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高温燃气流风洞试验舱压的影响因素研究 *
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摘 要：针对高温燃气流风洞实际试验过程中舱压变化的情况，选取了收集口位置、收集器豁口、主

动控制和堵塞比四种不同的影响因素，使用试验和三维CFD （Computational Fluid Dynamics）方法对舱压试

验匹配性的影响进行了相关的研究。数值研究与试验结果的趋势一致，舱压都随着影响因素数值的增加而

升高。依据对舱压的影响程度的差异，这四种因素由大到小依次为堵塞比、主动控制、收集口位置和收集

器豁口，计算范围内对舱压变化的最大影响程度分别为345%，271%，139%和18%。这些因素都破坏了溢流

与主流引射之间的初始平衡，通过或相当于增加向试验舱内的溢流和减小主流的引射能力来提高舱压。
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1 引 言

燃气流试验风洞是飞行器防热材料烧蚀性能及

防热部件结构的重要检验和考核设备，它有加热功

率大、研制性价比高、模型尺寸大等优点，一般由主

加热器、超声速喷管、试验舱、模型安装平台、收集

器、扩压器和排气系统等几部分组成［1］。

对于试验舱的研究一般主要集中在试验舱内激

波串结构特点及扩压器起动问题。早在 20 世纪 50 年

代，Neumann 等［2］就在探索风洞内激波串分布情况。

近些年来，文献［3-5］研究了扩压器内的激波串结

构；Gnani 等［6］研究了方管通道中背压对激波串的影

响；冯美艳等［7］研究了真空球背压抬升对激波串的影

响； Zhang 等［8］研究了激波串的形态改变以及传播模

式变化；田宁等［9］分析了波系特点对模型表面热流分

布的影响规律。

此外，对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［10-12］。童华等［13］研究了某风洞扩压器的性能；陈立

红等［14］分析了扩压段对风洞起动的影响；张小庆

等［15］研究了脉冲式燃烧风洞的整体起动特性；Gounko
等［16］探究了热喷风洞入口及喷管喉部建压过程；Yu 

等［17］探讨了风洞入口段起动过程中的特性及现象；

Zhao 等［18］研究了在自由射流中扩压器压力及其匹配

变化特性。

一般地，风洞试验时舱压影响着试验件表面的

热流分布情况，并且很高的舱压带来的非定常压力

波动会破坏试验舱内的试验设备，比如收集器、舱内

管路和录像设备等，保持合理水平的试验舱压力是

保证试验成功的关键，因此舱压的试验匹配性对于

风洞的运行和试验有着很重要的作用，研究和深入

认识试验时舱压产生的原因及其影响因素有着重要

的意义，但对此相关问题的研究很少公开发表。

基于以往的试验经验，本文使用试验和三维 CFD
方法，选取收集口位置、收集器豁口、主动控制和阻

塞比等试验中的重要因素，开展了这些因素对舱压

试验匹配性影响的研究，探究这四种因素对试验舱

压匹配性影响的规律及作用机理。

2 物理模型及数值方法

2.1 物理模型

本 文 的 研 究 以 北 京 航 天 长 征 飞 行 器 研 究 所

200 MW 高温燃气流风洞为例，试验装置示意图如图 1
所示，其工作原理是：氧气和煤油在主加热器内燃烧
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产生高温高压燃气，经喷管加速后形成高温超声速

燃气流场，对置于试验舱内的试验模型进行热考核，

试验后的气流经过扩压器减速增压，由喷淋冷凝装

置冷却后，再由抽真空装置抽吸排出。

研究时选取的喷管出口尺寸为Φ=340 mm，试验舱

尺寸为4 500 mm×4 000 mm×3 500 mm，收集口的直径为

Φ=1 000 mm。试验时为了能使收集器尽可能地前

移，在收集器的正下方预留了一个豁口位置，使收集

器可以沿流向向前插入模型支架内，其具体位置如

图 2 所示，豁口的尺寸为 820 mm×250 mm。

2.2 数值计算方法

求解时使用 CFD++求解器进行定常流场分析，

采用控制方程为三维雷诺平均的 Navier-Stokes 方程，

空间离散使用二阶精度的 TVD（Total Variation Dimin⁃
ishing）格式，并使用了一阶精度的隐式时间离散格

式，湍流模型采用了  k-ω SST （Shear Stress Transfer）
湍流模型。计算域使用半模模型，涵盖了试验舱和

收集器，取喷管的出口截面为计算域入口、收集器出

口截面为计算域出口。固壁设置为等温边界条件，

流体介质为等效的混合燃气（主要成分 H2，H2O，CO
和 CO2 的质量百分数分别为 6.01%，40.49%，24.83%
和 26.15%），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。边界条件及

气体物性设置情况为：进口压力 93 782 Pa，进口温度

2 565 K，进口马赫数为 2.97；壁面为等温壁面，设置

温度为 300 K；出口设置为超声速出口；燃气的物性

为喷管出口气体物性，其比热比为 1.144，气体常数为

317.13，分子量为 26.2。此外，计算时使用了半模模

型，对称面使用了对称边界。

2.3 网格无关性验证

为了验证 CFD 计算方法，本节对空流场进行网

格无关性验证。计算时选取了两套不同密度的三维

结构和非结构的混合网格，使用 Pointwise 软件的 T-
Rex 功能在壁面附近使用结构化的网格，网格的最小

壁面距离为 1 μm。稀网格和密网格的网格总数分别

为 290 万和 590 万，网格总数大致满足 1：2 的关系。

使用上述两套不同密度的网格计算得到的舱压平均

值分别为 17.5 kPa 和 17.1 kPa，而此时试验时的舱压

为 16.8 kPa，不同网格数目下所关注的平均舱压的差

异已经很小，密网格计算值与试验值相差仅 1.8%，由

此可见相对于分析舱压的影响来说设置为超声速出

口边界条件是比较合理的。图 3 是两种不同网格计

算得到的试验舱中心线处的Ma分布图，除在 x=2.2 m
以及在 x=3.0~4.0 m 有一定的偏差外，稀网格和密网

格计算的结果都基本上重合。为了使计算值更加接

近真实值，下面的计算将以密网格同等尺度的网格

为计算网格。图 4 列出了对称面上密网格的网格分

布情况及主要边界条件设置情况。

Fig. 4　Mesh and main boundary conditions

Fig. 3　Ma distribution on the centerline of test cabin at 

different mesh size

Fig. 1　200 MW wind tunnel facility schema

Fig. 2　Schematic diagram of collector and its opening
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3 舱压影响因素的实验研究

为研究试验舱内流场压力的变化情况，在试验

舱内壁沿流向不同的位置布置了 6 个压力测点，测

点布置的具体位置见图 5 的试验舱俯视图，采样频

率为 5 Hz。在试验过程中测得的这 6处舱压基本上是

完全重合的，为此，下面的研究使用第一个压力测点

的值。

200 MW 高温燃气流风洞自建成以来进行了很

多次球锥试验，本文针对实际试验过程中舱压的变

化情况，研究了一系列球锥试验时舱压的变化情况，

最终提取归纳了收集口位置、收集器豁口、主动控制

和阻塞比这四种试验中常见的影响因素进行相关的

研究，得到了这些工况下舱压随试验时间变化关系，

如图 6 所示。

图 6（a）研究时选取了收集口两个位置，距喷管

出口的距离 L分别为 1 200 mm 和 1 500 mm，可以看

出，随着收集口的位置后移，试验稳定后的舱压是增

加的。图 6（b）表征了收集口豁口対试验舱压的影

响。在 34.88 s，收集口的豁口挡板脱落导致产生了

收集口豁口处的溢流，但仅引起了舱压的一下波动，

之后舱压的值基本上与无豁口的状态一致了。图 6
（c）表征了试验舱压有无进水控制时舱压的变化情

况，有利于水汽化的进水位置如图 5 所示。从图中可

以看出，在试验舱内增加 9 kg/s进水时舱压增加了 1.8
倍，主要原因是部分水转化为了水蒸气溢流到舱内

使舱压增加。图 6（d）表征了不同模型阻塞比（底部

直径/喷管出口直径）情况下的试验舱压的变化情况，

可以看出，舱压随着阻塞比的增加而增加。

从这一系列的试验中可以看出，这些因素都影

响着试验时舱压的变化，但是这些因素引起舱压变

化的机理及影响程度有待于进一步地揭示之，以便

更好地把握试验运行规律。为此，下面将通过三维

数值研究来挖掘这些因素造成舱压变化的原因，探

究影响舱压变化产生的机理。

4 舱压影响因素的数值研究

研究时选取 NASA TND-5450 报告［19］中球头半

径最大的球锥模型为试验模型，球锥几何参数为：球

头半径 SR28 mm，半锥角 15°，尾部半径 R=142 mm，

总长 450 mm。在三维流场计算时加上了与 200 MW
风洞试验舱匹配的模型支架一起进行研究，整体的

计算网格量在 1500 万左右。

4.1 收集口位置的影响

研究时选取了收集口三个位置，考虑到收集器

太靠前端时热流高会带来热防护的难题，选取的距喷

管出口的距离分别为 700 mm，1 200 mm，1 700 mm，分

别表征收集口位于球锥后端、位于支架后端和位于

实际可移动的最后端。这三种工况的舱压分别为

Fig. 5　Layout of pressure measuring points and position of 

water injection

Fig. 6　Relationship between cabin pressure and test time
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25.6 kPa，34.5 kPa 和 61.3 kPa，舱压随着收集口的位

置的向后移动逐渐增加，这与上述试验得到的趋势

是一致的，具体如图 7 所示。

为了分析上述舱压增加的原因，得到了不同收

集口位置时流场的马赫数分布图，如图 8 所示。从图

中可以看出，随着收集口的后移，收集口上部的溢流

涡的尺寸逐渐增加，主流向舱内的溢流增加；并且收

集口内主流的速度大幅降低，主流卷吸能力减弱。

一般舱压是主流向舱内的溢流与主流引射作用带走

舱内气体的一种试验舱内气体压力的平衡。而收集

口后移后导致的舱内溢流的增加打破了原来的平

衡，产生了一种舱内有更多气体的新的平衡，因此舱

压提高了很多，并且高低舱压差异为 2.4 倍关系。

对于 L=700 mm 和 1 200 mm 的工况，高速的主流

气流能很好地被收集在收集器内，而对于收集器后

移后的 L=1 700 mm 工况，收集口没有包络住主流的

高速气流，从而致使很多的主流溢流到了试验舱内

（收集口上部的溢流涡的尺度大幅增加），从而导致

了高的舱压；此时收集口内上部的气流速度降低了，

说明主流对舱内气流的卷吸能力也降低了，并且收集

器后部的气流出现了部分亚声速的流动，（相当于Φ=

700 mm 的二喉道没有处于超声速工作状态下，即燃

气流风洞没起动）。由于 L=700 mm 比 L=1 200 mm 工

况的收集口能包络住更多的主流高速气流，致使主

流气流可膨胀的角度更大，进而使主流能卷吸更多

的舱内气流和产生更少的向舱内的溢流，进而收集

口靠前的工况的舱压更小。由此可以看出，喷管出

口到收集口的距离的大小是决定舱压大小的重要

因素。

此外，三者的速度场也存在着差异。L=700 mm
的收集器内几乎全是超声速气流，L=1 200 mm 的收

集器内超声速与亚声速气流共存，L=1 700 mm 的收

集器内几乎全是亚声速气流。并且，L=1 200 mm 的

收集器外底部存在着速度相对较高的流动，这相较

于 L=700 mm 和 1 700 mm 的情况有所不同。

收集器内流动产生差异的原因是：L=700 mm 时，

收集器内包络住的超声速气流能量大，其在收集器

内很快与亚声速气流掺混形成超声速气流。 L=
1 200 mm 时，收集器包络住的超声速主流的能量相对

来说没有那么强，与模型支架后的亚声速气流掺混

后不能使其超声速化，进而形成了超声速与亚声速

气流共存的情况。而 L=1 700 mm 时，由于未包络住

主流的超声速气流，收集器内全是亚声速气流。

收集器外底部流动速度存在差异的原因是：L=
700 mm 时，模型支架与收集口底部几乎没有什么缝

隙存在，从而此处的溢流很小，收集器外底部的流动

是从其上部的溢流横向发展过来的，进而进化为速

度较低的流动；L=1 700 时，模型支架到收集器内全是

亚声速流动，加之溢流量较大，所以其溢流亦是速度

相对较低的亚声速流动，进而发展到收集器外底部

的流动也是速度相对较低的流动；而 L=1200 时，模型

支架后与收集口之间存在着能量较大的主流，加之

溢流量适中，进而使收集口外底部形成了流动速度

相对较高的流动。

当主流的速度越大时，主流对周围流场的卷吸

能力也相应地越大。据此为了进一步定量地表示出

主流引射能力的变化情况，得到了收集口内径向坐

标的中心轴线马赫数分布情况，如图 9 所示。从图中

可以看出，收集口内上半部分的主流是超声速流动，

收集口内下半部分的主流由于有模型支架的阻挡是

亚声速流动。其中 L=700 mm 的收集口下半部分被

模型和支架的实物占据了，没有流体流动，就出现了

马赫数为 0 的情况。此外，收集口内上半部分的超声

速主流的最大流速峰值是沿收集口位置的后移而逐

渐减小的（主要原因在于主流沿流向的速度衰减）。

把上述收集口内最大马赫数峰值表征为收集口位置

的函数，得到如图 7 所示的Ma分布情况。

从图 8 中还可以看出，主流在收集口的溢流主要

是以收集口上部的溢流涡的形式流向试验舱内的，

溢流涡的尺度大小直接与主流溢流的强弱有着很大

的关系。为此把图 8 中的收集口上部的溢流涡的尺

度标征为收集口位置的函数，得到如图 7 中所示的涡

尺度分布情况。

从图 7 中可以看出，主流的溢流涡尺度与收集口

位置是正向关系（与舱压与收集口位置关系线趋势

Fig. 7　Relationship picture of cabin pressure, vortex 

dimension, Ma in collector port and collector position
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一致），收集口内主流最大 Ma与收集口位置是反向

关系，这两条曲线反映出的主流溢流和引射能力随

收集口位置的后移分别增大和减小，是舱压随收集

口位置后移逐渐增加的主要原因。

4.2 收集器豁口的影响

4.2.1 空流场状态       
计算时选取了收集口的位置为 L=1 200 mm 的工

况。无豁口工况计算的舱压为 17.1 kPa，有豁口时的

舱压为 20.1 kPa，存在豁口时空流场的舱压提高了

3 kPa，即 17.5%。图 10 为有无收集器豁口的空流场

状态的马赫数分布图。从图中可以看出，收集器无

豁口时，收集器内的流场呈现出标准的菱形波系结

构，引入收集器豁口后，标准的菱形波系结构在收集

口附近及其下游被破坏掉了，形成了扭曲的菱形波

系结构。在豁口的下方有大量的超声速气流从收集

器内溢流到试验舱内，破坏了无豁口时溢流与主流

引射所产生的平衡，达到了一种新的溢流与引射的

平衡，提高了舱压。

4.2.2 带球锥模型的流场状态       
为了进一步分析真实试验工况下的流场状态，

还计算了带球锥模型的有无豁口的风洞流场工况。

无豁口工况计算的舱压为 34.5 kPa，有豁口时的舱压

为 35 kPa，存在豁口时空流场的舱压提高了 0.5 kPa，
仅变化 1.4%，这与第 3 小节的试验情况也是吻合的。

图 11 为有无收集器豁口的带试验件流场状态的马赫

数分布图。从图中可以看出，增加豁口后，收集口上

部的溢流涡增加不大，并且由于豁口处于模型支架

的后方，在豁口处产生的是亚声速气流，亚声速气流

从收集器内溢流致使的溢流量没有那么大，进而舱

压变化很小。但是，实际试验时高温气流从收集器

豁口流出后，会损伤收集器下方的试验设备，所以试

验时豁口需要封堵上。可是有些试验时出现非定常

流造成的振动会破坏豁口的封堵情况，进而产生上

述流动状况，所以研究豁口对试验舱内流动结构的

影响进而保证试验成功进行来说也是十分必要的。

4.3 主动进气的影响

试验时无论是对舱压进行进气控制还是加冷却

水通过蒸发形成水蒸汽对其进行控制（或管路被烧

坏导致的冷却水泄漏），都是主动控制影响的体现，因

此研究主动控制对舱压的影响有着重要的现实意义。

由于当喷水位置处于主流内，最少有大约 96.15% 的

水变化为水蒸汽［20］，也就是说最终水还是以气的形

式进入试验舱和收集器的，相对于对舱压的影响来

Fig. 10　Ma pictures of empty flow field

Fig. 8 Ma distributions of different collector positions

Fig. 9　Influence of collector position on Ma distribution 

along collector port
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说进水和进气的流量值基本上是相同的，为此本小

节开展了主动进气控制的研究，通过研究进气量对

舱压的影响来得到进水/气量对舱压影响的机理。研

究时选取收集口的位置为 L=1 200 mm，进气位置选

在最有利于提高舱压水平的试验舱的后上方，分别

施加了 0，2，5，10，20 kg/s 五种不同的进气工况，得到

了进气量与舱压的关系图如图 12 所示。随着进气量

的增加，舱压逐渐增加，这与试验得到的趋势是一致

的，但更多的数值计算结果表明增加的趋势呈现出

先急剧再变平缓的状态。

为了进一步分析舱压增加的原因，计算时对进

气入口处的网格进行了加密，得到了不同进气状态

下的马赫数图如图 13 所示。相对于无进气的工况，

进气量为 2 kg/s 时，舱压较无主动进气时的 34.5 kPa
增加了 13 kPa，增大了 37.7%，此时受舱内气流压迫

后高速的主流在收集口附近出现速度衰减的情况，

并且由于进气量较小，试验舱内后上方的进气口流

速为亚声速流动，此外收集器内的流动也已经变为

亚声速的流动。进气量增加到 5 kg/s 和 10 kg/s 时，试

验舱内马赫数为 3.8 的主流速度大幅衰减为马赫数

2.1，主流的卷吸能力大幅降低。此时试验舱后上部

的主动进气口以自由射流的形式注入试验舱内，呈

现出菱形激波系结构。由于外界气体的注入，相当

于有很大的溢流注入试验舱内，所以舱压很大，两种

工况对应的舱压为 72.4 kPa 和 92.9 kPa，较无进气控

制的工况提高了 110% 和 169.3%。在进气量达到

20 kg/s 时，舱压增加到 128.1 kPa，大于喷管出口压力

93.782 kPa，喷管出口的主流以自由射流式激波串的

形态打到试验件上。此时主动进气口处的流动仍是

激波串的结构，但其强度较小流量时变得更加大了。

不加进气时，舱压的实现主要是由收集口的位

置和试验件与模型支架的阻塞导致的，形成了主流

向试验舱内的溢流和主流对舱内气流的引射之间的

平衡。增加进气以后，相当于有很多气流溢流到试

验舱内，从而造成了舱压的提高，高的舱压会对主流

产生压迫作用，致使主流的速度产生大幅衰减，主流

的引射能力降低，主流卷吸舱内气体的能力远不及

试验舱内充气增加的能力，进而最终是舱压大幅提

高。由此可见，向舱内大幅进气是试验时应该避免

的情况。

为了定量地描述，图 14 表示了不同进气量工况

下的收集口内径向坐标的马赫数分布情况。由于舱

内主动进气后的低速气流对主流的挤压作用，并且

进气量越大挤压作用越大，所以收集口内上半部分

的超声速主流的最大流速峰值是沿进气量的增加而

逐渐减小的。

按照上文方法表征出了溢流涡尺度和收集口马

Fig. 13　Ma pictures of different flow rates

Fig. 12　Relationship picture of cabin pressure, vortex 

dimension, Ma in collector port and flow rate

Fig. 11　Ma distributions of 3D flow field
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赫数与进气量的关系图如图 12 所示。图中舱压的增

加趋势与溢流涡尺度的增加趋势和收集口最大 Ma

的减小趋势是一致的，这些也说明了主动进气量引

起试验舱压变化的原因也相当于溢流量的增加和主

流引射能力的减弱。

4.4 堵塞比的影响

试验时主要关注球锥的底端面积对喷管出口气

流的阻塞作用，研究了球锥底部大端面积与喷管出

口面积的比值对试验舱压的影响，即阻塞比的影响。

研究时收集口的位置为 L=1 200 mm，基于 200 MW 燃

气流设备自身的特点，其二喉道半径尺寸为 350 mm，

并且由于底部直径太小，球锥的内部存储空间很小，

从而很少在工程应用中被使用，选取了无球锥、球锥

底端半径为 142 mm，156 mm 和 170 mm 四种不同的

工况，由于喷管出口的半径为 170 mm，因此相应的堵

塞比分别为 0，84%，92% 和 100%。这三种工况计算

得到的舱压与阻塞比之间的关系如图 15 所示，随着

阻塞比的增加，舱压逐渐增加，也与试验得到的趋势

一致，更多的数值计算结果表明在阻塞比接近 1 时这

种增加的趋势变得更加剧烈。

为了进一步分析舱压变化的原因，计算得到了

不同阻塞比工况时的马赫数图如图 16 所示。加上试

验件以后的阻塞比为 84%，此时破坏了空流场的菱

形激波串结构，高速的主流由空流场中心位置的马

赫数 4.8 衰减为马赫数 3.8，并分布为球锥的周围，主

流的卷吸作用减弱。由于加入了试验件对主流的阻挡

作用，增加了向试验舱内的溢流，舱压增加了 17.4 kPa，
提高了 100%。阻塞比提高到 92% 以后，高速主流的

速度衰减作用加大，主流发展到收集口后的速度衰

减到 Ma2.4，主流引射作用减弱；同时收集口边缘的

溢流涡尺寸增加，标志着溢流增加，最终舱压增加到

47.3 kPa。当试验件底部尺寸与喷管出口尺寸一样

时，即阻塞比 100% 时，主流被试验件完全阻挡，位置

靠后的收集口没办法收住主流，主流被球锥表面折射

到试验舱内，致使试验舱压剧烈地提高到 153.4 kPa，
相对于阻塞比为 84% 的工况提高了 3.45 倍。此时的

舱压大于喷管出口压力 93.782 kPa，因此主流变为自

由射流的流动结构，喷管出口处的主流出现了强激

波，打到了试验件表面。

从以上可以知道，没加试验件时，主流很容易

被收集器收集到，仅有很少的溢流到达试验舱内。

安装上试验件以后，试验件和模型支架对主流起到

了阻挡的作用，使主流有更多的流体溢流到试验舱

内，并且由于模型阻挡而产生的主流速度的衰减导

Fig. 15　Relationship picture of cabin pressure, vortex 

dimension, Ma in collector port and blockage ratio

Fig. 16　Ma distributions of four blockage ratios

Fig. 14　Influence of flow rate on Ma distribution along 

collector port
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致减少了主流对舱内气体的引射作用，进而使舱压

增加。

不同阻塞比工况下的收集口内径向坐标的马赫

数分布情况，如图 17 所示。由于试验件对主流的阻

挡作用随着阻塞比的增加逐渐变大，所以收集口内

上半部分的超声速主流的最大流速峰值呈现出沿阻

塞比的增加而逐渐减小的趋势，当阻塞比为 100%
时，收集口内流动全部为亚声速流动。

同样，得到了溢流涡尺度和收集口马赫数与进

气量的关系图如图 15 所示。图中舱压的增加趋势与

溢流涡尺度的增加趋势和收集口最大 Ma的减小趋

势也是一致的，这些都说明了阻塞比引起试验舱压

变化的原因也相当于溢流量的增加和主流引射能力

的减弱。

对于高阻塞比的情况，把收集口位置的前移到

试验件底部左右可以收集更多的主流到收集器内，

进而可以通过调节收集口位置来联合调节主流的溢

流及引射和舱压的大小。而真实试验时是上述多重

因素相互叠加作用的结果，本文为了研究清楚这些

因素的影响进而每小节固定研究了单重因素的影

响，以便更加清晰地把握其中的规律。

通过对影响舱压变化的四种不同因素的分析，

总结了其中的机理，画出了试验舱压平衡示意图，如

图 18 所示。图中清晰地表示出了高温燃气流风洞中

决定舱压变化的两大因素：主流引射和溢流。主流引

射能力越强，主流带走舱内的气体越多，试验舱内气

体的压力越小。主流的溢流主要是在收集口满流后

产生的，溢流量越大舱内的气体越多，试验舱的压力

越大。对于上文中所研究的舱压影响因素，它们都

是通过这两个决定因素的变化来改变舱压的。

5 结 论

本文通过研究，得到如下结论：

（1）选取了收集口位置、收集器豁口、主动控制

和堵塞比这四种不同的舱压影响因素进行了相关的

研究。数值研究结果与试验的趋势都是一致的，舱

压都随着影响因素值的增加而升高。这四种因素都

破坏了原始舱压的平衡状态，通过或相当于通过增

加溢流并减小主流引射，进而形成更高舱压的一种

新平衡。

（2）本文计算范围内，阻塞比对舱压变化的影响

最大，主动控制的影响次之，收集口位置再次之，收

集器豁口的影响最靠后，它们对舱压变化的最大影

响程度分别为 345%，271%，139%，18%。根据本设备

运行特点，各影响因素取值空间限制范围分别为：阻塞

比为 0~92%；主动控制量为 0~10 kg/s；收集口位置为距

喷管出口 700~1 200 mm；可以有收集口豁口的存在。

（3）阻塞比高相当于提高了试验件对主流的阻

挡作用，进而使溢流增加，主流速度衰减导致卷吸的

能力降低，进而舱压提高，当试验件底部与喷管出口

尺寸相当时舱压大于喷管出口压力，主流变为自由

射流的流场结构。

（4）主动控制相当于提高了试验舱内的溢流量，

溢流压迫主流速度衰减，大幅的舱内进气溢流和主

流引射的衰减造成了舱压的大幅提高。主动控制量

增加到一定值时主流变为自由射流的流场结构。

（5）收集口位置的影响主要体现在当收集口后

移以后，收集器不能够很好地包络住超声速主流，进

而使更多的主流溢流到试验舱内，加之收集口处的

主流卷吸能力减弱，从而造成舱压提高。

（6）收集器豁口对舱压的影响较小，造成舱压上

升与否主要是看主流在豁口处是以超声速气流还是

亚声速气流向舱内泄流，如果是超声速溢流会有 18%
左右的影响；如果是亚声速溢流，对舱压的影响仅体

现在了非定常的舱压波动上面。

Fig. 17　Influence of blockage ratio on Ma distribution 

along collector port

Fig. 18　Schematic diagram of pressure balance in test cabin
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Influencing factors of test cabin pressure for high 
temperature gas flow wind tunnel

WANG Biao1，CAO Zhihong1，JIANG Yitong1，TIAN Ning1，ZHAO Ling1，2

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

Abstract：Based on the changes of cabin pressure in the actual experiment for the high temperature gas 
flow wind tunnel， four influence factors， namely collector position， collector opening， active control and block⁃
age ratio， were selected to be studied. Three-dimension computational fluid dynamics （CFD） method and experi⁃
ments were used to carry out the relevant research about the influence of these factors on experimental matching 
of cabin pressure. The numerical results are consistent with the experiment. The cabin pressure increases with the 
value increase of influence factor. According to the degree of influence on cabin pressure， the decreasing orders 
of these four factors are blockage ratio， active control， collector position and collector opening. The maximum in⁃
fluence degrees within the computational range are 345%， 271%， 139% and 18%， respectively. These factors all 
destroy the initial balance between overflow and mainstream ejection. They all increase the cabin pressure 
through increasing the overflow to test cabin and reducing the ability of mainstream ejection.

Key words：High temperature wind tunnel；Cabin pressure；Collector port；Active control；Blockage 
ratio
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