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超音速校准风洞中的喷管设计
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摘　 要: 随着航空技术的发展ꎬ 需要建设超音速校准风洞ꎬ 以满足传感器的相关校准需求ꎮ 本文根据超音速

喷管设计的一般原则和特征线理论以及附面层修正的方法ꎬ 进行固定马赫数的超音速喷管设计ꎬ 并对设计的喷管

形面进行了数值仿真ꎬ 结果表明该方法能够实现设计要求ꎬ 满足超音速校准风洞的使用要求ꎮ
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件下的温度测量与校准技术工作ꎮ

０　 引言

现代飞机对机载温度传感器的设计、 试验提出了

很高的要求ꎬ 而传感器的设计除了一定的经验和理论

分析外ꎬ 主要依据来自于试验研究分析ꎮ 由于现行的

温度传感器静态校准与传感器实际使用情况相差太远ꎬ
必须进行模拟气流环境下的校准ꎬ 因此建立相应的稳

态与动态校准试验装置是非常必要的ꎮ
目前ꎬ 在役或在研的高速歼击机或歼击轰炸机ꎬ

其飞行马赫数为 ２ 或更高ꎬ 机载温度传感器需要测量

的温度范围从低温(高空大气温度－６０ ℃)至高温(发动

机 出 口 温 度 １８００ ℃)ꎬ 气 流 的 速 度 也 由 低 速

(５０ ｍ􀅰ｓ－１)至高速(１０００ ｍ􀅰ｓ－１)ꎬ 温度测试难度较

大ꎮ 特别是作为作战飞机ꎬ 其飞行状态变化大、 变化

快ꎬ 再考虑到武器发射的影响ꎬ 温度测量的难度更大ꎮ
中航工业计量所现有的校准风洞速度覆盖了亚音

速范围ꎬ 温度从常温到 ２３００Ｋꎮ 为满足国防科技发展

的需要ꎬ 增加跨超音速条件下的温度传感器校准能力ꎬ
建造了超音速校准风洞ꎮ 本文所介绍的就是为该风洞配

套的固定马赫数的超音速喷管的设计方法及仿真验证ꎮ

１　 超音速校准风洞结构简介

超音速校准风洞是一座连续直流式亚跨超声速热

风洞ꎬ 主要承担各种温度传感器性能的热校准试验ꎮ
洞体采用全不锈钢结构ꎮ 洞体总长 １４􀆰 ４ ｍꎬ 标高 １􀆰 ５
ｍꎮ 该设备可作为亚音速高温风洞或超音速常温风洞使

用ꎮ 作为常温风洞时ꎬ 其马赫数调节为: 跨声速范围

Ｍａ: ０􀆰 ６~１􀆰 ２ꎬ 超声速以固定式超音速喷管的马赫数

为准ꎮ 在亚音速条件下工作时ꎬ 其试验段温度可达

１７００ ℃ꎬ 超音速时为常温ꎮ
风洞主体结构主要由 １８ 个部段组成ꎬ 沿气流方向

分别为: 进气管路、 扩散段、 冷调节旁路、 辅燃烧加

热器、 主燃烧加热器、 大开角扩散段、 稳定段、 收缩

段、 喷管段、 试验段、 超扩段、 亚扩段、 喷水段、 排

气消声段、 热调节旁路、 调压阀、 水冷系统及相应过

渡管路组成ꎬ 如图 １ 所示ꎮ
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图 １　 超音速风洞结构示意图

２　 超音速喷管设计

为满足不同工况的校准需求ꎬ 实现风洞试验段气

流马赫数的调节功能ꎬ 需要设计系列化的固定式喷管

来提供不同的气流马赫数ꎬ 本次分别设计了马赫数为

１􀆰 ４ꎬ １􀆰 ６ꎬ １􀆰 ８ 的超音速喷管、 试验段等零部件ꎮ 本文

以 Ｍａ＝ １􀆰 ４ 的超音速部件为例进行介绍ꎮ
本次超音速喷管设计基于特征线理论ꎬ 首先计算

得到喷管的位流型面ꎬ 然后根据实际情况对位流型面

进行附面层修正ꎬ 最终得到真实的型面ꎮ
为获得超音速气流ꎬ 常采用收缩－扩张的拉伐尔喷

管ꎬ 气流经拉伐尔喷管后变为超音速ꎬ 在试验段的位

置得到满足一定气流马赫数和品质要求的流场ꎮ 典型

的拉瓦尔喷管分为收缩段、 初始段和扩张段三部分(如
图 ２)ꎬ 下文将分别介绍每部分的设计思路和计算

方法ꎮ

图 ２　 拉瓦尔喷管结构示意图

特征线法是设计超音速喷管常用的理论方法ꎬ 其

基本原理是: 在超声速流场中ꎬ 顺平面的气流遇到内

弯的折角将产生压缩波ꎬ 遇到外弯的折角将产生膨胀

波ꎮ 按照极限概念ꎬ 可以把喷管分割成无限多个短的

折线段ꎬ 每两个相邻的线段之间有一个无限小折角ꎮ
在初始段ꎬ 因每个折角都是向外弯的ꎬ 所以折角处产

生一个无限微弱的膨胀波ꎮ 而在终止段ꎬ 每个折角都

是向内弯的ꎬ 因此在折角处产生一个无限微弱的压缩

波ꎮ 如果在初始段处是匀直的超声气流ꎬ 则可以设计

终止段曲线ꎬ 以使初始段所产生的膨胀波全部被终止

段产生的压缩波抵消ꎬ 这样ꎬ 则可在喷管出口获得均

匀的超声速流场ꎮ 但特征线方法不适用于亚声速情况ꎬ
设计只能从喉道的声速流开始ꎮ
２􀆰 １　 收缩段设计

亚音速收缩段是将稳定段来的气流均匀加速至音

速ꎮ 根据超音速喷管的设计要求ꎬ 到达喉部的音速流

必须是均匀的ꎮ 经验表明ꎬ 如果稳定段来流是均匀的ꎬ
只要有一条光滑连续而又渐变的收缩曲线就能基本满

足要求[１]ꎮ 风洞试验段马赫数不同ꎬ 喉部面积也不同ꎬ
因而收缩比是随马赫数而变化的ꎬ 马赫数越高ꎬ 收缩

比越大ꎮ 从国内外风洞收缩段统计数据得到ꎬ 对于较

小的收缩比(如 ｎ＝ ８~９)的风洞ꎬ 收缩段的长径比一般

取 Ｌ / Ｄ＝ ０􀆰 ７０~０􀆰 ７５ꎻ 对于较大一些的收缩比(如 ｎ ＝ １２
~ １３) 的风洞ꎬ 收缩段的长径比一般取 Ｌ / Ｄ ＝ ０􀆰 ７５ ~
０􀆰 ９５ꎻ 对于大收缩比(如 ｎ＝ １３~２０)的风洞ꎬ 收缩段的

长径比一般取 Ｌ / Ｄ ＝ ０􀆰 ８５ ~ １􀆰 ３ꎮ 不考虑成本的话ꎬ 选

择适当长些的收缩段是有利的ꎮ 拥有合理长径比的收

缩段加上与位于其上游稳定段内的整流网、 蜂窝器等

装置组合设计ꎬ 可以得到令人满意的效果ꎮ
由于风洞收缩段尺寸和形状已经固定ꎬ 所以仅针

对喷口收缩段进行型面设计ꎮ 喷管喉部尺寸直接影响

超音速喷管出口尺寸ꎬ 经过计算确定各喷管喉部尺寸ꎻ
考虑风洞收缩段长度ꎬ 同时参考现有马赫数 １􀆰 ５ 和 ２􀆰 ０
的喷管长度ꎬ 设计的喷管收缩段长度取 ２００ ｍｍꎮ 稳定

段出口直径 ４００ ｍｍꎬ 喷口收缩段出口直径 ３３ ｍｍꎬ 收

缩型面长度 ５３５ ｍｍꎬ 收缩比 １２ꎬ 长径比 １􀆰 ３ꎮ
收缩段常采用的设计方法有维托辛斯基曲线公式、

双三次曲线和五次方曲线等方法ꎬ 根据以往设计及试
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验结果ꎬ 本次采用维托辛斯基曲线公式法ꎮ 当收缩段

入口、 喉部尺寸以及收缩段长度给定后ꎬ 维托辛斯基

曲线形状即已确定ꎬ 可通过移轴的方式控制曲线形状ꎮ
维托辛斯基公式是在理想不可压轴对称流的情况下推

导出来的ꎬ 即
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维托辛斯基公式说明图如图 ３ 所示ꎮ

图 ３　 维托辛斯基公式说明图

式中: ｒ 为收缩段曲线半径ꎻ ｒ１为收缩段曲线起始点半

径ꎻ ｒ０为收缩段曲线结束点半径ꎻ ａ ＝ ３ ｅꎻ ｌ 为收缩段

曲线长度ꎻ ｘ 为离收缩段曲线起始点的距离ꎮ
经验表明ꎬ 当 ｒ１>２ｒ０时ꎬ 需要移轴处理ꎮ 取

ｒ１＋Ｒ＝ ２( ｒ０＋Ｒ) (２)
因此ꎬ 移轴距离为

Ｒ＝ ｒ１－２ｒ０ (３)
则移轴后

ｒ′１ ＝ ｒ１＋Ｒ＝ ２( ｒ１－ｒ０) (４)
ｒ′０ ＝ ｒ０＋Ｒ＝ ｒ１－ｒ０ (５)

维托辛斯基公式变换为
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按照维托辛斯基曲线公式设计喷管收缩段型面如

图 ４ 所示ꎬ 同时将移轴前后的型线进行对比ꎬ 移轴后

的曲线整体分布较移轴前均匀ꎮ

图 ４　 Ｍａ＝ １􀆰 ４ 喷管收缩段型线

２􀆰 ２　 初始段设计

初始段和终止段都属于喷管扩张段ꎬ 扩张段曲线

如图 ５ 所示ꎮ 曲线 ＡＢＣ 为扩张型线ꎬ 在 Ｂ 点处有最大

的斜率ꎬ Ｂ 称为转折点ꎬ 转折点 Ｂ 以前的曲线称初始

段ꎬ 以后的曲线为终止段ꎮ Ａ 点为喷管扩张段曲线的

起始点ꎬ Ｃ 点为终止点ꎮ

图 ５　 喷管扩张段示意图

初始段曲线的设计是为了把喉部的音速来流变成

转折点处的源流(流动源点位于喷管轴线上ꎬ 以源点

Ｏ′为中心ꎬ 通过 ＢＢ′圆弧上有相同的马赫数ꎬ 且气流

方向沿半径方向ꎬ 如图 ６ 所示)ꎮ 喷管型面初始段设计

多为经验公式或工程简化方法ꎬ 如圆弧加直线法、
Ｆｏｅｌｓｃｈ 法等ꎮ

本设计采用 Ｆｏｅｌｓｃｈ 法进行设计ꎮ 该方法是假设气

流经过初始段后在末端 ＢＢ′线上形成均匀源流ꎬ 经验

表明ꎬ 可在喉部与转折点之间用一条解析曲线ꎬ 使能

够在转折点得到近似的源流ꎮ 该设计方法需要先确定

转折点 Ｂꎬ 其纵向位置与选择的最大膨胀角 βＢ 有关ꎬ
同时与喷管出口马赫数有关ꎬ 在 Ｍａ<５ 时ꎬ Ｆｏｅｌｓｃｈ 建

议采用
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式中: ν１为 设计马赫数的普朗特－迈耶角ꎬ 可查表得

到ꎻ ｙ∗为喉部半径ꎻ ｈ 为喷管出口半径ꎮ
转折点 Ｂ 的坐标 ｘＢꎬ ｙＢ可根据式(９)ꎬ (１０)计算

得到
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式中: ｒ０为源流半径ꎬ ｒ０ ＝ ｙ∗

βＢ
ꎻ σ 为对于轴对称喷管

σ＝ １ꎬ 二维喷管 σ ＝ ０ꎻ ＭａＢ为 Ｂ 点处马赫数ꎻ γ 为气

体比热容比ꎬ 空气为 １􀆰 ４ꎬ 燃气为 １􀆰 ３３ꎮ
ＭａＢ可由对应普朗特－迈耶角 νＢ查表得ꎬ νＢ可依照

式(１２)求得

υＢ ＝
υ１ － βＢ

１ ＋ σ
(１２)

Ｆｏｅｌｓｃｈ 方法没有从理论上确定一条曲线ꎬ 保证在

转折点处满足源流条件ꎬ 而是采用一条经验曲线ꎬ 方

程如下

ｙ ＝ ｙ∗ ＋
ｔａｎ βＢ

ｘＢ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ｘ２ １ － ｘ

３ ｘＢ

æ

è
ç

ö

ø
÷ (１３)

２􀆰 ３　 终止段设计

喷管初始段曲线的设计保证了气流达到转折点 Ｂ
处已形成完全的源流ꎬ 则终止段曲线 ＢＣ 的设计在于把

这个超声速源流转变成需要的均匀的平行于轴线的

流动ꎮ
为了要在喷口出口得到具有一定马赫数且平行于

风洞轴线的均匀流ꎬ ＢＣ 段壁面必须要消除每一条达到

其上的膨胀波ꎬ 使其不反射ꎮ 根据极限的概念ꎬ 把 ＢＣ
线分割为无限多个无限短的折线段ꎬ 每个折角产生的

都是无限微弱的压缩波ꎮ 在超声速流场中ꎬ 一切微弱

扰动都是沿马赫线传播的ꎬ 微弱波也是一条马赫线ꎮ
在超声速流动中ꎬ 特征线与马赫线处处重合ꎬ 故特征

线就是马赫线ꎮ 由 Ｂ 点发出的右行特征线与喷管轴线

交于 Ｅꎬ 显然 ＢＣ 段曲线的影响只能在 ＢＥ 线的下游ꎬ
在 ＢＥＢ′Ｂ 区域内流动仍然是源流ꎬ 当然 ＢＥ 线不是

直线ꎮ
在源流区ꎬ 根据面积比关系有

ｒ
ｒ０

æ

è
ç

ö

ø
÷

１＋σ

＝ １
Ｍａ

γ － １
γ ＋ １

Ｍａ２ ＋ ２
γ ＋ １

æ

è
ç

ö

ø
÷

γ＋１
２ γ－１( )

(１４)

在终止段ꎬ 气流绕外钝角流动时ꎬ 转折角与 Ｍａ 的

关系为

υ＝ １
１＋σ

ｒ＋１
ｒ－１

ｔａｎ－１ ｒ－１
ｒ＋１

(Ｍａ２－１) －ｔａｎ－１ Ｍａ２－１
æ

è
ç

ö

ø
÷

(１５)
在 β ＝ ０ 时ꎬＭａ ＝ Ｍａ１ ꎬ Ｍａ１为设计马赫数ꎬ 相应 ν

＝ ν１ ꎬ 因而

β ＝ １
１ ＋ σ

(υ１ － υ) (１６)

式(１６)表明对于 Ｍ 点的气流ꎬ 再转折 β 角后ꎬ 可

变为平行于风洞轴ꎬ 并且达到试验段马赫数的均匀气

流ꎮ 由于 β 在 ０≤β≤βＢ 的范围内变化ꎬ 给定 β 就可以

得到 νꎬ ＢＥ 线上相应的马赫数和 ｒ 也就确定了ꎬ 因而

ＢＥ 线上的每一点都是确定的ꎮ
对于轴对称喷管ꎬ 由于通过 Ｅ 点的左行特征线为

直线ꎬ 此特征线上的马赫数为设计马赫数ꎬ 因此特征

线端点 Ｃ 根据质量守恒定律定出ꎬ 将 ＢＥ、 ＥＣ 作为边

界条件ꎬ 利用三元特征线理论结合质量守恒定律确定

ＢＣ 点的型面曲线ꎮ
２􀆰 ４　 内流型面

通过以上设计和计算ꎬ 可以得到喷管的内流型面

如图 ６ 所示ꎮ

图 ６　 Ｍａ＝ １􀆰 ４ 喷管内流型面示意图

２􀆰 ５　 附面层修正

在物面附近ꎬ 存在着一薄层流体ꎬ 粘性力和惯性

力对它的运动是同等重要的ꎬ 因为直接和壁面接触的

那些流体微团的速度必定为零(假定物体静止)ꎬ 而离

壁面稍远处的流体速度相对来说很大ꎬ 这样在壁面的

法向必然有很大的速度梯度ꎬ 因此必定有很可观的粘

性力作用ꎮ 这一层粘性力不可忽略的流体层ꎬ 我们称

为附面层 (或边界层)ꎮ
这样在实际有粘性存在的流体流动的情况下ꎬ 喷

管内流场与无粘性流场就不同ꎮ 空气粘性对喷管流场

的影响表现为: ①喷管壁附近气流形成附面层ꎮ 附面

层厚度沿喷管壁的分布影响了喷管的实际流动ꎬ 从而

占据一些流路切面ꎬ 这样势必减小喷管出口马赫数ꎬ
在喷管的出口得到设计的马赫数ꎮ ②喷管内波系与喷

管壁上的附面层发生相互干扰ꎮ 这种干扰不但对附面

层内的流动有影响ꎬ 而且改变了喷管壁上波系的发生

和反射ꎮ 因此ꎬ 不能实现位流设计中完全消除膨胀波

反映的要求ꎬ 有必要对附面层进行修正ꎮ
附面层厚度的修正方法可以采用理论方法、 经验

方法和数值方法确定ꎮ 在型面设计时一般采用前两种

方法ꎬ 在喷管流场分析时采用数值方法ꎮ
喷管附面层起始点的判定比较困难ꎬ 假设的起始

点与实际起始点之间往往有较大差距ꎮ 有试验结果表

明ꎬ 当亚声速段收缩比较大ꎬ 或者喷管出口马赫数

Ｍａ<３ 时ꎬ 喉道处的附面层可以略去不计ꎬ 一般认为边

界层是从喉道开始发展的ꎮ
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为了避免求解复杂的偏微分方程ꎬ 工程上常采用

一种相对简便的修正方法ꎬ 它认为附面层位移厚度 δ∗

沿轴向是线性发展的[１]ꎬ 即存在

δ∗ ｘ( ) ＝ ｘｔａｎα (１７)
式中: δ∗为 ｘ 点的附面层位移厚度ꎻ α 为线性修正角ꎬ
是设计马赫数的函数ꎬ 可参考表 １ 取值ꎮ

表 １　 不同马赫数下附面层修正角的取值

设计马赫数 １􀆰 ５－４ ６ ８ １０

α / (°) ０􀆰 ５ ０􀆰 ７ １􀆰 ５ ２􀆰 ０

根据设计马赫数ꎬ 内流型面附面层修正角取 α ＝
０􀆰 ５°ꎬ 附面层修正厚度最大为 １􀆰 ０９ ｍｍꎮ 修正后尺寸

如图 ７ 所示ꎮ

图 ７　 Ｍａ＝ １􀆰 ４ 喷管附面层修正示意图

３　 数值仿真验证

为了验证设计的喷管内腔形面是否满足校准风洞

的要求ꎬ 进行了简单的数值仿真ꎮ 仿真模型如图 ８
所示ꎮ

图 ８　 喷管几何示意图

计算求解时可以将模型简化为二维轴对称问题ꎬ
边界条件为: 入口压力 Ｐｉｎ ＝ ５００ ｋＰａꎬ 入口温度为 Ｔｉ０
＝ ３００ Ｋꎬ 出口静压 Ｐｏ ＝ １００ ｋＰａꎮ 采用 ＦＬＵＥＮＴ１４􀆰 ０ 作

为计算平台对喷管内流场的进行数值模拟ꎮ 流体设定

为理想气体ꎬ 密度满足理想气体规律ꎬ 粘性系数满足

ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄ 假设ꎻ 采用基于压力的定常、 隐式求解器ꎬ
采用轴对称的方法ꎮ 采用收敛速度较快和精度较高的

ＳＩＭＰＬＥＣ 算法ꎬ 进行计算ꎮ 结果如图 ９ꎮ
从仿真结果看ꎬ 该喷管内气流压力均匀ꎬ 速度平

稳ꎬ 气流在通过喷管后速度达到了 ４７４ ｍ / ｓꎬ 在常温下

实现了马赫数 １􀆰 ４ꎮ 实现了设计要求ꎬ 满足了校准风洞

的要求ꎮ

图 ９　 压力云图

４　 结论

通过对设计的喷管模型进行仿真计算ꎬ 认为喷管

出口的气流马赫数和均匀性均满足了设计要求ꎬ 该方

法能够实现超音速喷管的设计ꎮ 但是ꎬ 超音速喷管在

实际的加工装配中会与设计尺寸有所差异ꎬ 需要根据

喷管的实际情况进行反复试验和调整ꎬ 最终才能达到

设计水平ꎮ
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