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分离流状态下单边膨胀喷管内激波反射特性
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摘　　　  要：    在单边膨胀喷管（SERN）内流动分离状态下，综合采用试验和数值模拟手段对喷管内激波反射

特性进行研究，分析了单边膨胀喷管内激波反射结构，对比了不同激波反射模式下的流动分离特性。结果表

明：喷管落压比（NPR）由 3.06向 5.07变化的过程中，喷管内激波反射由马赫反射（MR）向规则反射（RR）转换，

喷管上、下壁面非对称导致 MR具有明显非对称特征；通过激波极曲线理论分析非对称 MR形成机制，马赫

杆上游垂直流向方向的压力梯度是非对称 MR形成的根源；振荡 NPR条件下，在一个完整周期内，激波反射

未出现明显迟滞现象，但激波运动位置变化存在明显的迟滞效应，NPR上升下降过程中激波位置的差量随振

荡频率增大而增大，较低（或较高）频振荡 NPR条件下激波位置振荡幅值较大（或较小）。
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Shock reflection characteristics in single expansion ramp nozzle under
flow separation condition
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Abstract:   Combined  with  the  focus  schlieren  and  dynamic  pressure  measurement  technology， the
shock  reflection  inside  a  single  expansion  ramp  nozzle  (SERN)  was  investigated  under  the  condition  of
flow  separation.  The  flow  characteristics  of  shock  reflection  were  analyzed， and  the  flow  separation
characteristics  were compared for  different  wave configurations of  shock reflection.  Results  showed that
the  shock  reflection  configuration  transitioned  from  Mach  reflection  (MR)  to  regular  reflection  (RR)，
during the change of nozzle pressure ratio (NPR) from 3.06 to 5.07. The MR structure inside SERN was
obviously asymmetrical duo to the asymmetric upper and lower walls. Based on shock polar representation，
the  mechanism  of  asymmetric  MR  was  analyzed.  The  pressure  gradient  in  the  vertical  flow  direction
upstream the  Mach  stem  was  the  source  of  asymmetric  MR.  A  hysteresis  did  not  exist  in  the  transition
process between RR and MR，during increasing and decreasing processes of NPR，but the shock position
experienced a hysteresis effect.  The percentage deviation of shock position increased with the increasing
oscillation frequency，during increasing and decreasing processes of NPR. The lower oscillation frequency
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of NPR indicated the larger oscillation amplitude of shock position.

Keywords:   single expansion ramp nozzle (SERN)；shock reflection；Mach reflection (MR)；
regular reflection (RR)；nozzle pressure ratio (NPR)；shock position；
hysteresis phenomenon

 

随着高超声速飞行器以及未来战斗机的发展，

为确保其良好的气动和推进性能，飞行器尾喷管

不再是传统的轴对称或者平面对称构型。喷管设

计不仅要满足高马赫数飞行所需的大膨胀比，而

且还需要考虑与飞行器一体化设计，兼顾了这两种

需求的单边膨胀喷管（single expansion ramp nozzle，
SERN），在工程实用中具有天然的优势[1-3]。然而，

受飞行条件及单边膨胀喷管自身条件限制，启动

或关闭过程中难免出现“过膨胀状态”，以致流动

分离发生，喷管内出现复杂的波系干扰[3-6]。激波

反射是喷管流动分离发生后最具明显的流场特征，

直接影响喷管内分离流特性、喷管载荷以及推力

特性。

早在 1878年 Mach[7] 在实验中就发现了激波

反射现象，并在实验中观察到两种不同的激波反

射类型：规则反射（RR）和马赫反射（MR）。在此

基础上，Von Neumann[8-9] 对激波反射的研究奠定

了该问题研究的理论基础。不仅建立了分析 RR
和MR的二激波理论和三激波理论，即在已知来

流条件时可以求得三叉点附近各区域的流动参数，

而且提出了判断 RR和 MR两种激波类型相互转

换的临界条件，即为脱体条件和压力平衡条件（也

称作 Von Neumann条件）。

喷管在过膨胀状态时，这种非理想状态是通

过环境压力和喷管出口压力的不断匹配实现，其

匹配过程中喷管落压比（NPR，量符号记为 Rnp）的

改变导致复杂激波的形成。少数学者针对轴对称

喷管或者平面收-扩喷管进行了研究。Li等 [10] 建

立了拉瓦尔喷管过膨胀状态下无黏马赫反射分析

模型，该模型认为喷管出口流场均匀，采用此模

型可预测马赫盘的高度和位置。Nasuti 等[11] 对轴

对称喷管内黏性马赫反射几种类型进行了讨论，

均匀流动情况下马赫盘上游流场径向压力梯度等

于 0，马赫盘形状为直线。真实情况下喷管内流

场并非是均匀的，当马赫盘上游流场径向压力梯

度小于 0，马赫盘向下游弯曲；当马赫盘上游流场

径向压力梯度大于 0，马赫盘向上游弯曲。于勇、

Wang等[12-13] 对平面收-扩喷管外的无黏激波反射

及迟滞现象进行了数值模拟。Shimshi等 [14-15] 对

平面收-扩喷管内的无黏和黏性激波反射及迟滞

现象进行了分析。Toufique等[16] 为阐明平面对称

喷管内激波反射迟滞特性，通过施加振荡 NPR条

件对喷管内的流激波结构变化进行了详细分析。

分离流状态下单边膨胀喷管内激波反射具有

非对称特性显著，目前仅于洋[17] 在其博士论文中

对直壁单边膨胀喷管内非对称激波反射进行二维

数值研究。单边膨胀喷管内激波反射的形成机制

及激波反射迟滞特性依然并不十分清楚。

因此，本文基于动态压力传感测压和聚焦纹

影技术，主要研究非对称喷管流动分离状态下，Rnp=
3.06，4.07，5.07条件下喷管内激波反射特性，分析

了非对称激波反射形成机制，给出了振荡 NPR条

件下激波反射特性和激波运动规律。

 1    试验模型与设备

 1.1   试验模型

本文研究采用的 SERN模型，其膨胀面根据

特征线理论进行设计。二维定常、可压缩、等熵

流动的特征线方程和相容方程如下：

特征线方程

（dy/dx）0 = λ0 = v/u （1）

（dy/dx）± = λ± = tan（θ±α） （2）

相容方程

ρVdV +dp = 0 （3）

dp−a2d ρ = 0 （4）

√
Ma2−1
ρV2

dp±±dθ± = 0 （5）

λ0 λ±

u v x y θ α

ρ V p

Ma a

式中 、 分别为流线斜率和左行、右行特征线

斜率； 、 分别为 、 方向速度； 、 分别为流动

方向角和马赫角； 、 、 分别为密度、气流速度

和压力； 和 分别为马赫数和声速。

基于上述方程可编写二维、无黏的 SERN模

型型面设计程序。

边界层修行采用经验公式[18]。

dδ∗/dx = tan ε （6）
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ε ε式中 为边界层修正角，与马赫数存在关系，此处

近似为 0.5°。

Mad = 2.75 Ht = 8 mm

x y

x/Ht

Lupper = 82.02 mm Llower = 43.18 mm

喷管设计落压比 Rnp,d=25.24，其对应的设计马

赫数为 ，喉道高度 。选取喷

管喉道中点为坐标原点， 和 分别为喷管轴向到

喉道的水平距离和纵向到喉道中心线的垂直距离，

为无量纲轴向距离。上、下膨胀斜面的轴向

长度分别为 和 [19] ，

模型示意图如图 1。在喷管上、下壁面安装了 Kulit

XCE-062动态压力传感器，该传感器的压力测量

范围为 0～206.84 kPa，其固有频率为 200 kHz，传

感器直径为 1.7 mm。喷管上壁面压力传感器标

记为 A1～A27，下壁面压力传感器标记为 B1～

B14，详细测点可参考文献 [19-20]。
 
 

Lupper

Llower

A1

B1 B14

A14 A27

y

O x

... ...

...

H
t

图 1    喷管模型[17]

Fig. 1    Schematic diagram of nozzle model[17]
 

为观测喷管内流场信息，喷管两侧壁面选用

透光率较好的聚碳酸酯透明材料，流场显示采用

聚焦纹影，图 2给出了试验模型安装图。
 
 

图 2    喷管模型安装图[17]

Fig. 2    Nozzle model installation diagram[17]

 

 1.2   试验设备

在中国空气动力研究与发展中心（CARDC）

喷管气动设计验证平台进行试验。该验证平台具

有压力和流量可调可控的地面试验能力。主要有

阀门管路系统、喷流实时测控系统、试验台架等

组成。其高压气源压力为 20 MPa。

试验过程中，动态压力数据采集系统选用

Dewesoft动态数据采集系统进行实时采集，设定

采样频率为 50 kHz，持续采样 15 s[21]。流场显示

采用聚焦纹影，其不同于常规纹影的是使用了多

对源格栅和刀口栅，每一对源格栅和刀口栅相对

于常规纹影中的一对点光源和刀口，将光学路径

中的相位变化转化为光强的变化成像在屏幕上。

本文采用的聚焦纹影系统的几个主要性能参数为：

清晰景深 Ds≤10 mm，模糊景深 Du≤30 mm，视场

范围为 Φ300 mm，系统最大灵敏度优于 0.13°，流

场成像截面物距 l≥600 mm [17-18]。

 2    结果与讨论

 2.1   典型流场特性

图 3给出了不同喷管落压比（NPR）条件下喷

管内试验纹影和数值纹影。流场刻画采用二维定

常数值模拟，湍流模型选择 k-ω SST （shear stress
transport）模型，空间离散采用 2阶迎风格式。图

中可见，喷管上壁面均明显存在一个小尺度分离

泡，而在下壁面形成一个大尺度的回流区。从激

波反射情况来看，在 Rnp=3.06和 4.07两种条件下，

喷管内激波反射为非对称的 MR，且马赫盘高度

逐渐降低，激波且马赫盘高度逐渐降低，直至

Rnp=5.07时，马赫盘消失，转换为两道明显的“X”

型激波，喷管内激波反射由马赫反射（MR）转换

为规则反射（RR），表明在 Rnp=4.07和 Rnp=5.07之

间发生了激波反射转换。

仔细分析两种不同类型的激波反射结构，

MR时，即 Rnp=3.06和 4.07，上、下壁面分别于 A、
B点产生一道分离激波，即 AT1、BT2，且明显可见

激波 BT2 相对于 AT1 较长，可认为喷管内主激波

为下壁面产生的分离激波。分离激波 AT1、BT2 相
互干扰在喷管内产生了一个明显的马赫盘 T1T2，
三波点 T1、T2 处形成的反射激波分别与分离剪切

层 S1、S2 相互作用产生膨胀波，之后膨胀波又与

滑移线 S3、S4 相遇且形成反射弱压缩波系，如此，

在分离剪切层和滑移线之间形成复杂的波系干扰。

RR时，即 Rnp=5.07，喷管不在存在明显马赫

盘，分离激波 AT、BT在 T点相遇后，反射形成激

波 TC和 TD、TC和 TD与分离剪切层 S1、S2 相遇

后反射形成一系列的压缩波簇。

p/ pa pa p

图 4给出了壁面压力试验与数值结果的对比

情况，其中横轴为喷管轴向无量纲值 x/Ht，纵轴为

无量纲压力 ， 为环境压力， 为时均压力。
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图中可见数值模拟结果与试验结果基本一致。

Rnp=3.06时，上壁面处压力开始升高，迅速上升至

压力平台（即 x/Ht=2.07～2.82之间压力值基本不

变），这一特征对应了流场中的分离包，气流在附

壁面之后压力再次上升，在达到峰值压力后略微

降低，直至喷管出口壁面压力变化不大，且高于

环境压力。Rnp=4.07和 Rnp=5.07时，分离包上游壁

面压力分布与 Rnp=3.06具有相似性，而在分离泡

下游，壁面压力上升至压力峰值之后，压力值降

低，但未降低至小于环境压力，之后出现二次压

力峰值，也就是说壁面压力出现了两个压力峰值。

 2.2   非对称激波反射形成机制

为下文清晰对比说明，首先给出对称喷管内

激波反射结构，如图 5所示。对称 MR情况下，喷

管上、下壁面分别形成分离激波 C1 和 C2，两道分

离激波相互干扰形成马赫盘（Mach disk），马赫盘

两端三叉点分别为 T1 和 T2，且反射形成两道反射

激波 C3 和 C4。若激波反射类型为对称 RR，在喷

管出口附近，上、下壁面分别形成分离激波 C1 和

C2，两道分离激波干扰未形成马赫盘，而是形成

“X”型激波，交叉点位 T。其中 S、S1、S2、S3 和 S4
为滑移线，Hm 为马赫盘 m的高度，β1、β2、β3 和 β4

为激波角，δ1 和 δ2 为流动偏转角。PME（Prandtl-

Meyer expansion）为膨胀波。

图 6为喷管内非对称 MR和 RR结构示意图，

上、下壁面流动分离发生位置不一致，喷管同一

流向横截面流动参数非均匀。显然，上、下壁面

分离激波与反射激波的强度与尺度均不同，在MR

激波干扰情况下，马赫盘可能与轴线垂直方向存

在一个夹角。激波结构的分布情况与对称 MR
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图 3    试验和数值纹影图

Fig. 3    Experimental and numerical schlieren images
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图 4    喷管壁面中心线时均压力分布

Fig. 4    Centerline time-mean pressure distribution on nozzle wall
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(a) 马赫反射
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图 5    对称马赫反射和规则反射示意图

Fig. 5    Schematic diagram of symmetric Mach reflection and regular reflection
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Fig. 6    Schematic diagram of asymmetric Mach reflection and regular reflection
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和 RR激波干扰具有相似之处分离激波 C1 和 C2

根部流动参数不同，可根据壁面压力分布获得分

离马赫数，分别绘制分离激波上游来流条件的激

波极曲线；然后可根据纹影图像可知两道分离激

波的激波角，进而可根据斜激波关系式获得流动

方向角和激波下游与上游的压比，以此可获得喷

管激波干扰的极曲线。

分析激波反射问题，激波极曲线[19] 是一种非

常有效的方式，是斜激波 Rankine-Hugoniot方程

的一种图解方法，详细求解步骤可参考文献 [19]。

图 7为 Rnp=4.07和 5.07两种条件下的激波曲

线，分别代表了喷管内非对称 MR和 RR。图中

p/p1 为激波压升，p1 为参考压力（取 C1 上游静压

值），Rnp=4.07时，黑色曲线和灰色曲线分别为上、

下壁面来流条件的激波极曲线。平面喷管内对

称MR激波干扰，  由于来流条件一致，马赫盘为

极曲线上 3和 4点的一段弧线。3和 4点分别为

上、下壁面不同来流参数极曲线交叉点，3和 4之

间的连线代表了马赫盘，显然，3至 4点的压力条

件不一致，表明了在非对称激波干扰情况下，马

赫盘不是一道垂直于轴向的正激波，而是与流向

方向有一个夹角，产生这种激波结构的根源就是

垂直于流向方向存在压力梯度，Nasuti 等 [11] 对火

箭喷管内弯曲马赫盘进行了分析，此处马赫盘出

现偏斜的原因与文献 [11]一致。

Rnp =5.07时，由于流动非对称，分离激波 C1

和 C2 下游的区域 1和 2流动不匹配，经过反射激

波 C3 和 C4 后流动必须转向至相同方向，这一条

件就要求区域 3和 4的流动必须匹配，即两个区

域的压力相等，那么反射激波 C3 和 C4 便唯一确

定。在极曲线图中可见，激波极曲线不同的交叉

点分别对应于图 6（b）的流动区域。流场非均匀，

分离激波 C1 和 C2 强度不同，反射激波 C3 和 C4 的

强度不同，所以经过 C1+C3 和 C2+C4 的熵增也存

在差异，也就决定了区域 3和 4的滞止压力不等，

源于激波交叉点的滑移线将两侧的流动区分开来，

因此穿过滑移线的流动参数具有“间断”性。由于

单边膨胀喷管上、下壁面非对称，分离上游来流

参数不一致，使得两条极曲线交叉点偏离纵轴。

 2.3   振荡条件下激波反射特性

NPR增大过程中，喷管内激波干扰由 MR向

RR转换；反之，亦然。为模拟 MR与 RR相互转

换的动态过程，以 Rnp=4.07条件下 MR定常数值

模拟结果为初始条件，入口条件施加正弦形式的

总压条件，NPR振荡范围为 4.07～5.07，选取不同

振荡频率 f分别为 25、50、75 Hz和 100 Hz，对应

周期分别为 40、20、13.33 ms和 10 ms，其振荡过

程如图 8。现有试验条件下不能进行此动态过程

的模拟，此数值研究仅为揭示其激波转换过程中

的流动现象。

为刻画马赫盘或“X”激波位置 x/Ht，采用以下

处理方式：
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图 7    马赫反射和规则反射极曲线

Fig. 7    Polar curve of Mach reflection and regular reflection
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x/Ht =
1
Ht

{ xT1 + xT2

2
　MR

xT 　RR
（7）

其中 x为轴向距离喉道长度，Ht 为喉道高度，T1
和 T2 表示三波点。

当喷管激波反射类型为 MR时，由于 MR非

对称，以两个三叉点位置的平均值来衡量马赫盘

位置；当激波反射为 RR时，则以“X”激波交叉点

位置衡量其位置。

图 9分别为 f=50 Hz和 f=100 Hz两种振荡条

件下激波变化过程。在 NPR上升和下降过程中，

同一 NPR时，马赫盘或者“X”激波位置存在差异，

但MR和 RR转换似乎不存在明显的迟滞现象。

Von Neumann准则 [8-9] 表明，对于双原子理想

气体而言，当来流马赫数大于 2.202时，黏性条件

下才会存在激波反射迟滞现象。此处 NPR振荡

过程中，分离激波处马赫数均小于 2.202，即不满

足激波反射迟滞条件，不存在激波反射迟滞现象，

但是其激波运动位置变化存在明显的迟滞现象。

图 10为不同振荡频率下马赫盘或“X”激波位

置随 NPR变化曲线，振荡过程同一 NPR条件下，

NPR下降过程马赫盘位置位于 NPR上升过程的

下游。Rnp=4.07为初始条件，之后 NPR开始上升，

理想状态下，马赫盘开始向下游移动，由于“迟滞

效应”马赫盘继续向上游移动。当 NPR上升至

5.07之后，随后 NPR开始下降，即使理想流动相

对于 Rnp=5.07膨胀相对减弱，但是由于“超前效应”

使得“X”型激波进一步向下游移动。“超前效应”
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图 9    激波变化过程

Fig. 9    Variation process of shock wave
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持续至某一 NPR时，“X”型激波向上游移动。当

NPR再次降低至 Rnp=4.07时，马赫盘再次回到初

始位置，至此 NPR上升和下降过程马赫盘或“X”
激波位置变化形成一个完整的迟滞环。产生马赫

盘或“X”激波位置产生迟滞原因是，在来流条件

变化过程中，激波运动的惯性使其保持前一时刻

的运动特征，当施加外部扰动时，强迫激波运动

需要时间响应，整个周期内，当系统达到稳定时，

其形成一个迟滞环。

∆xT/Ht

可以比较不同 NPR上升和下降过程中相同

NPR时，马赫盘或“X”激波位置的差异（量符号记

为 ），计算方法如式（2）所示

∆xT/Ht =
（xT/Ht）decreasing−（xT/Ht）increasing

（xT/Ht）increasing
×100%

（8）

（xT/Ht）decreasing

（xT/Ht）increasing

式中 为 NPR减小时马赫盘或“X”激
波位置 x/Ht， 为 NPR减小时马赫盘

或“X”激波位置 x/Ht。

由式（2）评估的马赫盘或 “X”激波位置在

NPR上升和下降过程中最大差异量分别为： 4.9%

（f=25 Hz）、7.3%（f =50 Hz）、10.8%（f =75 Hz）、13.7%
（f =100 Hz）。可见随着振荡频率增大，最大差异

量也在增大。究其原因，当振荡频率较小时，其

在一个振荡周期的时间较长， 在强迫振动条件下，

激波的运动依然能较好保持了上一时刻运动特征，

当上升和下降过程同一 NPR出现时，运动激波位

置的差异减小；反之，亦然。由于 NPR振荡频率

的差异，激波振荡特性有所差别，表 1给出了不同

振荡频率马赫盘或“X”激波位置振荡特性参数。

由表 1可知，随着 NPR振荡频率升高，马赫盘或

“X”激波位置振荡幅值不断减小，f =25 Hz时幅值

为喉道高度的 1.22倍，而当 f =100 Hz时幅值为喉

道高度的 1.15倍。振荡幅值差异的原因是，马赫

盘或“X”激波在运动过程中运动速度与 NPR振荡

频率相关，在一个完整的振荡周期内，低频振荡

NPR条件下振幅较大，高频振荡 NPR条件下振幅

较小。频率较高时，当 Rnp=4.07时，上升过程由于

强迫压力增大，迫使激波向下游运动，使得不能

再保持下降过程激波向上游移动，响应时间段，

激波运动快，在 Rnp=5.07时出现相反的过程，导致
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图 10    马赫盘或“X”激波位置随 NPR变化

Fig. 10    Variation of Mach stem or “X” shock wave position with of NPR oscillation
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在整个周期内激波运动之上游前段与下游末端的

区间减小，即振荡幅值减；反之，亦然。
 
 

表 1    马赫盘或者“X”激波位置振荡幅值

Table 1    Oscillation amplitude of Mach stem or “X”

shock wave

参数 工况 a 工况 b 工况 c 工况 d

f/Hz 25 50 75 100
Am 1.22 1.19 1.17 1.15

 
 

 3    结　论

通过对分离流状态下 SERN内激波反射特性

研究，得出如下结论：

1） 分离流状态下（即Rnp=3.06，4.07，5.07），SERN
内激波反射非对称特征显著；Rnp=3.06，4.07时，喷

管内激波反射为 MR；Rnp=5.07时，喷管内激波反

射为 RR；在 NPR增大过程中，激波反射由 MR向

RR转换。

2）  结合激波极曲线与流场数值模拟结果对

喷管内非对称激波反射形成机制进行分析，发现

在垂直喷管中线方向存在压力梯度。

3） 振荡 NPR条件下，喷管内 MR与 RR相互

转换未出现明显的激波转换迟滞现象，但其激波

运动位置变化存在明显的迟滞现象；随着 NPR振

荡频率增加，马赫盘或“X”激波位置振荡幅值减

小，而相同 NPR时马赫盘或“X”激波位置最大差

量增大。
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