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张绵纯

管风洞可 以认为是一 种特殊类型的下 吹式风洞
。

它是西德格廷根大学 。 首先提 出的
。

起初
,

它作为超音过或高超音速风洞而受到注意
,

后

来在迫切猫要建立高雷诺数风洞 。汀背爪下
,

作为一种

高雷诺数跨音速风洞而问世
。

雷诺数的模拟
。

年代以后
,

飞行器的实际 飞行雷诺

数越来越高
。

图 一
,

,
,

,

。 ,

是现代大型喷气运输机和航天 飞行器

的飞行雷诺数随年代的变化
。

可 以看 出
,

随着时间的

推移
,

飞行雷诺数与风洞可达雷诺数之间的差距越来

越大
。

图 是美国海军对现代化武器 包括战斗机
、

一
、

产生管风洞
‘

的背景

伽归

瓜印

减以

飞行雷诺数的提高与试验设备可达雷诺数 的

差距 对于气动力模拟来说
,

主要的模拟参数是飞行

马赫数和雷诺数
。

但是在本世纪 年代 以前
,

飞行器

的飞行雷诺数与试验可达雷诺数 之间的 差距 还不太

大
,

一般认为只要试验雷诺数达到一定的范围以上
,

就可 以得到比较满意的结果
,

所 以实际上并未重视对
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轰炸机及各种导弹
,

以下同 的要 求
。

显然 可以 看

出
,

要求的雷诺数范围也是 , 。吕量级
。

表 列有欧美各国具有较高雷诺数试验能力 的普

通跨音速风洞
,

其每英尺雷诺数最高为 、 。

表中

最后 , 个设备是美国马歇尔空间飞行中心 五巧
的管风洞

。

它是所列设备中唯一能接近实际飞行苗诺

数的设备
,

可达的单位长雷诺数为 英尺
。

屯 雷诺数檬拟的重要性
,

在高雷诺数飞行中会
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出现很多新现象
。

这些现象有的在低雷诺数风洞 的缩

尺模型试验中反映不 出来
,

有的在风洞试验中得到的

数据偏低
。

有些措施在低雷诺数风洞试验中认为是不
一

现实的
,

但在实际 飞行中却证 明是 良好的 例如边界

层控制的方案
。

而所有这些现象在真实飞行中都是

重要的
。

因此
,

必须进行高雷诺数试验才可能解决这

些问题
。

由于现代 飞行器的飞行机动性要求越来越高
,

飞

行动作越来越复杂
,

有些 飞行器的外形与传统的流线

型差别很大
,

这样就出现了许多与雷诺数有关的气动

力与气动热问题
。

例如
,

火箭可 以是平截头的
,

表面

上可 以有陡角
、

突起部等
。

这样的外形在飞行时会引

起激波与边界层的千扰所造成的广泛的脱体区
,

在大

攻角飞行时还会出现属于粘性横向流的脱体涡等
。

在

处理这些间题时
,

传统的看法 —达到湍流边界层后
,

雷诺数就不再是一个相似准则 —已不再适用
。

也就

是说
,

即使雷诺数大到边界层成为湍流边界层 以后
,

还必须考虑雷诺数的效应
。

一 ‘

一 根据美国海军 的统计
,

现代化武器的 的飞行

时间是在跨音速范围内进行的
。

而在跨音速和低超音

速飞行时
,

飞行雷诺数与一般风洞试验可达雷诺数的

差距最大
。

图 示 出了几种航天 飞行器和大型运输机的

飞行留诺数与 飞行马赫数的关系
。

在马赫 数大于

的倩况下
,

用一般风洞 进行地面 模拟是 适宜的
。

相

反
,

在马赫数小于 时
,

用一般风洞模拟就不行了
。
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图 示出飞行马赫数为 时在各种雷诺数下
钡 出的某种翼垫的俯仰力矩系数

, 。

可 以看 出
,

要从 一 。 的雷诺数 的 风洞数

据来外推高雷诺数下 的结果是很复杂的
,

也是不可靠

的
一 , 。

原因是
,

在跨音速下 边界 层与

外部流场的关系太复杂
,

流动现象受雷诺数的影响太

大
。

这也是低雷诺数风洞中人为转披办法不能得到正

确数据的原因
。

激波
一

边界层相互作用要受到边界层 厚度和 表面

速度分布的很大影响
。

用人为控制转换点的办法有时

能取得一定的成功
, ,

但一般说

来并不如此
。

有名的
一

事件可 以说明雷诺数 模拟

的重要性
。 一

是洛克希德 公司研

制的军用运输机
,

设计中采用 了在低雷诺数风洞中用

人为转挟办法得到 的试验数据
,

结果在飞行试验时低

头力矩太大
,

操纵发生困难
。

把实际飞行中测定的压

力分布与风洞试验结果加 以比较 图
,

发现压力分

布很不相同
,

升力系数相差达 之多
。

这就说 明在

低雷诺数下强迫转挟技术并不能正确地反映高雷诺数

下的流动现象
。

此外
,

跨音速翼型特性
,

机翼与机身的千扰
,

进

气道
、

喷气出口 的千扰
,

大攻角时的分离
,

以及嗡鸣

现象等
,

都与雷诺数有很大关系
,

不靠试验就没有办

法解释这些现象
。

文献
,

中

详细地阐明了与雷诺数有重大关系的实际问题及由此

产生的基本理论间题
。

这些都说明了模拟雷诺数的重

要性
。

跨音速空气动力学发展 的几次起伏一跨音速

空气动力学 以 飞机
、

导弹
、

炮弹和航天飞行器等物体

的跨音速流动作为研究对象
,

以跨音速 飞行 的 稳定

性
、

机动性
、

安全性和性能提高作为研究的目的
。

多年前
,

许多战斗机在高速俯冲中遭到灾难性破坏
。

当时的研究是通过各种飞机作俯冲飞行来了解跨音速

音障问题
,

提出补救办法
, 拓并教给驾驶员怎样避免事

态的发生和发生时如何处置
。

当时没有跨音速流体力

学理论的指导
,

也未出现开 槽或开 孔壁 的 跨音速风

洞
,

所以反复的俯冲飞行和勉强使用高速 亚音速

风洞进行试验
,

只发现 了许多跨音速飞行时遇到 的现

象
,

产生了一些推迟或防止危险开始发生的装备
。

当

时几乎没用理论去指导人们去理解这些间题
,

只是草

草地规定飞机无论如何不能以跨音速巡航
。

这是跨音

速空气动力学发展的第一阶段
。

︵留瞥乏袭嗜︸,氛遗



‘

年代是世界上广泛建造风洞的时代
。

航空技术
工作者设想的是飞机的发展将从亚音速顺和稳妥地过

渡创超音速
,

而把跨音速飞行只看做是超音速飞机在

飞行中应该通过的过渡状态
,

只要越过音障就万事大

吉了
。

这种片面看法使世界上许多飞机公司以为看到

了关好前景
,

因而埋头于建设超音速风洞
,

而对民用。

飞机来说
,

向超音速的发展并不那 么顺利
,

也不那么

重要
,

痛感不足 的却是跨音速设备
。

在 高速 风洞 时

代
,

空气压缩性所造成的激波等现象成为人们关注的

主要问题
, 雷诺数

、

气流素乱等现象在风洞试验中被

忽视了
,

因为很难既要模拟马赫数 又要 考虑 这些因

素
。

二次大战前夕开始建造了研究空气可压缩影响的

高速风洞
,

但是洞壁上的边界层和模型本身的阻塞作

用引起流动阻塞
,

使得实际上流动马赫数一般只能达

到 一
。

年 的 和 研制

出开槽壁风洞
,

消除了阻塞现象
。

接着出现了马赫数

更高
、

使用方便的多孔壁风洞
。

二者确定了跨音速风

洞的基本形态
。

到 年代
,

跨音速空气动力学的理论

研究和试验研究也开始有了发展
。

年秋国际理论

与应用力学联合会 在西德亚深

举行的第一次跨音速空气动力学国际 会议
,

是这一发

展过程的一个里程碑
。

这一时期的跨音速空气动力学

的实验和理论研究受到 了试验设备的能力
一

和数学困难

的限制
。

当时还有人认为
,

高速飞行器所遇到的音障

远没有热障那 么重要
。

这是跨音速空气动力学发展的

第二阶段
。

进入高速飞机时代 以后
,

与超音速飞行有关的后

掠翼
、

三角翼等翼平面形状的向题和面积律等翼身干

扰问题受到 了重视
,

而与跨音速翼剖面有关的研究并

没有很大的发展
。

但在 年代
,

英国国家物理实验室

的

首先提 出了 翼 有峰翼
,

稍晚一些

的 认 提 出了超 临界 翼
。

这些 无激波

翼型可 以推迟跨音速范围阻力 的剧增
,

引起了世界各

国气动界的重视
。

现在
,

发展这类新翼型 已成为研制

新型飞机不可缺少 的条件
。

由于翼型的革命性进步
,

跨音速领域空气动力学 的理论和实验研究就变得更重

要了
。

近年来
,

跨音速流数值分析的显著进展
,

经济上

需要发展跨音速巡 航运输机
。

超音速军用 飞机往往需

要以跨音速进行广泛的机动飞行
,

使得跨音速流动研

究在欧
、

尖
、

日本
、

加拿大 重新 活跃 起来
。 吐年

在格廷根召开 的第二次跨音速空气动力学国

际会议
,

反映了跨音速空气动力学理论和实验研究的

新发展
。

最近
,

由于运输机的高速化和大型化
,

巡航速度

接近音速
,

翼面上发生的激波与边界层的相互作 用 对
、

性能有很大的影响
, 因此需要正确模拟阻力剧增和抖

振等效应
。

这就需要同时在马赫数和雷诺数两方而使

风洞实验与真实飞机的飞行情况相吻合
。 一

打 运输

机便是在研制过程中由于雷诺数过小
,

模型翼面上 的

激波位置与实机的有很大不同
,

以致错误地估计了俯

仰力矩
,

从而不得不重新设计
,

并且大量增加压载以

平衡俯仰力矩
,

结果延迟了工期近一年
,

损失了数百

万美元
。

人们感到
,

过去半个多世纪一直提供有用设

计数据而在飞机研制方面几乎无所不能的设备
,

如今

正面临着新的困难问题
。

‘

在上述这些背景下
,

年代后期
,

要求建立高苗

诺数风洞的意见象暴风似地在欧
、

美
、

加拿大
、

日本

的气动界出现
。

目前他们都在努力实现跨音速商雷诺

数地面模拟试验设备的现代化
。

跨音速流动和稳定何

题的理论与实验研究
,

是根据航空及航天事业 的发展
需要提出来的

。

反过来
,

前者作为学科取得的进展
,

推动着后者的进一步发展
。

高雷诺数地面模拟试验设备的发展 飞过 程

年代后期
,

欧美气动界普遍认为
,

原来的风洞
,

尤其

是跨音速风洞
,

在雷诺数模拟方面是不足的
,

必须建

立与实际 飞行雷诺数相同的风洞
。

年关国国防部

与 人组成的航空航天指挥部 对建设

育雷诺数风洞的问题进行 了认真的研究
,

认为应 由国

家投资来建设这种实验设备
。

年 又写 出了

头国急需高雷诺数跨音速风洞的专题报告
, 。

因此美国在王 年确定 了 由 国家投

资建设五个高雷诺数风洞
,

其中就 包括 空军

的大型管风洞
, 。

在欧洲
,

年

底 成立了高雷诺数风洞小组
,

同时该组织的

大风洞工作组对地面设备进行了系统的调研
,

它们经

过几年的认真研究
,

对风洞的要求取得 了 一致 的 意

见 不一定 以全尺寸雷诺数为 目标
,

而是要求基于弦

长的雷诺数
,

风洞的型式 主要有 四种 管
风洞 德国

,

净风洞 英国
,

引射驱动风
洞 法国 及液压驱动风洞

, ,

万
, , , , , ,

。

在这四种型式中认为前两种更为适宜
。

年 月
,

日本科学技术厅厅长在航空技术审议会上强
调 了发展高雷诺数风洞的必要性

。 了 年 日本又陆续

发表了一些关于高雷诺数模拟及有 关管 风洞的 资料

叮
, 。

到 目前为止 日本 已 建成 了三
个小型的管风洞

,

积累了一定的经验
。

此外
,

荷兰
‘

也提 出发展高雷数实 验 设 备
。

以上是 。年前后 国外在发展高雷诺数实验设备
方面的大致情况。

大部分国家发现
,

一个国家单独建



表 欧
、

美建议的大型管风洞规格

实验段尺寸
米 最大 数 基于弦长

的雷诺数
驻点压
力 巴

贮气温
度 ℃

有效运行时
间 秒

充气时间
分

欧洲大风洞组

关空军高雷诺
数风洞组

⋯
一兰二竺 ⋯一

一

缨牛 一二一共牛 ⋯一兰一
甲

· 火 ·
“ 火 ” 一 。 】

设大型 苗雷数跨音速风洞是比较困难的
,

因而只有美

国 提出由国家建设这种设备
。

而在欧洲则由北大西祥

公约组织那样的机构来考虑这种实验设备的建设问题
。

表 是美 国空军高雷诺数风洞 小组和 大

风 洞组计划建设的管风洞 的规格
。

在建设高雷诺数实验设备的研究中
,

主要考虑的

因 索是 提供预期的实验段流动品质的能力 , 技术上

的可行性 , 设备的造价及运行费用等
。

从功率要求
、

设备结构及实验段 的流动品质来考虑
,

常规常温下吹

式风洞的概念 已被放弃
,

代之 以各种其它的概念
,

主

要是 “ 储能 ” 概念
。

年 以来西方各国受到 了石油冲击
,

经济发生

困 难
,

因而建设风洞主要从生产性和能量节约来考虑

全 , 。

美国 在 年提出了

冷凝风洞的概念
,

并进行了模型风 洞试验
,

年美

国提出建设大型连续式冷凝风洞 实验段为
。

米“ ,

功率 。千瓦
,

最大驻点压强 巴
,

实验 段

雷诺数为
,

计划于 年建成
。

欧洲

的大风洞组在 年 ”月 建议由德
、

英
、

法
、

比利时四 国联合建立实验段尺寸为
。 只 米

、

功率 千瓦护驻点压强
。

巴
、

雷诺数 火 的

冷凝风洞
,

建议 年 开 始 建 造
,

年 完 成
, 。

在此之前德 国准备建一个实验段为
。

。

米 么的模型冷凝管风洞
。

虽然欧美气动界对

冷 凝风洞的建设方面 已作 了一些工作
,

但是这种设备

真正用来作为一种可靠的实验设备之前
,

还需要进行

相当多的工作
。

日前
,

世界上 已有 多个中
、

小型管风洞在成功

地运行
,

进行着有效的实验
,

取得 了有益的成果
,

这

些经验表明管风洞 比其它几种型式 的风洞在技术 七更

为成熟
,

而且具有进一步提高性能的潜力 、 生二

, 王
。

虽然从一般小型设备的 经验 按 比例放大

不是一个简单的问题
。

但是
,

管风洞 的驱动系统在技

术上是没有问题的
,

而且有原理简单
、

造价低
、

流动

品质好等优点
。

所 以国际气动界认为
,

管风洞是一种

可 以与其它儿种型式的风洞媲美的大型近代高雷诺数

实验设备
。

日本至今还有将其管风洞大型化 的想法
。

为了对高舌诺数跨音速流动进行 比较深入的研究
,

以

及填补我国风洞领域中的空 白
,

在我国建造一座 中型

或小型管风洞是很有必要的
。

二
、

管风洞的特点及其与其它形式

尤其与下吹式 风洞的比较

由于管风洞的运行原理是通过非定常膨胀波对流

动进行加速
,

因而它 的特点就是流动平稳
、

光滑
、

能

得到高质量 的一元定常流动
。

同时
,

设备造价低而试

验时间并不太短
。

因为构造简单
,

提高贮气压力就比较容易
。

贮气

管流通面积对喷管喉道面积的收缩比决定 了试验段的

流动驻点压力与贮气压力之 比
。

所 以只要提高压力
,

小型设备也能得到高雷诺数
。

当然
,

模型及文架的强

度对压力的提高有限制作用
。

把管风洞与下吹式风洞作一下 比较
,

前者的优点

就更加清楚
。

其根本之点在于流动的产生原理
。

哲冲式下吹风洞 的调压 阀使高压空气冲进稳

定段时产生超音速
,

然后通过激波使气流 减速
。

欲使

气流稳定平滑
,

必须有大的稳定段
、

整流网等复杂的

装置
。

即使如此
,

还不能很好地消除压力脉动及减小

气流湍流度
。

在高压下这些间题更为严重
。

此外
,

从

高压贮气雄到稳定段 的流动过程造成的温度变化难于

控制
。

相反
,

管风洞 的气流加速是通过一元非定常膨

胀波而实现的
,

所 以从本质上说是 “ 千净的流动 ” 。

与同一性能的下吹式风洞 比较
,

管风洞的造价可低到

下吹式风洞 的
。 , ,

下吹式风洞起动时
,

通过调压 阀进入风洞的

空气首先用来充满稳定段
,

因而能量利用效率低
。

管

风洞没有这个问题
,

所以运行费用便宜
。

当然
,

管风

洞只是利用第一 次定常状态
,

在实验结束时必须关闭

快升阀以保存剩下的空气
。

如果在 装置 的下游 安装
“ 回复管 ” 则可提高空气的利用率

。

管风洞的缺点是运行 时间 由 贮气管 长戮决

定
,

同时管内边界层随时间的增厚影响了流动的均匀

性
。

当然
,

采取加大管径等措施可 以弥补这一点
。

模型支架的负荷与下吹式风洞的差不多
。

下

吹式风洞 的更严重些
。

由于管风洞 的试验时间可达

秒
,

一般说来
,

用于下吹式风洞的测量仪器和数据处



理设备也可用于管风洞
。

暂冲式下吹风洞与管风洞的共同点是都有比
一

运行时间长的能量输入时间
,

但驱动效率低又大大抵

消了能量可 以贮存 的好处
,

而功率要求的下降与有效
‘

时间的下降并不相称
,

下吹式风洞尤其如此 , 并且气

动噪音比较严重
,

只能在稳定段使用压弧损失高的消

音装置才能使之降低到可以接受的水平
。

已建成的阿

诺德工程发展中心 和 的 管风洞的

成功运行
,

证实了实验段内的流劝没有产生重大的气

动噪音
, , 。

总之
,

作为高雷诺数跨音速风洞设备
,

暂冲式下

吹风洞当然不能作为发展方向
。

管风洞在其 出生地格廷根多年来受到了许多基本
’

研究
。

但它后来
,

尤其是跨音速风洞 的利用
,

却在美
,

国阿诺德工程发展中心 ,
·

, ,

和国家 航空和 航天局 的马歇尔空间飞行

中 心
,

受到了引人 注 目的 研究
。

用于

这些研究的小型管风洞 扣日本航技所 的管

风洞 的一些数据如表 所示
。

如上所述
,

由于管风洞有许多优点
,

现在已经被

认为是实现高雷诺数风洞的最短途径
。

美国和西欧都

对高雷诺数风洞作 了研究
,

都把管风洞作为有力 的设

备
。

的管风洞 方案 以及阿诺德工程发展中

心 的高雷诺数管风洞 的方案 的数据和参考的下 吹风洞

表 有代表性的小型管风洞设备

—
一

甲林石下画三三
,

孤赢丁礁获了 卜扒 而引

兰竺进‘一一土壁兰竺里且竺巴
方案 的比较如表 所示

。

欧洲方案 由于考虑到强度而选择大型
、

低压 的
,

还希望运行时间长
。

美 国方案与此相反
,

而且还要进

一步考虑贮气冷却 一 ℃
。

另外
,

德国航天研究院 已考虑延长

其长度 以实现适当 试 验 时间的管风洞
。

同时也提出

增添 “ 回复管 ” ,

以便改进驱动系统的效率和 降低环

境噪音水平
。

管风洞作为跨音速风洞
,

还有一些需要进一步完

表 欧美离霭诺数跨音速风洞计划
,

分别为实验段高度和截面积

美 国高雷诺数风洞 欧洲大风洞组

风洞型式

下吹风洞 管风洞 管风 风洞

雷诺数 。

了 又

洞方案

汉 。

实验段尺寸 米

数

有效实验时间 秒

贮气管尺寸 米

贮气压力 大气压

收缩比

每天运行次数

。 。 。

《 《
。 。

一
。 。

。

小 根 小 只 小 小

一 ℃
。

备 注 管内 二 最大活塞速度
米 秒

乡 此 风洞只是 拟建 的计划
, 因规模过大

,
计划 已取消

。·



善解决的问题
。

众所周知
,

跨音速实验段要经壁孔使

一部分气流通过驻室往外抽气
,

管内是高压
,

所 以从

驻室把抽气管引到大气虽然能抽气
,

但是时间选择 比

较困难
。

时 不 当会缩短有效运行时间
。

另外
,

起动

时驻室 的抽气和抽气量 的拄制问题也要研究 从
, 。

年英国皇家研究中心 的 教授提出了

一种管风洞的变种
。

办法是把通常的封闭循环风洞的

稳定段延长
,

在稳定段 内以活塞代替风扇
,

活塞驱动

稳定段 内的高压气体
。

活塞速度平均约为 肠 米 秒
,

比音速慢得多
。

所 以活塞 的全行程 比管风洞贮气管短

得多
,

从而能够得到足够的运行时间
。

控制 此风

洞运行时 的
,

与其说是 贮气管 长度
,

不如 说是容

积
。

在 风洞运行时
,

活塞起着送风机的作用
,

所 以前后 的压差不大
。

另外
,

回路中没有冷却器之类

造成的损失
,

所以效率高
。

这种风洞的最大问题是膨

胀波到底能否被活塞运动抵消
。

皇家航空研究中心用

英尺直径贮气管的小型风洞进行了气动和力学问题

的研究
,

对这样尺寸的设备
,

相当粗糙的活塞控制就

能达到 目一均
, ,

下一步准备放

大到计划的尺寸
。

不过 比起其它型式的风洞
,

它在技

术上毕竟还不够成熟
,

作为实验设备来说
,

不宜立即

选用
。

冷凝连续式风洞是美国国家航空和航天局兰利研

究中心 等人提出的
, 。

,

年建成一个试验段 米
, 二 一

,

驻点压力

一 大气压
,

驻点温度 一
“ ,

时 的模型风洞
。

这是世界上第一座低温跨

音速风洞
。

运转 以来获得 了满意的实验结果
。

现在兰

利 中心准备建造 米
,

雷诺数可达 。的

冷凝风洞
,

计划在 年运行
。

这种风洞 以氮气为介

质
,

其优点是

可 以减小动压和驱动功率
。

动压减小可 以简

化模型和天平的设计
,

扩大测鱼范围
。

在给定的实验

段尺寸及雷诺数下
,

驱动功率可 以大大降低
。

例如
,

试验段直径 米
、

雷诺数为 的常温连续风洞
,

驱动功率为 。。马力
,

而冷凝风洞只 需 。。马力
。

。

具有独特的运行能力
。

可 以把雷诺数
、

马赫

数和动压的影响分开
,

单独进行研究
。

这对高雷诺数

现象的研究是很有利的
。

由于驻点压力低
,

噪音水平 比常温高压风洞

在同样的雷诺数下低 分贝
。

。

有足够长的试验时间
。

但是
,

这种风洞的最大缺点是运行费用太高
,

因

为液氮的猫要量很大
。

就 以兰利中心 已建成的 米

风洞来说
,

外推到 米 的大风洞
,

液氮需 要量 为每

秒 公斤
。

按每公斤
。

美元计算 比实际 价格低

得多
,

每小时需 美元
。

这是 一个 惊人 的数

字
。

可见
,

冷凝连续式风洞由于需要制冷设备
,

运行

技术复杂及运行费用高昂
,

对我们来说显然是不可取

的
。

还有人建议用引射驱动
夕

,

和液压驱动
,

的方案
。

它

们也各有优点
,

但似乎不如管风洞和冷凝风洞讨论得

那 么热烈和具有技术和性能上 的优势
。

三
、

国外管风洞的发展情况

了年 二护 教 授 开始建造 世界上 第一 个
管风洞

, 。

年前后在德国航

天研究院建成 了三座超音速高雷诺数管风洞 。 ,

,

用来进行各种飞行器 的六分力试验 以及传热
、

边界层转披等项研究
, 。

年
英国皇家军事研究和发展局建造了一个管风洞

,

年作 性能测量报告
, 。

年美

国康耐尔航空实验室利用管风洞作 “ 土星
一 ” 的 底

部加热试验
, 。

同年
,

马歇尔空风
,

飞行中心建议建造管风洞
,

年进行试验性的小设
,

备研究
, , , ,

在此基础

上建造了一个实验段为 小 毫米的 管风洞
, 。年

以来进行了气动力
、

压力等初步研究
。

其每英尺雷诺

数可达
。

美国空军 阿诺德 工程 发展 中心 从

年开始进行高雷诺数实验设备的研究
,

选择了管

风洞
。

年建造了实验段为 火 平方毫米
、

实验

时间为 毫秒的管风洞
,

达到了相当完善的水平
。

现

在正用于进行高质量 的气动及传热测量
。

作为模型风
。

洞
,

对风洞本身的性能和结构进行了一系列研究
,

如流

动品质
、

边界层增长
、

驻室容积 的影响
、

起动时间
、

动模
型的流动响应

、

起动阀方案等等
,

。

现在在美国和德国有关管风洞的这些问题 已
基本解决

,

在 日本有些 已墓本解决
,

有些正在解决
。

在此基础上阿诺德工程发展中心 曾打算建造一个雷诺
,

数可达 。,

实验段 欠 米 名 的超大型 跨音速管

风洞
,

用来进行航天飞行器 可达的全 尺寸 雷诺数试

验
。

但因规模过大
,

困难太多
,

计划 已被取消
。

从 年代开始
,

日本航技研究所先后造了三个管

风洞
, 。

欧美 各口 一些 大学
, , ,

也开展 管风洞的研

究
。

到 目前为止
,

在欧美
、

日本共建造了 多个管风

洞
,

表 列出了一些国外管风洞的情况
。

年代的情



表 国外 管风洞

所在地
贮气管

小 毫米 米
试验段
毫米

贮气压力
大气压 数 备注

一竺竺
一

二
一

⋯

一
⋯一⋯一津塑‘ ⋯—⋯一一

一二些三一阵竺生兰竺二
一

一塑塑
一

竺生生一 一二兰 —一 —一些竺一止 一竺竺竺
一

‘阵些竺竺兰 ⋯一兰一卜二二生一 ⋯

—
一竺色

一

——一卜坚竺一 ⋯—⋯
一

卜
’

一卜竺望二兰兰

—
,

一 丝竺竺查乙兰竺卫二一

阵 兰二一卜生上一卜兰二竺一

——一
三坚笠一一 ⋯

一二尘竺兰竺
一

卜
‘

些竺一阵竺 竺竺哩一

⋯

——一

—
一 一二塑卫竺 ⋯一丝竺兰 卜掣一仁竺哩哩仁阵竺兰塑

—
二

一坐兰 川 ⋯一全竺一一
一

婴李
一

—一一

一一 ⋯一竺竺
一

⋯一全竺‘ 竺
——

一

—
二一一一一二竺竺二一卜

一燮兰兰塑一一竺一 一二 一
一

——旦生
, ‘

⋯ 小 ‘ ⋯
, ‘ 米

又 。 。

跨音速速速速

一 开 口射流流
。 。

一 加热热

’’’

中 一 , 米米米

工工工工工工工工工工工工工工工工工工工工工工工工工工工工音速速速速速速速速速速速速夕夕 夕 力 夕大学学
。 义 。

妇
。

。

小
。

亚 跨 超超超超

中
。

亚 跨
·

超超 洲 英尺尺尺

小
。

亚音速速速速

, , 。

图 给 出了在阿

诺德工程发展 中心进行的
一

翼型压力分布的实验

结果
, 。

压力分布与实际

飞行结果相近
,

激波在 弦长 附近
。

值得注意的是
,

高

雷诺数没有显著的影响
。

图中引入 了阿诺德工程发展

中心 英寸风洞在低雷诺数下 的结果
,

与高诺数的结

卜

产扮转犷 屯一
七溯悔塑渔渝

湘诵闷

祝 由日本大阪大学村崎寿满教授 作了介绍
, 。

他在美国
、

欧洲呆 了半年
,

参观了马歇

尔空间飞行中心 的管风洞的实验研究情况及正在进行

的宇宙渡船的有关实验 在英国
、

西德见到了
一

和 等人
,

了解 了欧洲的动态
。

在此 基础 上

他们准备建造一个大型的高雷诺数风洞
。

但是
,

由于

经济危机
,

欧美各国在发展高雷诺数风洞中遇到了种

种 困难
。

阿诺德工程发展中心 的管风洞的最近资料见
, , 。

四
、

在管风洞中进行的实验 肠

管风洞受到重视的理 由
,

一是它可成为高雷诺数

实验用的大型设备
,

二是可进行很多基础研究
。

基础

研究包括高雷诺数下特有的管内流动问题
,

也包括设

备本身的研究
,

如

起动间题 设备本身的起动
,

喷管起动
,

快

开 阀位置的影响
,

以及有效实验时间 的延长手段等
。

流动 品质 的研究 包括边界层增长 的影响及

噪声等
。

气 激波
一

边界层干扰
,

分离流等
。

’

测试技术和手段
。

实用性的模塑研究也进行了不少
,

如机翼表面压

力分布
、

气动力
、

传热
、

转披等
, 了 。

下面介绍几个例子
。

二元机翼翼型压力分布测量

召
’

今护

图
一

翼剖面压力分布风洞试验与飞行

试验比较

图
一

翼剖面压力分布在管 风洞上测定结果



果符合得很好
。

与图 比较可 以看出
,

雷诺数变化引

起的激波位笠的变化并不是翼型的特性
,

’

而是全机模

型进行试验时的相互干扰等因素所致
。

此外
,

这也说

明刁 适当的固定转披方法影响 了分离位置
,

从而也影

响 了激波位丑
。 一

事件原来怀疑足宾型性能 所致
,

管风洞试验结采消除了这一重大怀疑
。

应该指 出
,

冀型试验结果并不能说明高宙诺数的 形响 对二元

翼型不重要
。

其它翼型结果如何
,

尤其是三元情况下 的

结果如何
,

都是渴望知道的问题
。

日本航技所在管风

洞 内进行了超临界无激波翼的理论和实验研究
,

对得

自理论计算的两种超临界无激波翼型进行了压力分布

测量
, 。

报道 了用脉冲激光干涉法得到 的二

元 男双弧翼型的压力分布
,

与冷凝风洞 的结果 比较可

以看出
,

在 二 。 时
,

的负峰值随 比热 比值 丫 增

大而下 降了 左右
。

了 测量了 平板上的激波
一

边界层干

扰与份诺数的关系
。

除去表面摩擦测量 以外
,

还用皮

托管
、

静压探针及纹影法进行了流场观察测定
,

结果

显示 了雷诺数的明显影响 在低雷诺数时激波下游的

分离区是边界层厚度的 倍左右
,

而在高雷诺数下减

小到 一 倍
。

三元模型试验有圆锥的三分力试验
,

、

火箭喷管试验
, 、

标

准模型
一

阻力系数 测量
,

等
。

总之
,

在管风洞中可 以进行大量的基础研究和实

用性研究
。

图 表示 管各种参数 回复率和 试验时问
。

当喷管壁为实心壁时
,

后一段时间也有办法计算
。

可

是对跨音速风洞所必须采用的管壁有孔的喷管
,

用理

论方法计算起动时间就比较 困难
。

为了 解决 这个问

题
,

关国 和 分别利用各 自的模型

管风 洞作了 实验
,

得 到了 很 多 实 验 资 料
,

足 以

比较准确地 预计 跨音 速管 风洞 的 起动 时间
。

如果

一个 管风洞 的贮气管 长度为 米
,

则 贮气管定常

时间约为 毫秒
,

起动时间受很多 因素的 影响
,

如

聆聆聆
卜

之

咬咬 , 逝尸尸
‘沪少

二 二幽日日纵 」」

尹尹尹尹

一
卜

一一
瞬瞬

、、

少少 洒洒

火火
、气殆

刀刀刀刀刀刀刀刀刀刀刀刀刀刀刀刀刀刀
、、、、、、、 二含记 国

,一 、、、 、、切切

」」」」」」」

图 管各种参数回复率和试验时间

五
、

关于管风洞的试验时间

在过去 年间
,

由于实际需要
,

高速空气动力学

试验设备 日益向着高性能方向发展
,

即要求达到更高

的马赫数
、

雷诺数和气流烙值
。

为此就要求提高实验

段气流的动能
,

增大实验段尺寸和气流的驻点参数
。

如果缩短试验时间
,

这些条件就比较容易实现
。

就这

点来说
,

管风洞 比其 它型式的风洞更好
。

管风洞的实验时间
,

是指风洞的排气阀 机械阀

或膜片阀 打开 以后
,

胀膨波的波尾向上游传入贮气

管
,

喷管喉截面的气流达到音速
,

并且压缩波向下游

扫过试验段后
,

在试验段形成定常流动这段时间
。

因

此
,

试验时间就是膨胀波波尾传入贮气管
,

直到波头

从贮气管封闭端反射
,

又回到喷管进 口这段时间
,

减

去压缩波向下游扫过试验段的时间
。

前一段时间叫做

贮气管定常状态时间
,

后一段时间叫起动时间
。

贮气

管定常状态时间与贮气管长度成正比
,

很容易计算
。

喷管周围的驻室容积对实验段容积之 比
,

驻室排气的

流通面积对试验段横截面之 比
,

以及主排气阀的起动

时间等
。

根据 用模型管风洞 进

行的试验来看
,

起动时间 在 到 毫 秒之间
。

所

以
,

贮气管长度为 米的管风洞
,

其 试验 时间 约为

毫秒
。

此外
,

根据 的试验结

果推算出来的流动响应时间
,

即模型从一种姿态改变

到另一种姿态以后 模 型 周围的流场达到新的定常状

态所需的时间
,

对于特征长度为 米的模型
,

约为

一 毫秒
。

假定每次改变飞行姿态需要 毫秒
,

那
·

么
,

毫秒的试验时间可 以使模型改变 一 次姿

态
。

也就是说
,

毫秒的试验时间
,

足 以 使一个 翼
,

型在相当大的攻角范围里作吹风试验
。

要想进一步延长试验时间
,

除了 加长 贮气 管之

外
,

还有两个办法可供选择 活塞推动法和 “ 孔板 ”

法
。

其 目的都是使膨胀的反射 消失
,

变为音波扰动
。

根据 〔 〕
,

使用 活塞时 贮气管 的定

常状态时间 , 对无活塞的贮气管定常时间 的比值为

公 生土丛上了 , 兰二

‘

丫兰上
三 少呀

”

其中 主是喷管进口 的马赫数
, 丫 是气体 比热 比值

。

如果
, 丫 ,

则 八
。

这就是 说
,

采用活塞
,

可 以使试验时间增加 毫秒而达到 秒



左右
。

‘

孔板法是利用另一个贮气罐
,

通过孔板两端 的压

差产生压缩波来消除入射的膨胀波
。

盯

的试验结果使试验时间增加了一倍
。

而松尾一泰等人
。 ,

通过控制孔 板开 口 面积
,

使 试验

时间延长 了 一 倍
。

所 以这是更值得研究 的方法
。

总之
,

‘

管风洞虽然试验时间较短
,

但 由于测试技

术的发展和可能的延长认验时间的方法
,

把它当作科

研性而非生产性的试验设备来用
,

共实用性并不受到

太大的限制
。

六
、

‘

在我国建造管风洞的问题

在我 国建造管风洞有两个有利条件
。

国 内已有相当数量的其它类型的风洞
,

跨音

速
、

低雷诺数的也有几座
,

积累 了一定的经验
。

在若干西方 国家
,

特别是美国
,

管风洞 已经

发展到相当成熟的阶段
。

例如
,

美国宇航局马歇尔空

间 飞行中心 的管风洞 试验段直径 毫米
,

贮气管

直径 米 于 年后期建成
,

运行 至 今 已 近十

年
,

情况 良好
。

在设计这个风洞 以前
,

建过一个缩比

例 的模型风洞
,

以取得建造上述风洞 的经验
。

美国空

军所属的阿诺德工程发展 中心也在 同年造 了一个

的缩比例模型风洞 工 试验型高雷诺数风

洞
,

以取得建造足够尺寸风洞所需 的资料
。

上述儿座风洞 的资料
,

特别是两座模型风洞的
,

几

乎都 已发表
。

如果在我国建造一座试验段为

毫米的中小型管风铜
,

其线尺寸仅为 的

两倍左右
, 、

而为马歇尔飞行中 心 的管 风洞 的一半
,

那 么利用这两座风洞的实验资料来设计上述中小型管

风洞
,

其可靠性就不会有多大问题
。

也就是说
,

在我

国造一座 中小型管风洞
,

可 以直接利用国内外 已有资

料
,

无需先造一个缩比例的模型风洞
。

有人认为从 年代中期起美国的管风洞 已经停止

发展
,

代之而起的是连续式冷凝风洞
,

因此在我国建

造管风洞似乎 已失时宜
,

是重蹈别人 已经放弃了的道

路
。

这恐怕是误解
。

管风洞 作为 跨音速 超音速亦

可 高雷诺数的科研性实验设备有其特长
,

但规模不

宜太大
,

也不宜作为生产性试验装置来用
。

这种风洞

的规模大休上 以马歇尔空间飞行中心的那座试验段直

径 毫米的为限
,

规模再大
,

贮气管 的制 造成本和

模型受力太大等等困难就会急剧增加
,

得不偿失
。

由

于这个原因
,

美国后来不得不放弃把 放

大到 倍的那个不现实的计划
。

所 以 ,

美国从 年代

中期起管风洞之停止发展
,

并非 由于这种装置已经过

时而被连续式冷凝风洞所取代 , 乃是因为在该国管风

洞 已经 占据了它应有的地位
,

进一步发展就没有益处
了

。

总之
,

不同类型 的风洞各有长短
,

它们的共存是

为了互相补充
,

并非互相排斥
。

有人也许认为
,

从理论上看
,

雷诺数并不会使气

体动力学 的瑟本规律发生变化
,

只不过使某些表征气
流特点的系数 如升力系数

、

阻力系数 发生数量上的

变化而 已 ,

因此
,

同雷诺数有关的问题
,

由产业部门

利用他们 自己 均风洞针对特定情况取得所需的实验资

料即可
,

侧重基础的科研单位从事 雷诺数 效应 的研

究
,

似乎是不务本业
。

这种看法恐怕欠妥
。

须知
,

如

今气体动力学主要是一 门技术科学
,

而非纯理论性的

基础科学
。

例如有两个翼型
,

在跨音速大份诺数下
,

阻力系数有 。 的差别
,

其 中一个翼型就不能 使用
,

尽管从理论上看
,

这 的差别不过是 由于激波位投
有些不 同而 已

。

再者
,

产业部门的主要注意力在于获

得研制某种型号所需的数据资料
,

至于数据资料所包

含的内在 规律
,

他们往往无暇顾及
。

科研单位正应 弥

补这一点 利用 自己的高雷诺数风洞
,

对产业部 门提
出的某个带有普遍性的问题进行实验

,

把实验结果同
·

理论结合起来
,

寻找并证实玖象井内在规律
。

这就是

气体动力学基础研究的一部分
。

做到了这点
,

产业部

门的研制任务就有可能大大减少盲 目性
,

加快研制速
度

,

提高研制质量
。

在科学技术发达的国家
,

这类例

子是很多的
。

可见
,

在侧重基础的科研单位
,

建造一

座规模适宜的管风洞
,

绝非多余之举
。

本文在写作过程中得到了王松皋
、

陈铭挣二同志

的积极协助
,

特向他们致谢
。
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