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超声速变马赫数风洞喷管设计研究进展
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摘 要： 超声速变马赫数风洞可在单次运行期间实现马赫数连续调节，对于研究超声速机动过程和超燃冲压

发动机起动等问题具有独特的优势。超声速变马赫数喷管是风洞运行期间调节马赫数的核心部件，其设计质

量直接决定实验段的流场品质。本文综述了近些年国内外超声速变马赫数风洞喷管设计的研究进展，介绍了 4
种典型的变马赫数风洞喷管方案（全柔壁、半柔壁、型面旋转、非对称）构型设计及其数值模拟和实验标定结果，

总结了不同变马赫数喷管方案设计中重点考虑的问题，并对变马赫数喷管在具体实验上的应用进行了展望。
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0　引  言

风洞是研究空气动力学的重要设备之一，被

称为飞行器的“摇篮”，型号飞行器的诞生往往要

经历上万个小时的风洞试验验证。喷管作为超/
高超声速风洞的核心部件，其设计好坏直接影响

风洞实验段的气流品质。对于传统的超/高超声

速风洞试验，一般采用固壁喷管来产生特定马赫

数的均匀流场［1］，要改变实验段流场马赫数，大多

通过更换喷管来实现，这种方法效率低、耗时长、

成本高，而且不能真实模拟飞行器的加减速过程。

特别对于现代超/高超声速飞行器，机动飞行中遇

到的问题越来越多，比如高超声速飞行器加速过

程中的进气道起动问题［2］，组合发动机的动态响应

问题［3］等。因此，迫切需要能提供马赫数连续变化

的变马赫数风洞喷管［4］。

传统的固壁喷管设计理论和方法，在 20 世纪

70 年代已经发展的较为成熟。 1929 年，Prandtl
等［5］提出基于特征线的喷管设计方法（Method of 
Characteristics，简称 MOC），奠定了现代喷管设计

的理论基础，许多超/高超声速风洞喷管的扩张段

也是采用 MOC 方法设计。由于 MOC 方法求解轴

对称喷管计算量大，当时的研究主要针对二维喷

管展开。到了 20 世纪四五十年代，图解法［6-8］开始

广泛用于高速喷管型面的设计。这种方法相对简

单，但是流场精度不高。随着对流场品质要求的

进一步提高，Foelsch［9-10］发展了基于泉流假设的解

析方法，Cresci［11］和 Sivells［12-14］在其基础上对消波

区进行优化，利用 MOC 方法计算得到喷管型面。

其中，Sivells 提出的基于轴向马赫数分布的设计方

法，能够得到较均匀的出口流场，被广泛应用于喷

管设计中，沿用至今。很多喷管优化方法，大多基

于 Sivells 方法设计初始型面，通过 CFD 程序进行

优化和验证。

早期的变马赫数风洞喷管，采用全柔壁或半

柔壁的形式，通过作动机构改变柔壁型面，以达到

变马赫数的目的，但这种方案的总体结构复杂，加

工成本高，控制系统设计困难，并且受限于结构响

应时间，变马赫效果一般。现代变马赫数喷管方

案以型面旋转喷管为代表，该方案仅采用一个喷

管型面，通过作动机构使型面绕出口支点旋转，从

而改变出口马赫数，控制系统和结构复杂度都有

所降低。但由于单个型面很难在所有试验马赫数

条件下都具有良好的消波效果，所以此种喷管方

案的设计难度也相对较高［15］。

为满足工程实际，在流场品质符合要求的前

提下，要尽量选择响应快、成本低、方便控制的变

马赫数喷管方案，这就要求对变马赫数风洞喷管

的设计理论和方法进行更深入的研究。本文从变

马赫数喷管调节方式出发，重点介绍不同变马赫

数喷管方案的构型设计以及标定结果；总结了不

同方案设计过程中的重点问题，并对未来的发展

方向进行展望，以期为变马赫数喷管的进一步发

展提供一定的理论和应用参考。

1　喷管设计原理

固壁 Laval喷管型面，如图 1 所示。

图 1 中 OA 为喷管喉道，β 为喷管扩张段曲线

上任一点的倾斜角，在 B 点处 β 达到最大值，βB 称

为最大膨胀角，B 称为拐点或转折点。在设计过程

中，需要满足［16］：

βB ≤ v 1

2 （1）

式中：ν1 为出口马赫数对应的 Prandtl-Meyer角。

气流进入喷管后，经收缩段加速，在喉道达到

声速，之后沿着 AB 段向外偏转，并产生一系列膨

胀波，直到 B 点。BC 段膨胀角慢慢减小，流动沿着

BC 曲线产生一系列压缩波，以抵消上游产生的膨

胀波，逐渐增大核心均匀区。气流在 CE 曲线完成

膨胀加速过程，流动方向与轴线平行，并且出口马

赫数达到设计要求。出口马赫数与面积比（喷管

出口与喉道面积之比）的关系如下：

A
A∗ = 1

Ma ( γ - 1
γ + 1 Ma2 + 2

γ + 1 )
γ + 1

2( γ - 1 )

（2）

式中：A∗ 为喉道面积；A 为喷管出口面积；Ma 为出

口马赫数；γ 为气体比热比。
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图 1 喷管型面图

Fig. 1　Nozzle profile
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对于变马赫数喷管的设计，离不开固壁喷管

设计的理论基础。伍荣林［17］、易仕和等［16］详细描

述了喷管设计特征线理论、图解法和解析设计法

等，汪运鹏［18］等也对这些方法进行了归纳总结，本

文不再赘述。

在风洞喷管设计中，一般以菱形均匀区或者

核心区内平均马赫数的偏差 σ 验证喷管出口流场

均匀度。对于变马赫数喷管，这些指标需要在设

计马赫数范围内满足国军标的要求［19］，σ 计算公式

如下：

σ = 1
N - 1 ∑

1

N

( )Maij - Ma ave
2

（3）

Ma ave = 1
N ∑

1

N

Maij （4）

式中：( i，j )为菱形区或核心区内节点坐标；N 为节

点总数目；Maij 为节点 ( i，j )处的马赫数。

2　变马赫数风洞喷管设计研究

2. 1　全柔壁风洞喷管

20 世纪 50 年代，柔壁喷管设计取得突破。因

其能实现较宽的马赫数范围，所以国内外的很多

超声速风洞都装备了全柔壁风洞喷管［20-22］，如美国

空军阿诺德发展中心（AEDC）于 1954 年建设的 A
号 风 洞［23］，中 国 空 气 动 力 研 究 与 发 展 中 心

（CARDC）于 1979 年建造的 FL-24 风洞（如图 2 所

示）等。全柔壁喷管上下曲面均采用柔性材料，并

与数个液压千斤顶连接。在执行过程中，千斤顶

改变作动行程使喷管面积比改变，从而获得不同

马赫数的出口流场。为了满足流场品质要求，千

斤顶的数量一般都很多，如图 2（a）所示的 A 号风

洞装配的全柔壁喷管，由 28 对液压作动筒确定喷

管型面［24］。理论上来说，全柔壁喷管型面与实际

的气动型面不可能完全吻合，但是通过良好的设

计和千斤顶分配，喷管型面和气动型面的误差在

实际使用过程中可以接受，出口流场品质也能满

足实验要求。

1970 年 ，S. S. Desai［25］将 曲 率 匹 配 应 用 于

NAL 三声速风洞全柔壁喷管设计中，该方法的最

终目标是使喷管型面曲率分布与气动型面曲率分

布的误差最小。在实际操作中，计算出物理型面

和气动型面在 K-S 图上的误差（K 为曲率，S 为沿

喷管轴向的距离），再利用最小二乘法求解出最小

误差对应的物理型面 K 分布即可。

对于全柔壁喷管的设计，不仅需要考虑出口

流场品质和作动器配置等问题，还需要考虑壁板

结构强度以及整个系统的控制问题，针对这两个

问题，中国空气动力研究与发展中心的聂旭涛

等［26］基于 ADAMS 对柔壁喷管进行了动力学仿真

及优化，分析了推杆位移对柔壁结构强度的影响

关系；马列波等［27］针对柔壁喷管控制运行特点，对

某风洞控制系统进行了设计。

2. 2　半柔壁风洞喷管

1955 年，J．Rosen［28］在全柔壁喷管基础上设

计了半柔壁喷管，和全柔壁喷管不同的是，半柔壁

喷管在喉道处使用固块，这样处理不仅降低了结

构复杂性，并且缩短了喷管长度，降低了边界层发

展对出口流场品质的影响［29-31］ 。大量研究［32-40］表

明，半柔壁喷管出口气流的均匀性和准确度是符

合试验要求的。单支点半柔壁喷管结构如图 3 所

示，出口端固定，上下型面与作动装置连接，作动

行程变化时，喉块绕支点旋转，喉道截面积变化，

以此改变出口流场马赫数。目前，国内装配半柔

壁喷管的超声速风洞极少，国外应用的较多，如法

国航空航天研究院 S3MA 风洞喷管［41］。

为了得到良好的出口流场品质，单个喉块需

要匹配设计马赫数范围内的不同膨胀段型面，这

（a） AEDC 的 A 号风洞

（b） CARDC 的 FL-24 风洞

图 2 全柔壁变马赫数风洞［23］

Fig. 2　Flexible variable Mach number wind tunnel［23］
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就要求对型线的良好设计和优化。彭强［39-40］等利

用数值模拟方法对半柔壁喷管气动设计中的关键

参数进行了研究，包括最大膨胀角 θA、半消波区分

布控制参数 m 以及喷管半消波区长度控制参数 θB

等，通过对比不同参数下的马赫数分布情况，得到

所选范围内的最佳值。确定最终型面后，加工出

喷管，并将其装配在 0. 3 m 跨超风洞中进行实验。

Ma=3. 0 下试验段轴线马赫数分布和截面马赫数

均方根偏差如图 4 所示。改变撑杆位移，测量变马

赫数过程中均匀性变化情况，结果表明，半柔壁喷

管出口流场指标，满足国军标要求，并且在合适的

型面变化速度下，实验段流场均匀性与固壁喷管

相当。

Yu C［42］等将单支点半柔壁喷管装配在 0. 3 m
低温风洞中，不同雷诺数和马赫数下的喷管型面

通过不完全椭圆积分进行建模和求解，然后结合

低温特性进行修正。利用材料力学中挠度、转角、

力矩和力等关系式，结合边界条件，在计算柔性板

的中性曲线的坐标和偏转角后，可以通过曲线偏

移来求解内部流动轮廓的坐标和偏转角，其表达

式如下：

ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï
ï
ï

x = 2
α

( )A + B - x′-
h
2 sin θx

y = 2
α

C
λ

+ h
2 cos θx

（5）

ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï

A = k - sin θB

B = sin θx + k - sin θB

C = f ′+ ( )A2 + 1 e′

（6）

式 中 ： α = P/EI ； k = M 2
0 / ( 2PEI )； λ =

sin θB - k - 1 ；f ′= F (γ′1，t )- F (γ2，t )；F，E 分

别为第一类和第二类不完全椭圆积分；γ1，γ2 为关

于 θB 和 k 的函数；P，M 0，θB 分别为拐点处的集中

力、力矩和转角。

喷管结构示意图和 0. 3 m 低温风洞实物图如

图 5 所示，经过以上设计的单支点半柔壁喷管，在

低温和高温风洞实验下，喷管菱形区马赫数均方

根偏差均满足国军标要求（如图 6 所示）。

 

 

    

螺杆 枢轴点

枢轴臂   

图 3 单支点半柔壁喷管结构示意图

Fig. 3　Structural diagram of single-jack 
semi-flexible wall nozzle

（a） 轴向马赫数分布

（b） 截面马赫数均方根偏差

图 4 半柔壁风洞喷管出口马赫数［40］

Fig. 4　Mach number at nozzle outlet of 
semi flexible wind tunnel［40］
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（a） 喷管结构示意图
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（b） 0. 3 m 低温风洞图

图 5 半柔壁喷管和 0. 3 m 低温风洞［42］

Fig. 5　Semi-flexible nozzle and 0. 3 m 
low-temperature wind tunnel［42］
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2. 3　型面旋转风洞喷管

型面旋转变马赫数喷管方案最早由 E. Kita⁃
mura［43］于 2006 年提出，如图 7 所示，这种方案只采

用一种喷管型线，工作时，由作动器牵引型线绕出

口支点旋转，改变喉道截面积，以此得到变马赫数

出口流场。这种方案结构简单，调节方便，许多数

值模拟和试验结果都证明了其可行性［15，44］，具有很

大的发展潜力。由于需要得到不同马赫数下的均

匀流场，所以初始喷管型线（基线）的选择十分重

要，一般选择设计马赫数范围内的某个马赫数（称

为设计点马赫数）对应的喷管型线作为基线，设计

点马赫数选择较小会使高马赫数流场均匀性降

低，较大则会使得喷管变长，边界层过度发展。

范志鹏等［15］在相关研究［45-46］的基础上，对型面

旋转变马赫数喷管进行了优化设计，优化流程如

图 8 所示。采用数值模拟方法，湍流模型选择

RNG k - ε 模型［47］，设计马赫数范围 2~4，整个变

马赫数流场以马赫数 2. 0，2. 5，3. 0，3. 5，4. 0 的工

况代替。

对于优化问题，首先明确目标函数，结合设计

变量的限制范围，最后通过算法得到最优解。在

变马赫数喷管设计中，目标函数可以描述为在设

计马赫数范围内出口流场的马赫数均方根偏差最

小，设计变量包括决定喷管膨胀段型线的参数 a、
b，边界层修正变量 L、U 和设计点马赫数范围。优

化问题描述如式（7）所示。

min { sd20，sd25，sd30，sd35，sd40 }

 s.t.

ì

í

î

ï

ï
ïï
ï

ï

ï

ï
ïï
ï

ï

6.51 × 10-5 ⩽a⩽9.51 × 10-5

0⩽b⩽2.5 × 10-5

0.45⩽L⩽0.50
0.50⩽U⩽0.55
2.6⩽Ma⩽4.0

（7）

式中：sd20，sd25，sd30，sd35，sd40 分别为马赫数

2. 0，2. 5，3. 0，3. 5，4. 0 对应的出口流场马赫数均

方根偏差。

构建该优化问题的 Kriging 近似模型，结合优

化算法 NS-GA Ⅱ得到最优解对应的设计点马赫

数为 3. 864 8。对应型面在整个设计马赫数范围内

的三维出口流场品质如表 1 所示，均匀区内马赫数

偏差均满足国军标的合格指标，流场均匀性良好，

验证了优化设计的可行性。

根据以上的喷管设计和优化，2017 年，齐伟呈

等［44］设计加工了国内公开的首台装配型面旋转喷

管的变马赫数射流风洞（如图 9 所示），并且进行了

表 1　不同马赫数工况下均匀区参数（CFD）［15］

Table 1　Parameters of uniform region under different 
Mach number conditions（CFD）［15］

Ma0

2. 0

2. 5

3. 0

3. 5

4. 0

Maave

2. 151 8

2. 598 7

3. 069 5

3. 557 0

4. 046 3

Mean（α）

-0. 324 4

-0. 069 1

 0. 126 9

 0. 116 5

-0. 063 0

Mean（β）

-0. 069 5

-0. 031 1

-0. 038 8

-0. 043 7

-0. 060 3

Max
（Mad）

0. 038 1

0. 050 9

0. 069 8

0. 055 2

0. 093 3

σ

0. 010 4

0. 016 0

0. 020 7

0. 014 3

0. 021 4

 

 优化问题

自动计算流

实验设计 近似模型

优化算法最佳方案

检查？结束

  
CFD

自动    

  型 

设计  

 

 

图 8 设计优化流程图［15］

Fig. 8　Design optimization flow chart［15］
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图 6 三种温度条件下对应的核心区马赫数均方根偏差［42］

Fig. 6　The root-mean-square deviation of 
Mach number in the core region under 

three temperature conditions［42］

 

       

       

图 7 型面旋转喷管示意图［43］

Fig. 7　Schematic diagram of profile rotating nozzle［43］
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标定实验，确定了均匀区的大小，不同马赫数下的

均 匀 区 流 场 参 数 如 表 2 所 示 ，其 中 MaE、σE 和

dMaE /dX 分别代表均匀区流场平均马赫数、马赫

数偏差和轴向马赫数梯度，σ（GJB）代表国军标对

于风洞流场均匀区内马赫数偏差的要求。从表 2
可以看出：均匀区内马赫数偏差均满足国军标的

要 求 ，流 场 均 匀 性 良 好 ，验 证 了 优 化 设 计 的 可

行性。

对于变马赫数喷管的设计，均匀区内流场指

标和均匀区大小都需要满足国军标要求。对图 9
所示的装配型面旋转喷管的变马赫数风洞进行均

匀区测量，不同马赫数下 CFD 结果、实验校测结果

和理论核心区（菱形区的 2/3）对比如图 10 所示。
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图 10 均匀区大小［44］

Fig. 10　Size of uniform region［44］

从图 10 可以看出：随着马赫数增大，风洞流场

均匀区也在增大，并且大于菱形区的 2/3，满足国

军标要求。

2. 4　非对称变马赫数风洞喷管

1951 年，P. B. Burbank 等［48］设计并验证了单

边滑块式变马赫数喷管，此种类型喷管上壁面固

定，下壁面可沿流场出口轴线方向移动（如图 11 所

示），以此改变喉道面积达到变马赫数的效果［49］。

实验结果表明，实验段内马赫数偏差和流动角度

偏差均满足实验要求。滑块式喷管在上世纪五六

十年代被很多国家采用，比如法国莫当研究中心

的 S2MA 风洞、美国兰利中心的统一发展计划风

洞（UPWT）［50］等。

2014 年，赵玉新等［51］提出了一种非对称型面

表 2　不同马赫数工况下均匀区参数（实验校测）［44］

Table 2　Parameters of uniform region under different 
Mach number conditions （experimental）［44］

Ma

2. 0
2. 5
3. 0
3. 5

MaE

2. 014 5
2. 507 4
3. 004 3
3. 509 1

σE

0. 003 4
0. 008 7
0. 005 4
0. 013 6

σ（GJB）

0. 014 0
0. 016 0
0. 018 0
0. 020 0

dMaE /dX

-0. 668 7
-0. 087 7
 0. 068 6
 0. 013 6

 

 

喷管 实验段

图 9 试验台实物图［44］

Fig. 9　Physical picture of test bench［44］
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旋转变马赫数喷管方案，如图 12 所示，非对称喷管

上壁面可绕原点 O 整体旋转，以达到变马赫数的

作用。和滑块式喷管相比，这种喷管的出口流场

品质较好；和柔壁喷管相比，具有结构简单，易调

控的优势。

2021 年，王颢澎［52］对这种类型喷管进行了数

值模拟和实验研究。数值模拟用来初探喷管和实

验段的流场结构、初步确定设计马赫数范围下的

流场均匀区（实验区）、初步验证实验区内部的流

场品质等，为变马赫数风洞的加工打好基础。数

值模拟中，采用结构网格离散，选择 RNG k - ε 湍
流模型，计算工况 Ma 分别为 3. 0，3. 5，4. 0 和 4. 5，
得到不同工况下的有效实验区。公共实验区为最

低马赫数和最高马赫数有效试验区的重合部分，

如图 13 所示。对公共实验区内的流场品质进行校

核，不同工况下实验区内马赫数平均值偏差和标

准差均小于 0. 01［52］，流场品质较好，满足国军标

要求。
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（c） 公共实验区

图 13 喷管段和实验段马赫数等值线图和

流场图以及公共实验区［52］

Fig. 13　Mach number contour map and flow field 
map of nozzle section and experimental 

section and common experimental block［52］

在数值模拟后，进行风洞实验验证，用于实验

的变马赫数风洞如图 14 所示。测量设备选择

NPLS 系统［53］和 PIV 系统，分别在风洞中进行圆锥

的绕流实验与 PIV 实验、椭球体的变马赫数绕流

实验，两个实验均验证了此种类型变马赫数喷管

设计可行性。

2023 年，黄开诱等［54］对此非对称型面旋转喷

管的调节过程进行了研究，采用动网格技术，对马

赫数 3. 041~3. 251 范围内的实验区流场参数是否

满足线性变化规律进行了验证。结果表明，通过

 

 入口蝶阀

过渡段
稳定段

喷管段 实验段

光学反射段

扩压段
出口蝶阀

转接段

（a） 三维模型图

 

 

入口蝶阀

过渡段
稳定段

喷管段 实验段

光学反射段
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（b） 实物图

图 14 变马赫数风洞［52］

Fig. 14　Variable Mach number wind tunnel［52］

 

   

     

     

     

图 11 非对称滑块式变马赫数喷管示意［49］

Fig. 11　Asymmetric sliding block variable 
Mach number nozzle［49］

 

 消波段

收缩段

圆弧膨胀段

O

图 12 非对称变马赫数喷管型面［51］

Fig. 12　Asymmetric variable Mach number nozzle［55］
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对喷管型面的旋转控制，实验区各参数的动态结

果满足线性变化规律，符合实验要求。

3　研究总结与展望

3. 1　研究总结

不同的喷管方案适用于不同的实验条件，从

应用来看，这些喷管方案各有优点，但也都存在一

定的限制。全柔壁喷管的可调节马赫数范围相对

较大，但受驱动机构的影响，结构复杂度也较高；

半柔壁喷管和型面旋转喷管相对全柔壁喷管而

言，调节机构较简单，但是设计难度也较高；非对

称变马赫数喷管在运行中只需要控制单边的调节

机构，但由于其本身的非对称性，流场均匀区的位

置和大小需要精心设计，实验标定也较为困难。

对于变马赫数喷管的设计理论和方法已经相

对成熟，但装配变马赫数喷管的风洞仍相对较少。

一方面，对于变马赫数喷管的设计难度较高，需要

在设计马赫数范围内具有良好的出口流场品质，

同时还需要满足超声速温度、压力的要求。另一

方面，对于变马赫数喷管的控制系统设计，需要满

足结构复杂度和结构响应时间要求，保证变马赫

数过程中的流场品质。对于不同类型的变马赫数

喷管方案，在设计中重点考虑的问题也不同，全柔

壁喷管设计过程中需要重点考虑控制系统设计和

结构复杂度、柔壁壁面强度刚度等问题，而对于半

柔壁、型面旋转喷管和非对称喷管，则需要重点考

虑设计马赫数范围内的消波效果等问题。除此之

外，非对称喷管均匀区的位置和大小也需要重点

考虑。

3. 2　研究展望

为进一步促进变马赫数喷管在具体实验上的

应用，未来需要着重解决的关键问题主要有以下

三点。

1） 控制系统方面：为达到良好的变马赫数效

果，需要开发快速、准确的作动控制系统。柔壁喷

管和型面旋转喷管都需要作动系统来工作，特别

是在超声速实验下，喷管所受气动力和本身的重

量较大，如何能够快速、准确的控制喷管型面的变

化和旋转，以满足实验要求，是未来的研究重点。

2） 设计方面：通过数值模拟技术和深度学习

的结合，降低喷管设计时间，发展更多可行的变马

赫数喷管方案。型面旋转喷管和半柔壁喷管的一

般都需要精心设计，以满足消波效果的要求，耗时

耗力。将深度学习和数值模拟相结合，能够简化

设计流程，降低设计时间，同时对于参数设计、结

构优化等问题的处理也更加简单。

3） 材料方面：将先进的变形材料应用于柔壁

喷管。柔壁喷管一般采用曲率匹配设计，使得喷

管物理型面和气动型面的误差最小，但相应的控

制点位也较多。因此，未来可采用先进的变形材

料，在满足结构强度、刚度的要求下，能够降低控

制系统的复杂度，提升变马赫数能力。

4　结束语

超声速变马赫数风洞是研究变马赫问题的关

键工具，而喷管作为其核心部件一直是研究人员

重点关注的对象。随着对变马赫数问题的研究深

入，装配变马赫数喷管的超声速风洞会越来越多，

同时，对于原先的变马赫数喷管方案的优化也会

更加完善。

本文对超声速变马赫数风洞喷管的研究现状

进行了归纳总结，提出了不同喷管方案的设计问

题并进行了展望，可以为变马赫数风洞喷管的下

一步发展提供一定的理论和应用参考。
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