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超声速风洞喷管冷却结构的多目标优化设计
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摘　　　  要：    针对某风洞喷管提出了一种水冷结构，即在喷管前后段壁内设置了 24组流道，而在喉部区域

壁内错排布置扰流柱阵列。采用气热耦合-结构热分析的数值模拟方法对喷管整体结构的流动、换热、刚度

性能进行了计算和分析。计算结果表明：冷却水量为 1 kg/s时，与基础件相比，提出的冷却结构的概念件平均

冷却效率提升 0.68%，喉部等效应变减小 5%左右。采用了响应面模型近似方法和多岛遗传算法对概念件进

行了多目标优化计算，结果表明：冷却水量为 2.142 9 kg/s时，与概念件对比，优化件壁面最高温度可以降低

1.6 K左右，喉部等效应变减小约 10%。喷管冷却结构设计及其多目标优化方法为风洞喷管型面有效的热防

护设计提供一定的参考。
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Multi-objective optimization design of supersonic wind-tunnel
nozzle cooling structure
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Xi’an Jiaotong University，Xi’an 710049，China）

Abstract:   A cooling structure for nozzle of a wind tunnel was proposed, that is:  24 channels were
set on walls of anterior and posterior segments of the nozzle while staggered pin-fin structure was set on
wall  of  nozzle  throat  area.  The  numerical  simulation  method  of  the  conjugated  heat  transfer-structural
thermal analysis was used to calculate and analyze the fluid flow, heat transfer, and stiffness performances
of the overall nozzle structure. The calculation results showed that under the cooling water mass flow rate
of 1 kg/s, the averaged cooling efficiency of the proposed cooling structure of the conceptual nozzle was
0.68% higher than that of the basic structure, and equivalent elastic strain of throat area of the nozzle was
reduced  by  around  5%.  The  response  surface  model  approximation  method  and  multi  island  genetic
algorithm  were  used  to  perform  multi-objective  optimization  calculation  of  the  conceptual  nozzle.  The
results showed that the maximum wall temperature of the optimized structure was about 1.6 K lower than
that of the conceptual one under the cooling water mass flow rate of 2.142 9 kg/s, and equivalent elastic
strain of throat area of the nozzle was reduced by around 10%. The cooling structure design of the nozzle
and  its  multi-objective  optimization  method  may  provide  a  reference  for  an  effective  thermal  protection
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超声速风洞喷管在航空航天设备性能测试及

航天器的外型设计发挥着重要作用[1]，其外型（尤

其是喉部区域的过渡型面）对气流流动的气流品

质和出口马赫数起决定性的影响[2]。高温长时间

工作的超声速风洞喷管在高温燃气的直接冲刷下

将会面临高度烧蚀的危害[3]，特别是喷管喉部的

高温区域更容易发生局部大的变形，将大大降低

风洞的气流流动品质。近些年来，研究人员[4-7] 通

过特殊的机械结构来调节型面形状获得可变马赫

数的喷管。可调马赫数高超声速风洞喷管的出现，

喷管外型形变不仅影响着喷管内气流的品质，也

影响外壁面区域机械调控装置的有效协调运动，

由此对风洞型面的热防护要求越来越高。

由于喷管喉部区域一般为温度最高的区域，

在实际动力设备中，喷管冷却技术主要在喉部区

域采用发汗冷却[8-9]、再生冷却[10-11]、气膜冷却[12-13]

和添加内置复合陶瓷隔热材料[14] 等。而对于测

试用的高超声速风洞喷管，由于比实际动力设备

运行工作时的燃气温度要低得多，一般采用水冷

方式。Back等 [15] 针对一收缩 -扩张型风洞喷管，

提到采用了三流道水冷结构冷却喷管收缩前端外

壁面以及喷管外壁面。何宁等 [16] 采用 computa-
tional fluid dynamics （CFD）  模拟了某喷管上开矩

形槽道的水冷结构，得到了槽道宽高比对喷管平

均冷却效率的影响规律。黄祯君等[17] 对喷管外

壁面的水冷却结构进行了多流道水冷的设计，对

比分析了矩形通道与圆形通道对换热效果的影响。

Pal 等[18] 实验研究了某喷管的喉部高温区域射流

冲击冷却和多流道水冷复合结构，研究表明喉部

高温区域实现了很好的冷却效果，不再是喷管壁

面上温度最高的区域。Liu等 [19] 采用 CFD对某

喷管外壁面多流道水冷结构以及喉部设计射流冲

击的结构进行了计算研究。可见，多流道水冷结

构是一种较为典型的风洞喷管的热防护措施，而

CFD数值模拟计算是设计喷管水冷通道的一种

常用手段。

本文在喷管前后段采用多流道水冷却结构的

基础上，针对喷管的高温喉部区域，提出了一种

扰流柱阵列冷却结构，期望不仅增强喉部区域的

换热能力，同时提高该区域的刚度而减小喷管的

形变量。采用气热耦合-热结构有限元的数值模

拟方法，对喷管及其壁内冷却结构进行了流动、

换热和刚度计算。采用文献 [15]中的某喷管为

例，对所提出的概念冷却结构，以扰流柱的结构

参数和冷却水量作为输入参数，喷管的壁面最高

温度、平均冷却效率和冷却通道摩擦因数作为优

化响应参数，采用了中心复合实验设计-响应面模

型近似方法-多岛遗传算法耦合的优化方法计算

得到输入参数与响应参数的拟合式，并获得了外

壁优化水冷结构及最佳冷却水量。本文所提出的

喷管冷却结构及其多目标优化方法为未来超声速

风洞喷管型面的热防护提供了一定的参考。

 1    气热耦合数值方法及研究对象

 1.1   几何模型

采用文献 [15]中的某风洞喷管为例，其几何

模型如图 1所示。该喷管总长为 120 mm，壁厚

为 8 mm，喉部直径为 45.8 mm，喷管收敛半角为

30°，收缩面积比为 7.75∶1，扩张半角为 15°，扩张

面积比为 2.68∶1。图 2给出了文献 [15]中实验

测得的喷管外壁面的温度 （Tow）。在进行数值方

法验证的计算时，喷管外壁面采用该测试温度数

据的拟合函数作为外壁面的边界条件，相应的拟

合公式为

Tow = 294.595+
1.171

0.039
√
π
2

exp
−2

(
Z−0.085

0.039

)2
（1）

 

燃气入口

燃气出口

对称面

Z

XY

图 1    风洞喷管的几何模型[15]

Fig. 1    Geometric model of wind-tunnel nozzle[15]
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式中 Z 为高温燃气的流向坐标方向。

 1.2   参数定义

喷管内壁面的平均温度 Tave 为

Tave =
1
A

w
A

TiwdA （2）

式中 Tiw 为喷管内壁面温度；A 为喷管内壁面的

面积。

喷管的平均冷却效率 η为

η =
Tg−Tave

Tg−Tc
（3）

式中 Tg 为喷管入口燃气的温度；Tc 为冷却通道入

口水流的温度。

冷却通道的摩擦因数 f 定义为

f =
∆pd

2ρLcu2
（4）

式中 Δp 为冷却通道进出口压差，即压损；d 为当

量直径，文中选取为流道的水力直径，d=4.778 mm；

ρ为水的密度；Lc 为冷却通道的长度，Lc=0.218 1 m；

u 为冷却通道的特征速度。

根据文献 [15]，壁面传热系数为

h =
qw

Taw−Tiw
（5）

式中 qw 为喷管内壁面的热流密度；Taw 为绝热壁

温，即将喷管外壁面的边界设置为绝热壁面（无冷

却）时得到的喷管内壁面温度。

 1.3   气热耦合数值模拟方法及其验证

采用商用 CFD软件 CFX19.0对图 1的喷管

及其喷管壁固体区域进行数值模拟计算。喷管入

口燃气温度为 844.3 K。当燃气温度范围在 572～

1 111 K之间时，辐射效应一般可忽略不计 [15]，因

此，本文的数值模拟计算不考虑高温辐射效应。

求解喷管内高温燃气域、外壁固体域、壁面的水

冷流动域，为全三维稳态模拟计算。流体域的控

制方程包括连续性方程、动量守恒方程（Navier-
Stokes方程）以及能量守恒方程，固体域求解能量

方程，流体域和固体域之间进行耦合计算，流固

界面设置为热通量相等。各控制方程基于有限体

积法进行二阶迎风格式离散，计算时所有方程的

整体残差水平低于 10−6 的数量级时视为求解收

敛。拟采用 re-normalization group k-ε （RNG k-ε）
湍流模型进行求解，下面对其准确性进行验证。

如表 1所示，数值模型的燃气域由高温、可

压缩气体组成，气体选择为理想空气，其动力黏

度µ 由 Sutherland方程给出，即

µ = µ0

(
Tair

T0

) 3
2 T0+S

Tair+S
（6）

µ0 µ0式中 为参考动力黏度， =1.716×10−5 Pa·s；  Tair

为气体静态温度；T0 为参考温度，T0=273.11 K；S
为 Sutherland常量，S=110.56 K。
  

表 1    喷管气热耦合计算边界条件及其湍流模型

Table 1    Boundary conditions and turbulence model of the

coupled heat transfer calculation for nozzle

参数 数值及说明

燃气入口压力/105 Pa 5.171
燃气入口温度/K 844.3

外壁面温度 式（1）

喷管出口 超声速出口

入口燃气密度/（kg/m3） 2.130 6

燃气动力黏度 Sutherland方程

湍流模型 RNG k-ε
 
 

图 1所示的几何模型喷管壁固体域由不锈

钢 12Cr18Ni9材料制成，该材料的计算相应参数

为：密度为 8 055 kg/m3、比热容为 512 J/（kg·K）  、
导热系数为 17.3 W/（m·K）。

对该计算模型采用结构化网格，为适应 RNG
k-ε湍流模型对近壁面网格密度的要求，即保证无

量纲近壁面距离 y+接近 30，对燃气域近壁面网格

进行了细化，近壁面第一层的网格尺寸为 0.001 mm，

网格增长率为 1.2，边界层数为 15层，计算域网格

如图 3所示。经多次验算，当整体网格数量达到

43万后（固体域网格数为 3万，流体域网格数为
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图 2    风洞喷管壁面温度分布[15]

Fig. 2    Temperature distribution on wall of a

wind-tunnel nozzle[15]
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40万），数值计算结果具有网格无关性。

图 4（a）为文献 [19]和本文的喷管中心线处

的流动马赫数分布，可以看到两者的马赫数误

差在 10%以内，出口马赫数均为 2.25左右，说明

本文数值模拟计算喷管内的流场结果较为准确。

图 4（b）所示为文献 [15]实验测试与本文数值模

拟计算的喷管壁面传热系数沿喷管流向的分布，

可以看到与实验测试数据对比，本文的数值计

算结果获得的喷管壁面传热系数沿 Z 方向的分

布趋势与文献一致。喷管前段的收缩段存在约

8%左右的偏差，这可能是实验测试风洞中水冷

却通道的入口效应引起的，而本文模拟只是采

用了测试的外壁温度，这将导致一定的偏差。

而喷管的喉口区域及其后半段与测试数据基本

相同，这表明本文的气热耦合方法可以较为准

确地模拟喷管高温气流与喷管壁的换热过程。

因而后续数值模拟计算均采用上述的气热耦合

数值模拟方法。

 1.4   研究对象

采用文献 [15]中的某风洞喷管为例，在其

厚度为 8 mm的喷管壁内前后段周向均匀每 15°
布置一个扇形水冷通道，这样整个喷管壁中的

水冷通道为 24个。扇形通道内径 65.85 mm，距

离喷管内壁 3 mm，距离外壁 2 mm，即其高度为

3 mm。扇形通道宽度上的两个边，形成的扇形

角为 10°。喉口区域上下游 50 mm区域布置为

一个完整的环形水冷通道，没有设置扰流柱的

结构称为基础件，而布置有 7排阵列扰流柱的

结 构 称 为 概 念 件 。 概 念 件 扰 流 柱 直径 D 为

3 mm，上下游扰流柱之间的距离 L 为 6 mm。环

形流道圆周方向按 15°阵列角（θ）均匀布置扰流

柱。图 5给出了喷管外壁冷却的基础件和概念

件模型。

在进行气热耦合数值模拟时，风洞喷管的进

出口条件、湍流模型、固体材质与表 1一致，而水

冷通道的计算域入口设置水流量和温度为 300 K，

出口设置为大气压，喷管固体域的外壁面设置为

绝热壁面，冷却流体计算域的湍流模型也是 RNG
k-ε湍流模型。

 
 

Z

XY

Z

XY

扰流柱
对称面

冷却水通道
高度3 mm

燃气通道
直径65.85 mm

D

L

θ燃气入口

燃气出口

50 mm

环形流道

燃气入口

燃气出口

对称面

(a) 概念件

(b) 基础件

弧长对应角度10°

 

边界层

流体域
(燃气)

固体域
(喷管)

图 3    计算域网格绘制

Fig. 3    Mesh generation for computational domain
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图 4    数值方法的验证

Fig. 4    Validation of numerical method
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扰流柱
对称面

冷却水通道
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燃气通道
直径65.85 mm

D

L

θ燃气入口
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图 5    喷管壁面冷却的基础件和概念件模型

Fig. 5    Basic nozzle and conceptual nozzle models for

wall cooling
 

气热耦合数值模拟时，喷管内部的网格与验

证计算时相同，固体域由于含有多个水冷通道，

本研究采用了非结构化网格，基础件和概念件的

固体域网格数分别为 50万和 131万。图 6给出

了固体域的非结构化网格。水冷通道采用结构化

网格，水冷通道计算域近壁面第一层网格尺寸均

为 0.1 mm，增长因子为 1.2，边界层加密网格层数

为 15层，基础件和概念件的水冷通道区域的网格

数分别为 192万和 272万。经验算，当基础件和

概念件的整体网格数量分别达到 282万、443万

时，气热耦合数值计算的结果具有网格无关性。

 1.5   多目标优化计算方法

基于 Isight软件建立了概念件的多目标优化

模型，该模型如图 7所示，包含中心复合实验设计、

响应面模型和多岛遗传算法（MIGA）三个模块。
 
 

MIGA

开始 结束

开始 结束

中心复合
实验

响应面模型

结构参数
D、θ、L

输出参数
η、Tmax、f

CFD数值
模拟

冷却
水量Q

图 7    多目标优化模型

Fig. 7    Model of multi-objective optimization
 

从概念件喉部的扰流柱阵列中挑选了扰流柱

直径 D、扰流柱圆周阵列角 θ、上下游扰流柱距

离 L 三个几何结构参数为变量，同时关注冷却水

量 Q，以这四个变量作为输入参数，在这些输入参

数设定的允许范围下进行中心复合实验设计。

由于环形流道长度只有 50 mm，宽度只有

3 mm，建模过程中对 D、θ、L 三个参数的取值范

围有一定限制，在保证扰流柱排数为 7的条件下，

D、 θ、L 的取值范围分别是 1～5 mm，10°～20°，

5～7 mm。冷却水量 Q 选取为 0.5～5 kg/s，原因

在于：如图 8所示，水量增加至 5 kg/s后，喷管内

壁面温度降低幅度很小且壁面传热系数变化不大，

但压损却呈指数趋势增加，因此，为保证冷却结

构的经济性能，选取的水量为 0.5～ 5 kg/s。从

图 8中还可以看出，喷管内壁面温度和传热系数

沿 Z 方向呈现减至最小（Z=0.02 m）—增至最大

（Z=0.08 m）—减小的趋势，最小值处是位于喷管

截面开始收缩的转折区域，这里的水域出现了漩

涡增强了换热，最大值处则是喷管喉部的温度值

最大的地方。将这些输入量（D、θ、L、Q）选取三

水平进行中心复合实验设计，一共有 30组计算

方案。

对这些方案进行数值模拟后，得出优化的性

能目标参数，本文优化计算的目标参数包括冷却

通道摩擦因数 f、喷管内壁面最高温度 Tmax 和喷

管平均冷却效率 η，通过后处理得到表 2的数据。

 

固
体
域

流
体
域

边界层

固
体
域

流
体
域

边界层

(a) 概念件

(b) 基础件

图 6    固体域的非结构化网格

Fig. 6    Unstructured mesh generation of

solid domain
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基于表 2的数据，通过二阶响应面模型近似

方法构建了这三个目标参量与输入量的拟合方程：

y = c0+

4∑
i=1

cixi+

4∑
i=1

ciix2
i +

3∑
i=1

4∑
j=i+1

ci j xix j （7）

式中 y 为响应参数（η、Tmax、f）；x 为设计变量；i、j

均为设计变量的下标；c 为多项式各项的系数，响

应各项的系数值在表 3列出。

表 4为响应和设计变量之间的拟合关联式的

精度，其中 R2 代表近似模型的可信度，越接近 100%

 

表 2    中心复合实验设计方案下气热耦合数值模拟计算结果

Table 2    Coupled heat transfer numerical simulation results

of central composite experimental design schemes

运行序 Q/
（kg/s）

θ/
（°）

D/
mm

L/
mm η Tmax/K f

1 2.75 20 3 6 0.892 9 400.9 0.004 52
2 2.75 15 3 6 0.892 9 400.4 0.004 25

3 2.75 15 5 6 0.892 9 401.9 0.004 60

4 2.75 10 3 6 0.893 3 399.5 0.004 32

5 5.00 15 3 6 0.899 7 395.9 0.003 99

6 2.75 15 3 5 0.892 9 400.6 0.004 27

7 2.75 15 3 7 0.893 1 400.1 0.003 91

8 0.50 15 3 6 0.842 6 437.0 0.005 25

9 2.75 15 3 6 0.892 9 400.4 0.004 25

10 2.75 15 1 6 0.892 3 402.5 0.003 81

11 5.00 20 5 5 0.899 5 398.4 0.004 35

12 2.75 15 3 6 0.892 9 400.4 0.004 25

13 2.75 15 3 6 0.892 9 400.4 0.004 25

14 0.50 20 5 7 0.844 4 430.4 0.005 41

15 5.00 10 1 5 0.899 3 396.8 0.003 88

16 0.50 10 5 5 0.847 2 418.2 0.005 25

17 0.50 10 1 7 0.838 9 449.9 0.005 39

18 5.00 10 5 7 0.898 8 398.5 0.005 76

19 0.50 20 1 5 0.834 1 468.5 0.005 06

20 5.00 20 1 7 0.899 5 396.2 0.003 19

21 0.50 20 5 5 0.844 9 425.4 0.005 53

22 5.00 10 1 7 0.899 5 396.8 0.003 77

23 0.50 10 1 5 0.839 1 447.1 0.005 84

24 5.00 10 5 5 0.898 8 400.7 0.004 86

25 2.75 15 3 6 0.892 9 400.4 0.004 25

26 5.00 20 5 7 0.899 5 398.0 0.003 98

27 2.75 15 3 6 0.892 9 400.4 0.004 25

28 0.50 20 1 7 0.838 1 452.5 0.004 56

29 5.00 20 1 5 0.895 3 414.4 0.003 47

30 0.50 10 5 7 0.847 9 419.0 0.006 14

 

表 3    拟合公式系数表

Table 3    Table of fitting formula coefficient

多项式
分项

分项
系数

系数值

η Tmax f

常数项 c0 8.19×10−1 4.57×102 3.13×10−3

x1 c1 3.71×10−2 −2.68×101 −8.14×10−4

x2 c2 −8.63×10−4 3.64×100 −1.15×10−4

x3 c3 4.00×10−3 −1.56×101 −4.27×10−4

x4 c4 1.58×10−3 −2.20×100 1.43×10−3

x12 c11 −4.35×10−3 3.25×100 8.34×10−5

x22 c22 −1.93×10−6 8.00×10−3 8.88×10−6

 

(c) 冷却通道压损

0 5 10 15 20
冷却水量Q/(kg/s)
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(b) 喷管内壁面传热系数分布
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(a) 喷管内壁面温度分布
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Q=10 kg/s
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Q=0.5 kg/s
Q=1 kg/s

图 8    不同质量流量下概念件的流动换热性能比较

Fig. 8    Flow and heat transfer performances comparison of

conceptual nozzle under different mass flow rates
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说明近似模型的可信度越高。从表中看到 R2 均

在 90%以上，说明本文采用的二阶响应面模型精

度较高。图 9（a）～图 9（c）给出了三个目标参数

的拟合关联式误差，η、Tmax、f 对应的三个响应值

的拟合值与数值计算的真实值误差分别在 1%、3%

和 15%以内，说明拟合公式（7）是较为准确的。

利用 MIGA对目标参数进行优化。MIGA设

置的初始种群个体为 10，岛数为 5，进化代数为

10，交叉概率为 1.0，变异概率为 0.01，以及岛间的

迁移率为 0.5。MIGA的数学描述如下。

以通道水流量 Q、扰流柱圆周阵列角 θ、扰流

柱直径 D 和扰流柱排流向间距 L 为设计变量，用

x=（x1, x2, x3, x4）=（Q，θ，D，L）表示；以喷管内壁面

最高温度 Tmax、冷却通道摩擦因数 f 最小、喷管平

均冷却效率 η最大为优化目标，建立了三个目标

函数 η=f1（x）、Tmax =f2（x） 和 f =f3（x）：
max η= f1（x）= f（Q, θ,D,L）

min Tmax= f2（x）= f（Q, θ,D,L）

min f= f3（x）= f（Q, θ,D,L）

（8）

根据喷管冷却结构的尺寸限制以及为保证其

经济性，还对设计变量设置了约束条件：

s.t.


0.5 kg/s≤Q≤5 kg/s

10°≤θ≤20°
1 mm≤D≤5 mm
5 mm≤L≤7 mm

（9）

 2    结果与讨论

 2.1   对流换热和刚度分析

选取了冷却水量 Q=1 kg/s时，气热耦合数值

模拟计算了基础件与概念件的流动、传热和刚度。

图 10给出了概念件和基础件喉部区域的壁面温

度云图，可以看到概念件内壁面的喉部高温区域

温度低于基础件 10 K左右。表 5给出了概念件

和基础件的三个研究目标指标的对比，可以看到

续表

多项式
分项

分项
系数

系数值

η Tmax f

x32 c33 −1.27×10−4 5.50×10−1 2.96×10−6

x42 c44 −1.40×10−4 3.50×10−1 −1.04×10−4

x1·x2 c12 4.90×10−5 −1.58×10−1 −6.78×10−6

x1·x3 c13 −4.34×10−4 1.62×100 4.41×10−5

x1·x4 c14 1.02×10−5 −3.72×10−1 8.06×10−6

x2 x3 c23 3.44×10−5 −1.57×10−1 −8.36×10−7

x2·x4 c24 8.73×10−5 −3.87×10−1 −3.13×10−5

x3·x4 c34 −2.53×10−4 1.08×100 8.21×10−5

 

表 4    响应面模型拟合公式的精度

Table 4    Accuracy of response surface model fitting formula

响应参数 R2/%

η 99.91
Tmax 97.77

f 93.05

 

(a) 喷管平均冷却效率拟合公式误差

(b) 喷管内壁面最高温度拟合公式误差

(c) 冷却通道摩擦因数拟合公式误差

η数
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计
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值
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f 
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值
计

算
值
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±1%误差
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±11%误差
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图 9    响应拟合关联式误差

Fig. 9    Error of response fitting correlation formulas
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喉部增加扰流柱阵列结构，平均冷却效率能够有

效提升 0.68%，喷管内壁面的最高温度降低了

10.7 K，但水冷通道的摩擦因数也相应地增加了

36.5%。这说明了概念件的扰流柱阵列结构增强

了喷管的对流换热性能，也带来了水冷通道内更

大的流动阻力。这意味着相同冷却水量下，需要

更大的泵功来保证冷却水的供应。这也说明概念

件的扰流柱阵列结构存在优化空间，需要对这些

扰流柱进行多目标优化计算，进一步挖掘最优结构。

用Workbench的静态结构强度计算模块计算

出喷管壁面因承受温度载荷所产生的热应力与应

变，具体过程为：由 CFX气热耦合模拟计算得到

概念件和基础件的流体域-固体域交接面的温度

和压力，链接到稳态结构强度模块。导入喷管外

壁固体的几何后，设置喷管外壁所用材料属性、

将交接面的温度和压力作为输入载荷施加到外壁

固体模型的相应交接面上，同时喷管外壁两端设

置固定约束后，求解模型的热应力和应变。

图 11给出了冷却水量 Q=1 kg/s时，概念件和

基础件的应力和应变的云图。基础件的最大应力

在喉口区域达到 429.8 MPa，相应喉口区域最大应

 

表 5    喷管的流动换热性能对比

Table 5    Flow and heat transfer performances

comparison of nozzle

流动换热指标 概念件 基础件

最高温度 Tmax/K 416.0 426.7
平均冷却效率 η 0.871 6 0.864 8

摩擦因数 f 0.004 79 0.003 51

 

最高温度
416.0 K

最高温度
426.7 K

(a) 概念件

373.0 384.4 395.8 407.2 418.6 430.0

Z

XY

Z

XY

(b) 基础件

温度/K

图 10    喷管喉部区域壁面温度（Q=1 kg/s）

Fig. 10    Temperature of nozzle throat wall （Q =1 kg/s）
 

 

(a) 概念件应力云图

(b) 概念件应变云图

411.57 MPa

407.99 MPa

21.347×10−4

21.177×10−4

应力/MPa
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324.270

279.750
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19.1630

16.8920

14.6210
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3.26650

0.99565

(c) 基础件应力云图

(d) 基础件应变云图

429.45 MPa
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429.84 MPa
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图 11    喷管壁面的应力、应变云图（Q=1 kg/s）

Fig. 11    Stress and strain diagram of nozzle walls （Q=1 kg/s）
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变为 2.2×10−3；而概念件的最大应力也是在喉口

区域，为 411.6 MPa，相应最大的应变为 2.1×10−3。
与基础件相比，该冷却水量下概念件喉口区域的

应力分布较为集中均匀，最大应力和最大应变均

能降低近 5%，可见扰流柱的结构可以有效提升喷

管喉部区域的刚度，减小相应的变形量。

 2.2   响应面模型拟合结果分析

图 12给出了输入参数与各个性能响应参数

之间的关系。与其他输入变量相比，Q 的变化对

η、Tmax 和 f 的影响均很显著，表现为：随着 Q 的增

大，η随之快速增大达到峰值 90.17  %后下降，

Tmax 随之快速减小至谷值 398.2 K后上升， f 则随

之快速减小直到几乎不变的趋势；θ对 f 有积极影

响，对 Tmax 有消极影响，对 η的影响较小，表现为：

随着 θ的增大，f 缓慢减小，Tmax 缓慢增大，η保持

在 89.95%左右；D 对 Tmax 有积极影响，而对 f 有
消极影响，对 η的影响较小，表现为：随着 D 的增

大，Tmax 缓慢减小，f 急速增大，η则保持在 89.92%
左右；L 对 Tmax 有积极影响，而对 f 有消极影响，

对 η的影响较小，表现为：随着 L 的增大，Tmax 缓

慢减小，f 缓慢增大，η则保持在 89.90%左右。

总的来说，η、Tmax、f 三个响应参数均对输入

参数 Q 最敏感，Tmax、f 还对输入参数 θ、D、L 敏感，

而 η对输入参数 θ、D、L 不敏感。这说明冷却水

量 Q 是影响概念件平均冷却效率、壁面最高温度

和流动摩擦因数的主要因素，其他输入参数对于

平均冷却效率的影响可忽略不计而对于壁面最高

温度和流动摩擦因数有一定的影响。

 
 

(a) 喷管壁面平均冷却效率与输入参数之间的关系
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(c) 冷却通道摩擦因数与输入参数之间的关系
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(b) 喷管壁面最高温度与输入参数之间的关系
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图 12    目标参数与输入参数的关系

Fig. 12    Relations between outputs and inputs
 

 2.3   多目标性能优化结果分析

由MIGA计算得到了关于三个响应参数最优

下的优化结果，其中一组优化结果及其通过仿真

验算的结果如表 6所示，可以看到，响应的优化结

果与仿真计算结果之间误差均在 9%以内，证明

了该优化方法的准确性。Q=2.142 9 kg/s下，与概

念件相比，优化件的平均冷却效率都在 0.89左右，

提升幅度很小，壁面最高温度降低 1.6 K，同时流

动摩擦因数仅升高 3.4%。整体上，优化件、概念

件在平均冷却效率数值上差异不明显，原因在于
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Q 是影响平均冷却效率的主要因素。

图 13给出了 Q=2.142 9 kg/s时优化件和概念

件的温度云图，可以看到优化件内壁面的喉部高

温区域温度低于概念件约 1.6 K，且优化件内壁面

高温区域面积更小。图 14给出了优化件、概念

件的等效应变云图。概念件的最大应变均在喉口

区域，为 1.9×10−3；而优化件的最大应变同样在高

温区域的喉口区域，为 1.7×10−3。与概念件相比，

该冷却水量下优化件最大应变均能降低近 10%，

可见经优化后的扰流柱结构能够更加有效地提升

喷管喉部区域的刚度，减小相应的变形量。

 
 

最高温度
401.4 K

最高温度
403.0 K

温度/K

373.0 379.8 386.6 393.4 400.2 407.0

Z

XY

Z

XY

(a) 优化件

(b) 概念件

图 13    优化件和概念件壁面的温度云图

（Q=2.142 9 kg/s）

Fig. 13    Temperature diagram of the optimized and the

conceptual nozzle walls （Q=2.142 9 kg/s）
 

(a) 优化件

(b) 概念件
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0.35362
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图 14    优化件和概念件壁面的应变云图（Q=2.142 9 kg/s）

Fig. 14    Strain diagram of the optimized and the conceptual

nozzle walls （Q=2.142 9 kg/s）
 

 3    结　论

为减小高超声速风洞喷管内壁面型面的高温

形变，提升风洞喷管供给气流的质量，本文以某

文献风洞喷管外型为例，提出了一种概念水冷却

结构。采用气热耦合-结构热分析的数值模拟方

法分析了风洞喷管的流动、换热和刚度性能，同

时采用响应面模型近似方法以及MIGA挖掘了概

念件的最优水冷结构和冷却水量，得出的主要结

论如下：

1） 在冷却水质量流量 Q=1 kg/s时，与基础件

相比，概念件喉部区域的扰流柱结构显著提高了

喷管的换热性能和刚度。

2） 随着冷却水质量流量的增加，喷管壁面的

温度降低趋势逐渐减缓，壁面传热系数稍有提升，

 

表 6    优化计算和仿真验算结果的比较

Table 6    Comparison of optimization calculation and simulation verification results

结果比较
输入参数 响应参数

Q/（kg/s） θ/（°） D/mm L/mm η Tmax/K f

优化件的优化计算结果 2.142 9 10.023 3 3.322 2 5.848 0 0.885 0 401.8 0.004 93

优化件的仿真验算结果 2.142 9 10.023 3 3.322 2 5.848 0 0.889 6 401.4 0.004 53

误差/% 0.52 0.10 8.11

概念件的仿真验算结果 2.142 9 15 3 6 0.889 0 403.0 0.004 37
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而冷却通道的压损在 Q=5 kg/s后则呈指数式增长，

说明继续增加水冷量，需要更大的供水泵功，这

样经济性能差。

3）  通过响应面模型近似方法得到了输入和

输出的拟合关联式，且关联式的拟合精度均在

90%以上以及计算误差均在 11%以内，验证了该

近似方法的准确性。拟合结果表明，水质量流量

是影响喷管平均冷却效率的主要因素，且能够通

过改变扰流柱的结构参数降低喷管壁面的最高温

度和减小冷却通道的摩擦因数。

4）  通过优化方法计算得到了概念件输入参

数的一组优化值，即 Q=2.142 9 kg/s，D=10.023 3 mm，

L=3.322 2 mm， θ=5.848 0°。 在 Q=2.142 9 kg/s时 ，

优化的扰流柱结构在不显著增加冷却通道摩擦因

数的情况下使得喷管的换热和刚度性均得到了

提升。
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