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超声速变马赫数风洞流场参数线性变化验证
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摘 要： 旋转喷管型面使超声速变马赫数风洞在单次运行过程中可连续调节实验区的马赫数，便于研究飞行

器机动过程、进气道起动过程中的气动问题。在控制喷管型面旋转过程中，流场参数能否线性变化是衡量超声

速变马赫数风洞性能的一个重要指标。分析变马赫数风洞实验区流场参数的线性变化规律，利用弹簧光顺的

动网格技术建立数值仿真模型，验证喷管位于马赫数 3.041~3.215 范围所对应的位置时，实验区流场参数是否

满足线性变化规律。结果表明：通过对喷管型面旋转的控制实现了风洞实验区流场参数的线性变化，动态计算

结果与预期实验区流场参数线性变化规律吻合良好；在不同加速度的流场参数线性变化过程中，各时刻实验区

的平均参数与预期参数之间的偏差均小于 0.13%。
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Linear change verification of flow field parameters in supersonic 
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Abstract： Rotating nozzle profile enables the supersonic variable Mach number wind tunnel to continuously adjust 
the Mach number of the experimental area during a single operation， which is important for studying the aerodynam ⁃
ic problems in the maneuvering process of the aircraft and the starting process of the inlet. In the process of control⁃
ling the nozzle profile rotation， whether the flow field parameters can change linearly is an important criterion to 
measure the performance of supersonic variable Mach number wind tunnel. Therefore， the linear variation law of 
flow field parameters in the experimental area of variable Mach number wind tunnel is analyzed in this paper， and a 
numerical simulation model is established using the spring smoothing dynamic grid technique to verify whether the 
flow field parameters in the experimental area meet the linear variation law when the nozzle is located at the corre⁃
sponding position of Mach number 3.041~3.215. The results show that the linear change of the flow field parame⁃
ters in the wind tunnel experimental area is achieved by controlling the rotation of the nozzle profile， and the dynam ⁃
ic calculation results are in good agreement with the expected linear change law of the flow field parameters in the 
experimental area. In the linear change process of flow field parameters with different accelerations， the deviation 
between the average parameters of the experimental area and the expected parameters at each time is less than 
0.13%.
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0　引  言

超声速飞行器的研制离不开超声速风洞，风

洞作为空气动力学领域重要的实验装置，不仅可

以研究超声速等复杂流动的机理，而且为超声速

飞行器的设计提供气动力和气动热所依赖的流场

数据［1］。传统的单马赫数超声速风洞每次运行只

能模拟一个固定的马赫数，难以满足飞行器机动

飞行中马赫数变化对流场影响的研究需求。相比

于单马赫数风洞，变马赫数风洞在不用更换喷管

的情况下，可提供飞行器在不同马赫数下的气动

数据，这在很大程度上提高了经济性和运行效

率［2］。同时，变马赫数风洞更能胜任飞行器在飞行

过程中的动态模拟，可用于研究飞行器在加减速

飞行过程中出现的进气道不起动问题［3-4］和组合式

发动机在模态转换过程中出现的流动模式转变问

题［5］等。

在变马赫数方案设计上，目前两种主流的变

马赫数设计方案分别是滑块式喷管技术和柔壁式

喷管技术。但这两种方案都存在不足之处：滑块

式喷管技术受滑块尾迹影响，出口流场品质一般

不高［6］；柔壁式喷管技术加工和控制困难、成本

高［7-8］。国外典型的超声速连续变马赫数风洞实验

技术来自美国的“HPTC”（高超声速推进试验能

力）计划，其目标是具有实时可变马赫数的飞行机

动模拟能力，马赫数变化范围可从亚声速到大于 8
马赫，使在全尺寸航空推进系统、组件和结构上进

行瞬态高超声速飞行模拟地面试验成为可能，为

此还提出了十多种变马赫数方案［9-12］。国内变马

赫数风洞研究中，彭强等［13］将半柔壁喷管应用于

风洞，实现风洞实验区流场马赫数连续变化；徐惊

雷等［14-15］研究了一种喷管型面旋转可调的变马赫

数风洞，实验区流场品质符合国军标要求；周健

等［16］在二维超声速喷管出口之后安装一块楔型激

波板，其与来流存在夹角时前缘会产生二维楔面

激波，使得波后流动马赫数和方向发生改变，通过

改变激波板与来流的夹角可以连续改变斜激波的

强度，进而实现波后马赫数的连续调节；赵玉新

等［17-18］提出了连续消波变马赫数的喷管设计，并将

该变马赫数喷管应用于一种超声速连续变马赫数

风洞设计中。

风洞系统除了马赫数单次可变，实验区流场

马赫数等参数的变化也必须连续可控，才能开展

飞行器连续变马赫数的地面模拟试验。美国启动

的“先进仪器、数据和控制系统（AIDACS）计划”

中［11］，实时响应的动态试验体系能够使风洞系统

在实时更新的环境模拟中对飞行器不断变化的条

件做出反应，满足变马赫数的地面试验需求。齐

伟呈等［19］对马赫数为 2. 0~4. 0 的型面旋转变马赫

数风洞喷管进行动态非定常数值计算，得出其动

态计算结果与出口流场平均马赫数线性变化规律

吻合，平均偏差均小于 1%，说明该风洞喷管可以

得到连续可控的变马赫数流场；周健等［16］在吸气

式飞行器连续变马赫数风洞试验技术的流场校测

中，控制马赫数连续变化得到不同马赫数下的瞬

时流场品质满足国军标要求，可以开展连续变马

赫数风洞实验。

在开展飞行器连续变马赫数的地面模拟试验

前，需要研究变马赫数风洞实验区流场参数按照

特定规律变化的机理。王颢澎［20］分析了超声速连

续变马赫数风洞实验区流场参数线性调节规律的

实现方式，但未对流场参数是否能够随喷管的旋

转角度同步变化展开研究。鉴于此，本文采用动

网格技术建立数值仿真模型，研究风洞喷管的消

波段快接近最低马赫数对应的极限位置时，风洞

实验区对应的流场参数是否满足线性变化规律，

结合实验研究的需要，本文研究的马赫数变化范

围是 3. 041~3. 215。通过研究喷管旋转过程中的

流场参数，验证实验区流场平均马赫数、速度及静

压的变化规律，以期为该变马赫数风洞的安装校

测和相关实验研究提供相应的数据支撑。

1　变马赫数风洞原理

1. 1　喷管收缩段型线和扩张段型线设计

本文风洞的喷管设计采用超声速连续变马赫

数风洞喷管型线设计原理［17］。喷管的上壁面绕圆

弧膨胀面的圆心旋转，最终实现实验区马赫数在

一定范围内的连续变化，如图 1 所示。该变马赫数

喷管在型面旋转过程中具有连续消波的特点，而

且实验区流场均匀，具有其他种类喷管不具备的

优势，但是风洞可实验区域相对较小。喷管马赫

70



第  1 期 黄开诱等：超声速变马赫数风洞流场参数线性变化验证

数理论变化范围是 3. 0~4. 5，当马赫数为 4. 5 时，

喷管相对于Ma=3. 0 时旋转了 22. 07°，具体如图 1
所示。喷管收缩段的作用是使来自稳定段的气流

均匀加速，从而提高实验段的流场品质，降低湍流

度。为了使实验区的流场品质达到要求，喷管收

缩段上型面采用五次方曲线设计，该曲线的解析

表达式如式（1）所示，下型面采用双圆弧曲线设

计。喷管扩张段由消波壁面和膨胀壁面组成，消

波壁面是特定设计的曲线，膨胀壁面是半径一定

的圆弧，型面的旋转角度和马赫数之间的关系满

足普朗特—迈耶函数，并且为双射关系，普朗特—

迈耶函数如式（2）所示。

y- y2

y1 - y2
= 1 - 10( x/L )3 + 15( x/L )4 - 6( x/L )5

（1）

θ= γ+ 1
γ- 1 arctan ( )γ- 1

γ+ 1 ⋅ Ma2 - 1 -

arctan Ma2 - 1 （2）
式中：x、y为横、纵坐标；y1为收缩段入口高度；y2为

收缩段喉部高度；L为收缩段长度。

实际过程中由于膨胀壁面和消波壁面边界层

发展的影响，会存在超声速来流膨胀不足的问题，

最终在有效实验区处马赫数的真实值小于理论

值。在传统喷管设计中，为了解决该问题需要边

界层厚度修正，一般通过求解动量积分关系式进

行边界层位移厚度修正［21-22］，工程上常用的边界层

修正方法经验性较强，可通过基于重启全局最优

化方法和高斯过程模型对边界层修正方法进行优

化，提高流场品质［23］；而对于该种喷管可以采用简

单的措施进行边界修正，就是将喷管在理论对应

位置的基础上额外旋转一定角度，使之与理论值

相互匹配，则可以解决由于边界层在膨胀壁面和

消波壁面的发展而使膨胀不足的问题。

1. 2　变马赫数风洞实验区流动参数调节

规律

该风洞在变马赫数过程中，其实验区的压力、

速度和温度等参数也随之变化。在喷管入口总压

和总温不变的情况下，上述参数是马赫数的单值

函数，因为马赫数随着喷管型面转动而改变，所以

上述参数也随着喷管的转动而改变。在变马赫数

过程中，流场重新建立速度快，假设流场参数与喷

管型面转动同步变化，由普朗特—迈耶函数给出

对应参数调节规律的实现方式［20］如下。

1. 2. 1　有效实验区气流马赫数随时间 t变化关系

Ma= Cm t+Ma0 （3）
式中：Cm为马赫数的调节系数，由人为控制；Ma0为

喷管位于初始位置时对应的马赫数。

实现实验区气流马赫数线性调节规律对应的

喷管的旋转角速度为

ω= dθ
dt = (Cm t+Ma0 )2 - 1

1 + γ- 1
2 (Cm t+Ma0 )2

⋅ Cm

Cm t+Ma0

（4）
式中：ω为旋转角速度；γ为空气的比热比。

1. 2. 2　实验区气流速度随时间的变化关系

v= Cv t+ v0 （5）
式中：Cv为速度的调节系数，由人为控制；v0为喷管

位于初始位置时对应的来流速度。

实现实验区气流速度线性调节规律对应的喷

管的旋转角速度为

ω= dθ
dt =

Cv

Cv t+ v0

2 (Cv t+ v0 )2

2γRT 0 -( γ- 1 )⋅(Cv t+ v0 )2 - 1

（6）
式中：T0为总温；R为空气的气体常数。

1. 2. 3　有效实验区内气流静压随时间 t变化关系

p= Cp t+ p initial （7）
式中：Cp为压力调节系数，由人为控制；pinitial为喷管

位于初始位置时对应的压力。

图 1 变马赫数喷管工作原理图

Fig. 1　Working principle diagram of variable 
Mach number nozzle
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实现实验区气流静压线性调节规律对应的喷

管的旋转角速度为

ω= dθ
dt = - 1 - 1

2
γ- 1 ⋅
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（8）
式中：p0为总压。

2　数值模拟

2. 1　二维几何模型

该超声速变马赫数风洞的整体结构、喷管实

验段的实际流道如图 2 所示，风洞总长 3. 85 m，流

道宽 0. 3 m，实验段截面积尺寸为 0. 2 m×0. 3 m。

由于实际流道结构复杂，考虑到网格生成、动网格

技术和计算收敛等问题，对实际模型进行合理的

简化。

模型选用二维模型，研究喷管流场与实验区

的流场，对喷管段、实验区上方凹腔和下游流场并

不关心，并且在超声速流场中下游的扰动并不会

向上游传播［24］，故简化模型取消喷管段和实验段

的凹腔，如图 3 所示。

2. 2　数值模拟方法及边界条件设置

湍流模型采用 k-ε RNG 模型，k-ε RNG 模型适

用于风洞喷管的数值模拟［14］，近壁面处理方法是

标准壁面函数法，模型为可压缩流模型。喷管的

入口和实验区出口的边界条件分别是压力入口和

压力出口，上下壁面均设置为无滑移和绝热壁边

界 条 件 ，具 体 如 图 4 所 示 ，入 口 总 压 P0=1 atm     
（1 atm=101 325 Pa），总温 T0=300 K，在非定常模

拟中，采用双时间步隐式时间离散方法［25］，其中

Transient Formulation 选择 First Order Implicit，数
值模拟收敛要求的残差小于 10-5。模型的旋转设

置是 Wall 1 和 Pressure Outlet 1 以原点（0，0）为中

心 进 行 顺 时 针 旋 转 ，因 为 马 赫 数 变 化 范 围 是

3. 041~3. 215，喷管消波型面顺时针旋转角度为 3°
左右，所以模型采用弹簧光顺的动网格技术。

2. 3　监测区域和线性调节系数设置

监测区域如图 4 所示，风洞实验区形状是三角

（a） 风洞整体结构图

（b） 喷管实验段结构

图 2 变马赫数风洞模型图

Fig. 2　The supersonic continuously variable 
Mach number wind tunnel

图 3 风洞喷管段和实验段的简化模型

Fig. 3　Simplified model of wind tunnel nozzle 
section and experimental section

图 4 计算域的边界条件设置和监测区域

Fig. 4　Boundary condition setting and monitoring 
area of calculation domain
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形，三角形三个顶点分别对应图 3 中的坐标是

（0. 15，0. 14），（0. 45，0. 14），（0. 30，0. 21）。监测

实验区 19 个设置点的 Point-surface 上马赫数、速

度和静压值的 Area-Weighted Average。在动态数

值模拟过程中，根据实现实验区流场参数线性调

节规律的喷管旋转角速度公式来编译 UDF（User-
Defined Functions），达到对喷管型面旋转的控制。

对 Wall 1 和 Pressure Outlet 1 以原点（0，0）为

中心进行顺时针旋转的参数设置如表 1 所示。

3　网格无关性验证和时间独立性

验证

3. 1　网格无关性验证

在数值模拟之前，需要验证网格数量对数值

模拟结果的影响，利用网格划分工具划分 3 套网

格，网格数量分别为 22 950、46 053 和 91 936，分别

命名为 A、B、C，增长率为 2，网格采用结构性网格，

其中 B 套网格生成如图 5 所示。模型壁面第一层

网格高度为 0. 3 mm，网格层增长率为 1. 15，第一

层网格高度基本满足第一层网格 y+要求，同时模

型在瞬态计算的过程中，模型壁面处网格的法向

尺度随着型面顺时针旋转而压缩减小。

图 5 计算模型的结构网格

Fig. 5　Structured grid of computing model

利用 3 套网格完成计算后，分别提取实验区的

流 向 位 置 x=0. 267 04 m 和 法 向 位 置 y=       
0. 121 27~0. 239 48 m 处的马赫数、速度和静压的

分布，对比 3 套网格计算结果的偏差，如图 6~图 8
所示，可以看出：在 B 套和 C 套网格计算结果中，马

赫数的最大偏差小于 0. 75%，速度的最大偏差小

于 0. 83%，静压的最大偏差小于 0. 61%。定义计

算结果偏差小于 1% 时，B 套网格满足精度要求，

因此模型选择 B 套网格，网格数量为 46 053。

图 7 网格无关性验证的速度结果图

Fig. 7　Velocity results of grid independence verification

图 6 网格无关性验证的马赫数结果图

Fig. 6　Mach number results of grid 
independence verification

表 1　调节系数设置表

Table 1　Rotation parameter setting table

序号

1

2

3

调节规律

Cm=-0. 1

Cm=-0. 2

Cm=-0. 4

Cm=-0. 8

Cv=-5

Cv=-10

Cv=-20

Cv=-40

Cp=200

Cp=400

Cp=800

Cp=1 600

流场参数

Ma

Ma

Ma

Ma

v

v

v

v

p

p

p

p

监测对象

实验区设置点

实验区设置点

实验区设置点

实验区设置点

实验区设置点

实验区设置点

实验区设置点

实验区设置点

实验区设置点

实验区设置点

实验区设置点

实验区设置点

73



第  15 卷航空工程进展

3. 2　时间独立性验证

以网格数量 B 为模型网格，马赫数的线性调节

系数 Cm=-0. 8，速度的线性调节系数 Cv=-40，
静压的线性调节系数 Cp=1 600。按照时间步长为

0. 001、0. 000 1 和 0. 000 01 s 对模型网格进行时间

独立性验证，时间步长分别命名为 a、b 和 c。在时

间独立性验证的瞬态模拟中，采用双时间步隐式

时间离散方法，为了保证每一步的 Time Step 计算

收敛，Max Iterations 设置为 60。取实验区法向某

一线段点（0. 30，0. 14）至点（0. 30，0. 17），监测该

线段的 Line-surface 上马赫数、速度和静压的 Ar⁃
ea-Weighted Average，计 算 结 果 如 图 9~ 图 11
所示。

时间独立性验证结果如表 2 所示，可以看出：

当时间步长达到一定程度后对结果影响不大，因

此，为了兼顾计算效率和精度，瞬态计算选择时间

步长为 0. 000 1 s，Max Iterations 设置为 60。

4　模拟结果与数据分析

4. 1　计算结果

旋转前后的马赫数、速度和静压云图如图

12~图 17 所示，可以看出：实验区的流场均匀，由

于膨胀壁面和消波壁面上边界层发展的影响，会

存在超声速来流膨胀不足的现象，与设计的预想

结果一致。当控制喷管上型面绕着原点向下顺时

针旋转时，对应的“普朗特—迈耶”角减小，实验区

的马赫数也随之减小，由等熵流关系可知，马赫数

表 2　时间独立性验证结果

Table 2　Time independence verification results

时间步长

a（0. 001 s）

b（0. 000 1 s）

c（0. 000 01 s）

0. 22 s时Ma

3. 044 25

3. 041 65

3. 041 55

0. 3 s时 v/（m·s-1）

626. 153

625. 895

625. 882

0. 375 s时 p/Pa

2 593. 43

2 596. 10

2 596. 15

图 11 时间独立性验证的静压结果图

Fig. 11　Static pressure results of time 
independence verification

图 10 时间独立性验证的速度结果图

Fig. 10　Velocity results of time independence verification

图 9 时间独立性验证的马赫数结果图

Fig. 9　Mach number results of time 
independence verification

图 8 网格无关性验证的静压结果图

Fig. 8　Static pressure results of grid 
independence verification
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减小，对应的速度减小，静压增大。监测实验区中

心点（0. 30，0. 16）的 Point-surface 上马赫数、速度

和静压的 Area-Weighted Average 可知，马赫数变

化范围是 3. 041~3. 215，对应的速度变化范围是

625. 88~637. 77 m/s，静压变化范围是 1 999. 73~
2 596. 71 Pa。

4. 2　计算结果分析

变马赫数喷管的高精度运动控制对变马赫数

风洞的建设很重要［26］，因此，在该超声速变马赫数

风洞的研究过程中，通过控制喷管型面的旋转实

现对实验区的马赫数、速度和静压的调节。

4. 2. 1　实验区流场参数的线性调节验证

在 Fluent 软件瞬态计算中，通过 UDF 来控制

型面绕着原点（0，0）旋转，监测实验区 19 个设置点

的 Point-surface 上马赫数、速度和静压的 Area-
Weighted Average，取 19 个设置点参数的平均值，

得到实验区的平均马赫数、速度和静压随时间变

图 12 型面旋转前的马赫数云图

Fig. 12　Mach contour before profile rotation

图 13 型面旋转后的马赫数云图

Fig. 13　Mach contour after profile rotation

图 14 型面旋转前的速度云图

Fig. 14　Velocity contour before profile rotation

图 15 型面旋转后的速度云图

Fig. 15　Velocity contour after profile rotation

图 17 型面旋转后的压力云图

Fig. 17　Pressure contour after profile rotation

图 16 型面旋转前的压力云图

Fig. 16　Pressure contour before profile rotation
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化如图 18~图 20 所示，实线是模拟结果，虚线是预

期结果。可以看出：模拟结果与实验区流场参数

线性变化的预期结果吻合良好，由于喷管边界层

发展和计算机误差等因素也会影响控制精度，模

拟结果与预期结果存在一定的偏差。在不同加速

度的流场参数线性变化过程中，马赫数预期结果

和模拟结果的最大偏差为 0. 103%，速度预期结果

和模拟结果的最大偏差为 0. 019%，静压预期结果

和模拟结果的最大偏差为 0. 126%。表明风洞的

Ma在 3. 041~3. 215 范围内，实验区流场参数很好

地满足线性变化规律，流场参数与喷管的转动角

度基本同步变化。

因此，在该变马赫数风洞实验中，通过控制变

马赫数喷管型面的旋转，能够模拟飞行器在飞行

过程中的流场变化，使飞行器在风洞中的实验环

境更接近真实的飞行环境，该风洞可用于冲压发

动机动态特性的研究评估［27］等。

4. 2. 2　动态模拟过程实验区流场品质变化

监测实验区设置点的马赫数在不同时刻的变

化值，根据平均马赫数和马赫数分布均方根偏差，

观察马赫数在连续变化过程中的流场品质，具体

结果如图 21 所示，可以看出：随着时间推移，喷管

型面顺时针旋转，实验区的马赫数降低，流场品质

提高。由模拟结果可知，马赫数在不同线性调节

的状态下，实验区设置点马赫数的均方根偏差均

满足国军标（GJB 1179A—2012）［28］要求，流场品质

良好。

定义马赫数的平均值为

- -----
Ma= 1

n ∑
i= 1

n

Mai （9）

马赫数分布均方根偏差为

σMa = 1
n- 1

é

ë
ê
êê
ê ù

û
úúúú∑

i= 1

n

( )Mai -
- -----
Ma

2
（10）

图 18 模拟结果与预期结果的马赫数变化值

Fig. 18　Mach number variation values of 
simulation and predicted values

图 19 模拟结果与预期结果的速度变化值

Fig. 19　Velocity variation values of 
simulation and predicted values

图 20 模拟结果与预期结果的静压变化值

Fig. 20　Static pressure variation values of 
simulation and predicted values

图 21 瞬态计算过程实验区马赫数的均方根

偏差随时间变化图

Fig. 21　Root mean square deviation of Mach number with 
time in experimental area during transient calculation
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5　结  论

1） 通过对喷管型面旋转的控制实现实验区流

场参数的线性变化，实验区流场马赫数、速度和静

压线性调节的动态计算结果与预期结果的线性变

化规律吻合良好，表明实验区流场的对应参数与

喷管的转动角度基本能够同步变化。

2） 在不同加速度的流场参数线性变化过程

中，各时刻实验区的平均马赫数、平均速度和平均

静压与预期结果之间的偏差均小于 0. 13%。在不

同加速度的马赫数线性变化过程中，实验区的瞬

态流场品质满足国军标要求。
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