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摘　 要：以 ＣＡＲＤＣ ０．６ ｍ 连续式跨声速风洞为研究平台，开展了改善槽壁试验段流场品质的研究工

作。 风洞建成后的第一期调试，发现当试验段 Ｍａ＞１．０ 时，槽壁试验段模型区内轴向马赫数分布均匀

性较差，均方根偏差 σＭａ＞０．０１。 利用数值仿真计算辅助分析，确认低超声速时马赫数波动是由开槽数

和开闭比选取不合适及喷管和试验段连接处曲率不连续引起。 据此提出以下 ２ 种改进措施：①综合

考虑洞壁干扰特性的影响，降低槽壁试验段开闭比，槽壁试验段改为开槽数为 ６、开闭比为 ６％的配置

方案；②试验段入口设置弹性板，以实现喷管与试验段连接处型面曲线的曲率连续。 对改进后的槽壁

试验段数值仿真计算和试验验证，结果显示试验段模型区马赫数均匀性得到较好改善，均方根偏差指

标达到了 σＭａ≤０．００１（Ｍａ＜１．０），σＭａ≤０．００６（Ｍａ≥１．０）的国际先进水平。
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　 　 近年来，在先进飞行器研制日趋精细化的要求

下，作为提供飞行器设计最原始、最可靠依据的风洞

试验，对试验数据的精细化及保真度都提出了更高

的要求。 尤其是在跨声速试验范围内，流动是极为

复杂且不稳定的，流场中既有亚声速区又有超声速

区，气动力和力矩都随着马赫数的变化而剧烈变化，
进而为了得到更精准可靠的飞行器模型气动力数

据，对跨声速风洞流场的稳定性和均匀性提出更为

苛刻的要求。
与其他声速范围内的常规风洞相比，跨声速风

洞最显著的特征是其试验段采用通气壁板，主要目

的：①解决风洞的堵塞现象；②产生均匀的低超声速

流动；③减少或消除亚声速洞壁干扰；④减少或消除

激波反射的影响［１］。 跨声速风洞通气壁试验段常

为开孔壁或开槽壁，各有优缺点，开孔壁试验段国内

使用较早，使用经验也较为成熟。 而开槽壁试验段

由于其在消除亚声速洞壁干扰特性以及噪声水平的

独特优势，也日益被国内风洞使用机构所重视。

自 ２０ 世纪 ４０ 年代开始采用开槽壁试验段建成

跨声速风洞，针对槽壁的设计就开展了大量的试验

与数值模拟研究工作，建成了以美国 ＮＴＦ 和欧洲

ＥＴＷ 为代表的跨声速风洞。 槽壁试验段的研究目

前主要有 ２ 个方面：
１） 槽壁试验段洞壁干扰量的预测和修正方法。

大部分研究所采用的方法为基于小扰动速度势的有

限基本解方法（或涡格法），研究的重点是给出相对

准确的洞壁边界表达式。 如 Ｇｌａｚｋｏｖ 等对简化的单

槽道试验段模型的流动特性进行了试验和仿真计算

研究，通过在 Ｔ１２５ 风洞中的风洞试验发现，试验段

存在明显的横向流动［２］；中国空气动力研究与发展

中心的刘光远采用经典的理想槽壁均匀边界条件和

有限基本解方法，对民机标模的槽壁干扰特性进行

了评估和修正［３］。 同时随着计算性能及 ＣＦＤ 的进

步，发展了可用于大迎角及出现明显气流分离现象

时的非线性 ＣＦＤ 计算法，如 Ａｔｓｕｓｈｉ 等利用替代模

型在 ＪＴＷＴ 风洞中对 ＯＮＥＲＡ⁃Ｍ５ 模型进行了仿真



第 ３ 期 吴盛豪，等：跨声速风洞槽壁试验段流场品质提升措施研究

计算［４⁃５］，Ｍａｓｅｌａｎｄ 等在 ＤＮＷ⁃ＨＳＴ 中针对 ＤＬＲ⁃Ｆ４
模型进行了仿真计算分析［６］。

２） 槽壁试验段流场品质的影响因素。 由于国

外风洞起步及使用槽壁试验段较早，此类研究开展

的也较早，如 Ｗｒｉｇｈｔ 等用试验方法在兰利 ８ 英尺风

洞中研究了开槽外形对低超声速和高亚声速流动均

匀性的影响［７］；Ｎｅｌｓｏｎ 研究了开槽宽度、深度、外形、
间距对马赫数分布的影响［８］；Ｓｔｅｉｎｌｅ 对美国国家风

洞综合体（ＮＷＴＣ）提出的可变开闭比的差阻型槽壁

试验段的流向角、洞壁特性及噪声水平等进行了系

统研究［９］。 国内近些年由于新建大型跨声速风洞

采用开槽壁试验段的切实需求，为获得流场品质更

优的槽壁试验段，国内科研机构开展了系列研究，鞠
炼等开展了槽壁几何参数对跨声速风洞流场品质的

影响研究，探究了试验段流场品质恶化的诱因，同时

采用优化设计方法得到了更优的开槽形状［１０］；丛成

华、杨小川分别对喷管段、槽壁试验段等风洞高速段

的仿真计算方法进行了研究，对槽壁试验段流动特

性进行了研究，同时对不同槽型、抽气量等的影响进

行对比［１１⁃１３］。
为降低大型连续式跨超声速风洞设计建设风

险，中国空气动力研究与发展中心（ＣＡＲＤＣ）建造了

０．６ ｍ 连续式跨声速风洞（以下简称 ０．６ ｍ 风洞），同
时配备了槽壁试验段，风洞建成后的第一期调试过

程中发现在低超声速流动状态下槽壁试验段内的轴

向马赫数分布均匀性较差（即沿试验段轴线方向马

赫数波动较大），本文利用仿真计算对马赫数的波

动原因进行了分析，提出了改进措施，并通过试验对

改进措施的效果进行了验证，最终使得 ０．６ ｍ 风洞

流场均匀性指标达到了国际先进水平。

１　 ０．６ ｍ 风洞槽壁试验段前期调试试
验结果

１．１　 风洞简介

０．６ ｍ 风洞是一座由轴流式压缩机驱动的变密

度连续式跨声速风洞，风洞设计方案采用了宽工况

压缩机驱动系统、半柔壁喷管、指片再入调节片式主

流引射缝、高性能换热器和三段调节片加可调中心

体式二喉道等新型技术，回路示意图见图 １。
风洞试验段截面尺寸为 ０．６ ｍ×０．６ ｍ，稳定段总

压范围为（０．１５ ～ ２．５） ×１０５ Ｐａ，通过变换喷管型面，

图 １　 ０．６ ｍ 风洞实物图

配合使用驻室抽气系统和主流引射，可实现试验段

马赫数范围 ０．２～１．６。 风洞前期配备的槽壁试验段

采用上下壁开 ６ 条槽（１０％固定开闭比）、左右实壁

板方案［１４］。
１．２　 槽壁试验段前期调试试验结果

０．６ ｍ 风洞建成之后，开展了风洞的总体性能

调试，获取了风洞安全运行边界及总体性能，同时根

据 ＧＪＢ１１７９Ａ⁃２０１２ 的要求，采用轴向静压探测管对

试验段沿程的核心流马赫数进行了系统测试［１５］，如
图 ２ 所示。 测试选用 ＰＳＩ９１１６ 扫描阀测量稳定段总

压和各测点静压，扫描阀最大量程为 １０３．４２ ｋＰａ，最
大可能偏差 ０．０５％，各静压测管长度保持一致。

图 ２　 轴向静压探测管示意图

试验段核心流马赫数 Ｍａ，马赫数均方根偏差

σＭａ，分别由（１）、（２） 式给出

Ｍａ ＝ ５
ｐ０
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σＭａ ＝ １
ｎ － １∑

ｎ

ｉ ＝ １
（Ｍａｉ －

１
ｎ∑

ｎ

ｉ ＝ １

Ｍａｉ） ２ （２）

式中： ｐ０ 为稳定段总压，Ｐａ；ｐ 为测点静压，Ｐａ；ｎ 为

·１６６·
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模型区内测点总数；Ｍａｉ 为模型区内第 ｉ 测点的马

赫数。
图 ３ 给出了风洞原配备的槽壁试验段轴向马赫

数分布测量结果，结果显示：当试验段 Ｍａ ＞ １．０ 时，
试验段内轴向马赫数波动较大，模型区均方根偏差

σＭａ ＞ ０．００８，未达到设计指标要求（Ｍａ ＞ １．０ 时，
σＭａ ≤ ０．００２ ～ ０．００８）。

结合风洞槽壁试验段的结构特点及低超声速下

核心流轴向马赫数分布特点，初步分析可能存在以

下 ２ 个原因致使试验段马赫数的波动较大：①槽壁

试验段采用 ６ 条槽，１０％开闭比的设计方案，开闭比

较大，致使试验段入口膨胀波较强，引起主气流过膨

胀；②为满足喷管和试验段法兰盘连接的需求，在试

验段入口处结构框架设置了 １００ ｍｍ 的平直段，致
使从喷管到试验段的型面曲线曲率不连续，产生了

弱激波。 为了验证上述推断，对风洞高速段进行数

值分析，并制定了改进措施。

图 ３　 槽壁试验段核心马赫数分布图（１０％开闭比）

２　 数值模拟分析

２．１　 开闭比的影响

０．６ｍ 风洞原槽壁试验段上下壁板采用 ６ 条槽，
１０％固定开闭比方案，如图 ４ 所示。 前端是 １００ ｍｍ
的水平平直段（角度不可调），而后是 １００ ｍｍ 的三

角加速区。 为分析槽壁试验段内流场波动结构，探
究试验段马赫数波动的原因，对 ０．６ ｍ 风洞高速段

开展了数值仿真计算。

图 ４　 原槽壁试验段上下壁板板示意图（１０％开闭比）

１） 模型及网格

为更真实地模拟槽壁试验段内流动状况，数值

模拟过程尽可能多地保留风洞高速段内结构特征，
计算域包括：风洞稳定段、喷管段、槽壁试验段、支架

段、再入段、高速扩散段及驻室。 同时考虑到槽壁试

验段计算的复杂性，在实际计算中，对主流影响较小

的结构件进行了合理简化，扣除了弯刀支架深入驻

室的部分，驻室长度适当缩减，未包裹风洞喷管段。
计算中试验段壁板扩开角 ０°、再导入调节片偏角

０°，驻室无主动抽气处理。 考虑计算能力的限制，以
及风洞试验段流动的对称性，模型可视为上下、左右

对称，因此选取了四分之一模型作为计算域，计算网

格为全域对接的结构网格，如图 ５ 所示。 对流道内

边界层以及槽道、再入段等流动变化剧烈的区域进

行加密，整个计算域网格量约为 ３ ０００ 万。

图 ５　 槽壁试验段模型及网格示意图

２） 计算方法及边界条件

采用三维非定常雷诺平均 Ｎａｖｉｅｒ⁃Ｓｔｏｋｅｓ 方程进

行数值分析，控制方程的形式为

∂
∂ｔ∬ΩＱｄＶ ＋ ∬

∂Ω

Ｆ（Ｑ）·ｄＳ ＝ ∬
∂Ω

Ｇ（Ｑ）·ｄＳ （３）

式中： Ｑ为守恒变量；Ｆ（Ｑ） 与 Ｇ（Ｑ） 分别为无黏通

量项与黏性通量项；为控制体；∂Ω 为控制体边界。
流场求解中使用有限体积法，空间离散格式采用二

阶迎风 Ｒｏｅ 格式，湍流模型使用 ｋ⁃ω ＳＳＴ 模型。
边界条件方面，选择压力进出口边界，入口给定

总压 ｐ０，即稳定段总压，为与试验结果进行对比，ｐ０

选择试验常用压力 １００ ｋＰａ，出口给定背压 ｐｂ，计算

过程中通过不断调整背压，得到预定马赫数结果。
３） 仿真结果验证与分析

监测风洞进出口流量及模型区马赫数作为收敛

判据，为与试验结果进行比较，通过调整背压，使得

试验段核心流马赫数接近 １．１。 选择与数值仿真计

算的相同条件下的试验结果进行对比分析。

·２６６·
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图 ６ 给出了数值仿真计算得到的 １０％开闭比的

槽壁试验段核心流沿轴向的马赫数分布与试验结果

的对比。 对比结果显示，数值仿真得到的轴向马赫

数分布与试验结果吻合度较好，马赫数分布波动的

幅度及波峰、波谷一致性也较好，说明本文所采用的

数值仿真计算方法可以作为评估槽壁试验段马赫数

轴向波动的有效手段。

图 ６　 槽壁试验段轴向马赫数分布数值仿真与

试验结果对比（１０％开闭比）

为进一步分析槽壁试验段流场结构及流动建立

过程，图 ７ 给出了试验段中心的槽内纵截面的静压

分布云图及部分流线分布情况，从图中可以推测出，

槽壁试验段低超声速流动的建立过程：从试验段到

支架段由于面积比的变化，气流流动机理类似于引

射器工作原理，试验段主气流是引射气流，驻室气体

为被引射气流，由于被引射气流流道面积较小，驻室

内气流静压被抽至低于主气流静压，而后由于静压

差，试验段内部分气流流入驻室同时主气流加速，此
过程是动态迭代过程，直至主流马赫数与运行压力

比匹配。 结合槽壁试验段流动机理及图 ７，可以看

出，由于试验段与驻室内的静压差，试验段内的主气

流主要集中在槽道前部流入驻室，槽道后部由于主

气流被加速静压降低，试验段与驻室的压差变小，流
量交换很少。

由于主气流主要通过槽道前部进入驻室内，如
果试验段开闭比较大且加速区设置不合理，将导致

进入驻室内的气流过快、过多，进而在试验段入口处

产生较强的膨胀波。 为更好展示试验段内的波系结

构，图 ８ 给出了试验段中心处纵截面上的密度梯度

分布云图，从图中可以看出在试验段入口处产生较

强膨胀波，膨胀波在试验段内不断反射，进而引起了

试验段内马赫数分布的波动。

图 ７　 沿槽纵截面静压分布云图　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 图 ８　 试验段中心纵截面密度梯度分布云图

２．２　 型面曲率不连续的影响

０．６ ｍ 风洞前期结构设计，为满足喷管段法兰

盘与试验段连接的需要，在试验段入口处结构框架

设置了长度 １００ ｍｍ 的平直段（实壁），如图 ９ 所示，
导致当试验段壁板调节扩开角时，喷管与通气壁板

间内壁面曲率不连续，存在折角，进而产生扰动波，
是造成试验段在低超声速马赫数波动的原因之一。
同样采取仿真计算方法对该影响进行评估。

图 ９　 喷管段与试验段连接型式示意图

·３６６·
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　 　 １） 网格及边界条件

由于 ２．１ 节中描述的槽壁试验段会在试验段入

口处产生较强的膨胀波，为了有效评估型面曲率不

连续的影响，本节仿真评估采用实壁试验段模型，且
０．６ ｍ 风洞配备有实壁试验段运行马赫数 １．５，１．６，
为便于试验和仿真计算结果的对比，仿真评估的试

验段马赫数选择 １．５。
由于流动的对称性，计算域选择四分之一模型

计算网格为全域对接的结构网格，如图 １０ 所示。 对

流道内边界层进行加密，整个计算域网格量约为

６００ 万。 边界条件方面，选择压力进出口边界，入口

给定总压 ｐ０，即稳定段总压，为与试验结果进行对

比，ｐ０ 选择试验常用压力 １００ ｋＰａ，由于型面曲线选

择 Ｍａ１．５ 的型面，出口给定一个较低的背压能够建

立稳定流场即可。 其他条件设置与槽壁试验段

类似。

图 １０　 实壁试验段模型及网格

２） 仿真结果分析

图 １１ 给出了采用平直段连接方式的喷管和试

验段内密度梯度分布云图，从图中可以看出，由于连

接处存有折角，产生了一道较强的激波，经壁面连续

反射影响了试验段内流场品质。 对于槽壁试验段来

说，虽然开槽壁具有一定的消波能力，但是折角处产

生的激波较为集中，难以有效消除，对模型区马赫数

分布可能产生不利影响。

图 １１　 试验段密度梯度分布云图（平直板连接）

３　 槽壁试验段改进措施设计

３．１　 降低槽壁试验段开闭比

由 ２．１ 节的数值仿真结果分析可知，０．６ ｍ 风洞

前期调试采用的 １０％开闭比的槽壁试验段，在试验

段入口处形成了较强的膨胀波，引起了试验段内马

赫数的波动。 从图 ６、图 ８ 的波动规律，也可看出，
随着到试验段入口距离的增加，波动逐渐减弱，因此

如果增加试验段长度，也可获得马赫数分布更为均

匀的模型区，但由于 ０．６ ｍ 风洞已建成，且考虑到现

有槽壁试验段标模试验中洞壁干扰特性的表现，拟
通过降低槽壁试验段开闭比的方式，改善试验段核

心流马赫数分布的均匀性。
新设计加工的槽壁板采用上下壁板采用 ６ 条

槽，６％固定开闭比方案如图 １２ 所示，为验证新设计

槽壁试验段效果，采用 ２．１ 节中数值仿真方法，重新

建模计算。

图 １２　 新槽壁试验段上下壁板板示意图（６％开闭比）

图 １３ 给出相同条件下（壁板扩开角 ０°、再导入

调节片偏角 ０°、无驻室抽气）２ 种开闭比下槽壁试验

段密度梯度分布云图对比，从分布图中可以明显的

看出，相较于 １０％开闭比的原槽壁，新设计的 ６％开

闭比的槽壁入口膨胀波强度显著减弱，同时后续反

射波的波强也随之减弱，有利于改善试验段内的马

赫数波动。

图 １３　 槽壁试验段密度分布云图

·４６６·
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图 １４ 给出了不同开闭比下轴向马赫数分布的

数值仿真结果对比，图中更直接地看出新设计 ６％
开闭比的槽壁试验段内的马赫数波动改善明显。
３．２　 改进喷管段和试验段连接型式

为解决喷管和试验段连接处曲率不连续的问

题，拟将图 ９ 所示的平直板连接方式更改为图 １５ 所

示弹性板连接板。

利用 ３．１ 节所述数值仿真计算方法，对弹性板

连接方式在实壁板、Ｍａ１．５ 工况下的流场波动进行

模拟，图 １６ 给出了平直板连接和弹性板连接试验段

密度梯度分布云图对比，图中可以看到采用弹性板

连接将平直段连接折角处产生的一道较强的激波优

化为一系列较弱的激波，将更有利于槽壁试验段消

除激波。

图 １４　 轴向马赫数分布数值仿真结果对比　 图 １５　 喷管与试验段连接型式示意图　 图 １６　 试验段密度梯度分布云图对比

４　 设计方案优化试验验证

依据上述提出的改进措施，新设计加工 ０．６ ｍ
风洞槽壁试验段试验件，喷管段与试验段采用弹性

板连接，上下槽壁板采用 ６ 条槽、６％开闭比方案，实
物见图 １７。 试验调试采用与第一期相同的试验条

件，采用轴探管对试验段核心流马赫数分布进行了

测量，图 １８ 给出了槽壁试验段改造前后部分核心马

赫数轴向分布对比，图 １９ 给出了改造前后模型区内

马赫数均方根偏差对比，从结果可以看出，改进后的

槽壁试验段在亚声速时试验段核心流马赫数分布均

匀性与原试验段基本一致，而在低超声速时马赫数

分布波动变小、均匀性明显改善。

　 图 １７　 改造后试验段壁板实物图　 　 　 　 图 １８　 槽壁试验段改造前后 图 １９　 槽壁试验段改造前后核心

核心马赫数分布对比 马赫数均方根偏差对比

５　 结　 论

为改善 ０．６ ｍ 连续式跨声速风洞槽壁试验段低

超声速流动状态下马赫数分布的均匀性，通过数值

仿真和试验结合的手段，分析了引起试验段内马赫

数波动的原因，制定并验证了改进措施，研究工作可

以得出以下结论：

１） 槽壁试验段通过主流引射作用产生低超声

速流动过程中，由于试验段与驻室内的压差，试验段

段内的主气流主要从槽道前部流入驻室；
２） 试验主气流流入驻室过程中，产生膨胀波，

波强与壁板开闭比直接相关，并在槽壁试验段内不

断反射、衰减，如果开闭比和试验段选择不匹配，会
导致试验段模型区内的马赫数均匀性较差；

３） 喷管段和试验段连接处曲率不连续的点，会

·５６６·
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产生一道扰动波，并在试验段内不断反射。 利用弹

性板连接，可将扰动波优化为一系列较弱的波，更有

利于反射波在槽壁试验段的消除；

４） 保持风洞槽壁试验段长度不变的情况下，合
适的开闭比与槽数选取，喷管和试验段采用弹性板

连接，可显著改善低超声速流动的马赫数均匀性。
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