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一种引射增强型二次喉道新方案的数值模拟 *
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摘 要：为提高大型超声速风洞的运行经济性，设计了一种通过引射低总压冷介质提高扩压性能的

新型二次喉道扩压器，其结构特征是在扩压器收敛段前方增加侧壁凹槽，在凹槽前沿位置引入低总压常

温空气作为冷介质，通过引射扩散作用在扩压器壁面形成气膜，调节二次喉道实际流通直径，较大程度

上增强二次喉道的静压恢复能力，同时又降低二次喉道壁面热负荷，冷却壁面。数值验证结果表明，所

设计新型二次喉道方案可通过调节引射气量自适应较宽范围的运行条件，有效隔离扩压器壁面直接接触

高温燃气，同时提高了扩压能力，节省后段接力引射器的主动流流量近30%，对风洞运行经济性提升十

分明显。
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Abstract：In order to reduce the operation cost of large supersonic wind tunnel，a new design of secondary-
throat diffuser characterized by ejection of low total pressure cold air is proposed and verified numerically. The
main structural characteristic of the new-designed diffuser is that：a groove is added to the front of diffuser con⁃
traction section and the low total pressure cold air is ejected into diffuser to form the air film adjacent to the diffus⁃
er wall，which adjusts the actual flow area of secondary-throat diffuser so that the ability of static pressure recov⁃
ery is enhanced. Meanwhile，the wall thermal load of the new-designed diffuser is reduced by cold air film as
well. Such advantages of the new-designed secondary-throat diffuser are evaluated by numerical simulations. The
results reveal that the new-designed diffuser case can self-adapt wide operating conditions，protect the diffuser
wall from high temperature gas contacting directly and improve the ability of static pressure recovery effectively
by adjusting the ejection air rate. The evaluation of required primary flow rate of relay ejector shows an almost
30% saving，indicating a great promotion of the operation economy of supersonic wind tunnel by application of
the new-designed diffuser.
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1 引 言

超声速风洞可以在地面模拟飞行器飞行条件下

的气动环境，因而在军事、航空、航天等领域都具有

重要应用［1］。超声速风洞在模拟高空、高马赫条件时

常常伴随着较低的静压环境，为了保持实验段的流

动条件需要较强的增压排气系统将试验段流动气体

排入大气。

目前，大型连续式超声速风洞增压排气系统通

常由二次喉道扩压器和引射器构成。二次喉道扩压

器通常位于试验段和引射器之间，其主要功能是保

证上游流场品质并将试验段流出的超声速气流进一

步通过斜激波及在壁面反射形成的激波串进行压缩

增压，直到在下游扩张段内形成亚声速气流，经喷水

冷却后进入引射器进一步引射增压。扩压器扩压性

能的高低，将直接影响后续引射器引射性能的需求。

例如，扩压器扩压能力强，气流经扩压器后能恢复到

较高静压，则所需的后续引射增压比降低。须知，引

射器需要利用储备的高压气源对低压气流进行引射

增压，增压比越高，则需要消耗的高压气源越多，运

行成本也越高（大型风洞一次高压空气总压为数十

MPa量级，用量达 1×106kg量级，其经济成本非常可

观）。因此，提高二次喉道扩压器的扩压能力显然有

利于降低引射器引射性能需求，从而降低风洞运行

的经济成本［2］。

为满足超声速风洞的实验需求，不少研究者通

过理论推导、实验测量以及数值模拟等对二次喉道

开展了大量工作。如张忠利［3］对超声速二次喉道扩

压器的气动特性进行研究，给出了相关的准则关系；

吴继平等［4］，徐灵芝等［5］则对二次喉道的一些几何参

数、物性参数对启动性能的影响进行了研究；陈吉明

等［6］则对二次喉道内流中的激波串现象进行了研究，

分析了不同激波串结构的扩压效果；童华等［7］则通过

实验分析了扩压器内的压力恢复过程；陈建兵等［8］则

对国内某风洞二次喉道的动力荷载和结构强度等进

行了研究和分析；冯美艳等［9］还对加模型的二次喉道

进行了一系列研究，给出了内含模型尺度对扩压能

力的影响。

事实上，关于二次喉道的结构已经有较多的优

化规律，总结起来主要为改变二次喉道的锥角、直

径、长径比以及出口的形状等［10-15］，但二次喉道直径

是最为关键的参数，而且不同马赫数工况都会对应

一个最优的二次喉道直径。一般来说，高马赫数条

件的二次喉道直径小，而低马赫数条件的二次喉道

直径大，为适应宽马赫数工况，采用可变二次喉道结

构或更换二次喉道的方法来调节。但对大尺度超声

速风洞而言，可变二次喉道或更换二次喉道均面临

较高的建设成本或更换代价。因此，在工程上一般

采用较大的二次喉道直径（对应低马赫数工况）而牺

牲一定的扩压能力。最后，通过增加引射能力来保

证风洞的可靠运行。对大尺度宽马赫数超声速风洞

而言，其建设成本和运行成本均处于较高水平。

本文设计了一种通过引射低总压冷介质增强超

声速二次喉道扩压器扩压性能的技术方案，在形成

气动二次喉道优化增压的同时也能有效减小二次喉

道扩压器严重热载荷［16］的问题，并针对国内在建的

大尺度超声速风洞（Ma=6和 Ma=7）的工况进行了详

细的数值验证，同时对适用条件做出了分析。

2 物理模型和计算方法

2.1 物理模型

图 1为采用了本文新型二次喉道方案的超声速

风洞前段（不含引射器）结构示意图，与常规二次喉

道扩压器相比，该扩压器在二次喉道进口压缩段前

方开设了侧壁环形凹槽，环形凹槽底部直径大于试

验段溢流扩压器结构直径。凹槽前侧壁通过一环缝

型喷管与低总压冷介质（空气）气源相通。风洞启动

后，由于凹槽处于较低的压力（数千帕量级），在内外

压差驱动下，与凹槽连接的环缝型喷管会自动启动，

形成超声速射流。与试验段主流形成相互引射、压

缩的新流态。为了尽量减少额外的动力开销，低总

压冷介质的气源总压上限限定为 0.2MPa、介质总温

为 300K（常温）。

风洞模型结构的主要尺寸如图 1所示。来流Ma=
6时，模拟总温为 1574K，总流量为 377kg/s；来流 Ma=
7时，模拟总温为 2017K，总流量为 232kg/s。

2.2 计算方法和模型

本研究采用 Fluent软件进行计算，该软件使用的

控制方程为雷诺平均的 N-S方程。由于气体在扩压

器中流动涉及高速射流、激波干扰，需要考虑湍流效

Fig. 1 Structure of new-designed secondary-throat diffuser

with cold air ejection
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应。湍流计算精度在于湍流模型。根据文献［17］对

超声速引射流场中湍流模型应用的比较研究，k-ε的
RNG模型和 k-ω SST模型对此类问题比较准确。其

中 SST模型在固体壁面附近采用 k-ω模型，在自由流

和边界层流外边界采用标准的 k-ε模型，能够限制快

速应变流中的湍流粘性系数增长并对湍流粘性函数

进行了修改，以加强对分离流的预测，故采用 SST模

型。算法和数值精度方面，均采用密度基隐式求解

算法迭代，对流项离散数值精度均为二阶迎风数值

格式，粘性项则采用中心差分二阶精度格式［18］。

由于该模型为轴对称结构，本文采用二维轴对

称模型进行计算。先对物理模型进行网格划分。根

据数值校核结果，采用了与数值校核模型相似的网

格精度。网格总数 91.3万，全部采用结构网格，其中

凹槽和二次喉道直段部分进行了一定的局部加密处

理。模型网格如图 2所示，所有尺度均以设备喷管入

口直径 D作无量纲处理。

2.3 数值校核

为验证 Fluent软件对二次喉道流场计算的准确

性，本文首先对日本角田推进研究中心发布的一引

射基准模型［9，19］进行数值校核。该模型包含了二次

喉道扩压的流动现象，具有较好的参照性。实验模

型及网格如图 3，其中计算网格均为结构网格。计算

工 况 为 引 射 喷 管 总 压 4MPa，扩 压 器 出 口 背 压 为

160kPa，数值结果与实验壁面压强结果的对比如图 4
所示。

从图 4可以看出，数值模拟得出的壁面压力分布

曲线和相同工况下的实验结果吻合较好，说明本文

采用的计算软件及方法模型基本可靠。

3 计算结果与讨论

3.1 二次喉道启动过程模拟

首先进行风洞的启动过程模拟，确保当前设计

的二次喉道尺寸能满足风洞 Ma=6和 Ma=7的启动条

件。设置计算的初始条件为：Ma=6时，出口背压

2.4kPa；Ma=7时，出口背压 1.2kPa。以下计算中壁面

均采用绝热壁。

采用密度基隐式、二阶迎风的非定常计算模式。

为避免发散，先选用 1μs时间步长计算 5000步，再用

5μs计算 5000步，最后用 50μs计算直到收敛，并通过

监视真空舱及二次喉道直段处压强历程，最后确认

启动。启动后流场如图 5。

Fig. 2 Mesh arrangement of computation model

Fig. 3 Model and mesh of baseline ejector from Kakuda

space propulsion center

Fig. 4 Pressure recovery performance of baseline model
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3.2 引射流场特征及参数优化

引射低总压冷介质的新型超声速二次喉道扩压

器方案的基本原理是通过内外压差驱动与凹槽侧壁

相连的环缝超声速喷管启动，形成低总温超声速射

流进入二次喉道扩压器，压缩原有流场，调整二次喉

道的实际流通面积。为达到增强扩压能力和降低壁

温的目的，首先，引射气流的静压与试验段来流相比

要足够大，以起到膨胀压缩实验段气流的作用，但另

一方面，又不能太大而造成过多的动量损失，甚至影

响上游流场品质；其次，引射气流要有一定的速度，

能形成较长的气膜；最后，引射气流的质量流量应达

到一定水平，太小不能有效形成气动喉道增强扩压

能力及降温的效果，太大则会增加额外的动力消耗。

显然，这里存在一个参数优化的问题。为此，设计了

3种不同引射马赫数工况（相同总压：0.115MPa）。计

算结果如图 6所示。

由图 6可以看出，当凹槽壁处引射气流与原有气

流相互作用时，流体在凹槽壁前方和后方会发生分

离，当 Ma较小时，这种现象尤其显著，如图 6（a）；为

减小这种分离影响，在保持总压不变的情况下加大

流体 Ma到 2，如图 6（b），可以达到较好的效果；保持

总压不变，继续加大 Ma会导致静压下降很快，这将

达不到膨胀压缩试验段气流的作用、同理，保持静压

不变继续增大 Ma也会导致总压上升很快，图 6（c）中

保持静压与（b）中相同，增加Ma到 2.5，凹槽处分离现

象与（b）中差异并不大，但总压上升很快，导致经济

性较差。综合比较可见：出口Ma确定为 2较优。

此外，本文进一步验证了凹槽几何参数对新型

二次喉道方案扩压性能的影响。在其它条件不变的

情况下，改变了凹槽的后掠角（15°~10°），并加长了凹

槽底部长度（0.15D~0.3D）（为便于叙述，原凹槽设计

简称 Groove 1，参数改变后的凹槽设计简称 Groove
2）。凹槽深度由引射气量和引射喷管马赫数确定，

不做改变。

比较计算了 Ma=7工况下出口背压 20kPa，引射

气体总压 0.115MPa，引射气体流量 ṁ=115kg/s，引射

喷管 Ma=2的情况，流场、凹槽处细节及壁面压力比

较如图 7和图 8所示。可以看出，计算工况下，凹槽

结构参数改变对新型二次喉道的扩压性能影响较

小。也就是说，在目前设计状态下，凹槽的形状对新

型二次喉道扩压能力的影响不大，这显然是合理的：

因为本文设计的新型二次喉道方案中，凹槽的主要

作用是提供引入气体的初始膨胀空间和导流，在满

足膨胀和导流条件下，其对二次喉道整体扩压性能

的影响不起主导作用。因此，本文在后续计算的新

型二次喉道方案保持了图 2所示的凹槽设计状态，即

原凹槽设计方案。进一步的优化可以根据具体应用

Fig. 6 Fluid separation near the groove of new-designed dif‐

fuser

Fig. 5 Starting flow field of Ma=6，7 conditions
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加以考虑。

3.3 扩压能力的增强效果比较

为了比较常规二次喉道扩压器和本文提出的新

型二次喉道方案扩压性能的差异，首先计算了相同

喉道直径的常规二次喉道的扩压能力，如图 9和图 10
所示。扩压能力比较的基准条件是：随着二次喉道

背压升高，边界层向流动上游分离。为保证足够的

扩压性能和安全性，确定边界层推进到二次喉道平

直段侧壁分离点位置为轴向 45D（距离平直段入口

12D位置，约为平直段 1/2处）处为最高扩压能力点，

各工况均计算到分离点稳定位于此处时的背压作为

最终的扩压能力数据。

最终得到常规二次喉道扩压器在 Ma=6工况的

极 限 背 压 pb 为 23kPa，Ma=7 工 况 的 极 限 背 压 pb 为

13kPa。
进一步分别计算了 Ma=6和 Ma=7工况下新型二

次喉道的扩压能力。为了比较不同气源总压及流量

的影响，在保证引射侧壁喷管出口马赫数不变的条

件下，主要开展了以下两类工况的计算：

（1）以 引 射 气 体 的 总 压 p 为 参 数 ，计 算 了 p=
0.115MPa~0.195MPa的扩压效果，此时，由于喷管喉道

尺寸固定，引射气体流量 ṁ=115kg/s~192kg/s。需要

说明的是，气源总压>0.1MPa（一个大气压）条件下，

需要一定的附加动力来提供所需气源总压。随着总

压的提高，所需的附加动力也相应增大，经济性

变差。

（2）考察总压为 0.1MPa条件下，不同引射气体流

量（100kg/s~173kg/s）的扩压性能。需要说明的是，总

压 0.1MPa条件下，可以直接从大气引入空气，原则上

不需要任何附加动力，是最经济的运行模式。

图 11和图 12分别显示了新型二次喉道方案不

同引射条件下 Ma=6工况达到极限背压时的流场 Ma

等值线图和壁面压强分布对比，可以看出：

（1）引射低总压介质工况的背压较原工况背压

有显著的提升（23kPa~31kPa）。从马赫数等值线图

可以明显看到低总压介质在二次喉道侧壁膨胀形成

Fig. 7 Ma contours of new-designed diffuser cases with dif‐

ferent groove configuration

Fig. 8 Wall static pressure of new-designed diffuser cases

with different groove configuration

Fig. 9 Ma contours of conventional secondary-throat diffus‐

er under maximum backpressure
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的气膜，气膜构成了气动二次喉道进一步压缩中心

主流。

（2）在喷管尺寸一定的情况下，随着引射的低总

压介质的总压从 0.1MPa提升至 0.195MPa，二次喉道

的扩压能力也在逐渐提升（22%~35%）。不过从提升

的幅度来看，提升程度不太明显。这主要是因为气

膜形成的启动喉道有一定的可压缩性，即当静压恢

复提高后，气膜厚度会被一定程度地压缩。结果是，

随着引射介质总压的提升，气膜厚度的增加程度会

逐渐变缓，且对每一特定工况都有对应的最优二次

喉道直径，当气膜调整二次喉道流通面积趋近最优

二次喉道时，扩压能力提升也接近极限。

（3）如前所述，总压 0.1MPa为最经济运行模式。

在保证总压不变的情况下，增大引射喷管尺度，使引

射的气流量增加，如工况（g）。结果可见，其扩压性能

提升 31kPa，与 p=0.175MPa工况基本相同。注意二者

的流量相同。可见，在低总压范围，引射流量相同的

情况下，气膜厚度相差不大，可以获得基本相近的扩

压能力。

（4）需要注意的是，二次喉道段引射低总压介质

虽然提高了二次喉道的扩压性能，降低了后段接力

引射器的增压性能要求，即减少了其主动流流量（降

低了引射比）。但引入的低总压介质的同时也部分

增加了接力引射器入口的流量，即接力引射器负载

较未引入低总压介质工况有所增加，这将部分抵消

增压比降低带来的好处。因此，这里有个适量的问

题，本文后一节会进行综合的比较。

针对 Ma=7工况，用同样的方法进行计算，原二

次喉道扩压器壁面压强分布以及新型二次喉道扩压

器不同引射总压下壁面压强分布对比如图 13所示。

可见，存在相似的结果，即引射低总压冷介质二次喉

道的扩压能力比原二次喉道具有明显提升，且扩压

性能的提升程度大于 Ma=6工况（38%~80.8%）。这

Fig. 11 Ma contours of new-designed diffuser cases with

different ejection conditions (Ma=6 state) under maximum

backpressure

Fig.10 Wall static pressure of conventional secondary-

throat diffuser under maximum backpressure for Ma=6,7

states
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是因为，Ma=7的工况所需的启动喉道面积更小，而原

二次喉道面积是按低马赫数工况设计的，因此，引射

低总压冷介质引起的二次喉道面积改变对 Ma=7工
况更为敏感。

3.4 对扩压器壁面的降温效果比较

与试验段来流相比，引射的冷介质总温远低于

来流。由图 14可以看出，原扩压器在极限出口背压

下第一道斜激波后二次喉道段的温度会达到峰值，

Ma=7工况甚至达到了 1800K，即使在第一道斜激波

前，二次喉道壁面温度也超过了 1000K（有部分真空

舱冷气流被设备喷管主流引射混入扩压器边界层），

这需要设计冷却水套进行冷却保护。

对于新型二次喉道方案，不同引射总压下二次

喉道壁面温度分布与原二次喉道壁面温度分布对比

如图 15，可以看出新型二次喉道的凹槽壁结构喷射

的气流可大大降低斜激波前二次喉道壁面的温度，

斜激波后二次喉道壁面温度也有所降低，这样只需

在二次喉道扩张段内进一步进行喷水冷却，利用冷

却的边界层回流冷却斜激波后后段管壁。这样，可

能无需设计冷却水套对二次喉道进行冷却，大大降

低设备建设成本。

3.5 对降低后段接力引射器引射流量需求的效果

分析

新型二次喉道扩压器需要引射低总压常温气体

Fig.13 Wall static pressure comparison of new-designed

secondary-throat diffuser with different ejection conditions

(Ma =7 state) under maximum backpressure

Fig.14 Temperature flow field of conventional secondary-

throat diffuser (Ma=7 state)

Fig. 15 Wall temperature comparison at different working

conditions between conventional secondary-throat diffuser

and new-designed case

Fig.12 Wall static pressure comparison of new-designed

diffuser cases with different ejection conditions (Ma =6 state)

under maximum backpressure

2460



一种引射增强型二次喉道新方案的数值模拟第 40 卷 第 11 期

来提高扩压能力。通过上面分析，决定使用总压为

0.1MPa的引射气体（直接从大气环境引入），这将不

需考虑额外动力带来的经济成本；这部分气体的引

入，一方面可以降低气流温度，减小扩压器后端喷水

流量，另一方面提高了二次喉道的扩压能力，减轻了

后段接力引射器的工作增压比。对超声速风洞引射

器来说，在高增压比范围，增压比和引射比并不成线

性关系，减小增压比可能带来更大的引射主动流流

量的节省。但是，这部分在接力引射器前引入的气

体同时也增大了主流流量，造成新的引射负担，降低

前述节省引射主动流流量的收益。因此，有必要核

算新型二次喉道在上述情况下能否实际减小后段接

力引射器的引射流量需求，并确定引射的低总压常

温气体的适宜流量条件，这关系到本设计方案的具

体实用价值。

图 16提供了与本文计算风洞模型相匹配的后段

接力亚超多级引射器的引射性能曲线，其引射气源

总压为数十兆帕量级，引射性能满足本文风洞的增

压需求。需要说明的是，该引射性能曲线是引射器

大量优化后的最佳性能曲线，高于常规引射器性能。

以此引射器引射性能为依据，进一步开展了如下

评估。

已知 Ma=6和 Ma=7两种工况下前方高温来流流

量分别为 377kg/s和 232kg/s，对新型二次喉道考虑引

射总压为 0.1MPa，引射流量逐渐增加的一系列工况，

为方便计算，对以下参数进行说明：

Ts为设备喷管来流总温，K；新型二次喉道引射

气流总温 Te=300K；Tm为设备喷管气流与新型二次喉

道引射气流混合后气流总温，K；ṁ s为设备喷管来流流

量，（kg/s）；ṁ为新型二次喉道引射气流流量，（kg/s）；L

为水的气化潜热，（kJ/kg）；ṁ h为将设备喷管气流与新

型二次喉道引射气流混合后气流降温到 600K所需的

喷水量（300K常温水），（kg/s）。根据能量守恒公式近

似估算如下

ṁ h = Cp，air ( Tm - 600 ) ( ṁ s + ṁ e ) / ( L + Cp，H2O ( 600 - 300 ) )
ṁm为扩压器后考虑冷却条件的混合气体总流量

（kg/s），满足

ṁm = ṁ s + ṁ e + ṁ h
pb为二次喉道扩压后出口压强，kPa；引射器出口

压强 pa=0.1MPa；增压比 Cr=pa/pb；引射比 Er根据引射器

性能曲线插值获得。后段接力引射器主动流流量 ṁ a
=Er×ṁm；气流节省百分比 k，根据采用新型二次喉道

与原二次喉道所需的后段接力引射器主动流流量比

较得到。详细计算结果见表 1。从表 1可以看出：

（1）在一定的低总压介质流量范围内，采用新型

二次喉道确实能降低后段接力引射器的主动流流

量，且对应一个最优值，如 Ma=6工况对应 M63工况，

对应低总压介质流量 173kg/s，约占设备喷管总流量

的 45%。超过这一流量值后，气流节省率逐渐降低，

在 M66工况接近负值，即引入的流量负载完全抵消

了其带来的增益部分。Ma=7工况有类似结果，如

M73 工况为最优值，M76 工况降低到较小气流节

省率。

（2）如前所述，每个马赫数工况都会对应一个最

优二次喉道流通面积，当气动二次喉道逼近其工况

最优二次喉道后，随引入的低总压介质流量增加，扩

压器扩压能力提升缓慢，甚至恶化，如图 17，对应

M66工况，此时，启动二次喉道过渡压缩来流，前方会

出现较大的分离区，造成较多的动量损失。同时引

入气流流量构成了较大的引射负载，完全抵消了其

提升扩压能力带来的增益。

（3）相同情况下 Ma=7工况所节省的后续引射器

主动流流量要明显比 Ma=6工况大得多，这是因为要

适应 Ma=6和 Ma=7的工况，二次喉道直径是按 Ma=6
工况的最优启动条件设计的。故引射型二次喉道对

Ma=7工况的改善更为突出。总之，该新型二次喉道

可以通过控制引入的气体流量自适应调整气动二次

喉道流通面积，比常规二次喉道牺牲扩压能力以满

足多工况启动的方案更具有经济性优势。

（4）对 Ma=6工况，新型二次喉道技术方案最优

可节省后段接力引射器主动流流量近 10%，对 Ma=7
工况，该技术方案最优可节省后段接力引射器主动

流流量近 30%，这对于需要数吨/s高压气流消耗量的

大型引射器来说，其带来的经济效益是相当可观的。

Fig.16 Performance curve of a multi-stage ejector (total

temperature of secondary flow is 600K, while primary flow

is 300K)
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另外，从气流节省百分比的变化来看，除非引入过量

低总压冷介质导致增益抵消，新型二次喉道方案在

较宽流量范围内均有效。

4 结 论

为提高大型超声速风洞的运行经济性，本文设

计了一种通过引射低总压冷介质提高扩压性能的新

型二次喉道扩压器，并通过数值模拟对其增强扩压

性能等功能特点进行了验证，主要获得如下结论：

（1）新型二次喉道扩压器的结构特征是：在扩压

器收敛段前方增加侧壁凹槽，在凹槽前沿位置引入

低总压常温空气作为冷介质，通过引射扩散作用在

扩压器壁面形成气膜，调节二次喉道实际流通直径。

较大程度上增强二次喉道的静压恢复能力，同时又

降低二次喉道壁面热负荷，冷却壁面。

（2）新型二次喉道扩压器用于大型超声速风洞

实验段下游，可通过调节引射气量自适应较宽范围

的运行条件。Ma=6和 Ma=7工况的验证表明，其扩

压能力分别提高 35%和 80%，分别节省后段接力引

射器引射主动流流量近 10%和 30%，对风洞的运行

经济性提升十分明显。除非引入过量低总压冷介质

导致增益抵消，新型二次喉道方案在较宽流量范围

内均有效。

（3）新型二次喉道扩压器引射的冷介质在近壁

区流动，还可有效保护扩压器壁面直接接触高温燃

气，能减少冷却水套带来的建设成本。

本文提出的方案主要针对大尺度的连续式超声

速风洞采用实验舱+扩压器+二次喉道+接力引射器

方案情形。这不一定是通用的方案，也不一定是最

先进的方案，但却是对现有结构改动最小且无需复

杂加工成本的方案，希望对提高当前大尺度的连续

式超声速风洞建设及运行经济性提供参考。
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Table 1 Estimation on primary mass flow rate saving degree of relay ejector in application of new-designed diffuser
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M61
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M64
M65
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M72
M73
M74
M75
M76
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6
6
6
6
6
6
7
7
7
7
7
7
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1574
2017
2017
2017
2017
2017
2017
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377
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232

ṁ/（kg/s）
0
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202
253
383
0
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383
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