
 

 

风洞（wind tunnel），是能人工产生和控制气流，以模拟飞行器或物体周围

气体的流动，并可量度气流对物体的作用以及观察物理现象的一种管道状实验设

备，它是进行空气动力实验最常用、最有效的工具。 

风洞主要由洞体、驱动系统和测量控制系统组成，各部分的形式因风洞类型

而异。 

洞体 

它有一个能对模型进行必要测量和观察的实验段。实验段上游有提高气流匀

直度、降低湍流度的稳定段和使气流加速到所需流速的收缩段或喷管。实验段下

游有降低流速、减少能量损失的扩压段和将气流引向风洞外的排出段或导回到风

洞入口的回流段。有时为了降低风洞内外的噪声，在稳定段和排气口等处装有消

声器。 

驱动系统 

它有两类，一类是由可控电机组和由它带动的风扇或轴流式压缩机组成。风

扇旋转或压缩机转子转动使气流压力增高来维持管道内稳定的流动。改变风扇的

转速或叶片安装角，或改变对气流的阻尼，可调节气流的速度。直流电动机可由

交直流电机组或可控硅整流设备供电。它的运转时间长，运转费用较低，多在低

速风洞中使用。使用这类驱动系统的风洞称连续式风洞，但随着气流速度增高所

需的驱动功率急剧加大，例如产生跨声速气流每平方米实验段面积所需功率约为

4000 千瓦，产生超声速气流则约为 16000～40000 千瓦。另一类是用小功率的压

气机事先将空气增压贮存在贮气罐中，或用真空泵把与风洞出口管道相连的真空

罐抽真空，实验时快速开启阀门，使高压空气直接或通过引射器进入洞体或由真

空罐将空气吸入洞体，因而有吹气、引射、吸气以及它们相互组合的各种形式。

使用这种驱动系统的风洞称为暂冲式风洞。暂冲式风洞建造周期短，投资少，一

般[[雷诺数]]较高，它的工作时间可由几秒到几十秒，多用于跨声速、超声速和

高超声速风洞。对于实验时间小于 1 秒的脉冲风洞还可通过电弧加热器或激波来

提高实验气体的温度，这样能量消耗少，模拟参数高。 

测量控制系统 

其作用是按预定的实验程序，控制各种阀门、活动部件、模型状态和仪器仪

表，并通过天平、压力和温度等传感器，测量气流参量、模型状态和有关的物理
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量。随着电子技术和计算机的发展，20 世纪 40 年代后期开始，风洞测控系统，

由早期利用简陋仪器，通过手动和人工记录，发展到采用电子液压的控制系统、

实时采集和处理的数据系统。 

分类 

风洞种类繁多，有不同的分类方法。按实验段气流速度大小来区分，可以分

为低速、高速和高超声速风洞。 

低速风洞 

实验段气流速度在 130 米/秒以下(马赫数≤0.4)的风洞。世界上第一座风洞

是 F.H.韦纳姆于 1869～1871 年在中国建造的。它是一个两端开口的木箱，截面

45.7 厘米×45.7 厘米，长 3.05 米。德国的 O.莱特和 W.莱特兄弟在他们成功地

进行世界上第一次动力飞行之前，于 1900 年建造了一个风洞，截面 40.6 厘米

×40.6 厘米，长 1.8 米，气流速度为 40～56.3 千米/小时。以后，许多国家相

继建造了不少较大尺寸的低速风洞。基本上有两种形式，一种是法国人 A.-G.埃

菲尔设计的直流式风洞；另一种是德国人 L.普朗特设计的回流式风洞，图 1 是

这两种风洞结构示意图。现在世界上最大的低速风洞是美国国家航空和航天局

(NASA)埃姆斯(Ames)研究中心的 12.2 米×24.4 米全尺寸低速风洞。这个风洞建

成后又增加了一个 24.4 米× 36.6 米的新实验段，风扇电机功率也由原来 25 兆

瓦提高到 100 兆瓦。 

低速风洞实验段有开口(见图 1 实验段)和闭口两种形式，截面形状有矩形、

圆形、八角形和椭圆形等，长度视风洞类别和实验对象而定。60 年代以来，还

发展出双实验段风洞，甚至三实验段风洞。图 2为美国气动力研究与发展中心的

8米(宽)×6米(高)、16米(宽)×12米(高)闭口串列双实验段开路式风洞示意图。 

高速风洞 

实验段内气流马赫数为 0.4～4.5 的风洞。按马赫数范围划分，高速风洞可

分为亚声速风洞、跨声速风洞和超声速风洞。 

亚声速风洞 

风洞的马赫数为 0.4～0.7。结构形式和工作原理同低速风洞相仿，只是运

转所需的功率比低速风洞大一些。 

跨声速风洞 
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风洞的马赫数为 0.5～1.3。当风洞中气流在实验段内最小截面处达到声速

之后，即使再增大驱动功率或压力，实验段气流的速度也不再增加，这种现象称

为壅塞。因此，早期的跨声速实验只能将模型装在飞机机翼上表面或风洞底壁的

凸形曲面上，利用上表面曲率产生的跨声速区进行实验。这样不仅模型不能太大，

而且气流也不均匀。后来研究发现，实验段采用开孔或顺气流方向开缝的透气壁，

使实验段内的部分气流通过孔或缝流出，可以消除风洞的壅塞，产生低超声速流

动。这种有透气壁的实验段还能减小洞壁干扰，减弱或消除低超声速时的洞壁反

射波系。因模型产生的激波，在实壁上反射为激波，而在自由边界上反射为膨胀

波，若透气壁具有合适的自由边界，则可极大地减弱或消除洞壁反射波系。为了

在各种实验情况下有效地减弱反射波，发展出可变开闭比（开孔或开缝占实验段

壁面面积的比例）和能改变开闭比沿气流方向分布的透气壁。第一座跨声速风洞

是美国航空咨询委员会(NACA)在 1947 年建成的。它是一座开闭比为 12.5%、实

验段直径为 308.4 毫米的开缝壁风洞。此后跨声速风洞发展很快，到 50 年代

就已建设了一大批实验段口径大于 1 米的模型实验风洞。 

超声速风洞 

洞内气流马赫数为 1.5～4.5 的风洞。风洞中气流在进入实验段前经过一个

拉瓦尔管而达到超声速。只要喷管前后压力比足够大，实验段内气流的速度只取

决于实验段截面积对喷管喉道截面积之比。通常采用由两个平面侧壁和两个型面

组成的二维喷管。喷管的构造型式有多种，例如：两侧壁和两个型面装配成一个

刚性半永久性组合件并直接与洞体连接的固定喷管；由可更换的型面块和喷管箱

侧壁组成喷管，并将喷管箱与洞体连接而成的固块喷管；由两块柔性板构成喷管

型面，且柔性板的型面可进行调节的柔壁喷管（图 3）。实验段下游的超声速扩

压器由收缩段、第二喉道和扩散段组成(图 4),通过喉道面积变化使超声速流动

经过较弱的激波系变为亚声速流动，以减小流动的总压损失。第一座超声速风洞

是普朗特于 1905 年在德国格丁根建造的，实验马数可达到 1.5。1920 年 A.布泽

曼改进了喷管设计，得到了均匀超声速流场。1945 年德国已拥有实验段直径

约 1 米的超声速风洞。50 年代，世界上出现了一批供飞行器模型实验的超声速

风洞，其中最大的是美国的 4.88 米×4.88 米的超声速风洞。 

现在建设的许多风洞，往往突破了上述亚声速、跨声速和超声速单一速度的

http://baike.baidu.com/view/74884.htm
http://baike.baidu.com/view/3831882.htm
http://baike.baidu.com/view/562891.htm
http://baike.baidu.com/view/3762.htm


 

 

范围，可以在一个风洞内进行亚声速、跨声速和超声速实验。这种风洞称为三声

速风洞。中国气动力研究与发展中心的 1.2 米×1.2 米跨声速、超声速风洞（图

5）是一座三声速风洞。 

60 年代以来，提高风洞的雷诺数受到普遍重视。跨声速风洞的模型实验雷

诺数通常小于 1×109，大型飞行器研制需要建造雷诺数更高（例如大于 4×109）

的跨声速风洞，因而出现了增高驻点压力的路德维格管风洞，用喷注液氮降低实

验气体温度、提高雷诺数的低温风洞等新型风洞。低温风洞具有独立改变马赫数、

雷诺数和动压的能力，因此发展很快。 

高超声速风洞 

马赫数大于 5 的超声速风洞。主要用于导弹、人造卫星、航天飞机的模型

实验。实验项目通常有气动力、压力、传热测量和流场显示，还有动稳定性、低

熔点模型烧蚀、质量引射和粒子侵蚀测量等。高超声速风洞主要有常规高超声速

风洞、低密度风洞、激波风洞、热冲风洞等形式。 

常规高超声速风洞 

它是在超声速风洞的基础上发展起来的。图 6为高超声速风洞示意图。图 7

为一座实验段直径为 0.5 米的暂冲式高超声速风洞照片。 

常规高超声速风洞的运行原理与超声速风洞相似，主要差别在于前者须给气

体加热。因为在给定的稳定段温度下，实验段气流静温随马赫数增加而降低，以

致实验段气流会出现液化。实际上，由于气流膨胀过程很快，在某些实验条件下，

存在不同程度的过饱和度。所以，实际使用的稳定段温度可比根据空气饱和曲线

得到的温度低。根据不同的稳定段温度，对实验气体采用不同的加热方法。在通

常情况下，气体燃烧加热器加热温度可达 750 开；镍铬电阻加热器可达 1000 开；

铁铬铝电阻加热器可达 1450 开；氧化铝卵石床加热器可达 1670 开；氧化锆卵石

床加热器可达 2500 开；以高纯度氮气为实验气体的钨电阻加热器可达 2200 开；

石墨电阻加热器可达 2800 开。早期常规高超声速风洞常采用二维喷管。在高马

赫数条件下，喉道尺寸小，表面高热流引起的热变形使喉道尺寸不稳定，边界层

分布也非常不均匀，都会影响气流均匀性。所以，后期大多数高超声速风洞安装

了锥形或型面轴对称喷管。锥形喷管加工容易，但产生锥型流场，所以后来逐渐

被型面喷管代替。在马赫数大于 7 的情况下，对高温高压下工作的喷管喉道，
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一般用水冷却。 

常规高超声速风洞的典型气动性能以实验马赫数和单位雷诺数来表征。以空

气作实验气体的典型风洞的实验马赫数为 5～14,每米雷诺数的量级为 3×106。

为进一步提高实验马赫数和雷诺数，采用凝结温度极低（4 开）的氦气作实验

气体，在室温下马赫数可达到 25；加热到 1000 开时马赫数可达到 42。 

世界上第一座常规高超声速风洞是德国在第二次世界大战时建造的。这是一

座暂冲式风洞。马赫数上限为 10，实验段尺寸为 1米×1 米。德国战败，风洞未

能完全建成。战后，美国建造了多座尺寸在 0.45 米以上的常规高超声速风洞。 

低密度风洞 

形成稀薄(低密度)气体流动的高超声速风洞。它为研制航天器提供高空飞行

的气动环境，也是研究稀薄气体动力学的实验工具。低密度风洞主要进行滑移流

态和过渡流态下的实验，主要模拟克努曾数、马赫数、物面平均温度和滞止温度

（气体速度变成零时的温度）之比（约为 0.06～1）等参数，以及高温低压下的

真实气体效应。低密度风洞的原理和结构同常规高超声速风洞相仿。同常规高超

声速风洞相比，它有以下特点：稳定段压力和实验模型尺寸均较常规高超声速风

洞成量级地减小；具有庞大的真空抽气系统和优良的风洞密封性能；普遍采用深

冷拉瓦尔管或小孔自由射流实验技术，以解决由于低雷诺数、高马赫数而引起的

喷管边界层加厚问题，从而能在更大的克努曾数下获得供实验用的、足够尺寸的

稀薄气流区域；在相同的马赫数下预防工作气体液化的加热要求较一般高超声速

风洞为低。但在低密度风洞实验中，由于气流密度小，实验模型尺寸小，所以模

型的气动力、热、压力等均甚微弱，测量技术难度大。电磁悬挂天平、电子束装

置等非接触测量技术已用于有关测量。 

激波风洞 

利用激波压缩实验气体，再用定常膨胀方法产生高超声速实验气流的风洞。

它由一个激波管和连接在它后面的喷管等风洞主要部件组成。在激波管和喷管之

间用膜片（第二膜片）隔开，喷管后面被抽成真空。图 9为反射型激波风洞原理

示意图。激波风洞的工作过程是：风洞启动时主膜片先破开，引起驱动气体的膨

胀，产生向上游传播的膨胀波，并在实验气体中产生激波。当此激波向下游运动

达到喷管入口处时，第二膜片被冲开，因而经过激波压缩达到高温高压的实验气
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体即进入喷管膨胀加速，流入实验段供实验使用。当实验条件由于波系反射或实

验气体流完而遭到破坏时，实验就结束。激波风洞的实验时间短，通常以毫秒计。

激波风洞的名称是赫兹伯格于 1951 年提出的。它的发展与中、远程导弹和航天

器的发展密切相关。50 年代初至 60 年代中期，由于急需研究高超声速飞行中出

现的高温真实气体效应，激波风洞主要用于模拟高温条件。60 年代中期以后，

由于需要战略弹头在低空作机动飞行，它即转向于模拟高雷诺数，并于 1971 年

首先实现了这种模拟的运行。早期的激波风洞采用直通型（入射激波在喷管入口

处不反射而直接通过喷管）运行，因而实验时间非常短（甚至短于 1 毫秒），难

以应用，因此又发展出反射型激波风洞。这种风洞有不同的运行方法，如适当选

择运行条件，通常可取得 5～25 毫秒的实验时间。激波风洞实验已确立为一种标

准的高超声速实验技术，并已成为高超声速气动力数据的主要来源。实验项目通

常是传热、压力、气动力测量和流场显示，此外还有电子密度测量等特殊项目。

现有激波风洞运行的最高参数是：驱动压力约为 3400 大气压（1 大气压等于

101325 帕）；可以模拟 6.7 千米/秒的飞行速度；气流马赫数达 24；雷诺数达

108（当马赫数为 8时）。 

热冲风洞 

利用电弧脉冲放电定容地加热和压缩实验气体，产生高超声速气流的风洞。

基本结构如图 10 所示。运行前储能装置储存电能，弧室充入一定压力的气体，

膜片下游各部位被抽吸到真空状态(一般不低于 105 帕)。运行时，储存的电能以

千分之一毫秒到几十毫秒的时间在弧室内通过电弧放电释放，以加热和压缩气体；

当弧室中压力升高到某个预定值时，膜片被冲破；气体经过喷管膨胀加速，在实

验段中形成高超声速气流；然后通过扩压器排入真空箱内。与常规高超声速风洞

和激波风洞不同，热冲风洞的实验气流是准定常流动(见非定常流动),实验时间

约 20～200 毫秒；实验过程中弧室气体压力和温度取决于实验条件和时间，与高

超声速风洞和激波风洞相比大约要低 10～50%。所以要瞬时、同步地测量实验过

程中实验段的气流参量和模型上的气动力特性，并采用一套专门的数据处理技术。

热冲风洞的研制开始于 20 世纪 50 年代初，略后于激波风洞。原来是要利用火花

放电得到一个高性能的激波管驱动段，后来就演变成热冲风洞。“热冲”这个词

是 R.W.佩里于 1958 年提出来的。 

http://baike.baidu.com/view/1970626.htm


 

 

热冲风洞的一个技术关键是将材料烧损和气体污染减少到可接受的程度。采

取的措施有：以氮气代替空气作为实验气体；减小暴露在热气体中的弧室绝缘面

积；合理设计析出材料烧损生成微粒的电极和喉道挡板结构；适当选取引弧用的

熔断丝；限制风洞在弧室气体温度低于 4000 开下运行等。热冲风洞的储能装置

有电容和电感两种方式。前者常用于储存 10 兆焦耳以下的能量，后者多用于储

存 5～100 兆焦耳的能量。还有一种方式是电网直接供电，其能量一般为 10 兆焦

耳量级，不同的电能利用方式要求有相应的充电放电系统。热冲风洞的模拟范围

一般可以达到：马赫数 8～22，每米雷诺数 1×105～2×108。长达上百毫秒的

实验时间，不仅使它一次运行能够完成模型的全部攻角的静态风洞实验，而且可

以进行风洞的动态实验，测量动稳定性，以及采用空气作实验气体（温度一般在

3000 开以下）进行高超声速冲压发动机实验。 

除上述风洞外，高超声速风洞还有氮气风洞、氦气风洞、炮风洞（轻活塞风

洞）、长冲风洞(重活塞风洞)、气体活塞风洞、膨胀风洞和高超声速路德维格管

风洞等。 

产生人工气流并能观测气流或气流与物体之间相互作用的管道装置。风洞是

空气动力学研究和试验中最广泛使用的工具。它的产生和发展是同航空航天科学

的发展紧密相关的。风洞广泛用于研究空气动力学的基本规律，以验证和发展有

关理论，并直接为各种飞行器的研制服务，通过风洞实验来确定飞行器的气动布

局和评估其气动性能。现代飞行器的设计对风洞的依赖性很大。例如 50 年代美

国 B-52 型轰炸机的研制，曾进行了约 10000 小时的风洞实验，而 80 年代第一架

航天飞机的研制则进行了约 100000 小时的风洞实验。 

设计新的飞行器必须经过风洞实验。风洞中的气流需要有不同的流速和不同

的密度，甚至不同的温度，才能模拟各种飞行器的真实飞行状态。风洞中的气流

速度一般用实验气流的马赫数(M 数)来衡量。风洞一般根据流速的范围分类：

M<0.3 的风洞称为低速风洞，这时气流中的空气密度几乎无变化；

在 0.3<M<0.8 范围内的风洞称为亚音速风洞，这时气流的密度在流动中已有

所变化； 0.8<M<1.2 范围内的风洞称为跨音速风洞；1.2<M<5 范围内的风洞

称为超音速风洞；M≥5的风洞称为高超音速风洞。风洞也可按用途、结构型式、

实验时间等分类。 

http://baike.baidu.com/view/394679.htm


 

 

专用风洞 

为了满足各种特殊实验的需要，还可采用各种专用风洞，冰风洞供研究飞机

穿过云雾飞行时飞机表面局部结冰现象。尾旋风洞供研究飞机尾旋飞行特性之用。

这种风洞的实验段垂直放置，气流上吹呈碟形速度分布，而且风速可以迅速改变，

能托住尾旋模型使其不致下坠。 

风洞是飞行器研制中必不可少的设备，风洞的规模和完善往往反映航空航天

科学技术的发展水平。全世界的风洞总数已达千余座，最大的低速风洞是美国国

家航空航天局艾姆斯中心的国家全尺寸设备(NFSF)，实验段尺寸为 24.4×36.6

米 2,足以实验一架完整的真飞机；雷诺数最高的大型跨音速风洞是美国兰利中

心的国家跨音速设备(NTF)，它是一座实验段尺寸为 2.5×2.5 米 2 的低温风洞，

采用了喷注液氮的技术，用以降低实验气体温度，从而使风洞实验的雷诺数达到

或接近飞行器的实际飞行值。现代最大的高马赫数、高雷诺数气体活塞式风洞还

配有先进的测量显示仪器和数据采集处理系统。风洞的发展趋势是进一步增加风

洞的模拟能力和提高流场品质，消除跨音速下的洞壁干扰，发展自修正风洞。计

算机在风洞中的广泛使用和计算空气动力学的发展将大大提高风洞的实验能力。 

汽车风洞 

汽车风洞中用来产生强大气流的风扇是很大的，比如奔驰公司的汽车风洞，

其风扇直径就达 8.5m，驱动风扇的电动功率高达 4000kW，风洞内用来进行实车

试验段的空气流速达 270km/h。建造一个这样规模的汽车风洞往往需要耗资数亿

美元，甚至 10 多亿，而且每做一次汽车风洞试验的费用也是相当大的。 

汽车风洞有模型风洞、实车风洞和气候风洞等，模型风洞较实车风洞小很多，

其投资及使用成本也相对小些。在模型风洞中只能对缩小比例的模型进行试验，

其试验精度也相对低些。实车风洞则很大，建设费用及使用费用极高。目前世界

上的实车风洞还不多，主要集中在日、美、德、法、意等国的大汽车公司。气候

风洞主要是模拟气候环境，用来测定汽车的一般性能(如空洞性能等)的风洞。国

外的汽车公司在进行汽车开发时，其车身大都是先制成 l：1 的汽车泥模，然后

在风洞中做试验，根据试验情况对车身各部分进行细节修改，使风阻系数达到设

计要求，再用三维坐标测量仪测量车身外形，绘制车身图纸，进行车身冲压模具

的设计、生产等技术工作。 

http://baike.baidu.com/view/4376269.htm
http://baike.baidu.com/view/4376269.htm
http://baike.baidu.com/view/85211.htm
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http://baike.baidu.com/view/3831970.htm
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中国川西大型风洞群 

中国川西大型风洞群试验能力进入世界先进行列，具有中国自主知识产权的

磁悬浮模型今天在中国空气动力研究基地低速风洞通过试验鉴定。至此，该基地

位于川西山区的亚洲最大风洞群已累计完成风洞试验 50 余万次，获得各级科技

进步成果奖 1403 项，成为中国规模最大、手段齐备、综合实力最强的国家级空

气动力试验、研究和开发机构，其综合试验能力跻身世界先进行列。 

改革开放以来，该基地依靠科技进步不断提升综合科研试验能力，先后建成

以低速风洞和跨声速风洞为代表的 52 座风洞设备和专用设施，构成了亚洲最大

的风洞群，拥有 8 座“世界级”风洞设备；建成峰值运算速度达每秒 10 万亿次

的计算机系统，形成大、中、小配套，风洞试验、数值计算和模型飞行试验三大

手段齐备，低速、高速、超高速衔接的设备群，能够进行从低速到 24 倍声速，

从水下、地面到 94 公里高空范围，覆盖气动力、气动热、气动物理、气动光学

等领域的空气动力试验。 

基地科研试验能力大幅跃升，为武器装备发展和国民经济建设作出重大贡献。

从“歼-10”、“枭龙”战机和“神舟”系列飞船，到磁悬浮、“和谐号”高速列车；

从高达 300 多米的东方明珠塔，到横跨 30 多公里海面的杭州湾跨海大桥，都在

这里进行过风洞试验。至今，基地已累计取得国家级科技成果奖 44 项。 

 

 

风洞 
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