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摘 要 简述了二维超音速激波风洞的设计要点和性能
,

并给出在该风洞中低凸台诱导激波和

湍流边界层相互作用的实验结果
。

实践表明二 在被驱动段和喷管之间安装一个前缘光滑的矩形

剖面短管道 ; 并将二维喷管精加工成型
,

就能获得实验所需的均匀超音速气流
。
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激波风洞是一种能较好地模拟高超音速飞行环境的地面实验设备
。

由于这种设备受热

时间短
,

不需要冷却系统 ; 能源功率也不需很大
,

因此在高超音速实验研究中占有重要地

位
。

当前
,

需探索应用电弧加热器做烧蚀模拟实验时流场的非定常性和激波干扰 ; 并需了

解实验段尺寸对实验结果的影响
。

为此将原有的 J F S
激波风洞改建成实验段截面可改变两

种不 同尺寸的 二维超音 速风洞
。

其名 义来流 M ac h 数为 2. 3
,

单位长度 R e
数为 s x

1护 / m
。

通过低 M ac h 数下低凸台诱导激波和湍流边界层相互作用区表面压力和热流率

测量
,

进一步说明激波风洞用于超音速气动实验是可行的
。

1 二维超音速激波风洞

二维超音速激波风洞 由力学所原 J F S
高超音速激波风洞改装而成

。

其主体包括激波

管
、

过渡段
、

成型喷管
、

实验段和真空罐等(图 l)
。

1
.

1 激波管

激波管是获取实验所需高温高压气源的装置
,

由驱动段和被驱动段组成
。

其长度分别

为 6
.

5m 和 13
.

sm
,

内径均为 1 50 m m
。

为保证激波管运行状态的重复性
,

驱动段和被驱动

段之间采用双隔膜结构
,

并用快速泄压法破膜
。

1
.

2 过渡段

过渡段 是连 接激 波管 和喷管 的部件
。

根据激波 管末端气流平直
、

均匀性好的特
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图 1 二维超音速激波风洞

点
,

以及喷管截面为矩形的要求
,

将其设

计 成 两 段 (图 2)
。

前 段 用 已 有 的 内径

1 5Om m
、

长 3 5Om m 圆管
,

以固定二道膜
,

并使膜片破裂后紧靠管壁
,

减少对气流的

扰动
。

后段为外径 17om m
、

长 40m m 柱

体
,

柱中有一矩形通道
,

通道表面与来流

平行
,

人 口处以圆弧光滑过渡 (图 2)
。

这样

人射激波在柱段前端面反射
,

实验气流经

两次压缩形成实验所需的高温高压气源
。

习习习习习
{{{「

---

麟麟麟麟
图 2 过渡段

实践证明
,

用这种简捷方法进行主体截面形状变换十分令人满意
。

设计中
,

选用了 50 x

14m m , 和 12o x 4 om m ,
两种通道截面

。

1
.

3 二维成型喷管

二维成型喷管由两个对称型面和两个与之垂直的平面构成
。

根据实验要求
,

选用了两

条不同尺寸的喷管型线
。

其收缩段和初始膨胀段位流曲线分别用维托辛斯基和富尔士经验

式计算
,

矫正段用解析法计算 ; 边界层修正用位移厚度沿轴向线性增长经验式
.

有关详情

参见文献川
,

设计参数由表 1 给出
。

表 1 型面喷管设计参数(除最大膨胀角和实验段 M a 数外
,

其它参数单位均为 IIun )

喷喷管管 收 缩 段段 收缩段段 喉 道道 最 大大 超音速速 型面喷喷 型面喷喷 喷管出出 实验段段

人人人 口半高高 长 度度 半 高高 膨胀角角 段全长长 管总长长 管宽度度 口半高高 M a
数数

AAAAA 2 555 5 000 1 5
.

333 8 ““ 2 3 888 2 8 888 l 444 3 555 2 333

BBBBB 2 000 4 000 l 333 6
.

5 ““ 2 4 000 2 8 000 12 000 3000 2
.

333

1
.

4 实验段

两个实验段截面分别为 7 0 x 14m m ,
和 12 0 x 60m m 2 ,

长 Z10m m
。

洞壁上有一个长

150m m
、

宽 70( 或 120) m m 便于装卸的实验板
,

板前缘距喷管出口 30 m m
,

板面与洞壁齐

平
。

实验板上方洞壁上有三排静压孔(图 l)
。



第 11 期 王世芬等
: 二维超音速激波风洞及其应用 13 81

L S 真空罐

真空罐原为 J F 、风洞部件
,

体积为 20 m , 。

现作为实验气体泄漏缓冲器以减少噪声
。

2 状态调试和流场品质

2
.

1 状态调试

实验中用空气驱动空气
,

实验段人 日总温 与总压由驱动段与被驱动段压力比控制
。

实

验时测出被驱动段末端激波 M ac h 数
、

反射激波后的压力和实验段壁面静压
。

由这些测量

值和流体力学公式即可算出实验气流的总温
、

总压和 Mac h 数等状态参数 (表 2)
。

表 2 实验状态参数(占为实验板前缘处边界层厚度)

实实验段段 材口口 P o / M P aaa
T0 / KKK R e / m 一 lll 占/ m mmm

AAAAA 2
.

2 777 1
.

9 666 5 8 444 8
.

34 x 10 777 3月月

BBBBB 2
.

3 333 !
.

8 222 5 5 777 8
.

2 3 x 10 777 3
.

9 333

2. 2 流场品质
从 A

、

B 两个实验段实测的壁面静崖分布可知
: 流场均匀

,

无明显压力梯度
。

气流准

定常时间约 sm s ,

M a c h 数分别为 2
.

27 士 0
.

03 和 2
.

33 士0
.

02
。

3 二维超音速激波风洞的应用

在上述 A
、

B 两个实验段中完成了低凸台诱导激波和湍流边界层相互作用区表面压力

和热流率测量
,

现分述如下
。
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1 实验模型

模型为长 40 m m
、

宽 30 m m
、

高 3mm 的低凸台
,

四侧面倒角 76
“ ,

用螺钉固定在实

验板上
。

模型前缘距实验板前缘 55 m m
,

热流率测量元件
—

铂膜电阻温度计沿模型周围

分布
。

3
.

2 实验段尺寸对模型周围热环境影响

图 3 为模型周围热流率分布
。

模型前方热流率分布符合前向台阶的规律
,

其结果受实

验段 尺寸影响不大
。

受分离激波影响的上游距离约为 巧m m
,

热流率平台值与经验公式

(q。 / 弘 一 ( 1一M“ / 犷
/ ‘)预计值相符

,

最大热流率高于文献 I2J 预计值
。

在模型侧边最大热

流率发生在模型侧缘及其邻近 区
。

在实验段 A 中
,

因流动受洞壁制约热流率高于实验段

B
,

并在洞壁附近有上升趋势
。

在模型后方
,

后缘热流率低
,

随着流向距离增大热流率加

大最后趋于一稳定值
。

在实验段 A 中模型后方中心线上
,

热流率达稳定值所需行程比实

验段 B 长
,

稳定值也高
。

由此可见
,

小实验段洞壁干扰使模型侧边和后方热流率加大
。

3
.

3 实验段尺寸对模型周围流场的影响

图 4 给出模型上方洞壁静压分布
。

在实验段 B 中
,

观测区内洞壁静压几乎不受模型

影响 ; 在实验段 A 中
,

静压在 x = s mm 处突然上升
,

最大值达无模型时静压值的 1
.

8

倍
。

假设模型前方分离激波呈直线(小距离范围内误差不大)
,

根据热流率分布测得的分离

激波上游影响距离和气流偏转角的经验值
,

可估算出分离激波与模型上方洞壁的交点在
x = 4m m 处 ; 压力上升 1

.

93 倍
,

与实验结果大致相符
。

这表明模型上方洞壁静压上升是

模型前分离激波与洞壁边界层相互作用的结果
。
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将激波风洞用于超音速实验尚属首次
。

在工作中俞鸿儒研究员给予了有益的建议 ; 并

得到航天工业总公司一院十四所同志的大力支持和帮助
,

在此表示衷心感谢
。
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