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摘要 激波风洞是开展高超声速飞行器气动力实验的重要地面试验设备, 喷管是形成激波风洞试验流场的关键

部段. 针对大尺度高焓激波风洞, 展开轴对称型面喷管设计方法的研究. 喷管设计包括无粘型线设计和边界层修

正两部分. 无粘型线确定后会对其进行边界层位移厚度的修正. 由于喉道处边界层位移厚度相较于特征长度(喷
管喉道半径)是一个小量, 传统的无粘型线设计方法在进行边界层修正时一般将其忽略. 这一假设适用于很多超

声速及高超声速喷管. 但是大尺度高马赫数喷管需要考虑喉道处边界层的影响. 对于高焓激波风洞, 高温气体效

应以及化学非平衡的影响较大, 在喷管设计中不可忽略. 本研究对高温气体效应以及边界层进行必要修正, 并在

数值模拟中考虑化学非平衡的影响.在特征线法的基础上,比热比等特征区关键参数取决于CFD数值模拟的结果.
比热比可根据组分信息通过NASA拟合曲线来计算. 然后通过叠加计算得到的边界层位移厚度进行迭代的边界

层修正. 本文利用改进的Sivells法设计Ma17喷管, 并对其进行CFD数值模拟. 喷管出口高度为2.5 m, 总温和总压

分别为7400 K, 30 MPa.
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1 引言

航空航天技术是新世纪人类对自然做出重大改造

的技术, 是对人类社会最具影响力的技术之一, 航空航

天技术的发展水平也是一个国家综合实力的重要体

现. 由于航空航天所涉及的飞行器气动设计和空气动

力学研究的复杂性, 很多问题我们很难单纯依靠理论

或解析方法得到解决, 需要通过大量的实验找出其中

的规律, 结合理论研究才能解决实际问题. 而风洞是

进行空气动力学实验的基本设备. 因此航空航天技术

的发展与风洞的发展息息相关.
从1871年第一个低速风洞被建造开始, 风洞不断

发展、完善和多样化, 逐渐从低速风洞发展到高速风

洞、跨声速风洞、超声速风洞甚至是高超声速风洞
[1].

近年来, 航空航天的发展更加注重于高超声速飞行的

研究. 为了研究高超声速飞行所涉及的一系列复杂问
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题, 人们建造了各种类型的高超声速风洞. 其中, 激波

风洞由于其高焓高总温、试验时间长的特点成为开展

高马赫数下的气动力、气动热研究的重要设备.
在高超声速风洞中, 喷管是气流膨胀加速并形成

均匀流的重要部件
[2]. 喷管的设计方法直接影响风洞

的流场品质. 1929年, Prandtl和Buseann提出了特征线

法
[3], 为喷管设计奠定了理论基础. 1948年, Foelsch提

出了一种近似方法, 假设喷管某一区域为源流, 采用经

验公式设计初始膨胀段, 并利用特征线法过渡到均匀

区. 但由于源流假设的局限性, 这种方法设计的喷管

一般很长, 而且源流区与均匀区直接相接造成轴向速

度梯度不连续, 流场品质不高
[4,5]. 1958年, Cresci[6]通

过在型面中设置一个部分消波区对Foelsch系列方法

进行了改进, 但是这种方法的初始膨胀段仍然是采用

经验公式进行设计, 喷管很难进行优化. 1970年, Si-
vells在Hall跨声速理论

[7]
的基础上, 提出了基于轴向马

赫数分布的喷管设计方法
[8–16], 此方法可得到比较均

匀的流场. 在这几种方法的基础上, 近年来还发展了

多种无粘型线设计方法, 其相应设计思路与前述方法

类似, 这里不多赘述. 高超声速喷管由于其设计马赫

数决定的菱形区长度较长, 导致最终的喷管总长过长,
出口边界层很厚, 有必要对无粘型线进行边界层修正.
传统的边界层修正方法是基于冯-卡门动量方程解的

边界层修正方法. 由于高超声速流动的复杂性, 在求解

过程中引入了Stwartson和一系列经验公式, 因此传统

方法存在一定的局限性.
超高速激波风洞具有高总温、高总压、高焓等特

点, 大部分工况下, 喷管入口及喉道附近初始膨胀区域

都是高温高压流动. 标准大气压下温度达到2000 K时
氧气开始分解, 在4000 K时基本完全分解为氧原子, 同
时氮气开始分解为氮原子. 对于高温高压流动, 如果继

续使用完全气体假设来处理将会导致较大的误差, 因

此有必要考虑高温气体效应. 本文在进行超高速喷管

设计时考虑了非平衡流组分和气体比热比的变化对喷

管型线的影响.
随着计算机的不断发展, CFD技术也越来越多地

应用在高超声速问题的研究中. 针对传统边界层计算

方法存在的问题, 本文提出了一种迭代型线修正方法,
主要利用高精度非平衡CFD数值模拟结果, 更精确地

给出特征区的参数, 从而迭代修正喷管边界层和高温

气体效应引起的影响. 本文验证了基于CFD的迭代型

线修正方法的可行性, 该方法能够保证设计最终结果

更接近喷管设计参数, 同时能够得到比较均匀的试验

段气流.
现有的高焓风洞喷管尺度一般较小, 受风洞尺寸

限制, 一体化飞行器全尺度模型的地面试验难以展开,
地面试验往往采用缩比模型. 常规高超声速风洞模拟

的主要参数马赫数、静压与真实飞行条件相同, 但静

温、总焓偏小. 有研究表明
[9], 采用缩比模型以及静温

偏低会影响实验数据, 造成与真实飞行条件下的数据

存在一定差异. 因此建造大尺度高焓激波风洞是十分

必要的. 本研究针对大尺度爆轰驱动超高速高焓激波

风洞设计出口高度为2.5 m的Ma17喷管, 其总温、总

压分别为7400 K, 30 MPa.

2 设计方法

根据喷管结构可分为收缩段和扩张段两部分设

计, 本文针对扩张段设计提出修正和迭代优化方法.
喷管扩张段的设计, 一般假设喷管内的流动是无

黏流动, 然后在此基础上修正黏性的影响. 因此, 扩张

段的设计可以分为两步
[17]:

(1) 计算喷管的位流型面(即无粘型面);
(2) 根据位流型面进行边界层修正.

2.1 基于CFD非平衡气体组分信息的高温效应

修正

本文在进行无粘型线设计时采用Sivells法. Sivells
法通过设置合理的轴线马赫数分布而得到了具有连续

曲率的型面, 极大地改善了流场品质, 尤其在高马赫数

条件下仍然可以得到较好的结果
[17].

如图1所示, Sivells法将喷管分为四个区域. TIEG
为初始膨胀区(特征区1), 在此区域内, 气流逐渐膨胀

并在左行特征线EG上形成源流; EGAB为源流区, GA
是倾角为ω(最大膨胀角)的直线; ABCD为消波区(特征

区2), 在此区域内, 气流逐渐偏转并在左行特征线CD
上形成均匀流; 直线段CD下游区域即均匀流区. 设计

时先求解两个特征区流场参数, 然后通过调整GA段来

匹配面积比.
国际上主流采用的Sivells法是基于完全气体假设

提出的 , 求解特征线方程时认为比热比为常数 ,
即 = 1.4. 但是在高温条件下, 由于振动、离解等现象
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的影响, 完全气体假设会带来较大偏差, 需考虑高温气

体效应修正. 本文对JF12风洞Φ=1.5 m, Ma6的拟设计

喷管分别在完全气体状态和真实气体状态下进行了

CFD数值模拟计算.
如图2所示, 在理想气体状态下喷管出口处均匀区

内的平均马赫数为6.6, 而真实气体状态下出口平均马

赫数为6.2, 两者偏差较大. 因此在设计型线是需要考

虑高温气体效应对实际出口马赫数及流场均匀性的

影响.
为进行高温气体效应修正, 传统方法以Sivells法

为基础提出了一种相对简化的变比热比喷管设计方

法, 即不考虑气体比热比γ随温度的变化, 而是在计算

特征区(TIEG区域和ABCD区域)流场时, 比热比分别

选用区域平均值. 如图3所示, 喷管内部气流膨胀到下

游时, 气体比热比基本不发生变化, 因此ABCD区域计

算流场时比热比可选取区域平均值. TIEG区域靠近喉

道, 马赫数、温度变化剧烈, 气体组分及比热比均发生

较大改变, 此时选取区域平均值进行计算将会带来较

大偏差.
求解特征区时, 特征线方程和相容关系

[18–20]
为

y
x µ

W
W µ µ

µ µ
x
y

= d
d = tan( ± ),

d ± tan d sin sin
cos cos( ± )

d
d = 0,

(1)
±

±

±

2
±

其中, x , y 为所求点的无量纲坐标, 为气流偏转角,
µ为取决于当地马赫数Ma的马赫角, W为特征速度(当
地速度与喉道声速之比). Ma与W满足以下关系:

W Ma
Ma= ( + 1)

2 + ( 1) , (2)2
2

2

特征线方程的求解受气体比热比 的影响. 同时, 计算

喷管面积比也需考虑高温气体效应的影响, 计算公

式
[21]

为

A
A

A
A F T Ma= ( , ), (3)

p
0

其中, A*, A分别为喷管喉道以及出口面积, T0为总温,

Ma为设计马赫数, A
A

p
为完全气体喷管面积比. 考虑

高温气体效应时, F T Ma( , )0 计算公式为

F T Ma D T Ma T( , ) = 1 + , e , (4)T
0 4

0 0
0

r*
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图 1 (网络版彩图)Sivells法型线设计示意图
Figure 1 (Color online) Diagram of the Sivells method.
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其中, β为振动特征温度, 受气体组分影响.
本文在进行高温气体效应修正时, 不仅考虑比热

比的变化, 还考虑非平衡流动组分的变化的影响. 对

于ABCD区域, 由于比热比基本不发生变化, 选取区域

平均值进行计算. 对于TIEG区域, 计算流场时考虑比

热比γ随温度的变化. 随温度变化的比热比γ可以采用

多项式拟合的方法来计算. 人们发展了多种用于计算

定压比热的拟合多项式, 本文采用NASA拟合多项式

进行计算
[22]:

a T a T a a T a T a T a T= + + + + + + , (5)1
2

2
1

3 4 5
2

6
3

7
4

通过查表可得到多项式(5)中各个组分的系数, 组分信

息则通过高精度非平衡流CFD计算提取. 计算面积比

时需要用到振动特征温度, 它也会受到气体组分变化

的影响, 本文通过CFD结果提取出相应区域组分计算

振动特征温度来计算面积比. 这里的最初CFD数据信

息是通过传统方法较为粗略计算无粘型线得到的喷管

流场提取的. 在后续的数次迭代计算中, 流场参数将渐

渐收敛.
由于面积比的计算公式是针对平衡流动的, 非平

衡计算所得实际的出口马赫数与设计马赫数存在一定

偏差. 为了得到更准确的无粘流场, 本文对喷管面积比

进行修正.
图4中三角点为各马赫数下用式(3)计算所得面积

比, 方块点为该面积比在非平衡计算中对应的实际出

口马赫数. 利用面积比与其实际出口马赫数的关系进

行曲线拟合, 在拟合曲线中提取出各马赫数所对应的

面积比重新设计型线, 经过多次迭代计算后, 得到最

终的面积比, 使设计马赫数与实际马赫数一致.

2.2 高焓流动边界层修正方法

在实际喷管流动中, 因为黏性的作用壁面附近存

在边界层流动. 边界层的存在会对喷管流动产生影响,
主要表现在两方面

[17]:
(1) 边界层沿喷管壁面的发展会影响喷管的截面

积分布, 相应地会影响轴向马赫数的分布;
(2) 边界层会与喷管内的波系发生相互干扰, 影响

流场的均匀性.
严格来说, 喷管边界层修正应进行流量损失修正

和波系与边界层相互干扰的修正两部分. 但是实际上

波系与边界层相互干扰的修正很难进行, 因此实际的

修正是对型面进行流量损失修正.
边界层厚度对喷管有效截面积分布的影响, 可以

用边界层位移厚度δ*来进行修正, 即如图5所示, 把喷

管位流型面沿壁面法向向外移动一个δ*值.
传统的边界层修正方法是基于冯-卡门动量方程

解的修正方法
[23,24], 引入一系列经验公式来求解该方

程, 得到位移厚度. 求出位移厚度之后, 按图5所示, 将
位移厚度以法向叠加到原位流型面上就可以得到喷管

的物理型面.
传统的边界层修正方法是利用一种较为粗略的边

界层估算结果, 并且一般不考虑非平衡流动对边界层

的影响. 此外, 该方法一般认为在喷管喉道处的边界

层厚度是可以忽略不计的. 对于高超声速喷管而言,
喉道处的细微变化会引起喷管出口流场均匀区来流参

数分布的变化, 尤其是针对超大尺度的喷管流动. 如
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图 5 (网络版彩图)边界层修正示意图
Figure 5 (Color online) Diagram of displacement thickness correc-
tion.

唐蓓等. 中国科学: 物理学 力学 天文学 2019 年 第 49 卷 第 7 期

074701-4



表1所示, 对于JF12激波风洞的Ma6, Φ1.5 m喷管, 其喉

道处的边界层厚度约占喉道半高的5.67%, 实际面积

比(出口面积与喉道面积之比)约为57.84. 若忽略喉道

处的边界层厚度, 其实际的面积比约为51.31. 喉道处

的边界层厚度会对实际的面积比产生较大的影响, 从

而影响出口马赫数. 针对大尺度的高超声速喷管的设

计, 我们需要考虑喉道附近边界层的影响. 此外, 传统

的边界层计算方法并不能考虑到高温气体效应以及非

平衡流动对于边界层发展的影响.
为了改善传统边界层修正方法, 本文提出了一种

新的边界层修正技术: 基于CFD的喷管边界层修正优

化技术. 根据目前计算机技术、高精度数值模拟计算

的发展情况, 我们有理由相信: 与采用传统经验公式

修正边界层的结果相比, 目前应用CFD技术可以得到

更加准确的边界层厚度. 因此, 目前的研究是以高精

度CFD数值模拟结果为基础, 计算喷管边界层厚度和

位移厚度, 进而对无粘喷管型线进行黏性影响修正,
并进一步优化结果.

新型边界层计算方法是基于高精度CFD数值模拟

进行的. 首先对无粘型线进行高精度非平衡CFD计算,
得到喷管全流场参数. 边界层内从物面(当地速度为

零)开始, 沿法线方向至速度为当地自由流速度ue的
99%(即u=0.99ue)的位置之间的距离, 为边界层厚度.
根据喷管出口处的速度分布确定边界层外缘所在位

置, 如图6所示.
在该点处作一条流线, 以流线上的参数作为主流

区的参数来进行边界层的搜索. 图7所示为喷管壁

面、流线和搜索得到的边界层位置. 以边界层到喷管

壁面的最短距离作为边界层厚度, 并以该距离做速度

积分得到位移厚度.
基于扣除边界层位移厚度的出口尺寸重新设计无

粘型线, 并将计算得到的位移厚度以法向叠加得到物

理型线. 一般来说, 第一次修正喷管长度变化较大, 计
算得到的边界层位移厚度与实际的位移厚度存在一定

的偏差, 因此需要在此基础上进行优化.

2.3 喷管型线的CFD迭代优化

前两节已经介绍了无粘型线设计方法和边界层修

正方法, 本节将介绍喷管型线设计的完整流程, 如图8
所示.

首先, 基于目前方法设计一条出口半高为y1的无

粘型线, 对其进行非平衡高精度数值模拟. 根据CFD
结果提取出特征区域的关键设计信息, 即组分信息及

比热比. 根据提取出的信息重新设计无粘型线, 再次

进行计算以确保区域信息无误, 同时对面积比进行

表 1 JF12激波风洞Ma6, Φ1.5 m喷管喉道及出口参数

Table 1 Throat and exit parameters of Ma6, Φ1.5 m nozzle

喉道半高
(m)

喉道边界层
厚度 (m)

出口半高
(m)

出口边界层
厚度 (m)

0.086 0.005 0.746 0.130

X (m)

R
ad

ia
l d

is
ta

nc
e 

(m
)

8.5 8.55 8.6 8.65 8.7 8.75 8.8 8.85 8.9
0.5

0.55
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0.9

图 6 (网络版彩图)速度分布和流线
Figure 6 (Color online) Distribution of velocity and streamline.

X

Y

Countour line
Boundary layer
Streamline

图 7 喷管型线、流线和边界层边缘线
Figure 7 Nozzle contour, streamline and boundary-layer edge.
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修正.
根据CFD结果搜索边界层外缘所在位置, 计算边

界层位移厚度, 出口处的位移厚度为δ*. 基于扣除边界

层位移厚度的出口尺寸(y2=y1–δ*)重新设计无粘型线,
这里无粘型线的设计需要进行多次计算迭代. 将计算

得到的位移厚度以法向叠加到新的无粘型线上得到实

际型线. 对实际型线进行CFD计算判断其流场指标是

否符合要求, 若不符则再次进行边界层修正优化, 直

到流场指标符合要求为止.
根据国军标GJB 3477-1998[25]对激波风洞流场的

要求, 我们选取最大马赫数偏差 Mamax、出口马赫数

分布相对均方根 Ma和轴向马赫数梯度 Ma
x

d
d

三个参数

作为流场均匀性的判断标准:

Ma Ma Ma= , (6)i i

Ma Ma= , (7)imax max

n Ma= 1
1 ( ) , (8)Ma

i

n

i
=1

2

Ma
x

m x Ma x Ma

m x x

d
d = . (9)j

m
j j

j

m
j

j

m
j

j

m
j

j

m
j

=1 =1 =1

=1

2

=1

2

由于高马赫数下喷管无粘型线长度较长, 与修正

后实际型线的长度及边界层厚度有较大差异, 第一次

修正时流场均匀性受到较大的影响, 需进行多次迭代

优化计算. 同时, 在叠加位移厚度时, 由于长度的差异

不能直接叠加全尺度的位移厚度, 需根据新的无粘型

线进行适当调整.

3 结果分析

在设计出喷管型面之后, 需要对其进行流场校测,
以检验其流场品质是否能达到设计要求. 考虑到经济

性和耗时等因素, 无法将喷管放入实际风洞中进行实

验, 因此对其进行数值模拟验证.

3.1 JF12激波风洞Ma6, Φ1.5 m喷管算例验证

在计算前, 首先利用已有的JF12复现飞行条件激

波风洞直径Φ=1.5 m, Ma6的喷管进行程序验证, 以确

保计算条件及设计方法无误. 本节对三种不同的设计

模型做了CFD数值模拟, 并进行了详细的对比分析.
第一个模型是JF12激波风洞的Ma6, Φ1.5 m在用喷管;
第二个模型是按传统方法设计和边界层修正的Ma6,
Φ1.5 m喷管; 第三个模型是按本文提出的型线设计方

法设计的Ma6, Φ1.5 m喷管.
计算初始条件是静压10 Pa、静温288 K; 驻室条

件总温1746 K、总压1.12 MPa; 壁面设置为绝热壁面;
湍流模型为S-A模型. 图9分别是3个喷管出口马赫数

分布.
对比三个模型计算得到的流场, 参考表2中流场均

匀性参数, 模型3按新型方法优化修正的喷管型线, 在

此工况下得到的流场品质较好, 喷管出口流场均匀区

马赫数更接近设计马赫数, 且流场均匀性更好, 能够

得到较高品质的试验段气流.

3.2 大尺度高焓Ma17喷管设计

本文针对Ma17, Φ2.5 m喷管进行了高温效应影响

下无粘型线设计并对边界层进行了迭代修正. 在设计

开始

基于目前方法设计无粘型线

非平衡高精度CFD计算

基于CFD结果提取关键信息, 重
新设计无粘型线

非平衡高精度CFD计算

基于CFD结果, 搜索边界层, 计

算位移厚度

重新设计无粘型线

法向叠加位移厚度, 得到实际

型线

非平衡高精度CFD计算

流场指标

是否符合要求

结束

YES

NO

图 8 基于CFD的迭代修正方法流程图
Figure 8 Flow chart for CFD based iterative correction method.
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无粘型线时, 考虑气体组分变化对型线的影响.
本研究数值模拟计算量大, 要求计算程序鲁棒性

好、收敛快且结果可靠. 因此本研究采用CFD++数值

模拟软件进行喷管定常流动计算. 考虑到高温效应影

响, 计算采用化学非平衡双温度模型, 湍流模型为Spa-
lart-Allmaras(S-A)模型

[26,27]. 初始条件为压力10 Pa、
温度288 K; 驻室条件为总压30 MPa、总温7400 K; 壁
面为绝热壁.

图10为非平衡CFD流场的马赫数分布图. 无粘型

线的长度为33.1 m, 边界层厚度展导致出口马赫数严

重偏离设计状态. 由于出口处边界层厚度发展过厚, 流
场在喷管后半段被压缩, 导致轴线马赫数在出口附近

下降. 本研究按2.3节所提方法, 对Ma17喷管进行高焓

流动的边界层修正. 同时, 考虑了喷管设计中随着型线

的优化收敛过程, 其喷管长度相应改变导致的边界层

厚度变化问题. 修正时取20 m处的边界层位移厚度来

计算新的无粘型线的出口尺寸. 第一次修正后型线长

度为19.9 m, 与选取位移厚度的长度相差较小. 此时,
出口马赫数接近设计状态, 但是如表3所示, 流场均匀

性不理想, 再次进行边界层修正优化. 图11为三条型线
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r
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0.80.70.60.50.40.30.20.1

图 9 喷管出口马赫数分布对比
Figure 9 Comparison of Mach number distributions at cross section
of nozzle exit.

表 2 喷管流场均匀性参数

Table 2 Parameters of the uniform flow

长度
(m)

出口平
均马赫数

最大马赫
数偏差

马赫数分布
均方根

模型1 8.72 6.24 0.076 0.039

模型2 6.22 6.70 0.038 0.013

模型3 17.94 5.96 0.025 0.010

2 4 6 8 91M: 3 5 7 12 14 161011 13 15 17

(a)

(b)

(c)

图 10 (网络版彩图)Ma17喷管马赫数分布图. (a) 无粘型线
计算得到的初值流场; (b) 第一次高温效应与边界层修正结
果; (c) 第二次高温效应与边界层修正结果
Figure 10 (Color online) Mach number distributions of Ma17 nozzle.
(a) Initial flow field of inviscid contour; (b) result of first correction; (c)
result of second correction.

表 3 Ma17喷管流场均匀性参数

Table 3 Parameters of the uniform flow at Ma=17

长度
(m)

出口平均
马赫数

最大马赫
数偏差

马赫数分布
均方根

无粘型线 33.1 13.3 0.8417 0.1783

第一次修正 19.9 16.4 0.0949 0.0248

第二次修正 15.7 16.9 0.0700 0.0163

1
2
3
4
5
6
7
8
9

10
11
12
13
14
15
16
17

Radial distance (m)

M
ac

h 
nu

m
be

r

0.80.6

Second correction
First correction
Inviscide correction
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图 11 Ma17喷管出口马赫数分布对比
Figure 11 Comparison of Mach number distributions at cross section
of Ma17 nozzle exit.
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出口马赫数的对比. 经过两次修正优化后, 喷管型线长

度大幅缩减, 达到短化目的, 同时出口马赫数与设计状

态基本一致, 流场均匀性尚可.

4 结论

本文针对大尺度高焓超高速流动下的激波风洞喷

管设计, 提出了一套基于CFD模拟数据的高温气体效

应和高温边界层的迭代修正和优化方法. 在高焓喷管

设计和优化过程中, 通过提取前次计算数据, 设置喷

管特征区流场组分参数, 更加准确地得到该区域比热

比参数变化. 在边界层设计中, 基于非平衡条件CFD
计算, 同时利用S-A湍流模型模拟高焓喷管膨胀区壁

面边界层, 通过2–3次以上迭代修正和优化过程, 得到

高温气体效应下更为接近设计参数的喷管型线.
该方法通过力学所JF12复现飞行条件激波风洞的

Ma6喷管性能进行了验证, 得到了更为接近设计参数

的喷管型线, 确认了方法的可行性. 该方法应用在出

口直径2.5 m, Ma17高焓激波风洞喷管设计中, 从CFD
数值模拟分析中可以看出设计结果较为理想.
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Nozzle design for a large-scale high-enthalpy shock tunnel

TANG Bei1,2, WANG YunPeng1,2* & JIANG ZongLin1,2

1 State Key Laboratory of High Temperature Gas Dynamics, Institute of Mechanics, Chinese Academy of Sciences,
Beijing 100190, China;

2 School of Engineering Science, University of Chinese Academy of Sciences, Beijing 100049, China

The shock tunnels are the important ground-test facilities to perform high-speed aerodynamic experiments, and the
nozzle is the key component to generate uniform flow in the shock tunnel test. In this paper, the design method for the
axisymmetric contoured nozzles is studied for a large-scale high-enthalpy shock tunnel. The design method includes the
design of inviscid contour line and the correction of viscous boundary-layer. Once the inviscid nozzle lines are
determined, the corrections for the displacement thickness of boundary layer are performed. The traditional design
methods for the hypersonic nozzle ignore the displacement thickness at the throat section, which is small compared to the
characteristic length (radial distance at the throat section). This assumption has been applied successfully to many
supersonic and hypersonic nozzles. However, the correction of displacement thickness at the throat should be taken into
consideration for the large-scale nozzles at the high Mach number. In the high-enthalpy shock tunnels, the real-gas effects
and the chemical non-equilibrium are obvious and cannot be ignored. In this study, the necessary corrections for the high-
temperature effects and the viscous boundary-layer were carried out using the Navier-Stokes solver, where the effects of
chemical non-equilibrium are considered in the simulations. Based on the method of characteristics (MOC), the
parameters of characteristic grid region, such as the specific-heat-ratio γ, are determined by results of CFD simulations.
Specific-heat-ratio can be calculated by NASA’s fitting method using the present numerical gas individual species. Then,
the boundary-layer corrections are performed by using the calculated displacement-thickness iteratively. In this paper, a
nozzle for Mach 17 was designed using the improved Sivells’s method and was analyzed based on the computational
fluid dynamics (CFD) simulations. The diameter at the nozzle exit is 2.5 m, the total temperature and total pressure are
7400 K and 30 MPa, respectively.

high-enthalpy hypervelocity shock tunnel, nozzle design, boundary-layer correction, real-gas effects, CFD
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