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摘　要：针对研制宽速域飞行器的实验需求，对马赫数范围是３～４５的超声速变马赫数风洞开展研究，
提出一种连续变马赫数喷管方案并进行超声速变马赫数风洞设计和流场校测。基于普朗特 －迈耶（Ｐｒａｎｄｔｌ
Ｍｅｙｅｒ，ＰＭ）膨胀理论，设计单一自由度调节喷管以实现连续变马赫数。采用数值计算和校测实验对变马赫
数方案进行验证。数值计算结果表明，变马赫数喷管的流场在不同马赫数工况下呈均匀分布。喷管中心线

马赫数校测实验给出了马赫数均方根、最大马赫数偏差和马赫数误差，连续变马赫数喷管出口马赫数和膨胀

角度的关系符合ＰＭ理论。超声速连续变马赫数风洞通过控制喷管旋转角达到连续改变马赫数，同时保证
高品质实验流场的设计目标，为超声速变马赫数流动的实验研究设备提供一种简化方案。

关键词：喷管设计；单一自由度；变马赫数风洞；普朗特－迈耶膨胀；流场品质
中图分类号：Ｖ２１１．７４　　文献标志码：Ａ　　文章编号：１００１－２４８６（２０２６）０３－２０１－１０

ＤｅｓｉｇｎｍｅｔｈｏｄａｎｄＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｏｆｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ
ｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｖａｒｉａｂｌｅＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｂａｓｅｄｏｎ

ｓｉｎｇｌｅｄｅｇｒｅｅｏｆｆｒｅｅｄｏｍａｄｊｕｓｔｍｅｎｔ
ＪＩＮＪｉａｈｕｉ１，ＹＵＨｕａｎｇ１，ＺＨＡＯＹｕｘｉｎ１!，ＹＡＮＧＲｕｉ１，ＺＨＡＯＹｉｌｏｎｇ１，ＭＡＺｈｉｃｈｅｎｇ１，２，ＷＡＮＧＨａｏｐｅｎｇ１

（１．ＣｏｌｌｅｇｅｏｆＡｅｒｏｓｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＮａｔｉｏｎａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＤｅｆｅｎｓｅＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，Ｃｈａｎｇｓｈａ４１００７３，Ｃｈｉｎａ；

２．ＡｅｒｏｓｐａｃｅＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙＲｅｓｅａｒｃｈＩｎｓｔｉｔｕｔｅ，ＣｈｉｎａＡｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｓＲｅｓｅａｒｃｈａｎｄＤｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔＣｅｎｔｅｒ，Ｍｉａｎｙａｎｇ６２１０００，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｔｏｍｅｅｔｔｈｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｓｆｏｒｄｅｖｅｌｏｐｉｎｇｗｉｄｅｓｐｅｅｄｒａｎｇｅａｉｒｃｒａｆｔ，ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎａｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｖａｒｉａｂｌｅＭａｃｈ

ｎｕｍｂｅｒｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｗｉｔｈａＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｒａｎｇｅｏｆ３ｔｏ４．５ｗａｓｃｏｎｄｕｃｔｅｄ．ＡｓｃｈｅｍｅｏｆａｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｖａｒｉａｂｌｅＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｎｏｚｚｌｅｗａｓｐｒｏｐｏｓｅｄ，

ｆｏｌｌｏｗｅｄｂｙｔｈｅｄｅｓｉｇｎｏｆｔｈｅｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｖａｒｉａｂｌｅＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌａｎｄｔｈｅｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｏｆｉｔｓｆｌｏｗｆｉｅｌｄ．ＢａｓｅｄｏｎＰＭ（Ｐｒａｎｄｔｌ

Ｍｅｙｅｒ）ｅｘｐａｎｓｉｏｎｔｈｅｏｒｙ，ａｎｏｚｚｌｅｗｉｔｈｓｉｎｇｌｅｄｅｇｒｅｅｏｆｆｒｅｅｄｏｍａｄｊｕｓｔｍｅｎｔｗａｓｄｅｓｉｇｎｅｄｔｏａｃｈｉｅｖｅｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｖａｒｉａｂｌｅＭａｃｈｎｕｍｂｅｒ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ

ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｓａｎｄｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓｗｅｒｅａｄｏｐｔｅｄｔｏｖｅｒｉｆｙｔｈｅｖａｒｉａｂｌｅＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｓｃｈｅｍｅ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｆｌｏｗ

ｆｉｅｌｄｏｆｔｈｅｖａｒｉａｂｌｅＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｎｏｚｚｌｅｉｓｕｎｉｆｏｒｍａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔＭａｃｈｎｕｍｂｅｒ．ＴｈｅｎｏｚｚｌｅｃｅｎｔｅｒｌｉｎｅＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｇａｖｅｔｈｅＭａｃｈ

ｎｕｍｂｅｒｒｏｏｔｍｅａｎｓｑｕａｒｅ，ｍａｘｉｍｕｍｄｅｖｉａｔｉｏｎａｎｄｅｒｒｏｒ．ＴｈｅｅｘｉｔＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｅｘｐａｎｓｉｏｎａｎｇｌｅｒｅｌａｔｉｏｎｆｉｔｓＰＭｔｈｅｏｒｙ．Ｔｈｅｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓ

ｗａｖｅｄａｍｐｉｎｇｖａｒｉａｂｌｅＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌａｃｈｉｅｖｅｓｔｈｅｄｅｓｉｇｎｇｏａｌｏｆｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｌｙｃｈａｎｇｉｎｇｔｈｅＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｂｙｃｏｎｔｒｏｌｌｉｎｇｔｈｅｎｏｚｚｌｅ

ｒｏｔａｔｉｏｎａｎｇｌｅｗｈｉｌｅｅｎｓｕｒｉｎｇａｈｉｇｈｑｕａｌｉｔｙｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｆｌｏｗｆｉｅｌｄ，ｐｒｏｖｉｄｉｎｇａｓｉｍｐｌｉｆｉｅｄｓｃｈｅｍｅｆｏｒｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｅａｒｃｈｅｑｕｉｐｍｅｎｔｏｆｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ

ｖａｒｉａｂｌｅＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｆｌｏｗ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｎｏｚｚｌｅｄｅｓｉｇｎ；ｓｉｎｇｌｅｄｅｇｒｅｅｏｆｆｒｅｅｄｏｍ；ｖａｒｉａｂｌｅＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌ；ＰｒａｎｄｔｌＭｅｙｅｒｅｘｐａｎｓｉｏｎ；ｆｌｏｗｆｉｅｌｄｑｕａｌｉｔｙ

　　宽速域飞行器研制技术的发展［１－３］，对能够

模拟不同飞行速度的地面实验设备提出了迫切需

求。变马赫数风洞是一种能有效实现流场参数变

化的地面实验设备，无须更换喷管就能获得不同

马赫数的实验流场。变马赫数风洞还可用于模拟

宽速域飞行器的加减速过程［４－５］，以研究其中进
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气道的起动特性［６－７］等技术问题以及来流马赫数

变化下激波－边界层干扰等流动机理问题［８－１０］。

构建连续变马赫数风洞的关键在于选择变马

赫数方案和喷管设计。变马赫数喷管根据作动机

构可分为三类：滑动调节壁面，单、多支点调节柔

性壁，旋转调节壁面。

滑动调节壁面的变马赫数方案是固定喷管一

侧型面，通过调整喷管下型面或者中心塞沿着流

动均匀区的轴线方向移动，改变喉部面积实现连

续变马赫数。Ｂｕｒｂａｎｋ和 Ｂｙｒｎｅ［１１］设计了马赫数
范围是１２７～２７５的滑块式喷管，为确保喉部声
速线是直线，该喷管在有限距离内滑动下壁面，马

赫数范围较小。滑动调整喷管滑块位置远离设计

点，喉部声速线变为非直线，造成喷管出口流场不

均匀。Ｄｅｎｇ等［１２］研究了滑块式喷管不同喉部面

积比的流场马赫数，数值结果表明，在固定压比条

件下，喷管出口马赫数范围为３５～４０，继续减
小喉部面积，测试段出现正激波，造成风洞壅塞。

滑块式喷管实现高马赫数所需喉部面积比大，因

此需要更大压比，消耗功率也随之增大。这种方

案不适用于设计马赫数大于４的喷管。
滑动调节壁面喷管的优点是连续变马赫数，

缺点则是马赫数范围小，偏离设计点运行时流场

品质较差。后来的研究致力于发展可调壁面的变

马赫数喷管，以解决喷管出口流动受到上游扰动、

实验流场不均匀的问题［１３］。在柔性壁面上方设

置铰支点，可以精确控制点附近的壁面曲率以符

合各个马赫数所需型线。Ａｍｉｃｋ等［１４］提出的一

种非对称变马赫数喷管的工作马赫数范围是

１３～４０，该马赫数变化范围具有优势。然而，喷
管流动均匀区受到可调柔性壁面型线曲率的影

响。熊波等［１５］基于高马赫数喷管的菱形区长、作

动支点增加的问题，研究了不同数量、位置作动撑

杆对柔性壁曲线和均匀区马赫数的影响关系，结

果表明，该喷管作动机构调节柔性壁变形在不同

马赫数工况下对均匀区影响范围均不同，在计算

调节量时需要考虑多个马赫数工况。Ｌｉｕ等［１６］采

用可调中心锥与运动执行器相结合的方式，设计

马赫数范围为１８～２２的滑动式变马赫数喷管。
数值研究结果表明，在固定马赫数下的中心锥附

近流场均匀度小于０．０１５。
Ｌａｇｕａｒｄ等［１７］在宽速域吹气式风洞 ＴＳＴ－

２７［１８］中研究了变马赫数来流下激波相互作用模
态转换过程，结果说明，改变马赫数导致模态转换

发生迟滞。该风洞具备宽速域的工作能力，但是

由于采用多支点调节的柔壁喷管，存在调节过程

中壁面曲率变化对流场造成扰动的问题，并不能

真正连续改变来流马赫数。

多支点柔性壁喷管方案不能连续变马赫数，

而单支点柔性壁调节方案仅需固定喉部、喷管出

口位置，设置作动机构使喷管出口、喉道绕支点转

动以改变 面 积 比，实 现 马 赫 数 连 续 变 化。

Ｋｉｔａｍｕｒａ等［１９］研究并校测了一种单支点旋转柔

性壁的变马赫数喷管，这是一种绕出口支点旋转

柔性壁面的变马赫数喷管，设计点马赫数为２９。
校测实验表明，喷管位置偏离设计点，出口截面的

马赫数分布波动增大。这是因为柔性壁旋转过程

中会出现扩张段壁面曲率不连续的情况，这导致

喷管中部存在压缩波。齐伟呈等［２０］也采用单支

点柔性壁喷管方案，喷管设计点马赫数为３８６，
在远离设计点工况，由于喷管型线位置偏差，相对

应地，远离设计点工况的流场品质有所下降。张

博等［２１－２２］应用流场反设计方法和壁面弹性反设

计方法，通过借助单个千斤顶，将喷管型面变形为

不同马赫数对应的理想消波型面，从而获得连续

变马赫数的均匀流场。

柔性壁变马赫数方案作动机构调节相对复

杂，其中多支点调节柔性壁变马赫数喷管方案根

据实验马赫数预先调整喷管，不能很好地满足连

续变来流马赫数实验需要。单支点柔性壁和滑动

调节壁面方案存在喷管偏离设计点导致流场品质

降低的问题。

区别于前两种变马赫数方案，一种型面旋转

式变马赫数喷管同时兼顾了连续变马赫数和非设

计点流场均匀的实验需求。Ｅｖｖａｒｄ和 Ｗｙａｔｔ［２３］报
道了旋转膨胀壁面的变马赫数喷管设计原理，马

赫数范围是１７５～２６５。实验研究发现不同膨
胀角工况下马赫数分布存在变化。他们认为这是

膨胀壁面曲率不连续所导致的，膨胀角“变形”使

得流动分离或边界层突起。这种型面旋转的方案

还存在随马赫数改变需要调整实验段壁面的

问题。

将马赫数为３～４量级的连续变马赫数超声
速风洞的运行马赫数上限提升至４．５，可有效拓
宽传统超声速连续变马赫数风洞的工作速域，具

备重要的学术研究与工程应用价值。在吸气式超

声速风洞向高超声速速域拓展的工程实践中发

现：出口马赫数为４和４５的喷管截面面积比分
别为１０７和１６６，马赫数增加０５，面积比相应
增加５５％，导致喷管型面的机械调节结构设计难
度增加。而且在高马赫数工况下，喷管的核心设

计难点是需要保障实验段马赫数分布的均匀性，

·２０２·
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以及消波型面能否在宽超声速工作区间内实现全

工况有效消波。但现有变马赫数风洞若要同时实

现宽速域工作与全工况连续消波，需配备高精度、

快响应的复杂作动机构，系统结构复杂度与控制

难度显著提升。因此，研发具备低复杂度调节机

构、可实现宽速域连续消波的变马赫数风洞，已成

为该领域重要的研究方向与核心技术攻关目标。

本文基于普朗特－迈耶（ＰｒａｎｄｔｌＭｅｙｅｒ，ＰＭ）
膨胀理论，以单一自由度调节、连续改变马赫数作

为设计目标，提出一种超声速连续变马赫数喷管

设计方案。针对超声速连续变马赫数风洞

（ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｖａｒｉａｂｌｅＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｗｉｎｄ
ｔｕｎｎｅｌ，ＳＣＶＷＴ）的气动特性、总体结构、喷管型
面进行设计，用数值计算和校测实验获得喷管流

场的马赫数，并用实验结果验证喷管出口马赫

数－膨胀角的理论关系。

１　风洞设计

１．１　风洞总体方案

风洞总体布局如图１所示。蝶阀控制风洞过
渡段与大气连通。稳定段布置多层蜂窝器与纱

网，作用是降低气流湍流度［２４］。喷管段采用旋转

式连续变马赫数喷管，喷管固块旋转过程中喷管

出口马赫数连续变化，同时保证流场均匀。喷管

下游是实验段，开有４个观察窗，用来进行流动显
示和定量成像测量。实验段下游为扩压段，与真

空罐连接。

图１　超声速连续变马赫数风洞总体结构示意图
Ｆｉｇ．１　ＳｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｏｖｅｒａｌｌｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｔｈｅＳＣＶＷＴ

　　风洞运行时，打开上游蝶阀，在压差的作用
下，大气经稳定段整流后进入变马赫数喷管，在实

验段实现超声速均匀流场。当调整喷管段固块的

旋转角度时，气流通过喷管喉部到结束膨胀时的

总膨胀角随之改变，由此改变最后一道膨胀波后

的马赫数。喷管旋转过程中，喷管扩张段内的膨

胀波与消波壁面始终维持匹配，能确保喷管内流

场没有扰动，从而实现有效区流场均匀。

１．２　风洞气动设计

在超声速变马赫数风洞启动过程中，风洞上

下游的压差基本不变，不同马赫数的运行工况可

以分为多个固定马赫数的定常流动，因此可以用

准一维定常流动模型进行气动设计。根据风洞实

际运行情况，设置来流总压为１０１３２５Ｐａ，总温为
２７３Ｋ，采用一维流等熵关系式（１）和式（２）计算
各个马赫数工况实验段静压ｐ和静温Ｔ。

ｐ＝ｐ０ １＋
γ－１
２ （Ｍａ）[ ]２

－ γ
γ－１

（１）

Ｔ＝Ｔ０ １＋
γ－１
２ （Ｍａ）[ ]２

－１

（２）

其中：ｐ０为总压；Ｔ０为总温；γ为空气的比热比，

取值为１４。
根据风洞的马赫数工作范围，计算得到连续

变马赫数风洞真空系统静压要求，如表１所示。
随着马赫数变化，风洞启动和正常工作所需

的背压也随之改变，运行时间会有所不同［２５］。风

洞的运行时间取决于压力比和风洞的流量，根据

流量计算公式［２６］以及等熵关系式可以得到气体

质量流量ｑｍ的计算式（３）和式（４）。

ｑｍ＝Ｋ
ｐ０
Ｔ槡 ０

（Ｍａ）× ２
γ＋１

１＋γ－１２（Ｍａ）[ ]{ }２
－ γ＋１
２（γ－１）

Ｓ

（３）

Ｋ＝ γ( )Ｒ
１
２ ２
γ( )＋１

γ＋１
２（γ－１）

（４）

式中：Ｒ为空气的气体常数，Ｒ＝２８７Ｊ／（ｋｇ·Ｋ）；Ｓ
为喉道面积。

将喉道处 Ｍａ＝１代入式（３）得到喉道流量
ｑ!ｍ。真空罐内气体总质量为ｍ，如式（５）所示。

ｍ＝ｐＶＲＴ （５）

式中：Ｖ为真空罐的容积，Ｖ＝１０００ｍ３。
当真空罐内压力达到该马赫数下的来流静压

·３０２·
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时，风洞将停止工作的临界压力等于固定马赫数

工况下实验段的静压ｐ。假设风洞开始运行时真
空罐内压力为０Ｐａ，根据式（６）计算运行时间ｔ。

ｔ＝ Ｖ
ＫＲ Ｔ槡 ０Ｓ

１＋γ－１２ （Ｍａ）[ ]２
－ １
γ－１
×

２
γ＋１

１＋γ－１( )[ ]２

γ＋１
２（γ－１）

（６）

变马赫数喷管喉道面积Ｓ＝００２４×０１２ｍ２，Ｔ０＝
２７３Ｋ，风洞运行时间见表１。

表１　风洞真空静压要求和运行时间
Ｔａｂ．１　Ｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｖａｃｕｕｍｓｔａｔｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅ

ｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔａｎｄｏｐｅｒａｔｉｎｇｔｉｍｅ

马赫数 静压／Ｐａ 静温／Ｋ 运行时间／ｓ

３．０ ２７５８．１ ９７．５ １４２．１

３．５ １３２８．５ ７９．１ ８４．３

４．０ ６６７．３ ６５．０ ５１．６

４．５ ３５０．１ ５４．１ ３２．５

风洞固定在最高马赫数工况的运行时间为

３２５ｓ。在风洞中还设置了扩压段，调试实验表
明风洞实际运行时间最短约为估算时间的

１５倍。

１．３　风洞结构设计

在吸气式风洞结构中，核心部件是喷管段，重

要部件有稳定段、实验段和扩压段，其他部件有过

渡段和阀门等。

（ａ）低马赫数工况
（ａ）ＬｏｗｅｒＭａｃｈ
ｎｕｍｂｅｒｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

　　　　
（ｂ）高马赫数工况
（ｂ）ＨｉｇｈｅｒＭａｃｈ
ｎｕｍｂｅｒｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

图２　喷管段结构图
Ｆｉｇ．２　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｎｏｚｚｌｅｓｅｃｔｉｏｎ

喷管段是一段截面收缩－扩张的管道，满足
一定进出口压比条件以获得喷管出口超声速气

流。如图２所示，变马赫数喷管采用了型面旋转
的结构，喉道面积固定，与圆弧下壁面相切连接的

实验段平板固定，旋转喷管时气流偏转角增大，马

赫数连续增大；从大于设计马赫数工况的位置顺

时针旋转喷管，马赫数随着喷管角度变化而减小。

图２展示了出口气流分别为低马赫数工况和高马
赫数工况的喷管滑块相对位置。

喷管型线的曲率连续，加工精度要求高，型面

光洁度达到镜面。要求喷管型线设计满足连续消

波、出口气流均匀的条件。

变马赫数喷管的调节方式如图３所示，红色
箭头标注了喷管滑块结构的旋转方向，红色圆圈

“１”和“２”标注的位置用连杆固定。当风洞系统
操作“１”和“２”的连杆将喷管滑块绕着旋转轴逆
时针旋转，可以达到喷管的出口截面积增加、出口

气流的马赫数增大的目的。调节减小马赫数时，

将喷管的连杆带动“１”和“２”绕着旋转轴顺时针
旋转。

图３　喷管调节示意图
Ｆｉｇ．３　Ａｄｊｕｓｔｍｅｎｔｓｃｈｅｍｅｏｆｎｏｚｚｌｅ

由于设计喷管为二元喷管，连接喷管段的稳

定段、实验段设计为方形。采用圆形蝶阀控制风

洞开闭，需要一个由圆形截面过渡到方形截面的

过渡段，置于稳定段上游。考虑到节能和降低功

率损耗，过渡段圆转方结构设计为一个略微收缩

的管道，以便增大管内流速，而且过渡段的长度设

计尽量短［１］。

稳定段可以提升来流均匀度，减小风洞入口

阀门下游产生的分离。稳定段下游安装多孔板减

小流动分离和能量损失。多孔板采用横截面为蜂

窝状的结构，既能保证通过稳定段的气流的均匀

度，也能实现较好的整流效果。

实验段要达到能安装合适尺寸的实验模型且

不影响流场品质的要求，并且能为光学观测、压力

测量提供合适的观测窗口以及符合要求的流场质

量。如图１所示，实验段尺寸与喷管出口形状有
关，实验段高度决定均匀实验区的高度。

扩压段可以对实验段的超声速来流增压减

速，尽可能减小风洞启动的压强比，延长风洞在不

同马赫数下工作的运行时间。考虑到和真空罐管

·４０２·
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道连接，其横截面形状为由方形向圆形过渡的扩

张管道。

１．４　风洞喷管设计

１．４．１　收缩段
喷管收缩段对亚声速气流进行等熵加速，超

声速喷管需要在收缩段结束的喉部位置形成声速

截面。收缩段的设计参数是收缩比和收缩段长

度。选择合理的收缩段长度能防止喷管内发生流

动分离、提高喷管内的流场均匀度。目前已经有

多种常规设计方法，比如双圆弧曲线、Ｗｉｔｏｓｚｙｎｓｋｉ
曲线、双三次曲线、五次方曲线［２７］等。

变马赫喷管收缩段上型线采用五次方曲线，

如图４所示，式（７）是五次方曲线表达式。收缩
段的长径比为１，收缩比为４，收缩段上型线长度
ｌ＝１９２ｍｍ，Ｒｉ为收缩段入口半径，Ｒｏ为喉部一维
面积。

图４　收缩段上型线
Ｆｉｇ．４　Ｔｈｅｈｉｇｈｅｒｃｏｎｔｏｕｒｏｆｔｈｅｃｏｎｔｒａｃｔｉｏｎｓｅｃｔｉｏｎ

ｙ（ｘ）＝Ｒｉ－（Ｒｉ－Ｒｏ）［６（ｘ／ｌ）
５－

１５（ｘ／ｌ）４＋１０（ｘ／ｌ）３］ （７）
式中：ｙ（ｘ）代表上型线点的纵坐标；ｘ代表上型线
点的横坐标。

下型面喉部附近采用双圆弧曲线，当出口马

赫数大于设计值时，喉部仍然位于圆弧上，保证了

最大马赫数工况下喉部面积不变，而且此圆弧的

一部分还可以作为收缩段，半径为１２０ｍｍ。考虑
到喷管的对称性，下型面入口圆弧曲线半径为

３２０ｍｍ。
１．４．２　扩张段

变马赫数喷管扩张段壁面的设计依据超声速

气流的膨胀理论。超声速喷管运行时，喷管扩张

段起始、喉部的气流速度为声速，此处 Ｍａ＝１，
ν（１）＝０。ＰＭ膨胀理论给出了将马赫数作为气
流偏转角的单一变量的流动关系式（８），气流流
过凸曲面，流动方向随之改变，流速增大。气流每

加速偏转一次，就有对应的直线马赫波，即马赫

线，马赫线与凸曲面切线的夹角为马赫角。这一

理论方法在简化喷管设计过程中经常被使用［２８］，

在马赫线后气流方向发生偏转。

ν（Ｍａ）＝ γ＋１
γ槡－１ａｒｃｔａｎ

γ－１
γ＋１

［（Ｍａ）２－１
槡

］－

ａｒｃｔａｎ （Ｍａ）２槡 －１ （８）
式中：ν（Ｍａ）为ＰＭ膨胀角，等于气流偏转角。

ｓｉｎμ＝１Ｍａ，　Ｍａ＞１ （９）

式中：μ为马赫角。
最后气流平行于实验段壁面，膨胀过程结束，

气流偏转角等于 ＰＭ膨胀角。喷管扩张段内气
流膨胀几何关系如图５所示。

图５　扩张段气流膨胀几何关系
Ｆｉｇ．５　Ｇｅｏｍｅｔｒｉｃａｌｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｏｆｆｌｏｗ

ｅｘｐａｎｓｉｏｎｉｎｔｈｅｎｏｚｚｌｅ

扩张段上壁面设计取凸曲面上任意几点作出

各点的马赫线，并将马赫线的端点连起来得到一

系列连续的流线ＡＡ′，以流线ＡＡ′和膨胀凸曲面作
为喷管扩张段的一对型线。任意一条马赫线的长

度可以根据一维等熵流动关系式（１０）计算。对
凸曲面切线做马赫波的正交投影，根据一维流关

系式，投影面积必须等于该马赫数下的截面面积。

根据喉道面积可以得到唯一一条流线作为无黏

型面。

ＲＭａ
Ｒｏ
＝ １ｓｉｎμ

×１Ｍａ
２
γ＋１

１＋γ－１２ （Ｍａ）[ ]{ }２
γ＋１
２（γ－１）

（１０）
式中：ＲＭａ为马赫线的长度。

膨胀壁面的几何形状采用圆弧曲线，通过控

制膨胀角度这一单一变量实现马赫数变化。在

图５中，取笛卡儿坐标系坐标原点 Ｏ为圆心，从 ｙ
轴开始逆时针方向绘制半径为 ｒ的１／４圆弧。ｘ
轴为水平方向，实验段的底壁面与膨胀壁面相切

且平行于ｘ轴。最后一道膨胀波后平行流的流动
偏转角为０°。可得扩张段任意一点流动的相对
流动偏转角。

·５０２·
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Δν＝ν（Ｍａ２）－ν（Ｍａｄ） （１１）
式中：Δν为扩张段任意一点流动的相对流动偏转
角；Ｍａ２为气流膨胀过程中任意一条马赫线后气
流的马赫数；Ｍａｄ为设计点马赫数，即图５中最后
一道膨胀波后的马赫数，变马赫数喷管的设计值

Ｍａｄ＝３。
对于扩张段内的流动，任意一条马赫线的长

度投影在ｘ轴、ｙ轴的长度为：
ｘ１＝ＲＭａ·ｃｏｓ（μ－Δν）

ｙ１＝ＲＭａ·ｓｉｎ（μ－Δν{ ）
（１２）

式中：ｘ１为马赫线在 ｘ轴的投影长度；ｙ１为马赫
线在ｙ轴的投影长度。

流线ＡＡ′，即扩张段上型面的所有点坐标（ｘ，
ｙ），可用式（１３）表示。

ｘ＝ｒｓｉｎ（Δν）＋ｘ１
ｙ＝ｒｃｏｓ（Δν）＋ｙ{

１

（１３）

式中：ｒ为扩张段凸曲面的半径。
１．４．３　边界层修正

前面的设计方法给出了无黏情况下喷管的

截面积之比，还需要考虑壁面边界层带来的黏

性影响。边界层的存在会导致无黏设计得到

的实际喷管出口马赫数偏离设计马赫数［２９］。

喷管扩张段壁面上边界层沿流向发展，到喷管

出口时壁面边界层具有一定厚度，这会导致无

黏主流的流量减小，造成喷管出口的气流速度

偏低。

边界层修正的基本原理是增大喷管出口的截

面积，以抵消边界层的厚度带来的影响。固定马

赫数喷管的边界层修正的方法是，计算喷管沿程

边界层的位移厚度［３０］，无黏型线和黏性修正后的

型线之间的偏置距离为δ。

δ ＝∫
δ

０
１－ρｕ
ρｅｕ

( )
ｅ
ｄｙ （１４）

式中，δ为边界层厚度，ρ为边界层内流体的密度，
ｕ为边界层内流体的速度，下标 ｅ代表喷管出口
无黏主流的参数。

改变喷管滑块旋转角度可以增加或减小喷管

截面积。如图６所示，根据计算得到喷管出口的
边界层“３”和位移厚度，将无黏型面“１”逆时针旋
转角度 νｖｉｓ，使喷管出口的截面积增加，形成黏性
修正后的喷管型面“２”。

黏性修正后进行了喷管流场数值计算，得到

的马赫数分布如图７所示。
数值计算的喷管出口马赫数随法向距离的变

化如图８所示，从壁面到竖直距离０～８０ｍｍ范
围内马赫数基本无波动，流场均匀性良好。

图６　变马赫数喷管边界层分布以及型面修正示意图
Ｆｉｇ．６　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｂｏｕｎｄａｒｙｌａｙｅｒｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｎｄ
ｐｒｏｆｉｌｅｃｏｒｒｅｃｔｉｏｎｆｏｒｖａｒｉａｂｌｅＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｎｏｚｚｌｅ

图７　黏性修正后喷管内的马赫数等值线图
Ｆｉｇ．７　Ｍａｃｈｎｕｍｂｅｒｃｏｎｔｏｕｒｐｌｏｔｉｎｓｉｄｅｔｈｅ

ｎｏｚｚｌｅａｆｔｅｒｖｉｓｃｏｕｓｃｏｒｒｅｃｔｉｏｎ

图８　黏性修正后的喷管出口马赫数剖面
Ｆｉｇ．８　Ｍａｃｈｎｕｍｂｅｒｐｒｏｆｉｌｅａｔｎｏｚｚｌｅｅｘｉｔ

ａｆｔｅｒｖｉｓｃｏｕｓｃｏｒｒｅｃｔｉｏｎ

１．５　数值计算验证

为了验证喷管设计方法，开展了关于喷管旋

转不同角度的数值模拟验证。控制方程为质量加

权平均的 ＮＳ方程，湍流模型为 ＳＡ模型。气体
假设为理想气体，空间差分采用 Ｒｏｅ通量差分分
裂格式。图９为变马赫数喷管在Ｍａ分别为３０、

·６０２·
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３２、３５、４０、４５下的数值验证马赫数等值线结
果，相邻等值线的数值间隔为０１。从图９中可以
看到喷管中波系均为直线的区域为膨胀波区，气流

在凸曲面转为水平壁面的位置经过最后一道膨胀

波进入了均匀流动区，在此区域内的流动方向保持

和壁面平行、流速大小不变（边界层除外）。以图９
中工况Ｍａ＝３０的流场为例，上壁面完全消波，在
喷管上壁面出口后缘有一族膨胀扇。

如图１０中的虚线框所示，设计点 Ｍａ＝３０
工况的实验有效区形状为三角形，因为设计喷管为

（ａ）Ｍａ＝３．０

（ｂ）Ｍａ＝３．２

（ｃ）Ｍａ＝３．５

（ｄ）Ｍａ＝４．０

（ｅ）Ｍａ＝４．５

图９　不同马赫数下的流场马赫数等值线图
Ｆｉｇ．９　Ｍａｃｈｎｕｍｂｅｒｃｏｎｔｏｕｒｐｌｏｔｓｏｆｔｈｅｆｌｏｗｆｉｅｌｄａｔ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔＭａｃｈｎｕｍｂｅｒ

图１０　有效实验区示意图
Ｆｉｇ．１０　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｅｆｆｅｃｔｉｖｅｔｅｓｔａｒｅａ

单边膨胀的非对称喷管，均匀流动区是对称喷管

均匀流动菱形区的一半。

超声速连续变马赫数风洞在不同工况下，实

验有效区均为三角形，尺寸列于表２。Ｌ是三角形
底边长度，Ｈ是三角形高度。

·７０２·
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表２　不同工况下实验有效区的尺寸
Ｔａｂ．２　Ｄｉｍｅｎｓｉｏｎｓｏｆｔｈｅｅｆｆｅｃｔｉｖｅｔｅｓｔａｒｅａｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｏｐｅｒａｔｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

Ｍａ Ｌ／ｍｍ Ｈ／ｍｍ

３．０ ４９２ ７９

３．２ ４９５ ８２

３．５ ５７１ ８１

４．０ ５９４ ７８

４．５ ６６２ ８４

２　实验系统和测量结果

２．１　测量方法、结果和误差分析

采用单排布局的总压耙测量喷管出口径向中

心线的马赫数分布。测点测量波后的气流总压

ｐ０２。吸气式风洞的来流总压 ｐ０１为 １０１３２５Ｐａ。
根据一维正激波关系式（１５），可以计算测点得到
的出口Ｍａ，式（１５）中γｉ为理想气体的比热比，取
值为１．４。

ｐ０２
ｐ０１
＝ １＋

２γｉ
γｉ＋１

［（Ｍａ）２－１{ }］
１
γｉ－１ （γｉ＋１）（Ｍａ）

２

（γｉ－１）（Ｍａ）
２[ ]＋２

γｉ
γｉ－１

（１５）
测点位置主要根据数值计算得到的边界层厚

度和有效区高度确定。测点的坐标位置见表３，
相邻测点中心高度间隔为４ｍｍ，测压管的外径为

表３　变马赫数喷管出口竖排总压测点布置
Ｔａｂ．３　Ｖｅｒｔｉｃａｌｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｔａｐａｒｒａｎｇｅｍｅｎｔａｔｔｈｅ

ｖａｒｉａｂｌｅＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｎｏｚｚｌｅｅｘｉｔ

测点编号 ｘ／ｍｍ ｙ／ｍｍ

１ ２００ ６

２ ２００ １０

３ ２００ １４

４ ２００ １８

５ ２００ ２２

６ ２００ ２６

７ ２００ ３０

８ ２００ ３４

９ ２００ ３８

１０ ２００ ４２

１１ ２００ ４６

１２ ２００ ５０

１３ ２００ ５４

１４ ２００ ５８

１５ ２００ ６２

２ｍｍ。数值计算得到Ｍａ＝３０工况下底壁面ｘ＝
２００ｍｍ的边界层厚度 δ约为３ｍｍ，此时１号测
点位于主流区域；表２中 Ｍａ＝４０工况有效区的
高度为７８ｍｍ，测点距离壁面最远的１５号测点也
位于有效区内。

变马赫数喷管出口中心线的实验马赫数测量

结果如图１１所示。采集了喷管出口一共１５个测
点的总压，经式（１５）计算得到喷管出口的实际马
赫数，双点划线代表理论设计值。

图１１　喷管出口马赫数分布
Ｆｉｇ．１１　Ｍａｃｈｎｕｍｂｅｒｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｔｎｏｚｚｌｅｅｘｉｔ

实验校测最大马赫数偏差 ΔＭａｍａｘ和马赫数
均方根σ，表达式见式（１６）和式（１７）。喷管出口
的马赫数实验值及误差结果见表４。

ΔＭａｍａｘ＝ ΔＭａｉ ｍａｘ＝ Ｍａｉ－Ｍａｍａｘ （１６）

σ＝ １
ｎ∑ｎ （ΔＭａｉ）槡

２ （１７）

其中：Ｍａ为测点１～１５测得的马赫数平均值；ｎ为
测点总数，取值为１５；下标ｉ代表测点序号。

表４中马赫数误差Ｍａ－Ｍａ反映了实验测得
的平均马赫数偏离理论值的水平。

表４　超声速连续变马赫数风洞喷管出口马赫数误差
Ｔａｂ．４　ＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｅｒｒｏｒａｔｎｏｚｚｌｅｅｘｉｔｉｎｔｈｅＳＣＶＷＴ

理论

马赫数

实验平均

马赫数

最大马赫

数偏差

马赫数

均方根

马赫数

误差

３．００ ２．９８ ０．０１４ ０．００６ －０．０２

３．２６ ３．２１ ０．０１１ ０．００６ －０．０５

３．５１ ３．４６ ０．０１８ ０．００７ －０．０５

３．７８ ３．７１ ０．０２２ ０．０１２ －０．０７

４．０７ ３．９９ ０．０４２ ０．０２０ －０．０８

４．４７ ４．３７ ０．０９８ ０．０４７ －０．１０

大Ｍａ工况下实验值偏离测量值更多，是由

·８０２·
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边界层的可压缩效应造成。文献［２２］中指出，在
Ｍａ＞４０时，边界层厚度会随着马赫数增加明显
增大。在高马赫数工况下边界层厚度大于低马赫

数工况，造成喷管超声速段流道的无黏主流流量

进一步减小，此时喷管出口喉部面积比低于设计

值，导致了喷管出口的马赫数低于理论值。

２．２　膨胀角－喷管出口马赫数关系

喷管变马赫数方案核心是控制单一变量喷管

滑块的偏转角来达到出口气流连续变马赫数的目

标，校测实验和ＰＭ流动理论得出的马赫数随膨
胀角变化趋势如图１２所示。

图１２　理论马赫数和变马赫数风洞实验校测的
马赫数随膨胀角的变化

Ｆｉｇ．１２　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌａｎｄｃａｌｉｂｒａｔｅｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ
Ｍａｃｈｎｕｍｂｅｒｓｗｉｔｈｅｘｐａｎｓｉｏｎａｎｇｌｅｉｎ

ｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｌａｂｏｒａｔｏｒｙｔｅｓｔ

理论上马赫数随着膨胀角增大而增大，从

图１２中可以看到，连续变马赫数风洞流场校测实
验结果验证了这一关系，而且实验结果与 ＰＭ理
论保持一致。

３　结论

本文提出一种超声速连续变马赫数风洞的总

体结构和各部件的设计方案，工作范围是马赫数

３０～４５。
１）风洞包括过渡段、稳定段、喷管段、实验段

和扩压段等结构部件。喷管设计是风洞设计的核

心部分，超声速连续变马赫数喷管采用型面旋转的

运动形式和圆弧形膨胀壁的结构。这种喷管设计

方法确保膨胀壁面曲率连续，只改变喷管旋转角度

就可以实现连续改变喷管出口马赫数。超声速连

续变马赫数风洞喷管为单侧膨胀，因此均匀流动区

是对称喷管菱形区的一半，其形状为三角形。

２）通过数值仿真模拟了喷管出口流场，开展

了喷管在Ｍａ分别为３０、３２、３５、４０、４５下的流
场马赫数校测。每个工况下的数值结果表明，变马

赫数喷管出口流动均匀区内无激波，流场均匀。

３）采用校测实验标定不同马赫数工况下的
喷管出口马赫数分布，得到喷管出口中心线的最

大马赫数偏差、马赫数均方根和马赫数误差。根

据ＰＭ膨胀理论，理论马赫数与实验校测马赫数
随着膨胀角的变化趋势基本一致。还分析了高马

赫数工况下实验马赫数误差产生的原因。

超声速连续变马赫数风洞可以通过控制单个

变量———喷管偏转角度实现在马赫数３０～４．５
范围内连续改变喷管出口马赫数，实验流场均匀

度较高，为超声速连续变马赫数流动实验研究提

供一种简单、可靠的平台支撑。
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［４］　 ＷＡＮＧＹ，ＣＨＥＮＦ，ＭＥＮＧＹ，ｅｔａｌ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｔｕｄｙｏｎ
ｆｌｏｗａｎｄｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓｏｆｏｂｌｉｑｕｅｄｅｔｏｎａｔｉｏｎｅｎｇｉｎｅｉｎ
ａｗｉｄｅｓｐｅｅｄｒａｎｇｅ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａ，２０２５，２２６（Ｐａｒｔ１）：
６３７－６４７．

［５］　 ＳＨＥＮＧＸＹ，ＬＵＸＧ，ＺＨＡＮＧＪＳ，ｅｔａｌ．Ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｏｎ
ｔｈｅｆｌｏｗ ａｎｄｌｏｓｓｍｅｃｈａｎｉｓｍ ｏｆｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃｔｈｒｏｕｇｈｆｌｏｗ
ｖａｒｉａｂｌｅｐｉｔｃｈｔａｎｄｅｍ ｃａｓｃａｄｅｕｎｄｅｒｅｘｔｒｅｍｅｌｙｗｉｄｅｓｐｅｅｄ
ｒａｎｇｅｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＴｕｒｂｏｍａｃｈｉｎｅｒｙ，２０２６，
１４８（１）：０１１００６．

［６］　 ＬＩＨＴ，ＱＵＺＭ，ＬＵＯＦＴ，ｅｔａｌ．Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｍｏｄｅｌｉｎｇａｎｄ
ｎｕｍｅｒｉｃａｌｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎｏｆｔｗｏｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌＴＢＣＣｉｎｌｅｔｉｎａｗｉｄｅ
ｓｐｅｅｄｒａｎｇｅ［Ｊ］．ＡｅｒｏｓｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０２６，
１６８：１１０８１６．

［７］　 ＹＵＫＫ，ＸＵＪＬ，ＬＩＲ，ｅｔａｌ．Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｅｘｐｌｏｒａｔｉｏｎｏｆ
ｉｎｌｅｔｓｔａｒｔｐｒｏｃｅｓｓｉｎｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｌｙｖａｒｉａｂｌｅＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｗｉｎｄ
ｔｕｎｎｅｌ［Ｊ］．ＡｅｒｏｓｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１８，７９：
７５－８４．

［８］　 ＫＯＳＴＡＫＨ，ＢＯＷＥＲＳＯＸＲＤ，ＭＣＫＩＥＲＮＡＮＧ，ｅｔａｌ．
Ｆｒｅｅｓｔｒｅａｍｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｅｆｆｅｃｔｓｏｎｂｏｕｎｄａｒｙｌａｙｅｒｉｎｓｔａｂｉｌｉｔｙ
ａｎｄｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ ｏｎ ｔｈｅＡＦＯＳＲ ＢＯＬＴ ｇｅｏｍｅｔｒｙ［Ｃ］／／
ＰｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆｔｈｅＡＩＡＡＳｃｉｔｅｃｈ２０１９Ｆｏｒｕｍ，２０１９．

［９］　 ＬＡＧＵＡＲＤＡＬ，ＨＩＣＫＥＬＳ，ＳＣＨＲＩＪＥＲ ＦＦＪ，ｅｔａｌ．
Ｄｙｎａｍｉｃｓｏｆｕｎｓｔｅａｄｙａｓｙｍｍｅｔｒｉｃｓｈｏｃｋｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎｓ［Ｊ］．
ＪｏｕｒｎａｌｏｆＦｌｕｉｄＭｅｃｈａｎｉｃｓ，２０２０，８８８：Ａ１８．
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［１０］　ＬＵＩＨＦＳ，ＷＯＬＦＷ Ｒ，ＲＩＣＣＩＡＲＤＩＴＲ，ｅｔａｌ．Ｍａｃｈ
ｎｕｍｂｅｒｅｆｆｅｃｔｓｏｎｓｈｏｃｋｂｏｕｎｄａｒｙｌａｙｅｒｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎｓｏｖｅｒ
ｃｕｒｖｅｄ ｓｕｒｆａｃｅｓ ｏｆｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ ｔｕｒｂｉｎｅ ｃａｓｃａｄｅｓ［Ｊ］．
Ｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌａｎｄ ＣｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌＦｌｕｉｄ Ｄｙｎａｍｉｃｓ， ２０２４，
３８（４）：４５１－４７８．

［１１］　ＢＵＲＢＡＮＫＰＢ，ＢＹＲＮＥＲＷ．Ｔｈｅａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｄｅｓｉｇｎａｎｄ
ｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｏｆａｎａｓｙｍｍｅｔｒｉｃｖａｒｉａｂｌｅＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｎｏｚｚｌｅｗｉｔｈ
ａｓｌｉｄｉｎｇｂｌｏｃｋｆｏｒｔｈｅＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｒａｎｇｅ１．２７ｔｏ２．７５：
ＮＡＣＡＴＮ２９２１［Ｒ］．Ｗａｓｈｉｎｇｔｏｎ：ＮＡＣＡ，１９５３．

［１２］　ＤＥＮＧＺＴ，ＱＩＡＮＸＱ，ＰＥＴＴＤ，ｅｔａｌ．Ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｏｆ
ｃｈａｍｂｅｒｐｒｅｓｓｕｒｅｆｏｒａＭａｃｈ４ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌ［Ｊ］．
ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＭｏｄｅｒｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１２，１３（１）：
４５－５０．

［１３］　ＳＨＥＮＪＭ，ＤＯＮＧＪＧ，ＬＩＲＱ，ｅｔａｌ．Ｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ
ｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｎｏｚｚｌｅ［Ｊ］．ＣｈｉｎｅｓｅＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ，
２０１９，３２（１１）：２４２２－２４３２．

［１４］　ＡＭＩＣＫＪＬ，ＬＩＥＰＭＡＮＨＰ，ＲＥＹＮＯＬＤＳＴＨ．Ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔ
ｏｆａｖａｒｉａｂｌｅＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｓｌｉｄｉｎｇｂｌｏｃｋｎｏｚｚｌｅａｎｄｅｖａｌｕａｔｉｏｎ
ｉｎｔｈｅＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｒａｎｇｅ１．３ｔｏ４．０：Ｎｏ．５５－８８［Ｒ］．
ＳｔａｔｅｏｆＭｉｃｈｉｇａｎ：ＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＭｉｃｈｉｇａｎ，１９５５．

［１５］　熊波，林学东，杨洋，等．挠性壁喷管撑杆单位影响曲线
相关性研究及其在２ｍ×２ｍ超声速风洞中的应用［Ｊ］．
实验流体力学，２０１３，２７（４）：８８－９１．
ＸＩＯＮＧＢ，ＬＩＮＸＤ，ＹＡＮＧＹ，ｅｔａｌ．Ｊａｃｋ’ｓｕｎｉｔｉｎｆｌｕｅｎｃｅ
ｃｕｒｖｅａｓｓｏｃｉａｔｉｏｎｓｔｕｄｙｏｆｔｈｅｆｌｅｘｉｂｌｅｐｌａｔｅｎｏｚｚｌｅａｎｄ
ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｉｎ２ｍ×２ｍｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ
ｏｆＥｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓｉｎＦｌｕｉｄＭｅｃｈａｎｉｃｓ，２０１３，２７（４）：８８－９１．
（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１６］　ＬＩＵＪＬ，ＺＨＡＮＧＪ，ＭＡＣＬ，ｅｔａｌ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ
ｄｅｓｉｇｎａｎｄｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｖａｒｉａｂｌｅＭａｃｈｎｕｍｂｅｒ
ｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｎｏｚｚｌｅｓ［Ｊ］．ＡｅｒｏｓｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，
２０２５，１６４：１１０４５９．

［１７］　ＬＡＧＵＡＲＤＡＬ，ＳＡＮＴＩＡＧＯＰＡＴＴＥＲＳＯＮＪ，ＳＣＨＲＩＪＥＲＦＦ
Ｊ， ｅｔ ａｌ． Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎ ｏｆ ｓｈｏｃｋｓｈｏｃｋ
ｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎｓｗｉｔｈｖａｒｉａｂｌｅｉｎｆｌｏｗＭａｃｈｎｕｍｂｅｒ［Ｊ］．Ｓｈｏｃｋ
Ｗａｖｅｓ，２０２１，３１（５）：４５７－４６８．

［１８］　ＢＡＮＮＩＮＫＷＪ，ＢＡＫＫＥＲＰＧ．Ｂｅｐａｌｉｎｇｖａｎｈｅｔｇｅｔａｌｖａｎ
ＭａｃｈｖａｎｄｅｔｒａｎｓｓｏｎｅｓｔｒｏｍｉｎｇｉｎｄｅＴＳＴ２７ｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｍｅｔ
ｄｉｃｈｔｅｗａｎｄｅｎ：Ｍ３２４［Ｒ］．Ｄｅｌｆｔ：ＴｅｃｈｎｉｓｃｈｅＨｏｇｅｓｃｈｏｏｌ
Ｄｅｌｆｔ，１９７９．
ＢＡＮＮＩＮＫＷ Ｊ，ＢＡＫＫＥＲＰＧ．ＤｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎｏｆＭａｃｈ
ｎｕｍｂｅｒｆｏｒｔｒａｎｓｏｎｉｃｆｌｏｗｉｎｔｈｅＴＳＴ２７ｃｌｏｓｅｄｗａｌｌｗｉｎｄ
ｔｕｎｎｅｌ：Ｍ３２４［Ｒ］．Ｄｅｌｆｔ：ＤｅｌｆｔＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，
１９７９．（ｉｎＤｕｔｃｈ）

［１９］　ＫＩＴＡＭＵＲＡ Ｅ，ＭＩＴＡＮＩＴ，ＳＡＫＵＲＡＮＡＫＡ Ｎ，ｅｔａｌ．
Ｖａｒｉａｂｌｅ ｎｏｚｚｌｅｓ ｆｏｒ ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ ｔｅｓｔｉｎｇ ｏｆ ｓｃｒａｍｊｅｔ
ｅｎｇｉｎｅｓ［Ｃ］／／Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓ ｏｆ ＩＣＩＡＳＦ ２００５ Ｒｅｃｏｒｄ
ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎｇｒｅｓｓ ｏｎ Ｉｎｓｔｒｕｍｅｎｔａｔｉｏｎ ｉｎ Ａｅｒｏｓｐａｃｅ
ＳｉｍｕｌａｔｉｏｎＦａｃｉｌｉｔｉｅｓ，２００５：３４８－３５４．

［２０］　齐伟呈，徐惊雷，范志鹏，等．马赫数２～４连续可调风洞
数值模拟及静态标定试验［Ｊ］．航空学报，２０１７，３８（１）：

１２０１５５．　
ＱＩＷＣ，ＸＵＪＬ，ＦＡＮＺＰ，ｅｔａｌ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｎｄ
ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｏｆｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｌｙａｄｊｕｓｔａｂｌｅｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌ
ｗｉｔｈＭａｃｈｎｕｍｂｅｒ２ ｔｏ４［Ｊ］．ＡｃｔａＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｅｔ
ＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０１７，３８（１）：１２０１５５．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［２１］　ＺＨＡＮＧＢ，ＹＩＳＨ，ＺＨＡＯＹＸ，ｅｔａｌ．Ｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌｖａｌｉｄａｔｉｏｎ
ａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｏｆａｖａｒｉａｂｌｅＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｔｕｎｎｅｌ
ｗｉｔｈｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｗａｖｅｅｌｉｍｉｎａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＰｈｙｓｉｃｓｏｆＦｌｕｉｄｓ，
２０２３，３５（１２）：１２１７０５．

［２２］　ＺＨＡＮＧＢ，ＹＩＳＨ，ＺＨＡＯＹＸ，ｅｔａｌ．Ｎｏｖｅｌｄｅｓｉｇｎｏｆ
ｖａｒｉａｂｌｅＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｎｏｚｚｌｅｏｐｅｒａｔｅｄｂｙａｓｉｎｇｌｅｊａｃｋ［Ｊ］．
ＰｈｙｓｉｃｓｏｆＦｌｕｉｄｓ，２０２３，３５（７）：０７６１０２．

［２３］　ＥＶＶＡＲＤＪＣ，ＷＹＡＴＴＤＤ．ＩｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｏｆａｖａｒｉａｂｌｅＭａｃｈ
ｎｕｍｂｅｒｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃｔｕｎｎｅｌｗｉｔｈｎｏｎｉｎｔｅｒｓｅｃｔｉｎｇｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ：
ＮＡＣＡＲＭＥ８Ｊ１３［Ｒ］．Ｗａｓｈｉｎｇｔｏｎ，Ｄ．Ｃ．：ＮＡＣＡＲｅｓｅａｒｃｈ
Ｍｅｍｏｒａｎｄｕｍ，１９４８．

［２４］　伍荣林，王振羽．风洞设计原理［Ｍ］．北京：北京航空学
院出版社，１９８５：１５０－１５５．
ＷＵＲＬ，ＷＡＮＧＺＹ．Ｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｄｅｓｉｇｎｐｒｉｎｃｉｐｌｅ［Ｍ］．
Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｌＩｎｓｔｉｔｕｔｅＰｒｅｓｓ，１９８５：１５０－１５５．（ｉｎ
Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［２５］　ＶＯＬＬＵＺＲＪ．Ｈａｎｄｂｏｏｋｏｆｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｓ：ｓｅｃｔｉｏｎ
２０， ｗｉｎｄ ｔｕｎｎｅｌｉｎｓｔｒｕｍｅｎｔａｔｉｏｎ ａｎｄ ｏｐｅｒａｔｉｏｎ［Ｍ］．
Ｗａｓｈｉｎｇｔｏｎ，Ｄ．Ｃ．：Ｕ．Ｓ．ＢｕｒｅａｕｏｆＯｒｄｎａｎｃｅ，Ｕ．Ｓ．Ｎａｖａｌ
ＯｒｄｎａｎｃｅＬａｂｏｒａｔｏｒｙ，１９６１．

［２６］　童秉纲，孔祥言，邓国华．气体动力学［Ｍ］．２版．北京：
高等教育出版社，２０１２．
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