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高马赫数飞行器研制需要解决众多关键的气动问题，

如飞 / 推一体化布局设计、气动加热预测、复杂流动机理等，

边界层转捩预测作为一项重要课题一直为研究人员所关 

注[1]。近年来，随着计算流体力学（CFD）技术的发展，对低

速边界层转捩过程有了深入认识，但是对于可压缩边界层特

别是高马赫数边界层转捩数值方法的检验迫切需要试验数

据的支撑。然而，在常规高马赫数风洞中，试验段流场脉动

量通常比实际飞行环境高出 1 ～ 2 个数量级，会对模型表面

边界层发展产生显著影响[2]，因此，要想观测高马赫数边界

层流态、掌握转捩机理、预测转捩位置以及确定人工转捩控

制方案，都需要发展高马赫数低噪声风洞。

美国国家航空航天局兰利中心（NASA Langley）是最

早开展高马赫数低噪声风洞研制的机构，Beckwith 等研究

人员经过几十年的研究，形成了较成熟的暂冲式超 / 高超

声速低噪声风洞设计方法，建造了系列低噪声风洞[3]。在

此基础上，普渡（Purdue）大学 Schneider 等引入路德维

希（Ludwieg）管原理，发展了脉冲式高超声速低噪声风洞

的设计方法[4]。除此之外，日本国立航空宇宙技术研究所

（NAL）实验室 [5]、法国国家宇航研究局（ONERA）实验室[6]

等针对超声速低噪声风洞也开展了大量研究。国内研究起
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步较晚，国防科技大学率先提出超声速低噪声风洞（SQWT-

120）的气动设计方案[7]：运行马赫数 4.0、喷管出口直径

120mm、单位雷诺数 0.46×107~1.78×107m。此后又给出高

超声速低噪声风洞（M6HQWT）的气动设计和结构方案[8]：

运行马赫数 6.0、喷管出口直径 120mm、总压 1~5MPa、总温

约 500K。近期，北京大学也成功建造了一座高超声速低噪

声风洞[9]：运行马赫数 6.0、喷管出口直径 300mm。

早在 1954 年，Laufer 就曾指出：常规超 / 高超声速风洞

试验段测量到的噪声由驻室传来的扰动（包括压力振荡、速

度脉动、温度不均匀）、喷管壁面诱导的沿特征线方向传播的

马赫波振荡以及喷管壁面边界层中的湍流脉动 3 部分组成。

随着风洞运行马赫数的提高，边界层中的湍流脉动逐渐起主

导作用[10]。高马赫数低噪声风洞可以产生噪声水平与飞行

环境相当的均匀来流，其核心部件之一为层流喷管。层流喷

管的目的就是要维持壁面边界层处于层流流态、推迟转捩点

位置，尽可能提供长的低噪声试验区[11]。本文概述了层流喷

管关键技术的研究现状，重点介绍了基于喉道上游边界层

抽吸的喷管亚跨超段一体化设计方法和基于数值方法的喷

管转捩预测技术，为高马赫数风洞试验设备的建设提供技术 

储备。
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1 层流喷管关键技术的研究现状
1.1 常规超 / 高超声速风洞喷管设计

传统喷管设计为“分段式”，包括亚声速收缩段、跨声速

过渡段和超声速扩张段。收缩段型面为平滑曲线，以避免分

离，可采用“加 R 移轴”修正的维托辛斯基曲线： 

 （1）

式中：re 为喉道半径，r0 为入口半径，l 为喷管收缩段长度。

超声速扩张段设计理论基础是特征线法，可用于计算和反设

计平面 / 轴对称超声速无旋 / 有旋流场。定常平面或轴对

称无旋流动控制方程组为：

  （2）

式中：u 和 v 为速度分量，a 为声速，a* 为滞止声速，δ=0 为

平面流动，δ=1 为轴对称流动。沿着特征线可建立 4 个常微

分方程：

 （3）

早期喷管设计方法有很多，但共同特征都是假设在转折

点壁面最大膨胀角位置（I.P.）处的流动已成超声速泉流，如

图 1 所示。I.P. 点前型线可通过 Foelsch 方法、Crown 方法或

圆弧加直线方法给定，I.P. 点后型线可直接求解特征线方程。

这种方法的缺点是：在 I.P. 点曲线不可导，表现为轴向流动参

数不可导、流场内部有扰动，对喷管整体性能有较大影响。

图 1　基于泉流假设的喷管设计方法

Fig.1　Method based on the radial-flow assumption

为了保证喷管壁面光顺，即至少二阶可导，开展了具有

连续曲率的型面设计方法。Kenney 通过在 I.P. 点后预设一

段型线实现光滑过渡，如图 2（a）所示，Evvard 则是预先给

定一段轴向马赫数分布，如图 2（b）所示，Cresci 用满足一定

边界条件的三次多项式速度分布代替了 Evvard 马赫数分布。

图 2　喷管改进设计方法

Fig.2　Improved nozzle design method 

改进方法在一定程度上提高了喷管流场的品质，但是泉

流假设的存在，使得 I.P. 点前型线设计缺乏依据。直接特征

线设计方法舍弃泉流假设，通过给定喉道下游初始壁面型线

（高斯或圆弧曲线），结合特征线方法求解全流场，再利用流线

追踪技术得到全部喷管型线，喷管长度由初始型线确定。

Sivells 继承并发展了 Cresci 方法，引入直接特征线法思

路，通过出口参数、假定的轴向参数分布及喉道解析解等边界

确定的特征线网格求解喷管型线，如图 3 所示。TI 为从几何喉

道发出的右行特征线，假定 GABE 区域为径向流动区，给定沿

IE 和 BC 的参数分布。根据这些设定的边界条件，可直接求解

TGEI 和 ADCB 区域流场，得到 TG 和 AD 段型面曲线。

图 3　Sivells 喷管设计方法

Fig.3　Sivells nozzle design method

特征线法得到的是喷管位流型线，实际壁面需要叠加边

界层位移厚度。位移厚度可以用理论方法、经验公式和数值
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方法等不同估算手段：Tucker 方法为最常使用的理论分析方

法，适用二维和轴对称径向流动问题，需要已知壁面边界层外

流条件；经验公式法是基于对某些理论和实验数据的分析，

通过给定固定修正角近似线性地估算边界层发展；数值方法

则是直接求解边界层方程，较为复杂，但是精度相对较高。

在国内外已建成的大型高马赫数风洞中，喷管设计大

多数采用 Cresci 方法[12]，如航天十一院 Φ0.5m 风洞、中国

空气动力研究与发展中心 Φ0.5m 风洞、美国阿诺德工程中

心（AEDC）Φ1.27m 风洞、日本国立航空宇宙技术研究所

（NAL）实验室 Φ0.5m 和 Φ1.27m 风洞等。虽然 Sivells 方法

完善了喷管设计理论，但仍未在生产型风洞中得到广泛应用。

1.2 层流喷管设计技术

美国兰利中心在层流喷管研究中开展了系统性研究工

作如图 4 所示，其先导性试验表明[13]：只有喷管壁面边界层

为层流状态才能达到很低的噪声水平，然而要在较高雷诺数

条件下维持层流流态难度较大。Klebanoff 和 Spangenberg[14]

最早从边界层转捩过程出发，在收缩段喉道前后增加边界层

抽吸装置，让边界层从抽吸口重新发展，从而推迟转捩点位

置，实现单位雷诺数 3.3×106/m 条件下 Ma2.0 的喷管层流流

动。然而对于高马赫数情形，如果在喉道后布置抽吸装置，不

可避免的会引入额外扰动。此后进一步研究表明，抽吸入口

处马赫数在 0.3 左右、抽吸效率在 10% ～ 50% 之间时，喷管

层流特性较好，因此，要求抽吸口宽度可调，以适应不同的运

行状态。这种流动控制措施在兰利中心低噪声风洞设计中得

到了应用，并已成为美国高马赫数低噪声风洞的设计标准。

图 4　NASA 兰利风洞喷管轮廓

Fig.4　NASA Langley tunnel nozzle geometry

流动稳定性理论研究结果对层流喷管设计起到了关键指

导作用，快速膨胀设计方法和慢速膨胀设计方法就是在其研究

基础上逐渐产生的。增加壁面最大膨胀角可以增加进口段气

流加速比，从而在一个较短的轴向长度内完成气流膨胀达到设

计马赫数，限制线性波（T-S）波不稳定性的发展，这就是快速

膨胀设计方法的由来。但是随着马赫数增加，凹壁面戈特勒

（Gortler）不稳定性变得重要，而戈特勒涡产生的起点通常在壁

面最大膨胀角位置。为了限制这种不稳定性，研究表明增加壁

面边界层相对于戈特勒涡的尺度 [15，16]，有利于控制戈特勒涡发

展，也就是说在 I.P. 点前增加一个径向流动段，这就导致了慢

速膨胀设计方法的提出。但此举会使喷管变长，又增加了 T-S

不稳定。因此，对于高马赫数层流喷管设计要综合考虑这 2 个

因素，对设计参数折中选取。

国内在层流喷管设计方面起步较晚，国防科技大学沿

承 Sivells 方法思想，舍弃泉流假设，通过构造轴向马赫数分

布，提出了一种实用的短化喷管设计方法[17]。与传统的短

化喷管设计方法（如锥形喷管、采用喉部直声速线和弯曲声

速线假设的最短长度喷管[18]）相比，流场均匀性更高，马赫

数适用范围更宽。

国内外建成的高马赫数低噪声风洞中：美国兰利中心

快速膨胀喷管最大膨胀角设计值高达 29.26°，慢速膨胀方

法设计的 Ma5.0 的轴对称开槽喷管，最大膨胀角为 22.6°[7]；

普渡大学采用 Sivells 方法[19]；国防科技大学采用了基于轴

向马赫数分布的短化喷管设计方法[17]。

2 基于边界层抽吸的层流喷管亚跨超段一体化

设计
基于边界层抽吸的流动控制技术是降低喷管噪声的一

项关键措施。抽吸口设计主要是考虑该处附近的压力、速

度、抽吸效率以及是否出现分离泡等。由于分离泡在气流中

不稳定，将对下游流场带来严重的影响。另外，与常规风洞

喷管不同，边界层抽吸装置的存在使亚声速收缩段型面和喉

部是断开的，不能直接采用已有的连续曲线设计方法，需要

对收缩段和扩张段进行分别设计，因此，设计亚声速段型线

时需同时考虑跨声速段、抽吸口位置和形状以及排移通道形

式，并进行适当匹配，保证喷管性能最优。

2.1 跨声速段型面

在使用特征线法进行超声速流场计算时，需要给定初值

线，因此，喷管喉部流场解是超声段设计的基础。喉道附近是

典型的跨声速流动，无论是从 CFD 还是从实验角度来看，其

求解都是非常困难的。跨声速流场解析求解有多种方法，如

Sauer 方法、Hall 方法、Kliegel 方法和 Hopkins-Hill 方法等。
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对于快速膨胀设计方法，通常希望具有较小的喉道曲

率半径以缩短喷管长度，推迟转捩点位置。此外，上游边

界层抽吸口流动马赫数对喷管性能有显著影响。Hopkins-

Hill方法 [20] 在大喉道半径比范围内与实验结果吻合很好，同

时，可以预设轴线马赫数分布：一方面与超声速型线设计统 

一 [21]，另一方面可以根据从指定的抽吸口流动马赫数设计跨声速

型线。对轴对称无旋流动控制方程进行坐标变换，可得如下方程：

 （4）

式中：q 为速度；H 
2=ρ*q*/ρq，R 表示对称轴线参数，如图 5 所示。

图 5　变换坐标系下的流动参数

Fig.5　Flow parameters in transformed coordinate

方程求解可采用指数级数形式展开，有以下解形式： 

 （5）

式中：偏导数均是相对于坐标 ξ。

结合喷管轴向速度分布就可以求解整个跨声速流

场，所解得任何流线都可以用来作为壁面型线，直到求

解出与入口马赫数相匹配的型线为止。Hopkins 引入

了参考边界的概念，并结合一维流计算来确定轴线参数

的分布。参考边界选取原则是要有解析表达式且各阶

导数连续。选取概率曲线作为参考边界，一般表达形式

，式中，Rs 为曲率半径，可得

轴线参数分布为 。实际求解

中是希望给定计算边界入口角度 θa 和喉部曲率半径 Ra，通

过计算结果拟合，存在以下关系：

 （6）

图 6 给出了采用 Hopkins-Hill 方法得到的跨声速段马

赫数等值线。

图 6　跨声速段马赫数等值线

Fig.6　Mach number contour in transonic segment

2.2 超声速型面

国防科技大学开发了喷管设计方法，通过贝塞尔

（Bezier）曲线或样条曲线构造轴线马赫数分布，如图 7 所

示，利用逆向特征线方法反求喷管壁面型线。

在跨声速初值线求解中引入 Hopkins-Hill 方法，以轴对

称喷管出口马赫数 5 为例，得到特征线网格如图 8 所示，采

用流线追踪技术可以得到相应的喷管型线。

高马赫数层流喷管设计要综合考虑线性波不稳定性和

戈特勒不稳定性，即最大膨胀角位置尽可能靠近出口时，喷

管越短越好。喷管型线完全由轴向马赫数分布形式和长径

比 C 决定。当设计马赫数给定时，喷管不能无限制缩小：长

径比过小，会出现特征线网格相交情况，如图 9 所示，物理上

表现为喷管壁面存在拐点，导致流场出现集中压缩波。

高亮杰 等：高马赫数低噪声风洞层流喷管设计与性能评估 71

对于快速膨胀设计方法，通常希望具有较小的喉道曲

率半径以缩短喷管长度，推迟转捩点位置。此外，上游边

界层抽吸口流动马赫数对喷管性能有显著影响。Hopkins-

Hill方法 [20] 在大喉道半径比范围内与实验结果吻合很好，同

时，可以预设轴线马赫数分布：一方面与超声速型线设计统 

一 [21]，另一方面可以根据从指定的抽吸口流动马赫数设计跨声速

型线。对轴对称无旋流动控制方程进行坐标变换，可得如下方程：

 （4）

式中：q 为速度；H 
2=ρ*q*/ρq，R 表示对称轴线参数，如图 5 所示。

图 5　变换坐标系下的流动参数

Fig.5　Flow parameters in transformed coordinate

方程求解可采用指数级数形式展开，有以下解形式： 

 （5）

式中：偏导数均是相对于坐标 ξ。

结合喷管轴向速度分布就可以求解整个跨声速流

场，所解得任何流线都可以用来作为壁面型线，直到求

解出与入口马赫数相匹配的型线为止。Hopkins 引入

了参考边界的概念，并结合一维流计算来确定轴线参数

的分布。参考边界选取原则是要有解析表达式且各阶

导数连续。选取概率曲线作为参考边界，一般表达形式

，式中，Rs 为曲率半径，可得

轴线参数分布为 。实际求解

中是希望给定计算边界入口角度 θa 和喉部曲率半径 Ra，通

过计算结果拟合，存在以下关系：

 （6）

图 6 给出了采用 Hopkins-Hill 方法得到的跨声速段马

赫数等值线。

图 6　跨声速段马赫数等值线

Fig.6　Mach number contour in transonic segment

2.2 超声速型面

国防科技大学开发了喷管设计方法，通过贝塞尔

（Bezier）曲线或样条曲线构造轴线马赫数分布，如图 7 所

示，利用逆向特征线方法反求喷管壁面型线。

在跨声速初值线求解中引入 Hopkins-Hill 方法，以轴对

称喷管出口马赫数 5 为例，得到特征线网格如图 8 所示，采

用流线追踪技术可以得到相应的喷管型线。

高马赫数层流喷管设计要综合考虑线性波不稳定性和

戈特勒不稳定性，即最大膨胀角位置尽可能靠近出口时，喷

管越短越好。喷管型线完全由轴向马赫数分布形式和长径

比 C 决定。当设计马赫数给定时，喷管不能无限制缩小：长

径比过小，会出现特征线网格相交情况，如图 9 所示，物理上

表现为喷管壁面存在拐点，导致流场出现集中压缩波。



72  					          航空科学技术� Aug. 15  2016  Vol. 27 No.08

图 7　控制点与贝塞尔曲线

Fig.7　Control points and Bezier curves

图 8　特征线网格

Fig.8　Grids for MOC

图 9　特征线相交

Fig.9　MOC intersection

图 10 给出了长径比相同的情况下，不同轴向马赫

数分布对应的喷管壁面最大膨胀角位置占轴向长度的比

值。可以看出，随着分布曲率增加，最大膨胀角位置逐渐 

前移。

 

图 10　轴向参数分布影响

Fig.10　Impact of axial parameter distribution 

2.3 边界层修正

为了克服理论方法和经验公式精度低且仅适用于湍流

边界层位移厚度估算的缺点，通过直接求解二维 / 轴对称可

压缩边界层方程，并考虑层流和湍流 2 种流态，同时引入固

定转捩模式，对层流喷管边界层发展进行较高精度估算，边

界层控制方程为：

式中：j=0 为二维，j=1 为轴对称。利用空间推进方法求解

上述方程[22]，边界条件用层流相似解进行初始化。图 11（a）

给出层流修正及 10% 流向位置强制转捩修正型线对比，图

11（b）给出了数值验证结果（设计马赫数 5.0），可以看出内

部无明显扰动存在。

图 11　边界层修正

Fig.11　Boundary layer correction
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图 11　边界层修正

Fig.11　Boundary layer correction
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2.4 考虑边界层抽吸的一体化设计

2.4.1 匹配参数影响

一体化设计需要考虑多个设计参数之间的匹配[6]，具体

包括：收缩段长度 / 入口高度、抽吸口进口高度、抽吸口喉道

高度以及收缩段型线类型等，如图 12 所示。

图 12　匹配参数

Fig.12　Matching parameters

对比基本构型、变抽吸槽效率、抽吸口倒圆、短收缩段

以及前移构型 5 种不同构型[21]。基本构型参数选取如下：

喷管设计马赫数 5.0、总收缩比 50、收缩段长径比 1:1。计算

条件：总温 600K、总压 3bar，采用 SST k-ω湍流模型。

2.4.2 边界层排移通道设计

边界层排移通道的作用是要保证低能流被顺利抽出，同

时不会干扰下游流场。Taskinoglu[23] 对比了普渡大学和兰利中

心两座高超声速低噪声风洞排移通道的性能，推测了普渡大学

风洞试验中转捩较早发生的原因。图 13 给出了 2 种排移槽

道设计方案的对比，可以看出：流线偏转角大于 90°有利于减

小槽道外壁面的分离；虽然排移通道对抽吸口流动影响不大，

但圆形抽吸口对抽吸效率变化敏感，容易在内外壁出现分离。

图 13　排移通道设计方案对比

Fig.13　Displace channel design comparison

2.4.3 抽吸口设计

为进一步分析抽吸口形状影响，对比类尖头（A）、类椭

圆头（B）和类圆头（C）3 种不同构型[24]。前缘曲率半径对

抽吸口附近流场影响较大，曲率半径较小时，流场对抽吸效

率变化较为敏感，一旦偏离适度抽吸，会造成当地流线偏转

角增大，容易在抽吸槽两侧出现分离区。随着曲率半径的增

加，有利于降低抽吸效率变化带来的影响，但是过大的曲率

半径同样会造成流线偏折角增加。类椭圆头构型对抽吸效

率变化敏感度不高，将其用于一体化设计方案中，从计算结

果可以看出分离区得到了很好抑制。

3 层流喷管转捩预测
虽然国外在层流喷管设计方面已积累了大量经验，国

内也有一定程度的发展，但是对层流喷管性能开展评估研究

工作开展较少，通常都是先建造再调试。层流喷管性能评估

关键是对转捩位置的预测。工程常用的转捩预测方法有 [25]：

经验近似方法，通过大量实验将转捩起始位置与来流湍流度

或压力梯度等参数联系起来，由于没有考虑转捩机理，只能

大致判断出转捩起始位置；基于稳定性理论的半经验方法，

通过对平均流动分析，计算层流中扰动的发展，如线性稳定

性分析（eN）及其改进方法 [26]、抛物化稳定性分析（PSE）方

法等；以湍流模式为理论基础发展起来的转捩模型，如低雷

诺数湍流模型、r-Reθ 转捩模式 [27]、Menter 模式 [28] 等。

普渡大学曾使用 eN 方法对层流喷管低噪声试验区长度

进行预估，并用于指导设计参数选取，以期得到最大低噪声

试验区[19]，图 14 为 STABL 和 LASTRAC 程序给出的喷管

稳定性计算结果。国内高亮杰等[29] 将现有的层流脉动能转

捩模式应用到高马赫数，对喷管扩张段内壁面边界层转捩情

图 14　稳定性分析结果

Fig.14　Stability analysis results
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况进行了预测。重点介绍了基于稳定性因子的经验近似方

法和基于层流脉动能的转捩模式理论及其在高马赫数层流

喷管性能评估中应用。

3.1 基于稳定性因子的转捩预测

3.1.1 稳定性因子

Rouse 通过无量纲分析方法推导了稳定性因子的表 

达式：

 （8）

该因子具有涡量雷诺数形式，由当地惯性力 ρy2（u/

y）2 与粘性剪切力 μ（u/y）比值得到。Rouse 假定转捩

发生时稳定性因子达到某限制值（χmax）cr，且为常数。研究

表明，对于不可压流动，该值约为 500。对于可压缩边界层流

动，稳定性因子分布趋势如图 15 所示：在物面及边界层外缘

该值为 0，最大值出现在边界层中某个位置。在层流边界层

中，沿流向物面该值单调增加，直到达到临界，且临界值不再

为常数，而与一系列影响因素有关，特别是风洞试验雷诺数。

图 15　可压缩边界层中稳定性因子分布

Fig.15　 Stability factor distribution in compressible boundary 
layer

上述方法所表征出的流动趋势与试验结果能够吻合，

特别是临界值出现的法向位置可与试验中得到的层流破碎

位置统一。Stainback[30] 利用数值方法，在很广的参数范围

内（不同总温 / 马赫数）验证了 Rouse 稳定性因子转捩判断

方法与试验的一致性，并指出对应于可压缩流动临界值介于

2100~4000 之间。在边界层方程求解过程中加入稳定性因

子计算，可实现对层流喷管性能评估。图 16（a）给出了层

流喷管沿程稳定性因子分布形式，以 2100 作为转捩点临界

判断值，低噪声试验区范围如图 16（b）所示：喷管菱形区起

始点为低噪声试验区的轴向起点，转捩点当地边界层外缘右

行特征线与轴向交点作为低噪声试验区的终止点。

图 16　基于稳定性因子的转捩预测

Fig.16　 Transition prediction based on the stability factor 
method

3.2 基于层流脉动能方法的转捩预测

3.2.1 基于层流脉动能的转捩模式

Mayle[31] 首次提出了“层流脉动”的概念，并建立了相

关输运方程。Walters[32]、Papp[33] 和宋博 [34] 等将该方程与湍

流模型相融合用于转捩点以及转捩过程的预测。Walters 将

湍动能分解为 2 部分：

 （9）

式中： 和 分别为湍动能小尺度和大尺度分量。并给出

了层流动能、湍动能及其耗散的输运方程：
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式中：R 为层流动能所转化的湍动能生成率，表示跨越转捩

中流向脉动破碎过程的平均效应，在层流动能和湍流动能方

程中符号相反，对总脉动能并无贡献。根据转捩机制不同，

可以对 R 进行不同的模化。杨中[35] 对 Walters 转捩模式进

行改进，构造出一个新的三方程转捩模式，改进方法主要对

Mayle 层流脉动方程的产生项使用剪切应力和平均流动速

度梯度相互作用来建模，对耗散项使用层流动能平方根形

式建模。湍流动能和比耗散率输运方程采用 Wilcox k-ω模

型。特别是在比耗散率方程中引入交叉扩散项消除计算结

果对自由流湍流变量依赖性。

3.2.2 模式验证

为了验证程序正确性以及模式在高马赫数下的适用

性，将以上转捩模式添加到已有的计算平台[36] 中，进行了多

个算例测试，具体说明如下：

（1）亚声速平板

计算条件：来流马赫数 0.5、单位雷诺数 2.0×106m、总

温 293K、来流湍流度 0.18%、绝热壁条件。图 17 给出不

同流动状态下平板表面摩擦系数沿程分布（湍流计算采用

SST k-ω模型），可以看出：转捩前后摩擦系数与层流解、湍

流解能较好吻合。

图 17　亚声速平板表面摩擦系数

Fig.17　Friction coefficient of subsonic flat plate

（2）超声速尖楔

计算条件：来流马赫数 2.0、单位雷诺数 2.0×107m、总

温 293K、来流湍流度 0.5%、绝热壁条件。图 18 结果表明该

模型在超声速带激波的流动中具有较好的适用性。

（3）高马赫数平板

计算条件：来流马赫数 4.5、单位雷诺数 6.89×106m、

总温 600K、来流湍流度 2.5%、绝热壁条件。图 19 给出了

壁面摩擦系数计算结果，并与试验结果进行了对比。可以看

出，该模型对转捩起始点以及转捩区长度能较好的预测，但

在峰值上有偏差。

图 18　超声速尖楔表面摩擦系数

Fig.18　Friction coefficient of supersonic wedge plate

图 19　高马赫数平板表面摩擦系数

Fig.19　Friction coefficient of high Mach number flat

3.2.3 预测结果分析

将上述转捩模式用于层流喷管超声速扩张段的转捩预

测。喷管型线参数：设计马赫数 5.0、出口半径 0.2m。计算

网格如图 20 所示，计算条件：单位雷诺数 6.87×106m、来流

湍流度 0.8%、绝热壁条件。

图 20　喷管计算网格

Fig.20　Computational grid
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总温 600K、来流湍流度 2.5%、绝热壁条件。图 19 给出了

壁面摩擦系数计算结果，并与试验结果进行了对比。可以看

出，该模型对转捩起始点以及转捩区长度能较好的预测，但

在峰值上有偏差。

图 18　超声速尖楔表面摩擦系数

Fig.18　Friction coefficient of supersonic wedge plate

图 19　高马赫数平板表面摩擦系数

Fig.19　Friction coefficient of high Mach number flat

3.2.3 预测结果分析

将上述转捩模式用于层流喷管超声速扩张段的转捩预

测。喷管型线参数：设计马赫数 5.0、出口半径 0.2m。计算

网格如图 20 所示，计算条件：单位雷诺数 6.87×106m、来流

湍流度 0.8%、绝热壁条件。

图 20　喷管计算网格

Fig.20　Computational grid
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图 21（a）给出了喷管对称面内无量纲湍流黏性系数

（以来流黏性系数作为参考值）分布。可以看出：喷管进口

受来流影响，湍流脉动特性较强，随着向下游推进，核心流区

脉动强度逐渐减弱，壁面边界层中湍流脉动成分逐渐加强，

但直到喷管出口附近，边界层仍处于非完全发展状态（无量

纲湍流黏性系数低于 40），也可从与全湍流状态下壁面摩擦

系数对比中看出，如图 21（b）所示。

图 21　基于层流脉动能的转捩预测

Fig.21　 Transition prediction based on laminar kinetic energy 
method

4 结论与展望
本文概述了高马赫数低噪声风洞层流喷管关键技术的

研究现状，重点介绍了基于喉道上游边界层抽吸的喷管亚跨

超段一体化设计方法和基于数值方法的喷管转捩预测技术，

通过研究可以发现：

（1）喉道上游边界层抽吸已成为层流喷管设计标准，亚

跨超段一体化设计重点是避免分离泡的出现，应尽可能保证

排移气流绕过抽吸口时的“攻角”在合适范围内、类椭圆头

形状有利于降低对流场参数变化的敏感度、边界层排移通道

内大的流线偏转角有利于减小槽道内的分离。

（2）高马赫数层流喷管超声段型面的设计除了要控制

喷管的长度外，还需要重视凹壁面上的戈特勒不稳定性，核

心在于轴向马赫数分布形式的选取。

（3）几种转捩预测方法各有利弊：基于稳定性因子的近

似经验方法能够快速的给出转捩点位置，但转捩临界值的选

取缺乏理论依据；线性稳定性理论虽然能够较准确的预测

转捩点位置，但是无法给出试验段详细的噪声水平；相对而

言，转捩模式理论能够获得较多的流场信息，但是如何在模

式中加入戈特勒不稳定性影响仍值得深入探索。 
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