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提要:在过去实际工作的基础上 (1971-1976)，总结了气动激光器快速膨胀喷

管设计时应考虑的一些问题， 包括主要参数的选择、喷管理论型壁的计算和边界层

修正方法的讨论等。 同时，通过大量的计算分析，给出了不同条件下边界层修正的

简便方法a
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Abstract: Based on practical work in 1971-1976, some problems to be considered in 

designing of rapid expansion nozzles for gas-dynamic lasers were summarized, including the selection 

of important parameters, the discussion on methods for contoured pozzles design and the correction 

for boundary layer grouth etc. Through a large amount of numerical analysis, a simple convenient 

method fol' correcting boundary layer grouth under various conditions was also presen臼d.

-、引
-E 

快速膨胀喷管是气动激光器的一个关键

性部件，其主要作用是迅速有效地冻结工作

气动的振动能，与常规超音速风洞的喷管不

同。气动激光器喷管设计的基本原则应该是:

在保证气流具有最小扰动的前提下，获得最

大的冻结效果3 气流的扰动即不均匀性，将

直接影响输出光束的质量， 而冻结效果则关

系到器件的效率。要同时保证气流均匀和有

效冻结，是有一定矛盾的，需要全面权衡和合

理协调。

一、影响喷管冻结效率的因素

根据大量的理论分析和实验研究表

明[1-8) 在一定的气流滞止条件下，影响冻结

的主要因素是啧管的几何形状，其中起主要

s 

图 1 喷管几何参数图

收稿日期 1979 年 10 月 6 日。
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作用的几何参数有喉部曲率半径矶、 R2' 气

流最大膨胀角仇，喉道高度扩和面积比.A.，/

A骨(见图 1) 。

啧管亚音速段的形状对冻结效果的影响

是不容忽视的，小的喉部曲率半径 R1 和大的

气流进入角比能使气流提早在亚音速段出

现非平衡现象，从而加速振动能的冻结。 R1

=0 和 ()1 =90。代表一种可能最快的亚音速

膨胀，冻结效果最好，但当且=h* 和 ()1 =45。

时，性能降低不大[6]。

项管超音速部分的喉部曲率半径 R2 对

冻结效果的影响与 R1 →样，原则上愈小愈

好。其值取决于喷管理论型璧的计算方法。通

常用特征线方法计算的最小长度喷管，喉部

呈尖角， R2.=0， 若用 Foelsoh 方法计算喷

管肌10] 喉部曲率半径则与扩和 ()2 有关。一

般 R2<肘。对于 ()2 一般取理论上允许的最大

值，即取设计马赫对应的 Prandtl-Mayer 膨

胀角甸的一半(θ2=专ωE)。
喷管喉高扩是表征喷管冻结效率的一

个重要参数。 对于面积比相同的喷管(不计

及粘性)都是几何相似的。 喉道尺寸愈小，喷

管长度就愈短，气流参数沿喷管轴向变化的

梯度就愈大，因而冻结效果也就愈显著。 小

喉高是气动激光器喷管的特征，一般为 0.5

毫米量级3 如果能在加工和装配精度方面得

到保证，并能使喷管壁面(特别是喉部区域)

得到充分的冷却，则喉道高度还可以减小，比

如小到 0.1 毫米[11] 。

喷管出口面积与喉部面积之比.A.，/A*, 

是决定喷管冻结效率的另一个重要参数。 面

积比愈大，气流膨胀的程度就愈大，喷管中气

流的温度和压力就愈低3 、 通常， ，面积比是根

据燃烧室中能达到的滞止温度 To 和某一规
定的光腔中的气流温度 T 之比，按等;庸关系

来确定的。 而光腔中气流温度的规定，是以

保证水蒸气不致冷凝为前提的 3 过去，一般
都取 T~300K 左右，但是，喷管中的水气在
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快速膨胀的过程中并不是一达到饱和条件就

开始冷凝，通常还有 40"，8000 的过冷度。 另

外，由于C02-N2 中的一部分振动能通过驰

豫过程，最终要转为平动能，从而使喷管下游

的气流温度比按等煽关系计算的温度为高，

所以，考虑到这两方面的因素，面积比还可以

选得大一些。

在讨论影响冻结效果的因素时，还必

须提到复合参数poh沓的问题、 Stollery 和

Smi也[12] 以前在研究喷管的非平衡效应时，

提出了一个描述冻结效果的相似参数 poh*。

Gerry[lJ从有效冻结振动能的角度出发，并根

据冻结通常是发生在喉部区域附近这一事

实，导出了用 poh* 表示的描述气动激光器冻

结效果的准则:

po扩<2(pτ布效)T*u*

Anderson [5 J 支持并详细考虑了这一复合参

数的含意，指出，在喷管的其他参数(如气体

成份、温度、面积比等)不变的情况下，峰值增

益和最大可用能量都是 poh* 的单值函数。并

建议取 Poh*~1 大气压·厘米比较合适。我们

认为这个复合参数可供设计时参考。

三、影晌气流均匀性的因素

影响气流均匀性的因素是多方面的，就

气功激光器列阵喷管而言，主要是波系和尾

迹。 列阵喷管的叶片尾部，由于结构强度的

原因，需要截短，这就不可避免地要产生一定

强度的激波;流经叶片尾部的气流由于粘性

的作用，在脱离叶片时要产生紊流尾迹3 其

次，由于喷管在设计(包括粘性影响的修正)、

加工和装配过程中的不当，往往会使气流产

生各种性质的扰动(气流分离、不同程度的膨

胀和压缩波系，以及波系与边界层的相互作

用等)，此外，来自燃烧室中的原始气流，由于

燃烧、混合过程造成的不均匀性和不稳定性，

也是一种需要考虑的因素。

要定量估算这些因素对气流均匀性的影



响，是比较困难而又复杂的一个问题，要估算

由这些因素引起的气流不均匀性对光束质量

的影响，那就更困难，只能作一些粗略定性的

介绍。

Simons[18l 指出，如果不修正喷管侧壁的

边界层，由这种边界层引起的激波有可能使

气流产生 10% 的密度不均匀性。 采用简单

的使侧壁线性外扩的办法(具体量由计算确

定，约为 0.5"'1。量级)，就能使这种扰动减

少一半以上。 Clark:[14l 用几何光学的办法，对

共焦非稳腔估算了这种扰动对光束质量的影

响，当 LJpjρ=7% 时，平行和垂直于气流的远

场强度都有很大的畸变。 RωseU[15l在分析这

一问题时指出，由侧壁激波引起的密度扰动

必须限制在千分之几以内。

对于和光轴相交的激波，一般来讲，只使

光束发生偏转，即相位畸变是线性的。 相对

于偏转了的光轴，其远场强度不变。 因此p 对

于这种畸变，可以通过外光路系统加以校正。

但是，这些激波和尾迹或边界层相互作用，可

能导至相位的高阶畸变。所以也应尽可能使

这类激波的强度减弱。

由于气动激光器的光轴安排得与喷管叶

片的后缘相垂直，尾迹和紊流对光束质量的

影响不大[1剑，主要是通过光束的散射作用来

影响光束质量。 具体估算这些影响是十分复

杂的。

喷管的加工，特别是喉部的加工，应保证

准确的公差和良好的表面光洁度。Wagner[16J

提出加工精度要保证在土0.025 毫米以内，

表面光洁度为 0.3x10-6 米(相当于气711) 。

这只有经过仔细的研磨和抛光才能达到 3 目

前国内尚无现成的工艺来加工符合上述要求

的喷管叶片。

喷管的装配，特别是喉部尺寸的保证，也

是十分重要的。 由于喉部尺寸很小(如 0.2

毫米)，即使小的装配误差(土0.02) ，就能带

来很大的相对误差(土10%)，因而严重影响

气流的均匀性。

要使气流均匀，还必须保证喷管在工作

过程中结构尺寸的稳定性。 为此喷管冷却是

必要的。 另外，由于粘性的影响，使靠近喷管 、

壁面的气流减速，将动能转为热能，从而使气

体加热对粒子数反转产生不利影响。对于民

=1400K, po=25 大气压， M=4，扩 =0.2 毫

米的喷管。 当壁面温度 Tw=700K 时，增益
损失可达 21%口1J。因此从冻结的角度来看，

喷管也必须充分冷却。

四、喷管设计方法的讨论

为了减少扰动，喷管型壁需作仔细的气

动计算。 处理问题的思路可仿照常规超音速

风洞喷管进行。 由于振动能只占总娃的百-分

之几，只要能给出合适的气体比热比γ，则忽

略非平衡的影响，按完全气体等脑流来计算

喷管，对气动参数影响不大[11l 。

亚音速段的设计比较简单，只要保证喷

管面积单调地收缩，沿轴向不出现逆压梯度。

详细地计算壁面形状是不必要的[15J。例如甚

至亚音速进入角。1 = 900，喉道曲率半径 R1

=。这种极端情况，也未观察到气流的分离

现象并能满足气流均匀性的要求阳。 此外，

只要凡手0，亚音速段气流都很接近一维流

动。 所以亚音速段的设计，一般采取直线或

棋形收缩， θ1=450 ， R1 -;::::， 扩。

喷管的超音速部分，据报导都采用特征

线方法计算的最小长度喷营，邸， 6， 15 ， 16J 。 设计

时假定喉部为直音速线，气流起始膨胀角取

最大值， ()2=专 ωE。这种喷管喉道呈尖角，
长度最短，膨胀速率最快，从冻结振动能的角

度比较理想。但在实践过程中存在一些问题，

首先是加工、装配的要求十分苛刻，对于尖喉

道，如果轴向错位为喉高的 1%，则相当于造

成气流转角 1。的扰动剧。此外，尖角还容易

引起气流分离，导至喉部侧壁边界层迅速增

厚，产生喉道激波。直音速线的假设，也使喉道
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下游产生过渡膨胀，从而引起分离，出现激波。

因此， Anderson 建议把尖角圆弧化，这样将

造成理论上的增益和最大可用能量减少15%

左右，但实际上带来的好处可能比这更大3

所以，特征线方法设计的最小长度喷管

并不是一种最理想的方法。 我们建议采用国

内在常规超音速风洞喷管设计时用得最多的

一个方法一-Foel日出方法，它是通过假定喷

管的转折点以前的气流为泉流分布，并利用

特征线原理来计算喷管型壁的一种非常简便

的解析方法(10] 见图 2。主要计算公式如下z

U C 

z 

图 2 喷管设计用图

ω=俨+xBtgBi1- ~孚)(孚y (。
、 V ;.(.fB I 、 ""B / 

Xíiè= 俨cosB+M俨 (θB-B)cos(B+μ) -0'。

(2) 

'!IÊo ='f 鼠丑。+M r(BB - B) SID (B +μ) 

其中 。n=专ωE， B= ωE 一ω

ω=后叫拮(M2- 1) 1 
_tg-1 、组亡T

俨=刮子!1(1+孚M2)J 言('Y-l)

俨0 =俨/BB

ο'0 = 俨B∞sBn-xn，

ZB =30B∞SBB一俨咐n)
咱 1

μ=皿 M

~ (3) 

用 Foel日出方法设计的喷管，喉部有一

小于喉高的曲率半径，有可能兼顾冻结与气

流均匀性的要求。 此外p 它的型壁坐标有简

单的解析表达式，便于各种运算和分析J 用
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这种方法设计具有较高马赫数和较大膨胀角

的气功激光喷管的适应性，我们用特征线法

在电子计算机上作了对比研究。结果表明，

即使在这种条件下泉流假设有所偏离，但还

是可以用的。 通过在几个气动激光器上实际

使用的结果也表明:测得的小信号增益已达

到甚至超过国外同类器件的水平。

对于低压运转的气动激光器，由于腔压

较低，密度扰动相对来说不太严重，因此喷管

型壁可以不必仔细考虑，可以采用简单的棋

形或锥形喷管口510

五、冻结 γ 的计算

在作气动计算时， γ 是一个最基本的参

数。关于 γ有两种不同的看法，一种认为 γ对

理论型壁的影响不大，设计时可取γ=1 .4。

其主要根据是:只要面积比相同，采用不同 γ

用同一方法计算的型壁相差很小，另一种

看法相反，认为 γ值对型壁计算十分重

要阳。

我们认为， γ 取作常数，本身就是近似

的，但考虑到 γ对喷管马赫数和边界层位移

厚度的计算影响都较大，不考虑气体的条件，

随意规定 γ值也是不合适的。 另外， γ 变化

对喷管型壁坐标影响不大这一实际情况，

使得在一个固定的喷管中改变气体的成

份，寻找最佳参数的实验提供了依据。 但这

种最佳参数的状况往往不是喷管的设计状

况。 具体计算时，采用"冻结 γ月的概念P 即假

定混合气体流经喉道前为平衡流，在喉道处

气体上振动能级突然冻结。

考虑到 H20 的町、 V3 两个振动能级的特

征温度都很高，在给定的滞止条件下这两个

能级的振动能小得可以忽略不计。 所以从喉

部开始，混合气体中随气流温度变化的振动

能只有 002 的町、h 能级和 H20 的均能级，

E ,, (T) =E"co. (Vl) +E"∞I (V2) ' 

+E"H.O(V2) (4) 



由于 E，， (T) 随温度的变化不是常数而

是温度的函数，使混合气体的定容比热 0.，

(因而 γ)也成了温度的函数。 因此，若要取γ

为常数，则应求出 C。在某种意义上的平均

值。

计算步骤如下:

1) 按一维等:脑变比热方法，求出喷管喉

部的气流温度T飞作为混合气体上能级的冻

结温度， 也是计算冻结 γ 的起始温度。

2) 利用中值定理求 0" 的平均值
-寸 (T.

(0，，)，， =τ斗士j几 (O") ，，dT

飞
，
/

T 
/
'
h、
、创V

E 
，

α
 

TT fitttJ 

-T 
1

一
一

-
厅i

E ,, (T *) -E似 (T.) (5) 
T善 -'1 'e

其中 T. 为喷管出口的气流温度。

3) 由 0，， = 侣。) Tr + (0，，)。即可求出冻

结 γ

γ = 1+去 (6)

其中 (O"hr=号叫'00.+ 帆) + 3RtþH.0, R 

为通用气体常数，白为组分。

六、喷管边界层的计算

对于气动激光器的快速膨胀喷管，由于

尺寸很小，边界层沿喷管轴向的发展很快，因

此， 粘性对气流均匀性的影响也更大3

气动激光器喷管中的边界层究竟是层流

还是紊流?这是一个可以进一步讨论的问题。

就典型的气动激光器喷管雷诺数(以喷管长 ·

度为特征长度)而言，一般都小于 106 量级

从原则上讲，应该是层流，但在实际上，由于

喉部曲率半径很小(有的就是尖角)，气流膨

胀角过大，有可能使气流分离而转变为紊流

边界层、 从国外发表的文章来看按层流计算

的居多[12 ， 13 ， 16 ， 17J 。 而美国 NOL 早期的冷流

场实验测得喷管中的边界层是紊流。

我们根据国外常用来计算气动激光器边

界层的 Cohen 和 Resh的k0[17J近似解法，分传

热壁 Ctw/to=O .4) 和绝热壁(如/to = l)两种情

况，用三种比热比 (γ = 1. 33、1. 36、 1 .4)和五

种马赫数 (M = 4.0、 4.25、 4.5、 4.75、 5.时，

针对用 Foelsch 方法计算的喷管，进行了边

界层位移厚度护 等参数的计算。

即使几何相似的喷管，边界层的发展也

是不相似的，所以，喷管边界层的位移厚度不

能直接整理为简单形式的相似参数，而只能

用复合参数的形式来表示，如号 (R.，，) 1/ 2
0 

' 为了使用方便，我们采用位移厚度复合参数

的形式为:

ð* ( 'Dnh*t??4 \1/ 2 
DELTAPHT=~( 之旦".. ~~V 1 

h~ \ . tg '磊/

=f(去， γ，儿，专)
(7) 

有了位移厚度复合参数，就可以根据给

定的各种参数，如 γ、 ME、扩、 To、 po、凡/to

等求出沿喷管壁面的位移厚度扩(功，见图

3 0 

经边界层修正后的喷管型壁坐标为:

必修 = Z31- ð*si丑 α

U修 = y理+扩 cosα
(8) 

综合全部计算结果，我们发现:
修正后的型监

z 

图 3 边界层修正图

1) 对一定的 γ、 ME~ 和 tw/to 来说，复合

参数 DEL'l'APHT 随芳的变化近似呈直

线3 因此可以利用最小二乘原理将计算结果

拟合成直线
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DELTAPHT=K舌 K 为斜率。

2) 对一定的 tw/to 以 γ 为参数，斜率 K

随 ME 的变化近似呈直线，即

K(y, M E) =α(γ) +b(γ)ME 
其中 α(γ〉是直线的截距， b (γ) 为斜率，都是

γ 的函数，而且 α(γ) 、 b(γ〉随γ 的变化也近似

呈直线，即 α(γ)=α。 +α1γ， b(γ) =bo+bt'Y。

3) 就工程应用来说，喷管的粘性修正，

可以将位移厚度 ð*(x) 直接加到喷管理论型

壁与之对应的 g 坐标上，即 Xfl(X) =如+ð气功，

其误差不超过 0.7% 。

4) 对于喷管喉道处边界层位移厚度饵，

也作了估算，在所算的范围内，何都很小，

ð;';;;;0.0062扩

具体设计时，可以不考虑喉道边界层的影响。

根据上述情况，可以将 O-R 关于具有压

力梯度、热交换、可压缩层流边界层十分繁杂

的计算大为简化，并有可能将全部计算结果

整理为近似公式，只要在所选的参数范围内，

都可以利用近似公式，求出位移厚度。

为:

整理后的位移厚度复合参数近似公式

DELTAPHT=主与旦旦旦γr\ tó / 2 / 

=K(γ， Ms) :. (9) 

K价， M E) = α(γ) +b(γ)MB 

= α。+α1γ+ (bo +b1γ)ME 
(10) 

对于层流传热壁 tw/to=O .4

• 26 • 

K x 10~=0.0088+0.2114γ 

+ (0.1131γ-0.0041)MB 
(11) 

对于层流绝热壁 tw/to=l

K X 104 = 0.7173 + 0.1054γ 

+ (0.3032γ-0.1667)ME 
(12) 

由近似公式引进的误差不超过土0.2 饵，

转换为喷管型壁坐标，一般都不超过士0.003

· 毫米，这在工程上是允许的。

近似公式的适用范围:γ;= 1. 33 ，，-，1. 4，

Ms = 4 .....， 5，对于传热壁只限于 tw/to = 

0 .4。 喷管坐标是用 Foelsoh 方法计算的。
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