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超声速型面可控喷管设计方法
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摘　要：提出了基于ＢＳｐｌｉｎｅ曲线和特征线方法的超声速型面可控喷管设计方法，通过设置喷管轴向马
赫数分布可以灵活地调整喷管的型面形状。数值验证结果表明，该方法不仅可以设计出高品质的喷管出口

流场，而且能够实现喷管型面的灵活调整，可以获得长度与最短长度喷管一致，但流场品质更优的喷管。
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　　喷管是超声速风洞的核心部件，一般为对称
构型，由收敛段（亚声速段）和膨胀段（超声速段）

组成。喷管的设计方法直接影响风洞的加工成本

和流场品质。喷管设计主要包括跨声速区参数计

算、超声速段无粘壁面曲线设计、超声速段实际壁

面曲线的修正、亚声速段设计和喷管壁面整体曲

线优化。

目前，喷管设计方法主要包括以下几种：

Ｆｏｅｌｓｃｈ提出的一种近似方法［１］，采用经验曲线设

计亚声速段，对于超声速段，假定喷管的某一区域

为泉流，然后过渡为均匀流动，并针对初始膨胀区

提出一套经验公式。随后人们对该方法进行了很

多改进，如Ｃｒｏｗｎ对其经验公式进行改进［２］。由

于这些方法都基于泉流假设，为了减小误差，喷管

一般较长，且由于在轴线上泉流区直接与均匀区

相接造成轴向速度梯度不连续，影响流场品质。

为了避免这些问题，Ｃｒｅｓｃｉ通过在型面中设置一
部分消波区而对以前的方法进行改进［３］，但此方

法初始膨胀段仍为经验公式，喷管很难做到优化。

Ｓｉｖｅｌｌｓ继承 Ｃｒｅｓｃｉ的设计思想，结合 Ｈａｌｌ的跨声

速理论［４］，通过设定轴线马赫数分布或速度分布

而得到具有连续曲率的喷管气动型面［５］。刘政

崇在专著中介绍了多种喷管设计技术［６］，相应的

设计思路与前述方法类似，这里不再赘述。

综合来看，现有的超声速喷管设计方法依然

存在一些不足的地方，比如基于经验公式的方法

很难灵活地调整壁面曲线的形状，而基于 ＣＦＤ技
术的方法周期较长、计算量巨大等。针对这些问

题，本文提出了一种新的型面可控的超声速喷管

设计方法。

１　喷管型面设计

本文喷管设计方法包括无粘型面的设计和对

无粘型面进行的边界层粘性修正，以下分别对具

体的方法进行阐述。

１．１　喷管无粘型面设计

根据给定的喉部曲率半径，通过求解无粘守

恒型Ｅｕｌｅｒ方程得到喷管喉部流动参数的分布。
求得参数分布后，根据当地流动方向角和马赫角

确定初始特征线，确定轴线初始点 （初始特征线
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和超声速区轴线的交点）的马赫数及其沿轴线方

向的一阶导数。

喷管超声速区轴线马赫数的分布采用三次

ＢＳｐｌｉｎｅ曲线的方法来设置［７］。曲线的两端点为

固定约束，分别为轴线初始点和轴线终点（超声

速区轴线与菱形区边线的交点）的马赫数及其沿

轴线方向的一阶导数，曲线的内部形状可灵活调

整，但要满足二阶导数连续，以保证喷管壁面曲率

的连续性。

ＢＳｐｌｉｎｅ曲线Ｐｉ（ｕ）的参数表达式如下：
Ｐｉ（ｕ）＝［ｕ３ ｕ２ ｕ １］
ＢＮ，ｉ［Ｖｉ Ｖｉ＋１ Ｖｉ＋２ Ｖｉ＋３］Ｔ

（ｉ＝１，２，…，Ｎ－１，Ｎ）
其中：０≤ｕ≤１，Ｎ＞３，Ｖ＝［ｘ，Ｍ］（ｘ表示轴线点坐
标，Ｍ表示该点的马赫数），取值应在两端点之
间，用于调整曲线形状；ＢＮ，ｉ表示第Ｎ个顶点的第
ｉ个基函数矩阵。

本文通过特征线法迭代［８］得到喷管超声速

理想壁面曲线，将初始特征线、超声速区轴线以及

菱形区边线作为计算的边界条件，图１给出了喷
管的特征线网格图。

图１　喷管特征线网格图
Ｆｉｇ．１　Ｍｅｓｈｏｆｔｈｅｎｏｚｚｌｅ’ｓｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｌｉｎｅ

特征线法的迭代公式为
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其中，ｘ为横坐标，ｒ为纵坐标，θ为当地流动方向
角，Ｍ＞１，为当地马赫数，对于二维流动 δ＝０，轴
对称流动δ＝１，ｒ≠０。根据初始特征线、超声速轴
线的马赫数分布和质量守恒原理，迭代求解理想

壁面曲线及对应的流动参数。

本文设计方法中的喷管亚声速段壁面曲线设

计同样采用 ＢＳｐｌｉｎｅ曲线的方法进行，以保证该
段的壁面曲线也可以方便地进行调整与优化。

１．２　喷管壁面粘性修正

由于气体粘性的存在，喷管壁面所产生的边

界层相当于改变了喷管实际壁面曲线的形状，会

降低菱形区流场的品质，因此需对喷管的理想壁

面曲线进行粘性修正。本文方法中的壁面粘性修

正采用参考温度法［９］进行，通过采用 ＲｕｎｇｅＫｕｔｔａ

法求解动量积分关系式来获得边界层的位移

厚度。

方法中Ｒｅ数的参考长度为

ｘ＝ γ＋１
２ ｒ

Ｒ
槡

（其中 ｒ为喉部半高度，Ｒ

为喷管喉部曲率半径）

参考温度：

Ｔ′＝０．５（Ｔｗ＋Ｔｅ）＋０．２２（Ｔａｗ－Ｔｅ），
动量积分关系式如下：

ｄθ
ｄｘ＋θ

２－Ｍ２＋Ｈ

Ｍ １＋γ－１２ Ｍ( )２
ｄＭ
ｄｘ＋

１
ｙ
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

θ
采用最优化理论的方向加速法，通过调整喷

管轴线马赫数的分布来对修正后的喷管壁面曲线

进行优化。

２　喷管流场数值验证

２．１　型面调整技术

采用本方法可以对喷管的型面进行灵活调

整，从而可以根据实际需要设计出出口参数一致

而型面曲线不同的喷管，型面调整通过改变喷管

轴向马赫数的分布来进行。

为验证该方法的型面调整功能，给出了两种

轴向马赫数的分布，并根据轴向马赫数分布分别

设计了入口和出口半径均为２５ｍｍ、出口马赫数
为３０、扩张段长度均为１７５ｍｍ的两个喷管。图
２为两喷管的轴向马赫数分布曲线，图３为根据
轴向马赫数分布所设计出的喷管型线。由图中可

图２　喷管轴向马赫数分布图
Ｆｉｇ．２　Ｍａｃｈｎｕｍｂｅｒｏｆｔｈｅｎｏｚｚｌｅ’ｓａｘｉｓ
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以看出，喷管轴向马赫数分布的曲线与喷管的型

线形状相对应，轴向位置上的马赫数越高，则相应

位置的型线越饱满。这是由于要达到较高的马赫

数，就需要气流进行较大程度的膨胀，从而喷管相

应位置的流通面积就要更大。

图３　型面不同喷管壁面曲线图
Ｆｉｇ．３　Ｎｏｚｚｌｅｓｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｏｎｔｏｕｒ

为了考察不同型面喷管的性能，采用数值模

拟的方法模拟了上述两个喷管的流场，模拟的控

制方程为 Ｅｕｌｅｒ方程，结果如图４、图５所示。从
图中可以看出，尽管喷管的壁面曲线差别较大，但

两者在菱形区内均获得了品质极高的流场。通过

统计菱形区内的马赫数发现，菱形区内马赫数的

设计误差小于０．５％。

图４　型线１喷管流场马赫数等值线图
Ｆｉｇ．４　ＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｃｏｎｔｏｕｒｓｏｆＮｏ．１ｎｏｚｚｌｅ

图５　型线２喷管流场马赫数等值线图
Ｆｉｇ．５　ＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｃｏｎｔｏｕｒｓｏｆＮｏ．２ｎｏｚｚｌｅ

２．２　粘性修正流场验证

喷管无粘型面设计结束后需要对其进行边界

层粘性修正，图６给出了所设计的出口马赫数为

图６　喷管有粘和无粘型面对比
Ｆｉｇ．６　Ｔｈｅｃｏｎｔｏｕｒｓｏｆｔｈｅｎｏｚｚｌｅｗｉｔｈａｎｄｗｉｔｈｏｕｔｖｉｓｃｏｕｓ

３．０、扩张段长度为３６０ｍｍ的喷管无粘型面和采
用参考温度法进行粘性修正后的型面的对比

为了验证粘性修正方法的可靠性，对粘性修

正后的喷管进行了流场的数值模拟验证，模拟的

控制方程为质量加权平均的 Ｎ－Ｓ方程，湍流模
型为ｋ－ε模型，空间差分采用Ｒｏｅ通量差分分裂
格式［１０］。所划分的网格如图７所示，数值模拟结
果如图８所示。

图７　马赫数３．０的喷管计算网格
Ｆｉｇ．７　ＭｅｓｈｏｆｔｈｅＭａｃｈ３．０ｎｏｚｚｌｅ

图８　马赫数３．０的喷管数值模拟结果
Ｆｉｇ．８　ＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｃｏｎｔｏｕｒｓｏｆｔｈｅＭａｃｈ３．０ｎｏｚｚｌｅ

从图８中可以看出，粘性修正后的喷管流场
依然保持很高的质量，出口仍然为均匀的菱形区

流场，说明本文的粘性修正方法可靠，完全可以用

于喷管型面的粘性修正。

２．３　与最短长度喷管的对比

为研究本文设计方法是否可将喷管短化，将

采用本文方法设计的喷管与最短长度喷管进行对

比，分别设计了入口和出口面积相等、扩张段长度

均为２ｍ的两种喷管，并采用数值模拟的方式对
流场进行了模拟。两种喷管的入口气流参数相

同，设计出口马赫数均为４．０。图９、图１０分别给
出了两种喷管流场的马赫数等值线图，图１１给出
了两种喷管出口的马赫数分布曲线。

图９　本文设计喷管流场马赫数等值线图
Ｆｉｇ．９　Ｍａｃｈｎｕｍｂｅｒｃｏｎｔｏｕｒｓｏｆｔｈｅｎｏｚｚｌｅ

ｄｅｓｉｇｎｅｄｂｙｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｍｅｔｈｏｄ

图１０　最短长度喷管流场马赫数等值线图
Ｆｉｇ．１０　Ｍａｃｈｎｕｍｂｅｒｃｏｎｔｏｕｒｓｏｆｔｈｅｍｉｎｉｍａｌｌｅｎｇｔｈｎｏｚｚｌｅ（ＭＬＮ）

·３·
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图１１　两种喷管出口马赫数对比图
Ｆｉｇ．１１　Ｍａｃｈｎｕｍｂｅｒｏｆｔｈｅｎｏｚｚｌｅ’ｓｏｕｔｌｅｔ

图１２　两种喷管轴线马赫数对比图
Ｆｉｇ．１２　Ｍａｃｈｎｕｍｂｅｒｏｆｔｈｅｎｏｚｚｌｅ’ｓａｘｉｓ

由图中可以看出，两种喷管出口的流场都比

较均匀，出口马赫数曲线显示，最短长度喷管出口

马赫数较设计值偏低，而本文设计喷管偏高，但均

与设计值偏差不大，约为０．５％。观察整个喷管
内的马赫数曲线可以发现，最短长度喷管采用在

喉部后方型面上的一点进行突扩的方式使气流膨

胀，导致流场参数变化剧烈，精度难以控制，在喷

管轴线处，气流产生过膨胀与压缩，而本文设计喷

管在喉部后方采用一段曲率连续变化的型面曲线

对气流进行膨胀，实现了气流在整个喷管内的均

匀加速。

图１２给出了两喷管轴线上的马赫数分布曲
线，图中最短长度喷管的曲线上的波峰 Ａ和波谷
Ｂ即为轴线处的气流过膨胀后压缩所产生，其中
Ａ处的流动马赫数达到 ４．１５，Ｂ处马赫数降为
３９。与最短长度喷管形成对比，本文设计喷管的
轴向马赫分布比较平稳，避免了气流的过膨胀与

压缩，流场品质更高。通过以上分析可以发现，采

用本文方法可以设计出与最短长度喷管长度相同

但流场品质更优的喷管。

３　结　论

数值模拟研究表明，本文提出的基于 Ｂ－
Ｓｐｌｉｎｅ曲线和特征线方法的喷管设计方法具有以
下优点：

（１）通过控制超声速区轴线马赫数的分布，
可以灵活地调整喷管超声速段扩张型面的形状，

并可以根据不同的设计目标调整喷管壁面形状而

不影响流场品质；

（２）在无粘型面设计准确的基础下，粘性修
正方法可靠，修正后的喷管流场依然保持很高的

品质，出口菱形区流场十分均匀；

（３）采用本文方法可以设计出长度与最短长
度喷管相同，但流场品质更优的喷管。
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