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高超声速1MHz高频脉动压力测试技术及其应用

纪 锋,解少飞*,沈 清
(中国航天空气动力技术研究院,北京 100074)

摘 要:为了研究高超声速边界层内的高频脉动结构,特别是第二模态不稳定波,在FD-07风洞中搭建了一套

1MHz量级高频脉动压力采集系统。风洞背景噪声和电磁噪声是影响高频脉动结构测量的主要原因。在风洞流

场品质无法改变的前提下,对高频脉动压力采集系统的信号传输进行了改进,包括工频电源隔离、传输电缆屏蔽和

采集设备接地等。通过改进措施,采集系统的抗电磁干扰和信号衰减的能力得到改善,其信噪比得以显著提升。

结果表明,改进前后各频段噪声的能谱密度大幅降低(在频率400kHz以下,噪声能谱密度降低了一个量级以上)。

最后,利用该测试技术成功地在FD-07高超声速风洞中进行了边界层稳定性实验,捕捉到了第二模态不稳定波,其
主导频率范围与线性稳定性理论预测结果吻合。
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Hypersonichighfrequency(1MHz)fluctuationpressure
testingtechnologyandapplication

JiFeng,XieShaofei*,ShenQing
(ChinaAcademyofAerospaceAerodynamics,Beijing 100074,China)

  Abstract:Highfrequency(1MHz)fluctuationpressureacquisitionsystemwasdevelopedto
studythehighfrequencyfluctuationstructures,especiallythesecondmodeinstabilitywaves,in
hypersonic boundarylayerinthe FD-07 windtunnel. Windtunnelground noisesand
electromagneticnoisesaffectsmeasuringofhighfrequencyfluctuationstructures.DuetoWhen
thequalitiesofwindtunnelflowfieldcan’tchange,aseriesofimprovementsweremadefor
signaltransmissionofthesystemtoenhancetheabilityofanti-electromagneticinterferenceand
anti-attenuation.Theimprovementscontainedpowersupplyisolation,shieldingcableandground
connection,etal.Theexperimentalresultsbycomparisonshowedthatsignaltonoiseratio
(SNR)oftheacquisitionsystemincreasedremarkably,andthepowerspectrumdensitiesof
noisesbelow400kHzwerereducedbyoneorderofmagnitude.Finally,hypersonicboundary
stabilityexperimentwasperformedsuccessfullywiththeacquisitionsysteminFD-07tunnel.The
secondmodewavewasdetected,andthemainfrequencyextentagreedwiththeresultsoflinear
stabilitytheory(LST).
  Keywords:hypersonic;highfluctuationstructures;electromagneticnoise;signalattenuation;
thesecondmodeinstabilitywave

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,导致壁面摩擦阻力和热流显著增加,
影响飞行器的气动性能和控制效率。研究结果表明,
高频扰动波是导致高超声速边界层转捩的重要因素,



如第二模态不稳定波主导了简单外形上的边界层转

捩。因此,开展精细的高频脉动测量以研究这些脉动

结构的发展演化特性和规律,是高超声速转捩预测和

控制的重要环节。

  高超声速边界层中的脉动结构测 量 开 始 于

Demetriades[1]的工作,1958年他第一次公布了高超

声速边界层稳定性实验结果。此后,Stenson等[2-5]

利用热线技术系统地研究了边界层内扰动波结构,尤
其是第二模态不稳定波。然而,热线技术的应用存在

诸多困难:为测量高频扰动波需提高热线响应,热线

丝需要制作得很细,同时也会变得十分脆弱,如此小

的热线丝在高超声速流动中保持完好是十分困难的,
尤其是在风洞启动过程中;热线无法实现流向上的同

时多点测量,导致热线结果无法反映同一车次同一时

刻模型边界层内的空间流动特征。

  为了弥补这些缺陷,2005年Fujii等[6-7]首次利

用PCB132高频压力传感器在JAXA(JapanAero-
spaceExplorationAgency)的1#高超声速风洞开展

了圆锥边界层稳定性实验,测量到第二模态波。随

后,Estorf等[8]利用PCB132传感器在Purdue大学

的马赫数6静风洞和Braunschweig的常规风洞开展

了圆锥边界层稳定性实验,发现PCB132传感器对第

二模 态 不 稳 定 波 的 敏 感 性 很 好,信 噪 比 可 能 比

Stetson等的热线实验结果高出一个量级。近些年,
美国[9-10]、日 本[11-12]、德 国[13]等 国 家 均 成 功 采 用

PCB132传感器在高超声速风洞中开展了边界层稳

定性实验研究,使得该传感器已成为目前应用最广泛

的高超声速边界层稳定性实验研究的探测手段。在

国内,受到高频响、高噪声和低幅值等问题的制约,高
超声速边界层中的高频脉动结构测量工作进展缓慢,
仅北京大学[14]做过少量工作。

  鉴于高频扰动结构在高超声速边界层转捩的重

要影响,本文发展了一套高频脉动压力测试系统,并
在信号传输方面采取一系列改进措施,包括工频电源

隔离、传输电缆屏蔽、采集设备接地等,使该系统的信

噪比大幅提升。最后,利用该系统在FD-07风洞中

开展了高超声速稳定性实验,用以探测第二模态不稳

定波。

1 高频脉动压力测试系统

  为了捕捉高超声速边界层内的高频脉动结构,搭
建了一套高频采集系统。系统组成框图,如图1所

示。该系统包括高频压力传感器、信号调理器、信号

采集卡、触发板卡、机箱和嵌入式控制器。

  主要硬件介绍如下:

  PCB132高频压力传感器(谐振频率1MHz以

上),安装在模型表面,用于捕捉壁面边界层内的高频

脉动压力信号。

  信号调理器,输入端与传感器连接,为传感器供

电,并接受传感器的电压信号;输出端与采集卡连接,
将电压信号传给采集卡。

  采集卡(可实现从24位500kHz到16位15
MHz的采样频率需求),将测得的数据信号传输给嵌

入式控制器,用于数据的存储和分析。

图1 高频脉动压力采集系统的示意图

Fig.1 Schematicdiagramofhighfrequencyfluctuationpressureacquisitionsystem

2 信号传输过程的信噪比改善

  前期研究表明,高超声速边界层内的高频脉动结构

极易淹没在风洞背景噪声和电磁噪声中。Schneider[15]

曾指出,为了测量不稳定波,就需要使得其幅值足够

大,并超越风洞背景噪声和电磁噪声。因此,在实验

状态和传感器位置不发生变化(即可认为第二模态不

稳定波幅值不变)时,提高采集系统的信噪比成为不

885 空 气 动 力 学 学 报                 第34卷



容忽视的问题。

  信噪比(SignaltoNoiseRatio,SNR),是指采集

系统在正常工作时采集到的信号强度与空采时采集

到的噪声的比值。由此可以看出,信噪比的提高需要

从两方面进行,即降低噪声干扰和减少信号衰减。

2.1 降低噪声干扰

  干扰噪声的种类很多,它可能是电噪声,通过电

场、磁场、电磁场或直接的电气连接耦合到敏感的电

路中;也可能是机械性的,如通过压电效应、机械振动

导致电噪声;甚至温度的随机波动也可能导致随机的

热势噪声。

  对高超声速流场中的不稳定波影响较大的噪声

包括,低频噪声、长波噪声以及1MHz以内的射频噪

声。这些噪声影响到采集系统的正常工作,是经由某

种传播途径被耦合到了采集系统之中。因此,抑制这

些干扰噪声一般有3种手段:1)消除或消弱干扰源;

2)设法使采集系统对干扰噪声不敏感;3)使噪声传

输通道的耦合作用最小化。结合采集设备、风洞本身

以及风洞周围的情况,在以下几个方面进行降噪处

理。

2.1.1 工频电源的谐波干扰

  工频电网上连接着很多电气设备,某些高频设备

会使交流电源线上叠加一些高频噪声;某些大功率开

关器件会使交流电源线上产生尖峰噪声,这些噪声的

宽度很窄,但幅度很高,其高次谐波丰富且频繁出现;
工频电源线还是各种射频干扰的接受天线,它会接收

各种无线广播和无线通信的射频信号。上述干扰均

会通过供电电源影响微弱信号的采集电路。因此,电
源噪声是对不稳定波影响的最大的噪声来源之一。
作者选用了一台与工频电网断开的不间断电源为采

集系统供电,使采集系统彻底与工频电网物理隔离,
有效隔绝来自工频电网的噪声。

2.1.2 电磁屏蔽

  屏蔽可控制电场(或磁场)从空间的一个区域到

另一个区域的传播,这是克服电场耦合、磁场耦合以

及电磁辐射耦合干扰的最有效手段。本次实验的屏

蔽措施主要从两个方面展开:1)屏蔽噪声源,通过用

屏蔽材料把干扰源包围起来以减弱干扰场的强度;2)
屏蔽需要抑制噪声的传输电缆,通过用屏蔽材料把传

导电缆包围起来以减弱电缆附近的场强。

  大多数已知干扰源在建造和安装过程中,已经进

行了必要的屏蔽措施。本部分仅需对传导电缆进行

屏蔽。经过多次对比实验,最终选用了同轴电缆屏蔽

线作为整个采集系统的传导电缆,如图2所示。该类

电缆包括塑料编织外皮、高透明度PE、铜薄膜、铜编

织网和多芯缠绕电缆丝。除此之外,在模型内部,需
用铜箔胶带(其屏蔽效果明显好于铝箔胶带)将传感

器的引出线贴在模型内壁上,做第一层屏蔽;在引出

线与模型出口的连接处,用铜箔胶带填补,保证模型

是一个理论上的电磁屏蔽空间。

图2 同轴电缆屏蔽线解剖图

Fig.2 Componentdiagramsofthecoaxialcable

2.1.3 接地

  接地回路噪声,是压电传感器接入二次测量线路

或仪表而构成测试系统后,由于不同点位处的多点接

地,形成了接地回路和回路电流所致。克服的根本途

径是消除接地回路。本文的高频采集系统关注的频

率在1MHz以下,故选择屏蔽层在信号调理器单端

接地,避免多点接地或浮地。

2.1.4 其他措施

  电缆噪声是同轴电缆在振动或弯曲变形时,电缆

屏蔽层、绝缘层和芯线间将引起局部相对滑移摩擦和

分离,而在分离层之间产生的静电感应电荷干扰,它
将混入主信号中被放大。减小电缆噪声的方法:在实

验过程中固定传感器的引出电缆,防止电缆振动或弯

曲引入噪声。

2.2 减少信号衰减

  除了降低噪声外,提高采集系统信噪比的另一种

途径就是提高目标信号的幅值。当信号幅值恒定时,
需考虑尽可能的减小信号在传输过程中的衰减或畸

变。

2.2.1 集肤效应

  集肤效应,又叫趋肤效应,电流或电压以频率较

高的电子在导体中传导时,会聚集于总导体表层,而
非平均分布于整个导体的截面积中。因为当导线流

过交变电流时,根据楞次定律可知会在导线内部产生

涡流,与导线中心电流方向相反。由于导线中心较导

线表面的磁链大,在导线中心处产生的电动势就比在

导线表面附近处产生的电动势大。这样作用的结果

是,电流在表面流动,中心则无电流。
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  在高频电路中可以采用空心导线代替实心导线,
例如,频率为1MHz时,集肤效应在60μm厚层面。
但是,考虑实际情况的可行性,同时为了消弱趋肤效

应,在高频电路中也往往使用多股导线编织成束来代

替同样截面积的粗导线。基于此,本高频采集系统的

信号传输电缆,全部采用了多芯缠绕的同轴电缆,如
图3所示,以尽可能的降低集肤效应导致的高频信号

衰减,提供信号传输效率。

2.2.2 电缆驱动限制

  长电缆传输会影响传感器频率响应。PCB压力

传感器作为ICP(IntegratedCircuitPiezoelectric)传
感器不会因长电缆而增加噪声,但是会由于在线驱动

电流不够而造成信号畸变。也就是说,电缆中的电容

性负载会对高频信号起到滤波作用。一般采集信号

在10kHz以下时,无需考虑该问题。然而本文高频

采集系统的工作范围在0~1000kHz之间,甚至更

高。因此需尽可能消除驱动电流和电缆长度对频率

响应的影响。

  在给定电缆长度时,最大传输频率Fmax是电缆电

容和峰值信号电压对信号调节器的电流比的函数:

  Fmax= 109
2πCV/Ic-( )1

(1)

其中,C为电缆电容,pF;V 为传感器输出的最大电压

值(其由传感器的灵敏度决定),V;Ic 为恒流激励的

电流值,mA。由此可以看出,当电缆长度和传感器

型号固定时,为了提高传感器的频率响应,需要尽可

能的增加激励电流值。

  按照本文高频采集系统的参数可知,电缆长度L
=10m,C≈50pF/m,传感器灵敏度约为20mV/kPa,
马赫数6~8条件下的静压一般不高于5kPa,Ic=
4mA,则可计算得到Fmax≈10MHz。该最大频率远

大于高超声速流场中的不稳定波(100~500kHz),因
此,电缆传输对频率的影响可不考虑。

2.3 高频采集系统测试

  利用上述方法对高频采集系统进行优化改进,提
高高频采集系统的信噪比,并在FD-07高超声速风

洞开展了系统测试验证。将PCB压力传感器安装在

简易模型上,如图3所示,传感器与高频采集系统连

接。将安装有PCB传感器的简易模型置于风洞实验

段底部,采集风洞运行过程中的电磁噪声。利用

Welch方 法 计 算 改 进 前 后 测 量 结 果 的 能 谱 密 度

(PowerSpectrumDensity,PSD)曲线,如图4所示。
图中可以看出,在400kHz以下频率,降低噪声一个

量级以上。

图3 钢制简易模型照片,头部安装孔用于安装PCB传感器

Fig.3 Steelsimplemodel,theholeatthe
headisusedtoinstallPCBsensor

图4 采集系统改进前后,FD-07风洞周围噪声PSD对比图

Fig.4 PSDofnoisesaroundFD-07WindTunnelbefore
andafterimprovement

3 高超声速边界层稳定性实验

  实验是在FD-07风洞[16]进行。该风洞是一座暂

冲式下吹-引射高超声速风洞,以空气为工作介质。
带封闭室的自由射流实验段尺寸为1880mm×1400
mm×1130mm。喷管出口直径为Φ0.5m,可实现马

赫数为4~8。风洞背景噪声约为1.5%~3%。本文

实验状态为Ma=6,Re=1.0×107/m和1.8×107/m。
采用平板模型,PCB压力传感器的位置距离平板前缘

160mm。采集器的采样频率fs=5MHz,采样时间

为200ms。

  利用 Welch方法[17]计算了实验测得的压力脉动

信号的能谱密度,同时利用线性稳定性理论[18](Linear
StabilityTheroy,LST)计算了相同工况下第二模态

不稳定波的增长率-αi,如图5所示。单位雷诺数为

Re=1.0×107/m时,实验测得的第二模态不稳定波

频率大约为150kHz,LST得到的第二模态不稳定波

的增长率最大频率恰好也在150kHz左右。实验与

计算结果吻合的很好。当单位雷诺数增加到 Re
=1.8×107/m时,由于相同位置上边界层厚度降低,
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实验测得的第二模态不稳定波频率随之升高至210
kHz,与LST计算结果稍有偏差。这可能是边界层

转捩后期出现的非线性作用,使试验测得的第二模态

波频率值发生改变。

(a)Re=1.0×107m-1

(b)Re=1.8×107m-1

图5 第二模态不稳定波探测结果

Fig.5 Thesecondmodeinstabilitywavedetected

4 结束语

  为了研究高超声速边界层中的高频脉动结构,尤
其是第二模态不稳定波,本文搭建了一套高频脉动压

力测试系统,其最高采样频率可达15MHz,最高分辨

率为24bit,传感器的谐振频率1MHz以上。并对该

系统的信号传输部分进行了多项改进措施,其中包括

降低噪声干扰和减少信号衰减。利用这些措施,有效

地改善了采集系统的信噪比,在400kHz以下频域,
噪声的能谱密度降低一个量级以上。最后,利用该测

试技术在FD-07风洞开展了高超声速稳定性实验,
并成功探测到第二模态不稳定波,其主导频率与

LST计算的结果吻合较好。
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