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摘要 : 针对高温燃气流风洞试验中舱压不稳定可能造成试验设施损害的问题，从波系与分离涡之间相互干扰的角度，开

展了扩压器的收集口位置和尺寸对舱压试验匹配性影响的机理研究。使用计算流体力学方法对不同收集口位置和尺寸的工况

进行了模拟，得到了试验舱内的压力分布情况，研究了波系与分离涡之间的相互干扰对试验稳定运行的影响，为收集口的优

化设计提供了参考。研究表明，合理的收集口位置和尺寸，能够增强波系与锥身后的分离涡的相互影响，避免分离涡主导收

集口，增加主流的通流量，减小舱内溢流及其产生的回流涡的尺度，有利于试验的成功开展。
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Influence of the Collector on the Experimental Matching of Chamber 
Pressure in High Temperature Gas Flow Wind Tunnel

WANG Biao1, CAO Zhihong1, LI Yanliang1, TIAN Ning1, ZHAO Ling1,2

(1. Beijing Institute of Space Long March Vehicle, Beijing, 100076; 2. Institute of Aero Engine, Tsinghua University, Beijing, 100084)

Abstract: Aiming at the damage problem of experimental facilities caused by unsteady chamber pressure in experiment of high 

temperature gas flow wind tunnel, the mechanism of the influence of collector positions and dimensions on the stability of 

experimental flow field is studied. Study mainly focuses on the interaction between the waves and separated vortexes. Utilizing CFD 

method, the pressure distribution is obtained in the chamber. Then the relationship between the interaction of the waves and separated 

vortexes and experimental stability are also explored, which will provide a reference for the optimal design of the collector. The 

results show that appropriate collector position and reasonable collector dimensions can reduce the overflow in the chamber. It can 

also avoid the separated vortex dominating the collector port, and increase the flow of mainstream. It is helpful to the conduction of 

experiment.
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0　引 言

作为验证飞行器热防护材料设计的有效设备，高

温燃气流风洞具有功率大、热流高等特点［1］。高温燃

气流风洞试验系统核心设备的工作原理与液体火箭发

动机相同［2-4］，使高压氧气和煤油在主加热器内燃烧，

产生高温高压燃气，经喷管后形成高温超声速燃气流

场，主要用于部段级飞行器热结构、热匹配试验。高

温燃气流风洞一般由主加热器、超声速喷管、试验

舱、模型安装平台、收集器和扩压器等部分组成［5］。

其中，加热器及喷管用于生成试验所需的高温高速均

匀流场，试验舱段用于放置测试模型，而扩压排气段

则用于将高速气体减速增压最终排至大气。

扩压器对试验费效比起着决定性作用。早在 20

世纪 50年代，Neumann 和Lustwerk等就在探索超声

速风洞内激波串分布情况［6-7］。近年来国外对扩压器

设计、扩压器性能以及风洞流场特征进行了较为深入

的研究，得到大量的数值模拟和试验结果［8-10］。在中

国，田宁等［4］分析了波系特点对球锥模型表面的热

流分布的影响规律。齐斌等［10］和陈吉明等［11］研究了

压缩波和膨胀波交替出现的流场结构和流场气动参数

与模型热流和压力形成正弦变化的特点。陈立红

等［12］通过试验研究了扩压器几何形状、安装位置以

及长度对风洞起动过程流动状态的影响，探索了扩压

器的优化设计。童华等［13］采用试验方法研究了某超
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声速风洞扩压器性能。

一般地，扩压排气段的前部包括收集器、滑动收

缩段和第二喉道等装置。收集器的收集口位置和尺寸

决定着试验舱内非定常涡流动的尺度和强度，进而影

响着试验时试验舱内的压力和气流的稳定性，关系着

试验的成败，甚至影响着试验舱内装置的安全，所以

试验舱内收集口位置和尺寸的选择对于试验有着重要

的作用。但是，关于收集口对舱压试验匹配性相关的

系统的数值研究鲜有论文公开发表。基于此，本文主

要使用计算流体力学方法开展收集口对试验舱内流动

影响的数值研究，来探究收集口位置和尺寸对舱压试

验匹配性影响的机理。

1　计算模型

1.1　物理模型及数值计算方法

以某型燃气流风洞为例，系统中的主加热器、超

声速喷管、试验舱、模型安装平台、收集器和扩压器

设备布置如图1所示，按实际尺寸等比例绘制的二维

气动轮廓如图2所示。取喷管的入口截面为计算域入

口、扩压器出口截面为计算域出口，计算域涵盖了喷

管、试验舱、扩压器等，收集口的位置如图 2所示，

是扩压器的前端进口，在试验舱内部。喷管出口直径

为 340 mm；试验舱按照水力直径计算尺寸，轴向直

径为 2 111 mm，轴向长 4 500 mm；扩压器由于包含

滑动端，其总长为28 538~29 172 mm。收集器的前端

直径为 600~1 200 mm，后端直径为 1 000 mm，长度

为 1 000 mm。二喉道直径为 700 mm，亚扩段出口直

径为2 000 mm。

求解时使用CFD++求解器进行定常流场分析，空

间离散使用二阶精度的TVD格式，并使用了二阶精

度的隐式时间离散格式。固壁设置为等温边界条件，

介质为等效的混合燃气，求解的是参考喷管出口流体

物性状态的冻结流，使用的是理想气体状态方程。由

于扩压器几何结构和流场结构是轴对称的，因此采用

控制方程为二维轴对称雷诺平均 N-S方程，湍流模型

采用了 k-ω SST 湍流模型。边界条件的设置为：入口

总压 5 MPa，总温 3640 K，出口静压 20 kPa，壁面设

置为300 K等温壁。物性参数设置为比热比1.144，分

子量26.2。

1.2　网格无关性验证

为了验证计算流体力学方法计算的可靠性，本节

进行网格无关性验证。进行网格无关性验证时使用了

有试验数据支撑的工况，即收集口距喷管出口           

1 654 mm的距离且收集口直径为 1 000 mm的工况进

行计算，把球锥模型作为试验模型。计算时选取了 3

套不同密度的二维网格，网格的最小壁面距离为

0.001 mm，粗网格、中等网格和密网格的网格总数分

别为 3.1 万、6.1 万和 11.9 万，网格总数大致满足

1∶2∶4的关系。密网格分布情况如图 3所示，对球

锥附近的网格进行了加密处理。

使用上述3套网格计算得到了球锥表面压力计算

结果分布与试验值的对比（见图4）。从图4中可以看

出，中等网格和密网格计算得到的表面压力分布几乎

是一样的，粗网格在球锥末端的压力与其它两套网格

的计算结果及试验值略有不同。此外，使用3套不同

密度的网格计算得到的舱压平均值分别为 45.6 kPa 、

42.5 kPa 和 41.5 kPa。 试 验 测 得 的 平 均 舱 压 为

38.7 kPa，与密网格计算的结果仅相差 6.7%，可以看

出选取的密网格满足了网格无关性要求。下面的计算

将以与密网格同等尺度的网格为计算网格。

图1　高温燃气流风洞总体布置

Fig.1　General layout of high temperature wind tunnel

图2　物理模型的气动结构

Fig.2　Physical model

图3　密网格分布情况

Fig.3　Distribution of fine grid
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2　收集口位置的影响

分析收集口位置对舱压的影响时，选取了3种不

同的计算工况，收集口距喷管出口距离 L 依次设为

500 mm、1 124 mm和 1 654 mm，分别代表着收集口

与球锥后端平齐、在试验舱的中间位置和最末端位

置。喷管出口直径 d=340 mm 无量纲化后的距离为

L/d=1.5、3.3、4.9，此时收集口直径为 1 000 mm，即

D/d=3.0。

为了进一步定量表示试验舱压力的变化，对试验

舱内的压力取平均值，得到了平均舱压与收集口位置

的关系，见图 5。图 5中随着收集口的位置后移，试

验舱内的压力逐渐升高，但确定哪个位置有利于试验

的稳定运行，还需要进一步探究。

图 6对比了 3种不同工况下的密度梯度幅值和流

线的流场分布情况，比较了表征流场中波系与涡分布

情况的差异。流场中有着两种主导的流动涡结构，一

种为试验件锥身后的分离涡（图中红色椭圆内），另

一种为从收集口上部溢流到试验舱内而产生的回流涡

（图中红色方框内）及试验舱内的诱导涡。收集口前

移后，主试验舱的溢流减小很多，由溢流产生的回流

变得更小，试验舱内主导分离涡的尺度也变小了很

多，这种情况下由大尺度涡运动造成的非定常性也会

相应地减弱很多。

为研究主导分离涡减小的原因，分析了收集口靠

后的L/d=4.9的工况。在此工况中，球锥前面的分离激

波 1与喷管出口边缘的膨胀波 2相互作用后减弱并继

续发展到气流边界，之后分离激波1与气流边界相交

并发生了反射形成了反射的膨胀波 3，膨胀波 3向下

游发展，与气流边界和球锥后端的激波4一起相交产

生波波之间的相互干扰，形成干扰区域 5，由于干扰

区域5的位置距收集口有一段距离，对锥身后分离涡

的抑制作用很小，使此分离涡占满了整个收集口，使

主流的通流不顺畅，并且收集口的溢流增加，舱内回

流涡的尺度变大，出现了大幅度的“溢流-引射”式

的非定常流动，会造成试验设备大幅振动甚至损害。

在整个过程中，先是出现了激波、膨胀波之间的

相互干扰，进而产生波系与分离涡的相互干扰。分离

涡尺度的大小进一步影响激波、膨胀波的作用区域，

图6 收集口位置对密度梯度幅值分布的影响

   Fig.6 Influence of collector position on local density gradient 

magnitude distribution

图4　球锥表面压力结果

Fig.4　Pressure distribution on spherical cone model

图5　压力分布与收集口位置的关系

Fig.5　Pressure distributions and its relationship with collector 

position
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从而影响波系结构分布情况，最终影响下游扩压器的 工作情况，马赫数分布如图7所示。

对于收集口前移的 L/d=3.3的工况，由于收集口

后面较强的抽吸能力，干扰区域5的位置位于收集口

内部的前端，增强了波系结构对锥身后分离涡的压

缩作用，使此时波系和锥身后分离涡一起基本充满

收集口，主流能够很好地通流，并且收集口的溢流

很少，从而使舱内由溢流产生的回流涡的尺度减小

了，相应地其非定常性减弱，属于3种工况中最好的

流态。

对于收集口在最前面的工况L/d=1.5，主流膨胀角

变得更大，主流通流能力更强，溢流更少。但是此时

波系结构会直接作用在收集口上，使收集口所承受的

气动加热更加严重，其工作环境更加恶劣，会增加对

收集口的损害。

综上可知，对于适当的收集口位置，试验舱内的

波系结构对锥身后分离涡起到压缩作用，并能和此分

离涡一起充满收集口，使主流能够通畅地通流，减少

向试验舱内的溢流，进而减小由溢流产生的舱压和回

流涡尺度，最终避免大的舱压和由于大尺度的回流涡

运动所带来的非定常性以及由于收集口太靠前而产生

的严重气动加热问题，有利于提高试验段的费效比，

保证试验的平稳运行。

3　收集口尺寸的影响

收集口的试验匹配性问题还包含着收集口直径的

影响，本节主要讨论收集口尺寸的影响。计算分析时

收集口距喷管出口距离L为1 124 mm，即L/d=3.3，选

取了 4 种不同的工况，分别为收集口直径 D 为

600 mm、800 mm、1 000 mm和 1 200 mm时的情况。

为了加强收集口尺寸对舱压匹配性影响的研究完整

性，其中选取的尺寸D=600 mm比二喉道的直径尺寸

Φ700 mm要小，以期说明收集口尺寸的重要性。用喷

管出口直径 d=340 mm无量纲化后的收集口直径D/d=

1.8、2.4、3.0、3.6，得到了试验舱内平均压力沿流向

分布情况和收集口尺寸的关系，如图 8所示。由图 8

可以看出，随着收集口尺寸越来越大，试验舱内的平

均压力先减小后增加。

为了进一步探究上述变化趋势产生的机理，进行了

4种不同收集口尺寸工况的分析，得到了这4种计算工

况下的密度梯度幅值分布情况及流线图，如图9所示。

图7　L/d=4.9工况下的马赫数全局分布

Fig.7　Mach number distribution on the condition of L/d=4.9

图9 收集口尺寸对密度梯度幅值分布的影响

  Fig.9 Influence of collector dimension on local density gradient 

magnitude distribution

图8　压力分布和收集口尺寸的关系

Fig.8　Pressure distributions and its relationship with collector 

dimension
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对于D/d=1.8的情况来说，收集口的尺寸小于后

面二喉道的尺寸，锥身后分离涡几乎占满整个收集

口，收集口内的空间有限，导致主流通流困难，此时

在收集口上部出现了大幅度溢流，进而导致试验舱内

的压力变得很大。收集口起到了类似扩压器喉道的作

用，收集器不再起到收集超声速高温气流的作用，此

种情况是真实试验时应该避免出现的。

对于 D/d=2.4 的情况来说，收集口的尺寸较小，

气流的扩张角较小，主流中的球锥前脱体激波反射后

的膨胀波与球锥后激波，一起挤压锥身后的分离涡，

使分离涡的尺寸仅覆盖收集口的一大半空间，在收集

口剩余一小半的通道内主流通畅地通流，过分离涡后

形成新的波系结构。此时，收集口内存在着波系与分

离涡之间的相互干扰，故未被分离涡填充满，主流能

够顺利通流，收集器内的气流流速高、压力低，溢流

较少，此时试验能平稳地运行。

当收集口尺寸增加到D/d=3.0时，收集口内主流

的通流面积增加了，虽然由于锥身后分离涡对主流的

阻塞作用而产生了向试验舱内的少量溢流。但是，此

时收集口内通流的面积还是影响舱压的主要因素，有

更多主流顺畅地通流，减小了主流向试验舱内的分

流，出现了最小的舱压。D/d=3.0是其中最好的流态。

随着收集口的尺寸进一步变大，收集口尺寸增加

到D/d=3.6时，主流的膨胀角增加，球锥身后的波系

作用区与收集口之间空间上存在距离差，使主流进入

收集口时的偏折角增大，主流的能量损失增加，没有

对锥身后的分离涡起到应有的压缩作用，最终分离涡

占满了收集口，波系结构被削弱，影响了主流的通

流，产生了大量的收集口上部的溢流。此时溢流量对

舱压起主导作用，溢流量的增加使舱压随着收集口尺

寸的增加逐渐增加，由于没有很好的主流通流量，收

集器内的压力也相应地增加了。并且，随着收集口尺

寸的增加形成越来越大的回流涡，出现了大幅度的

“溢流-引射”式的非定常流动，最终影响试验平稳

运行。

上述的研究很好地解释了图8中舱压先减小再增

加的原因。当收集口尺寸很小，小到与球锥模型后端

差不多时，如D/d=1.8的工况，此时主流的通流能力

很差，进而造成的溢流使舱压变得很大。随着收集口

尺寸增加，如D/d=2.4的工况，此时主流通流量增加，

加之没有溢流，舱压下降很快，但是由于主流的膨胀

角变大，舱压值保持了一定的高值，能对试验件工作

区的主流起到一定的压缩作用，使主流不至于过大膨

胀，有利于波系的维稳。当收集口尺寸增大到 D/d=

3.0时，主流的通流面积进一步增加，虽然由于锥身

后分离涡占满多半收集口而产生了溢流，但是由于溢

流量很小，舱压值还是进一步减小到最低。当收集口

尺寸进一步增大至D/d=3.6时，此时锥身后激波的角

度增加，其产生的波后低压使锥身后剪切层抬起，剪

切层失稳卷起后形成的分离涡的尺寸变大，几乎充满

整个收集口，阻塞了收集口致使溢流增加，舱压又开

始变大。即收集口尺寸D/d从 1.8到 3.0时，收集口的

尺寸决定了舱压的溢流的大小，收集口尺寸越大，舱

内溢流就越少，舱压越小；收集口尺寸D/d大于3.0以

后，由于锥身后分离涡阻塞收集口而产生的溢流量对

舱压的大小起决定作用，溢流量越大，舱压越大。不

论收集口尺寸如何变化，主流的通流程度直接影响着

收集器内压力的大小。

综上所述，波系与锥身后分离涡相互干扰的形态

决定着主流的通流量和溢流回流涡尺度的大小，而回

流涡的尺度又反过来影响着波系和分离涡间的相互干

扰。当收集口尺寸很小甚至小于二喉道尺寸时，收集

器不再起到收集超声速高温气流的作用，收集口成为

类似于扩压器的喉道，舱内会产生大量溢流，此时的

舱压会很高。随着收集口尺寸增加，起主要作用的是

锥身后分离涡对收集口的阻塞程度及其因此而产生的

溢流。所以与试验设备和模型合理匹配的收集口尺

寸，决定着试验费效比甚至决定试验成功与否。

此外，收集口的尺寸与位置之间有着耦合作用，

存在着有利于试验平稳运行的最优值。如对于此试验

件的试验，收集口的位置 L/d=4.0和尺寸D/d=3.0耦合

的工况具有最好的流态。

4　结 论

利用数值模拟方法，对口径为 340 mm的高温燃

气流风洞的收集口的 3种不同位置和 4种不同尺寸的

二维轴对称流动工况进行了计算，研究了主试验舱内

的压力分布情况，并从波系与分离涡相互干扰的角度

续图9
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探究了产生这些压力差异的机理。通过研究主要得到

以下结论：

a）收集口距离喷管出口的位置应该合理适中，

对试验时的运行流畅有重要作用。收集口位置适当地

前移，能够增强波系与分离涡之间的相互作用，减少

因分离涡主导收集口时的溢流，进而减小试验舱内的

回流涡的尺度，更有利于主试验舱气流的稳定运行。

但是收集口太靠前又会出现恶劣的气动加热环境，不

利于试验设备的防护处理。

b）收集口尺寸的大小应该合理适中，它直接影

响着收集口处主流中的波系与分离涡和溢流回流涡之

间的相互干扰。合理的收集口尺寸能够增强波系与分

离涡之间的相互干扰，减少试验舱内的溢流，有利于

主流的顺畅通流。
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