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基于校准箱的低速风洞一体式喷流试验技术
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摘　　　要：为满足大型涡扇动力飞机的喷流试验需求，发展了基于校准箱的低速风洞一体式喷流试验技

术。该技术的原理是将试验模型与喷流模拟器融合为一体进行喷流试验，风洞天平同时测量模型的气动力和

喷流模拟器的推力，推力通过校准箱校准后从风洞天平测量试验数据中扣除。详细介绍了推力校准及扣除技

术、空气桥技术、流量、落压比精确控制技术。为验证该试验技术可靠性，分别在校准箱和ＦＬ１３风洞开展了

某飞机推力校准试验和全机喷流风洞试验，试验结果表明：推力校准精度优于０．２４％，全机喷流试验的阻力

系数重复性精度达到０．０００３，满足喷流风洞试验的精度要求。
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　　喷气动力飞行器的发动机喷流直接影响飞行

器有关部件周围的流场，从而影响飞行器的稳定

性、操纵性、升力、阻力等气动特性。在飞行器设

计过程中所进行的大量常规风洞试验一般都是不

模拟喷流的试验，因此常规风洞试验数据必须经

过喷流影响修正后，才能用于型号设计。但是由

于喷流干扰是十分复杂的问题，目前的ＣＦＤ计算

方法还无法准确模拟，因此一般只能通过喷流风

洞试验来确定喷流对飞行器气动特性的影响。

目前在低速风洞中常用的喷流试验技术是分

离式喷流试验技术［１］，其主要特点是喷流模拟器

（包括喷流装置和尾喷管）与模型不接触，天平只

测量模型的气动力（含喷流对模型的气动干扰

力），不测量喷流模拟器产生的推力。这种试验方

法的优点是比较简便，因而在国内外获得了广泛的

发展，如美国的阿诺德工程发展中心（ＡＥＤＣ）
［２４］，

国内的中国空气动力研究与发展中心［５６］、航空工

业空气动力研究院［７８］等单位均发展了各自的分

离式喷流试验技术，并开展了大量的风洞试验。

分离式喷流试验技术的主要缺点是：①为了确保

喷流模拟器与模型之间不接触，一般需将喷管出

口面积减小，从而使得喷流模拟存在一定程度的

失真；②试验过程中，喷流模拟器与模型之间容易

碰撞，造成天平测力不准，特别是在大迎角状态，

模型由于气流分离而出现振动现象，尤其容易导

致两者发生碰撞；③模型与喷流模拟器之间的空

腔压力修正较难。

为克服分离式喷流试验技术的缺点，国内外

发展了一体式喷流试验技术。如美国的 ＡＥＤＣ

发展了一种基于通流天平和波纹管接头的一体式

喷流试验技术，该试验技术的阻力系数精度可达

图１　一体式喷流试验原理图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｊｅｔｅｆｆｅｃｔｓｔｅｓｔｉｎｇｔｅｃｈｎｉｑｕｅ

０．０００５
［２４］。国内的航空工业空气动力研究院也

发展了与ＡＥＤＣ类似的高速风洞一体式喷流试

验技术，但试验精度与国外仍有较大差距［９］。

为满足大型涡扇动力飞机准确模拟喷流影响

的试验需求，中国空气动力研究与发展中心发展

了一种基于校准箱的一体式喷流试验技术，并在

ＦＬ１３风洞开展了试验验证。

１　试验原理

基于校准箱的一体式喷流试验技术的试验原

理是将试验模型与喷流模拟器融合为一体进行喷

流试验，风洞天平同时测量模型的气动力和喷流

模拟器的推力，推力通过校准箱校准后从风洞试

验数据中扣除。

风洞天平固定端与通气支杆连接，浮动端与试

验模型和喷流模拟器相连。通气支杆与喷流模拟

器之间通过空气桥连接。高压空气经通气支杆、空

气桥进入喷流模拟器，最后经尾喷管喷出，达到模

拟喷流效应的目的。一体式喷流试验原理见图１。

具体试验方法是通过喷流模拟器校准试验、

无动力风洞试验、喷流风洞试验的组合来获得喷

流对全机气动特性影响。主要步骤如下：

第一步，将喷流模拟器从全机模型中提取出

来，在校准箱中开展喷流模拟器校准试验，获得不

同落压比下的流量、速度校准系数，用于在风洞试

验中对测量推力进行修正。

第二步，利用全机无动力模型开展无动力风

洞试验，获得的无动力试验数据记为犉１。

第三步，利用喷流模型开展喷流风洞试验，

扣除推力（经校准系数修正）后的喷流试验数据

记为犉２。

通过以上试验，基于线化理论，可以得到喷流

影响，具体表述如下：

Δ犉ｅｘ＝犉２－犉１ （１）

　　详细流程见图２。

８３１１
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图２　一体式喷流试验流程图

Ｆｉｇ．２　Ｆｌｏｗｄｉａｇｒａｍｏｆｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｊｅｔｅｆｆｅｃｔｓ

ｔｅｓｔｉｎｇｔｅｃｈｎｉｑｕｅ

２　试验技术

２．１　推力校准及扣除技术

２．１．１　总体方案

在风洞试验中，喷流模拟器的推力会被风洞

天平测量，要获得准确的喷流影响试验数据，必须

将推力从风洞天平测量载荷中扣除。直接在风洞

中标定推力或使用尾喷管出口测量耙测量的压力

和温度计算推力均存在较大误差。传统方法是通

过推力试验台等校准设备来直接标定推力（见图

３）
［６］，并在风洞试验中扣除相同状态的标定推力。

该方法的主要缺点是：①喷流会诱导周围气流流

动，气流作用在喷流模拟器和支架上，产生额外的

附加力，影响推力标定准确性；②风洞试验环境

下，由于外流对喷流的干扰，其实际推力与校准试

验的标定推力存在差异。因此在风洞试验中，该

方法存在一定的误差。

图３　喷管推力试验台
［６］

Ｆｉｇ．３　Ｎｏｚｚｌｅｔｈｒｕｓｔｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｔｅｓｔｉｎｇｐｌａｔｆｏｒｍ
［６］

为解决传统方法存在的问题，本文从校准设

备和校准方法两方面提升推力校准的可靠性。在

校准设备方面，使用校准箱来精确标定推力。校

准箱是一种喷气动力模拟器校准装置［１０１１］，主要

设备包括箱体、校准箱天平、真空抽吸系统、高压

供气系统、空气桥、气流参数测量设备等。其中，

箱体前段与校准箱天平之间通过柔性密封连接，

避免传力；箱体后段与真空抽吸系统连接，通过真

空抽吸系统将气体排出；高压供气系统管路对校

准箱天平的影响通过空气桥消除。

进行推力校准时，通过校准箱天平测量推力，

喷流模拟器的尾喷流喷入校准箱箱体内，通过真

空系统抽出。由于校准箱箱体与外界大气不相

通，因而不会诱导外界大气流动，使得推力测量更

为准确。但是，由于真空抽吸系统的作用，导致校

准箱箱体内外存在压差，产生额外的压差作用力。

为消除该压差作用力，在校准箱箱体上安装了压

力补偿装置，试验时，压力补偿装置产生与压差作

用力大小相等、方向相反的压力，起到抵消压差作

用力的效果［１２］。校准箱原理见图４。

图４　校准箱原理图

Ｆｉｇ．４　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｔａｎｋ

在校准方法方面，本文采用间接标定法进行

推力校准（原理见图５）。即利用校准设备标定喷

流流量、速度的测量值与标定值之间的关系，获得

对应的流量和速度校准系数。在风洞试验中，利

用模型尾喷管出口测量耙测量的压力和温度计算

流量和速度，并使用校准系数进行修正，最后按推

力计算公式［１３］计算实际推力。间接标定法无需

确保风洞试验环境与校准试验环境完全一致，具

有更好的工程适用性。

２．１．２　推力校准技术

校准试验时，将喷流模拟器安装在校准箱天平

上，通过高压供气系统和真空抽吸系统分别控制喷

流模拟器的供气流量和校准箱箱体静压，模拟不同

的落压比πｔ（喷管出口总压与校准箱箱体静压之

比）。由高压供气系统的高压文氏管、校准箱天平

分别标出喷流流量犿
·

ｊｃ、推力犉ｔ。同时，由安装在喷

９３１１
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图５　间接标定法原理图

Ｆｉｇ．５　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｉｎｄｉｒｅｃｔｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄ

管出口的压力、温度传感器测量出相应条件下的总

压和温度参数等，计算出喷流流量犿
·

ｊｍ、喷流速度

犞ｊｍ的测量值。按照以下公式计算流量校准系数

犆ｄｊ：

犆ｄｊ＝犿
·

ｊｃ／犿
·

ｊｍ （２）

　　根据文献［１３］论述的推力产生原理可知，在

校准箱中，喷流模拟器的推力为

犉ｔ＝ （狆ｊ－狆ｔ）犃ｊ＋犿
·

ｊ犞ｊ （３）

式中犞ｊ为实际喷流速度；狆ｔ为校准箱箱体静压；

狆ｊ为喷管出口平均静压；犿
·

ｊ为实际喷流流量（等

于标定流量犿
·

ｊｃ）；犃ｊ为喷管出口面积。

在低速风洞中，一体式喷流试验技术一般应

用于大型涡扇动力飞机，该类飞机普遍采用收敛

型尾喷管，在低速状态下，喷管出口气流完全膨

胀，即狆ｊ＝狆ｔ，式（３）可以简化为

犉ｔ＝犿
·

ｊ犞ｊ （４）

　　因此，可以按照以下公式计算速度校准系

数犆ｖｊ：

犆ｖｊ＝
犞ｊ
犞ｊｍ

＝
犉ｔ

犿
·

ｊｃ犞ｊｍ
（５）

　　此外，由于喷管内流场分布不均匀，造成推力

与喷管几何轴线存在偏角（即推力角），在校准试

验中，也需将推力角校准出来。推力角按以下公

式计算：

ε狔 ＝ａｒｃｔａｎ（犉ｔ狔／犉ｔ） （６）

ε狕 ＝ａｒｃｔａｎ（犉ｔ狕／犉ｔ） （７）

式中ε狔 和ε狕 分别为法向和侧向推力角，犉ｔ狔和犉ｔ狕

分别为由校准箱天平测量的法向力和侧向力。

２．１．３　推力扣除技术

在风洞试验中，通过模型尾喷管出口的压力

和温度传感器，测量和计算得到喷流流量犿
·

ｊｍ、喷

流速度犞ｊｍ，根据风洞试验的落压比πｗ（喷管出口

总压与风洞来流静压之比），插值得到对应的校准

系数犆ｄｊ和犆ｖｊ，按照以下公式计算推力：

犉ｔ＝犆ｄｊ犿
·

ｊｍ犆ｖｊ犞ｊｍ （８）

　　推力的法向和侧向分量分别为

犉ｔ狔 ＝犉ｔｔａｎε狔 （９）

犉ｔ狕 ＝犉ｔｔａｎε狕 （１０）

　　最后将犉ｔ、犉ｔ狔和犉ｔ狕从风洞天平测量载荷中

扣除。

２．２　空气桥技术

２．２．１　总体方案

一体式喷流试验中需要通过供气管路将高压

空气引入喷流模拟器，由于供气管路连接风洞天

平固定端和浮动端，对风洞天平测量影响明显，因

此需要采用柔性管路，以减少对风洞天平测量的

影响。传统方法是使用波纹管连接供气管路，其

主要缺点是：①波纹管受压／受热膨胀后会产生较

大的轴向变形和弯曲变形，对风洞天平影响仍然

较大；②施加在波纹管上的载荷卸载后，波纹管无

法完全恢复至初始状态，导致风洞天平读数回零

特性较差，影响试验数据精准度。

为克服以上缺点，本文采用六自由度空气

桥［１４１７］来消除供气管路对风洞天平的影响。空气

桥的主要优点是：①采用带柔性梁的浮动环封装

波纹管（称之为柔性节）。由于柔性梁的约束，波

纹管只能实现小幅度的弯曲变形，轴向变形被抑

制，波纹管对天平的影响及天平的回零特性均有

较大的改善；②空气桥采用“几字形”布局，即每路

空气桥均由三个柔性节及连接管路组成，每个柔

性节具有两个自由度，三个柔性节即构成六自由

图６　空气桥结构图

Ｆｉｇ．６　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆａｉｒｂｒｉｄｇｅ

度结构，进一步减小了供气管路对风洞天平的影

响。空气桥结构见图６。
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２．２．２　空气桥设计技术

空气桥设计首先要根据最大工作压力和流量确

定供气管道内径。为尽量减小气流流动对空气桥的

影响，管道内的流速在设计范围内应选择最小。

确定了管道内径后，即开始柔性节设计。如文

中第２．２．１节所述，由于柔性节内部的波纹管受压

或受热后易产生不稳定的弯曲变形和轴向变形，因

此需要通过对浮动环柔性梁的合理设计保证空气

桥本身的稳定性，以抵消金属波纹管的不稳定变

形。在浮动环的设计中，一方面为抑制波纹管轴向

变形，浮动环应该具有较好的刚度；另一方面为保

证在波纹管的稳定性，浮动环又要具有一定的强

度。通常通过有限元方法对浮动环进行计算，以

保证其刚度和强度满足设计要求，如图７所示。

图７　浮动环有限元分析

Ｆｉｇ．７　Ｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔａｎａｌｙｓｉｓｏｆｃａｒｄａｎｌｉｎｋ

柔性节参数确定后，应对柔性节的布局形式进

行优化。采用有限元方法对空气桥和风洞天平进

行一体化设计，评估空气桥对风洞天平的影响，优

化空气桥和风洞天平的位置关系，使得空气桥和风

图８　空气桥／风洞天平组合体有限元分析

Ｆｉｇ．８　Ｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔａｎａｌｙｓｉｓｏｆａｉｒｂｒｉｄｇｅａｎｄ

ｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｂａｌａｎｃｅ

洞天平的刚度更为匹配，如图８所示。经过优化的

空气桥，对风洞天平的影响量应低于０．５％
［１６１７］。

２．２．３　空气桥影响及修正

空气桥对风洞天平的影响包括附加刚度影响、

压力影响、温度影响、流动影响，影响机理如下。

１）附加刚度影响

空气桥安装在风洞天平上，导致风洞天平的

刚度发生变化，产生附加刚度，附加刚度会使得风

洞天平的灵敏度发生变化，影响风洞天平测量。

２）压力影响

压力对风洞天平的影响包括两方面：一是空

气桥受压后刚度增强，影响风洞天平的灵敏度；二

是波纹管受压膨胀，产生额外的附加力。

３）温度影响

在喷流试验中，由于喷流速度高，喷管出口会

出现水汽凝结甚至结冰现象，影响试验安全性和

试验结果可靠性。为避免该现象发生，需将高压

空气加热，加热的高压空气通过空气桥后，会使得

空气桥柔性节受热膨胀，产生额外的附加力。

４）流动影响

高压空气通过空气桥时，空气桥内部动量变

化会产生额外的附加力，该影响量随气流流量变

化而变化。

空气桥的附加刚度影响通过风洞天平／空气

桥组合校准来扣除，压力、温度、流动影响通过专

门的空气桥影响试验修正［１７］。

本文设计的空气桥对风洞天平的影响规律见

图９，从图中可知，空气桥的压力、温度、流动对风

洞天平轴向力（犉狓）的影响规律均为线性规律，通

过线性拟合出空气桥影响修正公式，可将空气桥

对风洞天平影响基本消除。

２．３　流量、落压比精确控制技术

在喷流试验中，流量、落压比控制精度是影响

风洞试验精度的重要因素。传统的控制方法是：

通过标定试验先标定落压比和供气流量的特性曲

１４１１
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图９　空气桥影响试验结果

Ｆｉｇ．９　Ｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｓｏｆａｉｒｂｒｉｄｇｅｅｆｆｅｃｔ

线，试验时根据试验所需模拟落压比插值出供气

流量，然后固定供气流量进行当前落压比试验。

这种方法的缺点是随着模型姿态角变化，风洞流

场会发生改变，导致实际落压比发生变化，从而使

得给定落压比与实际落压比出现偏差，影响试验

数据可靠性。

为解决传统的流量、落压比控制方法存在的

问题，本文采用双闭环控制策略，实现流量、落压

比精确控制（原理见图１０），具体如下：

图１０　流量、落压比控制原理图

Ｆｉｇ．１０　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｍａｓｓｆｌｏｗｒａｔｅａｎｄ

ｎｏｚｚｌｅｐｒｅｓｓｕｒｅｒａｔｉｏｃｏｎｔｒｏｌｌｉｎｇ

１）首先通过标定试验获得喷管出口落压比

与供气流量的校准特性曲线，作为控制基准。

２）喷管出口落压比采用外环控制。当给定

所需模拟的落压比时，根据流量、落压比校准特性

曲线插值得出所需给定的管路流量，然后又将给

定管路流量下喷管出口反馈的实际落压比与给定

落压比进行比较，获得落压比补偿量，通过流量、

落压比校准特性曲线获得流量的正补偿量。

３）供气管路流量调节采用内环控制。根据

外环控制所得到的给定流量控制主管路数字阀位

得到相应流量，然后根据管路中安装的流量计测

得的实际流量对给定流量进行负反馈，获得喷管

出口落压比达到给定落压比所需给定的高压供气

流量。当流量连续５ｓ的平均误差优于配置精度

时，系统判稳。最终获得喷管出口落压比达到给

定落压比所需给定的高压供气流量。

该方法可实现供气流量控制精度优于０．３％，

落压比控制精度优于０．００３，大幅提高了喷流试验

的数据精准度。

３　典型试验结果分析

为考核一体式喷流试验技术，在中国空气动

力研究与发展中心的校准箱开展了某飞机推力校

准试验，并在ＦＬ１３风洞开展了全机喷流试验。

３１　校准试验结果分析

图１１给出了犆ｄｊ、犆ｖｊ的校准试验结果曲线，表

１为校准试验结果重复性精度。表１中，δ犆
ｄｊ
、δ犆

ｖｊ

分别表示犆ｄｊ、犆ｖｊ的重复性精度。

从图１１和表１中可知，随πｔ增大，犆ｄｊ总体呈

减小趋势，而犆ｖｊ则基本呈增大趋势，这是说明随

πｔ增大，计算流量与标定流量差异增大，计算速

度与标定速度的差异则逐步减小。从校准精度

看，犆ｄｊ的重复性精度在０．０４％以内，犆ｖｊ的重复性

２４１１
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图１１　校准试验结果曲线

Ｆｉｇ．１１　Ｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｓ

表１　校准结果重复性精度

犜犪犫犾犲１　犚犲狆犲犪狋犪犫犻犾犻狋狔狅犳犮犪犾犻犫狉犪狋犻狅狀狋犲狊狋狉犲狊狌犾狋狊

πｔ δ犆
ｄｊ
／％ δ犆

ｖｊ
／％

１．２ ０．０１８ ０．２３５

１．４ ０．０３１ ０．００２

１．６ ０．０１８ ０．０５５

１．８ ０．００９ ０．００１

２．０ ０．０１９ ０．０９２

精度在０．２４％以内。

由于犆ｄｊ精度很高，对推力计算精度影响很

小，因此，以犆ｖｊ的精度对推力计算精度进行评估。

犆ｖｊ的最低精度出现在πｔ＝１．２的状态，此时试验

总推力约为４００Ｎ，按精度０．２３５％计算，推力误

差约０．９４Ｎ，转换成气动力系数（来流速度犞∞＝

７０ｍ／ｓ状态）则约为０．０００１２；πｔ＝２．０的状态为

试验最大推力状态，此时试验总推力约为１２４０Ｎ，

按精度０．０９２％计算，则推力误差为１．１４Ｎ，转换

成气动力系数约为０．０００１５。上述两种极限状态

均满足《ＧＪＢ１０６１９１高速风洞和低速风洞测力

实验精度指标》［１８］要求，这说明校准试验精度完

全满足风洞试验要求。

３２　风洞试验结果分析

风洞试验数据重复性精度是考核试验技术可

靠性的重要依据，因此，在πｗ＝１．６状态进行了喷

流重复性试验，试验结果如图１２和表２。图１２

中α表示模型迎角，犆犔、犆犇、犆ｍ 分别表示升力系

数、阻力系数、俯仰力矩系数；表２中δ犆犔、δ犆犇、δ犆ｍ
分别表示犆犔、犆犇、犆ｍ 的重复性精度。

在喷流试验状态下，试验数据需要扣除推力

和空气桥影响等，试验过程十分复杂，但试验结果

表明喷流试验的精度依然优于《ＧＪＢ１０６１９１高速

图１２　喷流风洞试验结果（πｗ＝１．６）

Ｆｉｇ．１２　Ｊｅｔｅｆｆｅｃｔｓｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｓ（πｗ＝１．６）

表２　喷流试验重复性精度

犜犪犫犾犲２　犚犲狆犲犪狋犪犫犻犾犻狋狔狅犳狑犻狀犱狋狌狀狀犲犾狋犲狊狋犪犮犮狌狉犪犮狔

参数 δ犆
犔

δ犆
犇

δ犆
ｍ

试验精度 ０．００２１ ０．０００３ ０．０００５

合格指标 ０．００４０ ０．０００５ ０．００１２

优秀指标 ０．００１０ ０．０００２ ０．０００３
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风洞和低速风洞测力实验精度指标》［１８］的合格指

标，特别是阻力系数的重复性精度达到了０．０００３。

考虑到阻力系数是一个大量减大量得到的参数，这

说明本文发展的一体式喷流试验技术可靠性很高。

４　结　论

本文基于推力校准及扣除、空气桥、流量／落

压比精确控制等关键技术，建立了一种基于校准

箱的一体式喷流试验技术，并在校准箱和ＦＬ１３

风洞分别开展了某飞机推力校准试验与全机喷流

试验，主要结论如下：

１）本文建立的基于校准箱的一体式喷流试验

技术可以准确模拟大型涡扇动力飞机的喷流效应。

２）试验结果表明，推力校准精度优于０．２４％，

全机喷流试验的阻力系数重复性精度达到

０．０００３，满足喷流风洞试验的精度要求。
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