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超声速／高超声速双拐点喷管设计
郭善广，王振国，赵玉新，柳　军

（国防科学技术大学 高超声速冲压发动机技术重点实验室，长沙４１００７３）

摘　　　要：为实现直连式试验台、高温风洞等试验设备的多马赫数运行，提出了双拐点喷管设计方法．喷

管分２段设计，第１段共用，采用３次Ｂ－Ｓｐｌｉｎｅ函数描述喷管轴线马赫数分布．首先采用特征线方法求解Ｅｕｌ－
ｅｒ方程，得到无黏的理想喷管型面．其次采用参考温度方法求解边界层位移厚度，对无黏壁面进行修正得到

实际壁面．共用段喷管出口的平行均匀流作为第２段喷管设计的初值．为验证设计方法的可行性，设计了中间

马赫数为３．０，出口马赫数分别为４．０，４．５和５．０的双拐点喷管，并采用雷诺平均的 Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ方程对设

计的喷管流场进行数值模拟．计算结果表明：喷管出口流场均匀，试验菱形区的马赫数误差小于１．２％．该方

法提高了喷管设计精度，保证消波干净，为直连式试验台、高温风洞等设备的多个喷管共用一套动力系统提

供了基础．
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ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ；ｗａｖｅ－ｃａｎｃｅｌｌａｔｉｏｎ

　　超声速／高超声速喷管广泛地应用于高速飞
行器、火箭发动机、超声速风洞、高能激光器和引
射真空泵等设备中．喷管流场品质对设备性能具
有重要影响．
超声速喷管一般由收缩段和膨胀段组成．在

一定的压力驱动下，气体在收敛段加速，并在喉部
达到声速，然后在膨胀段继续加速，直至在出口形
成所需要的马赫数和流动方向角分布的超声速气

流．在高超声速风洞中，为了节省喷管加工费用，
通常采用更换喷管喉部实现喷管大部分的共用，
以实现多马赫数的运行．然而随着对试验能力要
求的提高，当喷管喉部的研制经费远高于其他部
分时，提出了双拐点喷管的设计需求．
在燃烧加热的自由射流风洞中，燃烧室以及

喷管的亚声速段和初始膨胀段中流动的马赫数较

低，静温较高，必须采用冷却系统以保证设备不出
现变形甚至破坏．为节省经费，提高试验效率，在
设计中，可以将燃烧室和喷管喉道前后的低马赫
数区域做成一体，降低冷却系统复杂性的同时，既
避免拆卸可能带来的系统被破坏的风险，又大大
减少了设计、加工和维护费用．实现一套动力系统
对应多个风洞的运行马赫数、出口直径．同时，现
有的直连式试验台中一个加热器只能对应一个燃

烧室，为更好地利用现有的加热器，在现有加热器
喷管后面设计一段喷管，以实现现有加热器有多
个马赫数出口和对应多个燃烧室．
由此提出了一个新的问题，对于超声速／高超

声速喷管来说，在一部分超声速型面确定之后，如
何在出口生成不同参数的流场测试条件．
现有的变马赫数喷管有很多类型，其中以塞

式喷管和挠性喷管应用最为广泛［１－６］．Ｉｔｏ，Ｆｕｊｉｉ和

Ｈａｙａｓｈｉ［７］数值研究了长度不同的塞式喷管内的
流动结构和推力性能．Ｍｉｚｕｋａｋｉ和 Ｗａｔａｂｅ［８］采
用激波风洞对短化的二维塞式喷管启动过程进行

了研究．Ｍａｔｓｕｏ和 Ｋｏｊｉｍａ［９］研究了侧壁型面对
方形塞式喷管性能的影响．郑孟伟，张扬军，诸葛
伟林等［１０］探讨了喷管倾角和塞锥长度比对塞式

喷管流场结构和性能的影响．由于塞式喷管内的
膨胀波和压缩波不易消除，因此该类型的喷管主
要用在火箭发动的排气系统上．
挠性型面设计广泛地应用在二维喷管中．

Ｖａｒｎｅｒ［１］对二维挠性喷管的设计技术进行了总

结．Ｊｕｈａｎｙ，Ｈｕｓｉｎｉ［１１］采用单支点挠性喷管提升
了现有风洞马赫数运行范围．刘铭甲［１２］基于梁弯
曲变形的小挠度线性理论，提出了半挠性喷管挠
性板弹性曲线的计算方法．在高超声速风洞中，为
防止气体液化，气体总温较高，喷管喉道的几何稳
定性难以保证，因此高超声速风洞一般选用轴对
称喷管．因此，二维喷管的挠性型面设计技术不能
推广到高超声速风洞中．
基于以上分析，论文提出了一种超声速／高超

声速双拐点喷管设计方法．主要目的是实现不同
出口马赫数喷管可以共用喷管第１段．论文主要
包括以下几个方面：首先论文详细介绍了双拐点
喷管的设计方法；其次为验证该设计方法的可行
性，设计了马赫数为４．０，４．５和５．０的双拐点喷
管，并采用雷诺平均的 Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ（Ｎ－Ｓ）方程
对喷管流场进行数值模拟与分析．

１　设计方法

１．１　基本设计方法

论文的设计方法包括两部分：无黏型面设计
和边界层修正．首先采用特征线方法确定无黏壁
面；其次采用参考温度方法求解动量积分方程，得
到边界层位移厚度［１３］．把边界层的修正量加到无
黏壁面上得到实际的喷管壁面．
特征线方法主要包括以下３个步骤［１４］：首先

根据物理扰动传播的轨迹确定特征线，如图１．其

图１　特征线示意图

Ｆｉｇ．１　Ｉｌｌｕｓｔｒａｔｉｎｇ　ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｏｆ　ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ

３４７２
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次沿特征线由连续方程、动量方程和能量方程推
导出相容性方程．最后沿特征线步进求解相容性
关系式．
二维、无旋特征线方程为

ｄｙ
ｄ（ ）ｘ ±

＝ｔａｎ（θ±α） （１）

　　相容性方程为

１
Ｖ
ｄＶ
ｄ（ ）θ ±

＝

±ｔａｎα＋δｓｉｎαｔａｎαｓｉｎθｓｉｎ（θα）
１
ｙ
ｄｙ
ｄ（ ）θ ±

（２）

其中ｘ是横坐标，ｙ是纵坐标，θ是当地流动角，α
是马赫角，Ｖ 是速度的大小．平面流动δ＝０，轴对
称流动δ＝１．
无黏壁面确定之后，考虑边界层位移厚度对

无黏壁面进行黏性修正．黏性修正有个前提假设：
与喷管半径相比，边界层厚度是个小量，允许喷管
流场按无黏计算特征线网格［１５］．
现在有很多经验的方法预测边界层的增长．

把在热传导和纵向压力梯度条件下得到的可压缩

数据转换到等效的不可压缩情况下，这已经有很
多关系式了［１６］．但对于高超声速来说，必须发展
更为精确地预测边界层增长的方法．本文的设计
方法中，采用参考温度方法求解动量积分方程，得
到边界层位移厚度［１７］．
二维黏性流动的动量积分方程为

ｄ
ｄｘ＋

２－Ｍａ２＋Ｈ

Ｍａ　１＋γ－１２ Ｍ（ ）２
ｄ　Ｍａ
ｄｘ ＋１ｙ

ｄｙ
ｄ

烄

烆

烌

烎
ｘ ＝

Ｃｆ
２ｓｅｃθ

（３）

其中是动量厚度，θ是流动角，Ｈ 是边界层形状
因子，γ是比热比，Ｍａ是马赫数，Ｃｆ是表面摩擦系
数．方程 （３）是一个常微分方程，采用四步龙格－

库塔方法求解．

１．２　设计方案

图２给出了双拐点喷管的设计概念．喷管分
两部分设计，第１部分是共用段，其出口产生给定
的中间马赫数Ｍａｍ．Ｍａｍ 和共用段的长度可以根
据设计要求任意设定．第２段根据设计要求，在保
证其长度不变的情况，可以在其出口产生需要的
均匀流．喷管扩张段的上游通过膨胀波加速流动，
扩张段的下游产生弱压缩波消去流场内的膨胀

波．两者的连接点称为拐点，它是壁面曲率为０的
点．图中给出了第１、第２个拐点．各区域的流动
通过特征线法求解．
图３给出了双拐点喷管的设计流程．首先采

用小扰动方法求解喉道附近的跨声速流动，喉道
附近的流动可以认为是均匀的．其次基于３次Ｂ－
Ｓｐｌｉｎｅ函数，把轴线马赫数分布分２段设置．第１
段轴线的马赫数分布相同，而第２段轴线的马赫
数分布可以根据喷管设计要求设定．因此通过特
征线计算出的壁面型面的斜率和曲率均连续，而
两段型面的连接点ｆ例外，该点只有一阶导数连
续．第１段壁面型面为共用区，第２段型面在出口
可以产生均匀的设计马赫数．
下面给出了详细的设计流程：

１）根据喷管的几何机构要求确定喷管喉部
尺寸和喷管流量．
２）采用Ｓａｕｅｒ方法［１８］求解跨声区ａｂｃ的流
动．由喉道半径和给定的喉道曲率确定初值线ａｂ
以及初始特征线ａｃ．初始特征线和轴线的交点ｃ
处的马赫数及其导数可以求出．
３）根据共用段的喷管长度和中间马赫数

Ｍａｍ 确定轴线ｃｅ的长度．采用３次Ｂ－Ｓｐｌｉｎｅ函数
设置轴线ｃｅ的马赫数分布．其中曲线的２个端点

图２　双拐点喷管概念图

Ｆｉｇ．２　Ｉｌｌｕｓｔｒａｔｉｎｇ　ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｄｕａｌ－ｉｎｆｌｅｃｔｉｏｎ　ｎｏｚｚｌｅ

４４７２
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图３　双拐点喷管设计示意图

Ｆｉｇ．３　Ｉｌｌｕｓｔｒａｔｉｎｇ　ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｏｆ　ｄｅｓｉｇｎ　ｐｒｏｃｅｓｓ　ｏｆ　ｄｕａｌ－ｉｎｆｌｅｃｔｉｏｎ　ｎｏｚｚｌｅｓ

为固定约束，分别为由第１步求得的初始点ｃ和
共用段喷管菱形区端点ｅ．共用点ｅ的马赫数为共
用段喷管的设计马赫数Ｍａｍ．
４）采用特征线方法求解共用区ａｃｅｆ，根据质
量守恒确定理想壁面型线．初始特征线ａｃ，轴线

ｃｅ和菱形区边界ｅｆ 作为求解共用区的计算边界
条件．ｄ点为喷管的第１个拐点．
５）喷管共用段出口ｆｇ为平行均匀流，以ｆｇ
为初值线，求解喷管第２段的初始流动区ｆｇｈ，计
算出初喷管第２段的初始特征线ｆｈ．
６）轴线ｈｊ的马赫数分布也由Ｂ－Ｓｐｌｉｎｅ函数
描述．其Ｂ－Ｓｐｌｉｎｅ曲线的２个控制点分别为由上
一步求出的ｈ点和端点ｊ．端点ｊ的马赫数及其
轴向坐标根据设计要求给定．
７）采用特征线方法求解区域ｆｈｊｋ的理想壁
面型线．特征线ｆｈ、轴线ｈｊ和菱形区边界ｊｋ作为
求解该区的计算边界．ｉ点为喷管的第２个拐点．
８）采用参考温度方法求解动量积分方程，得
到边界层位移厚度，把边界层位移厚度加到无黏壁
面上，得到实际的超声速壁面．对于本文的３个喷
管，求解边界层位移厚度时采用相同的驻点条件．
９）采用３段Ｂ－Ｓｐｌｉｎｅ曲线求解亚声速段型
面ｌａ，其中曲线的两端点分别为喷管壁面入口点

ｌ和喷管超声段实际壁面的起点ａ．

２　计算模型

２．１　设计实例

为验证本文设计方法的可行性，设计了中间
马赫数为３．０，出口马赫数分别为４．０，４．５和５．０
的喷管，并对其内部流场进行了详细的数值模拟
与分析．最终的喷管壁面型面包括１个亚声速段、

２个外旋式的膨胀段和２个相反曲率的消波段，
如图４所示．壁面型面已通过增加边界层位移厚
度考虑流体的黏性效应．图５给出了采用参考温
度解法沿壁面求出的边界层位移厚度δ＊．３个喷
管喉道处δ＊＝０，出口处δ＊分别为３．９，４．８ｍｍ．
和５．８ｍｍ．
喷管设计中的来流驻点条件为：总压ｐ０＝

１０ＭＰａ，总温Ｔ０＝１　０００Ｋ．按均匀来流设计以上
喷管．
表１给出了３个喷管的几何尺寸．３个喷管

在轴向坐标ｘ＝２５５．９ｍｍ之前有相同壁面型面，
即亚声速段入口半径Ｒｉｎ＝６０ｍｍ，亚声速段长度

Ｌｓｕｂ＝１００ｍｍ，喉道半径Ｒｔｈ＝２０ｍｍ，喷管共用段
出口半径Ｒｓｈ＝４１．８ｍｍ，喷管共用段出口马赫数

图４　３个喷管黏性修正后的壁面

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｒｒｅｃｔｅｄ　ｃｏｎｔｏｕｒ　ｏｆ　ｔｈｒｅｅ　ｎｏｚｚｌｅｓ

５４７２
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为Ｍａｍ＝３．０．所有这些参数可以根据设计要求
任意设定．同时表１还给出了喷管的总体参数，其

图５　３个喷管的边界层位移厚度

Ｆｉｇ．５　Ｂｏｕｎｄａｒｙ－ｌａｙｅｒ　ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ　ｔｈｉｃｋｎｅｓｓ　ｏｆ

ｔｈｒｅｅ　ｎｏｚｚｌｅｓ

中Ｌ为喷管总长度，Ｒｏｕｔ为喷管出口直径，Ｍａ为
喷管设计马赫数．

２．２　数值模拟模型

为研究双拐点喷管的流场品质和验证其设计

方法的可行性，对上述３个喷管进行了计算流体
动力学（ＣＦＤ）数值研究．采用有限体积法离散轴
对称的Ｎ－Ｓ方程


ｔ∫Ω

ＷｄΩ＋∫Γ（Ｆ－Ｇ）ｄＳ＝０ （４）

其中Ｗ 是守恒变量，Ｆ 是无黏对流通量，Ｇ 为黏
性扩散通量．对流项采用２阶 ＡＵＳＭ（ａｄｖｅｃｔｉｏｎ
ｕｐｓｔｒｅａｍ　ｓｐｌｉｔｔｉｎｇ　ｍｅｔｈｏｄ）格式离散，黏性项采
用中心差分格式离散，采用ｋ－ω ＳＳＴ（ｓｈｅａｒ－
ｓｔｒｅｓｓ－ｔｒａｎｓｐｏｒｔ）湍流模型模拟涡黏性．增加状态
方程以封闭上述方程组．

２．３　网格生成和边界条件

由于喷管是轴对称的，故计算网格采用单块
二维结构化网格．图６给出了Ｍａ＝５．０喷管的计
算网格，其采用２８１×４１个网格点．为了更好地模
拟壁面黏性，对壁面附近的网格进行了加密．

表１　３个双拐点喷管的几何尺寸

Ｔａｂｌｅ　１　Ｇｅｏｍｅｔｒｉｃ　ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ　ｏｆ　ｔｈｒｅｅ　ｎｏｚｚｌｅｓ

Ｎｏｚｚｌｅ
Ｓｈａｒｅｄ　ｓｅｃｔｉｏｎ　 Ｇｅｎｅｒａｌ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

Ｒｉｎ／ｍｍ　 Ｌｓｕｂ／ｍｍ　 Ｒｔｈ／ｍｍ　 Ｒｓｈ／ｍｍ　Ｌｓｈ，ｓｕｐ／ｍｍ　 Ｍａｍ Ｌ／ｍｍ　 Ｒｏｕｔ／ｍｍ　 Ｍａ

Ｍａ＝４．０　 １　０８９．９　 ６９．３　 ４．０

Ｍａ＝４．５　 ６０．０　 １００．０　 ２０．０　 ４１．８　 ２５５．９　 ３．０　 １　０８９．９　 ８６．０　 ４．５

Ｍａ＝５．０　 １　０８９．９　 １０５．６　 ５．０

图６　Ｍａ＝５．０喷管的计算网格

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ｇｒｉｄ　ｏｆ　Ｍａ＝５．０ｎｏｚｚｌｅ

　　喷管入口为压力入口边界条件，总压ｐ０＝１０
ＭＰａ，总温Ｔ０＝１　０００Ｋ．喷管出口为压力出口边
界条件，轴线为轴对称边界条件，壁面为等温壁边
界条件，壁面温度Ｔｗ＝５００Ｋ．

３　结果与分析

图７给出了３个喷管内部的马赫数等值线．
从图中可以看出，３个喷管出口均得到了设计马
赫数，其马赫数等值线变化缓慢且喷管出口有足

够宽的均匀流核心区．喷管内部没有出现激波．以
上分析结果表明，喷管型面在消除初始扩张段产
生的压缩波方面取得了良好效果．
图８给出了计算的３个喷管轴线马赫数分

布．在轴向坐标ｘ＝３７２．１ｍｍ之前，３个喷管的轴
线马赫数分布完全一致．３个喷管分别在ｘ＝
７３０．１，７５７．３，５５１．２ｍｍ处达到设计马赫数，且喷
管菱形试验区马赫数平均值为４．００，４．５３和

５．０３，菱形区马赫数误差分别为０．３％，０．７％和

１．２％．
图９给出了３个喷管出口的纵向马赫数分

布．从图中可以看出，喷管出口除边界层外马赫数
均匀，３个喷管出口流动核心区（达到主流速度的

９９．９％）分别达到８２．５％，８３．５％和８２．１％ 的喷

６４７２
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图７　３个喷管内部的马赫数等值线

Ｆｉｇ．７　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｉｎｓｉｄｅ　ｔｈｒｅｅ　ｎｏｚｚｌｅｓ

图８　３个喷管的轴线马赫数分布

Ｆｉｇ．８　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ　ｏｎ　ｔｈｅ　ｃｅｎｔｅｒｌｉｎｅ

ｏｆ　ｔｈｒｅｅ　ｎｏｚｚｌｅｓ

图９　３个喷管出口的纵向马赫数分布

Ｆｉｇ．９　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｐｒｏｆｉｌｅｓ　ａｔ　ｔｈｅ　ｅｘｉｔ　ｏｆ

ｔｈｒｅｅ　ｎｏｚｚｌｅｓ

管出口直径．以上分析说明，３个喷管有足够大的
核心试验区．
针对Ｍａ＝４．０喷管，对不同轴向位置处的纵

向截面的流场进行了分析．图１０给出了Ｍａ＝４．０
喷管在ｘ＝Ｌ１ｓｔ＋０．５Ｌ２ｎｄ，Ｌ１ｓｔ＋０．６　Ｌ２ｎｄ，Ｌ１ｓｔ＋
０．７　Ｌ２ｎｄ，Ｌ１ｓｔ＋０．８　Ｌ２ｎｄ，Ｌ１ｓｔ＋０．９　Ｌ２ｎｄ和Ｌ１ｓｔ＋
１．０　Ｌ２ｎｄ位置处的纵向截面的马赫数分布，其中

Ｌ１ｓｔ为喷管共用段长度，Ｌ２ｎｄ为喷管第２段长度．
如图１０所示，随着轴向坐标ｘ的减小，均匀流核
心区变得越来越窄．但对于ｘ＝Ｌ１ｓｔ＋０．８Ｌｓｕｐ和

Ｌ１ｓｔ＋０．９Ｌｓｕｐ的横截面，流动的核心区相对较宽．
以上结果说明，可以通过优化设计轴线上的马赫数

图１０　Ｍａ＝４．０喷管不同轴向位置处的

纵向马赫数分布

Ｆｉｇ．１０　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｐｒｏｆｉｌｅｓ　ａｔ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ａｘｉａｌ

ｐｏｓｉｔｉｏｎｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　Ｍａ＝４．０ｎｏｚｚｌｅ

７４７２
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分布来减小喷管长度．

４　结　论

本文发展了超声速／高超声速双拐点喷管设
计技术．喷管分２段设计，其中第１段为共用段．
共用段喷管出口的均匀流作为第２段喷管设计的
初值，采用Ｂ－Ｓｐｌｉｎｅ函数描述轴线马赫数分布，
采用特征线方法确定喷管无黏型面，每个壁面坐
标加上边界层位移厚度δ＊得到喷管实际壁面．图

３给出了详细的设计方案．
采用上述技术，设计了出口马赫数分别为

４．０，４．５和５．０的双拐点喷管．并采用相同的均
匀来流对喷管内部流场进行了全黏性的数值模

拟．数值模拟结果表明：具有相同共用段型面的３
个喷管，其出口获得了均匀的设计马赫数．３个喷
管试验菱形区的马赫数误差均小于１．２％．以上
结果表明：本文发展的喷管设计技术解决了共用
一部分超声速段的多马赫数喷管的设计问题，为
直连式、高温风洞的多个喷管采用同一套动力系
统提供了基础，同时可以扩大现有直连式试验台、
高温风洞的马赫数试验范围．
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