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摘暋要:追求高亚声速经济巡航的民机、跨声速高机动特性的战斗机对高性能跨声速风洞的需求日趋紧迫,开
展跨声速风洞高速段一体化数值模拟研究,对跨声速风洞设计具有一定的参考意义。通过非对称平板扩压器

算例,初步验证计算方法的可行性,并对跨声速风洞高速段进行计算收敛评判方法、不同初始条件和槽壁扩张

角等因素研究。结果表明:采用模型区前后两个监测点马赫数变化作为收敛判据,方法可行且模型区流场均

匀;不同初始化条件对收敛结果总体影响较小,特别是各截面流场分布和槽道流动方向上,两者结果基本相同;
跨声速状态槽壁扩张角0.3曘得到的试验段模型区域流场品质较槽壁扩张角0.0曘更均匀。
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Abstract:Forcivilaviationaircraftwithhighsubsoniceconomiccruisingandfighterwithhighmaneuverability
attransonicspeed,theirdemandforhigh灢performancetransonicwindtunnelsisbecomingmoreandmoreur灢
gent,andintegratednumericalsimulationresearchofhigh灢speedsectionintransonicwindtunnelwhichhascer灢
tainreferencesignificanceforthedesignoftransonicwindtunnelisanalyzed.Throughanexampleofanasym灢
metricflatplatediffuser,thefeasibilityofthecalculationmethodisinitiallyverified.Atthesametime,thecon灢
vergenceandevaluationmethodsforthehigh灢speedsectionofthetransonicwindtunnel,differentinitialcondi灢
tions,andtheexpansionangleofthegroovewallarestudied.TheresultsindicatethatthechangingoftheMach
numberofmonitoringpointsinmodelsectioncanbethenumericalconvergencecriteria.Theinfluenceonveloci灢
tydistributionatmodelsectionandstreamlineinslotwithdifferentinitialconditionsisnegligible.Moreover,
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0暋引暋言

随着航空航天飞行器逐渐步入精细化设计的

时代,特别是追求高亚声速经济巡航的民航客机以

及跨声速高机动特性的战斗机,高性能跨声速风洞

的需求日趋紧迫[1]。
目前,全世界有两座高性能跨声速风洞,分别

是美国 NTF(1983年第一次运行)和欧洲 ETW
(1993年第一次运行),投资分别为同时期的8500
万美元和5.62亿马克,由于ETW 较 NTF晚十年

建设,在某些指标上更为先进。关于建设ETW 跨

声速风洞的起因,其推动力来自于1968年9月

AGARD流体力学专家座谈会,会上报道了发生在

19世纪60年代出现的众多跨声速空气动力学问

题,如跨声速飞行面临的阻力剧增及焦点后移等气

动问题[2]。同时,跨声速风洞能模拟真实飞行雷诺

数,得到更为精准的试验数据供设计参考,如 C灢
141飞机在超临界状态下,超临界机翼升阻和力矩

特性对雷诺数特别敏感,真实飞行与风洞试验结果

在机翼中部站位的激波位置相差近20%弦长[3],
而超临界翼型和机翼设计技术又是现代跨声速运

输类飞机气动力设计中最重要的关键技术之一[4],
因此高性能跨声速风洞对现代飞行器设计意义

重大。
对于跨声速状态而言,风洞试验段模型主要面

临三个问题:栙激波/膨胀波壁面反射;栚气流拥

塞;栛相对自由来流的气流变化。因此跨声速风洞

设计的关键在于消除/抑制上述物理问题,进而发

展了槽壁或孔壁等技术,以及驻室和抽吸气等辅助

手段[5]。关于跨声速状态风洞试验,直到1945年

还没有可行的方案使试验段马赫数大于0.9。随

后,Wright发展了一种纵向槽壁理论模型,用于消

除试验段壁板和开口区域边界层干扰,并于1946
年在安装有槽道试验段的风洞中获得成功,试验段

马赫数达到跨声速范围,该成果很快应用到兰利的

8和16ft(1ft=0.3048m)高速风洞中[2]。
在风洞数值模拟研究方面,国外,M.Kohzai

等[6]采用渗透边界对跨声速风洞试验段进行支撑

系统干扰模拟,并与试验结果进行对比;B.Goffert
等[5]采用三维 Euler方程对跨声速风洞中的翼型

进行壁板有无开槽影响研究,并与试验结果中翼型

压力系数分布、PSP分布及三维效应进行对比,其

中开槽计算结果与试验吻合较好;S.A.Glazkov
等[7]采用98万网格对简化的单槽道试验段模型进

行三维粘性模拟,模型包括扩张角0.55曘的槽壁、7曘
外开角的再导入调节片(或称指片FingerFlap)以
及驻室,并与 T125风洞试验进行对比分析,发现

试验中存在明显的横向流动,而采用单槽道试验段

计算结果无横向流动;A.R.Gorbushin等[8]首次

采用具有低温求解模块的 EWT灢TsAGI软件对

ETW 风洞进行了带CRM 模型的高速段一体化模

拟(计算网格包括风洞试验段、槽壁、再导入调节

片、驻室、弯刀尾撑机构以及CRM 模型等部件,半
模网格量达到1.7亿),该软件考虑了低温增压状态

下氮气的真实气体效应,计算得到的试验段下壁面

压力分布与试验值吻合较好。
国内,范洁川[9]对低速风洞洞壁干扰进行了大

量研究,并得到合理的开闭比和开槽形式等参数;
丛成华等[10]采用三维数值模拟方法对不同抽气

量、抽气口位置以及壁板厚度、驻室容积、开闭比及

槽型等参数进行对比分析,得到不同条件对跨声速

试验段流动的影响情况;QuK等[11]采用雷诺平均

N灢S方程对二维翼型进行有无开孔情况下的壁面

干扰分析,并对不同孔壁高度和开孔率进行研究;
刘光远等[12]对不同孔壁开孔率、引射缝、扩开角等

状态下试验段核心流均匀性进行研究,得到了大型

跨声速风洞试验段壁板参数影响的主要规律;江雄

等[13]采用基于 ARK 方法模拟氮气低温高压真实

气体效应的 RANS求解软件,对典型运输机构型

DLR灢F6进行低温真实气体效应影响研究,结果显

示真实气体效应引起的气动力差异相对雷诺数效

应很小。上述研究对于提高我国跨声速风洞试验

段设计能力起到推动作用,但关于跨声速风洞高速

段一体化的复杂问题的研究仍相对较少。
本文采用中国空气动力研究与发展中心自主

研发的“亚跨超 CFD软件平台暠(TRIP3.0)[14灢15],
对某跨声速风洞回路高速段进行一体化数值模拟

初步研究,控制方程为雷诺平均 N灢S方程,采用有

限体积法离散控制方程,空间方向无粘项离散采用

MUSCL灢Roe格式,湍流模型运用SST湍流模型。
初步得到数值计算收敛评判方法以及不同初始条

件和槽道扩张角对试验段流场品质的影响,并对槽

道流动进行分析。
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1暋计算方法

1.1暋控制方程

假设采用惯性笛卡儿坐标系,忽略彻体力,则

Euler/Navier灢Stokes方程为
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式中:氀,u,v,w,p,e和h 分别为密度、x,y,z方向

的绝对速度分量、压力、内能和总焓。
当 NVIS=0时,方程形式为 Euler方程;当

NVIS=1时,方程形式为 N灢S方程。

1.2暋拼接网格方法

拼接网格也称滑移网格(SlidingMesh),多用

于“剪刀缝暠或构型复杂的计算外形以及存在多体

相对运动的物体,与重叠网格功能类似。其基本特

点是:存在拼接的网格块之间相互独立,在交接面

上网格可不对应,即不用考虑相邻块的拓扑关系,
仅需要网格块之间存在交接面。为了保证计算的

收敛性,交界面两侧网格尺度及分布应尽可能

接近。
拼接采用面积加权的线性插值方式,保证两侧

通量守恒。该计算策略降低了网格的生成难度,特
别是结构网格生成。另外,拼接面两侧网格块不需

要进行对应,对单侧网格块进行加密,另一侧网格

块不受影响,使计算网格规模适当降低[16]。

1.3暋边界条件

在边界条件方面,物面上采用无滑移条件,入
口边界给定总压P0,取稳定段总压;出口边界给定

背压Pb,且存在

氁=Pb/PIN (2)
式中:PIN为入口静压或方程无量纲化静压;氁为出

口压比。
根据试验马赫数,不断更改扩压段出口背压,

使试验段实际马赫数与试验马赫数相近。

2暋算例验证

采用非对称平板扩压器(PlaneAsymmetric
Diffuser,简称PAD)算例,进行内流场中分离与再

附等粘性流问题验证,主要对计算湍流模型进行考

核。关于非对称平板扩压器有较多试验,而扩张角

由10曘减小到8.5曘,能减小分离区域,获得更典型

的流动二维性以及稳定的分离和再附点,即非定常

效应影响更小[17],故选取8.5曘扩张角非对称平板

扩压器作为研究对象。
算例中扩压器共分为三段:入口段、扩压段以

及出口段,扩压段扩张角为8.5曘。该扩压器入口

来流速度约为19.48m/s,雷诺数为40000。入口

段、扩压段以及出口段流向的网格分布分别为

121、165和137个点,展向和法向网格分布为69暳
81,采用全对接结构网格,网格量约为230万。

扩压段截面速度分布与试验结果对比如图1所

示,可以看出:计算值与文献[17]中试验值吻合较

好,在x/H 为15~25截面靠近倾斜壁板一侧区域

存在差异,主要是该区域存在较大范围分离所致。
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扩压段截面速度云图及流线如图2所示,分离

区域如图3所示,可以看出:计算得到的分离点在

x/H=9附近,再附点在x/H=31附近,这与试验

结果相吻合,初步验证了计算方法的可行性;同时

计算得到的分离区域较试验值均偏小,这可能和网

格尺度、湍流模型等因素有关。

图1暋扩压段截面速度分布

Fig.1暋Velocitydistributionindiffusersection

图2暋扩压段截面速度云图及流线

Fig.2暋Velocitycontourandstreamlineindiffusersection

图3暋扩压段分离区域示意图

Fig.3暋Separationzoneindiffusersection

3暋计算对象及网格

3.1暋计算对象

计算对象为某跨声速风洞回路高速段外形,包
括稳定段、收缩段、喷管、试验段、二喉道、扩张段以

及包围试验段的驻室。试验段采用槽壁构型,上下

各6根条型槽壁,左右为实壁,包含弯刀、尾撑以及

再导入调节片。计算中再导入调节片偏角0曘、二
喉道开角为0曘,且驻室及扩压段无抽吸气处理,同
时尾撑头部为圆锥体。

3.2暋计算网格

在实际计算中需对真实风洞进行适当简化,主

要在弯刀和驻室两个部分进行简化。将伸入驻室

的部分弯刀适当扣除,同时将驻室简化为轴对称外

形,且驻室前段空间适当减小。计算主要针对跨声

速状态,并对不同时间步长、初始化条件和槽壁扩

张角进行分析。
计算网格为结构网格,由于模型可视为上下和

左右对称,因此选取四分之一模型网格作为计算

域。为了保证计算精度,特别是计算槽道粘性作

用,需在壁面和槽道生成附面层网格,而风洞流道

内存在圆方相互转换以及槽壁台阶等因素影响,采
用全对接结构网格生成难度大,故选取拼接网格方

法进行处理。
计算网格由三个独立的全对接结构网格组成,

网格拼接处理示意图如图4所示,其中三个网格区

域共进行两次拼接处理,分别位于喷管与试验段结

合处和试验段与二喉道结合处。图中 CrossField
#2为试验段及对应驻室部分网格,网格量约为

5200万;CrossField#1为稳定段、收缩段、喷管

段及对应驻室部分网格,网格量约为470万;Cross
Field#3为二喉道、扩压段及对应驻室部分网格,
网格量约为390万。整个计算域网格量约为6060
万,由于槽道流动是跨声速风洞气动设计的关键之

处,试验段网格在槽道拐折等变化较大处均进行适

当加密,试验段网格示意图如图5所示。

图4暋沿流向三个网格拼接示意图

Fig.4暋Threemeshfieldsinverticalplane

图5暋跨声速风洞构型网格示意图

Fig.5暋Meshsliceofthehighspeedsection
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4暋结果分析

对管道流动而言,收敛依据较难判断,通常采

用出口流量或流场参数变化等作为收敛参考,但对

于风洞而言,试验段流场均匀性是评判风洞品质的

核心参数,因此本文选取试验段监测点作为收敛判

断依据。风洞对称面示意图如图6所示,在图中模

型区域轴向位置近似选取一前一后两个固定点,即
监测点Point1和监测点Point2,计算中实时输出

两个监测点的马赫数,通过两点马赫数变化量以及

两者马赫数差量变化作为判断依据,X1~X3为流

向x方向截面站位位置分布。

图6暋对称面计算监测点及截面站位位置示意图

Fig.6暋Monitoringpointsandlocationofcross

sectionsattheplaneofsymmetry

风洞试验段X 站位截面及槽道位置示意图如

图7所示,其中虚线区域为模型区域,中心点为中轴

线处点,60%点为模型区域对角线上60%处点,用于

表示中心线或60%站位处轴向马赫数分布情况。

图7暋试验段横截面参考点位置及槽道位置示意图

Fig.7暋Referencepointsatcrosssectionand

locationofslots

4.1暋收敛步数

为了保证计算结果接近收敛解,选取两个典型

状态作为参考,分别为亚声速状态和跨声速状态。
通过分析模型区前后两个监测点马赫数的变化以

及两者马赫数差量变化,来判断计算收敛情况。

4.1.1暋亚声速状态

计算状态:试验段 Ma=0.58,再入调节片偏

角0曘,上下槽壁,槽壁扩张角0.0曘,计算初始化条

件为Ma=0.0,为了尽可能保证计算的收敛性,定
常计算迭代步数达到200万步。

监测点马赫数随时间步变化曲线如图8所示,
模型区马赫数从速度为0.0开始逐渐加速到 Ma
=0.58附近,从图8(a)可以看出:在10万步左右

监测点马赫数基本达到稳定值,在10万~200万

步的计算历程中,马赫数均在小幅波动;监测点马

赫数差量在10万前逐渐缩小到0.0055附近,且
在10万~200万步的计算历程中微幅波动;模型

区域监测点1较监测点2马赫数大,仅为马赫数差

量约0.0055。从图8(b)可以看出:监测点1稳定

在Ma=0.5833附近波动,波动幅度达暲0.36%;
监测点2稳定在 Ma=0.5780附近波动,波动幅

度达暲0.35%;两个监测点马赫数差量稳定在

0.0055附近,波动基本维持在0.0050~0.0060
之间,整个模型区核心流马赫数分布均方根偏差为

0.00184。

(a)计算历程

(b)马赫数波动

图8暋亚声速下监测点马赫数随时间步变化曲线

Fig.8暋VariationofMachnumberswithtimeat

twomonitoringpointsatsubsonicspeed
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4.1.2暋跨声速状态

计算状态:试验段 Ma=0.94,再入调节片偏

角0曘,上下槽壁,槽壁扩张角0.3曘,计算初始化条

件为Ma=0.9,为了保证计算收敛性,定常计算迭

代步数达到60万步。
监测点马赫数随时间步变化曲线如图9所示,

模型区马赫数从速度Ma=0.9开始逐渐加速超声

速后又回到 Ma=0.94附近,从图9(a)可以看出:
在12万步左右监测点马赫数差量基本达到稳定

值,监测点马赫数差量逐渐缩小并稳定在0.0085
附近,且12万~60万步的计算历程中微幅波动;
模型区域监测点1较监测点2马赫数大,马赫数差

量约为0.0085。从图9(b)可以看出:两个监测点

在12万步后马赫数基本稳定;监测点1稳定在

Ma=0.9441附近波动,波动幅度达暲0.17%,监测

点2稳定在 Ma=0.9356附近波动,波动幅度达

暲0.17%;两个监测点马赫数差量稳定在0.0085附

近,波动基本维持在0.006~0.011之间,整个模型

区核心流马赫数分布均方根偏差为0.0021。

(a)计算历程

(b)马赫数波动

图9暋跨声速下监测点马赫数随时间步变化曲线

Fig.9暋VariationofMachnumberswithtimeat

twomonitoringpointsattransonicspeed

通过对上述两种状态的收敛性分析发现:对于

试验段马赫数为低亚声速状态,计算在10万步左

右基本收敛;对于试验段马赫数为跨声速状态,计
算在12万步左右基本收敛。为了保证计算收敛

性,后续计算迭代步数均选取20~40万步。

4.2暋初始条件

对比状态:计算域初始化流场中马赫数赋值分

别为Ma=0.0、Ma=0.9,其他条件均相同,即再

导入调节片偏角0曘,上下槽壁扩张角0.3曘,出口背

压相同,计算步数均为23万步。
在上述两种不同初始化流场马赫数条件下,对

称面及Slot2槽道截面马赫数云图、X 站位马赫数

云图以及槽道流动细节对比情况分别如图10~图

12所示,其中图12在x 轴方向坐标尺度适当压

缩,以便于观察流线方向。

(a)Ma=0.0

(b)Ma=0.9

图10暋不同流场初值下对称面及槽道截面马赫数云图对比

Fig.10暋Machnumberdistributionintheplaneof

symmetryandslotsectionwithdifferent

initialconditions

(a)Ma=0.0
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(b)Ma=0.9

图11暋不同流场初值下X 站位马赫数云图对比

Fig.11暋MachnumberdistributionintheXcross

sectionswithdifferentinitialconditions

(a)Ma=0.0

(b)Ma=0.9

图12暋不同流场初值下槽道流动对比

Fig.12暋Streamlineintheslotwithdifferent

initialconditions

从图10~图12可以看出:栙两种初值条件得

到的马赫数分布,在对称面、槽道截面以及X 站位

处基本相同;栚气流从稳定段开始经过声速喷管逐

渐加速到跨声速,并在试验段形成范围较大较稳定

的跨声速区域,经弯刀尾撑形成局部加速区,同时

在二喉道附近减速到亚声速,并继续在扩压段减

速;栛气流高速区基本维持在试验段内,驻室和槽

道未出现明显的高速气流;栜试验段槽道附近出现

明显的横向流动;栞槽道内低速气流进入试验段,

同时气流从驻室流向槽道和试验段,然后在尾撑弯

刀附近流回槽道,最后经过再入调节片流回二喉道

或驻室,该现象可能是驻室无抽吸气处理,导致驻

室压力过大,将槽道气流“压入暠试验段所致。

两种不同初始化流场马赫数条件下,两个监测

点马赫数收敛曲线以及试验段轴向马赫数分布情

况如图13所示,其中黑线和红线分别代表模型区

中心线前后两监测点马赫数,蓝线代表两者之差,

可以看出:当初值为 Ma=0.0时,模型区速度由

0.0开始逐渐增大并稳定在0.9附近,两点差量在

5万步基本收敛,且收敛前抖动剧烈,收敛后抖动

大幅减小且稳定在0.01内;当初值为 Ma=0.9
时,模型区马赫数先由0.9剧增到1.53,然后减小

并稳定在0.9附近,两点差量基本稳定在0.01内

且始终保持小幅抖动;从收敛速度来看,初值为

Ma=0.0时,计算到5万步接近收敛,而初值为

Ma=0.9 时,计算在 3 万步左右收敛,即初值

Ma=0.9较初值Ma=0.0计算收敛速度更快。

在图13(c)试验段轴向马赫数分布上,两种初

值条件得到的收敛后结果基本相近,初值 Ma=
0.0得到的模型区马赫数较初值 Ma=0.9变化趋

势一致,且初值Ma=0.0条件得到的马赫数略高,

这可能是因为管道流动,特别是跨声速槽道流动复

杂,分离区域较多,气流流动对计算因素变化反应

敏感所致。模型区的中心线马赫数差量即为前后

两个监测点差量,60%站位点(如图7所示)轴向马

赫数分布较中心线分布更为平缓,马赫数差量较中

心线更小,这主要是模型区后方存在尾撑,而尾撑

对中心线方向影响较60%站位点更明显,且越靠

近尾撑,干扰越明显。

(a)Ma=0.0
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(b)Ma=0.9

(c)试验段轴向马赫数分布

图13暋不同初值条件收敛曲线及试验段轴向马赫数分布

Fig.13暋Convergencecurveswithdifferentinitialconditions

通过对比分析,得到两种初值条件对收敛结果

总体影响较小(试验段马赫数存在一定差异),特别

是各截面流场分布和槽道流动方向上,两者结果基

本相同,同时两种初值条件均在5万步前收敛,5
万步到23万步变化很小,且两者前后监测点马赫

数差量均在0.0085附近。差异之处在于:栙收敛

速度。初值Ma=0.9状态在3万步收敛,而初值

Ma=0.0状态在5万步收敛;栚收敛马赫数。计

算收敛后,初值 Ma=0.0状态得到的前方监测点

马赫数约为 0.94,而初值 Ma=0.0 状态约为

0.93;栛收敛过程。初值 Ma=0.0状态监测点马

赫数单调增加到0.9附近,而初值 Ma=0.9状态

先增大到1.53后减小到0.90附近,且出现明显超

声速气流。

4.3暋槽道扩张角

对比状态:槽壁扩张角分别为0.0曘和0.3曘,其
他条件均相同,即再入调节片偏角0曘,上下槽壁,
出口背压相同,计算步数均为39万步。

槽壁两种扩张角状态下,对称面及Slot2槽道

截面马赫数云图、X 站位马赫数云图以及Slot2槽

道流动细节对比情况分别如图14~图16所示。从

图14可以看出:两种扩张角得到的流场结构基本相

同,其中扩张角0.3曘状态得到的马赫数较扩张角

0.0曘略高。从图15可以看出:两种扩张角得到的流

场结构存在一定差异,主要在槽道附近气流速度上,
扩张角0.3曘状态中槽道低速气流进入试验段,而扩

张角0.0曘状态则是试验段高速气流进入槽道。从图

16可以看出:当槽壁扩张角为0.0曘时,气流从试验

段和驻室流入槽道内,然后经过再入调节片流回二

喉道或驻室,而当槽壁扩张角为0.3曘时,气流从驻室

流向槽道和试验段,然后再流回槽道内,最后经过再

入调节片流回二喉道或驻室。这可能是因为槽壁扩

张角0.0曘状态下,槽壁未扩张引起试验段截面尺寸

不变,而附面层逐渐增厚,气流实际通道面积减小,
压力增加,将试验段气流“顶进暠槽道。

(a)扩张角0.0曘

(b)扩张角0.3曘

图14暋不同扩张角下对称面及槽道截面马赫数云图对比

Fig.14暋Machnumberdistributionintheplaneof

symmetryandslotsectionwithdifferent

divergenceangles

(a)扩张角0.0曘
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(b)扩张角0.3曘

图15暋不同扩张角下X 站位马赫数云图对比

Fig.15暋MachnumberdistributionintheXcross

sectionswithdifferentdivergenceangles

(a)扩张角0.0曘

(b)扩张角0.3曘

图16暋不同扩张角下槽道流动对比

Fig.16暋Streamlineintheslotwithdifferent

divergenceangles

不同槽壁扩张角状态下两个监测点马赫数收

敛曲线以及试验段轴向马赫数分布情况如图17所

示,可以看出:两种槽壁扩张角状态下,前后两点马

赫数均在5万步接近收敛,从5万步到39万步变

化较小。同时,槽壁扩张角0.3曘得到的两点马赫

数均较槽壁扩张角0.0曘略大,这与图14和图15中

各站位马赫数分布结论一致。从图17(a)和(b)可
以看出:槽壁扩张角0.0曘状态下前后两点马赫数

差量保持在0.0185附近,而槽壁扩张角0.3曘状态

下则保持在0.0085附近,两者马赫数差量相差

0.01,因此槽壁扩张角0.3曘较槽壁扩张角0.0曘更

能获到均匀的试验段流场。图17(a)中槽壁扩张

角0.3曘状态中,模型区中心线前后两点马赫数差

量抖动较为强烈。从图17(c)可以看出:槽壁扩张

角0.3曘状态下的试验段马赫数较槽壁扩张角0.0曘
大,且在模型区域内马赫数分布更加平缓,特别是

在接近尾撑附近,槽壁扩张角0.3曘得到的马赫数

较槽壁扩张角0.0曘受尾撑干扰更小。

(a)扩张角0.0曘

(b)扩张角0.3曘

(c)试验段轴向马赫数分布

图17暋不同槽壁扩张角收敛曲线及试验段轴向马赫数分布

Fig.17暋Convergencecurveswithdifferent

divergenceangles

001 航空工程进展暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋 暋暋暋暋暋第11卷



通过对比分析,得到两种槽壁扩张角对结果影

响明显,特别是试验段轴向马赫数分布上,槽壁扩

张角0.3曘得到的模型区马赫数差量为0.0085附

近,而槽壁扩张角0.0曘状态到达0.0185,即槽壁扩

张角0.3曘状态得到的试验段模型区域流场品质更

高,且同样条件下得到的试验段马赫更大。风洞高

速段槽道处马赫数云图如图18所示,可以看出:气
流经稳定段到收缩段喷管速度逐渐增加,在试验段

区域保持在跨声速附近,且试验段对称面马赫数分

布均匀。

图18暋槽壁扩张角0.3曘槽道马赫数云图

Fig.18暋Machnumberdistributionintheslotat

divergenceangles0.3曘

5暋结暋论

(1)采用模型区前后两个监测点马赫数变化

以及两者马赫数差量变化作为数值计算收敛评判

依据,方法可行且能得到较稳定的模型区流场。
(2)不同计算初始化条件对收敛结果总体影

响较小(试验段马赫数存在一定差异),特别是各截

面流场分布和槽道流动方向上,两者结果基本

相同。
(3)在跨声速状态适当增加槽壁扩张角,可提

高试验段模型区域流场品质。
(4)槽道内气流流动方向受槽壁扩张角影响

明显,且与试验段和驻室压力关系密切。

由于管道流动较外流复杂,且跨声速风洞高速

段一体化数值模拟可参考的研究工作较少,特别是

试验段槽壁流动情况,关于试验段槽道附近流动等

工作还需深入分析。

参考文献

[1] 廖达雄,陈吉明,彭强,等.连续式跨声速风洞设计关键技

术[J].实验流体力学,2011,25(4):74灢78.

LIAODaxiong,CHENJiming,PENG Qiang,etal.Key
designtechniquesofthelownoisecontinuoustransonicwind

tunnel[J].JournalofExperimentsin Fluid Mechanics,

2011,25(4):74灢78.(inChinese)

[2] GREENJ,QUESTJ.AshorthistoryoftheEuropean

transonicwindtunnelETW[J].ProgressinAerospaceSci灢
ences,2011,41(6):319灢368.

[3] 陈德华,林俊,郭旦平,等.大型飞机高速气动力关键问题

解决的技术手段及途径[J].流体力学实验与测量,2004,

18(2):1灢5.

CHENDehua,LINJun,GUO Danping,etal.Technical

waystosolvehighspeedkeyaerodynamicproblemsoflarge

airtransporters[J].ExperimentsandMeasurementsinFlu灢
idMechanics,2004,18(2):1灢5.(inChinese)

[4] 孙智伟,白俊强,高正红,等.现代超临界翼型设计及其风

洞试验[J].航空学报,2015,36(3):804灢818.

SUNZhiwei,BAIJunqiang,GAOZhenghong,etal.De灢
signandwindtunneltestinvestigationofmodernsupercriti灢
calairfoil[J].Acta Aeronauticaet AstronauticaSinica,

2015,36(3):804灢818.(inChinese)

[5] GOFFERTB,ORTEGA M A,FILHOJB.Anumerical

andexperimentalstudyofanairfoilinatransonicwindtun灢
nel:AIAA灢2013灢0645[R].USA:AIAA,2013.

[6] KOHZAIM,SUDANIN,YAMAMOTOK,etal.Exper灢
imentalandnumericalstudiesofsupportinterferenceinthe

JAXA2m暳2mtransonicwindtunnel:AIAA灢2010灢4200
[R].USA:AIAA,2010.

[7] GLAZKOVSA,GORBUSHINAR,SEMENOVAV,et

al.Numericalandexperimentalinvestigationsofslotflow

withrespecttowindtunnelwallinterferenceassessment:

AIAA灢2004灢2308[R].USA:AIAA,2004.
[8] GORBUSHINAR,BOSNYAKOVSM,GLAZKOVSA,

etal.SlottedwallinterferenceinvestigationinETW using
thenasaCRM model:AIAA灢2015灢0621[R].USA:AIAA,

2015.
[9] 范洁川.低速槽壁风洞洞壁干扰特性研究[J].空气动力学

学报,1986,6(3):333灢340.

FANJiechuan.Investigationon wallinterferenceoflow灢
speedwindtunnelwithslottedwalls[J].ActaAerodynamic

Sinica,1986,6(3):333灢340.(inChinese)

[10] 丛成华,彭强,王海锋.槽壁试验段低超声速流场特性数值

模拟[J].航空学报,2010,31(12):2302灢2308.

CONGChenghua,PENGQiang,WANGHaifeng.Numer灢
icalsimulationoncharacteristicsofslottedtestsectionof

lowsupersonicfield[J].ActaAeronauticaetAstronautica

Sinica,2010,31(12):2302灢2308.(inChinese)

[11] QUK,ZHANGZK,NIUS,etal.Determinationoftran灢
sonicwindtunnelgeometryandstudiesonwallinterference

bynumericalsimulation:AIAA灢2012灢0892[R].USA:

AIAA,2012.
[12] 刘光远,王瑞波,郭秋亭,等.2.4m 跨声速风洞壁板参数

101第1期暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋杨小川等:跨声速风洞高速段一体化数值模拟研究



对核心流均匀性的影响[J].航空学报,2015,36(9):2930灢

2938.

LIUGuangyuan,WANGRuibo,GUOQiuting,etal.Wall

parametersinfluenceoncenterlineflowuniformityin2.4m

transonicwindtunnel[J].ActaAeronauticaetAstronautica

Sinica,2015,36(9):2930灢2938.(inChinese)

[13] 江雄,牟斌,王建涛,等.考虑低温增压真实气体效应的运

输机气动特性数值模拟研究[J].空气动力学学报,2016,

34(5):16灢21.

JIANGXiong,MOUBin,WANGJiantao,etal.Numeri灢
calsimulationoftransportaircraftunderlowtemperature

andhignpressurerealgaseffectinwindtunnel[J].Acta

AerodynamicSinica,2016,34(5):16灢21.(inChinese)

[14] 王运涛,王光学,张玉伦.采用TRIP2.0软件计算DLR灢F6
构型的阻力[J].空气动力学学报,2009,27(1):108灢113.

WANGYuntao,WANGGuangxue,ZHANGYulun.Drag

predictionofDLR灢F6configurationwithTRIP2.0software
[J].ActaAerodynamicaSinica,2009,27(1):108灢113.(in

Chinese)

[15] 王运涛,王光学,张玉伦.TRIP2.0软件的确认:DPWII复

杂组合体的数值模拟[J].航空学报,2008,29(1):34灢40.

WANGYuntao,WANGGuangxue,ZHANGYulun.Vali灢
dationofTRIP2.0:numericalsimulationofDPWIIcomplex

configuration[J].ActaAeronouticaetAstronauticaSinica,

2008,29(1):34灢40.(inChinese)

[16] 杨小川,王运涛,张玉伦,等.风力机标模非定常数值模拟

中的影响因素研究[J].空气动力学学报,2016,34(4):

441灢447.

YANGXiaochuan,WANGYuntao,ZHANGYulun,etal.

Numericalinvestigationofdifferentparametersontheun灢
steadyaerodynamiccharacteristicsofthestandardwindtur灢
binemodel[J].ActaAerodynamicaSinica,2016,34(4):

441灢447.(inChinese)

[17] JOHANGS,TORNBLOM O.Numericalandexperimen灢
talstudyofseparatedflowinaplaneasymmetricdiffuser
[J].InternationalJournalofHeatandFluidFlow,2004,

25(1):451灢460.暋

作者简介:
杨小川(1988-),男,硕士,工程师。主要研究方向:旋转机械

数值模拟、无人机总体布局。

王运涛(1967-),男,博士,研究员,博导。主要研究方向:计

算空气动力学、高性能计算。

洪俊武(1974-),男,博士,研究员。主要研究方向:计算空气

动力学及进气道设计、高性能计算。

黄知龙(1976-),男,硕 士,研 究 员。主 要 研 究 方 向:流 体

力学。

孙运强(1978-),男,博士,副研究员。主要研究方向:流体

力学。

江暋雄(1968-),男,博士,研究员,博导。主要研究方向:数

值计算方法与应用、直升机空气动力学。

(编辑:马文静)

201 航空工程进展暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋 暋暋暋暋暋第11卷




