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Ｍ６高超声速静风洞的气动设计和结构研究

周勇为，易仕和，陈 植，陆小革，葛 勇
（国防科技大学 航天与材料工程学院，湖南 长沙 ４１００７３）

摘 要：论述了发展高超声速静风洞设备与技术的重要性，对静风洞的基本特点进行了简要讨论。根据

国内外发展静风洞的经验和成果，针对开展静风洞的实验技术及边界层稳定性问题研究的背景，提出一座 Ｍ６
高超声速静风洞（Ｍ６ＨＱＷＴ）的气动和结构设计，重点讨论了阀门管路、稳定段和喷管抽吸装置的设计特点。
Ｍ６ＨＱＷＴ的设计马赫数为６０，喷管出口直径１２０ｍｍ，总压１～５ＭＰａ，总温约５００Ｋ，运行时间２０～３０ｓ。Ｍ６ＨＱＷＴ
是国内第一座高超声速静风洞，具备实验教学和基础科学研究的能力。
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边界层转捩的准确预测一直是飞行器设计所

关心的重要问题，尤其对于未来先进的高超声速

飞行器研制更有着特别重要的意义。为了提高试

验数据特别是边界层转捩结果的可信程度，必须

有相应的低湍流度结果与其对照，提供修正依据。

然而，当前在数量与规模均占绝对优势的普通风

洞，很难进行有效的边界层转捩特性的试验研究。

由于来自喷管壁面湍流边界层的声辐射，传统的

高超声速风洞或激波风洞其噪声水平总是比飞行

数据高一到两个数量级［１］。此外，广泛开展的噪

声对边界层转捩过程影响的数值方法，其 Ｃｏｄｅｓ
的检验也迫切需要低湍流度风洞提供支持。早在

１９５４年，Ｌａｕｆｅｒ就指出，消除或弄清楚扰动信息是
进行转捩现象机理研究的一个基本问题［１－４］。总

之，发展高超声速静风洞有着理论和现实需求。

国防科技大学空气动力学实验室一直在开展

超声速?高超声速静风洞理论和实验研究［５－７］，实

验室利用多年来的研究基础并借鉴国外的实际经

验，在本世纪初发展成功了一座 Ｍａｃｈ＝４，出口为

Φ１２０的超声速静风洞。以此为平台，结合实验室
自主研发的 ＮＰＬＳ（基于纳米粒子的平面激光散
射）技术和实验系统、热线风速仪、脉动压力传感

器等实验仪器和设备作了部分试验研究工作。近

几年试验表明：只有喷管壁面为层流流动的情况

下才能达到很低的流动噪声水平。因此在尽可能

高的试验雷诺数下实现喷管层流流动是静风洞的

一大技术关键。空气动力学实验室在层流化喷管

研究、短化喷管设计方面做了大量的工作，探索了

喷管类型、膨胀速率、壁面曲率、压力梯度、拐点的

壁面角、壁面光洁度、清洁度、流动污染等因素对

层流化喷管的影响关系［８－１０］。并针对静风洞特

点，研究了稳定段设计和布置、喷管上游边界层抽
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吸装置等因素对静风洞的影响。这些研究得出了

静风洞的基本概念和指标，并在超声速和高超声

速静风洞设计和运行中发挥了重要作用［７］。

１ 静风洞特点

静风洞简单来讲有两个主要特点［７］：

①喷管壁面边界层为层流流动；②在静试验

区内，有非常小的速度、压力、温度和噪声扰动。

一般对高超声速静风洞的设计有以下要求：

①非常干净和干燥的气源；②尽可能地降低

稳定段的速度、温度和声脉动；③喷管型面必须高

度光洁，光洁度达到镜面，严格限制表面波纹和缺

陷；④维持喷管壁面边界层为层流。

可见，静风洞与一般风洞的差别在于：设置了

严密的气源粒子过滤器，特殊设计的稳定段和维

持边界层为层流的喷管。喷管之后的下游部分与

一般超声速风洞无异。

为了维持层流流动的稳定性，静风洞喷管的

加工要求严格，根据运行经验和试验研究，制造精

度要达到以下要求：

型线坐标公差：喉道区为０００５～００１ｍｍ，下
游区为００１５～０００２５ｍｍ；

表面光洁度：镜面，或以峰谷为参考长度的当

地雷诺数 Ｒｅ≤１２［９］；
表面波纹度：波纹的深长比≤００００２。
可见，静风洞在设计、制造、运行和维护方面

要求较高。按照文献［７］的分析，至少有以下四个
难点：首先超声速和高超声速风洞的建设、修改和

运行更加昂贵；第二、对高温、高压的气流测量和

性能诊断费用贵，且难度大；第三、大部分高速风

洞的主要噪声来源是喷管湍流边界层的声波辐

射，而这一点难以消除；第四、对高速静风洞的投

资太少也是限制其发展的原因之一。

２ Ｍ６ＨＱＷＴ的气动外形

Ｍ６ＨＱＷＴ高超声速静风洞为压吸式气动外
形，其基本指标如下：

实验段 Ｍ 数：Ｍ ＝６０；喷管出口直径：
１２０ｍｍ；总压（Ｐ０）：１～５ＭＰａ；总温（Ｔ０）：５００Ｋ；

试验时间：２０～３０ｓ。
根据以上计算参数和高超声速暂冲式风洞设

计的一般原则和方法，结合静风洞设计的有关要

求，经详细分析和设计，给出 Ｍ６ＨＱＷＴ高超声速
静风洞气动外形设计如图１所示。其基本思路是
空气经过空压机后进入压力罐，储存在压力罐的

气体经过各类阀门、过滤器进入电加热器，气体加

热到预定温度后通过快速阀门和精密过滤器进入

稳定段整流，降低速度（和声音、热脉动）后到达喷

管，热气体通过喷管的快速膨胀进入试验段，形成

高超声速试验气流。试验模型和试验仪器固定在

攻角机构上，完成所需试验过程。

图１ Ｍ６ＨＱＷＴ的气动外形简图
Ｆｉｇ．１ ＡｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｓｋｅｔｃｈｏｆＭ６ＨＱＷＴ

Ｍ６ＨＱＷＴ高超声速静风洞主要包括：风洞洞
体、气源系统、管路系统、阀门系统、真空罐及抽吸

系统、测控系统和监控系统等。设计思想是从全

局出发，仔细规划和布局实验室外形和功能，并为

以后建设预留设备空间与接口，充分考虑到各类

设备可扩充性、兼容性，为后续发展留有余度。使

之具备科研试验能力和实验教学能力。

２１ 阀门管路系统

包括高压气罐、高压管路、调压阀、快速阀、粒

子过滤器、压力表、截止阀、防气阀等。Ｍ６ＨＱＷＴ
的运行有多种状态，总压范围拟为１～５ＭＰａ，经常
运行状态 Ｐ０为１～３ＭＰａ，总压 ３ＭＰａ作为喷管设
计的 Ｐ０值。
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值得注意的是，精密粒子过滤器允许通过的

粒子直径为１μｍ，如果过滤尺寸太大，一方面粒子
会划伤高度光洁的喷管，影响静风洞喷管流场性

能；另一方面可能会影响热线等精密测量工具的使

用。当然并不是过滤精度越高越好，过滤精度太

高，压力损失将很大，对气源和管路要求会更高。

此外，快速阀的设置也非常必要，它会对实验

时间有较大的影响。因为阀门的开启和关闭时间

过长，实验段流场建立的时间也会更长，使有效实

验时间减少，从而降低风洞性能。

调压阀和稳定段内上游组件如图２和图３所示。

图２ 调压阀外形

Ｆｉｇ．２ Ｖａｌｖｅｏｆｃｈａｎｇｅａｂｌｅｐｒｅｓｓｕｒｅ

图３ 稳定段内上游组件

Ｆｉｇ．３ Ｕｐｓｔｒｅａｍｓｅｔｔｌｉｎｇｃｈａｍｂｅｒｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓ

２２ 稳定段

高超声速静风洞基本要求之一，是稳定段须

精心设计，合理选择和布局消声、消减湍流度组

件，达到很高的流动品质，减少前方管道、阀门引

起的噪声和扰动。据静风洞品质要求，稳定后段期

望总压脉动小于０１％，速度脉动值不大于１％。
据前方阀门、气源、管路等因素，Ｍ６ＨＱＷＴ高

超声速静风洞稳定段由扩散段、稳定前段、稳定后

段构成，扩散段前方连接阀门和粒子过滤器。

转接段为大角度扩散段，内装置孔锥，防止气

流分离，促进气流分布均匀，改善进入稳定段的来

流条件。转接段和孔锥的设置也缩短了稳定段的

总长，减少风洞启动过程的气源充填时间。

经过扩散段后的气体进入稳定前段，内有消

音腔、多孔板及多层阻尼网。消音腔内充填钢羊

毛吸音材料，两端面由金属烧结网封堵形成整体，

以降低上游噪声。下游置多层阻尼网，顺气流方

向网眼逐步加密，网间距设计主要考虑涡的衰减

距离，它与网丝雷诺数 Ｒｅ和网目值有关，据国外
和以往经验，Δｘ?ｍ（Δｘ为网后衰减距离，ｍ为网
眼尺寸）应超过 １００。而系统试验研究指出，在

Δｘ＝４０～５０时，速度脉动衰减效果已不明显。
从降低稳定段内气流速度、提高性能看，希望

稳定段内径大一些，但内径过大，将增加扩散段、

稳定段、收缩段选材和加工的困难，一般认为稳定

段和喷管收缩比为２００左右，即可满足要求，或者
稳定段速度控制在５ｍ?ｓ以下都是允许的。

稳定后段各个截面上开多个温度和压力测量

孔，可安装总温传感器、总压传感器、热线探头等

测量元件，测量稳定段气流参数、脉动状态及其衰

减过程。Ｍ６ＨＱＷＴ稳定段外形如图４所示。

图４ Ｍ６ＨＱＷＴ稳定段外形
Ｆｉｇ．４ ＳｃｈｅｍａｔｉｃｄｒａｗｉｎｇｏｆｓｅｔｔｌｉｎｇｃｈａｍｂｅｒｏｆＭ６ＨＱＷＴ

２３ 边界层控制技术和层流喷管

层流喷管原理、气动设计、制造与运行等方面

的一般论述已有许多资料可供参阅［８，１０］，其中许

多结论性的观点已成为喷管技术研究的试验基

础。

边界层控制技术要维持边界层为层流，重要

的措施之一是在喉道入口消除驻室和收缩段壁面

边界层对喷管边界层流动的影响，在喷管喉道上
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游设置抽吸装置，围绕喉道构造一条音速抽吸槽，

抽吸槽下游连接真空系统，消除前方湍流边界层，

这种方法在静风洞技术上得到应用。同时抽吸槽

最好设计成宽度可调，以适应不同的运行状态。

此外，管路中设置截止阀进行开、关控制。图５是
静风洞设计中用的边界层抽吸典型结构示意图。

图５ 边界层抽吸典型结构［４］

Ｆｉｇ．５ Ｔｙｐｉｃａｌｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｓｌｏｔｅｘｈａｕｓｔ

从目前研究结果来看，抽吸槽的位置和形状

对抽吸效果影响很大。一般抽吸槽入口点的马赫

数为０３左右，抽吸槽的宽度可调，抽吸面积占主
气流喉道面积的比例范围在 ２０％～３０％，综合考
虑该点附近的压力和马赫数分布、抽吸效率以及

是否出现分离泡等情况。抽吸槽可分为强抽吸、

弱抽吸和中度抽吸［８］，如图６所示，强抽吸容易在
抽吸槽的内壁面引起气体分离，弱抽吸则容易在

抽吸槽外壁面导致分离，而中度抽吸则不会产生

分离泡。由于分离泡在气流中是不稳定的，若分

离泡出现在抽吸槽的外壁面也就是喉部入口上

游，则将对下游流场带来严重的影响。图 ７是
Ｍ６ＨＱＷＴ抽吸槽的马赫数分布数值计算结果，结
果表明抽吸槽附近流场品质较好，压力和马赫数

的分布是光滑过渡的。抽吸槽入口马赫数在０３
左右，与国内外研究经验相符。以上也说明了抽

吸槽的存在并没有影响喉部流场的均匀性。

图６ 抽吸类型（从左至右分别为强抽吸、弱抽吸和中度抽吸）

Ｆｉｇ．６ Ｋｉｎｄｓｏｆｓｕｃｔｉｏｎ（ｓｔｒｏｎｇｓｕｃｔｉｏｎ，ｗｅａｋｓｕｃｔｉｏｎ，ｍｏｄｅｒａｔｅｆｒｏｍｌｅｆｔｔｏｒｉｇｈｔ）

图７ Ｍ６ＨＱＷＴ抽吸槽马赫数分布数值计算［８］

Ｆｉｇ．７ ＭａｃｈｏｆＣＦＤｏｆｓｌｏｔｅｘｈａｕｓｔ

除了采取边界层控制技术外，喷管的型面设

计也非常重要。常规喷管设计主要包括收缩段曲

线和扩张段曲线的无粘设计以及相应的边界层修

正。一般来说，收缩段曲线常采用三次曲线、双三

次曲线、五次曲线、维托辛斯基曲线，而对于喉道

前方带抽吸槽的高超声速静风洞喷管，由于收缩

段型线与喷管喉道是断开的，因此不好采用现有

的三次曲线或其它曲线。一般先列出收缩段的基

本公式，把边界条件代入，对公式进行求解，由于

三次曲线方法未知数最少，求解起来最容易，目前

采用的也比较多。扩张段曲线设计可采用基于

Ｂéｚｉｅｒ曲线的短化喷管技术，即喷管轴线上的马
赫数分布采用六次 Ｂéｚｉｅｒ曲线构造，结合近似的
声速喉道解析解，通过特征线法来求解喷管壁面

曲线。此方法较以前常用的方法取消了一元跨声

速流以及泉流区假设，摆脱了经验公式的束缚，增

强了喷管气动设计的理论基础［８］。而且轴向马赫

数分布可灵活控制，二阶导数在全场连续，这将保

证喷管内部参数不会发生突变，从根本上杜绝内

部产生集中膨胀和压缩波的可能，所以可通过设

计参数的选择使喷管达到短化、优化的目的［８］。

在得到喷管型面的无粘设计之后，对其进行边界

层的黏性修正。采用将无粘型线向外扩张一个边

界层位移厚度来得到喷管型面的物理坐标。而喷

管壁面边界层的修正量可以通过借鉴经验公式得

到，也可通过求解动量积分关系得到。

（下转第４３页）
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从运算时间上来看，ＧＡ算法的运算时间要远远大
于ＴＳＰ算法的运算时间，说明 ＧＡ算法得到较优
可行解的同时，增大了时间开销。其次，可以看到

场景１和场景２的上界与完全满足该场景需求的
收益值相差分别为 ２４９９９２３８和 ５９９９８０２９，说明
在该场景需求配置下，即使得到最优解，也不能满

足测控需求，若要满足测控需求，必须适当增加场

景中的测控设备。

５ 结束语

航天测控调度问题涉及的调度对象数量大，

各种变量之间的关系复杂，应用当前的一些智能

算法可以得到该问题一定程度的满意解，即下界。

由于求解问题最优解有时是非常困难的，因此智

能算法所求得的满意解与实际最优解的差距以及

实际最优解能否满足当前测控需求均无法得知。

本文运用拉格朗日松弛方法求得该问题的上界，

利用上界和下界的差距及其上界和完全满足当前

需求的收益值的差距，为评价算法优劣和当前场

景配置的合理性提供了有效途径。
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３ 结 论

Ｍ６ＨＱＷＴ是我国第一座高超声速静风洞，在
设计和建设过程中形成的知识积累为今后发展类

似设备提供了宝贵经验。目前系统已完成安装就

位，正进行相关调试和试验工作。它将会给高超

声速静风洞技术研究、高超声速湍流研究、边界层

转捩研究等提供一个全新的实验平台。
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