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摘 � � � 要: 采用数值方法对跨声速风洞第二喉道性能进行了研究.首先根据第二喉道的一般设计准则, 对

第二喉道进行了气动设计,然后通过数值模拟对使用调节片和中心体调节第二喉道面积从而对试验段马赫

数精确控制的效果进行了研究,结果表明其马赫数控制精度可以达到 0. 001; 最后通过数值模拟对第二喉道

气动设计进行了比对校核,并优选出最终设计方案.
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Abstract: This paper pr esented the numerical invest ig ation reports about the perform�
ance of tr ansonic w ind tunnel� s second thro at . Firstly , second throats w ere designed accord�
ing to the general design rule. Then exact M ach number contr ol w as studied by numerical

simulat ion w hen dif ferent second throat areas w ere analyzed by adjusting w al l f laps and cen�
ter body. The numerical r esults indicate that the control precision o f M ach number is 0. 001.

At last , dif ferent models w ere studied based on the numerical results, and then the most ef�
f icient model w as selected.
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aerodynam ics design

� � 随着我国先进飞行器研制和航空航天事业的

发展,对空气动力试验设备的性能提出了更高的

要求,国内现有跨声速风洞试验能力的不足逐渐

显现,迫切需要建设高性能跨声速风洞.在高性能

跨声速风洞建设中, 将面临第二喉道研制这一关

键技术难题,第二喉道是一段可以调节改变截面

面积的管道. 在跨声速, 尤其是亚声速范围,可以

通过第二喉道堵塞节流对试验段马赫数进行有效
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控制[ 1�2] .试验段出口的亚声速气流在扩压器的收

缩部分先加速并以声速通过第二喉道, 形成管流

的堵塞节流,这时通过调节第二喉道面积就可以

实现调整试验段马赫数的目的. 同时第二喉道可

以稳定试验段气流, 由于在第二喉道某截面处加

速到声速,从第二喉道下游向上游传播的扰动到

了声速截面后就不能再进一步向上游传播,可以

有效阻止下游气流压力脉动和噪声向试验段传

播,上游管道各截面的气流马赫数也不再随喉道

截面下游条件的变化而变化[ 1�3] . 而试验段气流的

稳定性在高性能跨声速风洞中显得尤为重要
[ 4]
.

可调第二喉道可分为三种型式:活动堵块式、

栅指式和调节片式. 在超声速风洞中,通常采用调

节片式第二喉道, 其效率较高,但结构笨重,很难

在风洞运行过程中快速精确控制试验段马赫数.

在跨声速风洞中, 一般采用栅指式第二喉道或调

节片加可调中心体式第二喉道, 通过中心体的张

开和闭合对喉道面积进行微调, 达到精确控制马

赫数的目的[ 5] .

Layukallo[ 1�2]对不同形式的第二喉道及动态

响应性能进行了较为全面的试验研究. 在 ETW

( Eur opean Tr ansonic Wind tunnel)建设过程中,

Sto ck等 [ 6]对调节片加可调中心体式第二喉道精

确控制试验段马赫数进行了深入的研究,并得到

了应用
[ 5, 7�8]

. Kim 及 Lim 对排气扩压器第二喉道

降低起动压力进行了试验和数值研究, 其结论对

于跨声速风洞第二喉道的设计也有参考意

义[ 9�10] .国内也开展了一些研究性质的试验[ 11] .本

文以 0. 3m 跨超声速风洞为基础,采用三段调节

片加可调中心体式第二喉道方案(如图 1 所示) ,

通过数值模拟方法对第二喉道的性能进行了

研究.

图 1� 调节片加中心体式的第二喉道

F ig. 1� Sketch o f second thro at with wall flaps

and center body

1 � 第二喉道设计方法

1. 1 � 设计方法

� � 在设计含第二喉道的扩压器时, 要决定的几

何参数主要包括:第二喉道截面积、扩压器收缩和

扩张部分的长度、平直段的边界层补偿扩张角及

长度、中心体的形式和尺寸.为充分发挥第二喉道

的功能,在进行设计时优先考虑第二喉道控制马

赫数的精度及范围, 尽量减小节流运行和超声速

运行时第二喉道的压力损失. 根据实际要求,还应

尽可能减小第二喉道总体尺寸
[ 7]
.

第二喉道的几何参数可以根据一维管流连续

方程确定,有以下关系式(该式假定第二喉道处的

马赫数刚好为声速) [ 12] :

A
*
2 = Ma

2
�+ 1

1 + �- 1
2

Ma
2

- �+ 1
2( �- 1)

A �

(1)

� � 在考虑到风洞的运行压力比后, 对上式进行

改进得出以下经典关系式 [ 12] :

A
*
2 =

p 0

p 0e
Ma

2
�+ 1

1 + �- 1
2

Ma
2

-
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2( �- 1)

A

(2)

式中 p 0为风洞稳定段的气流总压或试验段的气

流总压; p 0e 为第二喉道入口处的气流总压; A 为

试验段截面积; A
*
2 为第二喉道截面积; Ma 为试

验段马赫数; �为比热比.

根据经验,在亚跨声速范围内,可取

1. 0  p 0

p 0e
 1. 4 (3)

� � 根据风洞的最大运行压力比及最小运行压力

比,使用式( 2)来计算第二喉道截面积的最小和最

大设计值.

亚声速时,按照平板可压缩边界层发展公式

可以计算出其边界层效应增加的喉道厚度.一般

情况下, 所使用的平板可压缩边界层发展公

式为
[ 1 2]

�x =
x

Re x

!

5. 0+ 0. 2+
0. 9T w

T aw
( �- 1)Ma

2
(4)

式中 �x 为边界层厚度; x 为距离入口距离; T w 为

壁面温度; T aw 为绝热壁面温度; Ma 为来流马赫

数; �为比热比.

通过上述思路可以计算出 0. 5~ 1. 6 各个马

赫数下的喉道截面积. 最后根据经验对该数值进
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行修正.

1. 2 � 尺寸确定

� � 在确定第二喉道尺寸时, 以 0. 3m 跨超声速

风洞(即 FL22)为基准设定,该风洞试验段长度为

900mm. 后部为支架段和扩压器. 支架段与试验

段连接部位为引射缝, 用于消除不同支架和模型

姿态的堵塞现象.本文在计算中没有考虑支架,因

此在整个计算中没有考虑引射缝, 将其关闭. 扩压

器收缩部分的长度以 L 1 表示,平直段(即第二喉

道)以 L 2 表示,扩散段以 L 3 表示. 中心体厚度为

15mm,其调节片始自平直段入口,长度为80mm,

最大行程 40mm .中心体与中心隔板相连,该中心

隔板对支架和中心体起支撑作用, 中心隔板始自

试验段出口,中心隔板的头部和中心体尾部为角

度 20∀的楔形体. 设备的轮廓图(即型面曲线)如

图 2所示.

图 2� 第二喉道轮廓图

F ig . 2� Key drawing of second thr oat

设计要求试验段马赫数在 Ma= 0. 5~ 1. 0

时,其控制精度可以达到 0. 001. 要达到该控制精

度,在不同马赫数下,调节片的理论移动距离如表

1所示.

表 1 � 马赫数的控制精度为 0. 001 时调节片移动距离

Table 1 � Transfer distance of wall f laps at Mach number

control precision 0. 001

试验段马赫数 移动距离/ mm

0. 5 0. 141

0. 6 0. 111

0. 7 0. 080

0. 8 0. 051

0. 9 0. 024

� � 在研究调节片控制试验段马赫数的精度时,

去除图 2中所示的支架段,直接将试验段与扩压

器相连,其数据为表 2中的 M0. 在研究不同外形

的扩压器效率时,所用模型为表 2中的M1~ M11.

1. 3 � 第二喉道评价指标

� � 在进行模型选优时, 主要考虑扩压器的效率,

即损失大小,因为扩压器入口前的参数在各状态

下是完全相同的.扩压器中的损失包括摩擦损失、

收缩损失、扩压损失、激波损失、分离损失等.在跨

声速时,分离损失占的比重最大.

在第二喉道实际使用中, 响应时间是一个关

键指标.从式( 2)可以看到,通过改变第二喉道的

通流面积,可以在较大范围内改变试验段马赫数,

但在实际使用中,当第二喉道面积改变过大时,试

验段马赫数调节到目标马赫数的响应时间会明显

增长,导致大量气源被浪费,同时,试验段稳定气

流持续的时间会缩短, 精确控制马赫数就会有较

大的难度. 因此, 在实际控制中, 必须考虑结构控

制的实际,调节片的结构控制精度较中心体的控

制精度低得多,在同样的步进距离内,应优先选择

调节中心体.

表 2 � 扩压器不同部段长度

Table 2 � Length of dif fuser component

M0 M1 M2 M3 M4 M5 M6 M7 M8 M9 M10 M11

L 1/ mm(收缩段) 360 600 300 360 360 600 300 300 150 150 150 150

L 2/ mm(平直段) 600 600 300 600 600 1050 600 600 300 300 300 300

L 3/ mm(扩开段) 240 1 400 700 1 400 1 000 1660 150 300 300 150 700 500

2052



� 第 9 期 丛成华等: 跨声速风洞第二喉道性能计算

2 � 数值方法

� � 由于第二喉道的横断面为完全的对称外形,

取四分之一进行模拟,采用结构网格,一般外形如

图 3所示.沿流向的横断面网格为 45 # 33, 在流

向上由于不同模型长度不同, 其网格点数量不同.

图 3� 网格示意图

Fig. 3 � Schematic fo r g ir d o f diffuser and test section

2. 1 � 控制方程

� � 控制方程为 Navier�Stokes( N�S)方程. 在三

维笛卡尔坐标系中, 其守恒形式为

 Q
 t +

 (F - Fv )
 x +

 (G- Gv )
 y +

 (H - Hv )
 z = 0 ( 5)

其中 t为时间, Q为守恒变量矢量, F, G和H 为无

黏通矢量, Fv , Gv 和 H v 为黏性通矢量. 在流场求

解中使用有限体积法, 对流通量使用 Roe分裂格

式, 隐式离散方程采用 LU�SGS ( low er�upper
symmetric Gauss�Seidel)方法.湍流模型使用 k� 
模型.

2. 2 � 边界条件

� � 给定压力入口边界和压力出口边界,试验段

入口的压力根据试验运行手册给出的数据设定.

扩压器出口总压按照文献[ 12]给出的公式估算后

根据经验进行修正.

3 � 计算结果及分析

� � 在进行计算分析时, 除标注外,均使用表 2中

的 M0模型.

3. 1 � 调节片对试验段马赫数的调节

� � 图 4给出了试验段马赫数设定为 0. 68时的

马赫数云图,可以看到,试验段的马赫数分布较为

均匀,在第二喉道后形成了弱激波.缩小第二喉道

面积, 试验段马赫数可调整为 0. 679, 0� 678 和

0� 578,而增大第二喉道面积, 可将试验段马赫数

调整为 0. 787, 可见通过调节第二喉道面积可以

控制试验段马赫数, 在马赫数为 0. 68时其调节精

度可以达到 0. 001.

图 4 � 试验段 Ma= 0. 68 时调整调节片后的对称面

马赫数云图

F ig . 4� M ach number contour of the symmetr y w ith

adjusting w all flaps when Ma= 0. 68

in the test section

图 5给出了试验段马赫数设定为 0. 802时的

结果,从图中标注的试验段马赫数可以看到,在此

工况下,马赫数控制精度可达 0. 001,调节幅度较

大,图 5中所标注的试验段最小马赫数为 0. 578,

这是作为研究进行计算的,在实际应用中,为避免

风洞运行损失过大, 调动幅度大于 0. 1时,一般不

会采用第二喉道进行调节.从沿程马赫数变化曲

线可以更为清晰的看到, 试验段马赫数分布均匀,

在第二喉道后形成了弱激波,波前马赫数为 1. 1

左右.

3. 2 � 中心体对试验段马赫数的调节

� � 从表 1可以看到,在试验段马赫数为 0. 9时,

控制精度要达到 0. 001, 调节片的移动距离为

0� 024mm,这超出了一般的调节片结构控制精

度.而中心体采用张开一定角度的方式来改变第

二喉道的通流面积, 其控制精度较高.图 6是通过

调整中心体的张开角度对试验段马赫数进行精确
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控制的结果,从图中所标注的试验段马赫数可以

看到,控制精度可以达到 0. 001, 在中心体行程范

围内通过中心体控制试验段马赫数的幅度可以达

到 0. 2.

图 5 � 试验段 Ma= 0. 802 时调整调节片后的对称面

马赫数云图和沿程马赫数曲线

F ig. 5� Mach number contour of the symmetr y and

Mach number plot along cent er line w ith adjusting w all

f laps w hen Ma= 0. 802 in the test section

3. 3 � 正激波与使用第二喉道的比较

� � 在低超声速状态下使用第二喉道其效果并不

好,一是调节片的调节较为繁琐,二是可能会产生

更大的损失.而试验段后直接产生正激波其损失

可能更小.图 7比较了 Ma= 1. 6状态下, 在试验

段出口直接形成正激波与通过第二喉道形成正激

波的区别.

从给出的对称面马赫数云图可以看到, 在试

验段后直接通过正激波也可以实现减速,并且直

接通过正激波减速时,扩压器总压损失更小,如表

3所示, 在入口总压相同的情况下,通过正激波直

接减速,总压损失减小了近 10 kPa. 因此,在低超

声速状态下,不需要使用第二喉道.

图 6� 通过中心体调节试验段马赫数

F ig. 6� M ach number contour of diffuser and test

section by adjusting center body

图 7� M6~ M9 中正激波与第二喉道对称面马赫数

F ig . 7 � Mach number contour in M6 to M9 using

second t hr oat and no rmal shock
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表 3� 直接通过正激波与使用二喉道的出口总压比较

Table 3� Total pressure of outlet in M6 to M9 using second throat and normal shock

不同模型 M6 M7 M8 M9

二喉道出口总压/ Pa 109538 109 166 109 066 109466

正激波出口总压/ Pa 118069 117 920 118 336 118460

3. 4 � 第二喉道气动设计

� � 前面提到了影响第二喉道性能的关键参数,

这一部分主要比较不同外形第二喉道的表现. 表

2中提到的 M1~ M 5外形是基于现有的 0. 3m 跨

超声速风洞第二喉道尺寸设计的, 其尺寸相对较

长,达到了( 6~ 12) h的长度( h为试验段出口水力

图 8� Ma= 0. 5时不同模型的流场特性

Fig . 8 � Field char act eristics of differ ent models at

Ma= 0. 5 in the test section

学直径) . 从数值模拟结果看, 这些外形能够在一

定程度上满足要求, 但在实际使用中,如果扩压器

长度过长,调节片调节时试验段马赫数的响应时

间过长, 不利于迅速调节, 而且占地面积较大.考

虑到实际需求,在前面工作的基础上,对第二喉道

进行了更新设计, 即表 2中的 M6~ M11.图 8给

出了 Ma= 0. 5时不同外形下对称面的马赫数云

图,从图中可以看到,在第二喉道处均可以形成弱

激波,波前马赫数可以较为容易的控制在 1. 1~

1. 2之间,激波损失较小.因而稍短的收缩段和平

直段可以满足设计要求.对试验段马赫数为 0. 7

和0. 9进行了模拟,结论是一致的,这里不再详述.

这里重点讨论扩散段对第二喉道性能的影

响,如果扩散段太短,则大扩散角必然导致大的分

离损失.因此, 扩散段的长短应该根据出口分离尽

量小的原则确定. 扩散段取稍长可以减弱分离损

失,表 4给出了部分模型在 Ma= 0. 5 状态下沿流

动方向不同截面位置的总压 (入口总压相同) ,根

据表中的数据可以看到,收缩段和平直段的长短

对总压损失贡献不大,但扩散段的影响比较大,从

M8与 M10 的对比中可以较为明显的看出. 从

M2与 M11的对比可以看出, 扩散段的损失主要

跟分离有关,两者长度不等而扩开角基本相等,其

总压损失基本相同. 所以扩散段应该取长一些较

好, M 10是最符合需求的外形.

表 4� 不同模型不同位置的总压比较

Table 4� Total pressure of diff erent stations in

typical models

收缩段

总压/ Pa

波后

总压/ Pa

出口

总压/ Pa

扩散段

半角/ (∀)

M2 103542 95212 88202 7. 53

M7 103458 93859 86594 11. 77

M8 103449 93201 86251 11. 77

M10 103447 94935 92166 5. 10

M11 103450 94678 88901 7. 12
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4 � 结 � 论

� � 本文根据设计准则对第二喉道进行了气动设

计,对调节第二喉道面积从而控制试验段马赫数

进行了模拟, 根据前面的论述, 可以得到下面的

结论:

1) 通过调节片和可调中心体调节第二喉道

面积可以较为精确的控制试验段马赫数,其控制

精度可以达到 0. 001.

2) 在低亚声速状态下, 一般可采用调节片控

制试验段马赫数,在高亚声速状态下,必须通过中

心体才能精确控制. 两者结合使用可以实现整个

亚声速范围内的调节能力.

3) 在亚跨声速状态下, 使用第二喉道对试验

段马赫数进行控制是可行的, 在低超声速状态下,

使用第二喉道的效果并不好, 应该使用试验段出

口的正激波减速.

本文模拟了静止状态下调节试验段马赫数的

能力,在风洞实际运行中,试验段马赫数对调节片

和可调中心体调节第二喉道面积的响应速度是非

常重要的
[ 5]

,因此开展动态响应能力的研究是下

一阶段需要开展的工作.
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