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摘 要:利用快速响应压敏涂料 (PSP)技术对弹箭类飞行器跨声速段的脉动压力特性开展风洞

实验研究,获得了 Ma=0.8~1.2范围内弹箭类飞行器全表面1.2s实验时间段内的脉动压力特

性,较全面地研究了马赫数、攻角 (舵偏角)对脉动压力分布特性的影响。实验结果表明,快

速响应PSP技术的脉动压力测量结果与高精度脉动压力传感器结果较为吻合,均方根脉动压力

系数的测量误差小于15%,精度要求满足工程设计使用,且快速响应PSP测量方式能够获得弹

箭类飞行器全表面的脉动压力分布,有利于捕获压力峰值和辨识跨声速非定常流场结构,更好

地指导脉动压力载荷设计,在弹箭类飞行器设计中有较高的工程应用价值。
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Abstract:Westudytheaircraft􀆳stransonicfluctuatingpressurecharacteristicsbywindtunneltest
usingfastresponsepressuresensitivepaint(PSP),andwehavegotthefluctuatingpressurechar-
acteristicsinthe1.2sexperimentaltimeofthewholeaircraftintransonicflows(MachNumber
0.8~1.2),andtheinfluenceofMachNumber,angleofattack(rudderdeflectionangle)onthe
distributioncharacteristicsoftransonicfluctuatingpressureisanalyzedinamorecomprehensive
way.Thewindtunneltestresultsshowthat,thePSPresultsareconsistentwithconventional
fluctuatingpressuresensorresultsandthemeasurementerrorofRMSfluctuatingpressurecoeffi-
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cientislessthan15%,whichmeetstheaccuracyrequirementofengineeringdesign.Besides,

comparedwiththetraditionalpressuresensormeasurement,thefastresponsepressuresensitive
paintmeasurementcangetthefluctuatingpressurecharacteristicsofthewholesurfaceoftheair-
craft,anditishelpfultoaccuratelycapturethepeakvalueoffluctuatingpressure,identifythe
structureoftransonicunsteadyshockwavemovement,flowseparationandreattachment.So,the
fastPSPmethodisanewwaytostudythefluctuatingpressureoftheaircraft,andthistestmeth-
odisofgoodengineeringapplicationvalueinthedesignofaircraft.
Keywords:Fastresponsepressuresensitivepaint;Transonicflow;Fluctuatingpressure;Fullair-
craft-surface

0 引言

在风洞实验中,表面压力定量测量是了解飞

行器气动特性的基础,对理解流场特性、分析飞

行器气动特性具有重要价值,是飞行器设计的重

要依据。
压敏涂料 (PSP)测量技术提供了非接触式的

光学测压手段,可对复杂飞行器模型进行高空间

分辨率的表面压力测量。目前PSP技术通常应用

于定常压力的测量,压敏涂料的响应时间约为秒

量级。为满足飞行器结构强度、刚度、颤振分析

需求,能够捕捉大面积压力脉动的快速响应PSP
技术在近年来开始发展,为飞行器动态气动特性

及复杂空气动力学现象的研究提供了支撑。
国外的快速响应PSP技术研究起步较早,目

前的响应时间能达到几十微秒至毫秒量级[1-5]。国

内方面,中国空气动力研究与发展中心、中国航

天空气动力技术研究院、中国航空工业空气动力

研究院等优势单位近年来开始了快速响应PSP测

压技术的研究,但尚未开展飞行器工程应用层面

的实验[6-9],仅开展了局模级别的验证实验[10-12]。

PSP测压技术与常规传感器测压技术的比较

如表1所示。从表1中可见,在精度满足要求的前

提下,PSP测压技术更适合于飞行器工程研制需

求。本文综合考虑弹箭类飞行器脉动压力载荷设

计需求,利用快速响应PSP技术对弹箭类飞行器

全表面的跨声速段脉动压力特性开展风洞实验研

究,获得了Ma=0.8~1.2范围内弹箭类飞行器全

表面1.2s实验时间段内的脉动压力,较全面地分

析了马赫数、攻角 (舵偏角)对脉动压力分布特

性的影响。实验结果表明,快速响应PSP技术的

脉动压力测量结果与高精度脉动压力传感器结果

较为吻合,均方根脉动压力系的测量误差小于

15%,精度要求满足工程设计使用;与传统脉动

压力传感器测量方式相比,快速响应PSP测量方

式能够获得弹箭类飞行器全表面的脉动压力分布

特性,有利于准确捕获脉动压力峰值、辨识非定

常流场结构,可更好地指导弹箭类飞行器脉动压

力载荷设计。该实验方法在弹箭类飞行器设计研

制中有较高的工程应用价值。

表1 PSP测压与传感器测压比较

Tab.1 ComparisonbetweenconventionalsensorsandPSP

传感器测压 PSP测压

测量方式 接触式测量 非接触式测量

数据形式 单点测量,数据离散 面测量,数据连续

数据质量
 精度高,频率覆盖范

围广,有传感器干扰

 精度适中,高频无法

覆盖,无传感器干扰

流场辨识 难以获得流场特征 可显示表面流场特征

实验模型 需加工测压实验模型 可利用测力实验模型

1 实验原理

1.1 压敏涂料基本原理[6]

PSP技术的基本原理是压敏涂料探针分子的

光致发光和氧猝灭效应,是一种光学测压技术。
受到适当波长的光照射后,压敏涂料被激发出波

长更长的光,如图1所示。氧分子的对压敏涂料探

针分子的 “氧猝灭”效应,使得当地静压越高,
荧光减弱越严重。通过测得飞行器模型表面的荧

光光强分布即可换算得到飞行器模型表面的压力

分布。
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图1 压敏涂料测量基本原理示意图

Fig.1 SchematicofthebasicprincipleofPSPmeasurement

  利用Stern-Volmer公式,可由实验测得的光

强换算得到测量压强

Iref
I =A(T)+B(T)P

Pref
(1)

式中,P 和I分别为实验压力和实验光强,Pref 和

Iref分别为参考压力和参考光强,通常选择一个大

气压为参考压力,参考压力条件下的光强作为参

考光强;A(T)和B(T)为压敏漆的校准系数,由

压敏漆校准曲线确定。

1.2 快速响应压敏涂料特性[6]

将发光染料和聚合物胶黏剂溶于溶剂,形成

的混合物即为常用的压敏涂料。风洞实验中,将

压敏漆喷涂或刷涂在实验模型表面,待溶剂挥发

后,涂层内发光分子便固定在聚合物中。压敏涂

料的黏合力、硬度、涂层的平整度和厚度,都应

满足实验要求,如黏合力应能承受风洞实验中的

空气摩擦力和冲刷力;应尽量降低涂料的粗糙度

和涂层厚度,一般来说,涂料的最大均方粗糙度

应小于0.25μm,涂层厚度范围为20μm~40μm。
本次脉动压力测量实验中使用的快速响应压

敏涂料由中国航天空气动力技术研究院和中国科

学院化学研究所共同研制,该涂料以稳定性较强

的PtTFPP (化学结构如图2所示)作为发光基

团,由聚合物形成多孔性涂层结构,荧光探针分

子包含在微孔中,能够增大空气接触面积,使得

响应扩散率增加,从而降低了反应时间。以波长

400nm的紫外光为激发光源,快速响应PSP涂料

激发出的荧光发射波长约600nm~700nm,有氧空

气环境 (air)和无氧氮气环境 (nitrogen)下快速

响应PSP涂料的发射光中心波长和发射光强度如

图3所示。

图2 PtTFPP的化学结构

Fig.2 ChemicalstructureofPtTFPP

图3 快速响应PSP涂料的发射光谱

Fig.3 EmissionspectraoffastresponsePSP

  快速响应压敏涂料的响应时间在毫秒甚至微

秒量级,涂料的响应时间决定了风洞实验时非定

常流场脉动压力的采集频率。在正式实验之前,
需要通 过 静 态 标 定 实 验 确 定 涂 料 的 基 底 光 强、

Stern-Volmer关系系数、使用稳定性、温度依赖

性,通过动态标定实验确定涂料的快速响应时间

特性。
静态标定装置如图4所示,压敏涂料样片放置

在压力腔内,腔内压力和温度由真空泵和低温循

环机控制。在不同压力和温度条件下,用风洞实

验相同的光源照射,用相同的相机进行拍摄得到

相应的图像组,对图像处理后得到光强-压力曲线。
标定 的 温 度 范 围 从 25℃ ~50℃,压 力 范 围 从

10kPa~100kPa。基于PtTFPP发光基团的压敏涂

料在不同温度条件的静态标定曲线如图5所示。
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图4 PSP静态标定装置

Fig.4 Staticcalibrationdevice

图5 压敏涂料不同温度静态标定曲线

Fig.5 CalibrationcurvesofPSPatdifferenttemperature

  高速脉冲射流动态标定装置如图6所示,用高

压氮气作为气源产生瞬时脉冲射流获得压力阶跃,
其产生的压力阶跃时间可达0.1ms,压力阶跃的时

间由Kulite传感器记录,光强阶跃的时间由PMT
记录。分析光强阶跃的时间曲线,能得到PSP对

压力变化的响应时间。经过不断改进涂料性能,
响应时间从300ms降低至0.2ms,能够初步满足

本实验的非定常脉动压力测量的需求。典型的PSP
压力阶跃信号如图7所示,其中蓝色曲线是根据快

速响应PSP涂料的测量信号,黑色曲线是5个响

应周期平均处理后的结果。

图6 快速响应PSP动态标定装置

Fig.6 DynamiccalibrationdeviceoffastresponsePSP

图7 典型的PSP响应时间

Fig.7 NormalizedresponsetimeofPSP

2 实验方案

实验是在中国航天空气动力技术研究院的亚跨

超声速风洞中进行。该风洞是一座直流暂冲式三声

速风洞,实验马赫数范围为0.3~4.0,攻角范围为

-15°~25°,侧滑角范围为-12°~12°。风洞实验段

横截面尺寸为1.2m×1.2m,亚跨声速实验段长

3.8m,超声速实验段长2.4m。
实验模型为常规的弹箭类飞行器,箭体为锥-

柱类细长旋成体,箭体尾部有3片 “T”型周向布

局的空气舵。模型在风洞中采用尾部支撑方式,
表面全部涂有快速响应PSP涂料。为有效利用风

洞两侧壁的观察窗,模型侧向安装,用侧滑角机

构实现不同攻角状态。
实验测量系统主要包括相机、滤光器、光电

探测器、光源和数据采集处理。选用位深12bit、
感光灵敏度4000的PhotronSA5高速相机,该相

机在分辨率为1024×1024像素条件下的采集频率

可达7000帧,选用35mm或50mm焦距的相机镜

头,在风洞运行时保证采集图像在不过曝的前提

下最大程度地接受PSP辐射出的荧光;相机镜头

前安装 (650±10)nm 的带通滤光片,防止其他

波段光线的干扰;实验光源为两个600W氙灯紫外

光源。在PSP实验测量中,需要尽可能增大光源

及相机与模型表面的正交性,从而保证实验测量

结果较好[6]。
本次实验中,3台相机分别在实验段的两侧和

顶部拍摄模型,2台实验光源分别在实验段两侧照

射模型,风洞实验装置如图8所示。实验中相机采

集频率为1000f/s和5000f/s,每次实验都连续采

集2000张吹风状态下的图像,然后采集100张无

风状态下的参考图像。
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图8 实验模型布置示意图

Fig.8 Layoutofexperimentalmodel

  为有效评估快速响应PSP技术获得的脉动压

力频率和测压精度,本实验在模型上布置了6个

KuliteXCQ-080高精度脉动压力传感器,并配备

信号频带宽度为DC-200kHz的DH5927动态测试

信号分析系统,用于与PSP测量结果的对比和校

准。脉动压力测点编号及位置示意图如图9所示,
其中1、2号测点测量流动分离再附引起的脉动压

力特性,4、5号测点测量局部突起物引起的脉动

压力特性,3、6号测点测量尾舵与箭体波系干扰

产生的脉动压力特性。

图9 实验模型测压点编号及位置示意图

Fig.9 Numberingandpositiondiagramofthepressure

measurementpointsintheexperimentalmodel

基于快速响应PSP的跨声速脉动压力测量实

流程如图10所示。

图10 实验流程示意图

Fig.10 Schematicdiagramofexperimentalprocess

3 实验结果分析

3.1 快速响应PSP测量结果准确性验证

马赫数Ma=1.0、攻角α=0°、舵偏角δ=0°
时,快速响应 PSP获得的舵面压力系数云图与

CFD计算结果的比较如图11所示,由图11可知

PSP获得的舵面高压、低压分布合理。

图11 舵面压力系数云图 (实验与计算结果比较)

Fig.11 ComparisonoftheexperimentandCFDcalculation

resultsofthepressurecoefficientoftherudder

不同采样频率会影响快速响应PSP测量结果,

为此开展了马赫数Ma=1.2、攻角α=0°、舵偏角

δ=0°条件下的采样频率影响研究。针对舵面某一

特征点,1000Hz和5000Hz采样频率时,PSP获

得的压力系数随时间的变化曲线如图12所示;脉

动压力无量纲功率谱密度随无量纲频率的变化曲

线如图13所示。对比1000Hz和5000Hz采样频率

时的压力系数发现,随采样频率的提高,PSP测

量得到的压力脉动值会略微增大,但压力均值变

化波动在3%以内;对比1000Hz和5000Hz采样

频率时的功率谱密度发现,二者在低频部分功率

谱密度函数曲线相近,舵面上监测点的功率谱密

度 很低,变化较小,并 不 存 在 明 显 的 主 频。PSP
脉动压力实验中,为保证测量精度,典型状态同

时选用1000Hz和5000Hz的采样频率。

图12 不同采样频率时压力系数随时间变化曲线

Fig.12 Curveofpressurecoefficientwithtimeat

differentsamplingfrequency
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图13 不同采样频率时脉动压力功率谱密度随频率变化曲线

Fig.13 Fluctuatingpressurepowerspectraldensitywith

frequencyvariationcurveatdifferentsamplingfrequency

表2 PSP与传感器脉动压力测量结果比较

Tab.2 Comparisonofthefluctuatingpressuremeasurement

resultsbetweenPSPandsensor

(a)测点3

平均压力 均方根脉动压力 均方根脉动压力系数

Kulite 75933.7 684.0 0.02023

PSP 76559.4 768.5 0.02268

误差 0.82% 12.35% 12.11%

(b)测点6

平均压力 均方根脉动压力 均方根脉动压力系数

Kulite 74184.2 695.4 0.02056

PSP 75709.8 759.5 0.02241

误差 2.06% 9.22% 9.00%

(a)测点3

(b)测点6

图14 传感器与PSP的脉动压力功率谱密度比较

Fig.14 Comparisonoffluctuatingpressurepower

spectraldensitybetweensensorsandPSP

马赫数Ma=0.8、攻角α=0°、舵偏角δ=0°
时,3号和6号测点位置的 Kulite传感器与PSP
的脉动压力统计值的比较如表2所示,脉动压力功

率谱密度的比较如图14所示。对比可见,PSP与

Kulite传感器获得的脉动压力平均值一致性很好,
差异小于5%,脉动压力均方根值量级相同,差异

小于15%;PSP和 Kulite传感器获得的无量纲功

率谱在低频部分吻合度较好,能够有效地捕捉由

非定常激波诱导的分离及分离再附引发的大幅值、

中低频压力脉动,受限于PSP采样频率 (远低于

Kulite传感器),目前快速响应PSP还无法获取脉

动压力的高频特征信息。通过与传感器数据的比

较,进一步验证了快速响应 PSP测量结果的正

确性。

3.2 攻角对跨声速脉动压力特性的影响

马赫数Ma=0.8、舵偏角δ=0°时,不同攻角

条件下快速响应PSP获得的特定时刻的弹箭类飞

行器全表面压力系数云图如图15所示,可以看到,
随着攻角绝对值的增加,迎风面的PSP测量结果

显示为压力值升高,符合流场规律,与脉动压力

传感器的数据变化趋势也一致。攻角绝对值较大

时,背风面的PSP测量结果与脉动压力传感器的

测量结果略有差异,判断主要是受光源布置的限

制,大攻角状态时背风区模型表面接收到的光强

度减弱,引起PSP测量产生一定误差。
为避免背风面光强差异引起的PSP测量误差,

在箭体及尾舵迎风面选择特征点 (见图15中标示
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的P61和P93),得到的不同攻角时压力系数随时

间的变化曲线如图16~图17所示。由图16~图

17可见,不同攻角时,迎风面的压力平均值会有

所差异,但压力脉动规律差异不明显,脉动压力

的均方根值差异较小,频谱分析得到的脉动压力

功率谱密度也大致相当。

图15 不同攻角时飞行器全表面压力系数云图PSP实验结果

Fig.15 PSPexperimentalresultsoffullsurfacepressure

coefficientofaircraftatdifferentangleofattack (AOA)

(a)Ma=0.9

(b)Ma=1.1
图16 箭体迎风面特征点压力系数随时间变化曲线

Fig.16 PressurecoefficientwithtimeatdifferentAOAon

rocket-bodywindwardfacedetectionpoint

(a)Ma=0.9

(b)Ma=1.1
图17 尾舵迎风面特征点压力系数随时间变化曲线

Fig.17 PressurecoefficientwithtimeatdifferentAOAon

rudderwindwardfacedetectionpoint

3.3 马赫数对跨声速脉动压力特性的影响

攻角α=0°条件下,不同马赫数时快速响应PSP
获得特定时刻的箭体表面及尾舵迎风面、背风面压

力系数云图如图18所示。由图18可见,箭体表面

和尾舵迎风面的压力分布规律相对较为一致,马赫

数影响较小;尾舵背风面存在明显的低压区,且随

马赫数增加,低压区扩大,马赫数效应增强。

图18 不同马赫数时箭体及尾舵表面压力系数云图

Fig.18 PressurecoefficientcontouratdifferentMa

54
􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇



宇航总体技术 2019年1月

3.4 跨声速脉动压力非定常特性

马赫数Ma=0.85和0.95、攻角α=0°时,快

速响应PSP获得的不同时刻箭体及尾舵的压力系

数云图如图19~图20所示,箭体及尾舵迎风面特

征点的压力系数随时间变化曲线如图16~图17所

示。由图19~图20可见,箭体表面突起物干扰

区、箭体-尾舵干扰区及尾舵背风面的压力分布均

有较为明显的非定常特性,压力脉动量最大约为

平均量的10%~18%;此外,尾舵与箭体之间的

波系干扰、尾舵背风面涡系结构的周期性脱落,
使得箭体表面的高压区、尾舵表面的失速区均存

在位置游走、幅值震荡的现象。

图19 不同时刻箭体压力系数云图 (Ma=0.85,α=0°)

Fig.19 Pressurecoefficientcontourofrocket-body
atdifferenttime

图20 不同时刻尾舵压力系数云图 (Ma=0.95,α=0°)

Fig.20 Pressurecoefficientcontourofrudder

leewardatdifferenttime

4 结论

本文综合考虑弹箭类飞行器脉动压力载荷设

计需求,利用快速响应压敏涂料 (PSP)技术对弹

箭类飞行器全表面的跨声速段脉动压力特性开展

风洞实验研究,获得了Ma=0.8~1.2范围内飞行

器全表面1.2s实验时间段内的脉动压力,较为全

面地分析了马赫数、攻角 (舵偏角)对脉动压力

分布特性的影响。

快速响应PSP技术的脉动压力测量结果与高

精度脉动压力传感器结果较为吻合,平均压力的

测量误差小于2.5%,均方根脉动压力系的测量误

差小于15%,精度要求满足工程设计使用。
快速响应PSP脉动压力实验结果显示,箭体

表面突起物干扰区、箭体-尾舵干扰区及尾舵背风

面的压力分布在跨声速段有较为明显的非定常特

性,压力脉动量峰值为平均量的10%~18%。
与传统脉动压力传感器测量方式相比,快速

响应PSP测量方式能够获得弹箭类飞行器全表面

的脉动压力分布特性,有利于准确捕获脉动压力

峰值、辨识非定常流场结构,可更好地指导飞行

器脉动压力载荷设计,有较高的工程应用价值。
同时,由于现阶段风洞设备的限制,光源和相机

的布置位置受限,大攻角状态时模型背风区PSP
测量会产生一定误差;此外,受限于相机和涂料

的时间分辨率,PSP测量获得的脉动压力功率谱

密度的频率覆盖范围较窄,需进一步改进,在保

证测量精度的条件下提高有效采样频率。

参考文献

[1] GregoryJW,SakaueH,SullivanJP.Unsteadypressure

measurementsinturbomachineryusingporouspressure

sensitivepaint[R].AIAA2002-0084,2002.
[2] BencicTJ.Experiencesusingpressuresensitivepaint

inNASALewisResearchCenterpropulsiontestfacil-

ities[R].AIAA1995-2381,1995.
[3] HouckSW,HeppRG,MorrisMJ,etal.Pressure

sensitivepaintflighttest[C].AerospaceApplications

Conference,1996,4:241-252.
[4] NakakitaK,TakamaY,ImagawaK,etal. Unsteady

PSPmeasurementoftransonicunsteadyflowfieldaround

arocketfairingmodel[R].AIAA2012-2758,2012.
[5] KamedaM,SekiH,MakoshiT,etal. Unsteady

measurementofatransonicdeltawingflowbyanovel

PSP[R].AIAA2008-6418,2008.
[6] 向星居,熊红亮,袁明磊,等.快响应PSP技术用于

高超声速圆柱绕流的非定常压力测量 [J]. 实验流

体力学,2015,29 (3):54-61.
[7] 刘波,周强,靳军,等. 压力敏感涂料技术及其应用

[J]. 航空动力学报,2006,21 (2):225-233.
[8] 郑立新,郝重阳,刘波,等. 压力敏感涂料内流场测

量系统及涂料校准 [J]. 实验流体力学,2008,22
(3):86-88+93.

[9] 邓学蓥,张永存,程厚梅,等. 双分量压敏涂料技术

的应用研究 [J]. 空气动力学学报,2010,28 (5):

64
􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇



第1期 基于快速响应PSP技术的跨声速脉动压力实验研究

485-489.
[10] 尚金奎,衷洪杰,赵民,等.TSP转捩探测技术在民

机风洞实验中的应用研究 [J]. 空气动力学学报,

2016,34 (3):341-345.
[11] 纪锋,解少飞,沈清.高超声速1MHz高频脉动压力

测试技术及其应用 [J]. 空气动力学学报,2016,

34 (5):587-591.
[12] 柯峰,刘应征,陈汉平.湍流壁面脉动压力场测量技

术:传声器阵列 [J]. 空气动力学学报,2007,25
(3):400-403.

引用格式:任一鹏,杨小龙,林崧,等.基于快速响应PSP技术的跨声速脉动压力实验研究[J].宇航总体技术,2019,3
(1):39-47.

Citation:RenYP,YangXL,LinS,etal.Studyontransonicfluctuatingpressurebywindtunneltestingusingfastresponse

pressuresensitivepaint(PSP)[J].AstronauticalSystemsEngineeringTechnology,2019,3 (1):39-47.

74
􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇


