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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、实现连续变马赫数的喷管。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，变马赫数喷管位于不同偏转角度的流场均匀。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。
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Design method and Mach number calibration of supersonic continuous variable Mach number wind tunnel based on single-degree-of-freedom adjustment
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[bookmark: OLE_LINK9][bookmark: OLE_LINK11]Abstract: To meet the experimental requirements for developing wide-speed range aircraft, research on a supersonic continuous variable Mach number wind tunnel with a Mach number range of 3 to 4.5 was conducted. A scheme of a continuous variable Mach number nozzle was proposed, followed by the design of the SCV-WT (supersonic continuous variable Mach number wind tunnel) and the calibration of its flow field. Based on P-M (Prandtl-Meyer) expansion theory, a nozzle with single-degree-of-freedom adjustment was designed to achieve continuous variable Mach number. Numerical calculations and calibration experiments were adopted to verify the variable Mach number scheme. Numerical calculation results show that the flow field of the variable Mach number nozzle is uniform at different deflection angles. The nozzle centerline Mach number calibration gave the Mach number RMS, maximum deviation and error. The nozzle centerline Mach number calibration gives the Mach number RMS, maximum deviation and error. The exit Mach number–expansion angle relation fits Prandtl-Meyer theory. The supersonic continuous wave-damping variable Mach number wind tunnel achieves the design goal of continuously changing the Mach number by controlling the nozzle rotation angle while ensuring a high-quality experimental flow field, providing a simplified scheme for experimental research equipment of supersonic variable Mach number flow. 
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随着宽速域飞行器研制技术的发展[1-3]，迫切需要能够模拟不同飞行速度的地面实验设备。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，无需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进行分类有三类：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的喷管。


[bookmark: OLE_LINK7][bookmark: OLE_LINK14][bookmark: OLE_LINK13]滑动调节壁面的喷管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工作范围，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]在亚跨超吹气式风洞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。该风洞具备亚跨超的工作能力，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，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试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。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，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。



[bookmark: OLE_LINK15]将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：出口和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，需要保障试验段马赫数分布的均匀性，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（supersonic continuous variable Mach number wind tunnel以下简称，SCV-WT）的气动、结构、喷管进行设计，用数值计算和校测实验喷管流场的马赫数，并用实验结果验证喷管出口马赫数-膨胀角理论关系。
1 风洞设计
[bookmark: OLE_LINK4][bookmark: OLE_LINK5]1.1  风洞总体方案
[bookmark: OLE_LINK12][bookmark: OLE_LINK10]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。实验段下游为后过渡段，与真空罐连接。
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。由于喷管旋转过程中，喷管扩张段内的膨胀波与消波壁面始终维持匹配，确保喷管内流场没有扰动，从而实现有效区流场均匀。
[image: 结构2]
图1  超声速连续变马赫数风洞总体结构示意图	Comment by WPS_1534404884: 中英文图题需严格对应	Comment by jiahui jin: 已修改英文图题和中文图题对应
Fig.1  Schematic of overall structure of the The structure of SCV-WT
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，总温为，采用一维流等熵关系式(1)和(2)计算各个马赫数工况实验段静压和静温。

		(1)

[bookmark: MTBlankEqn]		(2)



[bookmark: _Hlk114846106]式中：为总压；为总温；为空气的比热比，取值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，取，工况下来流静温低至，低于实验段内氮气冷凝温度。

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的计算公式(3)和(4)。

		(3)

		(4)



式中 ：为空气的气体常数，；为喉道面积。



将喉道处代入式(3)得到喉道流量。真空罐内气体总质量为如式(5)：

		(5)

式中：V为真空罐的容积，




当真空罐内压力达到该马赫数下的来流静压时，风洞将停止工作的临界压力等于固定马赫数工况下表1中实验段的静压值。假设风洞开始运行时真空罐内压力为，式(6)计算运行时间。

		(6)


变马赫数喷管喉道面积，，计算风洞运行时间见表1。
表1  风洞真空静压需求和运行时间	Comment by WPS_1534404884: 中英文标题不一致	Comment by jiahui jin: 已修改英文表题和中文表题一致
Tab. 1  Wind tunnel vacuum static pressure requirement and operating timeThe running time of SCV-WT
	马赫数
	静压/Pa3
	静温/K3.5
	运行时间/s4

	3
	2758.1
	97.5
	142.1

	3.5静压/atm
	1328.50.027
	79.10.013
	84.30.007

	4静温/K
	667.397.5
	65.079.1
	51.665.0

	4.5
	350.1
	54.1
	32.5

	运行时间/s
	142.1
	84.3
	51.6


风洞固定在最高马赫数工况运行时间为32.5秒。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，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。
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，旋转喷管同时气流偏转角增大，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2a-b)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。
[image: ]
图2  喷管段结构图a)低马赫数工况，b)高马赫数工况	Comment by WPS_1534404884: 建议在图中左右两部分下方加上相应标识文字	Comment by jiahui jin: 感谢您的建议，已经增加了相应标识和描述文字。
Fig.2  The structure of nozzle at a)lower Mach number condition, b)higher Mach number condition
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。
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。
[image: nozzle-work]
图3  喷管调节示意图
Fig.3  The adjustment scheme of nozzle
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，则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试验区的高度。
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，公式(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，为收缩段入口半径，为喉部一维面积。

		(7) 


式中：代表上型线点的纵坐标；代表上型线点的横坐标。
[image: ][image: fig7]
图4 收缩段上型线	Comment by WPS_1534404884: 请删除图中右、上方的刻度线，图中只有一种数据，请删除图例	Comment by jiahui jin: 已删除刻度线、图例。
Fig.4 The higher contour of the contraction section


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。考虑到喷管的对称性，下型面入口圆弧曲线半径为。
1.4.2  扩张段


变马赫数喷管扩张段壁面的设计依据是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，。普朗特-迈耶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——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使用[28]。在马赫线后气流方向发生偏转。

		(8)

式中：为普朗特-迈耶膨胀角，等于气流偏转角。

		(9)

式中：为马赫角。
最后气流平行于实验段壁面，膨胀过程结束，气流偏转角等于普朗特-迈耶膨胀角。绘制喷管扩张段内气流膨胀几何关系如图5所示。
[image: ]
图5  扩张段气流膨胀几何关系图	Comment by WPS_1534404884: 请修改图中量符号正斜体。另外，建议此图改为彩图	Comment by jiahui jin: 已修改图中量符号正斜体，并修改为彩图。
Fig.5  Flow expansion in the nozzle
扩张段上壁面设计首先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可以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。对凸曲面切线作马赫波的正交投影，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粘型面。

	 (10)	Comment by WPS_1534404884: Ro与式（7）中含义一致？请统一下标正斜体	Comment by jiahui jin: Ro含义一致，已统一下标为斜体
式中：R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，取笛卡尔坐标系坐标原点为圆心，从轴开始逆时针方向绘制半径为的1/4圆弧。轴为水平方向，实验段的底壁面与膨胀壁面相切且平行于轴。最后一道膨胀波后平行流，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。

		(11)




式中：为扩张段任意一点流动的相对流动偏转角；为气流膨胀过程中任意一条马赫线后气流的马赫数；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。


对于扩张段内的流动，任意一条马赫线的长度投影在轴、轴的长度为

		 (12)




式中：为马赫线在轴投影长度；为马赫线在轴投影长度。

流线AA’，即扩张段上型面的所有点坐标可用式(13)表示。

		(13)

式中：为扩张段凸曲面的半径。
1.4.3  边界层修正
[bookmark: _Hlk51080029]前面的设计方法给出了无粘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粘性影响。边界层的存在会导致无粘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，这会导致无粘黏主流的流量减小，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]，无粘黏型线和粘性黏性修正后的型线之间的偏置距离为。

		(14)

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 ，将无粘无黏型面“1”逆时针旋转角度，使喷管出口的截面积增加，形成粘性黏性修正后的喷管型面“2”。
[image: ]
图6 变马赫数喷管边界层分布以及型面修正示意图	Comment by WPS_1534404884: 中、英文图题不对应	Comment by jiahui jin: 已修改英文图题和中文图题一致
Fig.6  Schematic of boundary layer distribution and profile correction for variable-Mach-number nozzleThe viscous correction nozzle contour and boundary layer in the nozzle
黏性粘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。
[image: ][image: ]
图7  粘黏性修正后喷管内的马赫数等值线图	Comment by WPS_1534404884: 请删除图中右、上方的刻度线。横、纵坐标标值范围未覆盖图中取值，请调整补充	Comment by jiahui jin: 已删除刻度线、并修改图7的横纵坐标
Fig.7  Mach number contour plot inside the nozzle after viscous correction

数值计算喷管出口马赫数随法向距离的变化如图8所示，从壁面到竖直距离范围内马赫数基本无波动，流场均匀性良好。
[image: ]
图8  黏粘性修正后的喷管出口马赫数剖面	Comment by WPS_1534404884: 请删除图中右、上方的刻度线。补充横坐标最小标值。中、英文图题含义不一致	Comment by jiahui jin: 已删除图中右、上方的刻度线，修改横纵坐标值，修改英文图题和中文图题一致
Fig.8  Mach number profile at nozzle exit after viscosity-corrected The Mach number variations on the nozzle exit
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为喷管偏转角的数值验证马赫数等值线结果，相邻等值线的数值间隔为0.05。图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(a)中工况的流场为例，上壁面完全消波，在喷管上壁面出口后缘有一族膨胀扇。
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图9  喷管偏转角度的流场马赫数等值线图	Comment by WPS_1534404884: 请删除图中右、上方的刻度线。补充横坐标最小标值。中、英文图题含义不一致	Comment by jiahui jin: 已删除图中右、上方的刻度线，修改横纵坐标值，修改英文图题和中文图题一致

Fig.9  Mach number contour plots of the flow field at nozzle deflection angles 

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


[image: output-allPD]

图9  喷管偏转角度的流场马赫数等值线图


Fig.9  The Mach number profile of the nozzle at 

[image: ]
图10  有效试验区示意图	Comment by WPS_1534404884: 请删除图中右、上方的刻度线。横、纵坐标标值范围未覆盖图中取值。
图中标记马赫数为2.97，正文中马赫数为3，请确认。
中、英文图题需完全对应	Comment by jiahui jin: 已删除刻度、统一有效数字；已修改英文图题和中文图题一致。
Fig.10  Schematic of effective test areaThe diagram of the triangle test region of SCV-WT


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。是三角形底边长度，是三角形高度。
表2  不同工况下实验有效区的尺寸	Comment by WPS_1534404884: 中英文标题含义不一致	Comment by jiahui jin: 已修改英文标题和中文标题一致
Tab. 2  Dimensions of the effective test area under different operating conditionsThe size of the triangle test region under different conditions
	

	3
	3.2
	3.5
	4
	4.5

	长度L(mm)
	492
	495
	571
	594
	662

	高度H(mm)
	79
	82
	81
	78
	84


2  实验系统和测量结果
2.1  风洞设备


风洞设备为吸气式超声速连续变马赫数风洞，马赫数范围3~4.5。图11为变马赫数风洞实物的图片。实验段宽度为，实验段盲腔高度，在实验段安装了两个侧壁观察窗，顶部设置为光学玻璃观察窗。实验段下游设计有光学反射舱。
[image: ]
图 11 吸气式超声速连续变马赫数风洞结构实物图	Comment by WPS_1534404884: 中英文图题不一致	Comment by jiahui jin: 已修改英文图题和中文图题一致
Fig.11  Photograph of the SCV-WT structureThe photo of the SCV-WT
2.2  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展向中心线的马赫数分布。测点测量波后的气流总压。吸气式风洞的来流总压为101325 Pa。根据一维正激波关系式，可以计算测点得到的出口数，式(15)中为理想气体的比热比，取值1.4。

	(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2mm。数值计算得到工况下底壁面mm的边界层厚度约为3mm，此时1号测点位于主流区域；表2中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。
表3 变马赫数喷管出口竖排总压测点布置	Comment by WPS_1534404884: 英文标题未体现	Comment by jiahui jin: 已修改英文标题和中文标题一致
Tab. 3  Vertical total pressure tap arrangement at the variable Mach number nozzle exitArrangement of measurement points at the exit of a variable Mach number nozzle
	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


变马赫数喷管出口中心线的实验马赫数测量结果如图12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。
[image: ][image: ]
图12  喷管出口马赫数分布	Comment by WPS_1534404884: 请删除图中右、上方的刻度线。横、纵坐标标值范围未覆盖图中取值	Comment by jiahui jin: 已删除刻度线、修改图12的横纵坐标。
Fig.12  Mach number distribution at nozzle exitProfiles of nozzle outlet Mach number at expansion angle from 0 degree to 22 degree


实验校测最大马赫数偏差和马赫数均方根，表达式见(16)和(17)。校喷管出口的马赫数实验值及误差测结果见表4。

		(16)

		(17)

表4中马赫数误差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	Comment by WPS_1534404884: 中英文表题不一致	Comment by jiahui jin: 已修改英文表题和中文表题一致
Tab. 4  Mach number error at nozzle exit in the SCV-WTMach number deviations between theory and experiment
	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




大数工况下实验值偏离测量值更大，认为是边界层的可压缩效应造成这一现象。文献[22]中指出在，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的，造成喷管超声速段流道的无黏粘主流流量损失进一步增加减小，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。
2.3  喷管偏转角—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，绘制了校测实验和普朗特-迈耶流动理论得出的马赫数随膨胀角变化趋势如图13所示。实心圆蓝色线条代表了膨胀角为范围内对应的理论马赫数，拟合曲线采用样条B曲线。红色实心空心方块符号代表了实验测得的单点马赫数，并使用虚线将实验值连成折线。
[image: ][image: Ma]
图 13 理论马赫数和变马赫数风洞实验校测的马赫数随膨胀角变化的趋势	Comment by WPS_1534404884: 请删除图中右、上方的刻度线。横坐标标值范围未覆盖图中取值。建议改为彩图	Comment by jiahui jin: 已删除刻度线，修改坐标，改为彩图。
Fig. 13 Variation of theoretical and calibrated experimental Mach numbers with expansion angle in the SCV-WTThe curve of Mach number and P-M theory
理论上马赫数随着膨胀角增大而增大，从图13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，而且实验结果与普朗特-迈耶理论保持一致。
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3~4.5。
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，开展了喷管偏转角度位于工况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) 采用校测实验标定各个偏转角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。根据普朗特-迈耶膨胀理论，理论马赫数与实验校测马赫数随着喷管偏转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——喷管旋转角度实现在马赫数3~4.5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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