中国空气动力学会共享设备/软件信息（61项）
	序号
	设备/软件名称
	所属单位
	设备/软件概况
	技术指标
	可提供的技术服务
	联系方式

	1 
	风雷软件
	中国空气动力研究与发展中心计算空气动力研究所
	PHengLEI是中国空气动力研究与发展中心研发的、具有完全自主知识产权的、面向流体工程与研究的CFD平台。
	适用范围：

1 结构/非结构网格求解器；
2 二维/三维的无粘、层流、湍流；
3 Spalart-Allmaras湍流模型、k - w SST湍流模型；
4 CGNS/FieldView/Plot3D/Fluent网格接口。
	1 低速、亚跨声速和高超声速流动模拟；
2 满足大规模计算（上亿网格）需求；
3 PC单机并行计算/科学计算集群并行计算。
	http://www.cardc.cn
联系人：赵钟
电话：0816-2463240
邮箱：phenglei@126.com

	2 
	热环境/热响应耦合计算平台（FL-CAPTER）
	中国空气动力研究与发展中心计算空气动力研究所
	FL-CAPTER是气动中心计算所研发的、具有完全自主知识产权的热环境/热响应耦合计算平台。该软件是热科学团队在热环境、热防护、热管理、热布局等研究的基础上，开发的涉及空气动力学、工程热物理、固体力学等多学科耦合的品牌软件。
	1 Ma：3-25、攻角：-30～30度、高度：0～100km；

2 支持16核并行；

3 支持各项同性材料的传热计算。


	2 气动热热环境数值模拟；

②复杂结构三维传热计算；

4 气动热/传热耦合计算。
	http://www.cardc.cn
联系人：曾磊

电话：0816-2463298

邮箱：zenglei0ok@126.com

	3 
	0.3米×0.2米结冰风洞
	中国空气动力研究与发展中心设备设计及测试技术研究所
	国内首座具有高度模拟能力的小型结冰风洞，主要用于对结冰风洞气动总体设计、喷嘴喷雾性能、飞机/机翼及仪器仪表的结冰、防除冰等关键技术进行预先研究及引导试验。
	①试验段速度：

主试验段：0.3m×0.2m×0.65m，常压时最高速度为170m/s，7000m高度时最高速度为211m/s；
次试验段：0.48m×0.32m×0.9m，常压时最高速度为76m/s，7000m高度时最高速度为78m/s；
高速试验段：0.2m×0.15m×0.35m，7000m高度时最高速度为258m/s；
②气流温度：-40℃～30℃；气流压力：5kPa到常压；

③动压场系数：≤0.5%；

④动压稳定性系数：≤0.5%；

⑤气流偏角：≤0.5°；
⑥湍流度：≤0.5%；
⑦轴向静压梯度：≤0.05m-1；

⑧粒径范围：10μm～50μm；
⑨压力控制精度：±100Pa；
⑩温度控制精度：±0.5℃。
	①风洞设计研究：结冰风洞喷雾系统方案验证，雾化喷嘴性能测试研究等；
②小模型结冰及冻冰试验研究；

③变雷诺数试验研究；

④飞机机翼结冰机理试验研究；
⑤传感器性能测试：航空结冰传感器性能测试和结冰环境下传感器性能测试；

⑥空速管防除冰性能测试。
	http://www.cardc.cn
联系人：张志峰
电话：0816-2464028邮箱：9103519@qq.com

	4 
	0.55米×0.4米低噪声航空声学风洞
	中国空气动力研究与发展中心设备设计及测试技术研究所
	国内首座研究型声学风洞，主要用于对大型低噪声航空声学风洞气动总体设计、低噪声风扇、开口射流低频压力脉动抑制等关键技术进行预先研究及引导试验，是5.5米×4米大型低噪声航空声学风洞的引导风洞。
	①试验段最大风速:
开口试验段:100m/s
闭口试验段：130m/s

②背景噪声：≤75～80dB

③气流湍流度：模型中心湍流度ε≤0.05%

④动压稳定性：η≤0.002～0.005

⑤方向场（局部）：≤0.2°
⑥轴向静压梯度：≤0.005

⑦攻角范围：-20°～50°。
	①风洞设计技术研究：风扇性能试验研究、风洞回路降噪研究、低速开口射流特性研究、导流片性能研究及振动主动抑制技术研究等；

②气动声学试验研究；
③流场显示试验。
	http://www.cardc.cn
联系人：张志峰
电话：0816-2464028邮箱：9103519@qq.com

	5 
	0.3米×0.3米暂冲式跨超声速风洞
	中国空气动力研究与发展中心设备设计及测试技术研究所
	0.3米×0.3米暂冲式跨超声速风洞主要用于对大型暂冲式跨超声速风洞气动总体设计、低噪声阀门、半挠性壁喷管、低噪声试验段、高性能二喉道等关键技术进行预先研究及引导试验，是1.2米×1.2米跨超声速风洞、2米×2米超声速风洞的引导风洞。
	①试验Ma数：0.3～3.0；

②稳定段总压：100kPa～450 kPa；

③气流总温：280K～310K；

④运行时间：5分钟～20分钟；
⑤试验雷诺数：0.65×107～6.8×107（l/m）；
⑥测量系统精度：≤0.3%；

⑦亚、跨声速条件下马赫数最大波动量：≤0.005；

⑧超声速稳定段总压最大波动量：≤0.3%；

⑨半柔壁喷管，可快速调节超声速试验马赫数;
⑩试验效率：每天可进行20次左右试验。
	①跨、超声速风洞实验技术研究；
②跨、超声速风洞部件性能研究；
③连续变马赫数试验；
④部分型号的常规测力测压试验（全模）；
⑤流动测量与显示试验：例如纹影、红外、干涉显示等。

	http://www.cardc.cn
联系人：张志峰
电话：0816-2464028邮箱：9103519@qq.com

	6 
	0.24米×0.24米引射式跨声速风洞
	中国空气动力研究与发展中心设备设计及测试技术研究所
	0.24米×0.24米引射式跨声速风洞主要用于对引射式跨声速风洞气动总体设计、高效引射器、高性能栅指第二喉道（吹风过程中变马赫数）等关键技术进行预先研究及引导试验，是2.4米引射式跨声速风洞的引导风洞。
	①试验Ma数：0.3～1.2，1.4；

②稳定段总压：110kPa～450 kPa；

③气流总温：280K～300K；

④运行时间：5分钟～20分钟；
⑤试验雷诺数：(0.65～2.38×107)（l/m）；
⑥马赫数控制精度：±0.003；
⑦总压控制精度：0.3%；
⑧气流动态品质：≤0.001；

⑨配有Ma1.0,1.4两个固定喷管块；
⑩试验效率：每天可进行20次左右试验。
	①跨声速风洞技术改造引导试验，引射器性能试验研究，谐振腔式内场消声器试验研究；

②跨、超声速风洞部件性能研究，拐角导流片试验研究，内埋武器弹仓专用试验段研制试验；

③跨声速流域范围内空气动力学机理试验研究； 
④跨声速流场测量与显示实验技术研究；
⑤基于跨声速流场的小型型号试验研究。
	http://www.cardc.cn
联系人：张志峰
电话：0816-2464028邮箱：9103519@qq.com

	7 
	0.8米×0.6米低速风洞
	中国空气动力研究与发展中心设备设计及测试技术研究所
	0.8米×0.6米低速风洞是一座由轴流风扇驱动的全木质回流式风洞，主要用于优化开口试验段及谐振腔的设计参数，以更好的满足大开口试验段轴向静压梯度和低频压力脉动的流场指标。
	①闭口、开口及3/4开口试验段，试验段配置驻室，闭口试验段尺寸：0.76m（宽）×0.57m（高）×1.45m（长）；

②试验段最大风速：

开口试验段：90m/s

闭口试验段：95m/s
③低频压力脉动系数：|Cp|≤1.2%；

④轴向静压梯度：L•dCp/dx≤0.002；
⑤动压稳定性：η≤0.004；
⑥气流温度：≤45℃；

⑦运行时间：可连续运行；

⑧配置了移测机构：移测范围2m，可沿试验段气流轴线移动。
	①低速风洞技术改造引导试验：收集器优化试验研究，热交换器试验研究；

②阻尼网—蜂窝器整流装置性能研究；

③低速射流流场结构研究；

④低速风洞部段性能研究：低噪声风扇性能研究，低阻损拐角导流片试验研究，大开角扩散段性能研究；
⑤基于谐振腔的低频压力脉动研究；
⑥基于低速流动的小型型号试验研究。
	http://www.cardc.cn
联系人：张志峰
电话：0816-2464028邮箱：9103519@qq.com

	8 
	0.3m低温连续式跨声速风洞
	中国空气动力研究与发展中心设备设计及测试技术研究所
	0.3米低温高雷诺数连续式跨声速风洞，是国内首座连续式低温跨声速风洞，采用二级轴流压缩机驱动，通过喷入液氮实现低温运行，以及增加风洞压力两种方式提高风洞雷诺数模拟能力，主要用于低温风洞设计技术和试验技术研究。
	1 马赫数范围：0.15～1.3
；

2 雷诺数范围：0.1×106～7×106（参考长度c=0.03m）

3 试验段截面积：0.325m（宽）×0.275m（高）

4 总压范围：（1.15～4.5）×105Pa


5 总温范围： 110K～323K；

6 风洞形式：连续式
	1 气氮排出系统设计与优化；
2 风洞截面温度场均匀性控制；
3 低温风洞运行流程优化；
4 低温风洞运行多变量控制；
5 雷诺数效应理论研究试验平台；
6 用于新的试验技术（如PSP、TSP、光学非接触测量等）预先性研究；
7 开展各种低温材料、结构以及工艺设备的验证性试验。
	http://www.cardc.cn
联系人：张志峰
电话：0816-2464028邮箱：9103519@qq.com

	9 
	激波管装置
	中国空气动力研究与发展中心设备设计及测试技术研究所
	该激波管装置主要用于冲击波运动状况研究，光学测量方法研究以及CFD和CFI试验验证。
	1 常用马赫数：
1.5～2.0；

2 设计极限马赫数
4.0；

3 驱动气体： 
氮气、氦气等；

4 常用工作压力：
1.0MPa；

5 工作时间：
100μs；

6 试验段内部截面尺寸32mm×32mm；

7 观察窗口尺寸100mm×32mm；
	1 爆炸波与复杂地形相互作用的实验研究流场显示实验；
2 二维和轴对称流场干涉技术流场诊断；
3 双向全息干涉与数值仿真；
4 光学测量方法研究；
5 冲击波运动状况研究。
	http://www.cardc.cn
联系人：张志峰
电话：0816-2464028邮箱：9103519@qq.com

	10 
	Ф120mm激波风洞
	中国空气动力研究与发展中心设备设计及测试技术研究所
	该激波风洞主要用于多光路测量，三维密度场测量以及光学测量方法研究。
	1 喷管马赫数： 2、3、4、5、6；

2 驱动气体： 
氮气、氦气等；

3 流场时间：
2ms；

4 喷管出口直径：120mm；

5 试验窗：
6对；

6 通光口径：
Φ200mm


	1 高超声速燃烧发动机凹槽试验；
2 光纤干涉测量应用试验研究；
3 聚焦纹影流场显示；
4 多光路测量、三维密度场测量；
5 CFD/CFI计算结果试验验证。
	http://www.cardc.cn
联系人：张志峰
电话：0816-2464028邮箱：9103519@qq.com

	11 
	氩壁稳电弧等离子体装置
	中国空气动力研究与发展中心设备设计及测试技术研究所
	该装置利用高压直流点火，低压直流加热气体产生高温等离子体，主要用于航天载入物理相关的基础应用研究，飞行器再入环境的模拟，高温高速气体热力学非平衡过程，化学非平衡过程机理深入分析等研究领域。
	1 电弧功率：2kW～25kW

2 电弧电流：20A～120A

3 工作气体：Ar、Ar和N2混合气体等

4 喷管出口温度：
5000K～8000K

5 气流总温：
8000K～15000K

6 光谱测量范围：200nm～1000nm
	1 等离子体温度与电子密度光谱学诊断试验研究
2 高温气体非平衡流动的机理研究
3 再入物理环境模拟及相关基础应用研究
4 高温高速气体热力学、化学非平衡过程机理研究
5 高温流场诊断方法的研究
	http://www.cardc.cn
联系人：张志峰
电话：0816-2464028邮箱：9103519@qq.com

	12 
	5.5米×4米航空声学风洞 
	中国空气动力研究与发展中心低速空气动力研究所
	5.5米×4米声学风洞是我国自行设计、自行建造的国内首座大型航空声学风洞，具有开、闭口试验段和销声驻室，主要用于气动声学试验和低湍流度试验。
	①试验段长14m、宽5.5m、高4m，横截面为矩形；空风洞开口试验段的风速范围为8m/s～100m/s，闭口试验段的风速范围为8m/s～130m/s。

②开口试验段背景噪声范围为75.6dB（A）(距喷管出口中心侧向距离7.95m处，截止频率200Hz，风速80m/s)，开口试验段模型中心区域气流湍流度e≤0.2％，动压场系数| mi |≤0.3％，气流偏角|Da|≤0.3°、|Db|≤0.3°，轴向静压梯度L•|dCp/dx|≤0.003。

③闭口试验段模型区中心湍流度≤0.05％，动压场系数| mi |≤0.3％，动压稳定性系数h≤0.002，轴向静压梯度L•|dCp/dx|≤0.002。
	①气动噪声测量试验； 

②复杂流动（边界层转捩、湍流、旋涡和分离流动等）现象、流动机理和流动控制试验；

③飞行器及交通工具、建筑物低速常规测力、测压试验等；

④先进气动布局选型、改型及优化试验；

⑤直升机旋翼相关试验；

⑥其它相关的低速水洞试验。
	http://www.cardc.cn
联系人：李涵
电话：

0816-2461037
邮箱：lsai@cardc.cn

	13 
	3米×2米多功能结冰风洞
	中国空气动力研究与发展中心低速空气动力研究所
	3米×2米结冰风洞是一座闭口、回流式、高亚音速风洞，具有三个可更换闭口试验段，是目前世界上试验段尺寸最大的结冰风洞。主要用于飞机结冰试验研究，也可用于高速列车、风力机结冰试验研究。
	①主试验段宽3.0米、高2.0米、长6.5米；次试验段宽4.8米、高3.2米、长9米；高速试验段宽2.0米、高1.5米、长4.5米。

②主试验段试验风速21m/s～210m/s。

③气流温度常温～-40℃、湿度控制范围70％～100％、模拟高度0～20km、液态水含量0.2g/m3～3g/m3、平均水滴直径10μm～300μm、雾化均匀区60％截面积。
	①飞行器结冰试验。

②防除冰系统验证试验。

③常规气动力试验。

④高空低雷诺数试验
	http://www.cardc.cn
联系人：李涵
电话：

0816-2461037
邮箱：lsai@cardc.cn

	14 
	0.6m×0.6m连续式跨声速风洞
	中国空气动力研究与发展中心高速空气动力研究所
	0.6m×0.6m连续式跨声速风洞主要用于对大型连续式风洞气动总体设计、轴流式压缩机、半挠性壁喷管等若干关键技术进行预先研究及引导试验，还可以作为跨声速空气动力学基础研究的试验平台。
	1 试验段尺寸：0.6m（宽）×0.6m（高）×1.85m（长）

2 试验段Ma数：Ma=0.2 ～ 1.6

3 稳定段总压：（0.15 ～ 2.5）×105Pa

4 气流总温：（273 ～ 323）K

5 试验Re数：（0.1 ～ 2.25）×106（参考长度c=0.06m）

6 运行方式和试验时间：连续运行、时间≥2h

7 压缩机轴功率：

8 主压缩机≤3.8MW，辅压缩机≤1.5MW

9 试验段：槽壁、孔壁、实壁

10 攻角范围：-20°～20°

11 侧滑角范围：-3°、0°、1°、3°、5°

12 总压控制精度：＜0.1%

13 马赫数均方根偏差：

14 σM≤0.002（Ma≤1.0）；σM≤0.01（M>1.0）

15 马赫数控制精度△M：＜0.001

气流偏角：＜0.1°
	1.测力、测压试验。

2.翼型试验研究：某旋翼翼型试验研究。

3.雷诺数影响研究：风洞负压条件流场特性研究。

4.先进流动控制技术研究：空腔流动等离子体流动控制研究。
	http://www.cardc.cn
联系人：罗太元

电话：

0816-2462037

邮箱：dkchwz@163.com
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	直连式大S弯进气道试验台
	中国空气动力研究与发展中心高速空气动力研究所
	直连式大S弯进气道试验台是国内首座专用进气道试验台，主要用于进气道内流、流动控制技术研究。试验台采用暂冲式结构设计，由调压系统、稳定段、钟口及等直段、进气道模型、测量段和扩散段组成。试验台配套高精度微射流发生系统。
	1 进气道出口直径：0.25m。
2 试验台总流量：（1～15）kg/s。
3 马赫数：0.2～0.7。
4 运行总压：（95～200）kPa。
5 雷诺数：（1.2～3.2）×106/0.25m。
6 总压控制精度：0.005。
7 运行时间：大于20分钟。
8 微射流压力：（100～600）kPa。
9 微射流流量：最大200g/s。
10 10.微射流调压精度：0.003FS。
	1 进气道气动性能试验。研究进气道的总压恢复、总压畸变特性、旋流畸变特性等。
2 复杂管道内流特性试验。研究管道内流动的发展、演化及分离特性等。
3 3.进气道内流控制试验。基于微射流的闭环流动控制方法研究，格栅整流试验研究等。
	http://www.cardc.cn
联系人：罗太元

电话：

0816-2462037

邮箱：dkchwz@163.com

	16 
	大尺寸低转速旋转叶栅试验台
	中国空气动力研究与发展中心高速空气动力研究所
	大尺寸低速旋转叶栅试验台是目前国内尺寸最大的一座1.5级亚音速压气机试验设备。试验台主要用于航空发动机压气机动、静叶片流动机理及其规律研究、轴流压气机转/静干涉及失稳特性研究、进气畸变对风扇/压气机性能及稳定性影响研究等。试验台主要包括动力系统（交流变频电机）、增速箱、测扭器、试验段、联轴器、测量系统等。
	1.试验段：
最大流量：70 kg/s；
设计转速：3600 r/min；
最高排气压力：0.2 MPa；
最高排气温度：350 K；
流道外径：(1400；
最大压比：1.2；
预旋/转子/整流叶片数：35/37/67。
2.动力系统：
额定功率：1500 kW；
额定转速：1500 r/min;
最高转速：1800 r/min；
稳定精度：±0.05%。
3.增速箱：
额定传递功率：1500 kW；
最高输入转速：1800 r/min；
最高输出转速：（4000±50）r/min；
增速比：2.218；
传动效率：≥0.96；
4.测扭器：
最大测量扭矩：7000 N(m；
最大工作转速：5500 r/min；
测扭方向：正反转双向；
测量精度：0.12% F.S (工作温度 -20℃～+80℃)。
	1 压气机气动性能及稳定性试验。
2 进气畸变模拟再现与影响研究。
3 进口导叶控制与调节影响试验。
4 流场显示试验与流场测试技术研究。
5 压气机流动控制技术研究。
6 非转动部件气动性能试验。

	http://www.cardc.cn
联系人：罗太元

电话：

0816-2462037

邮箱：dkchwz@163.com
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	冲击动力学仿真软件PTS V1.0版
	中国空气动力研究与发展中心超高速碰撞研究中心
	PTS软件全称为Parallel Toolkit of SPH（SPH并行工具箱），是一款支持大规模并行的通用冲击动力学仿真软件。软件采用SPH光滑粒子流体动力学算法，支持常用的本构模型、失效模型和物态方程模型；采用动态区域分解的负载平衡并行计算技术，能够稳定、高效地开展一亿个粒子以上大规模碰撞、侵彻和爆炸类现象的数值仿真，可用于解决复杂的瞬态冲击动力学工程问题。
	①运行平台：64位Linux操作系统；

②并行度：>256；

③计算规模：>1亿粒子；

④前处理：命令行批处理文件输入，部件自动粒子填充；

⑤后处理软件：Ensight、Paraview等。
	大规模碰撞、侵彻和爆炸数值仿真。
备注：

①根据用户主机信息生成license授权文件；

②提供用户手册和典型算例；

③使用方法技术支持。
	http://www.cardc.cn
联系人：李勤

电话：
0816-2465037
邮箱：hai_cardc@163.com

	18 
	超高速碰撞靶
	中国空气动力研究与发展中心超高速碰撞研究中心
	超高速碰撞靶主要用于超高速碰撞试验研究，研究对象多为卫星、空间站等航天器的材料、防护构型和部件等。其主要优势在于：可将弹丸或碎片加速到超高速撞击特定的靶标，通过先进测试设备准确捕捉撞击与碎片云形成过程，尤其适用于开展超高速碰撞和侵彻机理、空间碎片防护结构、动能毁伤等方面的试验研究，且具有很高的费效比。
	①发射器口径

FD-18A：4.5mm或7.6mm；

FD-18C：16mm；

②弹丸质量

FD-18A：0.1～2g；

FD-18C：1～15g；

③靶室直径

FD-18A：Φ1m；

FD-18C：Φ2m；

④发射速度

FD-18A：0.2～7.5km/s；

FD-18C：0.2～8.8km/s。

	①单粒子侵蚀特性试验；

②空间碎片防护试验；

③超高速碰撞机理试验。
	http://www.cardc.cn
联系人：李勤

电话：
0816-2465037
邮箱：hai_cardc@163.com
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	多功能激波管
	中国空气动力研究与发展中心超高速碰撞研究中心
	包含FD-19A高温激波管和FD-19B粉末激波管，是利用氢氧燃烧方式产生高压气体膨胀形成激波对低压气体进行加热形成高温等离子体气体供试验研究的暂冲式试验设备，可用于空气动力学、气体物理、航空声学和化学动力学等多方面的试验研究。其主要优势在于结构简单、使用方便且价格低廉，能够提供干净、纯净的高温气体，能提供范围宽广的试验参量
	①试验段尺寸

FD-19A：(340mm (圆形试验段)；
300mm×300mm（方形试验段）；

FD-19B：(80mm；

②入射激波速度

FD-19A：2.5～6.8km/s；

FD-19B: 2～5km/s；

③1区最低压力

FD-19A：1Pa；

FD-19B：10Pa；

④5区最高温度

FD-19A：≥10000K；

⑤最大试验时间

FD-19A：0.2ms；

FD-19B：0.2ms；

⑥粉末浓度比（粉末浓度比空气浓度）

FD-19B：0.001～0.2
	①电磁波与等离子体相互作用试验；
②强激波阵面气体电离特性试验；
③原子分子辐射机理试验；

④高温非平衡气体的辐射特性试验；

⑤高温气体反应动力学机理研究和速率常数的测定试验；

⑥弹头材料及其烧蚀产物对光电特性影响试验。
	http://www.cardc.cn
联系人：李勤

电话：
0816-2465037
邮箱：hai_cardc@163.com
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	Φ0.6米激波风洞
	中国空气动力研究与发展中心超高速空气动力研究所
	0.6米激波风洞是一座采用轻质气体驱动的脉冲式风洞，主要用于开展高超声速飞行器气动力和气动热环境试验研究。风洞采用氢气或氢氮混合气体驱动，试验气体为氮气或空气。风洞配有供气系统、管路阀门系统、真空系统、数采系统和纹影系统。
	①喷管出口直径：0.6米

②马赫数范围：6、8、10、12

③总温模拟范围：～3200K

④总压模拟范围：～19.7MPa

⑤模拟高度范围：20～70

⑥有效试验时间：～13ms
	①气动力测量试验

②模型表面热流测量试验

③模型表面压力测量试验

④流场显示试验

⑤边界层转捩特性试验研究


	http://www.cardc.cn
联系人：李勤

电话：
0816-2465037
邮箱：hai_cardc@163.com
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	Φ0.3米高超声速低密度风洞
	中国空气动力研究与发展中心超高速空气动力研究所
	Φ0.3米高超声速低密度风洞采用高压下吹-真空抽吸的运行方式，配备了四自由度下机构和单自由度上机构，可开展高超声速气动力、气动热、流场显示、高空羽流等试验。
	①马赫数：5～12（型面喷管），12、16、24（锥形喷管）
②高度：30～94千km
③总压：0.03～10 MPa

④总温：288～1400 K
⑤雷诺数范围：4.4×104 ～2.8×107 

⑥试验时间：≥30秒

	①稀薄气动力试验
②稀薄气动热试验
③模型测压试验
④喷流、羽流试验
⑤纹影、辉光放电等流动显示

	http://www.cardc.cn
联系人：李勤

电话：
0816-2465037
Hai_cardc@163.com
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	北航1.2米多用途低速水洞
	流体力学教育部重点实验室，北京航空航天大学
	北航1.2米多用途低速水洞为串联水平回流式，具有实验段尺寸大、流场品质高的特点，是亚洲规模最大低速水洞。可为基础研究如边界层和漩涡分离复杂流动研究提供理想的设备条件；并可直接开展飞行器型号预研、气动布局优选和气动特性的工程试验，以及船舶、海洋工程、建筑、桥梁和车辆等领域的流体力学工程问题的研究。
	①试验段尺寸：

主试验段高1.2米×宽1米×长16米，辅实验段高2.0米×宽1.8米×长4米；

②试验段流速范围：

主试验段：0.1～1.0米/秒
辅试验段：0.03～0.33米/秒
③主试验段流场品质：

湍流度：<0.5%，
截面速度不均匀度：  <0.5%

轴线上水流偏角：    <0.4 o

	①流动显示与流场测量试验； 

②复杂流动（边界层转捩、湍流、旋涡和分离流动等）现象、流动机理和流动控制试验；

③飞行器绕流试验；

④先进气动布局选型、改型及优化试验；

⑤其它相关的低速水洞试验。
	http://ltlx.buaa.edu.cn/info/1071/1190.htm

	23 
	北航D4低速低湍流度风洞
	流体力学教育部重点实验室，北京航空航天大学
	低速低湍流度低噪声回流风洞，配备动态支撑机构、动态压力扫描阀、高速PIV系统等先进测试设备，可用于动态气动力和流场测量
	①试验段截面尺寸1.5m×1.5m；
②开口试验段最大风速60m/s，闭口试验段最大风速80m/s；
③湍流度0.08%
	①动态流动（边界层转捩、湍流、旋涡和分离流动等）现象、流动机理和流动控制试验；

②飞行器绕流试验；

③先进气动布局选型、改型及优化试验；
	http://ltlx.buaa.edu.cn/info/1071/1192.htm
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	D5气动声学风洞
	北京航空航天大学陆士嘉实验室
	D5风洞是一座单回路开/闭口试验段气动声学研究型低速风洞，2012年12月具备试验能力，试验段截面尺寸为1米级，可作为气动声学基础研究平台。


	①验段尺寸：1米宽×1米高×2.5米长；

②试验段最大风速：闭口试验段100m/s，开口试验段80m/s；

③湍流度：ε≤0.08%。

试验段消声大厅：6米宽、7米高、长7米；在开口试验段80米/秒风速下，远场噪声总声压级85dBA。

③湍流度：ε≤0.08%。
	①飞行器常规测力、测压试验；

②流场显示与测量试验；

③吹气等流动控制试验；

④气动噪声相关低速风洞试验。


	lpq@buaa.edu.cn
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	D7气动声学风洞
	北京航空航天大学陆士嘉实验室
	D7风洞是一座单回路开/闭口试验段气动声学研究型低速风洞，2015年12月具备试验能力，试验段截面尺寸为0.2米级，可作为气动声学基础研究平台。


	①验段尺寸：0.2米宽×0.2米高×0.6米长；

②试验段最大风速：闭口试验段50m/s，开口试验段35m/s；

③湍流度：ε≤0.08%。

试验段消声大厅：1.2米宽、1.8米高、长1.2米；在开口试验段35米/秒风速下，远场噪声总声压级50dBA。
	1、流场显示与测量试验；

2、吹气等流动控制试验；

3、气动噪声相关低速风洞试验。


	lpq@buaa.edu.cn
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	螺旋桨吹气试验台
	北京航空航天大学陆士嘉实验室
	螺旋桨吹气试验台是一座直流吹气试验装置，2015年12月具备试验能力，试验段截面尺寸为1米级，可作为螺旋桨基础研究平台。
	1、试验段尺寸：1米直径的圆形断面；

2、试验段最大风速：50m/s；

3、湍流度：ε≤2%。
	1、螺旋桨基础试验。
	lpq@buaa.edu.cn
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	小型水槽
	北京航空航天大学陆士嘉实验室
	2012年建成的一座低速、低湍流度、高流场品质的重力式水槽。
	试验段尺寸：0.4米高×0.4米宽×6米（长），流速0～0.5米/秒，湍流度1%。
	1、流场显示与测量试验；

2、动态测力试验；


	lpq@buaa.edu.cn
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	拖曳水槽
	北京航空航天大学陆士嘉实验室
	2015年建成，拖车轨道与水槽结构相互独立，降低拖车在运行时实验段的湍流度。
	实验段尺寸直径0.7米（高）×0.8米（宽）×8米（长），拖车有效运行的速度范围为0～0.7米/秒（步进电机控制）。
	1、流场显示与测量试验；

2、动态测力试验；


	lpq@buaa.edu.cn
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	数值模拟中的计算和显示子程序库
	北京大学湍流与复杂系统国家重点实验室
	该软件集成了数值模拟中常用的实现单一功能的子程序，包括计算子程序和可视化子程序，在这些子程序的基础上，可以快速组装出功能强大的具体模拟和显示程序。
	数千Fortran语言子程序，具体功能包括在各种数据结构下绘制网格图、等值线及云图、矢量场及流线等，生成结构和非结构网格，基本的数学计算和流体力学计算。
	1 提供编译好的程序库和千页左右的说明文档；
2 为普通计算程序添加可视化模块；
3 源程序及说明
	caiqd@pku.edu.cn
蔡庆东
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	FD-07风洞
	中国航天空气动力技术研究院
	FD-07又称φ500风洞，是一座常规暂冲式下吹-引射高超声速风洞。1995年建成并投入使用。该风洞具有良好的流场品质，为高超声速飞行器常规测力、测压及流场观测提供了精确、高效和经济的试验平台。
	①喷管马赫数和出口直径：0.4m：Ma=4；0.5m：Ma=4.5-10； 
②总压范围：0.3-10MPa；
③均匀区直径：≥0.3m

④最大堵塞度：短粗型模型0.022（固定式）-0.07（插入式），细长型模型0.115（固定式）-0.129（插入式）
⑤雷诺数：4×106-1.4×108m-1
	①飞行器全模测力、测压试验；
②边界层转捩试验、激波边界层干扰试验；
③通气模型试验、喷流干扰试验、非定常分离过程控制试验、动导数试验、铰链力矩特性试验、再入飞行器小气动力测量试验、模型自由飞试验、气动光学试验；
④流场显示与测量试验、脉动压力测量试验、红外测热试验、液晶摩阻试验；
⑤其它相关高超声速风洞试验。
	010-885  39130

陈星

	31 
	FD-16风洞
	中国航天空气动力技术研究院
	FD-16是一座常规高超声速风洞，2018年投入使用。该风洞采用真空和引射双运行系统，极大地扩展了雷诺数的模拟范围，对于复杂外形、内外流耦合气动特性的精确测量提供了更好的平台。
	①喷管出口直径：1.2m；
②喷管马赫数：5-10；
③总压范围：0.04-10MPa；
④均匀区直径：≥0.9m

⑤最大堵塞度：短粗型模型0.022（固定式）-0.07（插入式），细长型模型0.115（固定式）-0.129（插入式）
⑥雷诺数：2.5×105-8×107m-1
	①飞行器全模测力、测压试验；局部突起物附近流动的测压、测热试验；
②流场显示与测量试验、脉动压力测量试验、红外测热试验、液晶摩阻试验；
③边界层转捩试验、激波边界层干扰试验；
④铰链力矩特性试验；大攻角试验；再入体回收气动特性试验；非定常分离过程控制试验；飞行器动态特性试验；通气模型试验；喷流干扰试验；气动光学试验；模型自由飞试验；
⑤其它相关高超声速风洞试验。
	010-885  39130

陈星

	32 
	FD-20风洞
	中国航天空气动力技术研究院
	FD-20是一座激波风洞/炮风洞双模式脉冲式高超声速风洞，于1970年建成并投入使用，此后经历搬迁和多次技术改造。长期以来，该风洞为高超声速飞行器的测热、测压和测力提供了稳定可靠且经济高效的试验平台。
	①喷管马赫数和出口直径：0.4m：Ma=5-8；0.5m：Ma=6-15；
②雷诺数： 1×105-6×107m-1
③总压3-20MPa
④总温800-1800K
⑤有效试验时间最大60ms；
⑥最大堵塞度：0.2。
	①飞行器常规测力、测压、测热试验；
②激波边界层干扰试验；转捩特性研究试验；
③流场显示与测量试验（阴影、纹影、辉光放电）、脉动压力测量试验、磷光测热试验；
④通气模型试验、喷流干扰试验、激光束气动光学试验、电磁边界层控制试验、燃烧室点火试验；火星大气模拟试验
⑤其它相关高超声速风洞试验。
	010-885  39130

陈星

	33 
	FD-20a风洞
	中国航天空气动力技术研究院
	FD-20a是一座激波风洞/炮风洞双模式脉冲式高超声速风洞，是目前世界上最大的炮风洞。于2015年建成并投入使用。该风洞具有较大的喷管出口直径，为高超声速飞行器的测热和测力提供了更为精确的试验平台。
	①喷管马赫数和出口直径：0.5m：Ma=4-5； 1m：Ma=6-14；
②雷诺数： 2×106-5×107m-1
③总压1-30MPa
④总温400-1800K
⑤有效试验时间最大60ms
⑥最大堵塞度：0.2。
	①飞行器常规测力、测压、测热试验；
②激波边界层干扰试验；转捩特性研究试验；
③流场显示与测量试验（阴影、纹影、辉光放电）、脉动压力测量试验、磷光测热试验；
④通气模型试验、喷流干扰试验、激光束气动光学试验、电磁边界层控制试验、燃烧室点火试验；火星大气模拟试验
⑤其它相关高超声速风洞试验。
	010-885  39130

陈星

	34 
	FD-21风洞
	中国航天空气动力技术研究院
	FD-21风洞是一座自由活塞驱动的高焓激波风洞，是目前世界上最大的自由活塞激波风洞。于2018年投入使用，设计总焓最高约28MJ/kg。该风洞为高超声速流动中高温气体效应影响下的复杂流动现象的研究提供了试验平台。
	①喷管出口直径：1.2-1.8m：
②喷管马赫数10、15；
③总压3-25MPa
④总温2000-8000K
⑤有效试验时间2-5ms
⑥最大堵塞度：0.2。
	①高空低密度测力试验；
②高空低密度热环境试验；
③高空低密度压力环境试验；④粘性干扰特性试验、非平衡流态试验、真实气体效应试验等相关气动物理、飞行器高温气体效应等基础研究；
⑤吸气式高超声速飞行器一体化和超燃发动机性能研究；
⑥模型自由飞动导、级间分离模拟试验；
⑦边界层转捩、激波/边界层干扰、激波/激波干扰、流动分离试验；
⑧其它相关高超声速风洞试验。
	010-885  39130

陈星

	35 
	FD-02风洞
	中国航天空气动力技术研究院
	FD-02风洞是一座吹引式研究型超声速/高超声速风洞，喷管出口尺寸为0.2m×0.2m，可作为超声速和高超声速相关理论基础试验研究的理想地面试验平台。
	Ma：3.8～8， 

T=358～760K, 

Re/m=9～84×106 

最大模型长度：0.2m

流量：60kg/s


	1. 高超声速飞行器的测力、测压；
2. 气动热环境测量试验；
3. 级间分离试验；
4. PIV流场显示试验；
5. 红外测热试验； 

6. 气动光学试验；
7. PSP/TSP试验；
	010-885  39524

赵学军

	36 
	FD-03风洞
	中国航天空气动力技术研究院
	FD-03风洞是一座吹引式研究型高超声速风洞，喷管出口尺寸为0.17m×0.17m，可作为高超声速相关理论基础试验研究的理想地面试验平台。
	Ma：5，6，7， 

T=358～760K, 

Re/m=5～23×106 

最大模型长度：0.2m

流量：25kg/s


	1. 高超声速飞行器的测力、测压；
2. 气动热环境测量试验；
3. 级间分离试验；
4. PIV流场显示试验；
5. 红外测热试验； 

6. 气动光学试验； 

7. PSP/TSP试验；
	010-885  39524

赵学军

	37 
	FD-06风洞
	中国航天空气动力技术研究院
	FL-06风洞是一座半回流暂冲式亚跨超三声速生产型风洞，1962年具备试验能力，可作为应用基础研究与工程应用相结合的理想平台。
	1 试验段尺寸：
0.6米宽×0.6米高×1.575米长；
2 试验段马赫数范围：
0.4～4.0 
③Re范围：
(0.5～3.3) ×106
	①飞行器常规测力、测压试验；
②流场显示与测量试验；
3 进气道、喷流大攻角、动导数，脉动压力等特种试验。
4 其它相关亚跨超风洞试验。
	010-885  32724

张江

	38 
	FD-12风洞
	中国航天空气动力技术研究院
	FD-12风洞是一座暂冲式亚跨超三声速生产型风洞，2009年具备试验能力，可作为应用基础研究与工程应用相结合的理想平台。
	①试验段尺寸：
1.2米宽×1.2米高×3.8米长；(亚跨声速)
1.2米宽×1.2米高×2.4米长；(超声速)
2 试验段马赫数范围：
0.3～4.0 
③Re数范围：
(1.5～9.5) ×106
	①飞行器常规测力、测压试验；
②PSP，PIV等流场显示与测量试验；
③进气道、推力矢量、喷流、
CTS、自由飞、大攻角、动导数，脉动压力等特种试验。
④其它相关亚跨超风洞试验。
	010-885  32724

张江

	39 
	FD-09风洞

	中国航天空气动力技术研究院
	FD-09风洞是一座单回流闭口低速风洞，试验段长14米，横截面为3米×3米四角圆化正方形，圆角半径为0.5米，试验段有效面积为8.785m2。实验室通过CNAS认可，该风洞可作为应用基础研究与工程应用相结合的理想平台。
	①试验段尺寸：3米宽×3米高×14米长；
②试验段最大风速：10～100m/s；
③湍流度：ε≤0.1%。
	①飞行器常规测力、测压试验；
②流场显示与测量试验；
③民用空气动力学试验研究；
3 它相关低速风洞试验。
	010-683  74669

尹世博

	40 
	FD-10B风洞
	中国航天空气动力技术研究院
	FL-10B风洞是一座单回路闭口试验段研究型低速风洞。2017年12月具备试验能力，可作为应用基础研究与工程应用相结合的理想平台。
	①试验段尺寸：1.2米宽×1.2米高×4米长；

②试验段最大风速：75m/s
	①飞行器常规测力、测压试验；

②飞行器非定常特种试验

③流场显示与测量试验；

④等离子体、吹气等流动控制试验；

⑤其它相关低速风洞试验。
	010-68741250

	41 
	RCS侧向喷流气动干扰效应预测软件(CA-JET)
	中国航天空气动力技术研究院
	RCS侧向喷流气动干扰效应预测软件(CA_JET)是专用于解决RCS喷流干扰相关气动问题的CFD专用工具，软件经过了大量的不同种类RCS喷流干扰试验结果的验证与近20年持续改进，模拟结果在宽空域和速域内具有高精度与高效率。软件已应用于XX专项飞行器、多种防空反导武器、返回器、可重复使用运载器等型号研制，有力支撑了多次RCS控制型号飞行试验圆满成功。
	① Ma：0～30；
② H：0km～90km；
③ 适用于任意复杂外形；
④具有标准的前后处理接口。
	①定常条件下单、多喷流干扰流场数值模拟及气动特性计算、评估；

②RCS喷流非定常干扰效应计算、评估；

③RCS热喷流干扰效应影响计算、评估。
	北京市丰台区云岗西路17号院；100074；
刘耀峰，13683534870，010-68740014；lyf545@sohu.com

	42 
	高超声速气动热环境数值计算软件
	中国航天空气动力技术研究院
	该软件对高超声速条件下的气动加热问题，通过数值求解三维NS方程获得高精度气动热环境数据。空间离散格式包括Roe，van-Leer，AUSM系列；湍流模型包括SA，k-ω，SST，EASM；可求解真实气体问题。
	①马赫数：1.5～25；
②高度：0km～80km；
③典型模型迎风面热流偏差小于20%。
	①完全气体条件下热环境计算；

②真实气体条件下热环境计算。
	010-68190512

	43 
	高超声速气动光学数值计算软件
	中国航天空气动力技术研究院
	该软件针对战术导弹红外末制导气动光学问题，应用流场数值计算、流场激波热辐射效应计算、红外头罩热响应计算、头罩介质热辐射效应计算及光学传输效应计算等方法，实现了加热条件下气动光学效应预估。
	①马赫数：2～5；
②高度：0km～40km；
③加热条件下光学传输偏移量的预测精度小于15%
	①沿弹道时刻进行定量的光学畸变特性；
②定性的目标畸变效果仿真效果。
	010-68190512

	44 
	高超声速气动加热及结构传热/热响应/烧蚀数值计算软件
	中国航天空气动力技术研究院
	该软件对高超声速条件下的气动加热问题，将气动加热和结构传热、热响应、烧蚀进行耦合计算。可作为热防护系统设计及评估的有力工具。
	①马赫数：1.5～25；
②高度：0km～80km；

	①沿弹道气动加热和结构传热耦合计算；

②沿弹道气动加热、结构传热、结构热响应耦合计算；

③沿弹道气动加热和结构传热、热响应、烧蚀耦合计算
	010-68190512

	45 
	飞行器热防护材料综合热响应预测软件
	中国航天空气动力技术研究院
	软件集成了新型防热材料防热分析模型及组分高温性能数据库、传统碳基烧蚀传热模型、硅基材料流失烧蚀传热模型、碳化热解材料烧蚀/热解/传热耦合计算模型、新型碳硅复合材料烧蚀传热耦合计算模型、部分高温金属的烧蚀计算模型等，上述模型经过了地面试验及部分飞行试验检验。软件可用于热防护设计人员开展防热结构设计、防热结构性能评估及飞行试验结果分析等工作。
	1 烧蚀预测精度±15%；
2 传热计算精度±15%；
3 热环境适应范围：气体总焓～70MJ/kg，热流密度～60MW/m2。
	1 防热结构设计选材；
2 热防护系统评估；
3 热防护系统飞行试验结果分析。
	010-68190512

	46 
	天线罩/窗材料高温热响应预测软件
	中国航天空气动力技术研究院
	软件集成了石英/石英增强复合材料、氮化硼、氮化硅及氧化硅/氮化硅复合体系材料等的高温烧蚀传热算法，上述算法经过了部分地面试验检验。软件可用于热防护设计人员开展天线罩/窗的防热性能分析。
	1 烧蚀预测精度±15%；
2 传热计算精度±15%；
3 热环境适应范围：气体总焓～30MJ/kg，热流密度～30MW/m2。
	1 天线罩/窗选材；
2 天线罩/窗防热评估；
	010-68190512

	47 
	涂层类材料防热性能预测软件
	中国航天空气动力技术研究院
	软件能够针对我国目前在用的主要烧蚀涂层防护材料开展烧蚀传热评估，可用于各类短时防热涂层选型及厚度正向设计，也可用于既有防热方案的可靠实用环境区间评估。
	1 涂层烧蚀预测精度±15%；
2 传热计算精度±15%；
3 热环境适应范围：气体总焓～20MJ/kg，热流密度～5MW/m2
	1 烧蚀涂层防热方案设计；
2 烧蚀涂层防热结构热响应评估。
	

	48 
	湍流和化学反应流的统一算法研究计算平台
	大连理工大学
	目前国内外计算非平衡流的隐式算法缺乏普适性、建模过程复杂、计算效率低，计算非定常流动的时间精度低，本软件在完善新型化学非平衡流解耦算法的基础上，将算法软件工程化，开发了时间空间二阶精度的非平衡流和湍流的统一算法，可以满足国家重大工程项目中研究高速化学反应流所需要的高精度及高效要求。
	该软件是对一种新型的化学非平衡流的解耦算法进行改进和发展。基于这种新型解耦算法计算程序，通过若干经典的算例验证了该解耦算法的准确性；采用动网格技术模拟了发射体外形连续动态变化时的激波诱导燃烧，在一定参数条件下观察到了振荡燃烧从规则模态转换到大扰动模态的连续过程，从而提出了一种可能的改变不稳定燃烧模态的方法。
	①可进行经典的弹道靶试验数值计算模拟(超爆轰、亚爆轰和跨爆轰)；

②可进行超声速流动条件下的发动机内部流动燃烧数值模拟；

③可进行包含侧向喷流干扰的飞行器多体分离问题数值模拟。
	liujun65@dlut.edu.cn
0411-84707176

	49 
	FL-1风洞
	中国航空工业空气动力研究院
	FL-1风洞是一座半回流暂冲下吹式亚、跨、超三声速风洞, 该风洞是我国第一座工业生产型风洞。配备有尾撑、半模支撑机构，动态和稳态压力测量系统，高速进气道、流动显示测试设备，可开展常规测力、测压、进气道、动态和流动显示测量等试验研究。
	1）试验段尺寸：

高0.6m×宽0.6m×长1.575m。
3）试验段速度范围：

Ma数范围为0.4～4.0。

3） 流场品质：

总压调节精度：△P0≤±0.3%；

亚跨声速Ma数控制精度：△Ma≤±0.005；

σM满足国军标合格指标；

平均气流偏角：＜0.3°；

雷诺数范围：(1.35～2.65)×106；

试验段噪声：≤143dB。
	1）流动显示与流场测量试验（PSP、PIV及油流等）；

2）先进气动布局选型、改型和优化实验（常规测力、测压、空速管校准、动导数、进气道试验等）；
3）高速气动力基础问题研究（流动现象、流动机理等）。
	www.avicari.com.cn

	50 
	FL-2风洞
	高速高雷诺数气动力航空科技重点实验室，中国航空工业空气动力研究院
	FL-2风洞为直流暂冲下吹式三声速风洞，依托该风洞设立有高速高雷诺数气动力航空科技重点实验室。配备有尾撑、半模支撑机构，动态和稳态压力测量系统，高速进气道、CTS、流动显示试验设备，可开展常规测力、测压、CTS、进气道、动态和流动显示测量试验研究。
	1）试验段尺寸：

高1.2m×宽1.2m×长3.8m。
2）试验段速度范围：

Ma数范围为0.4～3.0。
3） 流场品质：

总压调节精度：△P0≤±0.3%；

亚跨声速Ma数控制精度：△Ma≤±0.005；

σM满足国军标合格指标；

平均气流偏角：＜0.2°；

雷诺数范围：(0.6～4.1) ×106；

试验段噪声：≤144dB。
	1）流动显示与流场测量试验（PSP、PIV及油流等）；

2）先进气动布局选型、改型和优化实验（常规测力、测压、外挂测力、动导数、进气道、CTS、颤振和抖振试验等）；
3）高速气动力基础问题研究（流动现象、流动机理等）。
	www.avicari.com.cn

	51 
	FL-3风洞
	中国航空工业空气动力研究院
	FL-3风洞为直流暂冲下吹式三声速风洞，国内唯一一座1.5米量级三声速风洞。配备有尾撑、半模支撑机构，动态和稳态压力测量系统，高速进气道、喷流、多体干扰、流动显示等试验设备，同时配有光学试验段、四壁可调开闭比试验段和开口试验段，可开展常规测力、测压、CTS、投放、喷流、动态、进气道及流动显示与测量等试验研究。
	1）试验段尺寸：

高1.6m×宽1.5m×长4.2m。
2）试验段速度范围：

Ma数范围为0.4～2.25。
3）流场品质：

总压调节精度：△P0≤±0.3%；
亚跨声速Ma数控制精度；△Ma≤±0.005；
σM满足国军标合格指标；
平均气流偏角：＜0.2°；

雷诺数范围：（1.1～9.9）×106；试验段噪声：≤140dB。
	1）流动显示与流场测量试验（PSP、PIV、形变和位姿测量等）；

2）先进气动布局选型、改型和优化实验（常规测力、测压、外挂测力、动导数及自由滚转、进气道及进发匹配、多体干扰与分离、颤振、抖振、喷流和弹翼展开试验等）；
3）高速气动力基础问题研究（流动现象、流动机理等）。
	www.avicari.com.cn

	52 
	FL-5风洞
	中国航空工业空气动力研究院
	FL-5风洞为连续式、单回流开口低速风洞， 建成于1954年。目前主要用于气动力基础问题研究，同时也承担少量的型号试验任务。
	1）试验段尺寸：

1.5m直径圆形。
2）风速范围：

15—50m/s。
3）角度范围：

迎角变化范围±90°，侧滑角±30°。
	1）低速气动力基础问题研究（流动机理、流动现象等）；

2）先进气动布局的常规测力、测压风洞实验；

3）低速流动显示实验。
	www.avicari.com.cn

	53 
	FL-8风洞
	中国航空工业空气动力研究院
	FL-8风洞为单回流、连续式闭口低速风洞，1965年投入使用，是我国第一座3m量级生产型低速风洞，国内几乎所有飞行器型号都在该风洞做过试验，经过1995年、2003年两期大的技术改造，风洞流场品质得到进一步提高。
	1）试验段尺寸：

 高2.5m×宽3.5m×长5.5m。

2）最大风速： 73m/s。
3）湍流度：
[image: image1.wmf]e

≤0.15%。
4）动压稳定性：≤0.003。
	1）流动显示与流场测量试验；

2）先进气动布局选型、改型和优化实验（常规测力、测压、地效、进气道、进排气、滑流和流动显示等实验）；

3）低速气动力基础问题研究（流动现象、流动机理等）；
	www.avicari.com.cn

	54 
	FL-9风洞
	低速高雷诺数气动力航空科技重点实验室，中国航空工业空气动力研究院
	FL-9风洞是我国唯一一座低速增压高雷诺数风洞，最大试验雷诺数达8.5×106，可基本满足我国军、民机研制对低速高雷诺数风洞试验能力的需求，特别是对增升装置设计验证、失速特性研究、飞机起降性能的准确预估、风洞试验数据到飞行数据的雷诺数效应修正等提供了可靠的风洞试验条件。
	1）试验段尺寸： 

高3.5m×宽4.5m×长10m。
2）最大风速：

130m/s（常压）；90m/s（0.4MPa）。
3）压力范围：常压～0.4MPa。
4）最大雷诺数：8.5×106（参考长度0.1√A，A为试验段截面积）

5）湍流度：≤0.08%～0.09%。
6）动压稳定性：≤0.001。
	1）流动显示与流场测量试验（荧光丝线流动显示、PIV与激光片光试验）；

2）先进气动布局选型、改型和优化实验（内式天平腹撑、外式天平半模、地面效应、带引射器进排气、机翼弹性变形实验等）

3）低速气动力基础问题研究（流动现象、流动机理等）；

4 ）基于涡轮空气马达的动力模拟试验；
	www.avicari.com.cn

	55 
	FL-10风洞
	中国航空工业空气动力研究院
	FL-10风洞是一座8米量级大型低速回流式风洞，具有可互换的开/闭口试验段，试验段配有目前国内最大的消声室。可满足大尺寸飞行器模型对测力、测压和声学测量的试验需求。
	1） 试验段尺寸：

闭口：高6m×宽8m×长20m；

开口：高6m×宽8m×长20m。

2）试验段风速范围：

闭口：最大风速110m/s；

开口：最大风速85 m/s。

3）试验段流场品质：
基本达到国军标先进指标。

4） 声场品质：

开口80m/s风速下背景噪声≤80dBA；截止频率：80 Hz。
	1）流动显示与测量试验；

2）先进气动布局选型、改型和优化实验（腹撑/尾撑/背撑常规测力、测压试验；半模测力、测压试验；回收伞试验；螺旋桨性能测量试验；双发电驱螺旋桨滑流试验等）；

3）低速气动力基础问题研究（流动现象、流动机理等）。
	www.avicari.com.cn

	56 
	FL-51风洞
	中国航空工业空气动力研究院
	FL-51风洞是一座以动态试验为特色的低速回流式风洞，具有可互换的开/闭口试验段。可满足飞行器研制对高品质低速测力试验、动稳定性和非定常气动力试验的需求。
	1）试验段尺寸：

闭口：高3.5m×宽4.5m×长11m；

开口：高3.5m×宽4.5m×长6m。

2）最大风度：

闭口：最大风速为100m/s；

开口：最大风速为85m/s。
3）试验段流场品质：
基本达到国军标先进指标。
	1）流动显示与测量试验；

2）先进气动布局选型、改型和优化实验（半弯刀尾撑/单支杆腹撑测力、测压试验；张线支撑测力试验；铰链力矩、动导数、大幅振荡、大迎角、旋转天平、典型机动历程模拟、低速颤振/抖振、低速投放、螺旋桨性能测量试验等）；

3）低速气动力基础问题研究（流动现象、流动机理等）。
	www.avicari.com.cn

	57 
	FL-60风洞
	中国航空工业空气动力研究院
	FL-60风洞为直流暂冲下吹式三声速风洞，采用全柔壁喷管，超声速范围内马赫数连续可调；M=1.5～3.0时，采用柔壁喷管后部1.5m长等直段作为超声速试验段，M=3.5～4.0时，利用喷管第一菱形区进行超声速试验，同时具备带模型保护装置的超声速试验段；具备马赫数精确控制、连续变速压、连续测量、亚跨声速连续变马赫数、降速压运行、Ma1.35和1.4低超声速等试验能力；配备有尾撑、半模支撑机构、动态和稳态压力测量系统，高速进气道、动态和流动显示等试验设备，可开展测力、测压 、连续测量、尾翼旋转、快速拉起、进气道、动导数、弹翼展开、流动显示测量等试验研究。
	1）试验段尺寸：

高1.2m×宽1.2m×长3.8m。
2）试验段速度范围：

Ma数范围为0.3～4.0。
3）流场品质：

总压调节精度：△P0≤±0.3%；

亚跨声速常规Ma数控制精度：△Ma≤±0.005；
亚跨声速Ma数精确控制精度：△Ma≤±0.001；

σM满足国军标合格指标且多数处于国军标先进指标；

平均气流偏角：＜0.1°；

雷诺数范围：（0.88～7.65）×106；

试验段噪声：≤141dB。
	1）流动显示与测量试验（PSP、PIV，转捩、形变和位姿测量等）；

2）先进气动布局选型、改型和优化实验（常规测力、测压、外挂测力、动导数、进气道、颤振、弹翼展开试验；连续测量、压跨声速连续变马赫数、快速拉起、尾翼旋转试验等）；
3）高速气动力基础问题研究（流动现象、流动机理等）。
	www.avicari.com.cn

	58 
	FL-61风洞
	中国航空工业空气动力研究院
	FL-61风洞同时具有常规气动力测试与结冰试验能力，风洞流场品质达到国际先进水平。风洞运行通过控制、调节主压缩机转速来实现控制及调节目标马赫数，部分马赫数还需要主、辅压缩机的相互配合加以实现。
	1）试验段尺寸：

高0.6m×宽0.6m×长2.7m。

2）试验段速度范围：

Ma数范围为0.15～1.6。

3）总压范围：0.02～0.4Mpa。

4）总温范围：233～333k。

5）模拟海拔高度范围：0～15km。

6）动压与雷诺数：

动压：Q≤85kpa；Re数：Re≤3×106。
7）马赫数控制精度：

孔壁试验段：

＜0.0005（Ma≤1.0）；
＜0.001（Ma＞1.0）。
槽壁试验段：＜0.0005

8）平均气流偏角：
孔壁试验段：≤0.1°

槽壁试验段：

≤0.05°（Ma≤1）；
≤0.1°（1.0＜Ma≤1.15）。
9）湍流度

孔壁试验段：≤0.3%（M＜1.0）；
槽壁试验段：≤0.2%（M≤1.0）。
10）噪声指标（Cprms）：

孔壁试验段：

＜1.0%（Ma≤1）；
＜0.75%（M＞1.0）。 
槽壁试验段：＜0.6%（M≤1.15）。 
	1）流动显示与测量试验；
2）先进气动布局选型、改型和优化实验（常规测力、测压试验；结冰及防除冰试验；动导数、进气道试验；噪声测量试验等）；
3）高速气动力基础问题研究（流动现象、流动机理等）。
	www.avicari.com.cn

	59 
	0.3米高焓风洞
	中国航空工业空气动力研究院
	0.3米高焓风洞为宽速域组合式脉冲型风洞。Ma=3.0～4.5时，采用路德维希管运行模式；Ma=5～10时，采用激波风洞运行模式。可开展气动力、气动热、表面脉动压力、进气道性能等试验研究。
	1）喷管出口尺寸：
Ma=3.0/3.5/4.0/4.5，直径300mm；
Ma=5/6/7/8/10，直径500mm；
2）有效试验时间：
路德维希管模式：150ms；
激波风洞模式：20ms。
3）最大总温：1200K
	1）气动力测量试验；
2）气动热测量试验；
3）表面脉动压力测量试验；
4）进气道性能试验；
5）流动显示与测量试验。
	www.avicari.com.cn

	60 
	CARIA-CFD计算软件平台
	中国航空工业空气动力研究院
	经过多年积累，形成了以自研软件为主的CFD软件体系，在航空航天领域经过大量型号验证。可满足从飞机概念设计阶段快速评估到详细布局方案精细优化阶段精确分析，从低亚声速到高超声速流动模拟等不同层次及速域的CFD计算需求。
	1）包括各种湍流模型（一方程、两方程、代数雷诺应力模型、雷诺应力输运模型等）及CFD先进计算方法（DES、LES、LBM、BGK等），具备高精度气动、大攻角、全马赫数等计算能力；
2）自研代码解算器具备面元法、结构网格NS算法、非结构网格NS算法、重叠网格算法及各种特种计算功能；
3）具备千核并行大规模计算能力，可适用于大规模工程化应用；经过历代军、民机型号充分验证，具有高可靠度；
4）开放的框架和数据结构，可时时集成最新CFD成果；支持Windows界面或命令运行方式，支持Linux环境运行方式。
	1）气动力快速评估计算；
2）基于N-S评估系统的CFD气动力计算（层流/转捩/湍流的RANS计算、DES计算；可应用于军机、民机、无人机、导弹、发动机内流、汽车和高铁等）；
3）以CFD为基础的特种计算（多体分离、流动控制、螺旋桨滑流、飞行器结冰、气动噪声计算；高超声速气动力/热计算；气动弹性计算等）。
	www.avicari.com.cn

	61 
	大规模并行计算集群
	中国航空工业空气动力研究院
	大型并行计算集群具有国家二级保密资质，可应用于军民用计算任务。集群主要用于CFD流场计算工作，配置有作业调度系统和各类CFD计算软件，可完成大规模型号计算与研究型计算任务。
	计算集群具有330TFlops浮点运算能力。
	1）复杂流体计算；
2）计算集群账户配置、环境服务、软硬件调试。
	www.avicari.com.cn
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