m
−2
)

15

ALTP_1
TFRG_1

20

10

20

30

40

50

60

 
图 6    流场 1、迎角 10°时 ALTP 热流传感器与薄膜热流计的热流信号

Fig. 6    The  output  signals  of  ALTP  heat-flux  sensor  and  thin-film
resistance gauge in the flow condition 1 with AOA 10 degree
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下将引入更多的高频噪声干扰，且 Cook–Felderman

公式会放大噪声干扰 [29]。基于完整的溯源链能保证

ALTP 热流传感器测热结果的可靠性，且 ALTP 热

流传感器的标定热流已低至 0.6 W/cm2（图 4），即有

理由认为表 2 中 ALTP 热流传感器的测热结果可靠

度相对更高。此外，基于薄膜热流计和 ALTP 热流

传感器的标定结果 [7] 及测热原理分析可知，这 2 种传

感器均是线性的。由此，从线性度方面分析，表 2 中

薄膜热流计测热结果的线性度偏离较大。进一步，

判断薄膜热流计在流场 1（迎角 0°）和流场 2（迎角

0°）下测得的低热流可靠度偏低，且如此低的热流在

激波风洞试验测试中并不多见。需要说明的是，若

利用正则化方法或共轭梯度法等传热反问题方

法 [31] 处理薄膜热流计的温升数据，传热过程的迭代

计算势必会导致较高的计算成本和较长的计算时

间 [29]，对于激波风洞试验中常常大量使用薄膜热流

计的情况，这是较难接受的。因此，有必要进一步讨

论薄膜热流计的使用方法，以提升其在低热流下基

于 Cook–Felderman 公式测热结果的鲁棒性及可测

热流下限。
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图 7    标定时的原始输出

Fig. 7    The original output signals in the calibration tests
 

 3    结　论

在总结热流传感器对比标定溯源链的基础上，

交叉对比验证了 2 种不同测热原理的薄膜热流计和

ALTP 热流传感器在激波风洞试验中的测热结果，

基于 ALTP 热流传感器的特性讨论了在线标定薄膜

热流计的必要性和可行性，得出如下结论：

1）完整的溯源链确保了经过标定后的 ALTP

热流传感器测热结果的准确性和可靠性。相比于薄

膜热流计，ALTP 热流传感器可用于 1 W/cm2 以下

的低热流测试。

2） ALTP 热流传感器与薄膜热流计在激波风洞

试验中的测热结果相对稳定，可利用经过标定的

ALTP 热流传感器在激波风洞试验中实现在线标定

薄膜热流计，达到提升薄膜热流计测热结果可靠性

的目的。

从目前的结果来看，在激波风洞中利用 ALTP

热流传感器在线标定薄膜热流计时，应就近布置这

2 种热流传感器。同时，基于文献 [7] 及 ALTP 热流

传感器线性范围宽的原因，同样可以采用 ALTP 热

流传感器在线标定同轴热电偶。当前的 ALTP 热流

传感器存在尺寸偏大等问题，下一阶段需发展具备

高灵敏度系数的小尺寸 ALTP 热流传感器。
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文章编号：1672-9897(2024)05-0098-09 doi：10.11729/syltlx20220030

升力体外形高超声速边界层转捩红外测量实验
陈久芬1，徐洋1，蒋万秋1，凌岗1，段茂昌2，张毅锋2, *

1. 中国空气动力研究与发展中心 超高速空气动力研究所，绵阳　621000

2. 中国空气动力研究与发展中心 计算空气动力研究所，绵阳　621000

摘要：在常规高超声速风洞中，开展了针对升力体模型的边界层转捩红外测量实验，研究了不同单位雷诺数和马赫数对升

力体边界层转捩的影响规律，并与 eN方法计算结果进行了对比。实验模型长度为 800 mm，来流单位雷诺数为 0.46 ×

107～3.94 × 107 m–1，马赫数为 5～8，迎角为 0°。通过大面积红外热图技术获得了模型表面温升分布，得到了边界层转捩阵

面形状。实验结果表明：在升力体边界层中存在横流失稳和第二模态转捩；随着单位雷诺数增大，横流转捩效应增强，模型下

表面和上表面温升增大，转捩阵面前移，转捩区域扩大；随着马赫数增大，横流转捩效应减弱，转捩位置后移，转捩区域显著减

小；不同单位雷诺数和马赫数下的转捩 N值比较接近，但上、下表面的转捩 N值不同（下表面约为 6，上表面约为 2.5），侧缘

在高单位雷诺数下会出现高频第二模态转捩。

关键词：升力体；高超声速风洞；边界层转捩；红外热图；eN方法
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Infrared thermogram measurement experiment
of hypersonic boundary-layer transition of a lifting body

CHEN Jiufen1, XU Yang1, JIANG Wanqiu1, LING Gang1,
DUAN Maochang2, ZHANG Yifeng2, *

1. Hypervelocity Aerodynamics Institute,

China Aerodynamics Research and Development Center, Mianyang　621000, China

2. Computational Aerodynamics Institute,

China Aerodynamics Research and Development Center, Mianyang　621000, China

Abstract: For  a  lifting  body  model,  the  boundary  layer  transition  infrared  thermogram

measurement  experiment was  carried  out  in  the  conventional hypersonic wind  tunnel,  and  the

influence of different unit Reynolds number and Mach number on the lifting body boundary layer

transition was studied, which was compared with the calculation results of the eN method. The

length of the experimental model is 800 mm, the unit Reynolds number is 0.46 × 107 – 3.94 × 107 m–1,

the Mach number  is 5 – 8, and the angle of attack  is 0°. The transition position and transition

front of the boundary  layer on the surface of the model are obtained by the  large-area  infrared

thermogram technology. The analysis of the experimental results shows that there are crossflow

instability and the second mode transition in the boundary layer of the lifting body. As the unit

Reynolds number  increases, the crossflow transition effect  increases, the temperature rise on the

lower  and  upper  surfaces  of  the model  increases,  the  transition  front moves  forward,  and  the

transition area expands; as the Mach number  increases, the crossflow transition effect gradually

weakens  and  the  transition  position moves  downstream,  and  the  transition  area  significantly

shrinks back. Moreover,  the  transition N  factor  at different Mach numbers  and unit Reynolds
  
收稿日期：2022-03-28 ；修回日期：2022-05-13 ；录用日期：2022-05-19

基金项目：国家自然科学基金项目（11872370）；国家重点研发计划项目（2016YFA0401200）

 * 通信作者 E-mail：zyf63867@163.com
 
引用格式：陈久芬, 徐洋, 蒋万秋, 等. 升力体外形高超声速边界层转捩红外测量实验 [J]. 实验流体力学, 2024, 38(5): 98-106.

CHEN J F, XU Y, JIANG W Q, et al. Infrared thermogram measurement experiment of hypersonic boundary-layer transition of

a lifting body[J]. Journal of Experiments in Fluid Mechanics, 2024, 38(5): 98-106. 

第 38 卷    第 5 期 实 　 验 　 流 　 体 　 力 　 学 Vol.38，No.5

2024 年 10 月 Journal of Experiments in Fluid Mechanics Oct.，2024

mailto:zyf63867@163.com


numbers are relatively close, but the N factors of the upper and lower surfaces are different. The

lower  surface  is  about  6,  and  the upper  surface  is  about  2.5. The high-frequency  second mode

transition occurs in the side edge at high unit Reynolds numbers.

Keywords: lifting  body;  hypersonic  wind  tunnel;  boundary  layer  transition;  infrared

thermogram; eN method

 0    引　言

高超声速边界层转捩广泛存在于航空航天飞行

器的内外流中，从层流到湍流的转捩过程会导致飞

行器阻力和壁面热流大幅增加，严重时甚至会使壁

面发生严重烧蚀、飞行器颤振加剧、飞行姿态控制难

度增大。由此可见，转捩不仅影响飞行器气动力/热

载荷，还对飞行稳定性、翼舵控制效率及热防护结构

设计等产生显著影响 [1]。边界层转捩过程受到诸多

因素（如马赫数、迎角、焓值、粗糙度、自由流扰动、

几何外形等）的影响，因此，高超声速边界层转捩研

究属于多变量高耦合的系统研究[2]。

在高超声速边界层转捩研究过程中，获取真实

有效的数据尤为重要。目前，人们利用风洞实验对

流动稳定性和转捩机理有了基本了解，为稳定性理

论和数值计算提供了较为准确的验证数据 [3]。随着

研究的不断深入，研究对象外形越来越复杂（从平

板、圆锥到裙锥，再到如今的升力体），转捩现象机理

的复杂度不断增大。李强等 [4] 针对具有展向凹槽和

泄流孔的平板模型开展了高超声速实验研究，发现

凹槽深度和宽度的增大会促进转捩，而泄流孔可以

较好地抵消上述效果。Casper 与 Juliano 等 [5-6] 在

H2K 风洞马赫数 7 状态下，分别研究了来流雷诺数

和头部钝度对上圆锥模型边界层转捩的影响规律。

王文等 [7] 分析了连续变雷诺数时钝锥模型表面脉动

压力的变化情况，得出了转捩时的归一化脉动压力

均方根系数明显高于湍流状态的结论。陈久芬等 [8]

利用红外热图技术分析了雷诺数、迎角及马赫数对

7°尖锥转捩位置的影响规律，指出在大迎角情况下，

迎风区中心线会因转捩前移出现“转捩逆转”现象。

易仕和与刘小林等 [9-10] 基于纳米示踪的平面激光瑞

利散射技术（NPLS）和高频脉动压力测试技术，详细

探究了雷诺数和迎角对直圆锥边界层转捩的影响规

律，定量分析了裙锥的边界层流动稳定性，清晰地给

出了第二模态绳状结构和转捩至湍流的涡结构。

为研究三维复杂模型的边界层转捩问题，针对

上述模型的实验研究还远远不够。Juliano 等 [11] 针对

类升力体标模 HIFiRE–5 开展了风洞实验，研究了

自由流噪声、模型表面粗糙度、迎角和雷诺数对边界

层转捩的影响规律。2017 年 2 月，美国空军科学研

究办公室（AFOSR）发起了高超声速飞行器边界层

转捩（BOLT）飞行实验项目 [12]，通过一系列地面实

验 [13-19] 获取了具有后掠前缘的小曲率凹面外形飞行

器的转捩测量数据。与此同时，国内也针对类升力

体外形开展了边界层转捩问题研究，如高清等 [20] 针

对升力体模型横侧向稳定性差的问题，进行了飞行器

滚转稳定特性的风洞实验，揭示了升力体模型在小

迎角情况下，会因非对称转捩现象引起自激振荡现象。

为了更好地研究三维边界层转捩问题，中国空

气动力研究与发展中心（CARDC）自主提出并设计

了一款更接近真实飞行器典型气动布局特征、全数

学解析的升力体模型（HyTRV） [21]，并针对该外形开

展了典型流动特征和边界层失稳特征分析 [22-23]，计算

表明该模型在高超声速流动中存在横流失稳、第二

模态失稳、附着线失稳及流向涡失稳等多种模态，非

常适合多种典型高超声速边界层转捩机理研究。

目前，针对 HyTRV 升力体模型边界层转捩问

题的研究主要是基于理论分析与数值计算，但对于

这类复杂外形，多种影响因素间的相互干扰、耦合将

导致高超声速边界层转捩的物理机制极其复杂，现

有研究结果和认知亟需利用风洞实验数据来验证其

准确性。为给升力体模型转捩理论验证、转捩模型

构造和转捩控制等提供基础数据库和技术支撑，在

CARDC 的 Φ1 米高超声速风洞中开展了升力体外

形高超声速边界层转捩实验研究，采用红外热图技

术结合 eN分析的方法，研究不同单位雷诺数和马赫

数对升力体边界层转捩的影响。

 1    实验设备及测试仪器

 1.1   风洞简介

实验在 CARDC 的 Φ1 米高超声速风洞上进

行。该风洞是一座暂冲吹吸式常规高超声速风洞，

由 2 条支路（马赫数分别为 4～8 和 9～10）组成，如

图 1 所示，详情可参见文献 [8]。
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 1.2   边界层转捩红外热图技术

根据雷诺相似准则，当地对流换热系数与当地

表面摩阻系数成正比。当流动从层流向湍流过渡

时，表面摩阻系数增大，对流换热系数也相应增大。

当转捩发生时，模型壁温（或热流密度）会有一个明

显跃变。因此，可通过模型表面的温升（或热流变

化）判断边界层是否转捩，确定转捩的起始点和结束

点。通常选取层流过渡到湍流时的温升最低点或层

流与转捩区温升曲线延长后的交点作为转捩起始

点，本文采用前一方法估计转捩起始点，转捩结束点

则根据温升最高点判断。

本文采用红外热图技术测量模型表面大面积温

度分布，进而获得模型表面温升分布，实现对模型表

面流态和转捩阵面的测量。后文各图中的模型表面

温升 ΔT均指模型在稳定流场中 1 s 时间内的温度增

量。红外热图测量系统主要由黑体炉标定系统、透

镜系统、红外热像仪和图像采集处理系统组成。

 2    实验模型及状态

实验测试模型为升力体模型，模型长度 L =

800 mm，表面粗糙度 1.6 µm。模型分为 2 段：头部为

金属材料，长度 85 mm；后部由聚四氟乙烯覆盖层和

金属骨架组成，长度 715 mm。由于头部金属材料反

光、发射率低，红外测量结果容易失真，因此，本文

仅对模型后部 85～800 mm 区域测量结果进行分

析。模型采用尾支撑方式，流场参数稳定后，通过快

速投放机构将模型从流场上方迅速投放到流场中

心。模型倒装姿态如图 2 所示。

本文主要研究高超声速环境下不同单位雷诺数

和马赫数对升力体外形上下表面（下表面为模型腹

部，上表面为模型背部）边界层转捩的影响规律。实

验时，来流单位雷诺数 Re∞ = 0.46 × 107～ 3.94 ×

107 m–1，马赫数Ma∞ = 5～8，迎角 α = 0°。实验状

态和流场参数分别见表 1 和 2，其中，p0、T0、p∞和

T∞分别为来流的总压、总温、静压和静温。风洞噪声

水平可参见文献 [8]。
 
 

 
图 2    实验模型

Fig. 2    Test model
 

 
 

表 1    实验状态
Table 1    Test conditions

编号 Ma∞ Re∞ /m–1 α /(°) 研究内容

1 6 0.46 × 107～3.94 × 107
0

雷诺数对下表面、
上表面转捩的影响

2 5～8 1.00 × 107
0

马赫数对下表面、
上表面转捩的影响

 

 3    实验结果

 3.1   基本状态

实验基本状态为Ma∞ = 6，Re∞ = 1.00 × 107 m–1，

此时模型上、下表面温升分布如图 3 所示（x表示以

模型头部理论尖点为起点的流向位置）。

图 3（a）为模型下表面温升分布，通过比较温升

变化判断转捩发生过程。模型中心线两侧均出现了

温度跃升，发生了双肺叶状转捩，转捩区域较大，是

横流失稳转捩的典型特征。模型前半部中心线附近

出现了低热流区，这是因为在横流的影响下，流体从

翼前缘的高压区向中心线的低压区流入，使得中心

线边界层增厚，热流降低。模型后半部中心线上热流

梯度增大，一般认为是发生了流向涡失稳引起的转

捩 [22-23]。在上表面与下表面之间的连接区域（即侧

缘），模型壁面热流较高，这主要是由侧缘的脱体激

波引起的，在高雷诺数下也会由边界层转捩引起。

从图 3（b）模型上表面温升分布可以发现：中心

线两侧发生了转捩，转捩阵面基本对称；中心线上未

发生转捩。与下表面转捩区域相比，上表面转捩区

域存在多个温升峰值。

 3.2   单位雷诺数影响
以 Re∞ = 1.00 × 107 m–1 为基本状态，开展单位

雷诺数影响实验。本文的变单位雷诺数实验针对下

 

 
图 1    Φ1 米高超声速风洞

Fig. 1    Φ1 m Hypersonic wind tunnel
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表面开展了 4 组（Re∞ = 0.46 × 107、0.98 × 107、2.38 ×

107 和 3.94 × 107 m–1），针对上表面开展了 3 组（Re∞ =

0.44 × 107、0.96 × 107 和 2.18 × 107 m–1）。实验时，

Ma∞ = 6，单位雷诺数调节通过风洞来流总压总温

实现。

图 4 和 5 分别给出了不同 Re∞条件下的模型下

表面、上表面温升分布。从图中可见，模型下表面中

心线两侧均发生了双肺叶状转捩。随着 Re∞增大，模

型下表面温升增加，转捩阵面前移，转捩区域扩大，

表明边界层失稳更明显。模型上表面也发生了转

捩，形状与下表面不同，呈多峰状。随着 Re∞增大，

上表面温升增加，转捩阵面前移，转捩区域扩大。当

Re∞ = 0.44 × 107 和 0.96 × 107 m–1 时，上表面中心

线未发生转捩；当 Re∞ = 2.18 × 107 m–1 时，下游中

心线发生了转捩，转捩起始点比两侧靠后。上表面

的这种转捩模式需要结合理论分析确定。

 

表 2    流场参数

Table 2    Parameters of flow field

Ma∞ p0/MPa T0/K p∞/Pa T∞/K Re∞/m
–1

模型表面

5 0.50 381 988 64 0.99 × 107 下表面

6 0.51 485 339 60 0.46 × 107 下表面

6 1.11 487 726 60 0.98 × 107 下表面

6 2.78 492 1 740 60 2.38 × 107 下表面

6 4.83 506 3 030 61 3.94 × 107 下表面

7 2.45 610 608 57 1.04 × 107 下表面

8 4.4 724 436 52 0.99 × 107 下表面

5 0.52 387 1 020 65 1.00 × 107 上表面

6 0.48 479 316 59 0.44 × 107 上表面

6 1.10 489 715 60 0.96 × 107 上表面

6 2.81 523 1 780 64 2.18 × 107 上表面

7 2.47 609 613 57 1.05 × 107 上表面

8 4.37 733 433 53 0.97 × 107 上表面
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（a）下表面

（b）上表面 
图 3    模型表面温升分布（Re∞ = 1.00 × 107 m–1）

Fig. 3    Surface temperature rise （Re∞ = 1.00 × 107 m–1）
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（a）Re∞ = 0.46 × 107 m-1

（b）Re∞ = 0.98 × 107 m-1

（c）Re∞ = 2.38 × 107 m-1

（d）Re∞ = 3.94 × 107 m-1
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 3.3   马赫数影响

在 Re∞ = 1.00 × 107 m–1 条件下进行了Ma∞ =

5、6、7、8 等 4 个工况的上下表面边界层转捩实验。

图 6 和 7 分别给出了 4 个 Ma∞条件下的模型下、上

表面温升分布。从图 6 可看出，在各Ma∞条件下模

型下表面的中心线两侧均发生了转捩。随着Ma∞由

5 增大到 8，压缩效应增强，转捩明显后移，转捩区域

显著减小。在各Ma∞条件下，模型上表面中心线两

侧区域也均发生了转捩（图 7）。随着Ma∞从 5 增大
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（a）Re∞ = 0.46 × 107 m-1

（b）Re∞ = 0.98 × 107 m-1

（c）Re∞ = 2.38 × 107 m-1

（d）Re∞ = 3.94 × 107 m-1 
图 4    模型下表面温升分布

Fig. 4    Surface temperature rise on the lower surface
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图 5    模型上表面温升分布

Fig. 5    Temperature rise on the upper surface
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图 6    模型下表面温升分布

Fig. 6    Temperature rise on the lower surface
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到 8，压缩效应增强，转捩明显后移，转捩区域显著

减小。Ma∞ = 5 时，上表面中心线上发生了转捩，随

着Ma∞增大，该区域的转捩消失。
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图 7    模型上表面温升分布

Fig. 7    Temperature rise on the upper surface
 

 4    eN 计算对比

基于小扰动假设的线性稳定性理论（LST）可以

用于分析流场中的第一模态、第二模态和横流不稳

定模态等，通过积分不同频率、模态的幅值增长因

子 N来预测转捩位置，即为“eN方法”。为了验证风

洞实验数据的有效性，明确不同区域转捩发生机制，

本文采用 eN方法对实验工况进行计算分析。

首先对Ma∞ = 6、α = 0°、Re∞ = 1.00 × 107 m–1

的基本状态进行计算。图 8（a）和（b）分别给出了下

表面和上表面不稳定波的 N值包络分布（频率 f范

围：0～1 500 kHz），涵盖了第一模态、第二模态、横

流模态。从图中可以看到，上、下表面都出现较大的

扰动增长，且下表面N值明显大于上表面，与文献 [22]

结果类似。图 8（c）和（d）为频率 f = 24 kHz 时非定

常横流不稳定模态的 N值分布，与图 8（a）和（b）相

比可以推断，横流模态主导了上、下表面的最不稳定

模态。在基本状态下，流场未发生侧缘转捩。图 9 为

N值和风洞模型表面温升分布对比，下表面转捩位
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（a）下表面的 N 值包络分布

（b）上表面的 N 值包络分布

（c）频率为 24 kHz 时下表面的 N 值分布

（d）频率为 24 kHz 时上表面的 N 值分布 
图 8    N 值分布

Fig. 8    N-factor distribution
 

6

2.5

（a）下表面

（b）上表面 
图 9    N 等值线与风洞实验结果比较

Fig. 9    N-factor distribution compared with wind tunnel test
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置与 N = 6 等值线符合较好，而上表面则与 N =

2.5 等值线符合，说明上、下表面边界层中不稳定

波初始幅值不同，上表面的初始幅值远高于下表面。

图 10 和 11 分别为Ma∞ = 6 时不同 Re∞下的模

型下、上表面温升分布与 N值包络线的对比结果。

可以发现：N值曲线形状和位置与转捩阵面基本符

合，随 Re∞增大，横流转捩效应增强，转捩阵面位置

前移，转捩区扩大，温升增大。不同 Re∞下的转捩 N

值比较接近 ，下表面与转捩位置接近的 N值在

5～7 之间，上表面在 2～3 之间。下表面的转捩 N值

与文献 [22] 的升力体转捩 N值（取 5.6）及文献 [24]

的椭锥转捩 N值十分接近。另外，当 Re∞ ≤ 2.40 ×
107 m– 1 时，随着 Re∞增大，转捩 N值也略有增大。

前期风洞流场脉动压力测量结果表明 [8]：随着 Re∞增

大，压力脉动水平（百分比）呈下降趋势，由此可推断

转捩N值变化与风洞噪声相关。
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图 10    不同雷诺数下的下表面的 N 等值线与风洞实验结果比较
Fig. 10    N-factor  distribution  compared  with  wind  tunnel  test  at

different Reynolds numbers on the lower surface
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图 11    不同雷诺数下的上表面的 N 等值线与风洞实验结果比较

Fig. 11    N-factor  distribution  compared  with  wind  tunnel  test  at
different Reynolds numbers on the upper surface

 

图 12 和 13 分别为 Re∞ = 1.00 × 107 m– 1 时不

同Ma∞下的模型下、上表面温升分布与 N值包络线

的对比结果。不难看出，下表面转捩 N值为 6 时，包

络线与红外热图测量转捩阵面基本吻合，而上表面

的转捩 N值约为 2.5。尽管风洞噪声水平随Ma∞增

大而增大，但不同Ma∞下的转捩 N值十分接近，且

随着Ma∞增大，横流转捩效应减弱，模型上、下表面

转捩位置都向下游移动，转捩区域缩小，温升降低，

说明Ma∞对横流转捩具有一定抑制作用。
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图 12    不同马赫数下的下表面的 N 等值线与风洞实验结果比较

Fig. 12    N-factor  distribution  compared  with  wind  tunnel  test  at
different Mach numbers on the lower surface
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图 13    不同马赫数下的上表面的 N 等值线与风洞实验结果比较

Fig. 13    N-factor  distribution  compared  with  wind  tunnel  test  at
different Mach numbers on the upper surface

 

需要说明的是，该次实验中仅对模型的上、下表

面进行了红外测量，未将模型旋转 90°测量侧面温

度分布，但从测量结果（如图 10）依然可以看到：当

Re∞ ≥ 2.40 × 107 m–1 时，在侧缘发生转捩，并引起

高温区。在图 14 的Ma∞ = 6、Re∞ = 2.40 × 107 m–1

条件下 N值包络侧向图中可以看到，侧缘处有较大

N值，结合图 15 的 f = 1 150 kHz 第二模态的 N值

分布，可知该工况下侧缘发生了第二模态转捩，验证

了风洞实验中的侧缘温升是由转捩引起的。
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N: 0 1 2 3 4 5 6

 
图 14    侧面 N 值包络分布

Fig. 14    N-factor envelope distribution on the side surface

 
 

N: 0 1 2 3 4 5 6

 
图 15    侧缘第二模态 N 值分布（f = 1 150 kHz）

Fig. 15    N-factor  distribution  of  second  mode  at  side  leading-edge
（f = 1 150 kHz）

 

 5    结　论

在 Φ1 米高超声速风洞中，针对升力体模型开展

了边界层转捩实验研究，采用红外热图技术测量了

转捩阵面随单位雷诺数和马赫数的变化规律，并结

合线性稳定性理论和 eN方法对转捩模态和 N值进

行了分析，获得如下结论：

1）在高超声速条件下，升力体边界层中主要存

在横流失稳和第二模态 2 种转捩机制，上、下表面转

捩主要由横流失稳主导，下表面横流转捩阵面呈双

肺叶状，上表面呈多峰状，侧缘转捩由第二模态主导。

2）随着单位雷诺数增大，横流转捩效应增强，横

流转捩阵面前移，转捩区扩大，侧缘逐渐出现第二模

态转捩，转捩/湍流区温升增大；随着马赫数增大，横

流转捩效应减弱，横流失稳受到抑制，转捩阵面后

移，转捩区域缩小，温升减小。

3）横流失稳引起的转捩 N值随单位雷诺数和马

赫数的变化不大，但上、下表面转捩 N值不同，下表

面约为 6，上表面约为 2.5。

本文仅对升力体外形开展了转捩位置测量实

验，属于宏观信息测量，并未获取边界层中的脉动物

理量信息。后续将开展不稳定波测量实验，为理论

分析验证和预测模型构建等提供更加细致的实验

数据。
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基于总温探针的高精度总焓测量方法优化研究
朱新新，隆永胜，赵顺洪，杨远剑，李泽禹*，赵文峰

中国空气动力研究与发展中心 超高速空气动力研究所，绵阳　621000

摘要：为提高中低焓来流的总焓测量精准度，以铱铑铱热电偶为测温元件研制了一种总温探针。基于流热耦合计算模型

对该探针各部件尺寸参数进行了优化设计，使得总温探针的复温率不低于 0.9；计算和试验结果表明铱铑铱热电偶结点温度

会随着热电偶后端面温度和屏蔽罩温度的升高而缓慢升高，导致不同测量时间段下得到的总温值不同，因此必须规定测量时

间段并进行溯源校准。为此，借助一种新设计的加热器弧室总温探针，将应用于电弧风洞超声速流场的总温探针向亚声速流

场总温校准装置进行了溯源校准。在电弧风洞中开展了总焓测量验证试验，采用基于精度极限和偏差极限的不确定度评估方

法，计算了总焓测量结果的不确定度。结果表明：所研制的总温探针具有较高的总焓测量精准度，就本文试验结果而言，其重

复性精度约为 3%，不确定度约为 6.4%。

关键词：总焓测量；总温探针；流热耦合；溯源校准；不确定度分析

中图分类号：V441           文献标识码：A

Optimization of high-precision total enthalpy measurement method
based on the total temperature probe

ZHU Xinxin, LONG Yongsheng, ZHAO Shunhong, YANG Yuanjian,
LI Zeyu*, ZHAO Wenfeng

Hypervelocity Aerodynamics Institute,

China Aerodynamics Research and Development Center, Mianyang　621000, China

Abstract: A kind of total temperature probe with  Iridium Rhodium  Iridium thermocouple  is

developed  for  improving the total enthalpy measurement accuracy. The size parameters of each

component are optimized based on the fluid-thermal coupling model of the probe. The reheating

rate of the probe is not less than 0.9 after optimization. The calculation and test results show that

the  temperature of  the  thermocouple node  rises  slowly as  the  temperature of  the  thermocouple

tail  and  the  shielding  case  rises.  This  fact  results  in  the  temperature  of  thermocouple  node

changing according to the measurement time period. So the measurement time period of the total

temperature  value  should  be  regulated  and  the  total  temperature  value  must  be  calibrated.

Therefore,  a  comparison  calibration method  is proposed,  in which  the  total  temperature probe

used in the supersonic flow field can be traced to the standard calibration device in the subsonic

flow field by an arc chamber total probe developed. Finally, the total enthalpy measurement test

based  on  the  total  temperature  probe  is  carried  out  in  the  arc  heated wind  tunnel. And  the

uncertainty  of  the  total  enthalpy  measurement  is  calculated  according  to  the  uncertainty

evaluation method based on the precision limit and deviation limit. The test results show that the

total  temperature  probe  has  a  high  total  enthalpy  measurement  accuracy.  The  repeatability

precision is about 3% and the uncertainty is about 6.4% in this test。

Keywords: total enthalpy measurement; the total temperature probe;  fluid-thermal coupling;

traceability calibration; the uncertainty analysis
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 0    引　言

飞行器防热材料的地面考核试验 [1-3] 主要在电弧

加热器和电弧风洞中开展。根据试验考核目的，需

要在电弧加热器和电弧风洞中模拟出满足考核任务

要求的高温高速气流 [4-6]，其中，气流总焓和总压测量

的精准度将直接影响飞行器防热材料的性能评估。

依托成熟的压力传感器，总压测量精准度相对

较高，而总焓的精准测量一直是相关领域的技术难

题。伴随着飞行器材料考核试验的发展，国内外已

经发展了一些总焓测量方法，如基于光谱测量的非

接触式测焓方法 [7-9]、基于 Fay–Riddell 公式的测焓

方法 [10]、基于能量守恒原理的焓探针 [11]、基于边界层

自相似理论的焓探针 [12-14] 及声速喉道法测焓 [15-16]

等。在不同来流焓值和热力环境下，这些方法各有

优劣，且不同方法测得的焓值差异相对较大[17]。

国外少数研究者 [14] 基于可控的干净流场（如纯

氧气或纯氮气），以光谱测焓技术作为基准，对总温

探针或焓探针等测焓装置进行校准，再以校准后的

测焓装置测量复杂流场的来流总焓，以提高总焓测

量精准度。国内目前基于光谱的测焓技术还不够成

熟，对不同测焓方法的测量值仅作简单的误差分析

和偏差对比说明，并未给出测量精准度。为此，本文

针对高温高速气流的中低焓测量，优化设计一种基

于总温探针的高精度总焓测量方法，并对其测量值

开展定量的不确定分析。

 1    测量原理与方法

依据高温空气动力学函数表，可以拟合出以空

气为介质的高温高速气流总焓 H0 与总温 T0、总压

p0 的函数关系式[18]。当 170 K ＜ T0 ＜ 1 748 K 时：

H0 = 0.796 329T 1.041
0 （1）

当 T0 ≥ 1 748 K 时：

H0 = 78.410 7exp[3.178(T0/1 748)
α] （2）

式中：

α = [2.41 + 0.007 09 ln(p0/101 325)]
−1 （3）

采用总温探针测量总焓时，需先测量总温；若总

温低于 1 748 K，则根据式（1）计算总焓；否则还需测

量总压，再根据式（2）和（3）计算总焓。在电弧风洞

试验中，来流总压较易获得且精准度较高，因此上述

方法的难点在于如何准确获取来流总温。

在超声速风洞流场总温测量试验中，常使用双

铂铑等铠装热电偶作为测温元件 [19]，但双铂铑热电

偶的测温上限仅为 1 900 K。钨铼热电偶测温上限能

达到 3 000 K，但在温度超过 1 600 K 的氧化环境中

会因氧化而失效，不适用于电弧风洞试验。

为了测量较高温度气流的总焓，本文采用一种

测温上限为 2 300 K 的铱铑铱热电偶作为测温元件。

图 1 为以铱铑铱热电偶裸丝作为测温元件设计的总

温探针结构示意图（图 1 仅为示意图，图中要素未按

照比例绘制；热电偶红色部分为正极，蓝色部分为负

极）。高温气流从屏蔽罩入口（图中左侧）进入滞止

室，在滞止室内减速并与热电偶和屏蔽罩充分换热，

然后从屏蔽罩周向的 4 个尾气孔（气流出口）流出；

经过一段时间后，热电偶结点温度趋于稳定，认为此

时热电偶结点温度 T0m 即为来流总温 T0。

 
 

1. 热电偶 2. 屏蔽罩 3. 刚玉管 

5. 尾气孔 6. 滞止室

2 5

6 3 4

1

4. 导流罩 
图 1    总温探针结构示意图

Fig. 1    Total temperature probe structure
 

实际上，由于气流动能不能完全转化为内能，且

热电偶自身存在对外热辐射和向后热传导的少量热

损失，因此 T0m 一般会低于 T0。以式（4）定义复温率

R：复温率 R越接近 1，表明总温探针的滞止和保温

效果越好，测量精准度越高，依据总温计算得到的总

焓精准度也越高。

R = T0m/T0 （4）

 2    流热耦合分析与优化设计

 2.1   流热耦合计算模型建立与探针尺寸优化

为使总温探针热电偶结点温度尽量接近真实来

流总温（即具有较高复温率），基于总温探针流热耦

合计算模型（图 2）对各部件尺寸进行优化。该模型

的固体区域包括屏蔽罩（材料为钨）、铱铑铱热电偶

正负极和热电偶结点。理论上，当总温探针热平衡

时，屏蔽罩前端面、外壁面和后端面与外界趋于热平

衡。在不影响传热机理的原则下，可将这 3 处换热的
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换热量统一至屏蔽罩后端面作近似处理（这 3 处换

热主要影响屏蔽罩内壁面温度，进而通过辐射换热

影响热电偶结点的温度），即：设屏蔽罩前端面和外

壁面为绝热边界，屏蔽罩后端面为恒温边界；刚玉管

隔热性能较好，近似设为绝热边界；热电偶正负极后

端面会向热电偶传热，设为恒温边界。换热方式主

要包括：气体与热电偶对流换热、气体与屏蔽罩对流

换热、热电偶与屏蔽罩内壁面的辐射换热、屏蔽罩和

热电偶各自内部的热传导。

  
屏蔽罩
前端面 气流入口

屏蔽罩
外壁面

屏蔽罩
后端面

热电偶正极后端面

刚玉管前端面

热电偶负极后端面

气流出口lL

D d

 
图 2    计算模型

Fig. 2    Calculation model
 

总温探针为面对称结构，计算时采用总温探针

的面对称半模非结构化网格，对热电偶壁面进行网

格加密，网格数量约 8.3 × 105。流体为基于密度的可

压缩空气，计算模型为标准 k–ε湍流模型，入口条件

为压力入口，出口条件为压力出口。

优化各部件尺寸时，屏蔽罩和热电偶的后端面

均设为恒温边界。通过改变热电偶和屏蔽罩尺寸及

相对位置，计算总温探针的复温率，得到如下结论：

1）热电偶直径 d为 0.2～0.5 mm 时，复温率几

乎不变；但在实际使用时，应在保证强度的前提下，

尽量使用较细的热电偶，有利于缩短响应时间。

2）当热电偶长度 l与直径 d之比 l/d为 15～20、

热电偶结点和屏蔽罩前端面的距离 L与滞止室入口

直径 D之比 L/D为 2～3、滞止室入口截面积 Ain 与

尾气孔总截面积 Aout 之比 Ain /Aout 为 0.2～0.5 时，

总温探针的复温率 R能保持在 0.9 以上。

 2.2   热电偶结点温度影响因素分析
以经过优化后的一种尺寸参数为例，进一步分

析当屏蔽罩后端面和热电偶后端面温度发生变化时

的总温探针复温率变化情况。设某风洞试验来流总

温为 1 403 K，总压为 425 kPa，驻点压力（波后总压）

为 108 kPa，静压约为 9.66 kPa，静温约为 505 K，热

电偶后端面和屏蔽罩后端面温度如表 1 所示。
 
 

表 1    不同计算工况下的复温率

Table 1    The retemperature rate under different working conditions

工况 来流状态 屏蔽罩后端面 热电偶后端面 是否有辐射换热 热电偶结点温度/K 复温率R

1

总温1 403 K
总压425 kPa

温度1 100 K 温度1 100 K 有 1 305 0.930

2 绝热 温度1 100 K 有 1 352 0.964

3 绝热 绝热 有 1 399 0.997

4 550 K（静温） 温度1 100 K 有 1 271 0.906

5 550 K（静温） 温度1 100 K 无 1 335 0.952

6

总温2 021 K
总压159 kPa

温度1 700 K 温度1 700 K 有 1 898 0.939

7 绝热 温度1 700 K 有 1 988 0.984

8 绝热 绝热 有 2 011 0.995

9 674 K（静温） 温度1 700 K 有 1 678 0.875

10 674 K（静温） 温度1 700 K 无 1 968 0.974
 

图 3 和 4 给出了表 1 中工况 1 的计算结果，图 3

为对称面上气流的马赫数分布，图 4 为总温探针流

体和固体区域的温度分布。如图 3 所示，整个滞止室

内的马赫数基本小于 1，仅屏蔽罩后段的 4 个尾气孔

内侧接近 1、外侧大于 1，较为准确地反映了气流在

整个屏蔽罩内的流动状态。热电偶结点前端附近的

马赫数接近 0，表明滞止室发挥了较好的滞止作用，

可最大限度地使气流动能转化为内能。

在工况 1 下，屏蔽罩后端面和热电偶后端面温

度均为 1 100 K，而来流总温为 1 403 K，从图 4 可以

看出：屏蔽罩和热电偶的温度分布基本是沿来流左

高右低，且均低于来流总温；滞止室内的气流温度

（静温）分布与图 3 中的马赫数分布相互验证，即马

赫数相对较低的流域，温度相对较高。结合图 4 的温

度分布情况可知，在工况 1 下，热电偶结点处于与气

体对流换热、同时向热电偶正负极传热并与屏蔽罩
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辐射换热的状态，最终得到热电偶结点的平衡温度

为 1 305 K，复温率为 0.930。

 
 

Mach number: 0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1.0 1.1

 
图 3    气流马赫数分布

Fig. 3    Airflow Mach number distribution

 
 

Temperature/K: 1 100 1 3001 200 1 400

 
图 4    流固温度分布

Fig. 4    Fluid-solid temperature distribution
 

改变计算条件，得到了工况 1～5 的复温率，如

表 1 所示。工况 1 的计算条件比较接近实际测量时

的情况，即热电偶和屏蔽罩温度均低于来流总温，热

电偶向后段传热的同时向屏蔽罩辐射散热，达到平

衡时热电偶结点温度为 1 305 K，复温率为 0.930。工

况 2 为绝热屏蔽罩，此时屏蔽罩内壁面温度与来流

总温接近，则屏蔽罩将向热电偶结点辐射散热，热电

偶结点的热损失仅有热电偶自身热传导损失，因此

工况 2 的复温率相对较高（R = 0.964）。工况 3 是在

工况 2 的基础上将热电偶后端面也设为绝热，即去

除了热电偶自身向后的热传导损失，得出的复温率

高达 0.997；工况 3 也佐证了该计算模型的有效性，

即在理想绝热条件下能够准确获得来流总温。工况

4 和 5 是在工况 1 基础上进一步将屏蔽罩温度降至

550 K（参照来流静温），两者区别在于工况 4 仍有辐

射换热，而工况 5 无辐射换热。有辐射换热工况 4 的

复温率仅为 0.906，而无辐射换热工况 5 的复温率则

为 0.952。结合工况 1 和 2 可知，总温探针滞止室不

仅使气流动能尽可能转化为内能，还降低了辐射热

净损失：因为尽管屏蔽罩的平衡温度低于热电偶结

点温度，但仍比无屏蔽罩时的来流静温高得多，这样

可以有效减少热电偶结点的辐射热损失。

基于同一计算模型，改变来流状态后，得到工况

6～10。比较两种不同来流状态下各工况的复温率，

可以发现规律相似，不再赘述。需要说明的是，两种

来流状态下的边界温度 1 100 K 和 1 700 K 仅为估

值，不一定准确，但都在合理估算范围内，不影响传

热规律分析。

基于以上仿真计算可知，热电偶结点温度会随

着屏蔽罩温度和热电偶后端面温度变化而变化，这

就导致实际测量时热电偶输出温度很难平衡（见后

文图 7），因为实际测量时屏蔽罩温度和热电偶后端

面温度并非某一固定值（一般会随测量时间逐渐升

高）。因此，有必要规定总温探针温度取值时间段，

并校准规定时间段内的温度输出值。后文结合试验

数据对上述问题进行验证和分析。

 3    探针校准与不确定度分析

按照第 2 节仿真优化后的总温探针尺寸，制作

了如图 5 所示的总温探针 A，并在电弧风洞中开展

了总焓测量应用试验。为了减小总焓测量误差，试

验前对总温探针 A 进行了校准，试验后对测得的总

焓数据进行了不确定度分析。

  

总温探针 A 
图 5    总焓测量试验照片

Fig. 5    The total enthalpy measurement test photo
 

 3.1   总温探针校准方法
国内静态温度校准技术和设备较为成熟，但特

定的高温高速气流总温校准技术和设备仅北京长城

计量测试技术研究所具备，且针对的流场为亚声速

流场。电弧风洞喷管出口为超声速流场，若将在亚

声速流场中校准的探针直接测量超声速流场的总

温，会引入额外的不确定性。为此，研制了一款电弧

加热器专用的弧室总温探针和用于测量电弧加热器

喷管出口流场的总温探针 B，如图 6 所示（图 6 给出

了总温探针 A 向基准总温探针溯源的过程）。
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电弧加热器弧室内气流为亚声速状态，且弧室

内核心区亚声速流场中气体的总焓值与加热器喷管

出口核心区超声速流场中气体的总焓值相近。因

此，可以先在北京长城计量测试技术研究所的亚声

速流场中对弧室总温探针进行校准，得到其测量不

确定度（校准结果为 1.5%），而后在电弧加热器中以

弧室总温探针校准总温探针 B，再在电弧风洞中以

总温探针 B 校准总温探针 A，最终得到总温探针

A 的总焓测量校准系数。

在以弧室总温探针校准总温探针 B 和以总温探

针 B 校准总温探针 A 的过程中，校准系数和不确定

度的求解方法相同（后文给出总温探针 A 的校准系

数和不确定度的求解过程）。采用比对标定 [20-21] 方法

进行校准，即在相同热环境中分别以参考探针和待

标定探针测量关注量（总焓），以两者所测数据分别

作为因变量（纵轴）和自变量（横轴）进行线性拟合

（截距为 0），得到的直线斜率即为校准系数。

 3.2   不确定度分析方法

进行不确定度分析时，不细分 A 类和 B 类不确

定度，而是沿用风洞测试人员熟知的系统误差和随

机误差概念，对应至不确定度分析中即为偏差极限

和精度极限 [22]。精度极限是由随机误差、环境不确定

性和无法精确重现的试验条件等导致的缺乏测量重

复性的一种估算值；偏差极限往往是一个稳定的偏

差，如校准偏差、数据采集系统偏差、试验技术方法

偏差等。求解不确定度的基本过程如下：

设某一被测量 r与 J个不同的自变量Xj（j = 1,

2, … , J）存在不同程度的关联，其数据处理关系式

如下：

r = r(X1, X2, . . . , XJ） （5）

每个自变量 Xj对被测量 r的误差影响可能是系统

误差，可能是随机误差，也可能二者兼有。此时需根

据实际情况细分误差源，找出对应的精度极限 Bj和

偏差极限 Pj。根据式（6）分别求出每个自变量的分

量不确定度 Uj：

Uj =
√

B2
j + P 2

j （6）

r然后再按照式（7）进行合成，即可得到被测量 的不

确定度 Ur：

Ur =
√
U2

1 + U2
2 + . . .+ U2

J （7）

 3.3   总焓测量试验与不确定度分析
结合试验数据，给出基于总温探针 A 的总焓测

量情况及不确定度分析过程。图 7 为 3 种不同来流

状态下总温探针 A 和 B 的热电偶电压输出曲线。图

中，UA-a 表示总温探针 A 在来流状态 a 下的电压测

量值，依此类推。
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图 7    2 个总温探针的测试曲线

Fig. 7    The test curve of two total temperature probes
 

3 种来流状态下 2 个探针的输出电压都较为接

近。换算为总焓值（见表 2）后发现，探针 A 测得总焓

值 H0A 比探针 B 测得总焓值 H0B 平均偏低约 2.5%。

部分原因可能在于两者屏蔽罩材料不同：探针 A 屏

蔽罩的材料为钨铼合金，导热率约为 140 W/(m·K)，

 

亚声速流场

超声速流场（加热器）

超声速流场（风洞）

基准总温探针
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弧
室
总
温
探
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总
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图 6    总温探针校准过程

Fig. 6    The process of calibrating the total temperature probe
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而探针 B 屏蔽罩材料为高温合金 ，热导率约为

25 W/(m·K)，在相同热环境和加热时间内，探针

A 屏蔽罩温度低于探针 B 屏蔽罩，根据第 2.2 节分析

可知，探针 A 的热电偶结点温度也低于探针 B。

  
表 2    总温探针 A 和 B 的测量结果对比

Table 2    The  test  results  comparison  between  the  total  temperature
probe A and probe B

来流
状态

电功率
/MW

总压
/kPa

H0A

/(MJ·kg−1)
H0B

/(MJ·kg−1)

a 2.78 197 0.879 0.911

b 3.97 212 1.348 1.385

c 5.26 256 1.631 1.655

 

从图 7 中各条曲线可以看出，热电偶的电压输

出值并未很快达到稳定，而是呈缓慢上升趋势。其

原因在前文仿真计算时已经提及：热电偶结点在被

气流加热的同时，会向自身后段传热并向相对低温

的屏蔽罩辐射散热，随着屏蔽罩后端面和热电偶后

端面的温度升高，热电偶结点温度也在缓慢升高，因

此，在不同时间段内得到的总温值存在一定差异。

以图 7 中的 UB-c 曲线为例，若以其 3～4 s、5～

6 s 和 7～8 s 内的电压平均值作为输出电压，可得到

其输出电压分别为 6.03、6.42 和 6.72 mV，对应的总

温分别为 1 440、1 512 和 1 570 K，依次递增 5.0% 和

3.8%。则在不同时间段内最终得到的总焓将有最大

约 8.8% 的偏差。为此，有必要规定每次测量试验的

测量时间和取值时间段。受材料耐温上限制约，测

量时间不可太长，本文规定每次测量时间为 7 s，取

6～7 s 内的电压平均值，然后查询铱铑铱热电偶分

度表得到总温测量值，再根据式（1）得到对应的总

焓。必须注意，此时得到的总温测量值仅是比较接

近来流总温，为获取更加准确的总温，需对规定时间

段内探针总温测量值进一步溯源校准。根据表 2 数

据，以 H0B 为纵轴、H0A 为横轴进行线性拟合，得到

总温探针 A 的总焓校准系数 η = 1.022。

H0A

结合总温探针 A 在另一电弧风洞中的总焓测量

应用试验（如图 5 所示），给出不确定度的评估过程。

该试验共计调试了 d、e 和 f 等 3 个状态，每个状态下

重复 3 车次（状态 e 的第 3 车次 e–3 因试验故障，未

测到有效数据），得到如表 3 所示的总焓测量数据

（表中 为同一状态下所有重复车次的总焓平均

值）。从表 3 可以看出，同一状态下不同车次之间的

总焓测量差异较小，平均偏差约 3%，表明该探针具

有较好的重复性精度。

基于总温探针 A 的总焓测量不确定度的数据处

理关系式如下：

HT0 = HT0（T0, p0, fH0, η） （8）

第一项 T0 反映了以探针 A 测量总焓从数采系

统中获得温度数据时引入的误差影响，其对应的不

确定度以 UT0 表示。其中，精度极限 BT0 以多车次测

量数据的标准偏差表示。由表 3 可知，状态 d、e 和

f 的标准偏差分别为 2.472%、3.129% 和 1.416%。偏

差极限 PT0 由数采系统自身的校准精度确定，均为

0.3%。

第二项 p0 反映了当 T0 高于 1 748 K 时总压测量

引入的误差影响，对应的不确定度以 Um,p0 表示，其

值由标准商用压力传感器精度确定。由表 3 可以看

出，计算状态 d 和 e 的总焓时无需总压，不确定度为

0；状态 f 的 Up0 即为压力传感器校准精度，其值为

0.31%。

第三项 fH0 反映了式（1）和（2）自身的不确定

度，仅有偏差极限，其值一般小于 3%，则状态 d、

e 和 f 的不确定度 UfH0 均为 3%。

第四项 η反映了采用探针 B 校准探针 A 时的校

准不确定度，以 Uη 表示。其中，精度极限 Bη 以最大

校准偏差百分比的 2 倍表示。由表 2 可知，在用于校

准探针的来流状态 a、b、c 下，校准后的焓值分别为

0.898、1.378 和 1.667 MJ/kg，与基准值（表 2 中探针

B 的总焓测量值 ）的偏差分别为 1.390%、 0.530%

和 0.718%，则精度极限 Bη 为 2.78%。偏差极限 P近

似为参照探针 B 的不确定度，其值为 3.8%（计算过

程略，与总温探针 A 的计算方法相同）。

综上，根据式（6）和（7）可知状态 d、e 和 f 的总

 

表 3    总温探针 A 的总焓测量结果

Table 3    The  total  enthalpy  measurement  results  based  on  the  total
temperature probe A

试验
车次

电功率
/MW

总压
/kPa

T0A
/K

H0A

/(MJ·kg−1)

H0A

/(MJ·kg−1)

d–1 2.53 424 1 434 1.538 1.528

d–2 2.55 426 1 461 1.569 1.528

d–3 2.58 429 1 380 1.478 1.528

e–1 2.47 367 1 679 1.813 1.758

e–2 2.50 370 1 581 1.703 1.758

e–3 — — — — —

f–1 4.19 629 2 065 2.336 2.290

f–2 4.20 635 2 023 2.271 2.290

f–3 4.17 629 2 018 2.264 2.290
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焓测量不确定度分别为 6.113%、6.407% 和 5.776%，

即状态 d、e 和 f 的总焓分别为 1.528 ± 0.093、1.758 ±
0.098 和 2.29 ± 0.088 MJ/kg。以 3 个状态的最大不

确定度为参照，可认为本文总焓测量试验的总焓测

量不确定度约为 6.4%。

 4    结　论

以铱铑铱热电偶为测温元件，结合流热耦合计

算的优化结果，研制了一种测量中低焓高速气流的

总温探针，并结合风洞试验对其进行了校准和不确

定度分析，得到如下结论：

1）建立的总温探针流热耦合计算模型能够有效

模拟气流、热电偶和屏蔽罩之间的换热。基于该计

算模型对总温探针各部件尺寸参数进行了优化，得

到了相对较优的参数区间，在该区间内能确保总温

探针复温率不低于 0.9。

2）仿真计算和试验结果均表明热电偶结点温度

受热电偶后端面和屏蔽罩温度的影响较大，热电偶

结点温度会随着热电偶后端面和屏蔽罩的温度升高

而缓慢升高，导致不同时间段内的总温测量值偏差

相对较大，因此必须统一规定取值时间段，并对取值

进行溯源校准。

3）借助弧室总温探针，将应用于超声速流场的

总温探针向亚声速流场的标准总温校准装置进行了

溯源校准，采用基于精度极限和偏差极限的不确定

度评估方法，从系统误差和随机误差两方面对最终

测量值进行了不确定度分析。优化和校准后的总温

探针在本文总焓测量试验中具有较高的精准度，重

复性精度约为 3%，不确定度约为 6.4%。
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