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摘　　　要：为获得高速风洞起动过程中的流场结构变化特性，采用数值模拟方法，使用二维轴对称模型对

Φ０．５ｍ高速风洞喷管段、试验段和扩压器段的流场特性进行了研究，控制方程为黏性可压缩非定常 Ｎａｖｉｅｒ

Ｓｔｏｋｅｓ方程。对试验段马赫数为５和１０两种状态下的流场建立过程进行了对比，结果表明，在风洞起动过程

中，喷管内的附面层很厚，激波与附面层相互作用形成复杂的激波结构。试验段马赫数为５时在喷管段形成正

激波，试验段马赫数为１０时自喷管段形成激波串，起动压比低于按照正激波理论所计算得到的压比。激波串的

起动速度较正激波慢，但稳定性较正激波好。起动过程中，气流发生过度欠膨胀，波前瞬时马赫数远大于喷管的

设计马赫数。喷管出口的自由射流与收集器作用复杂，收集器溢流对试验段建立稳定的流动起关键作用。
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　　高速风洞设计中，需要研究设计参数对风洞

起动过程和瞬时流场特性的影响。风洞起动过程

涉及激波与附面层的产生、发展以及它们之间的

相互作用，是复杂的瞬态过程，采用数值模拟再现

高速风洞起动过程面临很大的挑战。Ｊｏｈｎｓｏｎ试

验发现风洞的起动时间与压比无关，仅与前室（高

压区）压力相关［１］。对高速风洞起动过程，徐学文

等的研究指出，当压比较小时，喷管喉部为亚声速

流动，随着起动压比的上升，喷管喉部逐渐达到声

速，喷管扩张段内出现激波，随压比继续上升，激

波移出喷管，超声速流场建立［２］。

高速风洞起动过程中流场结构复杂，采用数

值模拟能够较为清晰地再现这一流动现象。Ｊａ

ｃｏｂｓ通过试验详细研究了激波风洞的起动过

程，并对起动过程的流场结构进行了数值模

拟［３４］。Ｋａｎｅｋｏ采用二维轴对称 ＮＳ方程研究

了激波风洞的起动过程，对喷管内产生的分离

进行了分析［５］。张小庆等对超声速脉冲风洞起

动过程中激波的传播和流场结构的变化进行了

数值模拟［６８］。很多研究者也对比了数值模拟和

风洞试验结果的差异，如Ｊｕｈａｎｙ通过对比证明

了黏性效应对风洞起动特性有重要影响［９］。

Ｗｏｌｆ等对由快速阀控制的高速风洞进行了二维

轴对称模拟，对起动过程中的流动现象进行了

分析［１０］。Ｒｏｕｇｅｕｘ通过数值模拟对比了二维轴

对称和三维计算的差异［１１］。

对高速风洞起动过程的模拟，以前的研究集

中在脉冲风洞，在该类风洞起动过程中，喷管入口

的流动为超声速流动，而在下吹抽吸式高速风洞

中，喷管入口的流动为低亚声速流动，其起动过程

在公开发表的文献中还比较鲜见，而风洞的起动

过程与设计参数密切相关，为此，本文通过数值模

拟再现下吹抽吸式高速风洞的起动过程，分析起

动激波的传播和高速流场的建立，为设计参数的

选取提供参考。

１　数值方法

中国空气动力研究与发展中心的Φ０．５ｍ高

速风洞是一座暂冲式开口自由射流常规高速风

洞，试验段马赫数运行范围为５～１０。稳定段直

径为２００ｍｍ，试验段马赫数为５和１０时喷管出

口直径分别为５００ｍｍ和６００ｍｍ，喷管段出口伸

入试验舱的长度为３００ｍｍ，距离收集器为７００

ｍｍ。试验段马赫数为５和１０状态下的设计参数

如表１所示，表中犕犪ｔ为试验段马赫数；狆０ 为总

压；犜０ 为总温；狇为动压；狆ｓ为静压；犜ｓ为静温。

表１　试验段马赫数为５和１０状态下的设计参数

犜犪犫犾犲１　犇犲狊犻犵狀狆狅犻狀狋狆犪狉犪犿犲狋犲狉狊狅犳狑犻狀犱狋狌狀狀犲犾

犪狋犕犪狋＝５犪狀犱犕犪狋＝１０

犕犪ｔ 狆０／ＭＰａ 犜０／Ｋ 狇／ｋＰａ 狆ｓ／ｋＰａ 犜ｓ／Ｋ

５ １．０ ３５０．５ ３３．１ １．８９０ ５８．４

１０ ８．０ １０５５．２ １３．２ ０．１８９ ５０．３

　　考虑到计算资源和时间，对高速风洞起动这

种时间尺度极小、长度尺度很大，进行全三维计算

非常困难，将风洞简化为二维轴对称。相比三维

计算，能够减少网格，便于更快地求解。当然，这

样忽略了由于温度沿横向变化、横向流动等所导

致的流动现象。

采用结构网格，为模拟边界层，壁面处的网格

满足狔
＋
≈１，边界层内，沿垂直壁面方向相邻网格

点的间距比约为１．１５，一般外形如图１所示，后

续流场图中的流向位置与图１保持一致。网格总

量为３０万个单元左右。在建模时，以气流流动的

方向为狓轴，垂直气流流动方向为狔轴，喷管出

口为坐标原点，试验段网格为狓（流向）×狔（径

向）＝２８６×１２５。下文关于运动激波的分析，都是

２６３１
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基于该惯性坐标系开展的。在进行流场特性研究

前，进行了网格无关性研究，由于风洞起动过程中

非定常特性受时间和网格的影响，在研究网格对

结果的影响时，采用了定常结果，即风洞流场完全

建立后的结果。选取了距离喷管出口９００ｍｍ位

置位于对称面上某点的马赫数，如图２所示，网格

对该点马赫数的影响没有明显的规律，但在网格数

量大于３０万后，其波动幅度减小，因此选用３０万

左右的网格能够较为准确地描述相关的流动现象。

图１　风洞喷管段、试验段、扩压器段网格示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｆｏｒｇｉｒｄｏｆｎｏｚｚｌｅ，ｔｅｓｔｓｅｃｔｉｏｎａｎｄ

ｄｉｆｆｕｓｅｒｓｅｃｔｉｏｎ

图２　网格数量对试验段马赫数的影响

Ｆｉｇ．２　ＴｅｓｔｓｅｃｔｉｏｎＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｕｓｉｎｇｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｇｉｒｄｎｕｍｂｅｒｓ

１１　控制方程

控制方程为 ＮＳ方程。在二维轴对称坐标

系中其守恒形式为

犙
狋
＋
１

狔
·犉－犉
（ ）ｖ
狓

＋
１

狔
·犌－犌
（ ）ｖ
狔

＝０

（１）

其中狋为时间，犙为守恒变量矢量，犉和犌 为无黏

通矢量，犉ｖ和犌ｖ为黏性通矢量，狓方向为轴向，狔

方向为径向。在流场求解中使用有限体积法，为

模拟非定常过程，采用双时间步方法，空间离散采

用二阶迎风格式，通量分裂采用 Ｒｏｅ格式，时间

项离散采用二阶隐式格式，湍流模型使用犽ω

ＳＳＴ（ｓｈｅａｒｓｔｒｅｓｓｔｒａｎｓｐｏｒｔ）模型。

从表１可以看到，风洞运行时，总温未超过

１１００Ｋ，总压未超过８ＭＰａ，其温度和压力都达不

到使空气发生化学反应的程度，分子内部能量激

发和分子之间作用力变化的影响，可以相互抵消，

所有状态下的气流均可视为热完全气体，因此使

用理想气体状态方程来计算风洞的起动过程不至

于引起过大的误差。比热比γ随温度而变化，在

计算中，为了考虑温度对比热比γ的影响，在计算

质量定压热容犮狆 和质量定容热容犮犞 时采用了分

段多项式的方法。Ｗｏｌｆ等也将空气做了理想气体

处理［１０］。根据试验结果，总温为７５０．０Ｋ、犕犪ｔ＝８

时真实气体效应的影响为２．５％，总温为１０５５．６

Ｋ、犕犪ｔ＝１０时真实气体效应的影响小于５％
［１２］。

１２　边界条件

入口给定压力入口，压力按照表１中对应试

验段马赫数给定入口总压，静压按照理想气体一

维等熵公式计算得到；入口总温按照表１给定；根

据风洞校测过程中的经验，入口湍流强度取

０．１％。出口为压力出口，根据后接真空罐的抽真

空状态，将压力设定为２００Ｐａ。试验舱壁面采用无

滑移绝热壁面，其他采用等温壁面，温度为３５０Ｋ。

数值计算的初始时刻设定为气流到达喷管段

入口，此时稳定段为高温高压气体，速度很低，近似

为零，对应的压力和温度即为流场的总压和总温；

喷管段、试验舱、扩压器段为低压状态，气体静止。

在风洞起动过程中，假定稳定段压力保持不变。

考虑到起动过程中的高速度，以及边界层内

非常小的网格尺寸，在计算时，时间步长为５×

１０－６ｓ，每个物理时间步下的亚迭代确保残差下

降４个量级，以便高度非定常流动收敛到所需要

的精度。

１３　算法验证

采用文献［３］试验段马赫数为８轴对称喷管

的起动过程验证本文数值方法对非稳态起动过

程的适用性，澳大利亚昆士兰大学Ｔ４激波风洞

采用自由活塞驱动，其来流压力和温度是随时

间变化的，在起始状态下，喷管入口马赫数为
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１．０５，全场压力为１００Ｐａ，速度为０ｍ／ｓ。图３给

出了喷管内某点皮托压（即波后总压狆０２）随时

间的变化曲线，可以看到，数值模拟结果在峰值

与变化趋势上与试验值吻合较好，对起动过程中

的流场结构变化有较好的分辨率，因此本文的方

法可以用于高速风洞起动过程的模拟。Ｗｏｌｆ等

提到，将极短时间相关的数值模拟流动数据与试

验数据进行对比是困难的，截止到目前，试验数据

很难达到数值模拟相似的时间分辨率［１０］。

图３　点狓＝１８００ｍｍ，狉＝２２．５ｍｍ处皮托压随时间变化

Ｆｉｇ．３　Ｐｉｔｏｔｐｒｅｓｓｕｒｅｔｉｍｅｈｉｓｔｏｒｙａｔｐｏｉｎｔｏｆ

狓＝１８００ｍｍ，狉＝２２．５ｍｍ

２　计算结果及分析

２１　犕犪狋＝５起动过程的流场特性

图４给出了使用试验段马赫数５喷管时风洞

起动过程中不同时刻的马赫数分布，从图上可以

看到，在风洞起动时，气流经过喷管加速至声速

后，在喉道后发生欠膨胀，１ｍｓ时，由于靠近喷管

壁面的气流膨胀更快，靠近中心线的气流膨胀慢，

形成类似马鞍形的马赫数分布形态。接着弯曲激

波向下游演化，２ｍｓ时基本形成正激波，由于风

洞内接近真空，即风洞起动时洞体内的压力为

２００Ｐａ，导致气流发生过度欠膨胀，使得瞬时马赫

数远大于５．０，从３ｍｓ的马赫数分布可以看到，起

动激波与边界层相互作用，喷管内出现了流动分

离，导致激波形态发生变化。Ｋａｎｅｋｏ在研究中也

观测到了喷管内的流动分离［５］。

４ｍｓ时，气流膨胀导致马赫盘减小，气流欠膨

胀致使气流前锋面仍呈现马鞍形。当时间推进至

１３ｍｓ时可以看到，喷管出口形成两道膨胀波，气流

向下游不断加速，沿着自由边界不断膨胀的气流与

收集器壁板相作用，产生两道压缩斜激波，由于激

波强度较大，在收集器壁面将产生很大的热流。

收集器入口的上下两道反射斜激波在收集器

尾部相交和反射，并进入到扩压器平直段内；之后

试验段流场基本建立。由于马赫角较大，随起动

过程进行，喷管自由射流发生溢流，溢流与收集器、

试验舱壁板相互作用，试验舱内的气流受到扰动。

为了确定黏性对起动过程中运动激波的影

响，图４中还给出了无黏流动的计算结果。从图

中可以看到，在１ｍｓ时，流动是基本相同的；在２

ｍｓ后，流场出现了明显差异。在无黏流动中，没

有出现类似马赫反射的情形，也就没有形成正激

波，通过斜激波的形式完成了起动。同时可以看

到，无黏流动的起动速度较黏性流动快，进一步证

明了起动过程中黏性对气流的阻滞作用。

图５给出了３ｍｓ时的局部马赫数分布，从图

上可以较为清晰地看到马赫盘（Ｍａｃｈｄｉｓｋ），也就

图４　风洞起动过程马赫数分布（犕犪ｔ＝５）

Ｆｉｇ．４　Ｍａｃｈｎｕｍｂｅｒｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｉｎｃｏｕｒｓｅｏｆ

ｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｓｔａｒｔｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓ（犕犪ｔ＝５）
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是起动准正激波，其瞬时波前马赫数可以达到

１０。Ｗｏｌｆ等也发现风洞起动过程中喷管内的瞬

时马赫数远大于设计马赫数，前室压力越高，这种

现象越明显［１０］。由于起动准正激波和边界层相

互作用诱导分离，形成λ激波，这里称之为前导斜

激波（ｌｅａｄｉｎｇｓｈｏｃｋ），由于气流分离在壁面处产

生回流区（ｒｅｃｉｒｃｕａｌｔｉｏｎｂｕｂｂｌｅ）。前导斜激波与

准正激波相交，形成了反射后激波（ｒｅａｒｓｈｏｃｋ），

该激波和分离泡之间形成虚拟喉道，产生了再附

的超声速射流（ａｔｔａｃｈｅｄｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃｊｅｔ），并与分

离泡之间形成强剪切层（ｓｈｅａｒｌａｙｅｒ）。气流前锋

位置为膨胀波系（ｅｘｐａｎｓｉｏｎｗａｖｅｓ）。

图５　风洞起动过程中的激波边界层干扰特性（犕犪ｔ＝５）

Ｆｉｇ．５　Ｓｈｏｃｋｂｏｕｎｄａｒｙｌａｙｅｒｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎｉｎｃｏｕｒｓｅｏｆ

ｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｓｔａｒｔｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓ（犕犪ｔ＝５）

为了更清晰地了解流场结构，图６给出了狋＝３

ｍｓ时的喷管壁面和中心线的静压分布，根据中心

线静压分布，核心流在经历一系列压缩波（ｉｎｔｅｒｎａｌ

ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎｗａｖｅｓ）后形成准正激波（Ｍａｃｈｄｉｓｋ），

气流经过一系列膨胀波（ｅｘｐａｎｓｉｏｎｗａｖｅｓ）后压力

降低至背压水平。根据喷管壁面压力分布，能够较

为清楚地看到分离区（ｒｅｃｉｒｃｕｌａｔｉｏｎｂｕｂｂｌｅ）的位置，

分离点（ｓｅｐａｒａｔｉｏｎｐｏｉｎｔ）和再附点（ａｔｔａｃｈｅｄｐｏｉｎｔ）

亦能分辨，分离区尾部和反射后激波（ｒｅａｒｓｈｏｃｋ）

之间成了再附的超声速射流（ａｔｔａｃｈｅｄｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ

ｊｅｔ）。另外根据压力分布，能够分辨前导激波的起

始点（ｓｔａｒｔｐｏｉｎｔｏｆｌｅａｄｉｎｇｓｈｏｃｋ）。

２２　犕犪狋＝１０起动过程的流场特性

图７给出了 犕犪ｔ＝１０喷管风洞起动过程中

不同时刻的马赫数分布，从图上可以看到，在流场

建立的初始时刻，气流发生过度欠膨胀，１ｍｓ时，

与犕犪ｔ＝５的起动过程类似，形成类似马鞍形的

马赫数分布形态，随气流继续膨胀，这种分布形态

更为明显（狋＝２ｍｓ）。Ｋｅａｎｉｎｉ称这种结构为射流

图６　风洞起动过程中狋＝３ｍｓ喷管壁面与中心线静压

（犕犪ｔ＝５）

Ｆｉｇ．６　Ｓｔａｔｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅｏｆｗａｌｌｎｏｚｚｌｅａｎｄｓｙｍｍｅｔｒｙａｘｉｓ

ｉｎｃｏｕｒｓｅｏｆｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｓｔａｒｔｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓ

ａｔ狋＝３ｍｓ（犕犪ｔ＝５）

分叉［１３］。对比图４中犕犪ｔ＝５的起动过程可以发

现，在高马赫数高压比情况下，射流区域更薄。至

３ｍｓ时，膨胀减慢，核心区气流压力低于背压

（２００Ｐａ），在 外 缘 形 成 前 导 斜 激 波 （ｌｅａｄｉｎｇ
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图７　风洞起动过程马赫数分布（犕犪ｔ＝１０）

Ｆｉｇ．７　Ｍａｃｈｎｕｍｂｅｒｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｉｎｃｏｕｒｓｅｏｆｗｉｎｄ

ｔｕｎｎｅｌｓｔａｒｔｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓ（犕犪ｔ＝１０）

ｓｈｏｃｋ），引起主流通道等效截面收缩，两侧的斜激

波相交形成虚拟喉道，经过虚拟喉道反射后形成

另外一对较弱的斜激波，从而形成激波串；此时气

流继续欠膨胀，膨胀速度变慢，随着等效流道的扩

张，气流加速，核心区气流压力低于背压，随气流

推进，斜激波强度不断减弱（４ｍｓ），８ｍｓ时气流前

锋面到达喷管出口，可以看到，过度欠膨胀的瞬时

马赫数可以达到１５，与犕犪ｔ＝５相比，射流横截面

小很多。直至试验段流场逐渐建立（２２ｍｓ），从流

动进程看，喷管内未出现明显分离。由于马赫角

小，与犕犪ｔ＝５相比，喷管出口的自由射流与收集

器壁板的作用很小。

高压比下形成激波串这一现象，Ｋｅａｎｉｎｉ等

通过试验进行了证实［１３］。伍荣林等［１４］曾提到

“高速风洞起动时按试验段正激波损失估计过

大了，实际损失并没有那么大。但为什么小于

正激波损失，目前还不清楚。”激波串结构的存

在，解释了高速风洞起动时压力损失小于正激

波损失这一现象，因为压力损失减小，使得高马

赫数起动时所需的压比低于按照正激波理论所

计算得到的压比。

根据正激波理论，正激波前后的总压比与马

赫数的关系为［１４］

狆０２

狆０１
＝

γ＋１

２
犕犪２１

１＋
γ－１

２
犕犪

烄

烆

烌

烎

２
１

γ

γ－１

·
２γ

γ＋１
犕犪２１－

γ－１

γ＋（ ）１
－１
γ－１

（２）

　　在激波串中，气流是通过斜激波减速的，根据

斜激波理论，斜激波前后的总压比与马赫数的关

系为［１５］

狆０２

狆０１
＝

γ＋１

２
犕犪２１ｓｉｎ

２

β

１＋
γ－１

２
犕犪２１ｓｉｎ

２

烄

烆

烌

烎
β

γ

γ－１

·

２γ

γ＋１
犕犪２１ｓｉｎ

２

β－
γ－１

γ＋（ ）１
－１
γ－１

（３）

其中狆０１为波前总压，狆０２为波后总压，犕犪１为波前

马赫数，β为激波角。表２给出了波前马赫数为

１０时正激波和斜激波的前后总压比，其中 犕犪２

为波后马赫数。

表２　正激波和斜激波后的前后总压比（犕犪狋＝１０）

犜犪犫犾犲２　犜狅狋犪犾狆狉犲狊狊狌狉犲狉犪狋犻狅狑犻狋犺狀狅狉犿犪犾狊犺狅犮犽犪狀犱

狅犫犾犻狇狌犲狊犺狅犮犽犪狋犱犻犳犳犲狉犲狀狋狊犺狅犮犽犪狀犵犾犲狊

（犪狋犕犪狋＝１０）

激波形式 狆０１／狆０２ 犕犪２

正激波 ３２８．４ ０．３８７

斜激波，β＝６７．４° ２２７．０ ０．９９

斜激波，β＝６０° １６８．９ １．７６３

斜激波，β＝４０° ４５．１ ６．６９９

　　从表２给出的结果可以看到，相同试验段马

赫数下，经过正激波后，其前后总压比最大，总压

损失明显大得多。在斜激波情况下，在最大激波

角时，其总压比也较正激波小。因此在风洞起动

过程中，经历激波串时，其总压损失要小得多。

为了更为清楚的解释激波串形成的过程，图

８给出了不同时刻喷管中心线的静压分布，由于

气流发生过度欠膨胀，在２ｍｓ时，波前马赫数为

１０左右，静压为５４Ｐａ，经过激波后气流静压升高

至１００１Ｐａ；此时气流膨胀加速，至３ｍｓ时，第一

斜激波区波前静压为５２Ｐａ，经过激波后气流静压

升高至４３１Ｐａ；此时气流必须继续膨胀，才能与背

压（整个喷管内气流未到达位置的静压都保持为

２００Ｐａ）保持平衡，由此形成了虚拟喉道和两道反

射斜激波，第二斜激波区波前马赫数为８．５左右，

静压为１５１Ｐａ，经过激波后气流静压升高至６７０

Ｐａ，至此形成形成较为明显的激波串。随气流继

续推进，至８ｍｓ时，第一斜激波区的波前马赫数

已达１４，可见第一斜激波区激波强度是逐渐增大

的，至１３ｍｓ时第一斜激波区的波前马赫数达到

１５．６，随着第一斜激波区强度的逐渐增大，后续的
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图８　风洞起动过程中心线静压分布（犕犪ｔ＝１０）

Ｆｉｇ．８　Ｓｔａｔｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｌｏｎｇｃｅｎｔｅｒｌｉｎｅ

ｉｎｃｏｕｒｓｅｏｆｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｓｔａｒｔｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓ

（犕犪ｔ＝１０）

反射斜激波数量减少，直至消失，试验段流场

建立。

由激波串的形成过程可以得出结论，其形成

与前室总压和背压之比、喷管壁面偏折角度有关。

犕犪ｔ＝５风洞起动过程中，可以认为总压基本

保持不变，气流发生过度欠膨胀，膨胀到与洞体内

的压力（２００Ｐａ）保持平衡，按照一维等熵流计算，

此时气流前锋的马赫数为７．２左右，气流膨胀不

可能立即停止，继续膨胀，气流前锋的马赫数将超

过７．２，根据数值模拟结果，气流前锋的马赫数接

近１０，此时对应的静压约为２４Ｐａ。犕犪ｔ＝５的喷

管壁面偏折角θ较小，根据斜激波关系，产生斜激

波时，激波角β也较小，两侧产生的斜激波相交，

形成类似马赫反射的情况，也就是文中提到的准

正激波。从图４也可以看到，在３ｍｓ和４ｍｓ的流

场中，准正激波的马赫盘在减小，由于起动速度

快，气流前锋面很快到达喷管出口，无法再形成激

波串，整个起动过程以准正激波的形式完成。

犕犪ｔ＝１０风洞起动过程中，气流膨胀到与洞

体内的压力保持平衡时，气流前锋的马赫数为

９．９左右，气流继续膨胀，气流前锋的马赫数将超

过９．９，根据数值模拟结果，气流前锋的马赫数接

近１５，此时对应的静压约为１２Ｐａ，由于犕犪ｔ＝１０

的喷管壁面偏折角θ较大，产生斜激波时，激波角

β也较大，两侧产生的斜激波正常反射，通过一次

斜激波无法将压力升高到背压水平，只能形成激

波串结构。

图９给出了起动过程中狋＝６ｍｓ的马赫数

（图中只显示了马赫数大于１的部分）和湍流强度

分布，可以看出压缩－膨胀－压缩的循环过程，由

于斜激波角较小，波后都维持超声速流动。随着

激波串的发展，犃 区的激波强度逐渐增加，随后

的犆区、犈区、犌区的激波强度减弱，犃区内部的压

缩波非常明显。由此也可以看出，在高压比和低

背压的情况下，激波串较正激波稳定，这从图４中

４ｍｓ时的马赫数分布可以看出，马赫盘已经明显

减小，斜激波较弱，无法形成激波串，其根本原因

是压比不足导致的。

图９　犕犪ｔ＝１０风洞起动过程狋＝６ｍｓ马赫数和湍流强度

分布

Ｆｉｇ．９　Ｍａｃｈｎｕｍｂｅｒａｎｄｔｕｒｂｕｌｅｎｃｅｉｎｔｅｎｓｉｔｙｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

ｉｎｃｏｕｒｓｅｏｆｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｓｔａｒｔｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓ

ａｔ犕犪ｔ＝１０ａｎｄ狋＝６ｍｓ

Ｊｕｈａｎｙ
［９］和Ｐｏｐｅ等

［１６］都曾提到，黏性效应

在风洞起动过程中确实非常重要。从图９的湍流

强度分布可以看到，由于黏性作用，激波边界层干

扰存在很强的耦合作用，斜激波外缘的气流剪切

现象非常明显，而虚拟喉道位置的剪切作用相对

较弱（犅、犇、犉位置），在激波串外缘，欠膨胀气流

的剪切作用相对更弱。

２３　犕犪狋＝５和犕犪狋＝１０起动过程的差异

对比试验段马赫数为５和１０的起动过程可

以发现，试验段马赫数为１０时风洞以激波串的形

式起动，起动过程较试验段马赫数为５以正激波

形式的起动速度慢，但流场的平衡时间快得多，这

主要是因为马赫数高时马赫角小，即进入试验舱

时气流欠膨胀后的面积小于收集器面积，所有气

体全部进入收集器，基本不会产生溢流。而在试

验段马赫数为５时，由于产生了溢流，大部分时间

用于平衡试验舱内的流动，延缓了风洞的起动。

如图１０所示，在风洞起动３０ｍｓ时刻，试验舱内

仍有较为剧烈的流动。
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图１０　犕犪ｔ＝５起动过程狋＝３０ｍｓ马赫数与静压分布

Ｆｉｇ．１０　Ｍａｃｈｎｕｍｂｅｒａｎｄｓｔａｔｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

ｉｎｃｏｕｒｓｅｏｆｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｓｔａｒｔｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓａｔ

犕犪ｔ＝５ａｎｄ狋＝３０ｍｓ

３　结　论

采用数值模拟方法获得了高速风洞试验段马

赫数为５与１０状态下起动过程中的流场结构变

化，根据前面的论述，可以得到下面的结论：

１）在高速风洞起动过程中，自喷管段开始形

成类似正激波（犕犪ｔ＝５）或激波串（犕犪ｔ＝１０），激

波串的起动速度较正激波慢。

２）在高压比和低背压的情况下，激波串较正

激波稳定。

３）在高速风洞中，喷管内附面层很厚，激波

与附面层相互作用形成复杂的激波结构。

４）起动过程中，气流发生过度欠膨胀，波前

瞬时马赫数远大于喷管的设计马赫数。

５）在高马赫数起动时所需的压比低于按照

正激波理论所计算得到的压比。

６）喷管出口的自由射流与收集器作用复杂，

形成一系列斜激波，收集器溢流对试验段气流平

衡时间起关键作用。
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