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摘　 要 高超声速边界层层 ／ 湍流转捩是高超声速飞行器气动力和气动热设计中的难点和热点问题． 为了降低开

展高超声速边界层不稳定性与转捩实验研究的门槛 研究基于 Ｌｕｄｗｉｅｇ 管原理设计并建造了一座 Ｍａｃｈ ６ 高超声

速管风洞 重点对 Ｌｕｄｗｉｅｇ 管风洞的启动和运行过程开展了数值模拟 分析了储气段弯管布局对试验段流场的影

响 之后 对该高超声速风洞的自由来流品质进行了静态和动态的标定 验证了风洞的设计 Ｍａｃｈ 数 并给出了流

场的动态扰动特征 最后 基于 ７°半张角尖锥标模开展了高超声速边界层转捩实验 通过表面齐平式安装的高频

ＰＣＢ 传感器获得边界层不稳定波 分析了高超声速边界层不稳定波的演化特征． 以上工作表明 Ｌｕｄｗｉｅｇ 管相对常

规高超声速风洞具有建设和运行成本低、 运行效率高、 流场品质好等优点 适合开展高超声速边界层转捩等基础

实验研究．
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引　 言

高超声速边界层转捩是空气动力学中的一个

重要难题 虽然相关研究持续在开展 但是目前仍

没准确可信的高超声速边界层转捩预测方法 以评

估高超声速飞行器在设计阶段的气动力和气动热 
影响了超声速及高超声速飞行器的气动、 控制和热

防护设计． 至今为止 针对高超声速边界层转捩的

研究已经开展了近 ６０ 年 由于影响转捩的因素繁

多 目前对于高超声速边界层转捩还处于认识的过

程中 存在着诸多需要深入研究与解决的问题 如

感受性问题、 高温真实气体效应对转捩影响、 旁路

转捩、 横流转捩控制等［１⁃５］ ． 传统研究超声速及高超

声速转捩现象的方式主要包括数值模拟、 飞行试验

和地面实验． 由于在高速流动下的特殊流动情况 
比如真实气体效应、 高温非平衡气体效应等 已有

的数值计算模型并不适用［６⁃７］ ． 因此 实验测量成为

了研究超声速及高超声速边界层转捩预测的主要

手段． 其中 飞行试验可真实地模拟飞行环境 可以

获得更为可靠的实验数据 但是开展该类试验存在

极大风险 且成本极其昂贵 相比之下 地面实验

由于其成本较低 成为更易被接受的研究方法．
但是 常规超声速及高超声速风洞设备建设成

本高昂 风洞的运行和操作也较为复杂 实验测量

所需的各类仪器昂贵 以上因素提高了科研机构开

展超声速及高超声速实验空气动力学基础研究的

门槛． 针对这一问题 德国 Ｌｕｄｗｉｅｇ 于 １９５５ 年提出

了 Ｌｕｄｗｉｅｇ 管风洞的设计方案［８］ ． 相比于常规超声

速及高超声速风洞 Ｌｕｄｗｉｅｇ 管风洞的建设成本仅

为同 Ｒｅｙｎｏｌｄｓ 数下常规高超声速风洞的 １ ／ ３ 甚至

１ ／ ４ 根据布伦瑞克工业大学 Ｒａｄｅｓｐｉｅｌ 等的估算 
一座试验段口径为 ０．５ ｍ 的 Ｌｕｄｗｉｅｇ 管高超声速风

洞的建造成本约为 １×１０６ 美元［９］  由于动力方面仅

需使用电力间歇式地运行真空泵和空气压缩机 该

风洞的运行操作仅需 １ 名实验人员即可 故风洞单

趟试车成本约为数美元甚至更低 此外 Ｌｕｄｗｉｅｇ
管风洞的运行时间主要由膨胀波在储气段的折返

时间决定 与常规高超声速风洞的总压下降运行相

比 该过程可产生定常的驻点压力和温度 同时 
由于无需复杂的控制阀门 总压损失小 该风洞的

试验段可模拟的 Ｒｅｙｎｏｌｄｓ 数相比常规的下吹式风

洞更高．
得益于上述优点 Ｌｕｄｗｉｅｇ 管风洞近些年在欧

洲和美国得到了极大的应用． 根据 Ｃｕｍｍｉｎｇｓ 等

２０１２ 年的统计 全世界在使用的 Ｌｕｄｗｉｅｇ 管风洞大

概有 １８ 座［１０］ ． 加上目前美国、 韩国以及我国正在

建设中的数座 Ｌｕｄｗｉｅｇ 管高超声速风洞 预期未来

５ 年 Ｌｕｄｗｉｅｇ 管式高超声速风洞将超过 ２５ 座． 可

见 Ｌｕｄｗｉｅｇ 管风洞可以作为一种成熟的实验平台 
适合用于高超声速空气动力学实验研究．

为了开展高超声速边界层转捩相关的基础实验

研究 推进高超声速边界层转捩的深入研究 设计并

建造了一座 Ｍａｃｈ ６ 高超声速 Ｌｕｄｗｉｅｇ 管风洞． 本文

首先论述了 Ｍａｃｈ ６ Ｌｕｄｗｉｅｇ 管高超声速风洞的气动

设计 重点阐述了该高超声速风洞的启动过程与运

行状态 之后 通过纹影和 Ｐｉｔｏｔ 探头对该风洞的静

态和动态流场进行了标定 测量并分析了风洞的自

由来流压力脉动值 最后 基于该高超声速 Ｌｕｄｗｉｅｇ
管风洞开展了 ７°半张角尖锥标模的转捩实验研究 
对不稳定波的发展和传播特征进行了分析．

１　 Ｍａｃｈ ６ Ｌｕｄｗｉｅｇ 管风洞设计

１．１　 Ｌｕｄｗｉｅｇ 管风洞运行原理

常规 Ｌｕｄｗｉｅｇ 管风洞由长直储气段、 快开阀、
Ｌａｖａｌ 喷管、 试验段、 扩张段和真空罐组成［１１］  其运

行原理见图 １． 风洞启动前 储气段内充入高温高压

空气 喷管及下游的部分则通过真空泵抽成了真空 
风洞的高低压区通过快开阀门分开． 在开启快速控

制阀门的瞬间 由于高低压形成的压差作用 会产生

一系列的非定常膨胀波系以当地声速向储气段的上

游行进 （ＯＡ和ＯＢ） ＣＤ 段分别表示该膨胀波系的波

头和波尾 膨胀波系到达储气段的尾端后会反射回

来 （ＡＥ 和 ＢＦ） 当反射回来的膨胀波系到达快开阀

附近时一个稳定的风洞运行状态结束 快开阀也随

之关闭． 在膨胀波系向储气段演化的同时 高压气体

迅速向低压部分行进演化 通过 Ｌａｖａｌ 喷管进行膨胀

扩张 形成风洞的启动激波 启动激波向下游驱动 
在试验段内形成高超声速稳定来流．

图 １　 Ｌｕｄｗｉｅｇ 式管风洞的运行原理图［１１］

Ｆｉｇ． １　 Ｍｅｃｈａｎｉｓｍ ｏｆ ｔｈｅ Ｌｕｄｗｉｅｇ ｔｕｂｅ ｔｕｎｎｅｌ［１１］

２５
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１．２　 Ｌｕｄｗｉｅｇ 管风洞设计

１．２．１　 储气段设计

Ｌｕｄｗｉｅｇ 管风洞的有效运行时间可通过式（１）
进行估算 其中 Ｌ 表示管风洞长直储气段的长度 
ａ 为储气段内当地声速．

ｔ ＝ ２Ｌ ／ ａ （１）

为了开展高超声速边界层转捩等相关基础研

究 需要确保风洞有效运行时间达到 １００ ｍｓ 以上．
受限于实验室的可用空间 本风洞采用了储气弯管

设计 即 ３ 段直管通过 ２ 个 Ｕ 型管进行连接 每段

直管部分长 ６．５ ｍ Ｕ 型管连接头的直径为 ０．４ ｍ 
最终储气段的总长约为 ２２ ｍ 可满足风洞 １００ ｍｓ
以上的运行时间需求（储气段总温为 ４４３ Ｋ 时对应

１０４ ｍｓ 总温为 ３００ Ｋ 时对应 １２６ ｍｓ）．
１．２．２　 Ｌａｖａｌ 喷管设计

Ｌａｖａｌ 喷管是 Ｌｕｄｗｉｅｇ 管风洞最重要的一个组

成部分 对整个风洞的流场质量起决定性作用． 典

型的 Ｌａｖａｌ 喷管由收缩段、 喉道和扩张段组成 本

研究中收缩段采用 ３ 阶多项式生成 喉道采用圆弧

曲线以确保流动从亚声速流到超声速平缓过渡［１２］  
扩张段采用 Ｓｉｖｅｌｌｓ 特征线法（ ｍｅｔｈｏｄ ｏｆ ｃｈａｒａｃｔｅｒｉ⁃
ｓｔｉｃ ＭＯＣ）生成［１３］  中间存在一段线性段以抑制喷

管壁面 Ｇöｒｔｌｅｒ 涡的发展． 综合考虑流场品质、 空间

大小和制造成本等因素 通过对收缩段和扩张段的

长度进行优化 以获得满足风洞整体设计要求的

Ｌａｖａｌ 喷管型线 如图 ２ 所示． 为了提高 Ｌｕｄｗｉｅｇ 式

管风洞的运行效率 本风洞采用快开阀替代传统膜

片 并将快开阀安装在收缩段的上游 以此隔开高

压储气段和下游低压段．

图 ２　 华中科技大学 Ｍａｃｈ ６ Ｌｕｄｗｉｅｇ 管风洞 Ｌａｖａｌ 喷管型线
Ｆｉｇ． ２　 ＨＵＳＴ Ｍａｃｈ ６ Ｌｕｄｗｉｅｇ ｔｕｂｅ（ＨＬＴ） ｃｏｎｔｏｕｒ

１．３　 风洞流场数值研究

１．３．１　 数值方法

本文的数值计算为非定常模拟 采用 ２ 阶有限

体积求解器 ＳＵ２［１４⁃１５］  其中湍流模型采用剪切应力

输送（ＳＳＴ）模型［１６⁃１７］  对流项格式采用 ２ 阶迎风格

式 ＡＵＳＭ［１８⁃１９］  单步时间步长 １×１０－５ ｓ 内迭代步

数 ４０ 步． 采用的计算网格如图 ３ 所示 为了考虑三

维效应的影响和节省计算资源 采用半模进行

计算 且全部采用结构化网格． 为了精确捕捉湍流

边界层 网格在壁面处进行加密 ｙ＋ 均取 ５ 储气

段直线部分使用粗网格 弯管部分采用相对致密网

格 以捕捉膨胀波特征 整个模型网格总数为 ５．５×
１０６ 个． 计算域边界条件定义如下 风洞出口定义

为压力出口［９］ ． 对称面采用对称边界 壁面则采用

绝热无滑移壁面边界条件．

图 ３　 Ｌｕｄｗｉｅｇ 管半模网格
Ｆｉｇ． ３　 Ｈａｌｆ ｍｏｄｅｌ ｇｒｉｄｓ ｏｆ Ｌｕｄｗｉｅｇ ｔｕｂｅ

对喷管流向和横向开展网格独立性验证． 横向

的网格密度参考 Ｗｕ 等［２０］ 的工作． 采用 ３７２ × ４５ 
４４２×５５ ４９７×６５ ５０２×７５ 这 ４ 种不同的网格密度．
计算结果如图 ４ 所示 图中对 ４ 种不同网格密度下

喷管出口切面的 Ｍａｃｈ 数分布进行了比较． 可以看

到当网格数为 ４９７×６５ 时结果已不再明显变化 网

格密度满足计算需求．

图 ４　 网格独立性验证
Ｆｉｇ． ４　 Ｍｅｓｈ ｉｎｄｅｐｅｎｄｅｎｃｅ ｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎ

在进行数值研究之前根据已有文献对求解器进

行验证 以保证数值计算结果的可靠性． 本文以布伦

瑞克 Ｍａｃｈ ６ 高超声速 Ｌｕｄｗｉｅｇ 管风洞（ ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ
Ｌｕｄｗｉｅｇ ｔｕｂｅ ｏｆ Ｂｒａｕｎｓｃｈｗｅｉｇ ＨＬＢ） 的喷管［９］ 为参

考 在相同网格密度和数值设置下 使用 ＳＵ２ 对

ＨＬＢ 喷管进行了非定常数值模拟 并将计算结果与

文献中的数据进行了比较 如图 ５ 所示． ＳＵ２ 计算结

果与 Ｈｕａｎｇ 等［２１］ 提供的 ＤＮＳ 数据和 ＤＬＲ⁃ＴＡＵ［９］ 程

序计算的 ＲＡＮＳ 结果符合得很好 表明 ＳＵ２ 对于高

超声速 Ｌａｖａｌ 喷管的模拟结果是可靠的．

３５
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图 ５　 不同数值求解器中心线 Ｍａｃｈ 数的比较
Ｆｉｇ． ５　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｃｅｎｔｒａｌ ｌｉｎｅ Ｍａｃｈ ｎｕｍｂｅｒ

ｗｉｔｈ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｎｕｍｅｒｉｃａｌ ｓｏｌｖｅｒｓ

１．３．２　 风洞启动过程分析

对 Ｌｕｄｗｉｅｇ 管风洞的启动过程进行了非定常模

拟． 在快开阀与 Ｌａｖａｌ 喷管喉部的接触面上布置了一

个数值膜片 以初始化流场并进行时间瞬态模拟． 随

着数值膜片的破裂 风洞启动 高压气流 （ Ｐ０ ＝
１０ ｂａｒ（１ ＭＰａ） Ｔ０ ＝ ３００ Ｋ）从储气段进入 Ｌａｖａｌ 喷

管 同时在喉道附近形成膨胀波． 如图 ６ 所示 在

ｔ ＝ ０．５ ｍｓ 时 膨胀波以较高强度向上游传播 高压

气体向低压区驱动形成一道激波． 随着流动进一步

发展到 ｔ ＝ １．５ ｍｓ 膨胀波通过快开阀 而激波波头

到达喷管出口． 到 ｔ ＝ ２ ｍｓ 时 激波消失在 Ｌａｖａｌ 喷
管中 膨胀波开始以恒定速度在储气段内传播 此时

试验段内已逐渐建立起稳定的高超声速流．

图 ６　 Ｌｕｄｗｉｅｇ 管启动过程密度梯度 （
ｄρ
ｄｘ

）
２
＋（

ｄρ
ｄｙ

）
２
云图

Ｆｉｇ． ６　 Ｄｅｎｓｉｔｙ ｇｒａｄｉｅｎｔ ｃｏｎｔｏｕｒ ｆｏｒ ｔｈｅ ｓｔａｒｔｉｎｇ ｐｒｏｃｅｓｓ ｏｆ Ｌｕｄｗｉｅｇ ｔｕｂｅ

　 　 图 ７ 给出了启动过程喷管出口处的 Ｍａｃｈ 数分

布 可以看出 Ｌｕｄｗｉｅｇ 管风洞在 ５ ｍｓ 内便可建立起

稳定的高超声速流动．
１．３．３　 风洞运行流场分析

对稳定后的流场进行分析 计算结果如图 ８ 和

图 ９ 所示． 从 Ｍａｃｈ 数分布结果可以看出 加入快

开阀后的喷管内依旧存在较大的试验匀流区 其流

向尺寸达 ０．５ ｍ 径向直径约占出口直径的 ７０％ 
且匀流区内的最大无量纲 Ｍａｃｈ 数梯度仅为 ０．７５％．

图 １０ 为风洞运行过程中的密度梯度云图 其

中包含了膨胀波在储气段内传播的典型状态 示色

范围设为 ０ ～ ０．５ 以更好显示膨胀波的变化规律．
在 ｔ ＝ ２２．３ ｍｓ 时 膨胀波刚好到达储气段弯曲处 
只有少部分靠近快开阀的气体跟随膨胀波开始流

动． 之后膨胀波进一步向上游传播 到 ｔ ＝ ２９ ｍｓ 时

已完全通过 Ｕ 型管 此时由于 Ｕ 型管的弯曲引起

的流动不均匀性 其内依旧留有较弱的密度梯度．
当膨胀波通过第 ２ 个 Ｕ 型管时 可发现相同的密度

梯度残留． 在 ｔ ＝ ６１．１ ｍｓ 之后不久 膨胀波到达储

气段末端并发生反射 强度较刚开始传播时已明显

减弱 此时由于高压部分的气体流出 储气段的流

场整体呈现动态变化 密度也因此变得不均匀．

４５



第 ５ 期 黄冉冉 等 基于 Ｌｕｄｗｉｅｇ 管的高超声速边界层转捩实验

　 　 同时监测风洞运行过程中储气段出口处压力的

变化趋势（见图 １１） 发现在 Ｌｕｄｗｉｅｇ 管风洞运行期

间储气段压力几乎维持恒定 但是会随着风洞的运

行有小幅下降 在一个运行周期内其总压下降约为

０．６％ 风洞的有效运行时间约为 １２１ ｍｓ． 进一步放大

恒压曲线可知 在 ｔ ＝ ４３ ｍｓ 和 ８３ ｍｓ 时 由于储气管

的弯曲 会引起小幅压力振荡 但其最大无量纲压

力梯度仅为 ０．０４％ 该影响基本可忽略不计．

图 ７　 Ｌｕｄｗｉｅｇ 管启动过程 Ｍａｃｈ 数
Ｆｉｇ． ７　 Ｍａｃｈ ｎｕｍｂｅｒ ｆｏｒ ｔｈｅ ｓｔａｒｔｉｎｇ ｐｒｏｃｅｓｓ ｏｆ Ｌｕｄｗｉｅｇ ｔｕｂｅ

图 ８　 喷管 Ｍａｃｈ 数云图
Ｆｉｇ． ８　 Ｍａｃｈ ｎｕｍｂｅｒ ｃｏｎｔｏｕｒ ｏｆ ｔｕｎｎｅｌ

图 ９　 喷管出口 Ｍａｃｈ 数分布
Ｆｉｇ． ９　 Ｍａｃｈ ｎｕｍｂｅｒ ｓｌｉｃｅ ａｃｒｏｓｓ ｔｈｅ ｔｅｓｔ ｓｅｃｔｉｏｎ

图 １０　 Ｌｕｄｗｉｅｇ 管风洞运行过程密度梯度 （ ｄρ
ｄｘ

） ２ ＋ （ ｄρ
ｄｙ

） ２ 云图

Ｆｉｇ． １０　 Ｄｅｎｓｉｔｙ ｇｒａｄｉｅｎｔ ｃｏｎｔｏｕｒ ｏｆ ＨＬＴ ｗｏｒｋｉｎｇ ｐｒｏｃｅｓｓ
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图 １１　 风洞运行时储气段出口压力随时间变化曲线
Ｆｉｇ． １１　 Ｔｉｍｅ ｔｒａｃｅ ｏｆ ｓｔｏｒａｇｅ ｔｕｂｅ ｏｕｔｌｅｔ ｐｒｅｓｓｕｒｅ

ｄｕｒｉｎｇ ｒｕｎｎｉｎｇ ｐｒｏｃｅｓｓ

２　 Ｌｕｄｗｉｅｇ 管风洞来流测量

华中科技大学 Φ ０．２５ ｍ Ｍａｃｈ ６ Ｌｕｄｗｉｅｇ 管风

洞于２０２０年完成搭建与调试 如图１２所示． 该风

洞由双弯储气段、 快开阀、 Ｌａｖａｌ 喷管、 实验段、 扩

散段以及真空罐组成 占地面积约 １８ ｍ２  风洞突

破主控快开阀技术 可实现快开阀 ５ ｍｓ 内启闭 运

行间隔时间约为 １０ ｍｉｎ 每天可运行 ６０ 车次以上．

２．１　 测量方法

２．１．１　 压力传感器

本文静态 Ｐｉｔｏｔ 压力测量过程中采用的是 Ｋｕｌｉｔｅ
传感器 型号为 ＸＣＱ⁃０６２ 系列快速动态压力传感

器 该传感器工作温度范围为－５５ ～ １２０℃  传感器

测量精度为 ０．０２％（以传感器量程无量纲化的传感

器底噪） 有效频率最高达 ２４０ ｋＨｚ．
动态测量采用的是 ＰＣＢ１３２Ｂ３８ 高频压电式传

感器 该传感器工作温度范围为－２５ ～ ７９℃  压力

测量分辨率为 ７ Ｐａ 有效动态响应范围为 １０ ～
１ ０００ ｋＨｚ．

所有传感器的输出信号由 Ｓｐｅｃｔｒｕｍ Ａ ／ Ｄ 卡采

集 采集系统垂直分辨率 １６ ｂｉｔ 采样频率 ３ ＭＨｚ．

图 １２　 华中科技大学 Φ ０．２５ ｍ Ｍａｃｈ ６ Ｌｕｄｗｉｅｇ 管风洞
Ｆｉｇ． １２　 Ｍａｃｈ ６ ＨＵＳＴ⁃ＨＬＴ

　 　 测压后的数据采用 ＰＳＤ 功率谱密度进行分析． １ ｓ
内的采样点共 ３×１０６ 个 运用 Ｗｅｌｃｈ 方法 选取 Ｂｌａｃｋ⁃
ｍａｎ 窗函数． 窗大小为 １ ０２４ 点 选取 ｏｖｅｒｌａｐ 为 ７５％．
２．１．２　 纹影系统

纹影系统采用灵敏度较高的锥形光纹影系统 
考虑到实验设备的尺寸以及实验场地的大小 光路

将采用反射式光路进行设计（见图 １３）． 纹影图像

由 ＩＤＴ⁃ＮＸ 系列高速相机拍摄 ｆｐｓ ＝ １ ０００ 单幅图

像的时间步长为 １ ｍｓ．

图 １３　 纹影光路图
Ｆｉｇ． １３　 Ｓｃｈｌｉｅｒｅｎ ｏｐｔｉｃａｌ ｐａｔｈ ｄｉａｇｒａｍ

２．２　 静态流场标定

首先 通过在试验段的 Ｐｉｔｏｔ 管上安装 Ｋｕｌｉｔｅ
压力传感器测量来流总压以反映 Ｌｕｄｗｉｅｇ 管风洞的

有效运行时间． 图 １４ 显示了来流总压为 １０ ｂａｒ 时

试验段 Ｐｉｔｏｔ 测量压力随时间的变化． 由图可知 该

Ｌｕｄｗｉｅｇ 管风洞的有效运行时间约为 １１６ ｍｓ 与

ＣＦＤ 预测相吻合． 压力随时间的无量纲偏差小于

０．１％ 表现出较高的流动质量 因此在目前的设计

中 弯曲储气段的影响似乎可以忽略不计．
将 Ｐｉｔｏｔ 管的纹影图像与相同流动条件下的

ＣＦＤ 模拟结果进行了对比 如图 １５ 所示． 除数值

模拟的激波由于数值耗散而在远离 Ｐｉｔｏｔ 管头部时

消失外 所得弓形激波的形状与实验测得结果基本

一致 可认为该 Ｌｕｄｗｉｅｇ 管试验段已实现了稳定的

Ｍａｃｈ ６ 高超声速来流．

６５
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图 １４　 储气段压力与试验段 Ｐｉｔｏｔ 管压力随时间的变化
Ｆｉｇ． １４　 Ｔｉｍｅ ｔｒａｃｅ ｏｆ ｓｔｏｒａｇｅ ｔｕｂｅ ａｎｄ Ｐｉｔｏｔ ｐｒｏｂｅ

ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｉｎ ｔｅｓｔ ｓｅｃｔｉｏｎ

图 １５　 ＣＦＤ 与 Ｐｉｔｏｔ 管探头激波结构实验比较
Ｆｉｇ． １５　 Ｓｈｏｃｋ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｂｅｔｗｅｅｎ ＣＦＤ ａｎｄ

ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓ ｆｏｒ Ｐｉｔｏｔ ｐｒｏｂｅ

２．３　 动态流场标定

沿 Ｌａｖａｌ 喷管壁面的高超声速湍流噪声辐射是

高超声速风洞中主要扰动来源 而只有少数研究进

行了高超声速自由来流扰动的详细分析［２２⁃２３］ ． 如

Ｌａｕｆｅｒ 所述 压力波动的测量有几种误差来源． 此

外 由于自由流扰动在穿过探针前的弓形激波时发

生了转换 从而导致了压力和熵波动的结合 因此

对驻点探针测量结果的解释变得复杂． 然而 尽管

存在困难 直接从驻点探针获得的压力波动对于比

较和表征不同设备的流动质量非常有价值．
通过从 ＰＣＢ 传感器的信号中提取压力波动的

ＲＭＳ 值可比较不同风洞之间的噪声水平． 图 １６ 显

示了布伦瑞克大学 ＨＬＢ 风洞、 美国空军学院的

ＨＨＫ⁃６ 风洞和华中科技大学 ＨＵＳＴ 风洞在同一位

置 Ｚ ＝ ０ ｍｍ（风洞轴线处）的 ＲＭＳ 数据比较． 这 ３

座风洞中使用了相同的测量设备 具有相同的传感

器和信号调节器． 信号滤波范围 ５ ～ １００ ｋＨｚ 用压

力波动除以传感器的平均滞止压力来归一化压力

波动 〈ＳＰＰ〉 ＝ Ｐ′ｒｍｓ ／ Ｐ０ ． 根据 ３ 座风洞中所得的数

据 波动强度均会随 Ｒｅ ／ ｌ 的增大呈下降趋势．

图 １６　 ＨＨＫ⁃６、 ＨＬＢ 和 ＨＵＳＴ 风洞在 ５～ １００ ｋＨｚ
之间 ＰＣＢ 传感器的归一化压力波动［２４］

Ｆｉｇ． １６　 Ｎｏｒｍａｌｉｚｅｄ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｆｌｕｃｔｕａｔｉｏｎｓ ｆｒｏｍ ＰＣＢ ｓｅｎｓｏｒ
ｆｒｏｍ ５ ｋＨｚ ｔｏ １００ ｋＨｚ ｉｎ ＨＨＫ⁃６ ＨＬＢ ａｎｄ ＨＵＳＴ

总体而言 ＨＵＳＴ 风洞的噪声低于 ＨＨＫ⁃６ 与

ＨＬＢ 风洞里的噪声 体现出该风洞的流场品质优秀．
图 １７ 显示了 ＰＣＢ 信号的功率谱密度曲线． 在

Ｒｅ ／ ｌ ＝ ５×１０６ ～ １０×１０６ ／ ｍ 范围时 ＨＵＳＴ 的幅值均

低于 ＨＨＫ⁃６ 与 ＨＬＢ 的幅值 进一步体现了本风洞

来流扰动幅值较之其他两座 Ｌｕｄｗｉｅｇ 管风洞要低 
适合开展高超声速边界层自然转捩基础研究．

图 １７　 从 ＰＣＢ 得到的压力波动 ＰＳＤ［２４］

Ｆｉｇ． １７　 ＰＳＤ ｏｆ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｆｌｕｃｔｕａｔｉｏｎ ｏｂｔａｉｎｅｄ ｆｒｏｍ ＰＣＢ

３　 ７°半张角标准尖锥模型转捩实验

３．１　 高超声速边界层转捩标准模型

高超声速边界层转捩实验模型为标准 ７°半张角

７５
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尖锥模型 模型前缘钝度为 ５０ μｍ 整体长度为

０．４ ｍ． 模型整体采用不锈钢材质加工而成 分为 ４ 节 
不同节之间可以同轴旋转 模型表面加工粗糙度

Ｒａ ＝ ３．２． 为了获取不稳定波沿着尖锥模型表面的增

长特征 将 ７ 枚高频 ＰＣＢ 传感器采用齐平式安装方式

布置在了尖锥模型上 具体分布位置如图 １８ 所示．

图 １８　 尖锥模型及测点位置
Ｆｉｇ． １８　 Ｃｏｎｅ ｍｏｄｅｌ ａｎｄ ｍｅａｓｕｒｉｎｇ ｐｏｉｎｔ ｌｏｃａｔｉｏｎｓ

３．２　 高超声速边界层转捩实验

在保持风洞来流驻点温度不变的情况下 通过调

整风洞的驻点压力 研究了不同来流单位 Ｒｅｙｎｏｌｄｓ 数

条件下 ７°半张角尖锥模型表面的不稳定波特征． 当来

流单位 Ｒｅｙｎｏｌｄｓ 数为 Ｒｅ ／ ｌ ＝４．６５×１０６ ／ ｍ 时 ７ 枚 ＰＣＢ
压力传感器均测得了不稳定波 可知尖锥表面为层流

边界层． 在 ｘ ＝ １８２．６ ｍｍ 处 不稳定波的频率带宽为

１７５～２２０ ｋＨｚ 但是幅值较低 随着不稳定波沿流向

发展 边界层逐渐增厚 不稳定波的频率呈降低趋

势 但是不稳定波的幅值持续增长． 根据第二模态不

稳定波波长与边界层厚度的关系 可以基本确定该

不稳定波为第二模态不稳定波 即 Ｍａｃｋ 波． 当自由

来流 Ｒｅｙｎｏｌｄｓ 数增加到 Ｒｅ ／ ｌ ＝ ５．５８×１０６ ／ ｍ 时 第二

模态不稳定波在 ｘ ＝ １８２．６ ｍｍ 处已经较为明显 随

着流动的发展 不稳定波的幅值进一步增长 但是当

流动发展到尖锥模型尾端时 （ｘ ＝ ３５７ ｍｍ） 第二模

态不稳定波的频谱特征逐渐消失 但是其低频和高

频部分（第二模态不稳定波频率以外区域）的幅值较

高 意味着边界层此时处于转捩过程 如图 １９（ｂ）所
示． 当来流 Ｒｅｙｎｏｌｄｓ 数进一步增大到 Ｒｅ ／ ｌ ＝ ６．５１×
１０６ ／ ｍ 时 转捩位置由之前的 ｘ ＝ ３５７ ｍｍ 前移到了

ｘ ＝ ３３７ ｍｍ． 随着来流 Ｒｅｙｎｏｌｄｓ 数的进一步增加 
尖锥模型表面转捩位置逐渐前移 当来流 Ｒｅｙｎｏｌｄｓ
数到达 Ｒｅ ／ ｌ ＝ ９．２９×１０６ ／ ｍ 时 边界层转捩的位置前

移到了 ｘ ＝ ２０７．４～２３２．２ ｍｍ 之间 如图 １９（ｆ）所示．

（ａ） Ｒｅ ／ ｌ ＝ ４．６５×１０６ ／ ｍ

　 　
（ｂ） Ｒｅ ／ ｌ ＝ ５．５８×１０６ ／ ｍ

（ｃ） Ｒｅ ／ ｌ ＝ ６．５１×１０６ ／ ｍ

　 　
（ｄ） Ｒｅ ／ ｌ ＝ ７．４３×１０６ ／ ｍ
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（ｅ） Ｒｅ ／ ｌ ＝ ８．３６×１０６ ／ ｍ

　 　
（ｆ） Ｒｅ ／ ｌ ＝ ９．２９×１０６ ／ ｍ

图 １９　 ＰＣＢ 压力传感器的功率谱分布对比
Ｆｉｇ． １９　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｐｏｗｅｒ ｓｐｅｃｔｒｕｍ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ＰＣＢ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｓｅｎｓｏｒ

　 　 基于图 １９（ａ）的频谱分析结果 通过对 Ｒｅ ／ ｌ ＝
４．６５×１０６ ／ ｍ 时不同测点位置的原始压力信号进行

１２０ ～ ２５０ ｋＨｚ 的带宽滤波 得到结果如图 ２０（ａ）所

示（最下端曲线对应的测点位于尖锥最前端） 发

现前 ６ 个测前位置处均有较明显的第二模态波包 
波包随时间向下游传播 且幅值逐渐变大．

基于图 １９（ｆ）的频谱分析结果 通过对 Ｒｅ ／ ｌ ＝
９．２９×１０６ ／ ｍ 时不同测点位置的原始压力信号进行

２３０～ ４００ ｋＨｚ 的带宽滤波 得到结果如图 ２０（ｂ）所

示 尖锥前缘的波包幅值沿来流方向逐渐减小并消

失不见 流动从 ３ 号测点位置开始转捩 最终在 ６ 
７ 号测点流动完全变为湍流．

（ａ） Ｒｅ ／ ｌ ＝ ４．６５×１０６ ／ ｍ

　 　
（ｂ） Ｒｅ ／ ｌ ＝ ９．２９×１０６ ／ ｍ

图 ２０　 第二模态波包传播情况
Ｆｉｇ． ２０　 Ｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｓｅｃｏｎｄ ｍｏｄａｌ ｗａｖｅ ｐａｃｋｅｔ

　 　 为获取第二模态波的相速度 对不同测点的压

力信号 ｘｎ  ｙｎ（长度为 Ｎ） 进行互相关分析

Ｒ^ｘｙ ｃｏｅｆｆ（ｍ） ＝
∑
Ｎ－１

ｎ ＝ ０
ｘｎ＋ｍｙｎ

∑
Ｎ－１

ｎ ＝ ０
ｘ２

ｎ∑
Ｎ－１

ｎ ＝ ０
ｙ２

ｎ

图 ２１ 所示为 Ｒｅ ／ ｌ ＝ ７．４３×１０６ ／ ｍ 情况下 ３ ４
号压力信号的互相关曲线（测点相距 ２５ ｍｍ） 此时

两个测点之间的时间偏移量为 ３２．３３３ μｍ 计算得

相速度约为 ７７３． ２ ｍ ／ ｓ （ ８７％ 的边界层外缘速度

Ｕｅ） 与 Ｓｔｅｔｓｏｎ 等曾提出的结论相一致［２５］ ．
图 ２１　 压力信号互相关曲线

Ｆｉｇ． ２１　 Ｃｒｏｓｓ⁃ｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎ ｏｆ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｓｉｇｎａｌｓ
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４　 结论

华中科技大学 Ｍａｃｈ ６ Ｌｕｄｗｉｅｇ 管风洞的建成 
突破了毫秒级快开阀技术难题 该风洞运行效率

高、 成本低且操作简单 可模拟单位 Ｒｅｙｎｏｌｄｓ 数范

围 ５×１０６ ～ ３×１０７ ／ ｍ 有效运行时间达 １００ ｍｓ 以上 
风洞来流品质较好 适合进行高超声速边界层转捩

等基础研究．
（１）基于 ＭＯＣ 方法设计优化了喷管型线 并

通过对试验段的平均流场参数分布 确定了生成型

线的质量 获得流动均匀的试验菱形区 Ｍａｃｈ 数

在试验段的相对偏差小于 ０．７５％．
（２）对全风洞进行了非定常数值模拟 重点研

究了沿 Ｌａｖａｌ 喷管流动的启动过程与运行状态． 结

果表明 使用快开阀的喷管可在 ５ ｍｓ 内建立起稳

定的高超声速流动 风洞运行期间膨胀波的强度随

其传播过程而逐渐降低 尽管弯曲储气段设计会引

起压力振荡（小于 ０．０４％） 但其对膨胀波的影响几

乎可以忽略不计 Ｌａｖａｌ 喷管的高超声速流动状态

在运行过程中保持恒定．
（３）采用纹影和 Ｐｉｔｏｔ 探头对流场品质进行了

实验校测． 结果表明 本风洞在冷温运行下的有效

运行时间约为 １１６ ｍｓ 压力随时间的无量纲偏差仅

不到 ０．１％ 在热温运行下的扰动幅值与 ＨＨＫ⁃６ 和

ＨＬＢ 相比下降 ２０％ ～ ５０％ 显示了优秀的动态流场

品质．
（４）进行了标准尖锥模型转捩实验 获取了不

稳定波沿尖锥模型表面的增长特征 所测量的第二

模态波相速度为 ７７３．２ ｍ ／ ｓ 约为 ８７％的边界层外

缘速度 与早期的测量结果相近．
综上所述 本文阐述了高超声速 Ｌｕｄｗｉｅｇ 管风

洞的气动设计 评估了风洞的流场品质 验证了其

进行高超声速边界层转捩实验的能力． Ｌｕｄｗｉｅｇ 管

的建成对拟开展高超声速风洞基础实验研究的科

研机构提供了经验． 后期 本团队将进一步在高超

声速 Ｌｕｄｗｉｅｇ 管风洞自由来流扰动特性、 高超声速

转捩预测与控制等方面开展相关研究．
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