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基于响应面法的火箭发动机喷管型面
优化设计
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摘 要：针对已知某型火箭发动机的燃气参数，对比了维托辛斯基、双三次、五次曲线及基于维托辛斯基

的移轴法设计的收缩段型面喷管性能，其中移轴法得到喷管性能较优；采用单一变量法计算分析了喷管型面参

数（初始扩张段圆弧半径、扩张段出口半角、扩张段长径比、扩张段扩张角以及收缩段长径比）对喷管性能影响

规律，喷管出口推力随着初始扩张段圆弧半径以及出口半角的增大而减小；随着收缩段长径比、扩张段长径比

以及扩张角的增大，喷管出口推力先增大后减小。由于各型面参数的影响关系存在着耦合现象，为了综合考虑

各参数对喷管性能影响，采用响应面法（RSM）对喷管型面各参数进行优化设计，结果表明：RSM所得到的型面

喷管在推力增加的基础上，长度减小了 3. 40%。
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Optimization design for nozzle contour of rocket engine based on
response surface method
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Abstract：Based on the known gas parameters of a certain rocket engine， the performance
of nozzle with convergent section designed by Witoszynski，bicubic curve，quintic curve and axis
shifting method based on Witoszynski was analyzed on a comparative basis. Better performance of
nozzle was obtained by axis shifting method. The nozzle contour parameters（initial arc radius of
arc segment，outlet half angle，length diameter ratio of expansion section）were calculated and ana‑
lyzed by single variable method. The results showed that the nozzle outlet thrust decreased with
the increase of the initial expansion arc radius and outlet half angle；with the increase of the length
diameter ratio of the convergent section， the length diameter ratio of the expansion section and
the expansion angle， the nozzle outlet thrust first increased and then decreased. Due to the interact
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phenomenon of the influence of the parameters of each contour， the response surface method
（RSM）was used to optimize the parameters of nozzle contour in order to comprehensively consider
the influence of various parameters on nozzle performance. The results showed that the length of the
performance of nozzle contour obtained by RSM was reduced by 3. 40% with the increase of thrust.

Key words：propulsion system；thrust nozzle；response surface method；
contour parameters；optimization design

超声速和高超声速飞行器是未来航空航天技

术新的制高点，具有战略性、前瞻性、标志性和带

动性 [1‑3]。作为超声速和高超声速火箭发动机的能

量转换装置，喷管将来自燃烧室高温燃气的热能

转换为动能，从而产生推力 [4‑6]。在远程火箭和航

空火箭，特别是长时间处于真空中飞行的火箭的

喷管设计中，喷管型面设计直接关系到发动机的

效率和可靠性 [7‑8]。因此，喷管型面的优化设计是

火箭发动机设计中的一个重要课题。

在喷管设计初期，受各方面条件制约，多采用

锥形喷管，但在某些情况下，锥形喷管长度很长且

流场的品质很难得到保证。因此，众多的学者寻

求采用特型喷管来减小长度，改善流场品质 [9‑16]。

王筱蓉等 [11]采用双圆弧法设计了固体发动机的特

型喷管并进行了气动优化，但是这种方法只能保

证一阶连续。通过轴向马赫数分布计算型面型线

的 Sivells方法是目前国外公认的精度较高的喷管

设计方法，它具有较高次数的曲线保证了所设计

的型面型线二阶连续，但泉流区假设导致喷管的

长度很难控制 [12]。赵一龙等 [13]用 B‑Spline曲线和

特征线方法设计了超声速型面可控喷管，所得喷

管长度与最短长度喷管一致，且流场品质更优。

马国宝 [14]对定长和定出口扩张半角的二次抛物线

型面的喷管进行了参数优化研究，确定了达到比

冲最佳值的设计变量——喷管初始扩张角和出口

马赫数。揭国平等 [15]研究了喷管收敛角对发动机

比冲效率的影响，喷管收缩段型面及喉部型面对

发动机的影响较大。陈林泉等 [16]通过计算喷管二

维两相流和边界层比冲损失，研究了喷管扩散段

型面对其性能的影响。Yumuşak等 [10]基于欧拉方

程和有限反应速率模型开发了可用于化学反应流

动的设计工具，并针对火箭发动机喷管的优化设

计对该设计工具进行了性能验证。

综上所述，超声速喷管是推进系统的重要部

件之一，以上文献研究表明，火箭发动机喷管的设

计中，喷管型面参数的组合多依赖长期的工作积

累和经验，采用较优的几何曲面进行设计。但喷

管各型面参数影响关系存在的耦合现象使得依靠

单一参数优化设计难以得到最佳的喷管型面。

本文针对已知的某型火箭发动机的燃气参

数，根据喷管初始参数，构建喷管型面。以此初始

喷管型面作为基准型面，通过单一变量法研究喷

管各型面参数对喷管出口推力的影响，再以最优

参数值构建喷管型面，作为最佳推力喷管型面。

为了考虑各参数耦合作用对喷管性能影响，采用

响应面法（response surface method，RSM）对喷管

型面各参数进行优化设计，以求提高喷管推力，减

少喷管长度及喷管质量，为超声速喷管设计提供

参考。

1 喷管设计方法

1. 1 收缩段型面设计方法

收缩段是喷管的重要组成部分，用来加速来

自发动机燃烧室的气流，提升喷管出口的气流品

质，以及提高喷管出口推力。根据国内外喷管型

面的研究经验，常用的收缩段型面可采用维托辛

斯基（Witoszynski）曲线、双三曲线或五次曲线等

进行设计 [17‑19]。

1）维托辛斯基公式

在理想不可压缩轴对称流动的条件下，维托

辛斯基推导出下述经验公式来获得收缩段型面

曲线：

R= R t

1-
é

ë
êê

ù

û
úú1- ( )R t

R 0

2 ( )1- x2

L2

2

( )1+ x2

3L2
3

（1）

式中 R是喷管型面纵坐标，x为喷管型面横坐标，

R t是喉部半径，R 0是喷管入口半径，L是收缩段总

长。在收缩段收缩比较大的情况下，可在式（1）基

础上采用移轴的方法来计算收缩段型面型线。具

体的做法是选择适当的移轴量 R 1，取

R′t = R t + R 1

R′0 = R 0 + R 1

R′= R + R 1
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分别使用 R′t和 R′0代替 R t和 R 0，利用式（1）计

算得到 R′，然后取 R= R′- R 1 得到实际的型面

曲线。

2）双三次曲线

双三次曲线可表示如下：

R- R 0

R 0 - R t
=

ì

í

î

ï
ï
ï
ï

1- 1
x2m
( x/L )3, ( x/L )≤ xm

1
( )1- xm

2 [ 1-( x/L ) ]3,( x/L )≥ xm

（2）
xm为两根三次曲线的连接点，其余符号定义

同式（1）。通常 xm L = 0.52。
3）五次方曲线

经典的五次曲线可表示为

R- R 0

R 0 - R t
= 1- 10 ( xL )

3

+ 15 ( xL )
4

- 6 ( xL )
5

（3）
Brassard等改进的五次曲线方法如下 [20]：

R= R 0{η é
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ê1- ( R t

R 0 )
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û

ú
úú
ú + 1}

x
L

（4）

式中 η=-10κ 3 + 15κ 4 - 6κ 5,κ= x/L。
1. 2 扩张段型面设计方法

喷管的扩张段分为初始扩张段和主扩张段。

本文设计初始扩张段为圆弧曲线，主扩张段以三

次曲线为例进行设计。喷管扩张段设计的型线如

图 1所示。其中，O为坐标原点，O′为圆弧段圆弧

所对应圆心坐标，A、B、C分别分喷管型线收缩段

扩张段连接点、圆弧段与三次曲线段连接点以及

扩张段型线的终止点，R t、R c、R e 分别为喉部半

径、圆弧段圆弧半径以及出口半径，θ、φ分别扩张

角和出口半角。L n为扩张段总长。

喷管出口半径 R e可由下式计算得到。

R e = ε R t （5）
其中 ε为喷管出口截面与喉部截面面积之比，即

膨胀比。

对于圆弧曲线段和三次曲线段，以喉部截面

中心点 O为坐标原点，则相应的型线可以通过式

（6）和式（7）计算。

( x- x0 )2 +( y- y0 )2 = R2 （6）
y= ax3 + bx2 + cx+ d （7）

式中 x0、y0 分别为初始扩张段圆弧圆心 O′的横

坐标及纵坐标。三次多项式系数由扩张段的扩

张角、出口半角、出口半径以及扩张段的长度

确定。

1. 3 喷管设计初始参数

已知某型火箭发动机的燃气参数 [21]（表 1），并

给出喷管的初始型面参数（表 2），收缩段为基于

维托辛斯基的移轴方法设计得到，以此构建基准

喷管型面，研究各型面参数对喷管性能的影响，进

而对最佳推力喷管型面进行设计优化。

表 2中收缩段长径比为M = L/D，扩张段长

径比为 N = L n/D e，并定义圆弧段圆弧半径 R与

喉部半径 Rt的比值为弧喉半径比Q。D、D e分别

为喷管入口和喷管出口直径。

利用上述收缩段及扩张段设计方法，结合给

定的初始型面参数，得到喷管收缩段和扩张段型

线如图 2~图 3所示。

表 1 燃气参数

Table 1 Gas parameters

燃气温度/K

3 500

比定压热容/
( kJ/( kg ⋅ K ) )

1. 92

平均分子量/
（g/mol）

25. 87

图 1 扩张段型线

Fig.1 Expansion section profile

表 2 喷管初始型面参数

Table 2 Initial nozzle contour parameters

型面参数

喉部半径 R t/mm

弧喉半径比Q

出口半径 R e/mm

收缩比 n

收缩段长径比M

扩张段长径比N

扩张角 θ/( ° )

出口半角 φ/( ° )

数值

50. 0

2. 0

129. 8

1. 5

0. 6

1. 0

25

10
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2 喷管型面及参数对喷管性能影响

分析

2. 1 流动控制方程及计算方法

根据结构特点，喷管可以分为二维、三维和轴

对称三种模型，其中二维喷管有两个平行的平面

壁，另两个壁面则是二维型面，喷管内的流动基本

上是二维的。而三维喷管的横截面为方形或者圆

形，其壁面均是型面，喷管内流场是三维的。本文

采用轴对称喷管，其横截面为圆形，壁面均为

型面 [17]。

控制方程采用（Navier‑Stokes）N‑S方程，忽

略流体力的彻体力及与外界的热交换，则流体控

制方程为

∂ρ
∂t +

∂
∂xi
( ρui )= 0 （8）

∂
∂t ( ρui )+

∂
∂xi
( ρui uj )=-

∂p
∂xi
+ div ( ηgrad ui )

（9）
∂ ( ρT )
∂t + div ( ρuT )= div ( )k

cp
grad T （10）

高温燃气在喷管中的流动可简化为理想气体

的定常等熵流动，密度和黏度恒定。在数值模拟

过程中不考虑喷管内部流动中热辐射以及化学反

应的影响。采用基于压力的求解器，燃气参数设

置如表 1所示，湍流模型选用标准 k‑ε模型；入口

设置为压力入口，压力设置为总压力 12.29 MPa，
温度设置为总温 3 500 K；出口设置为压力出口，

压力设置为标准大气压，温度设置为总温 3 500
K；求解算法采用压力耦合方程组的半隐式方法

（semi ‑ implicit method for pressure linked equa‑
tions，SIMPLE）算法。以基准型面为例，喷管模

型、边界条件以及网格划分如图 4所示。

以喷管出口的推力作为喷管设计优化的主要

指标。采用单一变量法研究，在合理范围内选取

若干点分别进行数值模拟，研究各型面参数对推

力的影响。推力的大小由式（11）计算得到。

T = ṁ (V e - V 0 )+( p e - p a )A e （11）
式中 ṁ为质量流量，V e、V 0分别为喷管出口和进

口的轴向平均速度，p e为喷管出口平面平均静压，

p a为大气压力，A e为喷管出口平面面积。

为了排除网格对计算精度的影响，以不同的

网格参数（如表 3所示）对基准喷管进行网格划

分，得到不同数量的三套网格。图 5为三种不同

网格参数下所计算的喷管推力与总压恢复系数，

由图可知，Case 2与 Case 3的结果基本一致，即最

大网格尺寸小于 6.5 mm时对计算结果影响较小，

故后续所有喷管均采用 Case 2中的网格参数进行

网格划分与计算。

2. 2 收缩段设计方法对推力的影响

由图 2可知，三次曲线、五次曲线以及改进五

次曲线得到的收缩段型线在进口都相对平缓，但

在出口收缩较快，极易造成收缩段出口速度均匀

性较差。而维氏曲线在出口相对平缓，但进口部

分收敛较快，容易造成气流分离。而基于维托辛

图 2 基准型面收缩段型线

Fig.2 Convergent section profile of datum contour

图 3 基准型面扩张段型线

Fig.3 Expansion section profile of datum contour

图 4 模拟计算边界条件和网格划分

Fig.4 Boundary conditions and mesh generation in
simulation calculation
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斯基方法的移轴曲线可通过控制移轴量灵活控制

收缩段曲线形状，使得收缩段型面整体较为均匀。

图 6为不同收缩段型面设计方法所得推力，由图

可知，在其他参数不改变的情况下，维氏曲线与移

轴曲线设计得到的收缩段型面喷管推力较高，移

轴法所得推力稍大于维氏法，故收缩段设计方法

选用基于维托辛斯基的移轴法。

2. 3 收缩段长径比对推力的影响

喷管收缩段的设计长度既不能太长也不能太

短。收缩段长度太短时，在收缩段出口得到的气

流不均匀，甚至发生分离。长度太长不仅工程造

价高，也会造成更大的总压损失，使喷管出口推力

减小。由图 7可知，在其他参数不变的情况下，喷

管出口的推力随着收缩段长径比的增加先增大后

减小，存在最佳的收缩段长径比。

2. 4 扩张角对推力的影响

图 8所示为喷管扩张角对喷管出口推力的影

响图。可知，随着扩张角的增大，喷管出口的推力

先增大后减小，存在最佳扩张角使得喷管得到最

佳推力。在初始扩张角较小时，扩张段曲率较大，

扩张段型面接近于锥形，燃气膨胀不够充分，喷管

性能降低，推力减小。随着扩张角的增大，扩张段

曲率半径不断扩大，在扩张角为 33°时，喷管出口

得到最佳推力。随着扩张角的进一步增大，扩张

段曲率的进一步增大使得喷管出口处气流分离。

此时，推力扩张角的增大而减小。

2. 5 出口半角对推力的影响

图 9所示，随着出口半角的增大，喷管出口的

推力不断减小。平直的出口型面可以减少气流的

偏离，使得出口气流更加均匀，从而获得更大的轴

向速度，得到最佳的喷管出口推力。由图 9可知，

表 3 基准喷管网格划分参数

Table 3 Reference nozzle meshing parameters

网格参数

边界层首层厚度/mm

边界层层数

边界层变化率

最大网格尺寸/mm

网格数

Case 1

2

6

1. 1

7. 8

126 567

Case 2

2

6

1. 1

6. 5

245 141

Case 3

2

6

1. 1

5. 5

471 828

图 5 不同网格数下的推力与总压恢复系数

Fig.5 Thrust and total pressure recovery coefficient for
different meshes

图 6 收缩段设计方法对推力的影响

Fig.6 Influence of design method of convergent section
on thrust

图 7 收缩段长径比对推力的影响

Fig.7 Influence of length diameter ratio of convergent
section on thrust

图 8 扩张角对推力的影响

Fig.8 Influence of expansion angle on thrust
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在其他型面参数不变的情况下，喷管出口半角为

0°时，基准喷管得到最佳的推力。

2. 6 圆弧段圆弧半径对推力的影响

圆弧段的设计可以使得来自喉部的平直气

流在曲率连续的情况下进行偏离，在圆弧段与主

扩张段连接处，气流可以形成一定的偏斜角度，

有利于气流在主扩张段的进一步膨胀加速。由

图 10所示，随着圆弧段圆弧半径的增大，喷管出

口的推力不断减小。这是因为在喷管扩张段长

径比不变的情况下，圆弧段长度的增大导致了主

扩张段长度的减小，影响了气流在主扩张段的膨

胀效率。

2. 7 扩张段长径比对推力的影响

图 11所示，随着扩张段长径比的增加，喷管

出口推力先增大后减小，存在最佳扩张段长径比

使得喷管出口得到最佳推力。在扩张段长径比较

小时，气流在喷管扩张段得不到充分膨胀，喷管出

口轴向速度及推力都较小。随着扩张段长径比的

增大，气流在扩张段的膨胀效率不断增大，出口推

力也在不断增大。在扩张段长径比为 1.4时，喷

管得到最佳推力。但当扩张段长径比大于 1.4
时，出口推力开始随着扩张段长径比的增大开始

缓慢减小。这是因为气流在未达到出口时就达到

了最大膨胀状态，且随着扩张段长度的增大，喷管

总压损失也在增大。

3 最佳推力喷管型面设计

根据单一变量法研究喷管各型面参数对喷管

推力的影响，并以最佳参数作为最大推力喷管的

设计参数。得到喷管型面各参数如表 4所示。

4 基于响应面法的喷管型面优化

在应用单一变量优化组合参数法设计最佳推

力喷管时，是通过改变单一型面参数，固定其他型

面参数来实现的。但在实际的喷管中，这些型面

参数综合影响喷管型面，进而影响喷管的性能。

因此，应用单一变量优化组合参数法设计最佳推

力喷管未考虑各型面参数之间的耦合关系，设计

的最佳推力喷管存在一定的偏差。为了进一步优

化喷管型面参数，将采用响应面法（RSM）综合各

因素的影响进行设计。

图 9 出口半角对推力的影响

Fig.9 Influence of outlet half angle on thrust

图 11 扩张段长径比对推力的影响

Fig.11 Influence of length diameter ratio of expansion
section on thrust

图 10 圆弧段圆弧半径对推力的影响

Fig.10 Influence of arc radius of arc segment on thrust

表 4 设计喷管型面参数

Table 4 Design nozzle contour parameters

型面参数

喉部半径 R t/mm

弧喉半径比Q

出口半径 R e/mm

收缩比 n

收缩段长径比M

扩张段长径比N

扩张角 θ/( ° )

出口半角 φ/( ° )

数值

50. 0

1. 0

129. 8

1. 5

1. 0

1. 4

33

0
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响应面法（RSM）是一种结合试验设计和数

学建模的优化方法 [22‑23]。通过合理的试验设计方

法组合得到一组试验方案，并经过试验得到各方

案的响应值；利用多元回归方程拟合目标因素与

响应值之间的函数关系得到响应面模型，通过该

模型分析得到一组最优的参数，从而解决优化问

题 [24]。在本文中，以 CFD（computational fluid dy‑
namics）仿真结果数据代替试验结果数据进行响

应面法设计优化。

响应面法的试验设计方法有许多，最常用的

是 CCD（central composite design）和 BBD（box ‑
behnken design）。两种方法在目标因素数相同

时，BBD有着无轴向点、试验次数少且成本低等

优点 [22]。故在喷管型面的优化中采用 BBD方法

进行优化。

4. 1 喷管型面优化

由单一变量法研究可得，喷管型面扩张角、扩

张段长径比以及收缩段长径比均存在着某个最佳

值使得喷管得到最佳推力，因此，选取这 3个型面

参数作为优化参数，以喷管出口推力的大小作为

优化目标。扩张角的取值范围为 29°~37°，扩张

段长径比取值范围为 1.0~1.8，收缩段长径比取

值范围为 0.6~1.4。响应面试验设计及结果如表

5所示。

根据表 5中的数据利用最小二乘法拟合得到

回归方程如下式所示：

T = 141 046.576 96- 613.89θ- 1 357.25N +
62.76M - 1 090.35θN - 45.15θM +

14.47NM - 422.56θ 2 - 1 717.25N 2 - 150.81M 2

（12）
为检验得到的回归模型拟合的有效性，需要

对响应模型进行方差分析。以多元相关系数 R2

来评价模型的拟合效果，其值在 0~1之间，且越

接近于 1，表示拟合效果越好 [25]。多元相关系数

R2计算公式为

R2 = S r
S t
= 1- S e

S t
（13）

式中 S r表示回归平方和；S e表示残差平方和；S t表
示总平方和。

此外还需考虑统计特征量 F值，即回归均方

与残差均方的比值，其计算公式为

F= M r

M e
=

S r ν
S e ( n- ν- 1 ) （14）

式中M r为回归均方，M e为残差均方，n为试验组

数，ν为响应模型中变量的个数。由上式可知，残

差均方M e越小，即 F值越大，则模型更具有可靠

性。当 F值大于某一临界值 F0时，则认为该模型

是有效的。目前，常使用 P值来代表 F<F0的概

率，即为当假设为真时，比所得到的样本观察结

果更极端的结果出现的概率。P值越小，则 F>
F0 的概率越大，一般规定 P<0.05时模型是有

效的。

表 6为对该模型进行的方差分析结果。其

中，模型的 F值为 48.37，P值小于 0.000 1意味着

模型是显著的。对拟合回归方程（式（12））进行

误差统计分析，计算多元相关系数 R2值为 0.984 2
接近于 1，可见模型的可靠性较高。

图 12~图 13中散点为以颜色表征推力大小

的各试验点。图 12横坐标为残差值，纵坐标为正

态分布的百分比例，由图可见喷管推力的残差沿

直线分布，表明其误差呈正态分布，由此可知应用

所提出模型预测的响应值是正常的并且没有大的

偏差。图 13为喷管推力预测值与 CFD计算值的

表 5 响应面试验设计及结果

Table 5 Response surface test design and results

序号

1

2

3

4

5

6

7

8

9

10

11

12

13

14

15

16

17

θ/( ° )

29

29

33

33

37

33

37

33

29

29

33

33

33

33

33

37

37

N

1. 4

1. 0

1. 4

1. 8

1. 4

1. 4

1. 0

1. 4

1. 4

1. 8

1. 0

1. 0

1. 4

1. 4

1. 8

1. 8

1. 4

M

1. 4

1. 0

1. 0

0. 6

0. 6

1. 0

1. 0

1. 0

0. 6

1. 0

0. 6

1. 4

1. 0

1. 0

1. 4

1. 0

1. 4

推力 T/N

140 921

140 141

141 046

137 824

140 116

141 046

140 601

141 046

140 760

139 394

140 353

140 504

141 046

141 046

138 033

135 491

140 096
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关系图，图中各散点的横坐标值代表推力的 CFD
计算值，纵坐标值代表推力的预测值，由图可知，

各散点均分布在相关线附近，即各散点的横纵坐

标值相近，表明喷管推力的预测值与 CFD计算值

吻合度较高。

根据回归分析结果，可得到如图 14所示的喷

管型面目标参数交互作用对喷管推力影响的响应

面图和等高线图，由图可见，各目标参数之间的响

应面图弯曲度均较大，说明各参数之间交互影响

较大。综合响应面模型及响应面图和等高线图，

可得优化目标推力的最优解为 141 357.87 N，最

佳优化型面参数组合为：扩张角为 31.43°、扩张段

长径比为 1.29、收缩段长径比为 1.10。
4. 2 喷管性能对比

单一变量优化组合参数法与响应面法得到的

推力喷管型线对比如图 15所示，以及优化前后喷

管各性能参数对比如表 7所示。由图表可知，优

化后的喷管长度减少 3.40%，总压恢复系数增大

3.25%，推力提升了 0.37%，由此可知，考虑各参

数耦合作用下响应面法所得到的型面喷管性能

更优。

表 6 方差分析

Table 6 Results of variance analysis

来源

模型

θ

N

M

θN

θM

NM

θ 2

N2

M2

残差

纯误差

总和

平方和

3. 64×107

3. 02×106

1. 47×107

31 510. 03

4. 76×106

8 155. 85

837. 33

7. 52×105

1. 24×107

95 762. 78

5. 85×105

23. 35

3. 697×107

自由度

9

1

1

1

1

1

1

1

1

1

7

4

16

均差

4. 04×106

3. 02×106

1. 47×107

31 510. 03

4. 76×106

8 155. 85

837. 33

7. 52×105

1. 24×107

95 762. 78

83 573. 44

5. 84

F值

48. 37

36. 08

176. 34

0. 38

56. 90

0. 10

0. 01

9. 00

148. 57

1. 15

P值

<0. 000 1

0. 000 5

<0. 000 1

0. 558 6

0. 000 1

0. 763 8

0. 923 1

0. 020 0

<0. 000 1

0. 319 9

显著性

显著

注：P<0.05，显著；P<0.01，极显著；P<0.001，高度显著。

图 12 喷管推力残差正态概率分布图

Fig.12 Normal probability distribution of nozzle
thrust residual

图 13 喷管推力的预测值与 CFD计算值关系图

Fig.13 Relationship between the predicted value and CFD
calculation value of nozzle thrust
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图 14 喷管型面目标参数交互作用的响应面图和

等高线图

Fig.14 Response surface and contour map of target param ‑
eter interaction on nozzle contour

图 15 优化前后型线对比

Fig.15 Comparison of profile before and after optimization

表 7 喷管性能对比

Table 7 Comparison of nozzle performance

性能指标

喷管长度/mm

推力 T/N

总压恢复

系数/%

优化前

669. 23

141 045. 89

85. 36

优化后

644. 48

141 570. 90

88. 14

相对

变化量/%

-3. 40

0. 37

3. 26
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5 结 论

为设计得到最佳推力喷管，本文以主扩张段

为三次曲线型的特型喷管为例，利用单一变量法

对其进行研究，并以最佳参数设计推力喷管。再

应用响应面法对所得到的喷管进一步优化设计，

得到以下结论：

1）维托辛斯基、双三次、五次曲线及基于维

托辛斯基的移轴法在喷管收缩段型面设计中，基

于维托辛斯基的移轴法喷管性能较优。

2）由单一变量法计算分析可知，喷管推力随

着初始扩张段圆弧半径的增大以及出口半角的增

大而减小；随着收缩段长径比、扩张段长径比以及

扩张角的增大，喷管推力先增大后减小。

3）响应面法（RSM）综合考虑各参数对喷管

性能影响，该设计方法相对单一变量最佳参数设

计所得到的型面喷管在推力增加的基础上，长度

减少了 3.40%。
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