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亚跨声速风洞短轴探管速度场校测可行性
研究与验证
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（中国空气动力研究与发展中心 高速空气动力研究所， 四川 绵阳　 ６２１０００）

摘　 要：根据 ＧＪＢ１１７９Ａ－２０１２《低速和高速风洞流场品质要求》规定，速度场校测是风洞流场校测的

关键项目，是评价风洞是否具备开展型号试验能力的重要依据。 轴探管是用于亚跨声速风洞速度场

校测的通用校测仪器。 为了降低轴探管对流场的扰动，并在试验段内产生无干扰的流场，一般要求堵

塞度不超过 ０．５％，头锥位于风洞收缩段内。 近年来，随着国内 ２ ｍ 量级以上的大型跨声速风洞立项

建设，传统的轴探管设计方案在制造、安装以及校测等方面都存在一定的困难。 针对该问题，通过对

轴探管头部气动外形以及安装位置的优化，削弱了轴探管头锥激波强度和扰动范围，发挥试验段加速

区的消波能力，在试验段内产生了与传统长轴探管一致的无干扰流场，大大缩短了轴探管的长度，为
大型跨声速风洞速度场校测的轴探管设计提供了一种可行的技术方案。

关　 键　 词：亚跨声速风洞；速度场；流场校测；轴探管

中图分类号：Ｖ２１１．７２；Ｖ２１１．７４　 　 　 文献标志码：Ａ　 　 　 文章编号：１０００⁃２７５８（２０２４）０４⁃０７０７⁃０９

　 　 根据 ＧＪＢ１１７９Ａ－２０１２《低速风洞与高速风洞流

场品质要求》规范，对于亚跨声速风洞，流场校测的

项目主要包括速度场、方向场、跨声速通气壁消波特

性、洞壁边界层、气流噪声、湍流度、气流的噪声

等［１⁃３］，其中速度场是风洞流场品质标定的必测项

目，是风洞开展试验的基础，速度场校测指标的优劣

直接决定该风洞是否具备开展型号试验的能力。
对于亚跨声速风洞速度场校测，国内外通常采

用轴向探测管对风洞试验段核心流的静压分布进行

测量，并通过稳定段的总压和轴探管表面静压计算

得到对应的马赫数分布，从而获得风洞试验段轴向

速度场分布特性及指标。 为了减小轴探管对风洞速

度场分布特性的影响，通常要求轴探管的堵塞度不

超过 ０．５％、头锥全角不超过 １０°且头锥位于收缩段

内。 上述要求显著增加了轴探管的长度和偏离风洞

轴线的挠度，使得轴探管刚度变差，在试验过程中轴

探管容易受到气流激励作用发生异常振动，引发风

洞试验安全风险，为此通常采用对轴探管进行多处

张线加固的方案［３⁃６］。 为了减小加固所用张线对风

洞流场的影响，要求张线的直径尽量小（通常不超

过 Φ８ ｍｍ），支撑位置需位于试验段入口之前。 国

内外风洞，如 ＮＦ⁃６ 风洞［７］、ＦＬ⁃２４ 风洞、ＦＬ⁃２６ 风洞、
ＮＡＳＡ 兰利 ８×６ 英尺跨声速风洞、１０ 英尺风洞［８⁃９］

等均采用上述方案开展风洞速度场校测试验。
随着我国 Ｃ９１９、Ｃ９２９ 等大型商用飞机的研发

投入，对尺寸更大、流场品质更高、模拟能力更强、测
量更精准的大型亚跨声速风洞的需求更加迫切。 如

果仍采用传统的校测仪器设计方案，所需的轴探管

长度将超过 ２０ ｍ，对轴探管的设计、制造以及安装

与试验都带来了巨大挑战。
国际上，在大型连续式跨声速风洞速度场校测

方面，为了克服传统方法带来的轴探管长度、挠度、
刚度、安装以及试验安全风险等一系列问题，对跨声

速风洞速度场的校测方法进行了一定研究与探索，
如欧洲 ＥＴＷ 跨声速风洞［１０］、日本 ＪＡＸＡ ２ ｍ×２ ｍ跨

声速风洞［１１］、美国波音跨声速风洞 ＢＴＷＴ［１２］ 和

ＡＭＥＳ 研究中心跨声速风洞 ＵＰＷＴ［１３］的研究人员均

利用短型轴探管开展了相关研究性试验；国内

ＣＡＲＤＣ 相关人员也在 ０．６ ｍ 连续式风洞中采用短
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型轴探管和细小探针移测的方式［１４⁃１７］ 开展了部分

研究工作。 上述方法在 Ｍａ≤１．０ 时，测量结果与传

统的长轴探管一致性好。 但是在 Ｍａ＞１．０ 时，无论

探针直径大小，其头部所产生的激波或膨胀波对风

洞流场的扰动始终无法消除，使得测量结果与传统

长轴探管偏差较大。
为了拓展短型轴探管在亚跨声速风洞速度场校

测的通用性，本文在上述探索研究基础上，提出了

“优化头锥气动外形＋优化头锥安装位置”相结合方

法。 一方面通过 ＣＦＤ 仿真计算，对头锥角度及头锥

母线进行了优化选型，通过头锥自身产生激波与膨

胀波相互作用，削弱头锥对气流的扰动强度与范围。
另一方面，通过轴探管头锥安装位置的调整优化，进
一步降低头锥产生的激波强度，并发挥试验段入口

加速区壁面的消波作用，达到在试验段模型区内产

生与传统长轴探管一致的无干扰流场的目的。 为了

验证上述方法的可行性，在 ０． ６ ｍ 连续式风洞和

１．２ ｍ跨超声速风洞进行了试验验证。

１　 网格划分及计算方法

对于传统长轴探管，通过优化轴探管模型头部

气动外形，降低轴探管模型头部空间绕流区域的范

围以及沿流向传播的距离，有助于缩短亚跨声速风

洞传统速度场校测所需轴探管的长度以及克服随之

产生的一系列问题。 为此，本文采用 ＣＦＤ 数值计算

方法，基于远场来流边界条件，针对 ２ 个典型马赫数

（０．９５Ｍａ，１．２Ｍａ），对轴探管头部绕流影响特性进行

了计算。
１．１　 网格划分

计算模型为不同头锥角度和不同头部气动外形

的短型轴探管。 具体参数为直径 Ｄ＝ ３０ ｍｍ，柱段长

度 Ｌ＝ １ ２００ ｍｍ。 采用结构网格生成六面体网格，
网格总量约 ４０ 万，如图 １ 所示。 为了提高计算精

度，避免出现极性轴网格，对轴探管头部尖锥部分进

行了截尖处理，截尖平台直径为 ０．４ ｍｍ。 考虑到主

要验证轴探管头部对流场空间的直接影响，在计算

中，采用远场条件，轴探管柱体长度一直延伸到远场

边界，且未模拟用于支撑轴探管的中部支架和试验

段洞壁的扰动影响。
在网格划分中重点保证了网格的贴体性、光滑

性以及正交性，以保证边界上的网格与计算对象表

面重合；求解区域内网格线的弯曲和拉伸必须是渐

图 １　 短轴探管计算网格

变的；流场参数局部变化较大时，网格随流动方向要

尽量正交。 同时，合理地布置网格疏密程度，靠近模

型表面的区域网格分布较密，以更好地捕捉边界层，
在靠近远场边界区域，流向网格逐渐变稀，以便有效

提升数值计算的效率。
在边界条件的设置上，计算区域的入口和出口

都采用压力远场边界条件，入口总压 ｐ０ ＝ １００ ｋＰａ，
根据（１）式计算出各马赫数匹配静压。 短轴探管表

面边界条件设置为固壁无滑移条件。
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式中： Ｍａ 为马赫数；ｐ０ 为总压，Ｐａ；ｐｃｔ 为静压，Ｐａ；γ

为等压比热容 ｃｐ 与等容比热容 ｃｖ 之比，即 γ ＝
ｃｐ
ｃｖ
，对

于空气 γ ＝ １．４。
１．２　 计算方法

在求解 Ｎ⁃Ｓ 方程时，Ｆｌｕｅｎｔ 使用的是有限体积

法。 首先将计算区域划分为网格，使各个网格点四

周的控制体积保持不重复的状态，然后将待求解的

微分方程对每个控制体积积分求解。
湍流模型的作用是使方程组可以采用封闭的计

算方法计算。 湍流模拟采用 ｋ⁃ω⁃ＳＳＴ 湍流模型，ｋ⁃
ω⁃ＳＳＴ 湍流模型使用混合函数从壁面附近的标准 ｋ⁃
ω 模型逐渐过渡到边界层外部高雷诺数 ｋ⁃ε 模型，
模型中包含修正的湍流黏性公式来解决湍流剪应力

引起的输运效果，并且湍流黏度考虑到了湍流剪应

力的传播。

·８０７·
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２　 数值计算结果与分析

２．１　 等长度圆弧和圆锥头部影响比较

通过 ＣＦＤ 方法计算圆弧和圆锥 ２ 种不同外形

头锥的轴探管对流场的影响。 图 ２ 给出了 ２ 种头锥

的几何外形。 图 ３ 给出了在 ０．９５Ｍａ 和 １．２Ｍａ 来流

条件下，不同外形头部的轴探管对流场影响云图。
图 ４ 给出了上述 ２ 种类型头部轴探管与空风洞状态

下核心流马赫数差量对比曲线。 从图 ３ 中等马赫数

线可以看出，由于圆弧头部的轴探管前 １ ／ ２ 长度头

部的当地锥角角度大于 ８°圆锥头部的锥角角度，在
该区域圆弧形头部对空间流场的影响要大于圆锥头

部。 具体而言，前 １ ／ ２ 头部长度区域，０．９５Ｍａ 时，圆
弧头锥对马赫数的扰动面积更大，１．２Ｍａ 时圆弧形

头锥激波强度更强。 ２ 个马赫数下，圆弧形头锥表

面马赫数分布差量约是圆锥形头锥马赫数分布差量

的 ２ 倍。 对于后 １ ／ ２ 头部长度区域，由于圆弧形头

锥当地锥角角度由 ８°连续降低至 ０°，与轴探管等值

段光滑过渡，使气体产生了连续弱膨胀；而圆锥头部

与轴探管等值段采用钝角直接连接，该部分存在集

中的角度扩张，使得该区域产生比较强的膨胀加速

现象，相对而言圆锥形头部对空间流场的影响明显

比圆弧形头部要大。 从具体数值来看，０．９５Ｍａ 时，
圆弧形头部使得气流加速最高为 ０．９６６，未超过声

速，而圆锥头部使得气流加速最高为 １．０２，已经超过

声速，相对于空风洞，圆锥形头锥对马赫数的影响量

是圆弧形头锥的 ５ ～ ６ 倍；１．２Ｍａ 时，圆弧形头部使

得气流加速最高为 １．２１８，而圆锥形头部使得气流加

速最高为 １．２５，相对于空风洞，圆锥形头锥对马赫数

的影响量是圆弧形头锥的 ３ ～ ４ 倍。 综合对比可以

看出，相同来流情况下，相同长度圆弧形头部的轴探

管对流场的影响要小于圆锥形头部的轴探管。

图 ２　 不同外形头锥模型

图 ３　 等长头部不同头锥角度对马赫数的影响分布

图 ４　 等长头部不同锥角模型对轴向马赫数分布影响

２．２　 不同锥度的圆弧形头部影响比较

通过 ＣＦＤ 方法，对锥角分别为 ８°，１０°和 １２°的
圆弧形头锥（见图 ５）轴探管对流场的影响进行了计

算。 图 ６ 给出了 １０°和 １２°圆弧头锥轴探管对空间

·９０７·
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马赫数分布影响云图。 图 ７ 给出了 ３ 种圆弧形头锥

轴探管与空风洞核心流马赫数差量对比曲线。

图 ５　 轴探管头部外形

图 ６　 不同锥角外形影响

图 ７　 不同锥角模型对马赫数影响

由图 ３～４、图 ６ ～ ７ 可知，随着圆弧形头锥角度

的增加，头锥长度减小，对来流马赫数影响起始位置

后移，头锥激波强度增加，与轴探管等值段连接的肩

部位置膨胀加速能力逐渐增大，对头锥所处区域位

置的流场影响逐渐增大，顺气流扰动长度增加。 具

体为：０．９５Ｍａ 时，锥角每增加 ２°，头锥与圆柱相切位

置的马赫数最大影响量增加 ０．００７；１．２Ｍａ 时，锥角

每增加 ２°，头部对马赫数的最大影响量增加 ０．０１１。
在 Ｘ＝ １．２ ｍ 的肩部位置，０．９５Ｍａ 时，锥角每增加 ２°
肩部区域马赫数增加约 ０．００８，向后传递影响区增长

约 ８ ｍｍ；１．２Ｍａ 时，锥角每增加 ２°肩部区域马赫数

增加约 ０．００６，向后传递影响区增长约 ２０ ｍｍ。 从仿

真结果来看，头锥锥角越小的轴探管对流场扰动影

响量越小。
２．３　 不同马赫数圆形头锥影响特性比较

图 ８ 给出了 ０．６Ｍａ，０．９５Ｍａ，１．２Ｍａ 时 ８°圆弧形

头锥轴探管对流场的影响区域计算结果。 图 ９ 给出

了有无轴探管条件下，不同核心流马赫数分布对比

曲线。 在远场边界条件下，不考虑壁面对波系的反

射效应，从数值计算结果中可以看出，各马赫数下，
相对于空风洞来流流场，含有轴探管的流场在头部

的阻滞效应以及肩部的扩张效应影响下，其扰动主

要表现为圆弧形头部区静压值升高、马赫数降低，自
肩部之后静压逐渐降低然后升高，马赫数逐步升高

然后降低。 从影响区域来看，同一马赫数时，头部对

静压和马赫数的影响从前往后递减，最终恢复至来

流马赫数水平。 具体来看，０． ６Ｍａ 时，当 Ｌ ／ Ｄ ＞ １８
时，两者之间马赫数差量小于 ０．０００ ２；０．９５Ｍａ 时，
当 Ｌ ／ Ｄ＞２１ 时，两者之间马赫数差量小于 ０．０００ ２；
１．２Ｍａ时，当 Ｌ ／ Ｄ＞３５ 时，两者之间马赫数差量小于

０．０００ ２（Ｌ 表示距离头锥顶点的距离，Ｄ 表示柱段直

径）。 而 ０．０００ ２ 的差量已经小于风洞压力测量试

验数据的重复性精度，可以忽略。 不同马赫数之间，
随着来流马赫数的增加，轴探管头部对流场的影响

区域及量值都逐渐增大。 ０．９５Ｍａ 以上，头部扰动影
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响区域在宽度和高度方向已经达到试验段的截面空

间流场。

图 ８　 ８°圆弧头锥对马赫数影响

图 ９　 不同马赫数下核心流马赫数对比

３　 头部扰动影响特性

对于跨声速风洞，试验段透气壁的主要作用有：
一是在加速区声速气流通过透气壁流入驻室，增加

气流流通面积实现试验段内气流的膨胀加速，建立

低超声速来流；二是在透气壁的作用下，消除部分来

流的激波和膨胀波，扩大模型区范围并提高模型区

速度场的均匀性。 图 １０ 给出了 ０．６ ｍ 风洞试验段

２０°锥柱体部分马赫数消波特性试验曲线。

图 １０　 消波特性曲线

由图可知，随着马赫数增加，头部扰动区域增

大，沿试验段轴线方向消除头部扰动影响需要的范

围越长。 其中，Ｍａ＝ ０．７ 时，由于锥柱体头部扰流并

未达到超声速，洞壁没有出现波的反射，整个头部的

扰动与无干扰数据吻合好；Ｍａ ＝ ０．９５ 时由于局部流

场已经达到超声速条件，锥柱体模型头部已经产生

了激波和膨胀波，增强了头部对流场的扰动范围和

扰动强度，同时试验段洞壁也出现了一定的反射波

系。 其中 Ｍａ＝ ０．９５ 和 Ｍａ ＝ １．１ 扰动影响的范围 Ｘ ／
Ｄ（Ｘ 表示距离头锥顶点的距离，Ｄ 表示柱段直径）
分别大于 ５ 和 １２，通过观察 Ｍａ ＝ １．１ 的消波特性曲

线可以发现，头部产生的干扰波系和洞壁反射的波

系存在一定的相互耦合，使得头部的扰动区域显著

增大，超过了测量区域。 由消波特性曲线可知，在扰

动波系较弱的低马赫数，通过试验段一定长度的透

气壁的反射消波作用，可以获得近似无洞壁干扰的

流场分布。 头锥对风洞试验段流场干扰的影响可以

分成两部分：一部分是由头锥对流场产生的直接扰

动；另一部分是扰动波系传递到试验段洞壁上反射

后带来的次级扰动。 对于直接扰动，在不考虑洞壁

干扰效应下，根据仿真计算结果，Ｍａ ＝ ０．９５ 时，消除

头锥的直接影响，需要的轴向长度大于 ８４０ ｍｍ
（２１Ｄ）；对于次级扰动，参考消波特性数据，Ｍａ ＝
０．９５时，需要的轴向长度大于 ２００ ｍｍ（５Ｄ）。 考虑

到亚跨声速风洞通常采用“声速喷管型面＋试验段

加速区加速”的方式建立低超声速流场（Ｍａ ＝ １．０ ～
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１．２，其中在声速喷管型面作用下，使喷管出口气流

加速至 Ｍａ＝ １．０，在试验段加速区作用下，使气流加

速至低超声速）。 结合仿真计算结果，以 ８°圆弧型

头锥加长型短轴探管作为研究对象，将头锥伸入喷

管段来流Ｍａ≤０．９５ 的区域，使得轴探管头部对气流

的加速不大于 Ｍａ ＝ １．０，可有效降低头锥对流场的

扰动强度和扰动范围。 在此基础上，对加长型短轴

探管和传统的长轴探管测量结果的一致性进行试验

验证。

４　 试验验证

在 ０．６ ｍ 连续式跨声速风洞中，以加长型短轴

探管作为试验模型（根据轴探管长度、张线支撑位

置以及风洞实际接口，最终将轴探管头部伸入距喷

管段出口上游 ５８５ ｍｍ 作为试验验证条件），对其可

行性进行验证。
４．１　 风洞简介

０．６ ｍ 连续式风洞是一座由 ＡＶ９０⁃３ 型轴流式

压缩机驱动的连续式跨声速风洞，风洞为水平布置

的全钢结构，如图 １１ 所示。 洞试验段尺寸：０．６ ｍ×
０．６ ｍ×１．８５ ｍ，马赫数范围 ０．２～１．６，雷诺数 Ｒｅ 范围

（０．０２９～２．２５）×１０６（参考长度 ｃ＝ ０．０６ ｍ），稳定段总

压（０．１５～２．５） ×１０５ Ｐａ。 风洞采用定总压变马赫数

的方式运行，总压控制精度≤０．１％，马赫数控制精

度≤０．００２。

　 　 本期试验在上下孔壁左右实壁试验段进行，试
验参数为：总压 ｐ０ ＝ １００ ｋＰａ，Ｍａ ＝ ０．２ ～ １．２，试验段

开闭比为 ４．３％。
试验中各测点的压力信号通过扫描阀进行测

量，为了保证压力测量的同步性，将稳定段总压引至

扫 描 阀 模 块 进 行 采 集。 扫 描 阀 模 块 量 程 为

±１０３．４２５ ｋＰａ，测量精度为 ０．０５％。

图 １１　 ０．６ ｍ 连续式跨风洞现场图

４．２　 试验模型

试验模型：８°圆弧形头锥的短轴探管，轴探管直

径为 Φ４０ ｍｍ，尾部安装在弯刀中部支架上。 为了

消除测量段不同带来的影响，共用头部和测量段，通
过调整等值段长度组成 ３ 种不同长度的轴探管。 具

体位 置 为： ① 轴 探 管 头 锥 距 试 验 段 入 口 下 游

１１５ ｍｍ，位置示意图见图 １２；②轴探管头锥距试验

段入口上游 ５８５ ｍｍ，位置示意图见图 １３；③轴探管

头锥伸入喷管前收缩段内，距试验段入口上游

３ １００ ｍｍ，位置示意图见图 １４。

图 １２　 短轴探管安装位置　 　 　 　 图 １３　 加长短轴探管安装位置　 　 　 　 　 图 １４　 长轴探管安装位置

４．３　 试验结果

图 １５ 给出了头锥位置①典型马赫数下短轴探

管与位置③传统长轴探管测量结果的对比（试验结

果中修正了马赫数控制误差）。 由图可知，Ｍａ＜１．０
时，长、短轴探管测量结果吻合好。 而当 Ｍａ ＞ １． ０
时，长、短轴探管测量结果差异明显。 产生该现象的

主要原因是轴探管头部离模型区太近。 根据仿真计

算结果，１．２Ｍａ 时，头部扰动减小到马赫数 ０．０００ ２
以内需要的距离超过 ３５Ｄ，即 １ ４００ ｍｍ；根据图 １０
的消波特性曲线，当 １．２Ｍａ 时，通过试验段透气壁

的反射作用消除锥柱体头部产生的干扰波系，其最

小距离大于 １４Ｄ，即 ５６０ ｍｍ。 而短轴探管头部距试

验段均匀区入口只有 ９６５ ｍｍ，远达不到消除头部直

接干扰的空间距离要求，使得头部的直接扰动和壁

板反射的次级扰动都传递到了模型区，造成了短轴

探管测量结果明显偏离了长轴探管的测量结果。
图 １６ 给出了位置②加长型短轴探管与位置③

传统长轴探管典型马赫数流场测量结果对比。 由图

可知，通过将轴探管头锥伸入喷管段，使模型头锥来

流马赫数在Ｍａ≤０．９５ 的区域，头部距离模型区长度
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为 １ ５５０ ｍｍ，有效降低头锥对风洞流场的干扰，也
保证了轴探管头锥距离模型区长度大于 １ ４００ ｍｍ。

试验结果表明加长型短轴探管测量结果与传统长轴

探管测量结果一致性好。

图 １５　 ０．６ ｍ 风洞长轴探管与短轴探管测量结果比较　 　 图 １６　 ０．６ ｍ 风洞长轴探管与加长型短轴探管流场比较

　 　 为了验证该方法的通用性，在 １．２ ｍ 跨超声速

风洞中进行了再次验证。 图 １７ 给出了 ０．９５Ｍａ 和

１．２Ｍａ时分别采用传统长轴探管和头锥位于声速喷

管内的加长型短轴探管的对比曲线。 由图可知，二
者数据吻合良好。 综上，在 ２ 个不同尺度的亚跨声

速风洞中，采用该方法都得出了相同的结论，说明在

优化轴探管头部外形降低头部扰动区域的基础上，
优化轴探管头部在风洞喷管中的位置（来流马赫数

Ｍａ≤０．９５ 区域），加长型短轴探管试验结果与传统

长轴探管试验结果具有较好的一致性。

图 １７　 １．２ ｍ 风洞长轴探管与加长型短轴探管流场比较

５　 结　 论

通过数值仿真计算和风洞试验验证，在优化轴

探管头锥气动外形的基础上，通过优化轴探管头锥

在风洞喷管中的位置，验证了采用加长型短轴探管

开展亚跨声速风洞速度场校测的可行性。 通过上述

研究，可以得到如下结论：
１） 改变轴探管头锥母线的气动外形，可以使头

锥产生的激波与膨胀波相互作用，削弱头锥的激波

强度和扰动范围。 不同锥角头锥，随着头锥角度的

增加，头锥对流场的影响增大，同时等长度头锥外

形，圆弧形头锥对流场的扰动影响弱于圆锥形头锥；
２） 通过将轴探管头锥安装位置由试验段延长

至喷管出口前，降低了头锥当地来流速度，以及头锥

产生激波的强度；
３） 利用试验段加速区壁板的消波能力，可以进

一步降低轴探管头锥的影响，并在试验段模型区内

获得与长轴探管一致的无干扰流场，通过该方法，可
将加长型短轴探管速度场校测范围从 １．０Ｍａ 拓展

到 １．２Ｍａ，满足常规亚跨声速风洞全速域速度场校

测；采用该方案，有利于提升大型跨声速风洞轴探管

的结构刚度，降低轴探管的设计、制造、安装难度。
目前，美国的 １６Ｔ 风洞和俄罗斯 Ｔ１２８ 风洞在超

声速喷管型面与跨声速试验段的洞体条件下，成功
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建立了 １．５Ｍａ，１．６Ｍａ 的超声速流场。 该部分速度

场校测如果采用传统的长轴探管的方式进行校测，
用于超声速喷管设计的“泉流”假设理论以及膨胀

波的产生、反射与消波等相关理论都会受到轴探管

的影响，使得喷管内的气流流动特性发生改变。 下

一步，可以进一步优化轴探管头锥气动外形，利用激

波与膨胀波的相互作用，尽可能地削弱轴探管头波

的强度，并配合跨声速试验段加速区的消波能力，将
短型轴探管的校测范围由 １．２Ｍａ 拓展至 １．６Ｍａ，从
而解决轴探管在超声速喷管型面下跨声速试验段低

超声速速度场的校测问题。
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