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拉瓦尔喷管外发生激波反射工况详细分析

于　勇，徐新文
（北京理工大学 宇航学院，飞行器动力学与控制教育部重点实验室，北京１０００８１）

摘　　　要：平面拉瓦尔喷管的环境压力与入口总压的比值从设计工况到第三极限工况（管口处为正激波）

逐渐增大时，喷管外的激波现象不同．根据已知的激波反射理论，将设计工况到第三极限工况间的工作状况

进一步细分为强斜激波工况、马赫反射工况、双解区和正规反射工况、并将由气流偏转角所表示的发生正规

反射和马赫反射的条件用环境压力与总压的比值来表示，找出了强、弱斜激波的环境压力与总压比值的临界

值，得到这些临界值随着喷管面积比的变化趋势．最后针对面积比为５的平面拉瓦尔喷管，由理论分析得到其

管外发生正规反射、马赫反射、强斜激波反射时对应的压比分别为：０．０８４１，０．０９５９和０．２００５，并用数值模拟

来验证理论分析的正确性．
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　第９期 于　勇等：拉瓦尔喷管外发生激波反射工况详细分析

　　拉瓦尔喷管被广泛应用在航天航空、金属冶
炼等诸多工程实践中．理论上对于拉瓦尔喷管的
研究已经较为深入，关于拉瓦尔喷管出口截面处
超声速气流的在不同压比下的工作状态在各个版

本的经典教科书［１－４］中均有详细的分析．拉瓦尔喷
管不同工况的工程应用也较为广泛，如周文祥
等［５］研究喷管不同工况对可变截面发动机的影

响．随着空气动力学的发展，喷管外的激波的现象
又有了新的进展，然而教科书上所涉及到的喷管
外的激波结构在设计工况和第三极限工况（正激
波处于管口）只是简单地给出了斜激波这一流动
状态，或流动状态的简单描述［６］，没有像其他工作
状态那样给出详细的讨论，而且相关文献中也鲜
见报道．
对于一个给定的拉瓦尔喷管，对应于设计工

况、第三极限工况（管口正激波）和第二极限工况
（喉部声速，全管亚声速）均已求出了对应的压比
值．在工程应用中，压比值有时会处于设计工况和
第三极限之间，此时会出现强斜激波、激波的正规
反射和马赫发射这几种激波结构．给定一个上述
压比区间内的值下究竟会出现怎样的激波结构，
就作者所见到的教科书和文献都很少给出详细分

析．本文将对这些激波结构对应临界压比值的确
定给出详细的分析过程．根据这些临界压比值就
可以判断喷管外激波结构，从而得到喷管后更加
准确的气流参数．

１　激波反射现象的简单介绍

喷管外的激波结构实际上是一种激波反射现

象．关于激波反射现象，早在１９世纪就开始了研
究．奥地利物理学家马赫于１８７８年在试验中观察
到了激波的正规反射（ＲＲ）和马赫反射（ＭＲ），对
应的激波结构分别如图１和图２．在正规反射中，
两道入射激波（ＩＷ）相遇产生两道反射激波
（ＲＷ）．在马赫反射中入射激波在靠近对称面的

图１　正规反射示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｄｒａｗｉｎｇ　ｏｆ　ｒｅｇｕｌａｒ　ｒｅｆｌｅｃｔｉｏｎ

图２　马赫反射示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｄｒａｗｉｎｇ　ｏｆ　Ｍａｃｈ　ｒｅｆｌｅｃｔｉｏｎ

地方对突然变陡，形成圆弧状的“马赫杆”［７］．并在
马赫杆的上端点产生小段反射激波ＲＷ．关于马
赫杆的形状和位置，谭廉华［８］在论文中给出了很
详细的描述，指出了马赫杆为近似圆弧的曲线．然
而，在谭廉华的二维马赫杆形状的理论分析之前，
多数文献一直将马赫杆看作直线，可见马赫杆的
曲率之小，故可以近似认为马赫杆是一道正激波．
在反射激波与对称面之间还存在着滑移面Ｓ（ｓｌｉｐ－
ｓｔｒｅａｍ），滑移面Ｓ两侧气体的压强相等、速度方
向相同但大小不等．

图３　根据气流偏转角的反射的分区

Ｆｉｇ．３　Ｄｏｍａｉｎｓ　ｄｉｖｉｄｅｄ　ｂｙ　ｔｈｅ　ｄｅｖｉａｔｉｏｎ　ａｎｇｌｅ

Ｖｏｎ　Ｎｅｕｍａｎｎ（ＶＮ）于上世纪５０年代，对于
超声速气流经过楔形壁面时，应用守恒方程和边
界条件给出了正规反射和马赫反射的理论分析，

也就是“两激波理论”和“三激波理论”．并提出了
界定这２种反射的条件：脱体准则和力学平衡条
件，统称为ＶＮ准则．其中脱体准则是指：气流偏
转角θ大于反射激波为附体斜激波的最大允许气
流偏转角θｄ 时，即θ＞θｄ 时，只可能发生马赫反
射；力学平衡条件是指：假设气流经过一道正激波
产生的压强的增加值与经过正规反射产生的压强

的增加值相等时所对应的气流偏转角为θｎ，当气
流偏转角θ＜θｎ 就必然发生正规反射．这２个条
件可以表示为图３所示的关于来流马赫数、气流
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偏转角θ与激波反射类型的关系．当θ＞θｄ 时，发
生马赫反射；当θ＜θｎ 时发生正规反射；当θｎ＜θ
＜θｄ 时，为双解区域．在双解区域内，即使物理、
几何条件相同，如果初始条件不同，那么也会出现
不同的反射类型，也即会有迟滞现象［９－１５］发生．
在激波反射理论中，脱体准则和力学平衡条

件是用气流偏转角θ给定了发生马赫反射和发生
正规反射的临界气流偏转角．而喷管所产生的射
流，是通过环境压力与总压的比值来确定工作状
态的．在给定的压比值下，会出现怎样的激波结
构？这些界定不同激波结构对应的临界压比值，
需要做详细的分析．
本文要做的工作就是推导ＶＮ准则中发生正

规反射和马赫反射时对应的临界压比值和强斜激

波的临界压比值，从而对图４所示的喷管外气流
的７种工作状态进行近一步细分，做出如图５所
示的１０种工作状态，即求出在ｂ点代表的设计工
况与ｄ 点代表的第三极限工况之间能判断强斜
激波（ｃ点）、马赫反射（ｍ点）和正规反射（ｒ点）的

３个临界压比值．

图４　各种压比下拉瓦尔喷管外的流动状态

Ｆｉｇ．４　Ｆｌｏｗ　ｓｔａｔｅｓ　ｏｕｔｓｉｄｅ　Ｌａｖａｌ　ｎｏｚｚｌｅ　ａｔ

ｖａｒｉｏｕｓ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒａｔｉｏｓ

细分后的拉瓦尔喷管工作状态如图５所示增
加了ｃ－ｄ区间：管口外出现强斜激波；ｍ－ｃ区间管
外出现马赫反射；ｒ－ｍ 区间管外出现双解区域，即
有可能发生马赫反射，也有可能发生正规反射，并
可能出现迟滞现象；ｒ－ｍ 区间管处出现正规反射．
接下来就来求出ｃ，ｍ，ｒ点对应的临界压比值．

图５　详细划分后不同压比下拉瓦尔喷管外

的流动状态

Ｆｉｇ．５　Ｆｌｏｗ　ｓｔａｔｅｓ　ｆｕｒｔｈｅｒ　ｓｕｂｄｉｖｉｄｅｄ　ｏｆ

Ｌａｖａｌ　ｎｏｚｚｌｅ　ａｔ　ｖａｒｉｏｕｓ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒａｔｉｏｓ

２　对应管外不同激波结构的临界压
比值

　　设比热容比γ为常数，给定平面拉瓦尔喷管
形状（即喉部面积与出口面积已知）．
根据面积比与马赫数的关系式（１）可以得到

喷管出口截面的设计马赫数 Ｍａ１．则出口截面的
压力ｐ１ 由等熵关系式（２）求出．式中的ｐ０ 为燃烧
室总压．

Ａ
Ａ＊ ＝

１
Ｍａ１

２
１＋γ

１＋γ－１２ Ｍａ（ ）［ ］２
１

γ＋１
２（γ－１）

（１）

ｐ１
ｐ０ ＝

１＋γ－１２ Ｍａ（ ）２１
－ γ
γ－１ （２）

２．１　强斜激波

若喷管外的环境压力不等于设计工况时对应

的出口截面压力，从第三极限（管口正激波），即图

５中的ｄ点开始往下减小，由于喷管出口处的激
波结构是受到边界条件（环境压力）限制，与由气
流偏转角决定的激波结构不同，首先会出现强斜
激波结构．
气流经历强斜激波，波后马赫数会减小到亚

声速．气流经过正激波时，激波角β为π／２，在该
激波角下，波后的马赫数最小．当激波角β逐渐减

０９９１
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小时，激波强度逐渐减弱，波后马赫数逐渐增加．
那么必然存在着一个激波角βｓ为临界值，当激波
角π／２＞β＞βｓ 时，波后气流为亚声速气流，此时
激波为强斜激波；当β＝βｓ时，波后气流马赫数为

１．为后面书写简便，暂且将βｓ称为临界强斜激波
角，其计算公式为式（３）［７］

ｓｉｎ２βｓ＝ γ＋９
１６ －３－γ８ Ｍａ２１＋γ＋１１６ Ｍａ（ ）槡［ ４

１ ×

（１＋γ槡 ）＋γ＋１４ Ｍａ２１－３－γ］４
１

γＭａ２１
（３）

　　通过式（３）得到临界强斜激波角βｓ 后，将βｓ
代入斜激波波前波后的压力关系式（４）

ｐ２
ｐ１ ＝

１＋ ２γ
１＋γ

（Ｍａ２１ｓｉｎ２β－１） （４）

　　再结合出口处静压与总压的关系式，利用式
（５）

ｐ２
ｐ０ ＝

ｐ２
ｐ１
·ｐ１
ｐ０

（５）

就得到强斜激波的临界压比值ｐｓｔｒ／ｐ０＝ｐ２／ｐ０．联
系式（１）～式（５），在β＞βｓ时，可以得一组图６所示
的不同马赫数下压比值随激波角β的变化曲线．

图６　β＞βｓ时，不同马赫数的压比值与

气流偏转角的关系曲线

Ｆｉｇ．６　Ｃｕｒｖｅｓ　ｏｆ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒａｔｉｏ　ｖｅｒｓｕｓ　ｄｅｖｉａｔｉｏｎ　ａｎｇｌｅ

ａｔ　ｖａｒｉｏｕｓ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒｓ　ｆｏｒβ＞βｓ

可以看出：β＞βｓ时，ｐ２／ｐ０ 是β的复杂函数，
做出如图６所示的函数曲线，发现ｐ２／ｐ０ 是β的
增函数．一个出口马赫数唯一对应一个临界强斜
激波角，唯一对应强斜激波的临界压比值，其值可
由式（１）～式（５）确定．
斜激波气流偏转角与激波角的关系式如式

（６）所示

ｔａｎθ＝２ｃｏｔβ－
Ｍａ２１ｓｉｎ２β－１

Ｍａ２１（γ＋ｃｏｓ　２β）＋２
（６）

其函数曲线如图７所示．
图７中蓝色曲线对应不同马赫数，如果将发

生强斜激波的临界激波角βｓ带入式则可做出图７
中的黑色曲线．黑色曲线与蓝色曲线的交点对应
的即是βｓ和θｓ．图７中红色的曲线代表的是反射
激波为附体斜激波的最大允许气流偏转角θｄ＝
θｍａｘ（Ｍａ２），Ｍａ２ 表示反射激波前管口第一道激波
后的马赫数．最大气流偏转角的计算公式如式（７）
所示

ｓｉｎ２βｍ ＝ １－γ－１２ Ｍａ２１＋γ＋１１６ Ｍａ（ ）槡［ ４
１ ×

（１＋γ槡 ）＋γ＋１４ Ｍａ２１－ ］１ １
γＭａ２１

（７）

图７　不同马赫数气流偏转角与激波角的变化曲线

Ｆｉｇ．７　Ｃｕｒｖｅｓ　ｏｆ　ｄｅｖｉａｔｉｏｎ　ａｎｇｌｅ　ｖｅｒｓｕｓ　ｓｈｏｃｋ　ｗａｖｅ

ａｎｇｌｅ　ａｔ　ｖａｒｉｏｕｓ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒｓ

　　红色曲线与蓝色曲线的交点对应的即是βｍ
和θｍ．
在β＞βｓ时，从第三极限（管口正激波）开始，

随着环境压力的降低，激波角β从π／２逐渐减小，
强斜激波强度逐渐减弱，θ沿蓝色的线从右向左
逐渐增加，增加到θｍ 时，由于环境压力仍然较高，
所以还保持着强斜激波状态，随着环境压力的继
续降低，θ沿蓝色的线向左开始减小，直到达到

θｓ，即黑线与蓝线的交点．此过程在管口只有一道
强斜激波（入射激波）出现，由于波后均为亚声速
状态，所以不出现反射激波．

２．２　激波的马赫反射

当激波角β＜βｓ时，波后气流为超声速气流，
此时管口第一道激波（入射激波）变为弱斜激波，
设波前马赫数为 Ｍａ１，波后气流仍是超声速，随
后会发生激波反射现象．但由于入射波后的马赫
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航　空　动　力　学　报 第２７卷

数Ｍａ２ 比入射波前马赫数 Ｍａ１ 要低，所以对于
同样的气流偏转角来说，激波反射可能是马赫反
射也可能是正规反射．
激波反射理论中脱体准则指出：气流偏转角

大于反射激波为附体斜激波的最大允许气流偏转

角θｄ＝θｍａｘ（Ｍａ２）时，即θ＞θｄ时，只可能发生马赫
反射．注意，这里的θｍａｘ（Ｍａ２）是针对入射波后的
马赫数Ｍａ２ 而言的．
下面来求解发生马赫反射时θｄ＝θｍａｘ（Ｍａ２）

及相应的临界压比值ｐｄｅｐ／ｐ０．
前面已经由式（１）和式（２）求出了入射激波前

的马赫数Ｍａ１ 以及入射激波前的压力ｐ１／ｐ０．入
射波后马赫数Ｍａ２ 与入射波前马赫数Ｍａ１ 及入
射激波的激波角β之间的关系式如式（８）所示

Ｍａ２２ ＝
Ｍａ２１＋ ２

γ－１
２γ
γ－１

Ｍａ２１ｓｉｎ２β－１
＋ Ｍａ２１ｃｏｓ２β
γ－１
２ Ｍａ２１ｓｉｎ２β＋１

（８）

　　斜（入射、反射）激波的气流偏转角θ与（入
射、反射）激波角均满足式（６），并注意到反射激波
的气流偏转角应等于入射激波的气流偏转角．
所以需要联立求解入射和反射激波相对应的

式（６）～式（８）．由于是复杂的隐函数，可以使用试
凑法得到结果：由入射激波开始，激波角从βｓ 开
始逐渐减小，即沿图７中蓝线上的ｓ点继续向左，
可以由式（８）计算出Ｍａ２ 并由式（６）得到相应的
入射激波的气流偏转角θｔｐ（Ｍａ１）；再由式（７）和式
（６）计算出θｍａｘ（Ｍａ２），注意此时式中的马赫数应
取为反射波波前马赫数Ｍａ２．一直到入射激波的
气流偏转角θｔｐ（Ｍａ１）＝θｍａｘ（Ｍａ２）为止．得到了对
应脱体准则时的气流偏转角后即可得到入射激波

和反射激波的激波角，然后再由激波前后的压力
关系式（４）就可以得到此时（发生马赫反射）所对
应的压比值ｐｄｅｐ／ｐ０＝ｐ２／ｐ０．具体的计算流程图
如图８所示．
从激波角和气流偏转角的关系图７可以看出

当ａｒｃｓｉｎ（１／Ｍａ１）＜β＜βｓ 时，θ是β的单调增函
数．因此发生马赫反射时对应的是最小激波角βｍ
和最小气流偏转角（针对入射和反射激波）．图９
所示的在ａｒｃｓｉｎ（１／Ｍａ１）＜β＜βｓ条件下入射波激
波角与反射波后所得到的压力值的关系曲线．可
以看出入射波的最小激波角对应着发生马赫反射

的临界压比值，即环境压力降低到此值之前均发
生的是马赫反射．

图８　脱体准则对应的临界压比值分析流程图

Ｆｉｇ．８　Ｐｒｏｃｅｓｓ　ｃｈａｒｔ　ｏｆ　ｃｒｉｔｉｃａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒａｔｉｏｎ

ａｎａｌｙｓｉｓ　ｆｏｒ　ｄｅｔａｃｈｍｅｎｔ　ｃｒｉｔｅｒｉｏｎ

图９　β＜βｓ时，不同马赫数的激波角与压比的

关系曲线

Ｆｉｇ．９　Ｃｕｒｖｅｓ　ｏｆ　ｓｈｏｃｋ　ｗａｖｅ　ａｎｇｌｅ　ｖｅｒｓｕｓ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ

ｒａｔｉｏ　ａｔ　ｖａｒｉｏｕｓ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒｓ　ｆｏｒβ＜βｓ

２．３　激波的正规反射

如前面激波反射基本理论所述，Ｖｏｎ　Ｎｅｕ－
ｍａｎｎ力学平衡条件是指：假设气流经过一道正
激波产生的压强增加值与经过正规反射（两道连
续的斜激波）产生的压强增加值相等时所对应的
气流偏转角为θｎ，如果气流偏转角θ小于θｎ，就必
然发生正规反射．
下面求解正规反射时对应的最大气流偏转角

θｎ以及想对应的临界压比值ｐｖｎ／ｐ０．
由于斜激波、正激波前后关系式均为复杂函

数，所以也无法直接得到解析解，仍然需要用试凑
法求解．如图３所示，在三激波结构时，滑移线两
侧的压强相等（ｐ３＝ｐｎｏｒ），速度方向相同但大小不
同．根据ｐ３／ｐ１＝ｐｎｏｒ／ｐ１ 这一力学平衡条件可以
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做出如下的计算流程图１０．

图１０　ＶＮ准则的力学分析程序图

Ｆｉｇ．１０　Ｐｒｏｃｅｓｓ　ｃｈａｒｔ　ｏｆ　ｍｅｃｈａｎｉｃｓ　ａｎａｌｙｓｉｓ

ｆｏｒ　ＶＮ　ｃｒｉｔｅｒｉｏｎ

此时仍然要利用入射波和反射波气流偏转角

相同的条件，入射激波角则从入射波的马赫角

ａｒｃｓｉｎ（１／Ｍａ１）开始逐渐增大，即从图７中沿蓝线
从左往右，一直到气流满足力学平衡条件为止，即
气流经过一道正激波的压增等于气流经过两道斜

激波的压增．但是需要注意到，此时气流如果经过
两道斜激波会发生这样的情况：即反射波是强斜
激波还是弱斜激波？在试凑的过程中发现：喷管
出口截面处马赫数小于某一数值（约为２．４）时，

反射激波只有取强解才可能满足力学平衡条件；
出口截面马赫数大于这一数值时，反射激波取弱
解就能满足力学平衡条件．
所以在图１０所示的计算流程中，除了需要试

凑反射波使反射波气流偏转角等于入射波气流偏

转角外，在检查压增是否满足力学平衡条件时还
需要增加反射波取弱解还是取强解的判断分支．
在流程图１０中仍然反复使用斜激波前后关系式
（６）～式（８）和式（４）．对应入射波和反射波式中要
带入相应的波前波后参数．
根据图１０的流程图进行试凑，最终可以得到

ｐ２／ｐ１．再结合ｐ１／ｐ０ 就可以把力学平衡条件下的
最大气流偏转角θｎ 转变为压比界限值ｐｖｎ／ｐ０．根
据前面的图６和图９可知：压比值在对应激波角
和偏转角的范围内仍然是气流偏转角的单调增函

数，故而临界压比值ｐｖｎ／ｐ０ 唯一对应于临界气流
偏转临界角θｎ．

２．４　由压比值确定的激波反射情况

通过上面的分析，对设计工况到正激波工况
压比区间内，应用激波反射原理中的脱体准则和
力学平衡条件做了进一步详细的划分．根据前述
的流程图求解，得到３个临界压比值，分别是ｐｓｔｒ／

ｐ０，ｐｄｅｐ／ｐ０，和ｐｖｎ／ｐ０．这３个临界值将前述设计
工况和第三极限工况这一区间分为如图５所示的

４个不同工况区间．
对应不同的喷管面积比，即不同的设计马赫

数所对应的临界压比值不同．图１１所示是用前面
分析的方法所获得的拉瓦尔喷管不同的工况的压

比界限值随着拉瓦尔喷管的截面积比Ａｅ／Ａ＊的

变化曲线．

图１１　各工况压比临界值与面积比变化曲线

Ｆｉｇ．１１　Ｃｕｒｖｅｓ　ｏｆ　ｃｒｉｔｉｃａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒａｔｉｏｓ

ｖｅｒｓｕｓ　ａｒｅａ　ｒａｔｉｏｓ

从图１１中可以清晰的看出对应一种喷管（即
某一设计出口马赫数），设计工况下的压比（虚线）
与第三极限工况下的压比（实线加方块）之间，可
以细分为如前所述的几种工况：设计工况（虚线）
与正规反射工况（实线）之间只可能发生正规反
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射；正规反射工况（实线）与马赫反射工况（实线加
三角）之间属于双解区域，有可能发生正规反射，
也可能发生马赫反射；马赫反射工况（实线加三
角）与强斜激波工况（实线加圆圈）之间只可能发
生马赫反射；强斜激波工况（实线加圆圈）与第三
极限之间（实线加方块）发生的是强斜激波工况．
从数值上看：本文所讨论的３个临界压比值

明显不同，当喷管的出口与喉部面积比大于３．５
时，开始明显出现双解区域，这对根据压比值来判
断管外的激波结构很有帮助，丰富了对于管外斜
激波状况下喷管的流动认识．

３　拉瓦尔喷管各种工况的数值模拟

本节对一个特定尺寸的平面拉瓦尔喷管用

Ｆｌｕｅｎｔ进行数值模拟，观察不同背压条件下管外
的激波结构．设喷管出口和喉部面积比Ａｅ／Ａ＊＝
５，喷管外的各种工况的对应的临界压比值如表１
所示．

表１　面积比为５时各工况的压比界限值

Ｔａｂｌｅ　１　Ｃｒｉｔｉｃａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒａｔｉｏ　ｉｎ　ｖａｒｉｏｕｓ　ｗｏｒｋｉｎｇ　ｓｔａｔｅｓ

ｗｈｅｎ　Ａｅ／Ａ＊＝５

ｐｄｅｓ／ｐ０ ｐｖｎ／ｐ０ ｐｄｅｐ／ｐ０ ｐｓｔｒ／ｐ０ ｐｌ３／ｐ０

０．０２０　９３３　０．０８４　１００　０．０９５　９３３　０．２００　５９４　０．２４３　３５６

表１中 ｐｄｅｓ／ｐ０，ｐｖｎ／ｐ０，ｐｄｅｐ／ｐ０，ｐｓｔｒ／ｐ０ 和

ｐｌ３／ｐ０ 分别表示喷管在设计工况、正规反射、马赫
反射、强激波工况和第三极限工况临界压比值，对
应图１１中各条曲线在Ａｅ／Ａ＊＝５时的压比值．在
验证正规反射，马赫反射等各种工况时，分别取介
于正规反射和设计工况、马赫反射和强斜激波、强
斜激波和管口正激波之间的压比值来分别验证正

规反射、马赫反射、强斜激波工况．同时对设计工
况和管口正激波工况也进行了数值模拟．设总压
为５ＭＰａ，各个典型工作状态的环境背压先根据
表１算出区间，再在区间里取某个典型数值，具体
取值如表２所示．
数值模拟中，采用相同的计算域和网格划分，

边界条件的类型也相同，只有环境压力数值不同．
平面拉法尔喷管出口高度为０．１５ｍ，喉部高度为

０．０３ｍ，喉部到出口长为１ｍ，为使气流离开喷管
是方向平行于ｘ轴，喷管型线位一道圆弧，从喉
部开始向上略凸，在出口处与ｘ轴平行线相切．
计算域的全长取６ｍ，高为１．８ｍ．喷管出口处上
方的计算域向左延长０．２ｍ．计算区域的网格划

分如图１２所示，图中ｘ，ｙ分别代表轴向和径向
距离，网格总数５２　５００个．
计算域及边界条件如图１３所示．

表２　数值模拟中各种工况的压比和环境压力

Ｔａｂｌｅ　２　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒａｔｉｏ　ａｎｄ　ｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｉｎ

ｖａｒｉｏｕｓ　ｗｏｒｋｉｎｇ　ｓｔａｔｅｓ　ｕｓｉｎｇ　ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

工作状况 压比 环境压力／Ｐａ

设计工况 ０．０２０　９３３　 １０４　９６５

正规反射 ０．０５　 ２５０　０００

马赫反射 ０．１１　 ５５０　０００

强斜激波 ０．２１　 １　０５０　０００

管口正激波 ０．２４３　３５６　 １　２１６　７８０

图１２　计算域及局部放大的网格划分

Ｆｉｇ．１２　Ｍｅｓｈ　ｏｆ　ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　ｄｏｍａｉｎ

ａｎｄ　ｉｔｓ　ｒｅｇｉｏｎａｌ　ａｒｅａ

图１３　计算域的边界条件

Ｆｉｇ．１３　Ｂｏｕｎｄａｒｙ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　ｄｏｍａｉｎｓ

在数值模拟中，忽略气体黏性，空间差分格式
为２阶迎风．表２所列的各种情况用Ｆｌｕｅｎｔ计算
得到喷管出口局部区域的数值结果如图１４～图

１８所示．
图１４是设计工况下喷管外的压力和马赫数

云图．理论上，当压比值为设计工况时，超声速气
流顺利排出喷管，不产生任何形式的激波或者膨
胀波系．但在图１４（ｂ）中的马赫数云图可看到微
弱的压缩波波系，其原因是由于模拟中采用的喷
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管是一个内凹的弧形，在出口处与轴线平行．气流
在出口处会由于型线的连续内凹而连续偏转形成

的若干道逐渐汇聚的弱压缩波，从而形成图中所
示的微弱压缩波系．
图１５是正规反射工况时喷管外的压力和马

赫数云图．从数值模拟结果可以看到：在拉瓦尔喷
管外产生了连续相交的斜激波，这些斜激波都为

图１４　设计工况下喷嘴附近的压力云图

和马赫数云图

Ｆｉｇ．１４　Ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ａｎｄ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ

ｎｅａｒ　ｎｏｚｚｌｅ　ｉｎ　ｄｅｓｉｇｎ　ｓｔａｔｅ

图１５　正规反射工况下喷嘴附近的压力云图和

马赫数云图

Ｆｉｇ．１５　Ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ａｎｄ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ

ｎｅａｒ　ｎｏｚｚｌｅ　ｉｎ　ｒｅｇｕｌａｒ　ｒｅｆｌｅｃｔｉｏｎ　ｓｔａｔｅ

弱斜激波，这与理论预测的结果相一致．
图１６是马赫反射是喷管外的压力和马赫数

云图．可以看出，在这种环境背压下出现了典型的
马赫反射，形成了三激波结构组成的马赫盘．
图１７是强斜激波工况是喷管外的压力和马

赫数云图．可以看到在强斜激波工况时，喷管外是

图１６　马赫反射工况下喷嘴附近的压力云图和

马赫数云图

Ｆｉｇ．１６　Ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ａｎｄ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ

ｎｅａｒ　ｎｏｚｚｌｅ　ｉｎ　Ｍａｃｈ　ｒｅｆｌｅｃｔｉｏｎ　ｓｔａｔｅ

图１７　强斜激波工况下喷嘴附近的压力云图和

马赫数云图

Ｆｉｇ．１７　Ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ａｎｄ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ

ｎｅａｒ　ｎｏｚｚｌｅ　ｉｎ　ｓｔｒｏｎｇ　ｓｈｏｃｋ　ｗａｖｅ　ｓｔａｔｅ
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弯曲的强斜激波，激波后的气流为亚声速气流．
图１８是正激波工况时喷管外的压力和马赫

数云图．可以看到在拉瓦尔喷管的出口截面处形
成了一道正激波，波后的气流为亚声速．与图１７
的强斜激波工况不同，管口的激波近似是直线，而
不是曲线强斜激波．

图１８　正激波工况下喷嘴附近的压力云图

马赫数云图

Ｆｉｇ．１８　Ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ａｎｄ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ

ｎｅａｒ　ｎｏｚｚｌｅ　ｉｎ　ｎｏｒｍａｌ　ｓｈｏｃｋ　ｗａｖｅ　ｓｔａｔｅ

上面的几组数值模拟的结果可以验证前面的

理论分析中将激波角和气流偏转角临界值转化为

压比值临界值的正确性．

４　结　论

拉瓦尔喷管在设计工况和第三极限工况压比

区间内的激波工况可进一步的划分为强斜激波区

域、马赫反射区域、正规反射区域以及介于正规反
射和马赫反射的双解区．
１）根据Ｖｏｎ　Ｎｅｕｍａｎｎ的脱体准则和力学平
衡条件推导和确定了界定管外不同激波结构的所

对应的临界压比值（环境压力与总压比值）．将喷
管第三极限与设计工况之间又细分为了强斜激波

区间、马赫反射区间、双解区间、正规反射区间．
２）给出了如图１１所示的临界压比值随喷管
面积比变化的曲线．对于不同的压比值，根据图

１１能更加详细地分析拉瓦尔喷管外的激波的结
构和波后的参数．

参考文献：
［１］　童秉纲，孔祥言，邓国华．气体动力学［Ｍ］．北京：高等教育

出版社，１９９０．
［２］　王保国，刘淑艳，黄光伟．气体动力学［Ｍ］．北京：北京理工

大学出版社，２００５．
［３］　吴子牛，王兵，周睿等．空气动力学［Ｍ］．北京：清华大学出

版社，２００８．
［４］　王新月．气体动力学基础［Ｍ］．西安：西北工业大学出版

社，２００６．
［５］　周文祥，黄金泉．拉瓦尔喷管计算模型的改进及其整机仿

真验证［Ｊ］．航空动力学报，２００９，２４（１１）：２６０１－２６０５．

ＺＨＯＵ　Ｗｅｎｘｉａｎｇ，ＨＵＡＮＧ　Ｊｉｎｑｕａｎ．Ｉｍｐｒｏｖｅｍｅｎｔ　ｏｆ　Ｌａ－

ｖａｌ　ｎｏｚｚｌｅ　ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ　ｍｏｄｅｌ　ａｎｄ　ｓｉｍｕｌａｔｉｖｅ　ｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎ　ｉｎ

ａｅｒｏ－ｅｎｇｉｎｅ　ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ａｅｒｏ－

ｓｐａｃｅ　ｐｏｗｅｒ，２００９，２４（１１）：２６０１－２６０５．（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［６］　钱翼稷．空气动力学［Ｍ］．北京：北京航空航天大学出版

社，２００４．
［７］　Ｂｅｎ－Ｄｏｒ　Ｇ．Ｓｈｏｃｋ　ｗａｖｅ　ｒｅｆｌｅｃｔｉｏｎ　ｐｈｅｎｏｍｅｎａ［Ｍ］．２ｎｄ　ｅｄ．

Ｎｅｗ　Ｙｏｒｋ：Ｓｐｒｉｎｇｅｒ，２００７．
［８］　谭廉华．平面与轴对称定常激波马赫反射中的激波形状研

究［Ｄ］．北京：清华大学，２００７．

ＴＡＮ　Ｌｉａｎｈｕａ．Ｏｎ　ｔｈｅ　ｓｈａｐｅ　ｏｆ　ｓｈｏｃｋ　ｗａｖｅｓ　ｉｎ　ｓｔｅａｄｙ　ｐｌａ－

ｎａｒ　ａｎｄ　ａｘｉｓｙｍｍｅｔｉｃａｌ　Ｍａｃｈ　ｒｅｆｌｅｃｔｉｏｎｓ［Ｄ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：Ｔｓｉｎ－

ｇｈｕａ　Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２００７．（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［９］　Ｇａｏ　Ｂ，Ｗｕ　Ｚ　Ｎ．Ａ　ｓｔｕｄｙ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｆｌｏｗ　ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ　ｆｏｒ　Ｍａｃｈ　ｒｅ－

ｆｌｅｃｔｉｏｎ　ｉｎ　ｓｔｅａｄｙ　ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ　ｆｌｏｗ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ｆｌｕｉｄ　Ｍｅ－

ｃｈａｎｉｃｓ，２０１０，６５６：２９－５０．
［１０］　Ｂｅｎ－Ｄｏｒ　Ｇ，Ｉｖａｎｏｖ　Ｍ，Ｖａｓｉｌｅｖ　Ｅ　Ｉ，ｅｔ　ａｌ．Ｈｙｓｔｅｒｅｓｉｓ　ｐｒｏｃｅｓ－

ｓｅｓ　ｉｎ　ｔｈｅ　ｒｅｇｕｌａｒ　ｒｅｆｌｅｃｔｉｏｎ：Ｍａｃｈ　ｒｅｆｌｅｃｔｉｏｎ　ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ　ｉｎ

ｓｔｅａｄｙ　ｆｌｏｗｓ［Ｊ］．Ｐｒｏｇｒｅｓｓ　ｉｎ　Ａｅｒｏｓｐａｃｅ　Ｓｃｉｅｎｃｅｓ，２００２，３８
（４／５）：３４７－３８７．

［１１］　Ｓｕｄａｎｉ　Ｎ，Ｓａｔｏ　Ｍ，Ｋａｒａｓａｗａ　Ｔ，ｅｔ　ａｌ．Ｉｒｒｅｇｕｌａｒ　ｅｆｆｅｃｔｓ　ｏｎ

ｔｈｅ　ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ　ｆｒｏｍ　ｒｅｇｕｌａｒ　ｔｏ　Ｍａｃｈ　ｒｅｆｌｅｃｔｉｏｎ　ｏｆ　ｓｈｏｃｋ

ｗａｖｅｓ　ｉｎ　ｗｉｎｄ　ｔｕｎｎｅｌ　ｆｌｏｗｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ｆｌｕｉｄ　Ｍｅｃｈａｎ－

ｉｃｓ，２００２，４５９：１６７－１８５．
［１２］　Ｓｈｉｍｓｈｉ　Ｅ，Ｂｅｎ－Ｄｏｒ　Ｇ．Ｖｉｓｃｏｕｓ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｓｈｏｃｋ－ｒｅｆｌｅｃ－

ｔｉｏｎ　ｈｙｓｔｅｒｅｓｉｓ　ｉｎ　ｏｖｅｒｅｘｐａｎｄｅｄ　ｐｌａｎａｒ　ｎｏｚｚｌｅｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ

ｏｆ　Ｆｌｕｉｄ　Ｍｅｃｈａｎｉｃｓ　２００９，６３５：１８９－２０６．
［１３］　ＴＡＮ　Ｌｉａｎｈｕａ，ＲＥＮ　Ｙｕｘｉｎ，ＷＵ　Ｚｉｎｉｕ．Ａｎａｌｙｔｉｃａｌ　ａｎｄ　ｎｕ－

ｍｅｒｉｃａｌ　ｓｔｕｄｙ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｎｅａｒ　ｆｌｏｗ　ｆｉｅｌｄ　ａｎｄ　ｓｈａｐｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　Ｍａｃｈ

ｓｔｅｍ　ｉｎ　ｓｔｅａｄｙ　ｆｌｏｗｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ｆｌｕｉｄ　Ｍｅｃｈａｎｉｃｓ，２００６，

５４６（０１）：３４１－３６２．
［１４］　Ｈｏｒｎｕｎｇ　Ｈ　Ｇ，Ｓｃｈｗｅｎｄｅｍａｎ　Ｄ　Ｗ．Ｏｂｌｉｑｕｅ　ｓｈｏｃｋ　ｒｅｆｌｅｃ－

ｔｉｏｎ　ｆｒｏｍ　ａｎ　ａｘｉｓ　ｏｆ　ｓｙｍｍｅｔｒｙ：ｓｈｏｃｋ　ｄｙｎａｍｉｃｓ　ａｎｄ　ｒｅｌａ－

ｔｉｏｎ　ｔｏ　ｔｈｅ　Ｇｕｄｅｒｌｅｙ　ｓｉｎｇｕｌａｒｉｔｙ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ｆｌｕｉｄ　Ｍｅ－

ｃｈａｎｉｃｓ，２００１，４３８：２３１－２４５．
［１５］　Ｌｉ　Ｓ　Ｇ，Ｇａｏ　Ｂ，Ｗｕ　Ｚ　Ｎ．Ｔｉｍｅ　ｈｉｓｔｏｒｙ　ｏｆ　ｒｅｇｕｌａｒ　ｔｏ　Ｍａｃｈ

ｒｅｆｌｅｃｔｉｏｎ　ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ　ｉｎ　ｓｔｅａｄｙ　ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ　ｆｌｏｗ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ

ｏｆ　Ｆｌｕｉｄ　Ｍｅｃｈａｎｉｃｓ，２０１１，６８２：１６０－１８４．

６９９１


