
2022 年 7 月
第 43 卷 第 7 期

推 进 技 术
JOURNAL OF PROPULSION TECHNOLOGY

July 2022

Vol.43 No.7

200983-1
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摘 要：针对热考核用高温燃气流风洞运行过程中的非稳态过程开展研究，采用风洞实验与数值计

算相结合的方法研究了风洞整体起动、扩压器背压抬升、关机三种过程中喷管、实验舱和扩压器内瞬态

流动特性。通过数值计算能较好地复现上述瞬态现象，借助数值计算能合理地解释试验现象产生的原

因，且捕捉到实验中无法观测到的现象，评估得到该风洞扩压器的抗反压裕度在10kPa以上。因此，数

值方法是研究大型燃气风洞瞬态流动特性最重要的辅助手段。该研究可为类似风洞运行调试提供借鉴，

并为风洞实际运行提供数据支撑。
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Abstract：The unsteady operation process of high temperature gas flow wind tunnel for thermal assessment
was studied. The transient flow characteristics in the nozzle，the test cabin and the diffuser during the whole wind
tunnel starting，the back pressure lifting of the diffuser and the shutdown of the wind tunnel were studied by ex⁃
periment and numerical calculation. The transient phenomena mentioned above can be reproduced well by numer⁃
ical calculation，and the causes of the test phenomena can be reasonably explained by numerical calculation，and
the phenomenon that cannot be observed in the experiment can be captured. The anti-back pressure margin of the
wind tunnel diffuser is estimated to be more than 10kPa. Therefore，the numerical calculation method is crucial
auxiliary method to study the transient flow characteristics of large gas wind tunnels. The research provides refer⁃
ence for the operation and debugging of the similar wind tunnel，and provides data support for the actual opera⁃
tion of the wind tunnel.
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1 引 言

近年来，用于飞行器防隔热考核的高温超声速

燃气流风洞实验系统取得了长足的发展。某建成燃

气流风洞利用大流量气氧煤油燃烧产生的燃气总功

率达 290MW，数倍于同类或同功能风洞实验系统。

得益于总功率足够大，喷管口径达 1500mm时，喷管

出口燃气流依然能满足飞行器热结构考核的需求，

因此具备大尺寸部段 1：1热考核实验的能力。燃气

流风洞主体结构如图 1所示，主要由主加热器（包括

推力室和喷管）、实验舱、扩压器及下游的排气装置

组成。在燃气流风洞运行过程中涉及诸多非稳态运

行过程，比如风洞整体（包括喷管、实验舱和扩压器）

起动、扩压器背压抬升和关机等非稳态过程。弄清

上述非定常气动特性是风洞系统在承接实验前必须

解决的关键问题。

针对风洞起动问题，大部分学者关注的焦点是

喷管和扩压器的起动特性，如陶渊等［1］研究了超声速

连续风洞喷管起动过程；陈立红等［2］研究了扩压段对

高超声速推进风洞起动的影响；陈吉明等［3］对压力恢

复系统扩压器激波串现象进行了数值模拟，对激波

串的形成机理进行了分析；Kirilovskiy等［4］通过对热

喷风洞扰动的数值与实验研究，对风洞激波扰动的

形成进行了研究；Gounko等［5］研究了热喷风洞入口及

喷管喉部建压过程；Kaikai等［6］研究了超声速风洞入

口段起动过程中的特性及现象。只有少部分学者关

注风洞整体的气动特性，如张小庆等［7］对脉冲式燃烧

风洞起动特性进行了数值研究。

针对扩压器背压抬升带来的非稳态问题，冯美

艳等［8］通过非定常计算，研究了真空球背压抬升对扩

压器内激波串的影响；倪诗旸［9］研究了直管内斜激波

非定常流动特性，发现激波串在分离区会发生急剧

前移；孔令轩等［10］针对超声速二次喉道扩压器流动

特性进行了研究，较好地模拟了扩压器的抗反压特

性；Gnani等［11］研究了方管通道中背压对激波串的影

响；Zhang等［12］通过数值计算对扩压器背压的提升过

程、激波串的形态改变以及激波串的传播模式变化

进行了研究；Zhao等［13］研究了高速自由射流中扩压

器在风洞起动及运行过程中压力及匹配压力变化特

性。这方面的研究还是比较初步的，且实验数据披

露得极少。针对关机带来的非稳态问题，目前还没

有查到相关的研究。

综上，目前针对风洞运行过程中的瞬态气动特

性研究主要集中在喷管和扩压器。其实，除了喷管

和扩压器外，实验舱的瞬态气动特性同样值得关注。

在起动过程中，实验舱会经历产生峰值压力、舱压振

荡降低等过程；在扩压器背压持续抬升过程中，舱内

流场会经历欠膨胀到超声速流场被破坏等过程；在

关机过程实验舱会经历舱压先下降后上升等过程。

舱内诸多瞬态历程导致的流场变化会直接影响到实

验模型，因此有必要对各种瞬态气动现象中实验舱

的变化进行研究，目前这方面的文献资料还很少。

本文针对某燃气流风洞运行过程中的瞬态气动

特性进行研究，采用风洞实验与数值计算相结合的

方法研究了风洞整体起动、扩压器背压抬升、关机三

种过程中喷管、实验舱和扩压器内瞬态流动特性。

2 研究方法

2.1 燃气流风洞瞬态过程实验研究方法

高超声速燃气流风洞整体结构如图 1所示，本文

主要分析从推力室入口到扩压器出口之间的瞬态问

题。总流量为 31kg/s的气氧、煤油在推力室内燃烧，

产生总温 3650K、总压 5MPa的高温高压燃气，经口径

为 1.5m的拉瓦尔喷管加速到 Ma 5，形成高温超声速

燃气流。燃气在舱内对实验模型进行考核，之后通

过扩压器减速增压，经降温后被真空泵抽吸排出。

为研究风洞瞬态过程中流场压力变化，在实验

舱和扩压器内壁布置了 26路压力测点，采样频率为

1000Hz，布点如图 2所示，此外还在推力室内布置了

1路压力测点。

为了完整地捕捉到运行过程中瞬态气动现象，

尤其是背压抬升的瞬态过程，首次实验时间定为

Fig. 1 Structure of gas flow wind tunnel

Fig. 2 Structure diagram of main heater, test cabin and

diffuser
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20s。图 3是 20s实验过程中舱和扩压器典型位置的

压力变化，包括舱、二喉道、扩张段中部和扩张段末

端。可以观察到背压依然在抬升过程中，尚未平衡，

因此第二次实验定为 100s。图 4是 100s实验过程中

实验舱和扩压器的压力变化，可以看出扩压器出口

压力在 40s后基本达到稳定。整个试车历程可以分

为五个阶段：低压环境的建立、风洞系统起动、扩压

器背压抬升、稳定运行和关机。在开机之前，需要建

立实验舱内低压环境，通过高真空泵将压力抽至所

需压力，这一低压环境和超声速流场建立后喷管出

口静压相匹配。稳定运行段上下游压力保持恒定。

其余三个瞬态阶段是本文关注的重点，后续将结合

数值计算结果研究起动、背压抬升和关机这三个瞬

态过程。

2.2 燃气流风洞瞬态过程数值研究方法

2.2.1 计算区域、网格、模型和边界条件

采用 Fluent软件对三类瞬态过程进行数值计算。

数值计算区域同图 2，计算从推力室到扩压器出口之

间的区域，该区域几何结构和流场结构是轴对称的，

因此采用二维轴对称计算。采用 ICEM软件划分结

构网格，为了保证数值计算的准确性，在壁面处加密

处理，并进行无关性验证，网格数为 54万。由于涉及

高速射流及边界层流动，需要考虑湍流效应，常用的

模型是 k-ε和 k-ω模型。SST k-ω模型调和了两者的

优点，本文采用该湍流模型。采用密度基隐式求解

器进行瞬态计算，时间步长为 10-5s。介质为煤油和

氧气燃烧产生的混合气体，组分为 H2，H2O，CO 和

CO2，摩尔浓度分别为 0.1004，0.3822，0.2031，0.3143。
采用组分输运模型考虑多组分，不考虑化学反应。

下面详细说明三类计算中的边界条件。

在起动过程中计算中，推力室入口为压力入口

条件，为模拟真实起动情况，将推力室总压总温变化

情况设置为随时间增长过程，压力由 4kPa线性增长

到 5MPa，温度由 300K线性增长到 3650K。实验中推

力室总温总压实际增长时间为 1.5s，考虑瞬态过程计

算量较大，将增长时间设置为 0.1s。初始压力设置为

4kPa，和实验基本保持一致。在起动过程中，由于时

间只有数秒，背压抬升很小，因此背压保持恒定，为

4kPa。
在背压抬升计算中，采用起动过程计算结果初

始化流场，入口总温总压保持不变，逐步抬高扩压器

出口的背压。通常抬升背压的方法有两种：一是将

扩压器出口设置为壁面边界条件，随着气流聚集背

压抬升；二是将背压变化情况设置为随时间增长过

程，压力由 4kPa线性增长到稳态值（实验测试结果为

26kPa，见图 4）。后续根据需求选用上述背压抬升

方法。

在关机过程计算中，维持扩压器出口压力不变，

降低推力室入口的总温和总压。将推力室总压总温

变化情况设置为随时间减小过程，压力由 5MPa线性

减小到 4kPa，温度由 3650K 线性减小到 300K。在

Fluent软件中，上述参数线性增长或减小通过用户自

定义函数（UDF）来设置。

2.2.2 算法校核

为了验证数值算法的可靠性和精度，将计算结

果和实验结果进行对比。由于瞬态数值模拟计算量

较大，无法按照真实瞬态过程进行数值模拟，固将采

用 Fluent瞬态计算方法达到稳态后得结果与 100s实
验 测 得 稳 态 静 压 进 行 对 比 。 设 置 背 压 缓 慢 升 至

26kPa，进行瞬态计算，计算时间为 3.0s后流场达到

平衡。图 5是数值计算达到稳态后结果和实验流场

稳定后（第 50s）扩压器壁面压力对比，图中横轴为测

点离扩压器入口的轴向距离，可以看出压力分布吻

合良好。从实验数据只能分辨出激波开始的位置在

二喉道出口附近相邻两个测点之间，而数值模拟则

Fig. 4 Pressure changes of the test cabin and the diffuser in

the 100s experiment

Fig. 3 Pressure changes of the test cabin and the diffuser in

the 20s experiment
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可以得到更为精细的结果。一般认为扩压器壁面

压力开始升高的位置是激波串开始的位置，从图 5
可看出计算结果与实验结果基本吻合。另外，实测

和 模 拟 得 到 的 实 验 舱 压 力 均 在 1kPa 左 右 ，吻 合

良好。

可见所采用的瞬态方法计算结果和实验结果吻

合较好，验证了计算的准确度，后面将采用此方法计

算三类瞬态过程。

3 燃气流风洞瞬态过程分析

3.1 起动过程

3.1.1 实验结果分析

图 6是典型实验起动过程中推力室压力随时间

变化曲线，可见推力室完全建压需要 1.5s。

图 7是起动过程实验舱压力局部放大图，可以明

显地观察到在起动过程中舱内产生了一个压力峰，

短时间内压力迅速抬升了 5~6kPa。同时在扩压器内

也产生了压力峰，测得最大压力抬升为 11kPa，沿流

向压力峰逐渐减弱，直到扩张段后段才消失。压力

峰之后舱内压力迅速下降到 2kPa以内，随后缓慢振

荡下降至 1kPa左右，该压力略低于喷管出口静压，说

明喷管出口气流处于欠膨胀状态。扩压器收缩段、

二喉道及扩张段前段在经历压力峰之后，压力迅速

下降到一个稳定值。至此，实验舱和扩压器起动过

程结束，总历时 2~3s。实验过程中，即使采用了高频

传感器，能够捕捉到的信息也是有限的，下面将结合

数值计算对起动过程及峰值压力、舱压缓慢振荡下

降等现象进行分析。

3.1.2 数值结果分析

图 8是风洞起动时流场的变化过程，模拟时长

为 2760ms。喷管出口背压建立后主流进入，推力室

内流量、压力、温度有一个上升过程，喷管内的流动

将经历从亚声速到超声速的变化过程。扩压器的起

Fig. 7 Pressure changes in test cabin and diffuser during

start-up

Fig. 5 Comparison of numerical simulation and

experimental results

Fig. 6 Pressure curve during startup

Fig. 8 Flow field change process during start-up
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动紧随其后，超声速气流经过收集口、收缩段、二喉

道后在扩张段内再次膨胀，之后将产生典型的激波

串结构，最后扩压器运行在超临界状态。实验舱处

于喷管和扩压器之间，它在起动过程中的流场特

性也值得关注，如实验测得起动过程中的压力峰产

生等问题。下面就分别分析上述三个设备的起动

过程。

（1）喷管起动过程

随着推力室入口压力温度抬升，喷管收缩段内

压力升高，推动气流向下游运动，进而喷管扩张段内

压力抬升。高温高压气流作用下形成一道起动激

波，这道激波流经喉道后继续向下游移动。紧邻起

动激波下游的是一段高压区，由于起动过程喷管不

满流，高压区通过边界层影响激波上游的主流区，产

生了一道斜激波，将主流区分为核心流、混合区、回

流区三部分，如图 9所示。随着总压总温抬升，流场

结构不断向下游推进。经 27.3ms后，起动激波推出

喷管出口，51.2ms时核心流推出喷管出口，随着核心

流不断推出，出口 Ma稳定区域不断增大，径向回流

区不断减小，直至消失。至此，喷管起动完成，总耗

时 110.4ms。

（2）实验舱起动过程

喷管起动后半段，核心流喷向舱内，但由于初始

舱压过低，气流过度膨胀，如图 10所示。一部分气流

直接滞留在舱内，一部分气流与收集口收缩段壁面

撞击反射溢流进入实验舱，导致舱内压力升高。气

流在舱内来回振荡，压力随之振荡，当气流运动到喷

管一侧时，喷管出口气流受到压缩。起动过程中，实

验舱压力与喷管出口压力通过弱斜激波调整。喷管

完全起动后由于主流的引射作用，舱内压力开始下

降，最终达到稳定。

图 11是真空舱内压力的变化，可见峰值压力为

8.4kPa，为初始压力两倍有余，和实验结果相当。

气流在低压条件下快速膨胀造成冲击，产生的峰值

压力和进入舱内气流的质量流量、速度相关，而质

量流量与密度、流速成正比，密度与舱截面积、膨胀

程度成反比，流速与初始舱压成反比，因此峰值压

力最终由初始压力、舱横截面积、燃气流质量流量

决定。由于主流区的引射作用，舱内压力振荡降

低，喷管出口流场不断膨胀，最终膨胀到收集口边

缘处，该过程持续 1.5~2s，远大于喷管起动时间。

收集口的尺寸和离喷管的距离将决定气流的膨胀

程度，进而决定稳定后的舱压。舱内收集口在起动

中至关重要，如果和喷管匹配得当，实验舱内溢流

的气流将减少；如果匹配不当，主流会向舱内溢流增

多，造成舱内压力上升，甚至导致超声速流场无法

建立［14］。

（3）扩压器起动过程

第一道波流经喷管、实验段后进入扩压器，由于

第一道波压力、温度较低，随着损耗加大速度减慢，

而后面来流总温总压更高，速度更快，最终数道波在

二喉道汇集在一起，增强了第一道波的力量，最终推

出扩压器，如图 12所示。激波串紧随第一道波进入

扩压器，随着总温总压抬升，马赫数不断提高，激波

串逐渐发展。激波串进入到扩张段后开始膨胀，初

Fig. 9 Nozzle start-up process

Fig. 10 Start-up process of test cabin（27.3ms）

Fig. 11 Pressure changes in the vacuum test cabin
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始阶段扩张段任一截面处 Ma分布极不均匀，中心气

流 Ma较高，越靠近壁面 Ma越低。因此初始阶段逆

压梯度不明显，但壁面附近 Ma提高后，逆压梯度诱

发扩压器出口附近边界层分离，产生一道斜激波，随

着 Ma进一步提高，波后的高压通过分离区对上游造

成影响，使分离点快速向上游移动。

扩压器起动过程中另一个重要的瞬态现象是收

集口逐渐由存在亚声速回流发展成超声速满流状

态，该过程是和舱压振荡下降及喷管出口气流膨胀

耦合在一起的。值得注意的是该过程持续时间较

长，达到秒级，实验结果也支持这个结论。

3.2 扩压器背压抬升过程

3.2.1 实验结果分析

扩压器出口下游连接的是喷水降温装置、集气

罐和排气装置，随着时间的推移，集气罐内压力逐渐

抬升。由于采用机械抽吸排气方式，排出气体的体

积流量恒定，随着压力抬升，排出的质量流量持续增

大，直到排出流量等于推力室入口流量时，集气罐的

压力才稳定。

图 13是 100s实验扩压器壁面压力变化情况，可

以 看 出 扩 压 器 出 口 压 力 持 续 抬 升 ，最 终 平 衡 在

26kPa，压力抬升持续时间约 40s，前 25s压力抬升较

迅速，扩压器二喉道后段和扩张段各压力几乎同步

抬升，后 15s压力缓慢抬升。扩压器抬升过程中逆压

梯度不断增强，导致激波串不断向前移动，在第 16s
时第一道分离激波甚至被推至二喉道内，随后又被

推出二喉道，最终稳定在二喉道出口附近，该过程前

18s如图 14所示。通过图 13也可以观察到这个现

象，背压快速抬升至 24kPa转至缓慢抬升阶段时，二

喉道后段、扩张段前段压力开始大幅下降，随后缓慢

上升至平衡压力。这是由于初始阶段背压抬升较

快，逆压梯度快速通过边界层向上游传递，且具有一

定惯性，导致扩张段压力抬升过快，甚至还影响了二

喉道后段的压力，转至背压缓慢抬升阶段后，部分测

点压力逐渐恢复到正常水平。整个过程中二喉道前

段压力始终保持稳定，并未受到下游压力抬升的影

响，二喉道起到了隔绝下游压力波动的作用。

从扩压器壁面压力升高的起始点到压力峰值之

间的距离是激波串的长度，因此可以从沿程压力分

布特征估算激波串的长度至少为 18m。从图 13可

以看到，当下游扩压器背压保持稳定后，扩张段各压

力测点围绕恒定值小幅波动，这是因为即使上下游

压力保持恒定，激波串在管道中的位置也不是保

持不变，而是在某一位置附近保持着较小幅值的

自激振荡运动［15］。而且可以发现激波串起始处的

压力波动最为剧烈，压力波动信号呈现低频区能量

大、高频区能量小的特点，压力波动沿程呈现弱化

趋势［16］。

3.2.2 数值模拟结果分析

在扩压器背压抬升瞬态数值计算中，计算了两

种工况：一是模拟实验真实情况，逐步抬高扩压器背

压至 26kPa（背压抬升时间远小于实际情况），然后背

压保持在此压力不变，此工况旨在模拟脉冲反压对

激波串的影响，通过 UDF实现背压抬升；二是模拟背

压持续抬升至流场破坏的极限情况，此工况旨在评

估扩压器的抗反压能力，通过封闭扩压器出口实现

Fig. 14 Change of the diffuser static pressure with distance

Fig. 13 Pressure changes on the diffuser wall

Fig. 12 Diffuser start-up process
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背压抬升。

（1）工况一：背压抬升至 26kPa后保持恒定

选取起动稳态结果初始化流场，模拟时间段为

2760~3465ms。图 15是背压抬升过程中各时刻激波

串的位置，反压扰动沿扩压器亚声速区域和分离区

向前传递，使上游激波波后压力逐渐增大，与背压相

匹配。随着首道斜激波向上游移动，激波串结构更

为清晰，各波节边被压缩边向前移动。当背压抬升

到 26kPa时，首道激波移动到二喉道入口靠上的位

置。背压停止增长后，首道斜激波迅速向下游移动，

紧邻首道斜激波的两个斜激波-膨胀波单元迅速和

上游融为一体。随后激波串围绕某平衡位置振荡，

振荡幅度逐渐减小。

此过程中二喉道壁面压力变化如图 16所示。可

见数值计算结果复现了实验过程中激波串向上游移

动后再向下游移动的现象。但与实验结果相比还是

存在差异，主要是背压抬升导致激波串前移幅度比

实验结果更大，经分析主要和数值计算中背压抬升

速率过快有关。数值计算也捕捉到一些实验数据不

易观察到的现象，比如背压平衡初期激波串围绕平

衡位置振荡的现象，不同于激波串自激振荡的小幅

值运动，这种振荡的幅值更大，分析认为和分离区、

波节中压力分布的不稳定性相关，需要经过多次振

荡耗散后才会达到稳定状态。

（2）工况二：背压持续抬升至流场破坏

借助数值计算可以评估扩压器的抗反压能力。

选取起动稳态结果初始化流场，模拟时间段为 2760~
3100ms。图 17是背压持续抬升导致流场破坏的过

程，由于采用封闭扩压器出口方式抬升背压，流场变

化和工况一稍有不同。随着扩压器出口背压逐渐增

大，激波串结构缩短亚声速混合区变大，激波串内斜

激波角度逐渐变大。一旦边界层分离进入二喉道入

口，反压变化会迅速影响到上游流场，具体过程是反

压通过边界层向上游传递，直到传递到实验舱，犹如

一股射流从收集口壁面喷向实验舱，在舱内形成前

后两个涡，靠近喷管侧的涡压缩燃气主流，影响流

场。随着压力进一步升高，射流喷管处于过膨胀状

态，喷管出口产生斜激波，壁面边界层开始出现分

离，出口核心流区域减小直至消失。

自二次喉道起动之后，背压在 26kPa以下时扩压

器工作在超临界状态下，激波串位于扩张段内，可以

极大限度地防止反压对实验段产生干扰，因为背压

再升高 10kPa之后分离区才会传递到二喉道入口，分

离区从二喉道出口传递到入口的时间是 130ms，占整

个破坏过程的 75%以上。一旦分离区到达二喉道入

口，18ms后舱内压力将受到影响，流场随即被压缩。

数值计算中还观察到一个有趣的现象，激波串

向上游移动速率并不是匀速的，而是时快时慢，有节

奏地向上移动，这种现象在二喉道直筒段内尤为明

显。当首道斜激波移动到波前分离区时会急剧移

动，分析认为该现象和斜激波前后分离区合并相关，

倪诗旸在斜激波串非定常流动特性研究中也观察到Fig. 16 Pressure changes on the secondary throat wall

Fig. 15 Shock train changes at each moment when the back

pressure rises

Fig. 17 Flow field change process due to the continuous rise

of back pressure
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了类似的现象，并将此现象称为受限激波分离区与

自由激波分离区合并现象［9］。

3.3 关机过程

3.3.1 实验结果分析

图 18是典型关机过程中推力室和实验舱压力随

时间变化曲线，可见推力室需要 3s压力才恢复到

0MPa。推力室压力开始降低后，紧接着舱内压力开

始下降。（由于直径 1500mm喷管时舱压已经很低，舱

压下降现象不是特别明显，此现象在小直径喷管流

场关机过程中非常显著）推力室压力降低到一定程

度后，喷管出口不再是超声速流场，二喉道扩压器内

流场也转变为亚声速，实验舱扩压器内压力迅速抬

升至扩压器出口压力，如图 18所示。

关机后舱压迅速降低有两种解释：一是上游总

压降低，经拉瓦尔喷管膨胀后出口压力降低导致舱

压降低；二是上游断流之后，由于超声速气流具有惯

性，导致舱内呈现真空效应。两种解释均有合理之

处，具体需要结合数值计算进一步分析。

3.3.2 数值模拟结果分析

选取起动稳态结果初始化流场，模拟时间段为

3465~3600ms。图 19是关机过程中流场变化过程。

关机开始阶段，收集口保持满流状态，喷管出口 Ma

保持不变，但是出口静压不断降低，此过程说明实验

过程中观测到的舱压突降现象是由于总压降低导致

的。关机后 55ms，收集口不再保持满流状态，喷管出

口出现斜激波，斜激波角度逐渐增大，峰值 Ma不断

降低，直到全部转变为亚声速流。在扩压器内，随着

总压总温降低，激波串开始位置不断向上游移动，不

同于背压抬升导致的激波串前移，关机过程中激波

串前移整体过程较平顺。当边界层分离发展到收缩

段某位置后，由于收集口此时已不再满流，亚声速区

连通，受扩压器背压影响，实验舱压力迅速升高，和

实验现象相吻合。

4 结 论

本文对高超声速燃气流风洞运行过程中起动、

背压抬升和关机三种瞬态过程进行了实验和数值研

究。通过数值计算复现并解释了实验现象，也捕捉

到一些实验无法观测到的现象，得到以下结论：

（1）数值计算得到的压力和实验测得的结果基

本吻合，所采用的瞬态计算方法具有一定的精度。

（2）风洞起动过程中，喷管、真空舱和扩压器的

起动相互耦合，收集口逐渐由存在亚声速回流发展

成超声速满流状态所需时间到秒级。

（3）背压抬升过程中，实验研究观察到激波串推

至上游后再复位的现象，数值计算也复现了该现象，

并且捕捉到更多细节。通过背压持续抬升工况的计

算，评估了扩压器的抗反压欲度达 10kPa以上。

（4）关机过程中，结合数值计算可判断舱内压力

突降是由于总压降低导致，而非超声速气流惯性

所致。

上述结论对高超声速燃气流风洞或其他类似风

洞调试运行具有参考意义。本文针对风洞运行过程

中瞬态问题的研究只是初步的，后续将研究冷热态

起动、扩压器入口喷水、模型投放等其他瞬态问题。
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