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摘要:随着高马赫数飞行器研制需求的增加,急需脉冲型风洞运行范围向中低马赫数段扩展,特别是需要具有跨

马赫数运行能力。以路德维希管原理运行的管风洞试验设备,由于建设及使用成本较低、参数调节方便、流场品

质高等优点,已在亚/跨/超声速及高超声速领域得到了发展和应用,体现出了宽马赫数的应用潜力。本文分析

了宽马赫数脉冲型风洞发展现状,重点介绍了路德维希管风洞及其在宽马赫数应用中急需解决的关键技术,包

括宽马赫数喷管设计技术、高温管外加热技术以及高温高压隔离技术。
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Abstract:WithincreasingdemandforthehighMachnumberaircraft,itisnecessarytoextendtheopera-
tionrangeoftheimpulsewindtunneltothemiddleandlow Machnumbers,especiallywiththewide
Machnumberrangeoperationcapability.TheLudwiegtube,duetotheadvantagesoflowcost,conven-
ientadjustmentofparametersandhighqualityofflowfield,hasbeendevelopedandappliedinthesub/

transonic/supersonicandhypersonicfield.ThedevelopmentstatusofwideMachnumberrangeimpulse
windtunnelsareanalyzed,andthekeytechnologiesofLudwiegtubetunnelwhichneedtobesolved
whenappliedinwideMachnumberrangearesummarized,includingthewideMachnumbernozzlede-
signtechnique,theexternaltubeheatingtechniqueandthehightemperatureandpressureisolationtech-
nique.
Keywords:wideMachnumberrange;impulsewindtunnel;Ludwiegtube;double-nozzles;external
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  脉冲型风洞是高马赫数地面试验设备的一种,
目的是要尽可能复现飞行器的飞行环境,并结合测

试技术,获得飞行器模型在该环境下的气动参数。
因其结构简单、费用少,并有诸多优点,已使其成为

高马赫数气动力/热技术研究的热点试验设备。包

括:无需单独配套高压气源系统,类似常规高马赫

数风洞,脉冲型风洞喷管起动压比随马赫数增高而

急剧上升,但其结构形式及运行方式降低了对气源

能力的要求,同时无须考虑由管道和阀门等带来的

附加总压损失;较容易将气体加热、加压到很高的

参数值且调节方便,如激波加热方式,可以得到无

污染的试验气体,同时具有宽广的马赫数和雷诺数

运行范围;设备本体受热时间短(一般在十几到百

毫秒量级),不需要专门冷却系统。
脉冲型风洞最早是基于激波管原理发展起来

的,根据驱动形式的不同,有反射型激波风洞、炮风



洞、自由活塞激波风洞、路德维希管风洞以及激波

膨胀管风洞等[1]。经过几十年的技术积累,国内外

在脉冲型风洞设计及试验技术上均取得了长足进

展[2-4],其中最具代表性的是美国CALSPAN的系

列风洞———1.22m激波风洞,2.44m激波风洞,
LENSⅠ,LENSⅡ,LENSⅩ,LENSⅩⅩ等。然

而现有的脉冲型风洞试验马赫数基本都在6以上,
究其原因是基于激波管原理发展起来的激波风洞

存在“大喉道效应”(被驱动段管径与喷管喉道尺寸

不匹配),难以保证喷管收缩比较小情况下的破膜

重复性,使得设备很难应用到马赫数5以下。
随着高马赫数飞行器研制需求的增加,急需脉

冲型风洞运行范围向中低马赫数段扩展,特别是需

要具有跨马赫数运行能力。以路德维希管原理运

行的管风洞作为一种特殊的脉冲型试验设备,由于

建设及使用成本较低、参数调节方便、流场品质高

等优点,已在亚/跨声速领域得到应用[5],近年来在

超/高超声速领域也得到了发展[6],体现出了宽马

赫数应用潜力。本文概述了宽马赫数脉冲型风洞

发展现状,重点介绍了路德维希管风洞及其在高马

赫数中应用,分析了宽马赫数路德维希管风洞急需

解决的关键技术,包括宽马赫数喷管设计技术、高
温管外加热技术以及高温高压隔离技术。

1 宽马赫数脉冲型风洞发展现状

除了CALSPANLENS系列风洞,欧洲、俄罗

斯、日本等均建设了大量的高焓高 Ma数风洞,涵
盖 Ma 数范围3.0~30.0,喷管出口尺寸包括

0.1m量级的基础研究型、0.8m量级的技术研发

型以及2m 量级的大型生产性设备,如俄罗斯

AT-303激波风洞、U-12激 波 风 洞,日 本JAXA
0.44m高超声速激波风洞、HIEST激波风洞等。
国内,中国空气动力研究与发展中心、航天十一院

以及中科院力学研究所等单位均建设了不同尺寸

的激波风洞,如FD-14A激波风洞(0.6m)、FD-20
炮风洞(0.4m)、JF-4B激波风洞(0.5m)、JF-8激

波风洞(0.8m)、JF-10爆轰驱动激波风洞等。
由于激波风洞运行马赫数下限受到限制,因此

很难在中低马赫数下运行,为了满足高马赫数飞行

器研制的需要,国内外研究机构针对脉冲型风洞性

能提升开展了大量的探索工作,特别是向中低马赫

数拓展,并取得了系列研究成果:
(1)JF12长试验时间爆轰驱动激波风洞

传统激波风洞能提供的试验时间很短,一般为

毫秒量级,不能满足推进试验需求。为了实现长试

验时间的高超声速地面模拟试验,中国科学院力学

研究所高温气体动力学国家重点实验室开展了系

列的延长激波风洞试验时间的新技术探索研究。
应用这些激波风洞创新技术,依据反向爆轰驱动方

法,研制成功了反向爆轰驱动激波风洞(图1),获
得有 效 试 验 时 间 长 达100 ms,具 有 复 现25~
50km高空、马赫数为5~9范围高超声速飞行条

件的能力[7]。

图1 JF12激波风洞示意图

Fig.1 SchematicofJF12shocktunnel

(2)LENSⅡ风洞中低马赫数能力扩展

在相关项目研究计划的带动下,美国的高焓设

备逐渐向中低马赫数段扩展,改造的主要特点是原

来试验马赫数下限在6.0以上的设备,开始补充或

新建马赫数3.0~5.0的试验段。其中一项是对

LENSⅡ激波风洞进行改造,使其能够模拟地飞行

马赫数范围下限扩充到马赫数3.5,有效试验时间

为18~30ms[8]。图2为LENSⅡ风洞图。

图2 LENSⅡ风洞

Fig.2 LENSⅡshocktunnel

(3)CARDC脉冲燃烧风洞

为了满足超燃冲压发动机性能和流动机理研

究的需求,中国空气动力研究与发展中心基于管

风洞原理发展了一种脉冲燃烧式风洞(图3)。采

用路德维希管或活塞挤压方式提供氧化剂和燃

料,这些气体在加热器内混合燃烧并经喷管膨胀

加速到所需流动状态,能够满足马赫数4~6范

围内发动机和飞行器试验的需求,试验时间可达

500ms[9,10]。
反射型激波风洞运行范围向中低马赫数拓展

时,须以牺牲设备有效运行时间及流场品质为代

价。而以路德维希管原理运行的管风洞对喷管收

缩比要求相对较低,在中低马赫数运行条件下具有

明显优势。近年来,基于路德维希管原理LENS
Ⅱ风洞开展了进一步升级改造,使其运行马赫数下

限拓展到2.7,通过同时对驱动段与被驱动段加热

使得直至马赫数7的运行时间延长至300ms[11]。
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图3 ⌀0.6m脉冲燃烧风洞

Fig.3 ⌀0.6mimpulsecombustionwindtunnel

基于上述思想,通过共用部分管体,航空工业空气

动力研究院提出了一种激波风洞与路德维希管组

合运行模式(图4):在中低马赫数段(马赫数3.0~
5.0),采用路德维希管运行模式,通过对管内气体

加热,可复现飞行条件总焓;在高马赫数段,以激波

风洞形式运行,焓值进一步提高,具备马赫数3.0
~10.0的气动热试验能力。

图4 双模态宽马赫数风洞

Fig.4 Dual-modewideMachnumberrangewindtunnel

2 路德维希管风洞

2.1 路德维希管风洞原理

  如图5所示,路德维希管风洞主体主要由一根

等直径长管构成,一端封闭,一端装有膜片或快速

阀接上喷管、试验段和真空罐,其有效试验时间取

决于管子的长度和内径。破膜后,等直管中高压气

体将向喷管下游真空球膨胀,产生一束膨胀波,在
膨胀波之后会有一段均匀气流,可供试验测量用。

图5 路德维希管风洞原理[6]

Fig.5 Ludwiegtubetunnelprinciple[6]

路德维希管风洞核心设计参数之一为驱动段

内的流动马赫数 Ma1,考虑管壁附面层影响[12],通
常要求其值介于0.02~0.2之间。根据一维非定

常流理论,管内实际流速、试验段参数可由 Ma1 唯

一确定
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式中:u为绝对速度,a为声速,Tt 为总温,Pt 为总

压;下标0表示驱动段内起始状态,下标1表示非

定常膨胀波后参数。
管风洞的有效运行时间与管体长度存在以下

关系
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  上述计算公式适用于整个驱动段预热情况,对
于仅存在部分管加热时,实际运行时间要比上述计

算值长。加热段长度可采用以下公式估算

ΔL=Ma1
a1-u1

a0
2L (6)

式中:L为管体总长;ΔL为部分加热段管长。
2.2 路德维希管风洞在高马赫数中应用

鉴于路德维希管的建设成本低和流场品质高的

特点,国外的相关工业部门、研究院所及高校建设了

为数不少的管风洞设备,试验马赫数从亚声速到高

超声速,试验段直径从几厘米到米量级。比较有代

表性的是德国宇航院(DLR)建设成的系列路德维希

管风洞,其建设的高Reynolds数路德维希管风洞试

验时间可达1s,采用低温冷却驱动管获得高Reyn-
olds数条件,并且提出了快速起动阀代替了传统脉

冲型风洞广泛使用的破膜方式,获得了更高的流场

品质和大大降低了运行成本[13]。在此基础上德国

的Braunschweig工业大学(图6)、荷兰的Delft大学

等相继效仿,各自建设了相应的路德维希管风洞,马
赫数范围含盖亚声速到高超声速[14,15]。

图6 Braunschweig工业大学路德维希管风洞

Fig.6 LudwiegtubetunnelatTechnicalUniversityof
Braunschweig
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此外,美国空军研究院采用全管加热方式建造

一座马赫数6的高超声速路德维希管风洞,有效运

行时间为100ms[6]。Purdue大学利用路德维希

管原理建成了0.24m口径的高超声速静风洞,试
验马赫数为6.0,运行时间100ms,试验段相对压

力脉动仅为0.05%,比常规风洞低一个量级[16]。

3 宽马赫数路德维希管风洞关键技术

如前所述,以路德维希管原理运行的管风洞,
亚/跨/超声速及高超声速领域得到了发展和应用,
体现出了宽马赫数的应用潜力。但要在同一座风

洞中实现宽的马赫数运行范围,并满足温度、压力

等参数要求,仍有以下几项关键技术需要解决。
3.1 宽马赫数喷管设计技术

为了满足宽马赫数运行及试验需求,需要解决

所面临的尺寸匹配问题:
(1)驱动段/被驱动段管径与喷管喉道尺寸匹

配。虽然路德维希管风洞设计放宽了对喷管收缩

比的要求,但是不同运行马赫数要求驱动段管径尺

寸相差较大[12],难点在于如何采用相同的驱动管

径适应不同马赫数所对应喷管的喉道尺寸。
(2)喷管出口与模型尺寸匹配。减小低马赫数

喷管的出口尺寸是目前常用的方法,但模型最大允

许堵塞比却随运行马赫数上升而增大,给试验模型

缩尺比例的确定造成了困难。因此,匹配的核心在

于如何保证中低马赫数下有效试验面积,使得同一

模型能够兼顾宽马赫数试验需求。
如图7所示,双喷管结构由上下游两个设计马

赫数不同的型面喷管和过渡段组成,在满足一定的

设计条件下,可以通过对流道内总压损失的调节来

匹配不同马赫数下的喷管尺寸,从而使路德维希管

风洞向低马赫数、同时具备大口径成为可能[17,18]。

图7 双喷管原理图

Fig.7 Schematicofdouble-nozzle

3.2 高温管外加热技术

无论是为了防止试验段气体在高马赫数运行

条件下发生冷凝,还是满足复现飞行条件下总温的

试验需要,均需要对驱动段内的气体进行预加热。
由于路德维希管风洞独特的运行方式,直接的管内

加热方式会干扰非定常膨胀波系结构,严重影响流

场均匀度和有效试验时间。
管外加热技术是将高温加热件直接与驱动段

管体外表面接触,并在加热件外表面包裹保温层。
高温加热件一般采用电加热形式,通过高温电阻丝

对蓄热体进行预热。图8给出了高温管外加热系

统结构原理图。

图8 高温管外加热系统结构原理图

Fig.8 Schematicofexternaltubeheatingsystem

管外加热方式需要将驱动段管体同步加热,只
有管体达到一定温度,才能将热量传导给试验气

体。由于固体的比热容远大于气体,因此加热过程

中绝大部分能量是被管体所吸收的。作者经过前

期相关试验,受到加热元件、管体材料等限制,很难

将管内气体加热到900K以上,基本可以复现马赫

数5以下的总温以及满足更高马赫数下的冷凝要

求,但是要复现更高马赫数下飞行总温仍面临很大

困难。
3.3 高温高压隔离技术

高温高压隔离技术是宽马赫数路德维希管风

洞必须解决的另一个关键技术,包含两方面:
一是隔离驱动管冷/热段。受管外加热器热流

密度限制,随着管体尺寸的增加、加热时间急剧上

升,通常在小时量级。因此,需要将驱动段中加热

部分与未加热段隔离开,防止加热过程中出现热量

交换。同时,要求在试验开始前能够打开且不干扰

内流道。
二是隔离加热管与试验段。与前相同要求在

加热过程中有良好的密封性,同时在加热结束后能

够迅速开启,完成风洞启动。研究表明[19],开启过

程对风洞有效运行时间有较大影响,要求在10~
20ms以内。

如上所述,隔离系统要同时承受长时间的高

温、高压,并且在关闭状态下要保持良好的密封效

果、开启过程要迅速、全部开启后不能干扰内流道。

4 结  论

脉冲型风洞独特优势已使其成为高马赫数气

动力/热技术研究的热点试验设备,随着高马赫数

飞行器研制需求的增加,对脉冲型风洞研制提出了

更高的要求,特别是需要具有跨马赫数运行能力。
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路德维希管风洞作为一种特殊的脉冲型试验设备,
已在亚/跨/超声速及高超声速领域得到了发展和

应用,体现出了宽马赫数的应用潜力。但要在同一

座风洞中实现宽的马赫数运行范围,并满足温度、
压力等参数要求,仍有以下几项关键技术需要解

决:
(1)宽马赫数喷管设计技术。双喷管结构的提

出使得路德维希管风洞向低马赫数、同时具备大口

径拓展成为可能。
(2)高温管外加热技术。直接电加热方式是目

前路德维希管风洞采用的加热形式,但是要复现更

高马赫数下飞行总温仍面临很大困难。
(3)高温高压隔离技术。满足耐受长时间高温、

高压的同时,保持良好的密封性、快速开启特性。
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