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　　摘要:来流扰动对高超声速风洞中开展的实验研究,如层/湍流边界层的不稳定性与转捩实验,有直接影响.

为加深对高超声速风洞中边界层转捩实验的认识,需对高超声速风洞的来流扰动进行定性与定量的测量与分析.

提出一种高超声速风洞扰动模态校测方法,使用热线风速仪和皮托管压力探头对高超声速风洞自由来流进行测

量.在小扰动假设前提下通过模态离解分析,并结合直接数值模拟结果,获得风洞自由来流各扰动模态的幅值.

运用德国不伦瑞克工业大学马赫数６Ludwieg式高超声速风洞对该方法进行检验.实验结果显示:该风洞为典型

噪声风洞,其来流扰动中声波模态高达扰动总模态的６９％,涡波模态和熵波模态约各占１５％.该扰动模态校测方

法为高超声速风洞的流场扰动测量提供了一个思路,为基于高超声速风洞开展的实验提供了借鉴和参考.
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　　Abstract:Freestream fluctuationhasadirectimpactontheexperimentscarriedoutin
hypersonicwindtunnels,duetoeffectssuchashypersoniclaminar/turbulentboundaryＧlayer
instabilityandtransition．Inordertoobtainadeepinsightintothemechanisminthehypersonic
boundarylayerinstability,itissignificanttomeasureandquantifythefreestreamdisturbancein
thehypersonicwindtunnel．Uponthiswork,weproposeanovelapproachforthedisturbance
modescharacterizationsuchthatthehypersonicfreestream canbe measuredbythehotＧwire
anemometerandthePitotprobesimultaneously．Alltheamplitudesofthedisturbancemodes,
suchastheentropy,vorticityandsoundwavemodes,arederivedbasedonthesmalldisturbance
assumptionbyusingthetransferfunctionforthePitotprobe,whichisobtainedfrom direct
numericalsimulation．This novel approach for disturbance decomposition in hypersonic
freestreamhasbeenappliedintheMach６LudwiegtubewindtunnelatTechnicalUniversityof
BraunschweiginGermany．TheexperimentalresultsshowthatthisLudwiegtubetunnelisa
typicalnoisewindtunnel,inwhichtheacousticmodeisupto６９％ofthetotaldisturbancemode,
andthevortex modeandentropy modeaccountforabout１５％ respectively．Thisdisturbance
modedecomposition methodshedslightonthefreestream disturbance measurementinthe
hypersonicwindtunnelandprovidesvaluabledataforhypersonicwindtunnelexperiments．
　　Keywords:hypersonicwindtunnel;hotＧwireanemometer;pitotprobe;freestreamfluctuations
measurement;disturbancemode



０　引　言

　　风洞实验是研究高超声速空气动力学的重要手

段之一,因此高超声速风洞是研究高超声速空气动力

学不可或缺的地面实验平台.常规高超声速风洞建

成后,必须对流场的静态和动态品质进行鉴定.其

中,动态流场品质,即自由来流扰动的模态特征,是衡

量风洞设计成功与否的重要指标.对于常规低速风

洞,衡量其动态品质的参数是湍流度,即速度偏差的

均方根[１].相对而言,高超声速风洞的流场结构复

杂,其流场的动态品质定义更加困难.此外,诸多高

超声速风洞实验发现:流场的动态品质对风洞实验测

量结果有严重影响,如层/湍流边界层转捩[２Ｇ５]、激波/
边界层干扰模式[６]、阻力系数测量[７]等,但是其中的

作用机理仍不确定,有待于探索.尤其是高超声速流

动下的边界层转捩问题,不同类型来流扰动子模态直

接决定了转捩点位置及转捩波的类型,如涡波模态通

常引起第一模态(TollmienＧSchlichtingwave)转捩,
而声 波 模 态 则 导 致 第 二 模 态 (Mack wave)转

捩[２,８Ｇ１０].随着我国高超声速飞行器设计技术的迅速

发展,研究人员对高超声速风洞实验的精度要求愈趋

严格.因此,准确测量高超声速风洞中自由来流扰动

子模态对基于高超声速风洞开展的相关基础科学问

题的研究至关重要.

　　国外对高超声速风洞流场扰动的研究起步较早.

１９５３年,Kovasznay使用热线仪对超声速来流扰动

进行测量并建立了超声速流动的扰动模态理论[１１Ｇ１２].
其主要思想是将一阶小扰动引入到粘性、可压缩、带
热传递效应的 NavierＧStokes方程,将方程线性化后

对应的解定义为超声速流动的扰动子模态,即涡波、
熵波和声波模态.其中,涡波是速度场中的旋转分量

的扰动;熵波则是在恒压下熵、密度和温度的变化;声
波模态主要描述在熵守恒情况下压力、密度和温度的

扰动量.在这３种模态中,涡波和熵波满足流线方

程,因此可以通过流线追踪到扰动的产生源;相比之

下,声波的产生机理更加复杂,且其可以跨越流线发

展.此后,Morkovin对超声速自由来流中的扰动来源

展开了更为深入的研究[１３Ｇ１４].在 Kovasznay对来流扰

动分类的基础上,Morkovin进一步将声波模态细化为

涡流 马 赫 波 和 颤 振 马 赫 波 (Eddy Mach waveand
ShiveringMachwave).前者主要由超声速湍流边界

层所产生的以偶极子和四极子为主的声波辐射组成;
后者则是由喷管上超声速湍流边界层的压力间断所

引起的反射和衍射现象.此外,Morkovin和 Laufer
分别通过实验研究发现,在超声速风洞的自由来流中

声波模态是主要扰动源[１４Ｇ１５].普渡大学 Schneider
教授提供的一张图片形象地描述了高超声速风洞中

自由来流的扰动模态类型及演化特征,见图１[１６].

图１　高超声速风洞自由来流的扰动[１６]

Fig．１　Freestreamfluctuationinhypersonicwindtunnel[１６]

　　早期超声速及高超声速风洞的来流扰动测量以

热线风速仪为主.由于热丝的直径小(本文所使用

Dantec５５P１１热丝直径为５μm),在超声速及高超声

速流场测量中通常可以近似认为热丝测量的流场脉

动可以真实反映自由来流的脉动[１７].基于该假设,
热线风速仪在超声速及高超声速流场测量中得到了

广泛应用,如Smits使用热线风速仪对马赫数２．９的

超声速流进行测量[１８]、Wu等人对马赫数３的超声速

边界层的均值和脉动剖面进行测量并与线化理论吻

合[１９]、Weiss等人对马赫数２．５的自由来流进行流场

扰动校核[２０]等.通过热线仪测量可得到流场的流量

和总温脉动,以及两者的相关系数[１１,１８].但是,流量

和总温脉动并不是典型的非定常流动特征量,也不足

以推导 Kovasznay所定义的 ３ 种扰动子模态[２１].

Laufer通过实验观察发现,在超声速风洞中喷管的

湍流边界层所产生的声波模态通常为占优模态,并且

通过热线测量发现流量和总温的扰动之间高度互相

关[１５,２０].因此,Laufer假设来流扰动为单一噪声场,
各流场参数之间满足等熵条件,进而可以推导其他流

场参数的扰动特征.但是,Kovasznay认为在高超声

速风洞自由来流中等熵假设不具备普适性,建议采用

３种扰动子模态互不相关假设[１１].随着静风洞的出

现[１６,２２],风洞来流扰动主要来源于上游的涡波与熵

波,Laufer提倡的声波模态占优假设重新得到应

用[２３Ｇ２５].但是对于常规高超声速噪声风洞,分解来流

扰动模态则需另辟蹊径.Logan等提出了一种新型

的扰动模态分解法[２６,２７],假设流场参数的脉动量(速
度、温度和密度脉动)仅有两个不同的来源:声波模态
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和其他模态,并认为声波模态与其他扰动模态不相

关.该方法整体低估了声波模态对扰动模态的贡献.

Masutti对冯卡门研究所的 H３马赫数６风洞进行来

流扰动模态标定,采用了双热线探头与Pitot管联合

测量方法.在基于流场参数互不相关的假设下,发现

声波模态并非主要扰动,尤其在高雷诺数下熵波甚至

高于声波扰动模态的幅值[２８].Wu等人则通过单热

线探头与Pitot管联合测量法,对德国不伦瑞克工业

大学的马赫数３超声速风洞进行扰动模态测量,发现

声波模态为来流的主要扰动模态,但是涡波与熵波模

态也不可忽略[２９Ｇ３０].之后,Schilden等人采用锥体探

头ＧDNS联合法对德国不伦瑞克工业大学的马赫数６
高超声速风洞进行了来流扰动模态的测量[３１],在忽

略涡波模态的前提下,结合实验测量与直接数值模拟

方法,获得了来流中熵波与声波模态的幅值.与

Wu[２９]之前所使用的测量法得到的结果进行对比,发
现声波模态在低频范围内吻合较好.Chaudhry 和

Candler采用DNS研究了自由来流扰动中声波扰动

经过皮托探头产生的脱体激波后的传递函数[３２],结
果显示自由来流中的压力脉动经过脱体激波后脉动

幅值反而增加,与 Harvey以及Stainback[３３]分别基

于定常与非定常过程分析的结果有较大差距.

　　国内传统的高超声速风洞流场校测是将气流的

速度场(马赫数分布的均匀度、梯度)和方向场(平均

气流偏角)作为标准,而忽略了流场的动态特征,如压

力、温度和密度脉动等,相关方面的理论研究较为缺

乏.直到近年来,国内学者开展高超声速边界层转捩

以及不稳定性研究,意识到来流扰动问题对边界层转

捩波的重要性,方才重视风洞的来流扰动问题,如北

京大学静风洞使用 Kulite压力传感器测量皮托脉动

压力[３４].虽然以上实验结果具有重大意义,但是仍

未提供自由来流的扰动模态信息,如涡波和熵波

扰动.

　　整体而言,目前高超声速风洞来流扰动的模态测

量与后处理问题仍存在较大难度,国内外对于高超声

速风洞来流扰动的标定尚无定论.在实际情况中,不
同的风洞由于设计、加工方案的不同,流场的扰动子

模态所扮演的角色也不同,加上部分测量仪器本身的

激波干扰问题,更进一步将扰动模态分析问题复杂

化.本文基于Kovasznay的扰动模态分解理论,讨论

了不同类型高超声速风洞的来流扰动子模态分析方

法,并以德国不伦瑞克工业大学马赫数６Ludwieg式

高超声速风洞的实验数据为例,展示了一种适用于常

规高超声速风洞的来流扰动子模态分解技术.

１　实验设备、仪器及测量方法

１．１　马赫数６Ludwieg管风洞

　　本文所研究的高超声速来流扰动模态测量与分

析基于德国不伦瑞克工业大学串列式马赫数６高超

声速风洞完成(实验部分由本文通信作者在德国不伦

瑞 克 工 业 大 学 完 成).该 高 超 声 速 风 洞 是 一 座

Ludwieg式风洞,其实验段口径为５００mm,风洞的

有效运行时间为８０ms.图２为马赫数６Ludwieg
式风洞示意图[３５].风洞的高压储气段与 Laval喷管

通过快速控制阀分开.在风洞启动前,储气段内储存

着高温高压空气,而控制阀下游的部分则通过真空泵

抽成真空.在开启快速控制阀门的瞬间,会产生一系

列的非定常膨胀波,该膨胀波以声速向储气段的上游

行进;与此同时,该膨胀波驱动管内的气体,达到对应

的储气段启动马赫数(该马赫数取决于储气段与

Laval喉道部分的面积比).当膨胀波到达储气段底

端后,再次被反射回来.反射膨胀波到达快速控制阀

附近时,快速控制阀关闭,风洞的运行也同时结束.
在快速控制阀的下游,受膨胀波驱动的高压气体会沿

着Laval喷管膨胀加速,气流在到达实验段时加速到

设计马赫数.更多关于该风洞的信息可参考文献

[３５Ｇ４１].

图２　德国不伦瑞克工业大学马赫数６Ludwieg式高超声速风洞[３５]

Fig．２　 Mach６ Ludwieg windtunnelatTechnical
UniversityofBraunschweiginGermany[３５]

１．２　实验测量仪器及数据处理方法

　　在高超声速风洞中,来流扰动脉动频率高、流动

环境复杂,对来流扰动测量技术有较高要求.目前,
广泛应用于高超声速风洞自由来流扰动测量的仪器

主要是热线风速仪、皮托探头以及聚焦激光差分干涉

仪.其中,热线风速仪可以获取来流的总温和流量脉

动,其动态响应频率可达百千赫兹以上;压力皮托管测

量的是激波后总压脉动,虽然动态响应频率更高,但是

其所测得的信号并非自由来流中的真实压力脉动;聚
焦激光差分干涉仪采用的是非介入式测量方式,可以

测量自由来流中的密度脉动.本文使用了恒温热线风

速仪(ConstantTemperatureAnemometer,CTA)和皮

托管,见图３和４,结合两种不同仪器的测量数据,通过

扰动模态分析,获取不同扰动子模态的特征.
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图３　热线风速仪系统

Fig．３　hotＧwireanemometersystem

图４　皮托压力探头

Fig．４　Pressurepitotprobe

　　热线仪的测量原理是热丝产生的热量与周围气

流对流换热平衡.对于超声速及高超声速流动,目前

广泛采用以下经验公式描述该过程:

Nu＝
I２

wRw

πkL(Tw －ηT０)＝Xf(τ)＋Yg(τ)Ren

(１)

　　其中,Nu 为 Nusselt数,I 为通过热丝的电流,

R 为热丝的电阻,k 为热丝周围流体热传递系数,L
为热丝长度,T 为温度,η 是总温恢复系数.下角标

w表示热丝的状态,０则表示驻点流动状态.对于热

丝而言,X 和Y 通常为常数,其主要取决于热丝本身

的特性.f(τ)和g(τ)分别是过热比τ 的函数;n 为

雷诺数指数,通常在０．４０~０．５５之间.根据经验,当
来流马赫数大于１．３时,Nu 与马赫数无关;此外,当
热丝雷诺数大于２０时,总温恢复系数η为常数(０􀆰９４
±０．００１)[４２].由于热线仪的电压输出是流量ρu 和

总温T０ 的函数,可表达为:

E＝E(ρu,T０) (２)

　　对式(２)进行如下转换:

E′＝km(ρu)′＋kT０(T０)′ (３)

　　其中,

km ＝
∂E

∂(ρu) (４)

kT０ ＝
∂E
∂T０

(５)

　　km 为流量敏感系数,kT０为总温敏感系数,这两

个重要的参数都是热丝过热比的函数,需要通过校核

进行标定.在实际数据的分析过程中,需要对式(３)

进行变换,通常的做法是将式(３)进行平方后整理为

均方根值的形式:
‹E›２＝k２

m‹ρu›２＋２kmkT０
(ρu)′T′０＋k２

T０
‹T０›２

(６)

　　从式(６)可知,‹ρu›,(ρu)′T′０ 和‹T０›均为未知

量(“‹›”表示归一化后的均方根值),通过测量３组不

同过热比下的流场,即可获得这３个未知量的值.但

是为了降低实验的误差,Kovasznay推荐在允许的过

热比下尽量测得多组数据[１２].

　　在使用热线仪进行测量前,通常需要对热线仪进

行校核,确定热线的敏感系数.在低速流动中,通常

将流动视为不可压缩流动,且对环境温度的考虑不

多.对于超声速及高超声速自由来流而言,可压缩性

与温度的影响不可忽略.为了校核方便,通常将式

(１)表达为以下形式:

E２＝F＋M (ρu)n (７)

　　其中,F 和M 是过热比和总温的函数.对式(２)
进行变化得到:

E２＝
πkl(Tw －ηT０)(Rw ＋Ra)２

Rw
Xf(τ)

＋
πkl(Tw －ηT０)(Rw ＋Ra)２

Rw
Yg(τ)Ren

(８)

　　其中,Ra 是热丝在环境温度下的电阻.对于式

(７)和(８),可以将过热比函数F 和M 与热线仪参数

以及周围流场参数联系起来:

F＝
πkl(Tw －ηT０)(Rw ＋Ra)２

Rw
Xf(τ) (９)

M ＝
πkl(Tw －ηT０)(Rw ＋Ra)２

Rw
Yg(τ)(D

μ
)n

(１０)

　　在式(９)和(１０)中,D 为热丝的直径,μ 为流体的

动力粘性系数.进一步可以将热线仪的流量敏感系

数和总温敏感系数进行如下表达:

km ＝
nM
２E

E２－F
M

æ

è
ç

ö

ø
÷

n－１
n

(１１)

kT０ ＝
E

２T０
a－η

τ －
(τ＋η)
E２

F
f(τ)

∂f
∂τ

é

ë
êê{

＋
(E２－F)
g(τ)

∂g
∂τ

ù

û
úú－nb

(E２－F)
E２ } (１２)

　　其中,a、b为常数,n 为式(１)中的雷诺指数.认

为热丝周围的流体热传递系数以及动力粘性系数满

足如下关系式:
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k
kref

＝(T
Tref

)ak (１３)

μ
μref

＝(T
Tref

)bμ (１４)

　　其中,下角标ref表示参考值,对于理想气体,ak

＝bμ＝０．７６８[１１].为了获取热线仪的流量和总温敏

感系数,通常的做法是在某一特定总温下,改变来流

的雷诺数,对流量的敏感系数进行校核;对于温度的

敏感系数,则需要在特定流量下通过改变来流的总温

来获取.对于常规超声速及高超声速风洞,改变来流

的总温后,往往涉及到流量的变化.因此,本文选择

了Smits发展的方法[１８],即保持风洞的总温不变,在
不同的过热比状态下改变风洞自由来流的单位雷诺

数,建立起热线风速仪输出电压与流场自由来流流量

的关系式,如图５所示.基于图５中的校核曲线,可
以同时获取f(τ)和g(τ)的函数分布.在确定了f(τ)
和g(τ)的函数分布后,根据式(１１)和(１２)可最终获取

流量和总温敏感系数的分布,如图６所示.由图６可

知,在低过热比条件下,热线仪对总温变化更为敏感;
随着过热比的增加,热线仪对流量变化更为敏感.

图５　热线仪校核曲线

Fig．５　CalibrationcurveofhotＧwire

图６　热线仪流量与总温敏感系数比较

Fig．６　SensitivitycoefficientsratioofhotＧwire

　　皮托探头测量激波后的总压脉动,为了与热线测

量的数据进行耦合,需要将总压脉动转化为自由来流

的静压脉动.由于不同的扰动子模态经过激波后均产

生新的声波脉动,即使通过直接数值模拟,也只能对极

为简化的情况进行分析.在本实验中,采用Chaudhry
等人最近直接数值模拟所获得的传递函数[３２].

２　高超声速来流扰动模态及其分解方法

　　通过热线风速仪与皮托探头测量,可获取流量、
总温以及压力脉动的信息,但是以上信息并未与扰动

子模态进行关联.为了定量标定扰动子模态,需要进

行扰动模态离解分析.

　　Kovasznay在１９５０年首先发展了使用热线仪测

量超声速来流中扰动子模态的技术,并且基于小扰动

理论发展了扰动模态理论,对超声速流动中的小扰动

进行定性与定量的描述[１１Ｇ１２].根据不同流场参数的

特征,Kovasznay认为超声速流场中的扰动是３种扰

动子模态的叠加,即涡波ω、熵波θ和声波σ扰动,各
子模态扰动的定义如下所示:

σ＝
１
γ

p′
p

(１５)

θ＝
T′
T －

γ－１
γ

p′
p

(１６)

ω＝
u′
u －

nx

γMa
p′
p

(１７)

　　上角标′表示流场参数的脉动,γ 为比热比,Ma
为来流马赫数,u、T、p 分别为速度、温度和压力,nx

为声波的方向余弦.通过以上定义可见,来流扰动模

态通常由多个流场参数以及它们之间的相关系数决

定.首先,根据本实验测量仪器所能获取的流场参数

的定义,可得:

m＝ρu (１８)

T０＝T＋
u２＋v２＋w２

２cp
(１９)

p＝ρRT (２０)

　　T 为静温,cp 为定压比热容.由于已经假设自

由来流方向与热线放置方向垂直,可认为除了流向以

外,其他方向的速度脉动为零.对式(１８)~(２０)进行

变化可得:

m′
m ＝ρ′

ρ
＋
u′
u

(２１)

T′０

T０
＝αT′

T ＋β
u′
u

(２２)

p′
p ＝ρ′

ρ
＋

T′
T

(２３)

　　其中,

α＝ １＋((γ－１)/２)Ma２[ ] －１ (２４)

β＝α(γ－１)Ma２ (２５)
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　　将式(２１)~(２３)左右变量进行更换后,代入到式

(１５)~(１７),即可得到扰动子模态与实验测量参数之

间的关系式:

σ′＝
γp′

p
－

(２６)

ω′＝
α

α＋β
m′
m－ ＋

１
α＋β

T′０

T０
－

α
α＋β

＋
nx

γMa
é

ë
êê

ù

û
úú
p′

p
－

(２７)

θ′＝－ β
α＋β

m′
m－ ＋

１
α＋β

T′０

T０
－

α
α＋β

－
１
γ

é

ë
êê

ù

û
úú
p′

p
－

(２８)

　　根据式(２６)~(２８)可知,在小扰动假设条件下,
联合热线风速仪和皮托探头测量,可最终获得自由来

流的扰动子模态幅值.

３　实验数据与分析

３．１　皮托管测量

　　本文皮托压力测量过程中采用的是 KuliteXCQ
系列压力传感器,其有效频率最高达４０kHz.实验

中最低来流单位雷诺数Reunit为８．３５×１０６/m,最大

为１５􀆰６×１０６/m.图７为马赫数６自由来流中不同

单位雷诺数下的皮托压力脉动分布,实验结果显示在

低雷诺数下皮托压力ppitot脉动幅值约为１．８％.整

体而言,该风洞的流场质量较冯卡门研究所马赫数６
风洞和普渡大学马赫数６风洞的噪声状态低[２８,３５].
此外,随着单位雷诺数的增加,皮托压力脉动幅值下

降,说明该高超声速风洞属于典型噪声风洞[４３],其噪

声主要来源为 Laval喷管表面湍流边界层所产生的

噪声辐射.

图７　自由来流中皮托管压力脉动

Fig．７　Pressurefluctuationofpitottubeinfreestream

　　但是,皮托管测量的是激波后的总压脉动,不能

直接 视 为 自 由 来 流 的 压 力 脉 动,我 们 这 里 使 用

Chaudhry等直接数值模拟所获得的传递函数[３２].

Chaudhry等使用直接数值模拟对具有迎角的声波扰

动穿越激波过程进行分析,探明了自由来流中压力脉

动穿越激波的变化特征,并建立了来流扰动与激波后

总压脉动之间的关系(图８),可见皮托探头所产生的

激波前后压力脉动比值同时也是频率的函数.由于

本文使用的压力传感器的动态响应仅达到４０kHz,
图８显示在４０kHz以下,激波前后压力脉动的比值约

为０．３８~０．４(之后所使用的热线仪数据也仅仅使用

４５kHz以下信号).根据以上关系,可以估算皮托总压

脉动与自由来流静压脉动的均方根比值为０．６３２.

图８　皮托总压与马赫数６自由来流压力脉动传递函
数(声波迎角为１２０°)[４４]

Fig．８　Transferfunctionbetweenpitottotalpressure
and Mach６freestream pressuredisturbance
(sonicattackangleis１２０°)[４４]

３．２　热线测量

　　为了确保实验数据具有统计意义,热线仪的测量

过程中热丝探头的位置与皮托探头的位置保持一致,
风洞运行的雷诺数也保持相同.受限于热丝的最大

温度,实验过程中使用的最大过热比仅达到０．５５.通

过热丝校核,得到流量和总温脉动的均方根值,如图

９所示.流量的脉动随着来流雷诺数的增加而逐渐

降低,与皮托总压脉动的趋势相似;但是,总温的脉动

在低雷诺数下跳跃较大,且随着雷诺数增加,其幅值

也增加.

图９　马赫数６自由来流流量和总温脉动

Fig．９　FlowandtotaltemperaturefluctuationofMach６freestream

　　根据第２节扰动模态分解的方法,进行各扰动子

模态的计算,获得图１０所示结果.声波扰动模态远

高于涡波和熵波扰动,占据了总扰动的６０％以上;相
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比之下,熵波和涡波扰动较低,约各占总体扰动量的

１５％.由于该 Ludwieg式管风洞流场结构极为简

单,没有复杂的阀门机构,涡波扰动基本可以忽略;至
于熵波扰动,本次实验过程中仅仅加热至４３０K,且
严格控制风洞运行间歇的稳流时间,故其幅值预期也

较低.

图１０　自由来流扰动子模态分析

Fig．１０　Freestreamfluctuationmodalanalysis

　　此外,为了进一步证实该风洞属于噪声为主要扰

动的风洞,对热线输出电压信号与敏感系数之间的关

系进行了线性拟合,如图１１所示.拟合结果显示,获
得的热线电压输出与热丝敏感系数存在良好的线性

吻合,且随着来流雷诺数的增加,拟合直线的斜率减

小,与 Laufer 判 定 声 波 占 优 脉 动 风 洞 的 特 征 一

致[１５].由于声波占优假设不是本文的重点,这里不

再阐述,更多细节可参考文献[１５].

图１１　热线仪输出电压与敏感系数线性拟合

Fig．１１　Linearfittingofoutputvoltageandsensitivity
coefficientofhotＧwire

４　总结与讨论

　　 本 文 基 于 德 国 不 伦 瑞 克 工 业 大 学 马 赫 数 ６
Ludwieg式高超声速风洞的自由来流试验数据,介绍

了高超声速风洞中自由来流扰动模态的测量与分析

问题,通过联合使用热线风速仪和皮托压力探头测量

技术,并结合直接数值模拟结果,进行来流扰动模态

的离解分析,最终获取了高超声速流动下不同扰动子

模态的幅值.实验结果显示,该风洞为典型的噪声风

洞,其声波模态高达扰动总模态的６９％,熵波和涡波

模态各约占１５％.该实验技术为国内诸多高超声速

风洞的流场扰动测量提供了思路,为基于高超声速风

洞开展的实验提供了借鉴与参考.

　　但是,本文在后处理方法上假设流场脉动量之间

互不相关,在小扰动假设前提下成立,有一定的局限

性.此外,该实验数据后处理方法与 Ali[４５]及 Wu
等[２９,３９]所使用的方法不同,且在子模态扰动幅值上

呈现较大差距,其原因还需要进一步探究与验证.本

实验研究还明确了自由来流压力脉动在扰动模态计

算过程中的重要性.

　　传统的通过皮托探头数据推导来流静压的方法,
如 Harvey及Stainback[３３]分别基于定常与非定常过

程的转换,均与目前直接数值模拟的结果呈现极大差

距,甚至是相反的趋势,直接影响了扰动子模态的幅

值.因此建议未来采用非介入式的光学测量方法对

该问题进行深究.

　　最后,由于本文所使用测量方法与常规单一测量

方法(如 PIV 或者热丝测量)不同,使用两种不同的

测量技术在不同车次的风洞中测量所引入的误差也

更大,如何定量确定本方法的误差范围也将是接下来

的研究重点.
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