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超声速连续风洞喷管启动过程分析 *
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摘 要：为深入了解超声速连续风洞喷管启动过程中流场结构变化情况，采用数值计算与风洞试验

相结合的方法，对连续风洞Ma=4.35喷管进行了研究。分析表明，喷管非定常启动过程可分为“初始蓄

气”、“激波串推进”、“核心流推出”、“准稳定增压”四个阶段。其中，“初始蓄气”阶段，气体总压在

收缩段不断增加，马赫数在喉道附近逐渐增大；“激波串推进”阶段，激波串结构形成并逐渐向下游推

进；“核心流推出”阶段，核心流部分推出边界，但流场结构变化缓慢；“准稳定增压”阶段耗时占整个

启动过程耗时的60%以上，且流场结构与稳定阶段流场结构趋于一致，但喷管内各点压力仍不断上升。

同时与定常流场对比分析，进一步说明了各阶段流场特点，并指出对“核心流推出”和“准稳定增压”

阶段采用定常分析方法的必要性。
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Studies on Starting Process of a Continuous Supersonic Wind
Tunnel Nozzle
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Abstract：To further explore the structural changes of flow field during the starting process of a continuous
supersonic wind tunnel nozzle，a wind tunnel nozzle with the exit Mach number of 4.35 was investigated numeri⁃
cally and experimentally. The analysis shows that it was not difficult to divide the unsteady starting process of
wind tunnel nozzle into four stages，which were named initial accumulation，development of shock train，extru⁃
sion of flow， pseudo- stabilization in turn. Thereinto， at the first stage， the pressure in the contraction in⁃
creased，and the Mach number near the throat rose gradually. At the second stage，a shock train structure was
formed and developed. At the third stage，the main flow was beyond the outlet boundary partly. The final stage
accounted for more than 60% of the nozzle starting time，and the pressure in the nozzle went up continually，
while the flow structure was stable. At the same time，compared with the steady results，this paper further em⁃
phasized the characters of each stage，and demonstrated that it is necessary to use the steady result to analyse
the starting process at the stage of extrusion of flow，pseudo-stabilization.
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1 引 言

近年来，在超声速风洞中开展超声速 /高超声速

飞行器和冲压发动机的试验研究越来越广泛。弄清

超声速风洞的非定常启动特性，有助于获得准确可

靠的实验数据，也是风洞设备在使用前必须弄清和

解决的关键问题。此外，由于高超声速风洞启动过

程与高超声速进气道起动过程相互耦合，风洞喷管

非定常起动特性的研究对了解高超声速进气道起动

过程有重要意义。

20世纪 60年代，Smith［1，2］通过数值模拟和风洞试

验的方法，对激波风洞的启动特性进行了研究，并指

出风洞启动时间并不随初始真空压力的增大而延

长。其后，Jacobs［3~5］等综合喷管出口皮托总压试验数

据和数值结果，对激波风洞启动过程进行了描述。

基于上述研究，张小庆［6，7］等对启动过程中直连式脉

冲风洞和超声速脉冲风洞的流场建立及激波传递过

程进行了详细阐述。此外，陈立红［8］还针对扩张段构

型与风洞启动特性的关系展开了探讨。尽管相关的

研究很多，但研究内容呈现以下两大特点。（1）研究

重心大多往往集中于激波风洞、激波管等脉冲风洞

的启动问题［9］，如 Ackroyd［10］，Yang［11］等，较少关注连

续风洞喷管的起动问题。（2）对风洞启动问题多采用

定常的分析方法［12~14］，这与风洞喷管的真实启动过程

仍存在一定差距。

本文采用 CFD方法对超声速连续风洞喷管启动

过程进行非定常计算，并结合风洞喷管出口皮托总

压的试验数据，对内流场建立过程进行详细描述。

同时，将非定常流场与定常流场进行比较，对风洞喷

管启动过程准定常分析的可行性进行探讨。

2 物理模型和计算方法

本文选取某连续风洞 Ma=4.35喷管作为研究对

象，计算域如图 1 所示。喷管模型出口半径 R1 为

70mm，入口半径 R2为 40mm，长度 L为 656.6mm，出口

与喉道面积比为 21.8，见图 1。为了保证数值模拟的

准确性，对喉道及壁面附近的网格进行加密处理，并

进行无关性验证，确定 50×500为计算用网格。

根据有限体积原则对 N-S方程进行离散，湍流模

型选用标准κ-ε两方程模型，并采用二阶耦合隐式双

时间步法进行非定常计算，时间步长为5×10-8s。
喷管入口为压力入口，为模拟真实启动状况，将

燃烧室总温总压变化情况简化为图 2所示线性增长

过程。图中，经过（t2-t1）时刻，总压值由 5.5kPa线性

增长为 2.28MPa，总温由 300K 线性增长为 1019K。

一般情况下，该类尺寸喷管总温总压的增长时间为

100~1000ms量级，本文综合考虑计算量，将（t2-t1）设

定为 200ms。喷管出口设定为压力出口边界，出口

静压 p0设定为 5.5kPa，全场初始静压为 5.5kPa，初始

静温为 300K，速度为 0m/s。同时，为了保证结果的

准确性，本文进行了算例验证，图 3给出了某 Ma=4.5
拉瓦尔喷管正常运行时出口马赫数分布情况。图

中非定常出口径向马赫数分布与实验结果对比，基

本吻合。

Fig. 2 Calculated total temperature（pressure）at

combustion chamber

Fig. 3 Mach number comparison between calculation and

experiment at the outlet

3 实验方法

为了更好地了解高超声速风洞喷管启动过程，

设计以下实验：（1）用传感器测量启动过程中燃烧室Fig. 1 Model of the wind tunnel nozzle
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的总温总压变化情况。（2）设计一排总压耙，垂直于

水平面安装至风洞喷管出口位置，安装截面示意图

见图 4。其中，喷管直径 D为 140mm，皮托管间距 d为

8mm，皮托管的最大间距 h为 96mm，燃烧室的采样频

率为 100Hz，总压耙的采样频率为 200Hz。

Fig. 4 Assembly section

4 结果分析

本文针对图 1 所述的计算模型，展开了非定常

CFD 计算，并结合实验数据及定常流场对风洞喷管

启动过程流场进行了分析。

4.1 启动过程流场结构

数值计算结果表明，风洞启动过程可以划分为

流场结构存在明显差异的“初始蓄气”、“激波串推

进”、“核心流推出”、“准稳定增压”四个阶段。

（1）“初始蓄气”阶段。图 5，图 6给出了该阶段沿

轴线马赫数分布及总压分布状况。启动后，入口边

界的压力梯度差推动气体以一定的速度向下游移

动。由图 5可知，上游压力波传播过程中，峰值马赫

数的大小在喉道附近急剧增加，位置随时间缓慢向

下游推进。另一方面，由图 6可知，风洞喷管内气体

总压随燃烧室内总压的增加而增加，且在喷管收缩

段形成总压峰值 C，峰值位置基本保持不变，进而实

现了“初始蓄气”增压。

（2）“激波串推进”阶段。图 7给出了启动过程中

流场结构发展过程。由图 7（a）可知，气体推进过程

中，流场存在激波串结构，其主要由核心流和包含激

波串区域和混合区域的伪激波区域组成［15］。其中激

波串区域又可分为分叉激波-膨胀波单元（A-B-C）
和若干个压缩波-膨胀波单元（C-D-E）［16~19］，见图 7
（b）。该阶段流场结构呈整体向下游推进模式，且各

单元在推进过程中得到了相应的发展，见图 7（a）~
（c）。图 8给出了该阶段不同时刻沿轴线马赫数分布

情况。图中，核心流和各单元的峰值马赫数位置逐

渐向下游移动，大小不断增加，这充分说明了流场整体

推进的特点。

（3）“核心流推出”阶段。图 7（d）给出了“核心流

推出”阶段流场结构，图中核心流部分推出了出口边

界。图 9展示了该阶段不同时刻风洞喷管出口马赫

数的径向分布，其中 A区域代表核心流推出部分，对

应图 7（d）中线段 m，B区域代表回流区部分，对应图 7

Fig. 5 Mach number distribution along axis

at the first stage

Fig. 6 Total pressure distribution along axis

at the first stage

（a）t=3.00ms

（b）t=9.00ms

（c）t=35.00ms

（d）t=43.00ms

Fig. 7 Flow structure at different moments
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（d）中线段 n，中间区域代表波系相互作用区域，对应

图 7（d）中线段 l。由图 9可知，随着核心流不断推出，

出口马赫数稳定区域不断增大，径向回流区部分不

断减少直至消失。

Fig. 8 Mach number distribution along axis

at the second stage

Fig. 9 Mach number distribution along outlet

at the third stage

（4）“准稳定增压”阶段。该阶段占时最长，达到

总用时 60%以上时间，此时流场已经稳定，与稳定阶

段流场结构趋于一致，马赫数分布也相同，但各点总

压值却呈线不断增长的过程。

4.2 实验结果分析

为了深入了解流场的发展过程，对风洞喷管启

动过程展开了实验研究。

图 10给出了风洞喷管启动过程中，出口截面各

点总压随时间的变化情况的数值结果。由图可知，

图中 A 区对应“准稳定增压”阶段，总压值呈线性增

长，斜率与图 2 中燃烧室总压曲线斜率相同，约为

1.1MPa/s；B 区中总压曲线波动剧烈，说明了启动过

程中波系变化明显。由于风洞喷管启动并非以正激

波的形式扫过出口截面，故出口各点总压变化存在

时滞，且各点总压曲线上扬的顺序与离轴远近相关，

见 a处。与此同时，结合流场结构发展特点，对 a处

曲线存在明显的波动原因进行分析，认为这与激波

串结构发展及推出过程存在一定联系。图中 b处对

应核心流的推出过程，故部分总压曲线存在较大的

波动，且 r/R1=0.46处波动最为显著。

Fig. 10 Numerical results about total pressure

at different points

图 11给出了风洞 Ma=4.35喷管流场校测试验中

皮托总压测量结果。图中共给出了 6个测量探针在

喷管出口截面测量得到的皮托总压随时间变化情

况。由图可知，各点皮托总压曲线上扬顺序与数值

结果一致，这也间接说明了试验流场中存在激波串

结构。同时，B区 a处皮托总压曲线也存在剧烈的波

动，且 r/R1=0.46处波动最为显著，这与数值结果相吻

合。结合数值结果，认为该处剧烈波动的原因与核

心流推出过程有关。

Fig. 11 Experimental results about pitot pressure at

different points

图 12为燃烧室内总压随时间变化情况的测量结

果，对比图 11中皮托总压变化情况，可以发现 A区内

总压曲线不存在的突变，而是随着燃烧室压力的增

加而增加，且两者斜率正相关。根据图中信息可以
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发现，A区对应于“准稳定增压”阶段，且用时较长。

Fig. 12 Total pressure at combustion chamber

4.3 与定常结果比较

在已有的风洞喷管启动流场的研究中，一般采

用准定常假设，使用定常的 CFD 方法获得流场结

构。为了对比分析非定常与定常计算结果的差异，

本文选取了 4个典型时刻，开展了定常计算，相应时

刻入口总温总压及压比值见表 1。
Table 1 Inlet parameter

No.
1
2
3
4

t/ms
0.40
12.00
48.00
78.00

T0 /K
301.44
343.14
472.56
555.65

p0 /kPa
10.05
141.97
551.38
801.57

pb /p0

0.550
0.039
0.010
0.007

当 t为 0.40ms时，风洞喷管启动的定常、非定常

结果存在明显差异。图 13所示为定常、非定常条件

下，轴上马赫数分布及总压情况。非定常状况下，喉

道附近不存在激波，马赫数峰值 B的大小约为 0.4，喷
管入口气体仅扩散到位置 C处；而定常状况下，马赫

数峰值位置 A位于 B的下游，大小约为 1.6，且 A下游

存在明显的伪激波区域 D。该时刻，两者流场结构存

在较大差异的原因在于，压力入口的总压变化未能

及时传递到下游，故该阶段不适合用定常结果进行

分析。

图 14 为“激波串推进”阶段 t=12.00ms时轴上压

力马赫数分布状况及对应的定常结果。由图可知，A

区中两者的结果基本趋于一致，B区马赫数分布基本

重合，但定常总压值较非定常结果高，且两者差值随

着 L增大而越大。C区为伪激波区域，定常结果中核

心流及各单元马赫数峰值位置均位于非定常结果下

游，且大小也有提高。总之，定常结果可以得到 A，B

两区的较好的流场结构，但无法得到该区域较高精

度的流场参数。由于上游总压传递的过程性，C区流

场结构存在明显的相位滞后，故不适合用定常结果

进行分析。

Fig. 13 Total pressure and Ma on the axis at t=0.40ms

Fig. 14 Total pressure and Ma on the axis at t=12.00ms

当 t为 48.00 ms时，根据图 15 的特点，将其划分

A，B两个区域，进而分析“核心流推出”阶段流场结构

特点。该阶段定常情况下的轴上马赫数分布与非定

常结果均趋于一致，流场结构也大致相同，但由于非

定常启动过程中上游压力变化未及时传递到下游，B

区轴上总压分布的非定常结果较定常结果存在明显

的滞后过程，两者的偏差在 3%以内，故可对该启动阶

段进行定常分析。

Fig. 15 Total pressure and Ma on the axis at t=48.00ms
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当 t为 70.00ms时，称为“准稳定增压”阶段，该时

刻第一道斜激波完全推出计算域，轴上马赫数分布

与稳定阶段轴上马赫数分布一致，总压分布状况与

上一典型时刻类似，故可采用定常结论进行分析。

5 结 论

本文对风洞喷管的启动过程进行了数值实验分

析，并与准定常结果比较，得出以下结论：

（1）风洞喷管非定常启动过程可分为“初始蓄

气”、“激波串推进”、“核心流推出”、“准稳定增压”四

个阶段。“初始蓄气”阶段，气体在收缩段不断蓄气增

压，形成压力峰值，且喉道附近马赫数迅速增加，缓慢

向下游推进；“激波串推进”阶段，产生激波串结构，包

括核心流和伪激波区域；“核心流推出”阶段，核心流

部分推出边界，但流场结构变化缓慢；“准稳定增压”

阶段，流场结构与稳定阶段流场结构趋于一致，但各

点压力仍不断增加。

（2）试验结果指出风洞喷管出口 r/R1=0.46 处皮

托总压曲线波动最为显著，与数值结果相符，这也说

明了风洞启动过程激波串结构的存在。

（3）使用定常方法分析“初始蓄气”、“激波串推

进”会出现偏差，但可对“核心流推出”及“准稳定增

压”阶段采用定常分析方法。

（4）尽管“准稳定增压”阶段的流场结构已经稳

定，但该阶段增压用时占整个喷管启动耗时 60%以

上时间，因此，风洞试验中应特别注意，通过纹影等

测量方法所获得的稳定流场结构并不代表流场参数

已经稳定。
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