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超声速/高超声速风洞试验段结构形式
对流场性能的影响研究

杨　波,柳　森
(中国空气动力研究与发展中心,四川 绵阳　621000)

　　摘要:通过求解轴对称 N-S 方程,对Φ1m 高超声速风洞马赫数 3 和 6 状态下的流场进行了模拟,计算结果与

试验数据基本一致,验证了所用数值方法的可信性。在此基础上,对比研究了马赫数 3 和 6 状态下采用闭口等直

圆截面和开口自由射流两种试验段结构形式的超声速/高超声速风洞在起动条件下的稳态流场性能。结果表明:

采用闭口等直圆截面试验段和开口自由射流试验段的流场均匀区内速度场性能指标均满足相关标准要求;马赫数

3 喷管采用闭口试验段时,沿风洞轴向-300mm~900mm 截面范围内的流场均匀区直径均保持在Φ882mm 以上,

均匀区面积较开口试验段增加了约 3 1.57%;马赫数 6 喷管采用闭口试验段时,均匀区面积比开口试验段仅增加了

约 8.24%,流场品质略为提高。超声速条件下,闭口试验段的流场均匀区增加明显;但在高超声速条件下,闭口试

验段的流场均匀区增加比较有限。

　　关键词:数值模拟;试验段结构;超声速风洞;流场品质

　　中图分类号:V21 1.74　　　文献标识码:A

Investigation of the performance of flow field in supersonic/hypersonic
wind tunnel with different test section geometry configurations

Yang Bo,Liu Sen
(China Aerodynamics Research and Deveｌopment Center,Mianyang Sichuan　62 1000,China)

　　Abstract:The steady fｌow fieｌds of the Ф1m hypersonic wind tunneｌ are simuｌated under
Mach number 3 and 6 by soｌving axisymmetric N-S equations.The comparison between the nu-
mericaｌ simuｌation and experimentaｌ data vaｌidates that this numericaｌ method is feasibｌe.And
then the fｌowfieｌds of wind tunneｌs with cｌosed straight round and uncｌosed free-j et test sections
under these Mach numbers are simuｌated respectiveｌy.The resuｌts of uniformity test core of
cｌosed straight round and uncｌosed free-j et test sections meet the requirement of reｌevant stand-
ards.The resuｌts show that the minimum diameter of the uniformity test core in Mach 3 nozzｌe
with cｌosed test section reachesΦ882mm at the axiaｌ coordinate from-300mm to 900mm.The
test core increases by about 3 1.57% compared with free-j et test section,which significantｌy im-
proves the test capacity of wind tunneｌ.For Mach 6 nozzｌe with cｌosed test section,the uniformi-
ty test core onｌy increases by about 8.24% compared with uncｌosed test section,which makes ｌit-
tｌe improvement on the fｌowfieｌd performance.The uniformity test core of supersonic wind tun-
neｌ with cｌosed test section enｌarges observabｌy,but it is ｌittｌe ｌarger in hypersonic wind tunneｌ
with cｌosed test section than that with uncｌosed free-j et test section.
　　Key words:numericaｌ simuｌation;test section configuration;supersonic wind tunneｌ;fｌowfieｌd
performance
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0　引　言

　　风洞试验段设计的一个重要目标是保证有足够

大的流场均匀区域 1-2〛,其结构形式的选择和设计也

将一定程度上影响到风洞流场的品质。试验段形式

主要有两类:开口自由射流式和闭口式,其中闭口式



书书书

试验段在几何构型上又分为方形和圆截面两种。

　　开口自由射流式与闭口式试验段的流场结构均

有各自的特点。开口自由射流式试验段喷管与扩压

器之间没有任何固壁封挡，气流在喷管出口呈自由射

流状态，射流流场中心呈三角形的区域为核心区，其

大小受试验段环境压力和喷管出口马赫数或马赫角

的控制，射流核心区外为膨胀扇、拦截激波等一系列

结构，与扩压器之间相互作用，产生了很强的激波干

扰［３-４］。闭口圆截面试验段为一段连接喷管与扩压器

之间的圆管，气流在进入扩压器前可以没有任何膨胀

波或激波的干扰，但面临着壁面边界层的影响和扰动

的中心聚焦等问题［２］。目前，超声速风洞多采用闭口

式试验段，高超声速风洞多采用开口自由射流式试验

段。但对于采用这两种试验段结构形式，会对风洞流

场品质产生怎样的影响尚未见相关详细的研究文献。

　　中国空气动力研究与发展中心的Φ１ｍ 高超声速

风洞是一座暂冲式开口自由射流常规高超声速风洞，

配备有马赫数 ３～８ 六套型面喷管。喷管出口直径均

为Φ１ｍ，共用一个 ３ｍ 见方试验段。当风洞运行在马

赫数 ３ 和 ４ 两个状态时，流场均匀区直径大小沿风洞

轴线迅速减小，距喷管出口 ７００ｍｍ 截面处仅有

Φ５００ｍｍ 左右，导致可试验模型的尺寸较更高马赫

数运行情况下大为减小，使风洞试验能力受到较大限

制，无法满足一些飞行器对试验的需求。因此，需要

研究有效的途径来增大这两个马赫数状态下的试验

段流场均匀区尺寸，同时保证流场品质，以提高风洞

的试验能力。另外，也探索一下这些途径在高超声速

情况下是否适用。

　　本文数值模拟了Φ１ｍ 高超声速风洞马赫数 ３ 和

６ 状态下的流场，计算结果与试验数据基本一致，验

证了所用数值方法的可信性。在此基础上，对闭口等

直圆截面和开口自由射流两种试验段结构形式的超声

速／高超声速风洞在起动条件下的稳态流场进行研究，

对比了两种试验段结构形式对风洞流场性能的影响。

１　数值模拟方法及验证

　　利用计算流体力学软件 FＡSＴＲＡＮ 对Φ１ｍ 高

超声速风洞喷管及试验段流场进行数值模拟：采用有

限体积法求解轴对称 Ｎ-S 方程，求解器选择 Ｒｏｅ 格

式，限制器采用 Ｏｓｈｅｒ Ｃｈａｒａｖａｒｔｈｙ；时间格式采用全

隐式雅可比迭代；湍流模型采用标准 k-ε模型。

　　为了验证所采用的数值模拟方法计算的有效性，

以马赫数 ３、６ 两副喷管各自某一典型风洞起动稳定

流场状态作为计算点，获得了试验段内流场的速度场

性能指标和均匀区（本文表示喷管出口附近流场速度

场参数，如马赫数均方根偏差、最大马赫数偏差等满

足相关风洞规范、标准要求）尺寸，并将计算数据与试

验数据进行了对比。结果如表 １ 所示。

　　从表 １ 可以看出两副喷管轴向各截面的流场均

匀区内的速度场性能指标计算结果与试验结果非常

接近。对于马赫数 ３ 喷管，计算与试验结果的轴向各

截面马赫数均方根偏差基本都保持在 １０-３量级；对于

轴向各截面平均马赫数，计算结果与试验结果只差

１％左右，轴向马赫数梯度相差约 ６．５５％。对于马赫

数 ６ 喷管，计算与试验结果的轴向各截面马赫数均方

根偏差基本都保持在 １０-２量级；轴向各截面平均马赫

数的计算结果与试验结果的差异基本在 ０．５％之内，

轴向马赫数梯度相差约 １６％。

　　对于均匀区尺寸，马赫数 ３ 喷管流场校测结果在-

３００ｍｍ、-１５０ｍｍ和 ０ｍｍ ３ 个截面保持在Φ８００ｍｍ，计

算结果为Φ９００ｍｍ 以上，但需要注意的是，试验所使

用的皮托耙最大测量范围为Φ８００ｍｍ，没有更大区

表 １　马赫数 ３、６ 喷管流场指标试验及计算结果

Table １　Test and calculation results of Mach ３ and ６ nozzles

喷管
截面位置

／ｍｍ

试验结果

-Ｍ σＭ D ｕｎｉｆ／ｍｍ ｄＭ／ｄX

计算结果

-Ｍ σＭ D ｕｎｉｆ／ｍｍ ｄＭ／ｄX

Ｍ３

-３００ ３．０２５ ０．００８９ ８００．０

-１５０ ３．０２６ ０．００６１ ８００．０

０ ３．０１７ ０．００４６ ８００．０

３００ ３．０２７ ０．００６０ ７５０．０

７００ ３．０４０ ０．００６４ ４５０．０

９００ ３．０４２ ０．０１０７ ３５０．０

０．０１６８

２．９９２ ０．００７９ ９１３．４

２．９９２ ０．００４３ ９０７．３

２．９９２ ０．００２１ ９００．５

３．０００ ０．００７４ ７４８．８

３．００８ ０．００４２ ４０８．６

３．０１１ ０．００６６ ２４１．４

０．０１７９

Ｍ６

-３００ ５．９７２ ０．０１８０ ８００．０

-１５０ ５．９７１ ０．０１４２ ８００．０

０ ５．９７３ ０．０１８７ ８００．０

３００ ５．９６８ ０．０２２１ ８００．０

７００ ５．９６４ ０．０２０４ ７００．０

１０００ ５．９４３ ０．０２３６ ５７５．０

-０．０１９３

６．００２ ０．０１８９ ８４３．６

６．０００ ０．０１６２ ８４６．３

５．９９８ ０．０１５７ ８４８．５

５．９９８ ０．００６２ ８６４．１

５．９８６ ０．０１６６ ６６６．３

５．９７０ ０．０１７３ ５２８．０

-０．０２２４
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域数据进行准确对比。７００ｍｍ 及 ９００ｍｍ 两个截面

计算结果较试验结果小很多，主要是由于计算时中心

轴线附近的网格间距较大引起的。马赫数 ６ 喷管流

场校测结果在-３００ｍｍ、-１５０ｍｍ、０ｍｍ 和 ３００ｍｍ ４

个截面保持在Φ８００ｍｍ，直到 １０００ｍｍ 截面还保持

在Φ５００ｍｍ 以上，也表明马赫数越高射流核心区的

尺寸越大。

　　上述分析表明，计算结果与试验结果相比存在一

定的差异，但是两者均符合风洞相关标准、规范要求，

这种差异不会导致错误的结论。此外，计算采用的完

全是一种理想的状态，而事实上喷管型面的加工存在

误差、高马赫数时喷管壁面存在传热以及风洞的总温

和总压调节存在偏差等等，这些因素均会造成计算与

试验结果的差异。因此，本文利用 FＡSＴＲＡＮ 软件，

用于模拟高超声速风洞喷管及试验段区域内的稳态

流场方法可行，可以用于试验段流场的对比研究。

２　计算模型网格及边界条件

　　开口自由射流试验段计算模型取风洞真实几何

构型。计算的是风洞稳态流场，为简化计算的难度，

扩压器仅取位于试验段内一段，不会对计算结果造成

太大影响。闭口试验段计算模型为喷管出口直接接

一段等直径圆筒，整个长度与开口试验段计算模型的

长度一致。

　　计算采用结构网格（如图 １，马赫数 ６ 喷管），在

壁面附近进行了加密处理。开口自由射流试验段采

用分区网格：马赫数 ３、６ 喷管网格点分别为 ６７７６０ 个

和 ５１８３０ 个；闭口等直圆截面试验段采用单区网格：

马赫数 ３、６ 喷管网格点分别为 ３９６８０ 个和 ２６３４１ 个。

（ａ）开口自由射流试验段

（ｂ）闭口等直圆截面试验段

图 １　不同试验段结构内部网格示意图

Fig．１　Numerical mesh scheme of different test

section geometry configurations

　　计算的边界条件：喷管入口为固定压力、温度入

口条件；扩压器出口或圆截面试验段出口采用原始变

量外插，壁面为无滑移、等温壁（TW＝３００Ｋ）条件。

　　计算滞止条件：马赫数 ３ 喷管 p ０ ＝１．５×１０
５Pａ，

T ０ ＝２８８．０Ｋ；马赫数 ６ 喷管 p ０ ＝２０．０×１０
５Pａ，T ０ ＝

５６０．０Ｋ。

３　计算结果及分析

３．１　M３ 计算结果及分析

　　两种试验段流场性能指标计算结果如表 ２ 所示。

可以看出，两种试验段流场均匀区内的速度场性能指

标（马 赫 数 均 方 根 偏 差 σＭ、最 大 马 赫 数 偏 差

ΔＭa ｍａｘ）均优于高速风洞流场性能合格指标
［５］。

两种试验段的各截面平均马赫数沿风洞轴线趋势相

反，开口试验段呈略为增大趋势，而闭口试验段呈略

为减小趋势，二者的轴向马赫数梯度也印证其趋势的

变化，这个现象真实地反映了射流流场和等截面管流

流场各自的流场特性。闭口试验段的均匀区尺寸较

开口试验段显著增大，直到 ９００ｍｍ 截面还达到了

Φ８８２ｍｍ，均匀区面积增加了约 ３１．５７％。

　　两种试验段结构形式各自流场的马赫数等值线

云图计算结果如图 ２ 所示。开口自由射流试验段（图

２ａ）喷管出口处的三角形核心区流场相对均匀，其后

为膨胀扇区，射流流场外部的弓形激波与扩压器入口

处壁面相交，发生了溢流和反射，形成了较强的反射

激波会聚于风洞轴线；闭口试验段（图 ２ｂ）流场结构

简单，壁面边界层沿风洞轴线方向不断增厚，在喷管

出口后产生了微弱的压缩，并在风洞轴线会聚，使得

在 ３００ｍｍ 截面以后闭口试验段的马赫数均方根偏

差较开口试验段下降了一个量级。

（ａ）开口自由射流试验段

（ｂ）闭口等直圆截面试验段

图 ２　Ｍ３ 喷管不同试验段结构等马赫数云图计算结果

Fig．２　Mach number distributions of Mach ３ nozzle with

different test section geometry configurations

　　两种试验段轴向不同截面马赫数沿径向分布曲

线计算结果如图 ３ 所示。在-３００ｍｍ～０ｍｍ 截面，二

者均匀区内的马赫数分布基本一致，表 ２ 中的均匀区

平均马赫数-Ｍ 分布也说明了这一点；在 ３００ｍｍ 截面
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以后，开口自由射流试验段流场均匀区迅速减小，并

且两侧处的马赫数增大，主要是由于这些点位于射流

的膨胀扇区，印证了图 ２ａ 中的等马赫数云图结果。

图 ３　马赫数 ３ 条件下不同截面马赫数分布

Fig．３　Variation in the lateral Mach number distributions at

different axial stations of Mach ３ nozzle with differ-

ent test section geometry configurations

　　两种试验段均匀区范围计算结果如图 ４ 所示。

开口自由射流试验段流场均匀区直径在 ０ｍｍ 截面

（表示喷管出口截面）以后迅速减小；而闭口等直圆截

面试验段流场均匀区直径仅有很小的缩减，这主要是

由于边界层沿轴向的增厚引起的。

图 ４　马赫数 ３ 条件下流场均匀区大小示意图

Fig．４　The flow-field uniformity test core profile of Mach ３ nozzle

with different test section geometry configurations

　　以上计算结果表明：在马赫数 ３ 条件下，采用闭

口等直圆截面试验段对于有效增大流场均匀区尺寸

效果明显，达到Φ８８２．０ｍｍ 以上，均匀区的速度场性

能指标达到并优于高速风洞流场性能合格指标，但壁

面边界层会沿着风洞轴线不断增厚，对流场的品质产

生一定的负面影响，在风洞设计过程中可以通过壁面

的扩张予以修正。综合考虑以上两方面结果，单就便

捷而有效地扩大试验段流场均匀区范围方面，采用闭

口试验段对于提升风洞的试验能力具有较大意义。例

如，一个半锥角 １０°、长 １０００ｍｍ、底部直径Φ１５０ｍｍ 的

锥柱模型，在迎角 １０°、马赫数 ３ 条件下，采用开口自由

射流试验段，可试验的模型长度约为 ７６０ｍｍ 左右（模

型头部伸入喷管内 ３００ｍｍ，不考虑喷管壁面边界层厚

度影响）；采用闭口试验段，可试验的模型长度约为

１０００ｍｍ 左右。

　　但是也应当注意到，在采用闭口试验段时，在低

马赫数时模型头部激波角较大，经固壁边界层反射后

打在模型上的问题比高马赫数条件下严重。同样以

上述锥柱模型、状态为例，马赫数 ３ 条件下迎风面头部

激波角约 ２９．６１°，反射波角约 ３４．０５°；马赫数 ６ 条件下

迎风面头部激波角约 ２４．０７°，反射波角约 ２６．９７°。若

为钝头体模型，这种问题将更加突出。此外，模型的

堵塞度、纹影窗口的扰动等问题也不容忽视。以上这

些问题在设计时必须予以综合考虑。

　　因此，超声速条件下，闭口试验段能够使流场均

匀区范围显著扩大，是一种可优先考虑的试验段结构

形式。

３．２　M６ 计算结果及分析

　　两种试验段流场性能指标计算结果如表 ３ 所示。

可以看出，两种试验段流场均匀区内的速度场性能指

标（马 赫 数 均 方 根 偏 差 σＭ、最 大 马 赫 数 偏 差

ΔＭa ｍａｘ）均优于高超声速风洞流场性能先进指标

（ＧＪB４３９９-２００２）。两者各截面平均马赫数沿风洞轴

线均呈略为减小的趋势，闭口试验段轴向马赫数梯度

绝对值大一些，表明减小趋势较快。闭口试验段各截

面均匀区直径均保持在Φ８２０ｍｍ 以上，而开口试验

段均匀区直径在 ７００ｍｍ 截面以后出现了明显的减

小，至 １０００ｍｍ 截面均匀区为Φ５２８ｍｍ，减小的速率

较马赫数 ３ 喷管平缓很多。

表 ２　M３ 喷管不同试验段结构流场性能指标计算结果

Table ２　Calculation results of Mach ３ nozzle with different test section geometry configurations

序号
截面位置

／ｍｍ

开口自由射流试验段

-Ｍ σＭ D ｕｎｉｆ／ｍｍ ΔＭa ｍａｘ ｄＭ／ｄX

闭口等直圆截面试验段

-Ｍ σＭ D ｕｎｉｆ／ｍｍ ΔＭa ｍａｘ ｄＭ／ｄX

１ -３００ ２．９９２ ０．００７９ ９１３．４ ０．０２５３

２ -１５０ ２．９９２ ０．００４３ ９０７．３ ０．０１１６

３ ０ ２．９９２ ０．００２１ ９００．５ ０．００７７

４ ３００ ３．０００ ０．００７４ ７４８．８ ０．０２２４

５ ７００ ３．００８ ０．００４２ ４０８．６ ０．００７４

６ ９００ ３．０１１ ０．００６６ ２４１．４ ０．００７２

０．０１７９

２．９９２ ０．００７４ ９１３．４ ０．０２０２

２．９９３ ０．００４１ ９０７．３ ０．００５７

２．９９２ ０．００４９ ９０８．７ ０．０２４０

２．９８９ ０．０１０６ ８９１．６ ０．０１７９

２．９８４ ０．０１１２ ８８２．０ ０．０２４２

２．９８０ ０．０１１８ ８８２．０ ０．０２６１

-０．０１０６
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表 ３　马赫数 ６ 喷管不同试验段结构流场指标计算结果

Table ３　Calculation results of Mach ６ nozzle with different test section geometry configurations

序号
截面位置

／ｍｍ

开口自由射流试验段

-Ｍ σＭ D ｕｎｉｆ／ｍｍ ΔＭa ｍａｘ ｄＭ／ｄX

闭口等直圆截面试验段

-Ｍ σＭ D ｕｎｉｆ／ｍｍ ΔＭa ｍａｘ ｄＭ／ｄX

１ -３００ ６．００２ ０．０１８９ ８４３．６ ０．０３９６

２ -１５０ ６．０００ ０．０１６２ ８４６．３ ０．０４５１

３ ０ ５．９９８ ０．０１５７ ８４８．５ ０．０５８２

４ ３００ ５．９９８ ０．００６２ ８６４．１ ０．０２２０

５ ７００ ５．９８６ ０．０１６６ ６６６．３ ０．０３９６

６ １０００ ５．９７０ ０．０１７３ ５２８．０ ０．０３１０

-０．０２２４

６．００１ ０．０１６６ ８４３．６ ０．０３４２

５．９９９ ０．０１３７ ８４６．３ ０．０３８１

５．９９６ ０．０１２９ ８４８．５ ０．０４９３

５．９９１ ０．００６３ ８３６．３ ０．０２７５

５．９７２ ０．０１０２ ８２３．１ ０．０２１０

５．９５７ ０．００９９ ８２３．１ ０．０２７７

-０．０３３８

　　两种试验段流场马赫数等值线云图计算结果如

图 ５ 所示。可以看出：马赫数 ６ 喷管的开口自由射流

试验段（图 ５ａ）流场结构与马赫数 ３ 喷管（图 ２ａ）流场

结构类似，但射流流场外部的弓形激波与扩压器入口

处壁面形成的反射激波与风洞轴线的夹角明显减小，

并且溢流也有所减少，使得喷管出口处的三角形核心

区流场长度显著增长，接近了计算域的出口；闭口试

验段（图 ５ｂ）的流场随着壁面边界层的增厚在直管段

也出现了微弱的压缩波，并在风洞轴线会聚，但反映

在截面马赫数均方根偏差上反而较开口试验段有所

提高，分析其原因应是该处的马赫数较高，边界层增

厚带来的扰动沿马赫角传播比较靠后。

（ａ）开口自由射流试验段

（ｂ）闭口等直圆截面试验段

图 ５　Ｍ６ 喷管不同试验段结构等马赫数云图计算结果

Fig．５　Mach number distributions of Mach ６ nozzle with

different test section geometry configurations

　　两种试验段不同截面马赫数沿径向分布曲线计

算结果如图 ６ 所示，各截面马赫数径向分布与图 ３ 相

似，但反映出马赫数 ６ 喷管流场的壁面边界层厚度与

马赫数 ３ 喷管相比明显增厚（马赫数 ６ 喷管长出

７２０ｍｍ）。

　　两种试验段均匀区范围计算结果如图 ７ 所示。

开口自由射流试验段流场均匀区直径在 ３００ｍｍ 截

面处略为增大，然后不断减小，与闭口试验段流场均

匀区面积相比减小了约 ８．２４％，从实际应用的经验

来看，这点减小不会对试验模型的尺寸造成影响。

图 ６　马赫数 ６ 条件下不同截面马赫数分布

Fig．６　Variation in the lateral Mach number distributions at

different axial stations of Mach ６ nozzle with differ-

ent test section geometry configurations

图 ７　马赫数 ６ 条件下流场均匀区大小

Fig．７　The flow-field uniformity test core profile of Mach ６ nozzle

with different test section geometry configurations

　　以上计算结果表明：在高超声速条件下，闭口等

直圆截面试验段流场均匀区的速度场性能指标较开

口自由射流试验段略为提高；均匀区大小有所增加，

但比较有限。

　　从实际应用考虑，采用开口自由射流试验段的结

构形式可以避免模型头部激波经固壁边界层反射后

打在模型上、减缓高温引起的纹影窗口变形等方面的

影响，还具有无需超压起动、模型安装方便等特点，可

适当予以考虑。

４　结　论

　　对Φ１ｍ 高超声速风洞马赫数 ３、６ 两副喷管，利

用 FＡSＴＲＡＮ 软件研究了开口自由射流和闭口等直
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圆截面两种试验段结构形式的风洞稳态流场，并进行

对比分析，结果表明：

　　（１）采用 FＡSＴＲＡＮ 软件的标准 k-ε湍流模型

对高超声速风洞喷管及试验段区域内的风洞起动稳

态流场模拟结果与试验结果相差很小，该模拟方法结

果可信。

　　（２）马赫数 ３ 喷管采用闭口试验段时，沿风洞轴

向-３００ｍｍ～９００ｍｍ 截面范围内的流场均匀区直径

均保持Φ８８２ｍｍ 以上，均匀区面积较开口试验段增

加了约 ３１．５７％；马赫数 ６ 喷管采用闭口试验段时，

均匀区面积比开口试验段仅增加了约 ８．２４％，流场

品质也略为提高。

　　（３）超声速条件下，闭口试验段的流场均匀区显

著增加，从扩大流场均匀区范围出发，可优先考虑。

但在高超声速条件下，闭口试验段的流场均匀区增加

比较有限，优势不明显。
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