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0 引 言
大型亚声速风洞在航空航天飞行

器研制和车辆、风工程等研究领域有

广泛的应用需求。大型亚声速风洞拥

有较大的试验段，这意味着风洞试验

能够采用更大的模型，其优点在于：

能较好地解决雷诺数模拟问题；能更

好地模拟飞行器细节，减少模型尺度

效应；能满足某些飞行器部件的全尺

寸试验要求；大尺度模型有利于模型

内安装复杂试验机构，满足某些特种

试验技术的需要等。但风洞越大，也意

味着风洞的初始造价越高，运营和维

护成本越高。例如， 美国NASA 40ft× 

80ft亚声速风洞，尽管被美国国防部认

定为具有重要意义的十大航空试验设备

之一，但由于其运营和维护成本问题曾

一度停用。20世纪90年代，美国制订了

一个国家风洞综合试验设备（National 

Wind Tunnel Complex，NWTC）发展

计划，在该计划中包括建设一个大型

开口射流式亚声速风洞，用来提高飞

行器高升力、低速技术发展能力。但

由于各种原因，部分是因为成本高，

该设施没有开工建设。

风洞的成本很大程度上取决于

大型亚声速风洞试验段设计的新概念

摘　要:用一个亚声速引导性风洞的研究数据揭示了常规开口试验段设计中存在的问题及一些解决方法；介绍

了国外亚声速风洞开口试验段设计的新概念，使风洞试验段允许的模型堵塞度从10%提高到20%，大幅度降低

风洞的建造和运营成本，为国内未来大型亚声速风洞建设的创新设计提供参考。
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试验段尺寸，而试验段尺寸又取决于

预期的试验模型尺寸和试验段允许的

堵塞度。长期的风洞设计实践经验表

明，闭口试验段允许的试验模型堵塞

度约为5%，开口试验段允许的堵塞度

约为10%。国外研究提出的这种风洞

开口试验段设计新概念，能将允许的

堵塞度提高到20%，这将显著降低风

洞的建设成本和以后的运行成本。

1 常规风洞开口试验段设计问题
大型亚声速风洞试验段有两种形

式：闭口试验段和开口试验段。开口

试验段常见有全开口和3/4开口，并用

一个驻室包裹。尽管开口试验段能允

许更大的试验模型，但开口试验段有

一种常见的开口射流现象，即射流/收

集器干扰，也就是压力变化产生的一

种脉冲现象。这个现象影响开口式风

洞的试验数据和风洞的结构安全，为

了研究这个现象，国外建造了引导性

研究风洞，风洞总长约3.4m，试验段

来流喷口浸湿面积直径约102mm（图

1）。引导性研究风洞收集器上没有挡

板或通气口，根据以往的研究，这些

措施可以减小脉冲现象。引导性研究

的风洞风速40～300km/h测试表明，

在试验段上游的收缩段和下游的扩散

段，气流沿风洞轴向压差分布规律很

好，表明引导性研究风洞可以用来模

拟大型风洞设备。

为了研究开口试验段的脉冲现

象，风速按3%递增，在引导性风洞

喷口气流外侧约300mm处安装了麦克

风，记录声学特性。图2给出了测量

结果，可见在5个速度条件下存在声

图1　常规开口试验段引导性研究风洞
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学共鸣，通过声学能量谱的分析可以确定这些共鸣峰值的

频率。

　　研究表明，共鸣频率随着气流速度的增加而增加，并

且随着试验段长度增加，出现共鸣需要更高的气流速度

（图3）。图4给出了搜集器距喷口距离（试验段长度）与

频率（用St数形式）关系，曲线包括了DNW风洞和奥迪风

洞（全尺寸真实风洞）的共鸣点，这证明该引导性风洞是

一个很好的研究风洞。

通过以往的一些研究已经发现，图3中的共鸣频率与

风洞部位的一些特定尺寸有关，这为避开共鸣提供了方

法，如缩短风洞可以提高风洞频率，增加试验段长度或降

低风速可以降低St数激励频率等，但这些方法并不实际。

国外自20世纪20年代至90年代，研究发展了一些技术来减

小这种共鸣，如在搜集器上安装可调挡板，或在扩散段开

始位置设置可调通气口。这些方法有一定的效果，但需要

针对不同的风洞进行一些试验研究来实现。

2 开口试验段的设计新概念研究
近年来，国外通过研究提出了解决开口试验段这个问

题的一种新概念设计。如图5所示，搜集器向前倾斜某个角

度，并且上边向上卷起。利用引导性研究风洞对该设计进行

了实验研究。

1）声学特性改进。图6给出了新概念开口试验段与常

规试验段声学测量结果的比较，在实验速度范围内，声学

共鸣现象消除；如果将试验段包裹在一个驻室内，试验效

果同样有效。实验研究了搜集器倾角、试验段长度和喷管

出口延伸的影响。

结果表明，较长的试验段需要较大的倾角；图7中椭

圆圈中的实验是搜集器位置不变，而喷管延伸3/4、1/2、

1/4或0倍当量出口直径长的结果，可见喷管出口适当延伸

是需要的；搜集器如果倾斜太小，则喷管延伸不能消除共

鸣现象。沿图7中虚线，喷管延伸3/4当量出口直径，能够

获得没有共鸣的最小倾角和最大试验段长度。

图5　新概念开口风洞试验段设计

图2　常规开口试验段声学测量结果
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图3　共鸣时试验段长度与速度关系 

图4　共鸣条件下的频率
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2）搜集器倾斜对试验段静压影

响。试验段静压分布均匀对气动力试

验非常重要，如果沿试验段轴向静压

梯度过大，则会产生水平浮力。因

此，实验测量了常规和新概念试验

段的静压分布，结果表明，从出口到

试验段70%长度，静压没有显著的改
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变；搜集器倾角变化对静压分布均匀

性影响不大，但在搜集器入口附近，

倾角增大使压力水平提高。

3）模型堵塞度实验研究。如

图8所示，采用美国汽车工业研究会

（MIRA）汽车模型进行了堵塞度10%、

15%、20%的模型阻力测量实验。

实验研究结果表明，对常规设计

试验段，试验段长度和出口浸湿直径

比一般不能超过3，否则即使采取上

述调整片或通气口方法，共鸣现象也

无法消除。实验研究表明，在模型堵

塞度10%时，在风洞试验段中心附近

较短的一段范围内，改变模型位置，

测量的阻力值不变；而对15%和20%

堵塞度的模型，改变模型位置，测量

的阻力也随之发生很大变化。因此，

常规风洞的模型堵塞度极限为10%，

且模型不能离喷口或搜集器太近。按

新概念设计的试验段长度和出口浸湿

直径比达到了8。模型堵塞度从10%到

20%，在试验段大部分区域，改变模

型位置，测量的阻力值不变（图9）。

4）试验段长度对压力损失和风洞

功率的影响。开口试验段另一个关心的

问题是通过试验段气流的总压损失。

总压损失将增加风洞所需的功率，并

降低这种试验段构型的吸引力。通过

引导性风洞实验和计算结果表明，较

长的新概念试验段比常规试验段总压

损失大约增加0.15。整个风洞的总压损

失可以分为试验段总压损失、风洞洞

体其他部分压力损失和试验模型压力

损失三部分。因此，分析表明增加的量

并不显著，是可以接受的。

5）试验段驻室对阻力测量的影

响。开口试验段通常都有一个大的驻

室包裹，以减少外界环境的影响。汽

车模型阻力测量实验研究表明，驻室

横截面积至少为喷口面积的9倍，才不

至于有明显的影响。

6）对风洞建设成本的影响。如

果风洞试验段能够允许较大的模型堵

塞度，那么较小的风洞意味着能进行

更大模型的试验。根据估算，常规

开口试验段（模型允许堵塞度10%）

风洞造价为2000万美元；如果采用新

概念开口试验段（模型允许堵塞度

图8　模型堵塞度实验研究

图9　新概念
与常规试验
段堵塞度实
验结果
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20%），风洞可以做小，造价为1120

万美元。

3 结束语
以上介绍了国外开口风洞试验段

的一种新概念设计。该设计主要针对

3/4开口形式进行了引导性风洞实验研

究，全开口试验段形式尚未研究；模

型气动力测量仅进行了阻力测量，对

其他气动力分量的影响也有待进一步

研究；由于引导性研究风洞的尺寸较

小，雷诺数效应的影响未能考虑。对

全开口试验段、飞机模型的实验研究

有待进一步研究。

目前，我国仍处于大型风洞建设

时期，国外风洞开口试验段的新概念

设计研究提供了风洞设计的一种创新

思维，充分挖掘、研究和借鉴国外风

洞设计新概念、新技术，无疑对在21

世纪建设高起点大型风洞具有重要现

实意义。                                         
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