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摘要：高焙风洞中参数测量本身受到高温非平衡效应影响，单纯依靠实验测量不足以确定详细的风洞自由流参

数。本文以JF一10高焓激波风洞为背景，通过喷管一试验段一测量仪模型非平衡流场的连贯计算，开展自由流参数

测量的数值重建。在比较分析测量仪模型绕流场的计算结果和实验测量值的基础上，结合喷管流场的数值模拟结

果，共同确定高焙风洞的详细自由流参数。
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0 引 言

高焓激波风洞是产生高焓(同时具有高滞止压

力)试验气流最有前景的一种设备。十几年来，国际

上出现了高焓激波风洞建设的热潮[1]。如澳大利亚

的T3、T4，美国的T5、德国的HEG(High Enthalpy

Shock Tunnel in G6ttingen)，最大的是日本1997年

建立的HIEST(High Enthalpy Shock Tunnel in

Kakuda)。这些都是自由活塞式激波风洞。中国科

学院力学研究所建成了世界上首座正式运行的爆轰

驱动高焓激波风洞JF—lo[2]，近年来在氢氧爆轰驱动

激波管的工作机理、驱动性能、实现这一驱动方式的

关键技术方面，和改善气流品质、增长压力平坦时间

等方面，都进行了大量的理论和实验研究[3。]，还开展

了爆轰驱动激波管的数值模拟[5]。

应用高焓风洞开展非平衡流实验研究时，要求详

细确定风洞自由流参数。高焓风洞自由流存在一定

程度的热化学非平衡，但自由流热化学状态的确

定——特别是某些组分含量的实验测量目前还非常

困难。并且高焓风洞中流场测量本身也受到高温非

平衡效应的影响。例如，皮托压力测量值与皮托管的

直径有关，用平板测压仪测得的静压值除了受高超声

速粘性相互作用影响外，还与测压孔位置流动的热化

学状态有关。实验直接测得的某些参数值可能并非

真实的自由流值。所以说，就目前的测试能力而言，

单纯依靠实验测量不足以确定高焓风洞的模拟参数。
文献E6]提出了“数值重建”的思想，本文通过对

参数测量本身进行“数值重建”来确定风洞的自由流

参数。方法是：先进行实验测量，然后应用经过事先

校验的计算程序，开展喷管一试验段一测量仪模型流场

的连贯计算，得到测量仪上测点物理量的计算结果，

即用数值方法“重建”测量仪测点的物理量。再将数

值重建结果与实验测量结果比较分析，如果二者一

致，则某些无法直接由实验测得的自由流参数可采用

数值结果，即结合实验测量和数值计算，共同确定风

洞的模拟参数。

“数值重建”与通常意义上的“实验验证”在形式

上是相同的，都需要将理论或计算值与实验值做比

较。但二者的主体不同。“实验验证”的主体是理论

或计算，它以验证理论或计算为目的，所以按理论或

计算的条件设计实验，通过比较实验测量值和理论或

计算值来验证理论的正确性或校验计算程序。而“数

值重建”的主体是“实验”，目的是为确定新建风洞的

性能参数。当然这要求计算程序的可靠，它事先必须

经过别的成熟风洞和飞行实验数据的校验。

各高焓风洞具体的运行状态不同，也有适合各自

特点的参数测量办法。本文以中科院力学所的JF一10

爆轰驱动激波风洞为背景。首先数值模拟风洞喷管

非平衡流场，得到自由流参数的计算值。然后以此为
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来流条件，数值模拟试验段中自由流测量仪模型的绕

流场，得到测量仪测点物理量的“数值重建”值。最

后，比较、分析数值重建结果与实验测量结果，并结合

喷管流场的计算结果，共同确定风洞的自由流参数。

作为校验，应用本文编制的计算程序对德国

HEG[6】、法国TCM2(Free-pistom Shock Tunnel at

Marseille University)[7]的喷管流场和钝锥标模

EleetreE胡在飞行与风洞实验条件下的流场进行计算，

所得结果与文献给出的实验数据和数值结果基本一

致，验证了本文的计算程序。

1 自由流参数测量结果

JF-lO爆轰驱动激波风洞采用半锥角7。7’的锥形

喷管，喉道直径11mm，出口直径500mm。某一典型

运行状态的驻室总温7920K，总压19．6MPa。这里

直接给出参数测量结果，有关风洞结构和实验测量的

细节详见文献[3，9]。

皮托压力测量在皮托耙上进行，皮托压力传感器

安装在半径R一9．5mrn的球头圆柱体顶点上。试验

段核心区的皮托压力测量值为P。舞量=14400Pa。

平板静压测量模型见图1。平板长350mm，宽

240mm，前缘距喷管出口200mm，测压传感器安装在

平板上距前缘140mm的位置。测量值为户平板舅量=

211Pa。

图1自由流平板静压铡重仪

Fig．1 Free stream pressure measurement plate

采用圆平静电探针诊断电子数密度。探针安装

在平板上距前缘50ram处(见图2)，测得的电子数密

度为Nam-=(4．o士1．2)×109个／cm3。

2喷管流场计算

2．1热化学模型与控制方程

在分析多种热化学模型适用范围睁10]的基础上，

对JF-lO风洞现有典型运行条件(总温约为8000K、

总压约为20MPa)，选用7组元双温度的热化学非平

图2自由流电子密度测量平板

Fig．2 Free stream electron number density measurement plate

衡模型。高温空气含7组元(N2、02、N、O、NO、

NO+、e一)，采用Gupta的化学反应动力学模型[11]。

系统具有平动温度T和一个振动温度丁。，双温度近

似下不同反应采用不同控制温度。设定等壁温L—

L=600K、全催化壁条件。
控制方程为轴对称热化学非平衡流NS方程：

掣+娑+娑+日：

击(等+鲁+Hr)+w ㈣＆＼az。ar⋯’JI～ ⋯

其中：

U=(∥，，F：，⋯，声。，∥，∥，E，Eo)1’ (2)

W一(西1，西2，⋯，南。，0，0，0，S。)T (3)

G为f组元的质量分数，西；为化学反应源项，E为

总振动能，S。为振动源项。F、G为对流通量矢量，

E、G，为粘性项矢量，日、风分别为无粘和有粘部分

在柱坐标系下的源项矢量。

无粘通量项采用NND格式‘123离散，粘性项采用

中心差分离散。流体力学方程和热化学动力学方程

耦合求解，采用全耦合隐式处理无粘通量项和源项，

隐式处理方法为LU—SGS方法[1引。

2．2喷管流场计算结果

实验运行状态为：驻室总压P。一19．6MPa，总温

To=7920K。实际计算的喷管膨胀比为A／A。=

2838，计算得到的喷管出口截面核心区气流参数作为

风洞试验段的自由来流参数。

计算网格流向118个网格点，在喉道附近加密；

径向101个网格点，在壁面和中轴线附近加密。边界

条件确定详见文献E143。图3给出了出口截面上平

动与振动温度的径向分布。表1给出了试验段核心

区气流参数。
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图3喷管出口截面温度分布

Fig．3 Radial distribution of temperature at the nozzle exit

表1试验段自由流参数计算值

Table 1 Numeral free stream properties

参数 计算值 参效 计算值

静压p／Pa 95 CN2 0．745

平动温度T／K 436 Cs 8．4×10—9

振动温度L／K 3210 C02 0．065

密度∥(kg·m．3) 6．73x10一‘ Co 0．146

速度Ul(m·S-1)4990 CNo 0．044

冻结马赫数M 11．0 CNo+ 5．4×10—7

3 自由流参数测量的数值重建

3．1测量仪模型绕流场的数值模拟

对JF-10高焓激波风洞中进行的自由流皮托压

力、静压和电子数密度测量开展数值重建。以上述自

由流参数计算值(表1)为来流条件，数值模拟测量仪

模型的绕流场。热化学模型为7组元或11组元双温

度模型，控制方程为非平衡流的NS方程，采用

AUSMPW+格式n53离散无粘通量项。

皮托压力测量的数值重建通过计算球头圆柱的

热化学非平衡流场来进行。球头半径R=9．5mm，球

柱总长为4倍头部半径。计算得到的球柱驻点压力

即为数值重建的皮托压力：P卅算一15360Pa，与实验

给出的测量结果P。测量一14400Pa比较接近。

进行静压测量的数值重建时，计算了长0．6m的

O。迎角平板的热化学非平衡流场。图4为平板前部

流场的压力等值线。可见由于高超声速粘性边界层

存在而在平板流场中形成激波，导致平板壁面压力明

显高于来流压力。计算得到静压测量点(z=

140mm)的压力为户平板计算=202Pa，与平板静压探测

仪测得的压力值P平捱舅-=211Pa非常接近。

电子数密度测量的数值重建同样是通过数值模

拟平板流场进行的。计算中采用等离子体准中性假

设，即流场中的电子数密度等于正离子数密度。图5

为平板前部流场的电子数密度等值线。在探针安装

位置(z一50mm)，平板边界层外缘电子数密度的计

算结果为N卅算一1．0×1010个／cm3，实验测得的电子

数密度为N。舅量一(4．0±1．2)×109个／am3，二者量

级一致。
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图4静压平板前部流场压力p／Pa等值线

Fig．4 Pressure p(Pa)contour of the flow field around the plate

图5 电离探测平板前邵流场电子数

密度N。(个／cm3)等值线

Fig．5 Electron number density N。(／cm3)

contour of the flow field around the plate

与平板静压测量类似，电子数密度测量得到的也

是干扰流场中的值。前面喷管流场计算得到的自由

流电子数密度N。=7．3×109个／cm3，这里算得的

干扰流场中N。计算一1．0×1010个／cm3，约为自由流的

1．4倍。干扰给电子数密度带来的增量不像静压那

么大。这是因为粘性边界层存在而形成的激波毕竟

较弱，虽然能导致压力明显升高，但还不足以引起激

波层中明显的化学反应，尤其是在平板前缘附近，流

动接近热化学冻结态；激波层中电子数密度比自由流

有所升高主要是因为激波后密度的升高。而相对于

电子数密度的计算或测量的精度来说，干扰带来的增

量可以说在计算或测量的不确定范围之内。例如本

文探针测量电子数密度给出的误差范围是30％，而

N。计算为N。测量的1．9倍～3．6倍。
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3．2数值重建结果分析

表2列出了自由流参数的测量值和数值重建值。

皮托压力、平板表面压力的数值重建值和实验测量值

比较一致(皮托压力差别7％，平板压力差别5％)，电

子数密度的数值重建值为实验测量值的1．9倍～3．6

倍。考虑到高焓流动中电子数密度测量和计算的不

确定性，可以说数值重建值和实验测量值符合较好。

裹2 JF-10风洞自由流参数测量值和数值重建值

Table 2 Measured and numerical rebuilding values of

the free stream properti嚣in JF-IO tunnel

根据测量仪模型绕流场数值模拟得到的测点物

理量计算值与实验测量值的一致性，可认为测量仪模

型流场的数值解反映了真实的测量仪模型流场，从而

可进一步认为测量仪模型流场计算中采用的自由流

条件也反映了真实的风洞试验段自由流条件。也就

是说，根据自由流参数测量的数值重建结果与实验测

量结果的一致性，可以认为本文的喷管数值计算结果

(表1)反映了真实的风洞自由流条件。这样，某些目

前无法直接由实验测量得到的参数可暂时应用数值

结果，即通过实验测量、理论分析、数值计算三者结合

来共同确定风洞自由流参数。

4 结 论

(1)高焓风洞中自由流测量受到高温非平衡效

应的影响，单纯依靠实验测量不足以确定风洞的全部

模拟参数。对参数测量本身进行数值重建是解决问

题的一条有效途径。

(2)本文以JF一10高焓激波风洞某典型运行状

态(总温约为8000K、总压约为20MPa)为例，对风洞

中进行的自由流皮托压力、静压、电子数密度测量开

展数值重建，综合参数测量、数值计算和理论分析的

结果，利用与测量值、理论分析一致的喷管流场数值

计算结果(户，P，T，L，Ci等)来确定风洞试验段的自

由流参数。该方法同样适用于高焓风洞的其它运行

状态，数值重建中，可针对具体总温总压条件选用合

适的热化学模型和数值方法。

(3)随着以后测量与重建的项目不断增多，譬如

进行自由流NO组分、辐射特性的测量与重建，并进

一步扩展到对模型实验参数测量进行数值重建，则由

此确定的风洞自由流参数将更加可靠。
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Numerical rebuilding of free

in the high enthalpy

stream measurement

shock tunnel

ZENG Min91，LIN Zhen-bin2，GUO Da-hua2，LIU Junl，QU Zhang-hual

(1．College ofAerospace and Material Engineering，National Univ．ofDefenee Technology，Changsha 410073，China；

2．KeyLaboratory ofHigh—TemperatureGasDynamics，lnst．ofMechanics．ChineseAcademy ofSciences，Beijing 100080，China)

Abstract：It is difficult tO determine the simulative parameters of a new high enthalpy tunnel merely by

measurements because the measurements themselves are affected by the high temperature nonequilbrium

effects．Taking the high enthalpy shock tunnel JF-IO as an example，the free-stream measurements taken in

the test section are numerically rebuilt through calculating the nozzle flow field and the flow fie．1ds around the

measurement probes sequentially．The detail free-stream properties in JF-IO tunnel are determined by in—

tegrating the numerical solution of the nozzle flow field with the free-stream measurement values and the re—

sults of the numerical rebuilding of the measurements．

Key words：high enthalpy shock tunnel；hypersonic nozzle；numerical rebuilding；nonequilibrium flow
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