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高焓激波风洞喷管流场非平衡特性研究

汪 球，赵 伟，滕宏辉，姜宗林
( 中国科学院力学研究所 高温气体动力学国家重点实验室，北京 100190)

摘 要: 高焓激波风洞是开展高超声速流动研究的重要地面模拟设备，但其产生的高焓气流在喷管中的膨胀过程

是一种典型的热化学非平衡流动，试验段特征参数通过直接实验测量难以完全确定。本文通过求解耦合双温度模

型的轴对称 Navier-Stokes 方程，研究了高焓激波风洞中典型状态下气流的热化学非平衡流动特性，分析了焓值对

非平衡特性的影响规律。结果表明，喷管出口自由流均匀区域达到出口截面直径的 75% 以上，能够为实验提供足

够的空间; 喷管出口自由流处于热化学非平衡状态，在喷管喉道后约 1 /5 喷管长度处气流即已处于冻结流状态，组

分浓度和振动温度随气流流动基本不变; 焓值在 8． 4MJ /kg ～ 19． 5MJ /kg 之间变化时，非平衡程度随着焓值的增加

而增强，但是低焓值时非平衡程度的增强更加剧烈。
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Numerical simulation of non-equilibrium characteristics
of high enthalpy shock tunnel nozzle flow

Wang Qiu，Zhao Wei，Teng Honghui，Jiang Zonglin
( The State Key Laboratory of High Temperature Gas Dynamics，Institute of Mechanics，

Chinese Academy of Sciences，Beijing 100190，China)

Abstract: The high enthalpy shock tunnel is an important ground facility for the research of hyper-
sonic flow． However，the expansion process of the high enthalpy flow in the nozzle is a typical flow with
thermo non-equilibrium and chemical non-equilibrium，and the characteristic parameters of the free
stream flow are difficult to be determined by direct measurement tools． With numerical solving axisymmet-
ric Navier-Stokes equations coupling with two temperature model，the non-equilibrium flow characteristic
in a high enthalpy shock tunnel under its typical experiment conditions is studied in this paper． The rule
of enthalpy to the non-equilibrium characteristics is also studied． Ｒesults show that the uniform field at
the nozzle exit can reach up to 75% of the nozzle exit diameter，which can offer sufficient space for model
experiment． The nozzle free stream will be frozen at about 0． 4m after the nozzle throat． With the increase
of enthalpy from 8． 4 to 19． 5MJ /kg，the non-equilibrium degree will increase with as enthalpy increases．
At the low enthalpy，the increase will be more intense．
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0 引 言

高超声速流动规律是设计高超声速飞行器的基

础，在航空航天领域具有重要的应用背景。高超声速

飞行器会形成强激波，使气体被加热到较高的温度，

导致流动介质发生振动激发、离解甚至电离的高温真
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实气体效应。这种效应会对飞行器的气动力、气动热

和气动物理等气动特性产生很大的影响，因此成为气

体动力学研究的前沿领域。由于飞行试验成本较高，

大量的试验研究还是在地面模拟设备中完成，而为了

模拟飞行器高速飞行时所遇到的高温真实气体效应，

地面实验研究又极大的依赖于能模拟再入速度的高

焓气动设备。目前常用的高焓设备有激波管、弹道

靶、电弧风洞、高焓激波风洞等，相比较而言，高焓激

波风洞是应用广泛且最具发展前景的一种地面实验

设备［1］。
高焓激波风洞利用强激波将空气加热到很高的

温度和压力，然后通过喷管将加热气源膨胀加速到设

计的马赫数。为了形成强激波，提高激波风洞的驱动

能力是非常关键的，可以采用加热轻气体、燃烧驱动、
变截面驱动等方法［2］。20 个世纪 90 年代，俞鸿儒

等［3］提出了采用爆轰驱动的方法获得强激波和高焓

气流，取得了很大的成功。以此为基础在中科院力学

所建立了系列激波风洞，获得了高品质的高焓试验气

流，其中的典型代表就是 JF10 爆轰驱动高焓激波风

洞，它为开展高超声速气动力 /热、真实气体效应、气
动物理等问题的研究创造了基本条件［4］。

高焓激波风洞是反射型风洞，强的入射激波在驻

室端壁反射后，虽然驻室中产生了试验所需的高温高

压气源，但高温气体发生了很强的振动激发、离解甚

至电离，气流在喷管中的膨胀过程速度很快且密度较

低，在热化学非平衡效应的影响下试验段气体组分和

真实飞行环境下的空气存在一定差别。这种非平衡

特性会不同程度的影响到激波脱体距离、压力系数、
气动热、辐射特性等气动特性［5-7］，因此必须对高焓风

洞试验段气流参数进行评估。目前，高焓风洞热化学

非平衡气体特性的直接实验测量还非常困难，依靠皮

托测压等传统方式难以完全确定高焓风洞全部特征

参数，通常要借助数值方法进行分析［8］。在德国的

HEG 自由活塞驱动激波风洞上，Hannemann［9］等采用

5 组元单温度模型数值给出了喷管的热化学非平衡

自由流场; Maclean［10］等也通过 5 组元双温度模型确

定了 LENS 激波风洞的流场状态参数。
虽然高焓激波风洞喷管的自由流参数通过数值

方法能够得到解决，但是高焓状态下自由流的非平衡

特性及其影响规律并不是完全清楚。本文针对中科

院力学所 JF10 高焓激波风洞上调试得到的稳定试验

状态参数，采用 Navier-Stokes 方程和双温度模型对热

化学非平衡流动进行了数值模拟，分析了喷管的非平

衡自由流状态，研究了不同试验条件下焓值对非平衡

程度的影响规律。

1 高焓激波风洞及典型试验状态

JF10 爆轰驱动高焓激波风洞示意图如图 1 所

示，风洞主体结构长约 40m，它由爆轰驱动段、卸爆

段、被驱动段、喷管、试验段、真空容器及真空抽气机

组成。实验喷管为出口直径 Φ500mm，锥度为 7°7'的
锥形喷管，喉道直径 Φ11mm。利用驱动段爆轰波后

产生的高温、高压气体作为驱动气体，风洞可以在获

得高总焓的同时具有高总压的试验气流，具有模拟高

温真实气体效应的能力［11］。大量的理论、实验研究

以及数值模拟为其工作原理、驱动性能及驱动的关键

技术方面提供了可靠的依据，并改善了气流品质和有

效试验时间［11-17］。
目前调试较为稳定的试验状态参数如表 1 所示，

其中 Ms 为被驱动段末端运动激波马赫数，由电离探

针测速获得，H0 为驻室总焓，T0 为驻室总温。驱动段

中保持总压 2． 5MPa，氢氧混合比为 4 ∶ 1，由正向

爆轰或反向爆轰驱动方式来获得高温高压的驱动气

表 1 JF10 典型试验状态

Table 1 Typical test conditions of JF10

Test No．
Stagnation conditions

Ms H0 / ( MJ·kg-1 ) T0 /K
1 8． 2 8． 4 5030
2 9． 3 11． 2 6180
3 10． 5 13． 9 7060
4 11． 3 15． 9 7600
5 11． 8 18． 2 8200
6 12． 2 19． 5 8560

图 1 JF10 高焓激波风洞结构示意图
Fig． 1 Sketch of the JF10 high enthalpy shock tunnel
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体［12］。通过驱动方式、有效膜片厚度、低压段初始压

力之间的不同组合能获得所需的试验气源。常用状

态下，焓值能达到约 20MJ /kg，总温到约 8600K，能够

模拟高空高超声速飞行时气流中发生的一些复杂物

理化学现象。

2 数值模拟方法

采用 NND 有限差分方法数值求解 5 组分( N2、

O2、NO、N、O) 轴对称 Navier-Stokes 方程。控制方程

如下:
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式中，eti、eri、eeli、evi 分别是组元的平动能、转动能、
束缚电子激发能和振动能［18］，ρi、ev 分别为组元密度

和振动能量，W 是热化学非平衡源项，Δh0
i 为组分生

成焓，Ci 为组分质量分数。
本文采用的化学反应模型为 5 组元 17 化学反应

的 Dunn-Kang 空气化学反应模型。热力学模型采用

考虑平动温度和振动温度的双温度模型，振动非平衡

源项包括平动能和振动能的交换项 QV-D 以及振动能

和离解能之间的交换项 QT-V :

QV－D =∑
i
wi

Ｒiθvi
e θvi /Tv － 1

QT－V =∑
i
wi

ρiＲiθvi
1

e θvi /T － 1
－ 1
e θvi /Tv － 1( )

τvi

式中，τvi 为不同组分振动能量交换的松弛时间，θvi 为

组分振动特征温度，T、Tv 分别为平动温度和振动温

度。热化学反应模型的相关数据见文献［18］。
由于风洞喷管是轴对称外形，计算选取一半区

域，计算网格节点数为 240×60，流向 240 个网格点，

在壁面和轴线附近加密。壁面条件对喷管流场影响

只限于壁面附近区域［19］，因此壁面边界条件均采用

等温( T=300K) 非催化壁面条件，入口条件由驻室参

数获得。

3 计算结果及分析

3． 1 喷管流场状态参数

表 1 中试验编号 5 所对应的状态为 JF10 高焓激

波风洞上调试稳定且最为常用的试验状态。在这个

状态下，Ms = 11． 8，总焓 18． 2MJ /kg，总温 8200K，利

用正向爆轰驱动方式获得。图 2 给出了这种状态下

喷管流场中 Ma 分布云图，可见喷管出口已经形成了

均匀流场。图 3 给出的是喷管出口轴线速度分布及

实验所获得的皮托压力分布，对应状态下喷管出口轴

线速度约为 5400m /s，且数值计算与皮托测压所反映

的出口截面气流均匀区域基本一致，达到出口截面直

径的 75%以上，能够为高超声速流动的地面实验研

究提供足够的模型试验区域。

图 2 喷管流场 Ma 分布云图
Fig． 2 Ma contour of the flow field in the nozzle

图 3 喷管出口速度分布

Fig． 3 Velocity distribution of the nozzle exit
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为了研究热化学非平衡效应的影响，图 4 给出的

是喷管轴线方向上速度、组分质量分数、振动温度及

平动温度的分布。在喉道附近，振动温度和平动温度

重合，流动处于近平衡状态，不同能量项之间的交换

迅速完成而达到平衡; 在喷管后部，气流迅速膨胀，在

约 1 /5 喷管长度后( 喉道后约 0． 4 m) ，振动温度基本

不变，而平动温度随气流流动仍不断降低，同时组分

浓度基本不变，流动的特征时间小于粒子能量松弛特

征时间和化学反应特征时间，此后在喷管中气流处于

冻结流状态。在流动过程中，速度在喷管喉道后迅速

增加到约 5400m /s，之后增长缓慢，锥形喷管出口对

应马赫数约为 12。出口气体组分中存在一定质量分

数的 O 和 NO，和空气成分有一定差别，且振动温度

与平动温度有较大的差别，风洞自由流处于热化学非

平衡状态。这种非平衡特性会对气动实验结果产生

不同程度的影响，实验数据需根据不同的非平衡程度

进行修正才能和真实飞行条件下的数据对应起来，但

首先我们需要评估高焓风洞的非平衡程度以及影响

非平衡特性的因素和规律。

( a) 平均温度和振动温度分布

( b) 速度和组分浓度分布
图 4 喷管轴线方向参数分布

Fig． 4 Parameters distribution along nozzle axis

3． 2 焓值对喷管流场非平衡特性影响

由于非平衡效应的影响，高焓风洞实验数据须进

行修正才能和飞行实验结果对应起来。非平衡效应

的强弱和焓值是密切相关的，因此有必要研究不同焓

值状态下的喷管流场非平衡特性。图 5 给出的是喷

管轴线方向上的参数分布，包括 O2 和 N2 的质量分数

以及平动温度和 Tk( Tk = T* T槡 v ) ［18］。焓值越高，

气源所蕴含的总能量越大。随着焓值的升高，轴线方

向上平动温度和 Tk 都明显随着焓值升高而升高的，

但是 N2 和 O2 的质量分数随着焓值的增加呈现不同

的变化趋势: 在喷管后部，N2 浓度随着焓值增加不断

增加，离解程度降低，而 O2 质量分数则随着焓值增加

而减小，离解程度增加。
这种差别产生的原因在于热化学非平衡效应作

用下，离解和复合反应速率之间的差异。在目前风洞

所覆盖的温度范围里，对 N2 和 O2 的浓度起主要作用

的反应式:

O2+M2O+M，N2+M2N+M ( 1)

式( 1) 中，对于离解反应( 正反应) ，反应速率由平动

温度和振动温度共同控制，采用 Tk = T* T槡 v 表征，

而复合 反 应 ( 逆 反 应) 则 由 平 动 温 度 T 控 制。在

5000K 以下空气成分中发生的主要是 O2 的离解反

应，而 N2 的 离 解 反 应 在 6000K 以 上 时 才 比 较 明

显［20］。在气流处于非平衡流状态这一阶段，随着焓

值的增加，Tk 和 T 都增加，Tk 的增加使得 O2 的离解

反应加剧，焓值越大离解反应越彻底，而非平衡流所

处的温度 Tk 对于 N2 的离解反应影响很小; T 的增加

则使得 N2 的复合反应有明显的促进作用，最终的效

果是随着焓值的增加，N2 的质量分数增加，O2 的质

量分数减小。

( a) O2 和 N2 浓度分布

( b) 平均温度和 Tk 分布
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因子的概念［21］，其定义分别为:

α = nO

2nO2

( 2)

β = nN

2nN2

( 3)

z =
m0

m
( 4)

其中，nO、nN 分别为喷管出口试验气流中 O 和 N 的含

量，nO2 和 nN2 分别为未离解空气中 O2 和 N2 的含量，

m0 为未离解空气的分子量，珚m 为试验气流气体平均

分子量。α、β 对试验气流中 O2 和 N2 的离解程度进

行了量化，压缩因子对试验气体和理想空气的偏离程

度进行了量化，从而可以对气体的非平衡效应强弱进

行定量的研究。在 8． 4 ～ 19． 5MJ /kg 的焓值范围内，β
≈0，N2 的离解程度比较弱。图 6 给出了不同焓值状

态下的 α 值及压缩因子，焓值在 8． 4 ～19． 5MJ /kg 之间

变化时，随着焓值增加 α 及压缩因子不断增大且呈现

相同的变化趋势，在这个焓值范围内，气流的非平衡

度主要由 O2 的离解程度主导，总体上来说 z＜1． 2，自

由流气体处于 O2 离解区［22］。在 16MJ /kg 以下的低

焓值时，α 及压缩因子增大速率较快，随焓值增加 O2

的离解度迅速加快。在 16MJ /kg 以上时，O2 基本离

解完成，α 趋于极限值; 压缩因子增大幅度也较小，离

解程度变化不大，但是在 19MJ /kg 以上时，压缩因子

有增大的趋势，主要是由于此时 N2 的离解程度开始

增大，起到影响离解程度的主导因素。

图 6 压缩因子随焓值变化曲线
Fig． 6 Distribution of compression factor with enthalpy

4 结 论

本文通过求解耦合双温度模型的轴对称 Navier-
Stokes 方程，研究了高焓激波风洞中典型状态下试验

气流的热化学非平衡流动特性，分析了焓值对非平衡

特性的影响规律，主要结论如下:

( 1) 喷管出口自由流均匀区域达到出口截面直

径的 75%以上，能够为实验提供足够的空间;

( 2) 喷管出口自由流处于热化学非平衡状态，在

喷管喉道后约 1 /5 长度气流即已处于冻结流状态，流

动的特征时间小于粒子能量松弛特征时间和化学反

应特征时间，组分浓度和振动温度随气流流动基本不

变;

( 3) 焓值在 8． 4 ～ 19． 5MJ /kg 之间变化时，非平

衡程度随着焓值的增加而增强，但是低焓值时非平衡

程度的增强更加剧烈且离解程度主要由 O2 的离解程

度所主导。
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