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Modeling and numerical simulation of quasi-one dimensional gas phase 
flow in a supersonic nozzle 

Lite ZHANG*,  Qiuli YU,  Bowen WU,  Tiancheng LIU,  Zilong FENG 

School of Mechanical and Automatic Control, Zhejiang University of Science and Technology, Hangzhou, Zhejiang 310018, China 

Abstract: Mathematical modeling of the quasi-one 
dimensional gas phase flow in a nozzle, which 
accounted for wall friction and heat transfer, was 
established through theoretical analysis. Three flux 
vector splitting methods were used for the characteristic 
splitting of the aerodynamic equations. The variant form 
of them was discretized with a finite difference method. 
Specifically, the spatial and time derivatives were 
discretized with a fifth-order WENO scheme and a 
three-step third-order TVD Runge-Kutta method, 
respectively. The programming, calculations, validation 
and parameter study were performed based on the 
Fortran platform. The results showed that the numerical 
simulation agreed quite well with the experimental data 
if an appropriate friction correction factor was selected, 
which verified the availability of the established 
mathematical model and the adopted numerical methods 
and algorithms. It was found that as the half expansion 
angle of the nozzle was enlarged, both the gas velocity 
and the Mach number at the outlet increased, whereas 
the outlet static pressure decreased. The increase of the 
inlet total (or stagnation) temperature led to the significant increase of the outlet gas velocity and the decrease of the 
corresponding outlet Mach number due to the aggravation of wall friction and heat transfer. The increase of the inlet 
total (or stagnation) pressure cannot significantly increase the outlet gas velocity. The increase of the wall temperature 
led to the decrease of both the outlet gas velocity and the outlet Mach number. 
Key words: supersonic nozzle; finite difference method; flux vector splitting; WENO scheme; 
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超音速喷管内准一维气相流动建模与数值模拟 

章利特*， 余秋李， 吴博文， 刘天程， 冯子龙 

浙江理工大学机械与自动控制学院，浙江 杭州 310018 

摘  要：通过理论分析建立考虑壁面摩擦和换热影响的喷管内气相准一维流动数理模型，在气动方程组矢通量分裂基础上，采

用有限差分方法对其变体形式进行离散，空间导数采用五阶精度 WENO 格式，时间导数采用三阶精度三步 TVD 龙格库塔方法，

在 Fortran 平台上进行编程和计算，进行模型方法验证和参数研究。结果表明，在适当选取摩擦修正因子时，数值模拟与实验数

据吻合较好，验证了数理模型、数值计算与求解方法的有效性。喷管半扩张角增大时，出口气流速度和马赫数增大，而静压减

小；进口总温提高时，出口速度显著升高，但由于壁面摩擦和换热加剧，相应的出口马赫数会减小；进口总压提高时，出口气

流速度并不显著增大；壁面温度升高时，出口气流速度和马赫数均减小。 

关键词：超音速喷管；有限差分法；矢通量分裂；WENO 格式；TVD 龙格库塔方法 

中图分类号：O241.82; TK124; TB126      文献标识码：A      文章编号：1009-606X(2020)12138611 

1  前 言 
拉伐尔喷管可将通过的气体加速到超音速，气体在

截面积最小即喉部位置处恰好达到音速，因而作为核心

部件被广泛用于蒸汽涡轮机、超音速喷气发动机、超音

速喷涂、无针注射、灭火器等装置，拉伐尔喷管的设计

将对装置性能产生决定性影响。 
章利特等[1]对喷管内气固两相流动进行分析，得到

气固两相流动参数与喷管渐扩段长度之间的关系。陈飞

国等[2]将粒化离散颗粒法和多相物质点法耦合建立了更

通用、准确和有效的 EL 方法，确定了最佳耦合参数。

Behera 等[3]和 Sardiwal 等[4]研究了超音速喷管外形的设

计方法，特别对轴对称喷管的设计方法进行了分析，提

出了基于特征值法的两种设计方法。Jassim 等[5]研究了

超声速喷嘴内高压天然气的流动特性，利用较精确的状

态方程模型，研究了实际气体效应，并与理想气体情况

进行了比较。Yu 等[6]研究了喷嘴几何形状对不可压缩流

体在雷诺数约 50000 时的湍流特性的影响，通过与实验

数据比较，该模型对湍流波动的预测结果更准确，在出

口附近切槽或延长喷嘴对出口流动特性的影响不大。Lu
等[7]建立了拉伐尔喷管两相压降预测的数学模型，利用

该模型讨论了影响拉伐尔喷管压降的主要因素，考察了

气体质量流量、固体载荷比、收敛角、喉道直径和喉道

长度等因素的影响。Mahpeykar 等[8]对一维收敛发散型

超音速喷管中蒸汽流动的体积热进行了分析建模，分析

结果表明，在收敛型超音速喷管的收敛段加入适当的体

积热可降低过冷度，从而显著降低成核率，凝结减少了

不可逆的内部传热，从而提高了蒸汽流动的效率。Zhang
等[9]从理论和数值两方面研究了颗粒气体流动的堵塞现

象和声速，采用均质平衡模型对颗粒气体流的质量流率

和声速进行了理论计算，并与不同喷嘴压力比和颗粒质

量载荷下的数值计算结果进行了比较，粒子数密度和粒

子浓度也被考虑在内。Akmandor 等[10]使用平衡和非平

衡模型研究了蒸汽液体通过收敛发散喷嘴的流动，对混

合声速进行了均匀计算，分别在喉道堵塞和非堵塞条件

下得到了混合料的质量流量和声速。Hwang 等[11]对气体

颗粒通过火箭喷嘴的流动进行了数学研究，得到了粒子

的马赫数和温度，并对不同的粒子直径进行了研究。

Chang 等[12]应用通量矢量分裂方法计算单气体流量和

通过喷气推进实验室(JPL)喷嘴的稀释标准气体流量，验

证了该方案对稀两相流模拟的准确性。 
以上研究包含了喷管流动数理模型、数值计算与求

解方法以及参数影响规律的重要结论，对喷管设计具有

显著价值，对本工作也具有借鉴意义。鉴于超音速喷管

在气固两相和多相流领域的诸多应用，本工作构建了一

套符合喷管气相超音速流动传热实际情形的简单数理

模型，为气固两相流建模奠定基础，提供了精确高效的

数值计算和求解方法，在模型方法验证基础上，开展喷

管半扩张角、进口总温和总压等参数研究，为超音速喷

管的设计计算和操作运行提供一定指导。 

2  几何模型 
拉伐尔喷管剖面示意图如图 1 所示，模拟对象为一

矩形截面等厚度拉伐尔喷管，通道前、后侧由两平行平
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面围成，喷管厚度为 B=12 mm，渐缩段上、下侧为半径

RL=40 mm 的四分之一圆弧面，喷管喉部为 B×Bcr=12 
mm×12 mm 的正方形，渐缩段和渐扩段长度分别为

L1=40 mm 和 L2=400 mm，喷管渐扩段半扩张角可变。 

 
图 1  拉伐尔喷管剖面示意图 

Fig.1  Schematic diagram of Laval nozzle section 
 

3  数理建模 
3.1 流动传热模型 

超音速喷管内的气相稳态流动可视为非定常流动

在时间趋于无限时的渐近解，鉴于非定常流动方程组的

双曲型特点和在构造确保稳定性与收敛性差分格式方

面的优势，同时为使模型简单且能兼顾流动传热的实际

情况，将超音速喷管气相流动视为准一维非定常流动，

守恒形式方程组如下。 
质量守恒方程： 

1
( )

A
v v

t x A x
  

  
  

  
           (1) 

动量守恒方程： 

2 2
wf

1( ) ( ) Av v p v f
t x A x
    

    
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      (2) 

能量守恒方程： 

* *

W W

1( ) ( + )

1

Ae e p v e v
t x A x

Apv Q G
A x

           


 


      
(3)

 

式中，为气体物质密度(kg/m3)，v 为气流速度(m/s)，p
为静态压强(Pa)，e*为气体总能(J/kg)，均为截面平均气

流参数，t 为时间(s)，x 为喷管轴向位置(m)，A 为喷管

的截面积(m2)。由于喷管内超音速流动的特点，极易发

展成湍流边界层，为简化计算，采用湍流平板边界层模

型[13]，利用喷管超音速流动实验数据对模型常数进行标

定，建立壁面摩擦和换热修正模型。对于湍流平板，壁

面摩擦力 fwf(N/m3)为 
2

wf f= 2 vf C
D

                (4) 

式中，D 为当量湿周直径(m)，Cf 为摩擦系数： 

2 3

w
f 1

0 0

=
C C

x

h hC C
h h Re

   
   
   

            (5) 

式中，C1=0.15，C2=0.4，C3=0.2。壁面传热 Qw[J/(m3∙s)] 
为 

 h
w 0 w= 4 CQ h h

D
               (6) 

壁面摩擦做功 Gw[J/(m3∙s)]为 

Gw=fwfv                  (7) 

式中，壁面换热系数 Ch为 

Ch=0.53Cf                  (8) 

静态焓 h(J/kg)为 
    p=h C T                   (9) 

气体总焓 h0(J/kg)为 

0 p 0=h C T                  (10) 

壁面焓 hw(J/kg)为 

w p w=h C T                 (11) 

式中，Cp为气体定压比热容[J/(kg∙K)]，为温度的函数，

可依据气体热力学性质参数采用三次样条插值法确定，

T 为气体静态温度(K)，Tw为壁面温度(K)，T0为气体滞

止温度(K)。雷诺数 Rex定义为 

=x
vxRe 


               (12) 

式中，为动力黏性系数(N∙s/m2)，采用 Sutherland 公式

计算： 
1.5

s
0

s

273.15=
273.15

T T
T T

   
   

        (13) 

对于空气，常数0=17.161106 N∙s/m2，Ts=124 K。 
喷管相邻内壁面的边界层在拐角处会发生干涉，造

成边界层的相互“挤压”行为，势必会改变原来平板边

界层的局部速度分布，从而略微改变壁面摩擦和换热。

为能够考虑喷管内壁面与平板几何结构间的差异对壁

面摩擦和换热的影响，引入摩擦修正因子 s，令

C1=0.15s，对模型常数 C1 进行修正，摩擦系数 Cf 和换

热系数 Ch 也随之得到修正，一旦 s 取值通过实验数据

标定(5.1 节)后，就可获得适用于喷管超音速流动的壁面

摩擦和换热修正模型。 

3.2 边界层厚度模型 
由于采用平板边界层模型，不适用于喷管壁面边界

层在轴线处发生交汇之后的流动传热行为，需评估喷管

壁面边界层的厚度。动量厚度(m)、位移厚度*(m)和边
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界层厚度b(m)满足如下关系： 
2*

s s

21 = v
D v

 
 

 

 


           (14) 

*
s s f

s s

d 1 d 1 d 1 d2
d d d d 2

v D C
x x v x D x
  

 
  

      
  

 (15) 

*
b 0.64               (16) 

喷管进口处满足=0, *=0。当不出现边界层在轴线

处交汇情形时，中心流参数不受边界层的影响，满足等

熵流关系。式(14)和(15)中，下标 s 指喷管中心等熵流参

数，对于给定的喷管入口滞止压力 p01(Pa)和滞止温度

T01(K)，当静压 p 已求解后，中心流气体密度s 和速度

vs由如下等熵流公式求解： 
1

01
s

01 01

= p p
RT p




 
 
 

             (17) 

1
1 2

01
s

01

2= 1
1

RT pv
p






  
             

        (18) 

式中，R 为气体常数[J/(kg∙K)]，对于空气，R=287.05。 

4  数值计算与求解方法 
4.1 矢通量特征分裂 

由于流动传热控制方程组的双曲型特点，为了构造

严格的迎风型差分格式，首先将控制方程组改写为矢量

形式，并对其矢通量进行特征分裂。上述方程组的矢量

形式如下： 

t x
 

 
 
Z N S              (19) 

其中， 

*, ,v e  


   Z             (20) 

2 *, ,( )v v p e p v  


    N        (21) 

 1 2 3, , S S S S             (22) 

1
1 Av
A x

 
 


S              (23) 

2
2 wf

1 Av f
A x

 
  


S           (24) 

*
3 w w

1 1A Ae v pv Q G
A x A x

  
    

 
S    (25) 

Steger 等[14]提出了矢通量的分裂方法，将方程中代

表质量、动量和能量的矢通量 N 按 Jacobian 系数矩阵

Am 的正、负特征值分裂成正、负两个矢通量 N±。对于

正矢通量 N+采用后差分格式计算，对于负矢通量 N采

用前差分格式计算。方程组(19)~(25)为矢通量 N 的

Jacobian 矩阵： 
( )
( )

D
D

m
ΝA
Z

               (26) 

其特征值 λ1=v，λ2=va，λ3=v+a，其中，a 为音速(m/s)。 
傅德薰等[15,16]介绍了简单分裂法、Steger-Warming

分裂法及 Van Leer 分裂法等三种分裂方法。本研究通过

三种方法的应用对比，发现修正后的 Sterger-Warming 分

裂法效果相对较好。为了克服在奇点附近数值振荡现

象，采用一小量=107对特征函数的分裂进行修正，可

保证熵增条件和解的唯一性满足。具体形式如下： 

1
2 2( )

2
i i

i
    

            (27) 

1 3 2

1 3 2

2 2 2
1 3 2

2( 1)
( ) ( ) 2( 1)

2
1 1( ) ( ) ( 1)
2 2

v a v a v

v a v a v W

   
    


   

  

   

  

 
   
 

      
 
      
 

N (28) 

其中， 
2

1 3(3 )( )
2( 1)

aW   


  



         (29) 

式中，为气体绝热指数。 

4.2 有限差分格式构造 

4.2.1 空间导数差分离散 
利用分裂后的矢通量构造气动方程组矢通量空间

导数项的差分逼近式： 

j j j j j

x x x x x

     
   

    

N N N DN DN
     (30) 

式中，下标 j 为网格编号，DN+为正通量，DN为负通

量，Δx 为空间步长(m)。采用 Jiang 和 Shu 的五阶精度

WENO 格式[17]构造。当特征值为正时，对应于上标为

“+”的情况，矢通量导数逼近式的通量形式为 

 1/2 1/2j jj

x x
 


 

H HDN
         (31) 

正通量 Hj+1/2采用三个通量加权平均： 

1/2 1/2 1/2
(1) (2) (3)

1/2 1 2 3j j jj        H H H H     (32) 

式中, 1/2
(1)
jH , 1/2

(2)
jH , 1/2

(3)
jH 的具体表达式为 

1/2
(1)

2 1
1 7 11
3 6 6j j j j    H N N N        (33) 
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1/2
(2)

1 1
1 5 1
6 6 3j j j j     H N N N        (34) 

1/2
(3)

1 2
1 5 5
3 6 6j j j j    H N N N        (35) 

加权系数(k=1, 2, 3)： 

1 2 3

k
k


  


 

            (36) 

s
0( )

k
k p

k

b
IS







            (37) 

式中，加权因子 b1=1/10，b2=6/10，b3=3/10，小量0=107，

指数“ps”取值为 1，ISk为光滑度量因子，具体表达式

如下： 

2 2
1 2 1 2 1

1 13( 4 3 ) ( 2 )
4 12j j j j j jIS N N N N N N          (38) 

2 2
2 1 1 1 1

1 13( ) ( 2 )
4 12j j j j jIS N N N N N          (39) 

2 2
3 1 2 1 2

1 13(3 4 ) ( 2 )
4 12j j j j j jIS N N N N N N          (40) 

式中涉及的通量 N 是矢通量 N 的分量。当特征值为负

时，利用对称性，将式(32)~(35)，式(38)~(40)中所有下

标“j+m”换成“jm”即可。 
使用上述五阶 WENO 格式时，靠近进、出口边界

附近的节点需单独处理。为了确保差分格式具有三阶以

上的精度，利用三阶迎风和三阶紧致迎风格式联合构

造。具体地，利用三阶迎风格式： 

3,
1 1 2

1 1 1
3 2 6j j j j j

    
     DN N N N N      (41) 

3,
2 1 1

1 1 1
6 2 3j j j j j

    
      DN N N N N      (42) 

和三阶迎风紧致格式： 

3, 3,
1 1 1

2 1 5 1( ) ( )
3 3 6 6j j j j j j

     
      DN DN N N N N  (43) 

3, 3,
1 1 1

2 1 5 1( ) ( )
3 3 6 6j j j j j j

     
      DN DN N N N N  (44) 

令式(41)中 j=2，得： 

3,
2 3 2 1 0

1 1 1
3 2 6

       DN N N N N        (45) 

令式(42)中 j=2，得： 

3,
2 4 3 2 1

1 1 1
6 2 3

        DN N N N N       (46) 

令式(43)中 j=2，并将
3,
2
DN 代入得： 

3, 3,
1 2 1 3 2 2

5 1( ) ( ) 2
2 6

         DN N N N N DN   (47) 

令式(44)中 j=1，并将
3,
2
DN 代入得： 

3, 3,
1 2 1 1 0 2

5 1 1( ) ( )
4 4 2

         DN N N N N DN   (48) 

令式(43)中 j=1，并将
3,
1
DN 代入得： 

3, 3,
0 1 0 2 1 1

5 1( ) ( ) 2
2 2

         DN N N N N DN    (49) 

令式(44)和(42)中 j=0，联立两式得： 

3, 3,
0 1 2 1 0

1 52 2
2 2

        DN DN N N N     (50) 

以上为入口边界附近节点的通量差分构造，同理可

得到出口边界附件节点的通量差分 3,
2J

DN , 3,

1J

DN , 

3,
J
DN 。 

4.2.2 时间导数差分离散 
空间导数离散化后的半离散方程为 

h ( )j
jR

t





Z
Z               (51) 

h h h( ) ( ) ( )j j jR N L Z Z Z           (52) 

式(52)中，Nh(Zj)为方程中的非线性部分即对流项部分，

Lh(Zj)对应方程中的黏性项部分。 
时间导数采用 Shu 等[18]的具有三阶精度的三步

TVD 龙格库塔方法进行离散： 
(1) ( ) ( )

h ( )n ntR  Z Z Z            (53) 

(2) ( ) (1) (1)
h

3 1 1 ( )
4 4 4

n tR   Z Z Z Z       (54) 

( 1) ( ) (2) (2)
h

1 2 2 ( )
3 3 3

n n tR    Ζ Ζ Ζ Ζ       (55) 

式中，Δt 为时间步长(s)，Z(i) (i=1, 2)表示过渡时间层 t1

和 t2 上(tn<t1<t2<tn+1)对应的量，每一个时间层递进分三

步实现。 

4.3 流场初始化 
众所周知，利用非定常流场计算求解稳态流场时，

一个比较合理的初场对于加快计算收敛速度是非常有

利的。因此，假定喷管从等熵流动开始，在壁面摩擦和

换热效应下，逐渐发展成实际的超音速流动。参数等熵

关系式如下： 
   1 2 1

2

cr

1 1 11
2 2

A M
A M

 
 

                 
   (56) 

20 11
2

T M
T

    
 

            (57) 

 1
20 11

2
p M
p

     
 

          (58) 

 1 1
20 11

2
M

 


   
 

          (59) 

式中，下标“cr”表示喉部位置。对式(56)利用切线法求
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得气流马赫数 M，将其代入式(57)~(59)中可求得喷管内

整个等熵流场(即初始流场)中温度、压力和密度等参数。 

4.4 入口边界处理 
因为喷管入口为亚音速流动，所以采用亚音速入口

c特征线的相容性方程： 

 2 2
1 2 3d d 1 dv Ap v a a K aK K t

A x
          

 (60) 

式中，K1=0，K2=fwf，K3=Qw+Gw。 
全导数表达式： 

d d
d d
p p x p
t t t x

 
  
 

             (61) 

d d
d d
v v x v
t t t x

 
  
 

             (62) 

沿着 c特征线方程： 

d 1
d
x v a
t 
                 (63) 

喷管入口静态参数与滞止参数关系： 
2

1 1 01

1 01( 1) 2 ( 1)
p v p 

   
 

 
         (64) 

1 01

1 01

p p
  
                 (65) 

式(64)和(65)中，下标“1”, “01”分别表示喷管入口

静态和滞止参数。可以先对式(64)求偏导，得： 

1 1
1 1

p vv
t t

 
 

 
             (66) 

再与式(61)~(63)一起代入式(60)，整理得到入口速度 v1

的偏微分表达式： 

1 1 1
1 1 1 1 1 1 1 1 1 1( ) ( ) ( )v p vv a a v a a v a

t x x
   

     
  

 

 2
1 1 1 1 2 3

1 1Aa u a K K
A x

 
   


        (67) 

对式(67)中的空间导数∂p1/∂x 与∂v1/∂x 采用具有三阶精

度的迎风差分格式离散： 

0 3 2 1 0
1 3 113
3 2 6

   DN N N N N        (68) 

此外，空间偏导数∂A/∂x 可用解析法计算。时间积

分依然采用 Shu 等[18]的三阶三步龙格库塔方法计算。喷

管入口气流速度通过这一约束条件，不断地与整个流场

参数一起进行计算更新，最终得到收敛时的渐近稳态

解。需要指出的是，程序编写、调试和数值计算均在

Fortran 软件平台上进行。计算收敛标准为质量流量的残

差  1max /n n n
m m mEr q q q  小于 109。当收敛条件满足后，

采用文献[19]的数值方法计算边界层厚度，判断流场计

算参数全部或者局部有效。 

5  流动模型与数值方法验证 
5.1 模型常数标定与准确性验证 

采用文献[19]中的实验工况，拉伐尔喷管进口总温

T01=300 K，壁面平均温度 Tw=300 K，进口总压 p01=529 
kPa，渐扩段半扩张角1=3.4368°，在 0.25~2 的范围内逐

渐改变摩擦修正因子 s 的取值，可计算得到对应的流场

参数，包括 4 个实验测点位置 x1=180 mm, x2=300 mm, 
x3=310 mm 和 x4=320 mm 处的静压，计算中空间步长取

1 mm，时间步长取 5107 s。定义测点压力相对误差平

方和函数 Sp=Σ[(pmipi)/pmi]2表征相对误差的度量(i=1, 2, 
3, 4)，其中，pmi和 pi分别为第 i 测点处静压的实测值和

计算值。图 2 为 Sp随 s 的变化曲线，可发现其为下凸曲

线，精确的极值点为 s=1.05，此时有极值 Sp,min=0.00186。
取定 s=1.05，即可标定出式(5)中的模型常数 C1=0.1575，
后续计算不再变更。需要说明的是，如果同时拥有若干

截面上的静温和速度的逐点测量数据，可以通过面积积

分获得截面平均静温 Tmj 和速度 vmk(下标 j 和 k 分别指

静温和速度测量截面序号)，定义静温及速度相对误差

平方和函数 ST= Σ[(TmjTj)/Tmj]2和 Sv=Σ[(vmkvk)/vmk]2，进

而定义综合参数相对误差平方和函数 SI=Sp+ST+Sv，当其

取到极值 SI,min时，即可标定最佳的 s 值。 
表 1 为拉伐尔喷管四个测点处静压计算值与实验

测量值的对比，按轴向 x 坐标从小到大的次序，静压相

对误差分别为3.96%, 0.37%, 0.74%和 1.14%，由此可

见，数值计算结果与实验测量数据之间的偏差很小，从

而验证了流动传热模型与数值方法的有效性。 
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图 2  测点压力相对误差平方和随修正因子的变化 

Fig.2  Variation of sum of squares of relative errors of the static 
pressures at the measuring points with correction factor 
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表 1  拉伐尔喷管 4 个测点处静压计算值与实验值的比较 
Table 1  Comparison of the calculated and measured static 
pressures at four measuring points in a Laval nozzle with the 

experimental values 
Position of measuring 

points/mm 
x1=180 x2=300 x3=310 x4=320 

Calculated static pressure/kPa 46.783 30.074 29.314 28.606 
Measured static pressure/kPa 48.714 29.963 29.098 28.284 

Relative errors/% 3.96 0.37 0.74 1.14 

 
5.2 网格无关性验证 

在相同实验工况下，保持时间步长为 5107 s，改

变空间网格步长分别为 0.1, 0.5 和 1.0 mm，对应的网格

数为 4400, 880 和 440，计算了三套空间网格下拉伐尔喷

管内的流场。图 3(a)和 3(b)分别为不同空间网格步长时

静压和雷诺数沿喷管轴线分布的比较，可以发现，所有

静压和雷诺数曲线几乎完全重合，因此可认为当空间网

格步长取为 1.0 mm 时，已经满足网格数量无关性要求，

后续计算时不再变更。此外，由计算结果可知，在喷管

喉部雷诺数 Rex=ρvx/μ约为 3106，而喷管出口处雷诺数

更是超过了 9106，依据文献[20]，平板边界层发生湍流

转捩的临界雷诺数范围 Rex=3105~3106，据此断定边

界层喉部已基本完成湍流转捩，整个扩张段均为湍流壁

面边界层，为采用平板湍流边界层修正模型的合理性提

供了佐证。 
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图 3  不同空间网格步长下的静压和雷诺数的对比 

Fig.3  Comparison of static pressures and Reynolds numbers at different grid step sizes 
  

6  参数研究 
通过单独改变拉伐尔喷管的扩张段半扩角、进口总

温、进口总压及壁面平均温度等几何与热力学关键参

数，计算了不同条件下喷管内气相流动参数沿喷管轴向

的分布，考察了参数对流场的影响规律。 

6.1 半扩张角的影响 
图 4(a)~4(d)分别为 4 种不同喷管渐扩段半扩张角

条件下，静压 p、气流速度 v、马赫数 M 及边界层厚度

b沿轴向的分布，坐标 x=40 mm 对应喉部位置。可以发

现，静压沿轴向单调下降，气流速度和马赫数沿轴向先

一直增大，而后缓慢减小，在渐缩段参数变化剧烈，在

渐扩段趋于缓和。在渐缩段内，边界层厚度从入口由零

较快增长，当达到略大于 1 mm 的最大值之后急剧减小，

这是由渐缩段内的顺压梯度和截面积减小对边界层发

展的严重抑制作用所导致，中心主流受边界层的影响很

小，非常接近于等熵情形；而从喷管喉部开始至出口位

置的渐扩段内边界层厚度呈近线性增长，但均未出现

上、下两侧边界层交汇情形，流场计算全部有效。气流

速度和马赫数沿轴向可能出现的缓慢减小情形与等熵

流中单调增大的情形不同，这是壁面摩擦引起气流动能

的损耗，而壁面与气流间的换热及摩擦力做功改变了气

流温度综合所致。此外，还可发现，当渐扩段半扩角改

变时，喉部之前的各相同参数曲线几乎完全重合，可见

半扩角改变对渐缩段流动几乎无影响，但自喉部起各相

同参数曲线出现显著分离，对于较大的半扩角，在渐扩

段的同一轴向位置处，静压较小，而气流速度、马赫数

及边界层厚度较大，这主要是半扩角增大时横截面积增

大更快，使气体膨胀更剧烈所致。 

6.2 进口总温的影响 
图 5(a)~5(d)分别为 4 个不同喷管进口总温 T01下气

流速度 v、马赫数 M、静温 T 及静压 p 沿轴向的分布，

可以发现，进口总温较大时，在喷管同一位置处的气流

速度较大，且随轴向距离增大差异更显著。对于较大的

进口总温，同一位置处的马赫数却相对较小，在喷管收

缩段，差异微小，难以从图上分辨，直到喉部之后，差

异才逐渐显现，但依然很有限。进口总温提升，意味着

气流进口总能增大，在气流进入喷管时可获得初始动能 
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图 4  不同半扩角下的静压、气流速度、马赫数及边界层厚度的轴向分布 

Fig.4  Axial distributions of static pressure, gas velocity, Mach number and boundary layer thickness 
at different half-divergence angles of nozzles 
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图 5  不同进口总温下的气流速度、马赫数、静温和静压的轴向分布 

Fig.5  Axial distributions of gas velocity, Mach number, static temperature and static pressure at different inlet total temperatures 
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图 6  不同进口总压下的气流速度、马赫数、静温和静压的轴向分布 

Fig.6  Axial distributions of gas velocity, Mach number, static temperature and static pressure at different inlet total pressures 
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图 7  不同壁面平均温度下的静温、静压、气流速度和马赫数的轴向分布 
Fig.7  Axial distributions of static temperature, static pressure, gas velocity and Mach number at different average wall temperatures 
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和压能的提升，后者表现为静压微小增大[图 5(d)]，这

会通过压力梯度力的增大促进气流速度提升。进口总温

提升同时也使气体保留了更多的内能，壁面换热和摩擦

力做功也会产生重要影响，共同导致静温相对于等熵流

获得一定程度的提升[图 5(c)]，当 T01=300 K 时，等熵流

喉部与出口静温分别为 250.00 和 99.44 K，而实际流动

喉部与出口静温分别提升到 251.01 和 176.38 K，当

T01=600 K 时，等熵流喉部与出口静温分别为 500.00 和

198.88 K，而实际流动喉部与出口静温分别提升到

504.69 和 361.25 K，所以气流当地音速也随之增大，而

且稍微超过了气流速度相对提升的程度，综合效果即气

流马赫数略微减小，呈现上述进口总温对马赫数的影响

规律。 
6.3 进口总压的影响 

图 6(a)~6(d)分别为 3 种不同喷管进口总压 p01 条件

下喷管内气流速度 v、马赫数 M、静温 T 和静压 p 的轴

向分布。可以看出，进口总压较大时，从进口到喉部的

渐缩段内任一位置处的气流速度和马赫数与总压较小

时几乎完全一致，而从喉部到出口的渐扩段内同一位置

处的气流速度和马赫数较大，且随轴向距离增大差异更

明显，但效果并不显著。进口总压增大，压能增大，导

致静压全程提升[图 6(d)]及压力梯度力的增大。由于拉

伐尔喷管在渐缩段内边界层发展被严重抑制，内部流动

非常接近于等熵流情形，所以进口总压增大对气流速度

和静温几乎无任何影响。但进入渐扩段后，边界层开始

发展，较大的压力梯度力使气流克服壁面摩擦阻力和抑

制边界层发展的能力更强，所以在膨胀过程中获得更多

的动能和速度，由于静温几乎不受进口总压影响，所以

气流马赫数受进口总压增大的影响情形与气流速度的

非常接近。 
6.4 壁面温度的影响 

图 7(a)~7(d)分别为 4 个壁面平均温度 Tw 条件下喷

管内静温 T、静压 p、气流速度 v 和马赫数 M 的轴向分

布。可以看出，壁面平均温度 Tw升高时，从进口到喉部

的渐缩段内任一位置处的静温、静压、气流速度和马赫

数曲线几乎完全重合，而从喉部到出口的渐扩段内同一

位置处的静温和静压增大而气流速度和马赫数减小，且

沿轴向距离增大，差异更显著。喷管渐缩段内气流非常

接近于等熵流动，壁面平均温度升高引起的壁面换热量

增大微乎其微，对静温、静压、气流速度及马赫数的影

响极小。但进入渐扩段后，气体静温已显著下降，壁面

向气体的传热对气体内能的提升逐渐变得重要，壁面平

均温度的提升势必导致气体内能、静温和当地音速增

大，同时也导致了静压升高，从而使轴向压力梯度力减

小，抑制了气体的膨胀加速，所以气流速度反而减小，

气流马赫数也随之减小。 

7  结 论 
从湍流平板边界层模型出发，引入摩擦修正因子，

用实验数据对其进行标定，构建了超音速喷管内气相准

一维流动模型，结合矢通量特征分裂、五阶 WENO 格

式空间导数离散、邻近进出口节点三阶迎风处理、进口

气流速度约束条件引入、三步三阶 Runge-Kutta 时间积

分及等熵流场初始化等手段，形成一套较精确高效的流

场数值计算方法。在此基础上，开展了较系统地参数研

究，得到以下结论： 
(1) 渐扩段半扩角增大时，气流速度和马赫数沿轴

向上升得更快，静压下降得更快。 
(2) 进口总温上升时，气流速度上升更快，静温下

降更慢，马赫数上升稍慢。 
(3) 进口总压增大时，气流速度和马赫数都上升较

快，但不同进口总压下差别不显著。 
(4) 壁面温度上升时，气流静温和静压下降较慢，

气流速度和马赫数上升较慢。 
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