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ＪＦ－１６膨胀管流场分析及升级改造
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摘　要：膨胀管（风洞）是少数几种具备超高速流动模拟能力 的 地 面 试 验 设 备 之 一，针 对 中 国 科 学 院 力 学 研 究 所 高 温 气

体动力学国家重点实验室的爆轰驱动膨胀管ＪＦ－１６，通过高焓流动 数 值 模 拟 方 法 辅 助 诊 断ＪＦ－１６的 流 场 特 性 可 以 发 现，

高温真实气体效应可以显著增加激波对气体的压缩能力并影响强激波结构，加速段内试验气流静温及 化 学 成 分 较 真 实

飞行条件有所偏离。为此对ＪＦ－１６进行升级改造，通过在加速段末端加装锥形喷管，利用喷管的定常膨胀过程进一步调

整试验气流的静温，进而提高试验气流品质，同时可以扩大试验区尺度。数值模拟结果表明８°锥角为最优选择，此时试

验区尺度可扩大至１４０ｍｍ。
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　　超高速流动地面模拟设备对高超声速推进系

统、星球探测、再入飞行器的发展及进步都有着至

关重要的作用［１］。高超声速流动一般指马赫数大

于５的流动，由于强激波的压缩，波后气体迅速升

温，达到几千甚至上万度，高温下气体发生了振动

激发、解离甚至电离，即所谓的热化学真实气体效

应。如果流动马赫数继续提高，热化学真实气体

效应变得更为剧烈，这种热化学真实气体效应极

为显著的高超声速流动被定义为超高速流动［２］。

超高速流动模拟极大地依赖于地面高焓试验

设备，一般只有燃烧加热式及脉冲式设备能满足

要求［３］。反射型激波风洞和膨胀管是主要的脉冲

式高超声速地面试验设备，但是膨胀管在模拟超

高速流动时有几个优势：膨胀管去除了反射型激

波风洞的驻室，在激波管下游串联一个等截面的

加速段，通过主激波波后气体的非定常膨胀使试

验气流进一步加速，由于主激波波后气流不需滞

止，可以避免反射型激波风洞驻室内发生的气体

解离污染、喉道材料烧蚀损坏等问题，试验气流更

接近于真实飞行状态［４－５］；除 此 之 外，膨 胀 管 通 过

调配三段初始充气压力，就可以产生大范围不同

马赫数的超高速试验气流，而在反射型激波风洞

中，只能通过更换配套的喷管来改变试验气流马

赫数，操作不便且成本较高；而且，在模拟近轨道／

超轨道速度时，反射型激波风洞能力有限，膨胀管

则能模 拟 焓 值 高 达５０ＭＪ／ｋｇ的 超 高 速 试 验 气

流，完全能胜任超高焓值要求。

膨胀管 的 概 念 是 由 Ｒｅｓｌｅｒ和Ｂｌｏｘｓｏｍ［６］在

１９５２年首次提出，与反射型激波风洞的定常膨胀

模式不同，膨胀管利用一个非定常膨胀过程增加

试验气流总焓，可以产生更高流动速度、马赫数和

雷诺数的 试 验 气 流。Ｔｒｉｍｐｉ［７］在１９６２年 对 膨 胀
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管进行了更 为 详 细 的 理 论 研 究。２０世 纪 六 七 十

年代，掀起了一个膨胀管研究的高潮，美国国家航

空航天局（ＮＡＳＡ）［８］提出了一系列试验和理论研

究的差 异 分 析。关 于 膨 胀 管 几 个 重 点 问 题 的 研

究，如流动稳定性、试验气流污染、二道膜破裂、边
界层厚度、试验时间及热化学非平衡效应等，仍在

世界范围内广泛进行。
截至目前，世界上的最大膨胀管设备 是 美 国

纽约州卡尔斯本大学巴法 罗 研 究 中 心（ＣＵＢＲＣ）
的 ＬＥＮＳ－ＸＸ 设 备［９］，总 长 超 过 ７０ ｍ，内 径

０．６１ｍ。其 他 膨 胀 管 主 要 有 ＮＡＳＡ 的 ＨＹ－
ＰＬＵＳＥ设备、斯坦福大学的膨胀管及澳大利亚昆

士兰大 学 的 ＲＨＹＦＬ－Ｘ系 列 膨 胀 管［１０－１１］。为 了

避免大规 模 设 备 过 长 的 试 验 准 备 时 间 和 操 作 周

期，近年来各国实验室建立了一些小型的膨胀管

设备进行超高速流动基础研究。中国科学院力学

研究所 高 温 气 体 动 力 学 国 家 重 点 实 验 室（Ｓｔａｔｅ
Ｋｅｙ　Ｌａｂｏｒａｔｏｒｙ　ｏｆ　Ｈｉｇｈ－ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　Ｇａｓ　Ｄｙ－
ｎａｍｉｃｓ，ＬＨＤ）在２００８年 建 成 了 爆 轰 驱 动 膨 胀

管ＪＦ－１６，并通过典型 模 型 试 验 对 流 场 进 行 了 初

步诊断与流 场 显 示 研 究［１２－１５］。目 前，ＪＦ－１６成 功

获得了超 过１０ｋｍ／ｓ的 高 焓 试 验 气 流［１６］，为 超

高速流动的相关 物 理 问 题 研 究 提 供 了 基 础 支 撑

条件。
膨胀管的试验时间极为短暂，一般在 数 十 微

秒量级，这给传统试验测试手段带来了挑战，大多

数传感器很难在如此短暂的时间内响应并获得可

靠数据。随着近年来高温气体热化学非平衡计算

方法的发展，数值模拟在超高速流动 领 域 发 挥 着

越来越重大的 作 用［１７］。为 了 评 估ＪＦ－１６的 流 场

特性，本文 首 先 通 过 数 值 模 拟 辅 助 分 析 试 验 气

流参数，为 后 期 的 模 型 试 验 提 供 指 导 帮 助。与

此同时，为 了 提 升ＪＦ－１６的 试 验 气 流 品 质，进 一

步提高其试验能力，ＬＨＤ对其进行了升 级 改 造，
为其设计 加 工 了 锥 形 喷 管，主 要 目 的 是 调 整 试

验气流静 温，同 时 扩 大 试 验 流 场 中 心 均 匀 区 的

范围。本 文 介 绍 了 锥 形 喷 管 的 设 计 思 路 及 方

法，并用数 值 模 拟 方 法 对 喷 管 流 场 进 行 了 初 步

评估。

１　爆轰驱动膨胀管ＪＦ－１６原理

与其他膨胀管设备上广泛使用的自由活塞驱

动方式不同，ＪＦ－１６的 特 色 就 在 于 采 用 了 正 向 爆

轰驱动技术，利用爆轰波阵面的高温高压气流进

行驱 动，驱 动 能 力 较 强，并 且 引 入 环 形 扩 容 腔 结

构，弱化了Ｔａｙｌｏｒ稀疏波的影响，在膨胀 管 中 获

得了成功的应用［１８］。ＪＦ－１６是国内唯一将爆轰驱

动技术和膨胀管结合在一起，产生高品质超高速

试验气流的地面模拟设备，具备模拟超轨道速度

的能力。
从结 构 上 来 看，ＪＦ－１６被２道 膜 片 分 成 了３

部分，即 爆 轰 段、激 波 管 和 加 速 段。爆 轰 段 充 入

４∶１的氢氧混合物，点爆后爆轰波携带热氢气进

行驱动，驱动能力很强。激波管内充入试验气体，
可以是空气或 者ＣＯ２／Ｎ２ 混 合 物，用 来 模 拟 不 同

的大气环境。加速段内一般为空气，称为加速气

体，需要用机械真空泵配合磁悬浮涡轮分子泵抽

至高真空状态。膜片的选择对ＪＦ－１６性能的影响

至关重要，经过不断试验，最终第１道膜选择了厚

度为２ｍｍ 的 钢 膜，第２道 膜 选 择 了 厚 度 仅 为

２５μｍ 的涤纶膜。

ＪＦ－１６主要运行波系结构见图１，横坐标ｘ代

表空 间 位 置，纵 坐 标ｔ代 表 时 间，其 工 作 过 程 如

下：爆轰段内氢氧点 爆 后 产 生 正 向 爆 轰 波（Ｄｅｔｏ－
ｎａｔｉｏｎ　Ｗａｖｅ，ＤＷ），当 爆 轰 波 冲 破 第１道 膜 后，
在激 波 管 中 产 生 第１道 入 射 激 波，称 为 主 激 波

（Ｐｒｉｍａｒｙ　Ｓｈｏｃｋ　Ｗａｖｅ，ＰＳＷ）。主激波压缩并加

热激波管中试验 气 体，由 初 始 压 力ｐ１ 和 温 度Ｔ１
（①区）上升为高压高温状态ｐ２ 和Ｔ２（②区），驱

动气体（爆轰产物）（③区）／试验气体（②区）由主

接触界面（Ｐｒｉｍａｒｙ　Ｃｏｎｔａｃｔ　Ｓｕｒｆａｃｅ，ＰＣＳ）分开。
主激波继续在试验气体中向下游传播到达第２道

膜并将其冲破，之后在加速段形成第２道入射激

波（Ｓｅｃｏｎｄａｒｙ　Ｓｈｏｃｋ　Ｗａｖｅ，ＳＳＷ），第２道 入 射

激波压缩并加热加速段中加速气体（⑦区）至高温

高压状态（⑥区），试验气体（⑤区）／加速气体（⑥
区）由第２接触界面（Ｓｅｃｏｎｄａｒｙ　Ｃｏｎｔａｃｔ　Ｓｕｒｆａｃｅ，

ＳＣＳ）分开。②区试验气体处于超声速状态，伴随

第２道膜破裂产生的膨胀波向下游传播，经过该

非定常 膨 胀（Ｕｎｓｔｅａｄｙ　Ｅｘｐａｎｓｉｏｎ，ＵＥＸ）后，试

验气流由②区状态进一步加速并降低静温到达⑤
区。通过第２道入射激波和非定常膨胀波的双重

加速作用，最终获得了高品质的高速、低温、低压

⑤区试验气流［１４］。
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图１　ＪＦ－１６波系图

Ｆｉｇ．１　Ｓｋｅｔｃｈ　ｏｆ　ｗａｖｅ　ｄｉａｇｒａｍ　ｆｏｒ　ＪＦ－１６
　

２　数值方法

膨胀管的主、第２道入射激波都很强，以激波

速度８ｋｍ／ｓ为例，激波马赫数高达２４，这种条件

下，波后气体经过强压缩温度急剧上升，热化学非

平衡过程变得非常重要，激波后气体参数无法通

过波前参数利用理想气体激波条件直接求出［１９］。
另一方面，ＪＦ－１６的试验时间约为１００μｓ，大多数

传统传感器的响应时间已经接近或超过了如此短

暂的试验时间，给流场诊断分析带来了较大的困

难。而高温高焓热化学非平衡流动数值方法近年

来发展迅速，是超高速试验的有力辅助诊断工具，
配合试验数据可以获得更多的流场信息。

在对爆轰驱动膨胀管进行数值模拟 时，忽 略

了爆轰段内氢氧爆轰过程及爆轰波冲破主膜的过

程，主要针对主激波即将到达第２道膜及破膜后

在加速段的波系发展过程。主激波的速度由试验

中 电 离 测 速 探 针 精 确 测 得，通 过 化 学 平 衡 程 序

ｇａｓｅｑ计算得 到 主 激 波 波 后 气 体 的 参 数，作 为 计

算的入口条件。
本文主要关注膨胀管中强激波的传播过程及

激波压缩和非定常膨胀对试验气流的影响特性，
因此对数值方法进行了简化，采用了多组分Ｅｕｌ－
ｅｒ方程，其二维的控制方程为

Ｕ
ｔ＋

Ｆ
ｘ＋

Ｇ
ｙ ＝

Ｓｃ （１）

其中，

Ｕ ＝ ［ρＣ１　ρＣ２　…　ρＣｎ　ρｕ　ρｖ　ρｅ］

Ｆ＝ ［ρＣ１ｕ　ρＣ２ｕ　…　ρＣｎｕ

　　ρｕ
２＋ｐ　ρｕｖ　（ρｅ＋ｐ）ｕ］

Ｇ＝ ［ρＣ１ｖ　ρＣ２ｖ　…　ρＣｎｖ　ρｕｖ

　　ρｖ
２＋ｐ　（ρｅ＋ｐ）ｖ］

Ｓｃ＝ ［ω１　ω２　…　ωｎ　０　０　０］
式中：Ｕ 为 未 知 变 量；Ｆ和Ｇ 为ｘ、ｙ方 向 的 对 流

通量；Ｓｃ 为化学反应源项；ρ＝∑
ｎ

ｉ＝１
ρｉ ＝∑

ｎ

ｉ＝１
ρＣｉ 为

混合气体的密度，Ｃｉ 和ρｉ 为各气体组分的质量分

数和组分密度；ｕ、ｖ分别为ｘ、ｙ方向的速度分量；

ｅ＝ｈ－ｐ／ρ＋（ｕ
２＋ｖ２）／２为单位质量混合气体的

总能，ｈ＝∑
ｎ

ｉ＝１
Ｃｉｈｉ、ｐ＝∑

ｎ

ｉ＝１
ρｉＲｉＴ 分别为混合气

体的焓值和压力，ｈｉ、Ｒｉ、Ｔ分别为组分焓值、组分

气体常数及温度；ωｉ 为组分化学反应速率。化学

反应模型采取空气５组分１７基元反应模型，各组

分的热力学参数则由温度相关的多项式给出。对

流项的离 散 应 用 了 修 正 后 的 频 散 可 控 耗 散 格 式

（Ｄｉｓｐｅｒｓｉｏｎ　Ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄ　Ｄｉｓｓｉｐａｔｉｖｅ，ＤＣＤ），该 格

式的激波捕捉能力非常强，对强激波具有自适应
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模拟能力，且不需要人为调整格式参数［２０］。
关于上述数值方法的可行性及可靠性论证在

文献［１６］及［２１］中有具体阐述，该方法已成功应

用于膨胀管超高速流动的数值模拟。

３　流场分析

采用第２节介绍的数值方法，选取典 型 试 验

工况条 件：ｐ４＝１．５ ＭＰａ、ｐ１＝４　０００Ｐａ、ｐ７＝
１３Ｐａ，对膨胀管流 场 进 行 数 值 模 拟，图２是 计 算

得到的激波管内主激波结构，Ｍａｐｓｗ为主激波马赫

数。观察温度曲线，可以看到在主激波前端区域，
激波温度阵面有一个尖锐的脉冲结构（虚线方框

内），相同的 现 象 同 时 出 现 在 图３（ａ）加 速 段 第２
道入射激波结构中，这种尖锐的脉冲反映了真实

气体的高温热化学非平衡效应对强激波结构的影

响，即化学焓、分子转动和振动等更多自由度的激

发甚至解离，这些热化学反应过程都会吸取波后

气体能量，使得波后温度在急剧提高后迅速回落。
将真实气体效应和理想气体条件２种情况下

计算得到的主激波和第２道入射激波的波前波后

气流参数列出，如表１所示。可以看出，真实气体

效应对波后压力的影响较小，但是对温度和密度

的影响显著。２种 入 射 激 波 情 况 下，对 比 理 想 气

体条件，真实气体效应使波后温度降低约５０％和

８０％，波后密度 增 加 约７３％和１４８％。尤 其 是 第

２道入 射 激 波 前 后 密 度 比ρ６／ρ７ 高 达１４．８，远 远

高于理想气体条件下的情况，理想条件下双原子

图２　激波管内主激波结构

Ｆｉｇ．２　Ｆｒｏｎｔ　ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ　ｏｆ　ｐｒｉｍａｒｙ　ｓｈｏｃｋ　ｗａｖｅ　ｉｎ　ｓｈｏｃｋ

ｔｕｂｅ　
　

图３　加速段瞬态波系结构

Ｆｉｇ．３　Ｔｒａｎｓｉｅｎｔ　ｗａｖｅ　ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ　ｉｎ　ａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎ　ｔｕｂｅ
　

表１　激波管和加速段内气流参数（真实气体效应和理想

气体条件）

Ｔａｂｌｅ　１　Ｋｅｙ　ｆｌｏｗ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｉｎ　ｓｈｏｃｋ　ａｎｄ　ａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎ

ｔｕｂｅｓ（ｒｅａｌ　ｇａｓ　ｅｆｆｅｃｔ　ａｎｄ　ｉｄｅａｌ　ｇａｓ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ）

Ｆｌｏｗ　ｐａｒａｍｅｔｅｒ　 Ｒｅａｌ　ｇａｓ　 Ｉｄｅａｌ　ｇａｓ

ｐ２／ｐ１ ２３８．７９　 ２２５

Ｔ２／Ｔ１ １９．５５　 ３８．５

ρ２／ρ１ １０．１　 ５．８５

ｐ６／ｐ７ ９６５．１　 ８９５

Ｔ６／Ｔ７ ３１．１　 １５０．１

ρ６／ρ７ １４．８　 ５．９６

ｐ５／ＭＰａ　 ０．０１３

Ｔ５／Ｋ　 ２　６６５

ｕ５／（ｍ·ｓ－１） ８　８５０
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分子激 波 压 缩 达 到 的 极 限 密 度 比 仅 为（γ＋１）／
（γ－１）＝６（γ为 比 热 比）。这 表 明 高 温 真 实 气 体

效应大大增强了激波对气体的压缩能力。
图３（ａ）和３（ｂ）分别是加速段内气流参数及

化学组分的分布情况，图３（ａ）中标记⑤所示区域

为ＪＦ－１６最终获得的试验气流，此时气流已到达

超轨道速度为８　８５０ｍ／ｓ，然而，此时气流的温度

为２　６６５Ｋ，远 高 于 真 实 飞 行 条 件。为 了 缓 解 这

个问题，下一节将讨论在ＪＦ－１６加速段末端加装

锥形喷管，将试验气流进一步定常膨胀加速并降

温，提高马赫数，以获得品质更优的试验气流。
进一 步 分 析 加 速 段 内 气 体 化 学 组 分 分 布，

图３（ｂ）中标记⑥所 示 区 域 为 加 速 气 流，其 中 Ｏ２
和Ｎ２ 分子已经几乎完全解离为Ｏ和Ｎ原子，这

是由于加速气流温度极高，为９　３３７Ｋ，如此高温

条件下，Ｏ２ 和Ｎ２ 分子的解离迅速完成。标记⑤
试验气流中，Ｎ２ 分 子 未 解 离，Ｏ２ 分 子 部 分 解 离，

⑤区气体是 由 上 游②区 气 体 非 定 常 膨 胀 加 速 得

到，②区 试 验 气 流 中 Ｏ２ 分 子 在 激 波 管 中 被 部 分

解离为Ｏ原子，在 加 速 段 膨 胀 加 速 过 程 中，Ｏ原

子比例几乎被冻结保持不变，导致⑤区试验气流

仍有大量Ｏ原子，其化学成分仍偏离真实飞行条

件。在地面模拟试验中，这种偏离现象较难克服，
因为要获取超高速气流，就需要强激波的加速作

用，激波强压缩作用引起波后气流温度急剧上升，
导致气体分子解离为原子状态，而在实验室环境

下降低设备的初始温度即波前温度又是很难实现

的。目前，这种偏离现象不可避免，通过喷管膨胀

降低试验气流静温，促进原子复合成分子状态，可
以在一定程度上缓解这个问题。

４　ＪＦ－１６升级改造

膨胀管作为能够模拟近轨 道／超 轨 道 速 度 的

地面设备之一，与反射型激波风洞不同，膨胀管试

验气流在直径固定的加速段膨胀加速至超高速状

态，并不需要传统形式的压缩／扩张喷管 辅 助，然

而，试 验 流 场 的 有 效 尺 寸 却 受 限 于 加 速 段 的 尺

寸［２２］。ＪＦ－１６最初的 试 验 段 嵌 入 加 速 段，而 加 速

段直径仅为６８ｍｍ，这给模型设计和试验测量上

带来诸多限制。为了充分发挥ＪＦ－１６在超高速试

验方面的 潜 力，提 高 其 试 验 能 力，ＬＨＤ对ＪＦ－１６
进行了升级改造，为其设计并加工了一套锥形喷

管，将锥形喷管安装在加速段末端。主要目的有

几个方面：扩大试验段尺度，以增加试验流场中心

均匀区范围，便于进行大模型试验；试验气流在喷

管中可以进一步降低静温，提高马赫数，品质可以

得到提升，更接近真实飞行条件。
喷管设计原则为：入口直径与加速段 一 致 为

６８ｍｍ，出口 直 径 为２７２ｍｍ，出／入 口 尺 寸 比 为

４∶１；喷管的外形设计为锥形；在确定喷管出入口

尺寸及外形后，对于锥角的选择，要考虑出口来流

在径向的均匀程度，且喷管不宜过长，尽可能减小

喷管流场建立时间对试验时间的影响。

４．１　喷管设计

喷管 设 计 采 用 数 值 模 拟 方 法，选 取 的 锥 角α
分别为７°、８°和９°，对３种锥角的喷管流场进行模

拟计算，分析并选择最优锥角。数值模拟来流条

件为试验气流即⑤区的流场参数，如表２所示。

表２　喷管入口流场参数

Ｔａｂｌｅ　２　Ｆｌｏｗ　ｆｉｅｌｄ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ａｔ　ｎｏｚｚｌｅ　ｅｎｔｒａｎｃｅ

Ｆｌｏｗ　ｆｉｅｌｄ　ｐａｒａｍｅｔｅｒ　 Ｖａｌｕｅ

ｕ／（ｋｍ·ｓ－１） ８．９５５

Ｔ／Ｋ　 ２　８７１

Ｍａ　 ７．９

ｐ／ＭＰａ　 ０．０１４

ρ／（ｋｇ·ｍ－３） ０．０１５

通过数值模拟计算得到３组喷管流 场 分 布，
为了直观地研究喷管内部的波系结构，选取马赫

数等值线图进行比较分析，如图４所示，图中纵坐

标ｒ为径向位置。通过分析流场内波系结构可以

发现：７°喷 管 中 有 压 缩 波 出 现，并 向 着 中 心 轴 线

传播，破坏了出口流场的均匀性，导致有效试验流

场范围 较 小；８°喷 管 中 虽 然 也 有 压 缩 波 出 现，但

是传播方向背离中心轴线，出口流场未受太大干

扰，均匀性较好，有效试验流场范围明显扩大；９°
喷管出口正处于膨胀波相交反射区域，流场不够

稳定。经过 上 述 比 较，喷 管 的 最 优 选 择 是８°锥

角，此时喷管出口有效试验流场范围大，且均匀性

好，符合预期的设计目标。最终喷管的设计方案

为：锥形 外 形，入 口６８ｍｍ，出 口２７２ｍｍ，长 度

７２６ｍｍ，锥角为８°。
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图４　喷管流场马赫数等值线图

　Ｆｉｇ．４　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｆｏｒ　ｆｌｏｗ　ｆｉｅｌｄ　ｏｆ　ｃｏｎｉｃａｌ

ｎｏｚｚｌｅｓ
　

４．２　喷管流场评估

喷管外形尺寸确定之后，需要对内部 流 场 进

行全面评估，分析加装喷管后出口流场均匀情况，
图５是计算得到的喷管全流场马赫数分布图。可

以看出，喷管出口流场有较大范围的均匀区域，对
比入口有明显扩大。将喷管入口和出口几个关键

气流参数列表对比，如表３所示。相比于入口，喷
管出口气流速度有略微增加，从８．９５５ｋｍ／ｓ提高

到９．１１７ｋｍ／ｓ，静温由２　８７１Ｋ降低到１　７２２Ｋ，
马赫数由７．９提高到１０．４。在如此高焓情况下，

气流速度很难有较大提高，但是静温的降低使得

马 赫 数 明 显 提 高，此 时 出 口 试 验 气 流 品 质 得 到

提升。

图５　喷管全流场马赫数分布图

Ｆｉｇ．５　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｆｏｒ　ｗｈｏｌｅ　ｆｌｏｗ　ｆｉｅｌｄ　ｏｆ

ｃｏｎｉｃａｌ　ｎｏｚｚｌｅ
　

表３　喷管入口及出口关键气流参数对比

Ｔａｂｌｅ　３　Ｋｅｙ　ｆｌｏｗ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ａｔ　ｎｏｚｚｌｅ　ｅｎｔｒａｎｃｅ　ａｎｄ　ｅｘｉｔ

Ｎｏｚｚｌｅ　 ｕ／（ｋｍ·ｓ－１） Ｔ／Ｋ　 Ｍａ

Ｅｎｔｒａｎｃｅ　 ８．９５５　 ２　８７１　 ７．９

Ｅｘｉｔ　 ９．１１７　 １　７２２　 １０．４

为了更精确地判断喷管流场出口试验气流的

均匀程度，提取出口径向的流场参数分布，选择马

赫数、速度及压力３个关键参数进行比较分析，如
图６所示。可以看出，以喷管出口中心轴线为基

准，两侧各有约７０ｍｍ的均匀区域，即通过８°锥

角的锥形喷管膨胀之后，有效试验流场的尺度扩

大到１４０ｍｍ，相比加速段出口直径６８ｍｍ有了

很大提高。试验流场范围的扩大，有助于进行大

模型试验测量，进一步提高了ＪＦ－１６的试验能力。

图６　喷管出口径向流场参数分布

Ｆｉｇ．６　Ｒａｄｉａｌ　ｆｌｏｗ　ｆｉｅｌｄ　ｐａｒａｍｅｔｅｒ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ　ａｔ　ｎｏｚｚｌｅ　ｅｘｉｔ
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５　结　论

１）ＪＦ－１６的运行 基 于 强 激 波 及 非 定 常 膨 胀，
强激波波后热化学非平衡效应增强了激波压缩能

力，显著提高波后气体密度，同时缓解气体过度升

温，这有利于产生超高速试验气流。但是，其不利

的方面是，试验气流存在一定程度的氧分子解离，
化学成分与真实飞行条件有所偏离，同时，非定常

膨胀过程不足以把气流静温降低到完全符合要求

的水平。

２）数值分析结果表明，通过在膨胀管末端添

加锥形喷管，利用喷管流动的定常膨胀过程，可以

进一步降低气流静温，提高气流马赫数，同时增大

试验区尺度。对比研究表明，８°锥形喷管为最优

外形，所产生试验流场均匀区直径可达１４０ｍｍ，
并使试验气流品质得到提升。
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