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振动激发对激波反射的影响
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摘　要：定常激波反射分为规则反射和马赫反射，在不同 条 件 下２种 反 射 结 构 之 间 会 相 互 转 变。高 超 声 速 流 动 中 的 激

波反射问题常面临高温气体效应，随着温度逐渐升高，最先出现的是空气分子振动激发。通 过 理 论 分 析 和 定 量 计 算，研

究了振动激发对激波反射及其转变规律的影响。首先给出考虑振动激发的空气热力学模型，并分 析 其 与 量 热 完 全 气 体

的差异以及对激波关系的影响；接着分析在规则反射和马赫反射中，振动激发对激波反射流场的 影 响 规 律；最 后 讨 论 振

动激发对激波反射转变２个准则点的影响。研究结果表明，振动激发使激波极线的整体轮廓变大，且这种差异在经过一

次激波反射之后被明显放大，会对激波反射的流场产生重大影响；对于激波反射的转变，振动激 发 使 转 变 的２个 准 则 点

都变大，且对规则反射向马赫反射转变的脱体准则影响更大。
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　　激波广泛存在于自然界和人类科技活动中，
是气体动力学最具特色的基本物理现象之一，是

能够在流动内部诱导旋涡的重要物理过程，表现

出强间断与非线性的气动物理特征。在激波传播

过程中，当传播条件发生改变时，包括壁面出现、
流动介质属性改变、其他流场结构存在等，激波会

与其产生相互作用而发生反射，形成激波反射流

场结构。在不同条件下，会形成各种具有不同特

征的激波反射结构，包括规则反射、马赫反射等，
出现反射激波、马赫杆、滑移线、三波点等典型流

场结构［１］。在某些条件下，甚至会 形 成 双 马 赫 反

射、弱激波反射以及一些过渡或反转激波反射结

构，出现双马赫杆、前向射流［２－３］、多超声速区［４－５］、
拐点［１，６］等特殊流场结构。当产生激波反射的条

件发生变化时，各种不同反射结构之间会发生相

互 转 变，存 在 各 种 转 变 准 则［１，７－８］。自ｖｏｎ　Ｎｅｕ－

ｍａｎｎ［９－１０］于２０世纪４０年代对激波反射现象进行

深入研究开始，经过７０多年的努力，人们提出了

各种分析理论、试验技术和计算方法，发现了各种

激波反射结构，得到了各种波系结构产生的不同

物理机制，对激波反射现象的认识越来越深入并

日臻完善。
激波反射问题得到广泛深入的研究，除 了 由

于其本身具有的重要流动物理意义之外，更重要

的是由于其具有很强的工程应用背景，且在不同

应用 背 景 之 下，激 波 反 射 现 象 具 有 不 同 的 利 弊。
在超／高超声速飞行器机身外表面、翼面以及进气

道内，激波在壁面上的反射，会与壁面附近的边界

层发生相互作用，在激波反射点附近区域，流动现

象很 复 杂，可 能 会 发 生 流 动 分 离、激 波 非 定 常 运

动、旋 涡 运 动、压 力 波 动、混 合 和 湍 流 等 问

题［１１－１２］。一 旦 出 现 流 动 分 离，产 生 了 分 离 泡，激
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波波系会发生变化，进而引起压力载荷的变化，在
流动再附点还会引起热流的增加。在超燃冲压发

动机进气道和隔离段中，超声速气流进入进气道

后形成的定常激波在上下壁面间不断反射，形成

一系列激波串，完成来流压缩过 程［１３－１４］。在 发 动

机尾喷管的超声速射流中，斜激波在对称轴反射

形成马赫盘以及一系列激波／膨胀波相关的多级

反射 的 菱 形 结 构，对 发 动 机 性 能 产 生 重 要 影

响［１３－１５］。在预 混 可 燃 气 体 中 的 激 波 反 射 能 形 成

局部高温高压区，可实现爆轰直接点火或爆燃向

爆轰转变，是爆轰现象研究和爆轰发动机研制的

关键技术［１６－１９］。工程上利用与控制激 波 反 射，非

常依赖于能否清晰地认识各种反射结构的特征及

其产生机理，以及在产生条件发生改变时，各种激

波反射结构之间的转变准则。
自２１世纪以来，随着高超声速飞行器的深入

研究，激波反射的研究范围逐渐拓宽到高超声速

领域。高超 声 速 气 流 通 过 激 波 甚 至 多 道 激 波 压

缩，空气巨大的动能转变为内能，激波波后温度急

剧升高。空气在如此高的温度下将会发生分子振

动激发、解离和电离等热化学反应，表现出不同于

量热完全气体的特性，使流动规律发生变化，这就

是高温气体效应［２０－２１］。在高温气体效 应 影 响 下，
激波反射会具有与量热完全气体流动不同的现象

和特性，出现与量热完全气体理论预测不一样的

激波反射结构和特征，同时各种反射之间的转变

准则 也 会 发 生 变 化［２２］。Ｔａｒｎａｖｓｋｉｉ［２３］采 用 等 效

比热比方法研究了考虑大气真实物理特性时在高

超声速飞行器发动机进气道内气流偏转角对不同

激波反射结构形成的影响，以及计算了在反射结

构中不同区 域 内 的 气 流 参 数。高 云 亮 等［２４］通 过

化学反应流的数值模拟研究发现，强激波诱导的

高温气体效应使马赫反射的三波点轨迹角变小、
马赫杆高度变低、楔顶附体激波倾角变小，并进一

步加剧了马 赫 杆 的 向 前 突 出。李 季［２５］建 立 了 化

学非平衡流激波关系的理论计算方法，得到了考

虑化学非平衡效应的激波极线图，并结合数值模

拟研究了化学非平衡对定常激波规则反射和马赫

反射迟滞效应的影响。因此，研究考虑高温气体

效应下的激波反射问题，对进一步发展激波反射

理论、认识新的激波反射物理规律和解决更为复

杂的工程实际问题具有重要意义。

空气所处的温度区间不同，高温气体 效 应 中

占主导的热化学反应过程也不同，如表１（表中ｐ
为压力，且１ａｔｍ＝１．０１×１０５　Ｐａ）所示［１１］，随着温

度逐渐升高，最先出现的是空气分子振动激发；且
在较大的温度范围内（８００～２　５００Ｋ），主 要 的 热

化学反应过程是分子振动激发，而分子解离、电离

等化学反应过程基本没发生，此时可以只考虑振

动激发对流动的影响。因此，研究振动激发对激

波反射的影响是研究高温气体效应对激波反射影

响的第１步。
在各种复杂激波反射结构中，定常激 波 反 射

是比较简单和典型的类型。如图１所示，定常激

波反射分为规则反射和马赫反 射，图 中θ为 入 射

气流偏转角，β为激 波 角，Ｍａ１、Ｍａ２ 和 Ｍａ３ 分 别

为来流、入 射 波 后 和 反 射 波 后 的 马 赫 数，Ｍａ４ 为

马 赫 杆 后 的 马 赫 数。定 常 激 波 反 射 最 早 由

Ｍａｃｈ［２６］通过试 验 研 究 首 次 发 现，并 由ｖｏｎ　Ｎｅｕ－
ｍａｎｎ［９－１０］进行 了 深 入 研 究。其 中 规 则 反 射 结 构

由２道激波组成：入射激波和反射激波。而马赫

反射结构由３道激波（入射激波、反射激波以及马

赫杆）和１条滑移线组成，这４个间断面相交于１
个三波点。因此，以定常激波反射的２种反射结

构为研究对象，对初步认识激波反射现象中的高

温气体效应具有重要作用。
本文主要以定常激波反射的２种反 射 结 构，

即规则反射和马赫反射为研究对象，研究振动激

发对激波反射流场特性和激波反射转变准则的影

响。首先给出振动激发下空气的热力学模型，然

后利用激波极线讨论振动激发对激波关系和激波

反射流场特性的影响，最后讨论振动激发对激波

反射转变准则的影响。

　表１　不同温度区间空气所发生的热化学反应

（ｐ＝１ａｔｍ）［１１］

Ｔａｂｌｅ　１　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｒａｎｇｅｓ　ｏｆ　ｔｈｅｒｍｏｃｈｅｍｉｃａｌ　ｒｅａｃｔｉｏｎ

ｐｒｏｃｅｓｓ　ｆｏｒ　ａｉｒ（ｐ＝１ａｔｍ）［１１］

Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｒａｎｇｅ／Ｋ　 Ｔｈｅｒｍｏｃｈｅｍｉｃａｌ　ｒｅａｃｔｉｏｎ　ｐｒｏｃｅｓｓ

＜８００ Ｃａｌｏｒｉｃａｌｌｙ　ｐｅｒｆｅｃｔ　ｇａｓ

８００－２　５００ Ｖｉｂｒａｔｉｏｎ　ｅｘｃｉｔａｔｉｏｎ

２　５００－４　０００ Ｏ２ｂｅｇｉｎｓ　ｔｏ　ｄｉｓｓｏｃｉａｔｅ

４　０００－９　０００ Ｎ２ｂｅｇｉｎｓ　ｔｏ　ｄｉｓｓｏｃｉａｔｅ；
Ｏ２ａｌｍｏｓｔ　ｃｏｍｐｌｅｔｅｌｙ　ｄｉｓｓｏｃｉａｔｅｄ

＞９　０００ Ｎ２ａｌｍｏｓｔ　ｃｏｍｐｌｅｔｅｌｙ　ｄｉｓｓｏｃｉａｔｅｄ；
ｉｏｎｉｚａｔｉｏｎ　ｂｅｇｉｎｓ
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图１　定常激波反射

Ｆｉｇ．１　Ｓｔｅａｄｙ　ｓｈｏｃｋ　ｒｅｆｌｅｃｔｉｏｎｓ
　

１　振动激发下的空气热力学模型

假设空气是由７９％的Ｎ２ 和２１％的Ｏ２ 组成

的，即

χＮ２ ＝０．７９，χＯ２ ＝０．２１ （１）

各组分的相对分子质量为

ＭＮ２ ＝２８，ＭＯ２ ＝３２ （２）

则各组分气体的质量分数分别为

ｍＮ２ ＝
ＭＮ２ Ｎ２

ＭＮ２ Ｎ２＋ＭＯ２ Ｏ２

＝０．７６７ （３）

ｍＯ２ ＝
ＭＯ２ Ｏ２

ＭＮ２ Ｎ２＋ＭＯ２ Ｏ２

＝０．２３３ （４）

各组分气体的气体常数分别为

ＲＮ２ ＝
Ｒ０
ＭＮ２

＝２９６．９Ｊ／（ｋｇ·Ｋ） （５）

ＲＯ２ ＝
Ｒ０
ＭＯ２

＝２５９．８Ｊ／（ｋｇ·Ｋ） （６）

式中：Ｒ０＝８．３１４Ｊ／ｍｏｌ为 普 适 气 体 常 数。空 气

的气体常数为

Ｒ＝ｍＮ２ＲＮ２＋ｍＯ２ＲＯ２ ＝２８８．３Ｊ／（ｋｇ·Ｋ）（７）

常温下，空气一般按量热完全气体来处理，其
比焓ｈ、定压比热ｃｐ 和比热比γ等热力学参数满

足的关系为

ｈ（Ｔ）＝ ７２ＲＴ
（８）

ｃｐ＝ｄｈｄＴ＝
７
２Ｒ

（９）

γ＝ ｃｐ
ｃｐ－Ｒ

＝１．４ （１０）

式中：Ｔ为温度。
考虑振动激发后，空气已不再是量热 完 全 气

体，比焓ｈ中将会多出振动能项ｅｖ，即

ｈ（Ｔ）＝ ７２ＲＴ＋ｅｖ
（Ｔ） （１１）

ｅｖ（Ｔ）＝ｍＮ２ＲＮ２
Ｔｖｅ，Ｎ２

ｅＴｖｅ，Ｎ２／Ｔ －１
＋

　　ｍＯ２ＲＯ２
Ｔｖｅ，Ｏ２

ｅＴｖｅ，Ｏ２／Ｔ －１
（１２）

式中：Ｔｖｅ，Ｎ２和Ｔｖｅ，Ｏ２分别为Ｎ２ 和Ｏ２ 的振动特征

温度，取值为Ｔｖｅ，Ｎ２＝３　３４０Ｋ，Ｔｖｅ，Ｏ２＝２　２３０Ｋ
［２７］。

此时，定压比热和比热比则分别为

ｃｐ＝ ７２Ｒ＋ｍＮ２ＲＮ２
Ｔｖｅ，Ｎ２（ ）Ｔ

２ ｅＴｖｅ，Ｎ２／Ｔ
（ｅＴｖｅ，Ｎ２／Ｔ －１）２

＋

　　ｍＯ２ＲＯ２
Ｔｖｅ，Ｏ２（ ）Ｔ

２ ｅＴｖｅ，Ｏ２／Ｔ
（ｅＴｖｅ，Ｏ２／Ｔ －１）２

（１３）

γ＝１
熿

燀

＋ ５
２＋ｍＮ２

ＲＮ２
Ｒ
Ｔｖｅ，Ｎ２（ ）Ｔ

２ ｅＴｖｅ，Ｎ２／Ｔ
（ｅＴｖｅ，Ｎ２／Ｔ －１）２

＋

　　ｍＯ２

ＲＯ２
Ｒ
Ｔｖｅ，Ｏ２（ ）Ｔ

２ ｅＴｖｅ，Ｏ２／Ｔ
（ｅＴｖｅ，Ｏ２／Ｔ －１）

燄

燅
２

－１

（１４）

根据量热 完 全 气 体 的 热 力 学 公 式（式（８）～
式（１０））以 及 考 虑 振 动 激 发 的 热 力 学 公 式

（式（１１）～式（１４）），２种 空 气 模 型 的 差 异 随 温 度

的变化如图２所示。可见，由于分子振动能激发，

２种模型的 差 异 主 要 体 现 在 能 量 上，以 及 与 能 量

相关的气体属性，如比热、比热比等，进而产生流

动上的差异。当温度在３００Ｋ以下时，２种 模 型

几乎 一 模 一 样，并 没 有 表 现 出 任 何 可 观 的 差 异。
随着温度的上升，空气分子的振动自由度开始激

发，２种模型 的 差 异 逐 渐 变 得 明 显。当 温 度 上 升

到８００Ｋ时，２种 空 气 模 型 比 焓 的 差 异δｈ／ｈ为

２．５０％，定压 比 热 的 差 异δｃｐ／ｃｐ 为８．６７％，考 虑
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振动激发的比热比从量热完全气体的１．４降低到

１．３５３，此时振动激发对空气热力学性质的影响已

不可忽略［２２］。当温 度 达 到２　５００Ｋ时，２种 空 气

模型比焓的 差 异 为１２．６４％，定 压 比 热 的 差 异 为

２５．１１％，考虑振动激发的比热比从量热完全气体

的１．４降低到１．２９６，此 时 空 气 分 子 振 动 自 由 度

几乎完全激发，将极大地影响空气的热力学性质

及以空气为介质的流动。
对于在温度范围为８００～２　５００Ｋ内只 考 虑

振动激发 而 不 考 虑 化 学 反 应 所 带 来 的 误 差，可

以通过比 较 正 激 波 波 后 参 数 在 量 热 完 全 气 体、
振动激发和热化 学 反 应（振 动 激 发＋化 学 反 应）
这３种空气模型 下 的 差 异 得 到。设 定 来 流 温 度

Ｔ１＝２２６Ｋ、压力ｐ１＝０．１ａｔｍ、马 赫 数Ｍａ１＝７，
此 时 量 热 完 全 气 体 正 激 波 波 后 温 度 Ｔ２ ＝
２　３６６Ｋ，接近所 给 温 度 范 围 的 上 限。振 动 激 发

的计算方 法 将 在２．１节 中 介 绍，热 化 学 反 应 的

计算则采用Ｇａｓｅｑ小程 序，３种 空 气 模 型 的 计 算

结果如表２所示，表中ｐ２ 与 Ｍａ２ 分 别 为 正 激 波

后的压力 与 马 赫 数，括 号 内 的 百 分 比 代 表 振 动

激发或热化学反 应 的 结 果 与 量 热 完 全 气 体 相 应

结果的 差 异。从 表 中 数 据 可 见，即 使 温 度 已 经

比较接近 所 给 温 度 范 围 的 上 限，振 动 激 发 的 影

响仍起 主 导 作 用，化 学 反 应 的 影 响 较 小。这 说

明，在２　５００Ｋ以 下，只 考 虑 振 动 激 发 对 流 动 的

影响是合理的。

图２　２种空气模型的对比

Ｆｉｇ．２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｔｗｏ　ｇａｓ　ｍｏｄｅｌｓ
　

表２　量热完全气体、振动激发和化学反应３种空气模型下正激波波后参数对比（Ｍａ１＝７）

Ｔａｂｌｅ　２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｂｅｈｉｎｄ　ｎｏｒｍａｌ　ｓｈｏｃｋ　ｆｏｒ　ｔｈｒｅｅ　ｇａｓ　ｍｏｄｅｌｓ　ｏｆ　ｃａｌｏｒｉｃａｌｌｙ　ｐｅｒｆｅｃｔ　ｇａｓ，ｖｉｂｒａｔｉｏｎ　ｅｘｃｉｔａｔｉｏｎ

ａｎｄ　ｔｈｅｒｍｏｃｈｅｍｉｃａｌ　ｒｅａｃｔｉｏｎ（Ｍａ１＝７）

Ｇａｓ　ｍｏｄｅｌ　 Ｔ２／Ｋ ｐ２／ａｔｍ　 Ｍａ２

Ｃａｌｏｒｉｃａｌｌｙ　ｐｅｒｆｅｃｔ　ｇａｓ　 ２　３６６　 ５．７０　 ０．３９７

Ｖｉｂｒａｔｉｏｎ　ｅｘｃｉｔａｔｉｏｎ　 ２　１１４（－１０．７％） ５．８９（３．３％） ０．３７９（－４．５％）

Ｔｈｅｒｍｏｃｈｅｍｉｃａｌ　ｒｅａｃｔｉｏｎ　 ２　０９０（－１１．７％） ５．９１（３．７％） ０．３７５（－５．５％）

２　振动激发下的激波关系

在激波反射问题中，无论是入射激波、反射激

波或者是马赫杆都要用到激波关系。因此，在研

究振动激发对激波反射的影响之前，先来研究振

动激发对 激 波 关 系 的 影 响。在ｖｏｎ　Ｎｅｕｍａｎｎ提

出的分析定常激波反射问题的双激波理论和三激

波理论中［１０］，限制激波反射求解的边界条件是气

流偏转 角 和 静 压，因 此 Ｋａｗａｍｕｒａ和Ｓａｉｔｏ［２８］提

出用气流偏转角和静压组成的关系曲线———激波

极线来表示和分析激波反射过程。同时，激波极

线也是全面表示激波关系的一个有力手段。
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２．１　理论计算方法与验证

激波极线可以通过斜激波关系得到。即已知

一个气流偏转 角θ，通 过 斜 激 波 关 系 得 到 激 波 极

线上的一个点。但注意到，由于最大气流偏转角

θｍ 未知，θ的取值范围需要进一步确定，给该方法

带来一定困难。然而，激波角β的 取 值 范 围 一 直

都是０°～９０°。因此，另一个可行的途径是已知一

个激波角β，通 过 正 激 波 关 系 得 到 斜 激 波 解 和 气

流偏 转 角θ，从 而 对 应 激 波 极 线 上 的 一 个 点。量

热完全气体的激波关系存在解析解，因此很容易

得到量热完全气体的激波极线图。然而，考虑振

动激 发 时，空 气 的 比 焓 是 温 度 的 非 线 性 函 数，如

式（１１）～式（１２），正 激 波 关 系 没 有 解 析 表 达 式。
此时，可从基本方程出发推导得到适用于计算机

求解的牛顿迭代公式，其表达式为

ｕｉ＋１２ ＝ｕｉ２－ｆ　ｕ
ｉ（ ）２

ｆ′ｕｉ（ ）２
（１５）

ｆ（ｕ２）＝ｈ２（Ｔ２）＋１２ｕ
２
２－ｈ１（Ｔ１）－１２ｕ

２
１ （１６）

Ｔ２ ＝ １Ｒ
ＲＴ１
ｕ１ ＋

ｕ１－ｕ（ ）２ ｕ２ （１７）

ｆ′ｕ（ ）２ ＝
ｃｐ Ｔ（ ）２
Ｒ

ＲＴ１
ｕ１ ＋

ｕ１－２ｕ（ ）２ ＋ｕ２ （１８）

式中：ｕ１ 为波前速度；ｕ２ 为波后速度；ｕｉ２ 为第ｉ步

的速度；ｕｉ＋１２ 为第ｉ＋１步的速度；ｈ１ 和ｈ２ 分别为

波前和波后的比焓。采用式（１５）～式（１８）迭代至

收敛即为方程ｆ的解。考虑振动激发时ｈ（Ｔ）、ｃｐ
的具体表达式见式（１１）和式（１３）。根据式（１５）～
式（１８）求出正激波波后速度ｕ２ 后，即可通过控制

方程直接求出其余波后参数。
为对该理论计算方法进行验证，在考 虑 振 动

激发 的 激 波 极 线 上 取 气 流 偏 转 角θ分 别 为２０°、

３０°和４０°，将所得理论解与数值模拟的结果进行

对比，如表３所示。来流温度Ｔ１＝２２６Ｋ，马赫数

Ｍａ１＝１０。数值模拟求解的是考虑振动激发的二

维Ｅｕｌｅｒ方程，空间上采用ＡＵＳＭＰＷ＋格式［２９－３０］

离散，时间上采用ＬＵＳＧＳ隐式格式［３１］推进，并采

用 ＭＵＳＣＬ格式［３２］对原始变量进行重构。
从表３中各个气流偏转角θ下跨斜激波温度

比Ｔ２１、压力比ｐ２１和波后马赫数Ｍａ２ 等参数的理

论解和数值模拟结果的对比发现，两者是非常一

致的，说明以上提出的激波极线的理论计算方法

是正确的。图３为考虑振动激发时３０°斜劈的压

表３　考虑振动激发时斜激波关系的理论解和ＣＦＤ结果对比（Ｔ１＝２２６Ｋ，Ｍａ１＝１０）

Ｔａｂｌｅ　３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌ　ａｎｄ　ＣＦＤ　ｓｏｌｕｔｉｏｎｓ　ｆｏｒ　ｏｂｌｉｑｕｅ　ｓｈｏｃｋ　ｒｅｌａｔｉｏｎ　ｗｉｔｈ　ｖｉｂｒａｔｉｏｎ　ｅｘｃｉｔａｔｉｏｎ（Ｔ１＝２２６Ｋ，

Ｍａ１＝１０）　

Ｍｅｔｈｏｄ
Ｔ２１ ｐ２１ Ｍａ２

θ＝２０° θ＝３０° θ＝４０° θ＝２０° θ＝３０° θ＝４０° θ＝２０° θ＝３０° θ＝４０°

Ｔｈｅｏｒｙ　 ４．３６　 ７．４１　 １１．０７　 ２１．６９　 ４３．８２　 ７１．８０　 ４．４４　 ３．０５　 ２．０２

ＣＦＤ　 ４．３６　 ７．４１　 １１．０７　 ２１．６９　 ４３．８２　 ７１．８０　 ４．４４　 ３．０５　 ２．０２

图３　Ｔ１＝２２６Ｋ，Ｍａ１＝１０时３０°斜劈的压力云图（ＣＦＤ）

Ｆｉｇ．３　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　ａ　３０°ｗｅｄｇｅ　ａｔ　Ｔ１＝２２６Ｋ，

Ｍａ１＝１０（ＣＦＤ）
　

力云图。从图中清晰可见一道斜激波，通过与图

上根据激波角的理论值３７．３６°画 出 的 一 条 直 线

对比发现，两者是平行的，即理论激波角与数值模

拟得到的结果也是一致的。

２．２　对比分析

图４为量热完全气体和考虑振动激发的激波

极线，激波前温度Ｔ１＝２２６Ｋ，马赫数Ｍａ１＝１０。
从图４可见，激波波前状态相同时，同一个气流偏

转角对应２个静压比和激波角，即出现２个激波

解，其中静圧比和激波角大的为强激波解，另一个

为弱激波解。对比量热完全气体的结果，考虑振
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动激发后激波极线的整体轮廓变大了。对于强激

波解，考虑振动激发的波后压力明显变大，激波角

也变大。而对于弱激波解，考虑振动激发的波后

压力变小，激波角也变小。在激波极线中，最明显

的特征就是最大气流偏转角，它是斜激波与脱体

激波的临界角，与规则反射向马赫反射的转变密

切相关。图４的结果表明，考虑振动激发后最大

图４　激波极线对比

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｓｈｏｃｋ　ｐｏｌａｒｓ
　

气流偏转角与量热完全气体的相比明显增大。后

面的讨论指出，这将对规则反射和马赫反射之间

的转变产生重要影响。
考虑振动激发后，强激波解与弱激波 解 的 波

后压力变化方向不同。而强激波解所对应的波后

流动一般为亚声速，弱激波解的波后一般为超声

速流动。这说明，振动激发对强激波和弱激波后

的高超声速飞行器的气动力将会产生不同方向的

影响，尤其对周围存在跨声速流动的飞行器如航

天飞机等的俯仰力矩影响更大。如图５所示，当

钝头体以大攻角飞行时，背风面压力受振动激发

的影响较迎风面的小得多。迎风面上，在头部产

生弓形激波，波后存在一个声速面。声速面前是

亚声速流动，对应强激波解，振动激发使波后压力

变大；而声速面后是超声速流动，对应弱激波解，
振动激发使波后压力变小，这就产生一个由振动

激发导致的附加俯仰力矩。
取气流偏转角θ＝３０°，求出强激波 解 和 弱 激

波解所 对 应 的 跨 激 波 压 力 比、温 度 比、密 度 比

（ρ２１）、速度比（ｕ２１）等参数，如表４所示。可见，振

动激发对激波后温度、密度和马赫数的影响较大，
超过１０％。其中，振动激发对强激波波后密度的

图５　大攻角飞行钝头体流场

Ｆｉｇ．５　Ｆｌｏｗ　ｆｉｅｌｄ　ｏｆ　ｂｌｕｎｔ　ｂｏｄｙ　ｗｉｔｈ　ｌａｒｇｅ　ａｎｇｌｅ　ｏｆ　ａｔｔａｃｋ
　

表４　Ｔ１＝２２６Ｋ，Ｍａ１＝１０时的斜激波关系

Ｔａｂｌｅ　４　Ｏｂｌｉｑｕｅ　ｓｈｏｃｋ　ｒｅｌａｔｉｏｎｓ　ａｔ　Ｔ１＝２２６Ｋ，Ｍａ１＝１０

Ｇａｓ　ｍｏｄｅｌ　 ｐ２１ Ｔ２１ ρ２１ β／（°） ｕ２１ Ｍａ２

Ｗｅａｋ　ｓｈｏｃｋ　ｗａｖｅ

Ｐｅｒｆｅｃｔ　 ４５．０９　 ８．４８　 ５．３１　 ３８．５２　 ０．７９１　 ２．７２

Ｖｉｂｒａｔｉｏｎ　 ４３．８４　 ７．４１　 ５．９１　 ３７．３６　 ０．８０１　 ３．０５

Ｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ／％ －２．７７ －１２．６１　 １１．３０ －３．０１　 １．３０　 １２．１３

Ｓｔｒｏｎｇ　ｓｈｏｃｋ　ｗａｖｅ

Ｐｅｒｆｅｃｔ　 １１４．３９　 ２０．０４　 ５．７１　 ８２．２９　 ０．２１９　 ０．４９

Ｖｉｂｒａｔｉｏｎ　 １１９．６０　 １７．１７　 ６．９７　 ８４．０６　 ０．１７６　 ０．４４

Ｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ／％ ４．５５ －１４．３２　 ２２．０６　 ２．１５ －１９．６３ －１０．２０
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影响超过２０％，由于激波前后密度比与激波脱体

距离直接相关，这说明振动激发对强激波的激波

脱体距离也会产生重大影响。而振动激发对波后

压力和激波 角 的 影 响 较 小，在５％以 内。对 于 激

波后的速度，振动激发对弱激波的影响较小，而对

强激波的影响很大，达１９．６３％。另外，除激波后

的温度和密度之外，振动激发对激波后的压力、速
度、马赫数和激波角的影响，在强激波和弱激波中

影响方向是相反的，具有不同的变化趋势。

３　振动激发下的激波反射

定常激波反射分为规 则 反 射（ＲＲ）和 马 赫 反

射（ＭＲ），可以借助激波极线进行分析，如图６所

示，图中θａ、θｂ、θｃ、θⅠ、θⅡ 为与极线ａ、ｂ、ｃ、Ⅰ、Ⅱ对

应的气流偏转角。当反射激波极线位于极线Ⅰ右

侧 时，即θ＞θⅠ 时，可 以 形 成 马 赫 反 射，比 如 极

线ｃ。极线Ⅰ与纵轴以及入射激波极线共同交于

一点，对应马赫反射向规则反射转变的ｖｏｎ　Ｎｅｕ－
ｍａｎｎ准则。当反射激波极线位于极线Ⅱ的左侧

时，即θ＜θⅡ 时，可以形成规则反射，比如极线ａ。
极线Ⅱ与纵轴相切，对应规则反射向马赫反射转

变的脱体准则。当反射激波极线位于极线Ⅰ与极

线Ⅱ之间时，即θⅠ＜θ＜θⅡ 时，规则反射和马赫反

射都可能形成，即出现双解区。

图６　规则反射和马赫反射的激波极线

　Ｆｉｇ．６　Ｓｈｏｃｋ　ｐｏｌａｒｓ　ｏｆ　ｒｅｇｕｌａｒ　ｒｅｆｌｅｃｔｉｏｎ　ａｎｄ　Ｍａｃｈ

ｒｅｆｌｅｃｔｉｏｎ　
　

３．１　规则反射

当气流偏转角θ小于脱体准则点θⅡ 时，可以

形成如图１（ａ）所示的规则反射，此时反射激波极

线与纵轴有２个交点，即反射激波也存在强解与

弱解。在实际中一般都是出现弱激波解，即激波

反射的解一般取压力激波极线中与纵轴相交压力

较小的点，在速度激波极线中则是取速度较大的

点。图７为量热完全气体与考虑振动激发的压力

激波极线和速度激波极线。表５为反射激波后流

场参 数 的 对 比，表 中ｐ３１、Ｔ３１、ρ３１、ｕ３１分 别 对 应

图７中③区和①区 气 流 的 压 力 比、温 度 比、密 度

比和速度比，β２－３为反射激波 与②区 气 流 的 夹 角。
来流温度Ｔ１＝２２６Ｋ，马 赫 数 Ｍａ１＝１０，气 流 偏

转角θ＝３０°。
从图７可见，无论是入射激波还是反射激波，

考虑振动激发后，激波极线与量热完全气体的相

比其整体轮廓都变大了。从反射激波极线的差异

可见，振动激发带来的激波极线的差异经过一次

激波反射后被放大了。即经过一次激波反射，振

图７　规则反射的激波极线分析

Ｆｉｇ．７　Ｓｈｏｃｋ　ｐｏｌａｒ　ａｎａｌｙｓｉｓ　ｏｆ　ｒｅｇｕｌａｒ　ｒｅｆｌｅｃｔｉｏｎ　
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表５　Ｔ１＝２２６Ｋ，Ｍａ１＝１０，θ＝３０°时规则反射的激波关系

Ｔａｂｌｅ　５　Ｓｈｏｃｋ　ｒｅｌａｔｉｏｎｓ　ｏｆ　ｒｅｇｕｌａｒ　ｒｅｆｌｅｃｔｉｏｎ　ａｔ　Ｔ１＝２２６Ｋ，Ｍａ１＝１０，θ＝３０°

Ｇａｓ　ｍｏｄｅｌ　 ｐ３１ Ｔ３１ ρ３１ β２－３／（°） ｕ３１ Ｍａ３

Ｐｅｒｆｅｃｔ　 ２６１．３３　 １６．２１　 １６．１２　 ５６．３４　 ０．４８９　 １．２２

Ｖｉｂｒａｔｉｏｎ　 ２５３．７０　 １２．７０　 １９．９７　 ４８．５０　 ０．５３３　 １．６３

Ｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ／％ －２．９２ －２１．６５　 ２３．８８ －１３．９２　 ９．００　 ３３．６１

动激发对波后流场的影响变得更大。结合表４和

表５可得，振动激发对激波后压力的影响，从入射

激波的－２．７７％被放大到反射激波的－２．９２％，
影响大小及其变化对压力而言不是很明显。然而

对于激波后的速度，振动激发的影响从入射激波

的１．３０％被放大到反射激波的９．００％，变化及影

响大小都非常明显。另外还可算出反射激波后的

温度、密度、马赫数和反射激波角，以及振动激发

的影响大小。结果表明，从入射激波到反射激波，
振动激发对激波后的温度、密度、马赫数和激波角

等流场参数的影响都被明显放大。

３．２　马赫反射

当气流 偏 转 角θ大 于ｖｏｎ　Ｎｅｕｍａｎｎ准 则 点

θⅠ时，可以形成如图１（ｂ）所示的马赫反射。此时

在压力激波极线图上，反射激波极线与入射激波

极线的强解部分相交，交点对应的转角和压力就

是马赫杆后在三波点附近以及反射激波后的气流

偏转角和压力。而在速度激波极线图上，相应的

气流偏转角对应反射激波极线上的２个点，其中

速度较大的点３对应反射激波后的状态，速度较

小的 点４对 应 马 赫 杆 后 在 三 波 点 附 近 的 状 态。
图８为量热 完 全 气 体 与 考 虑 振 动 激 发 的 压 力 激

波极线和速度激波极线，表６为反射激波后滑移

线两侧流场参数的对比，表中θ３ 为反射激波的气

流偏转角；ｐ３１、ｕ３１、ρ３１、Ｔ３１对应图８中③区与①区

的压力 比、速 度 比、密 度 比 和 温 度 比，ｕ４１、ρ４１、Ｔ４１
的含义与之类似；Δｕ３４，１为ｕ４１和ｕ３１的差值，Δρ３４，１
和 ΔＴ３４，１ 的 含 义 与 之 类 似。来 流 温 度 Ｔ１ ＝
２２６Ｋ，马赫数Ｍａ１＝１０，气流偏转角θ＝４０°。

可见，与规则反射一样，从入射激波到反射激

波，振动激发对流场参数的影响被明显放大。然

而马赫杆是单激波，振动激发对马赫杆后流场参

数的影响并没有被放大。由此，振动激发会对滑

移线两侧流场参数的差异产生较大影响。从表６

图８　马赫反射的激波极线分析

Ｆｉｇ．８　Ｓｈｏｃｋ　ｐｏｌａｒ　ａｎａｌｙｓｉｓ　ｏｆ　Ｍａｃｈ　ｒｅｆｌｅｃｔｉｏｎ
　

可见，振动激发对滑移线两侧速度差异的影响为

１１．７６％，而 对 滑 移 线 两 侧 密 度 差 异 的 影 响 达

５１．８１％。滑移线两侧的速度差异与ＫＨ（Ｋｅｌｖｉｎ－
Ｈｅｌｍｈｏｌｔｚ）不稳定性直接相关，考虑 振 动 激 发 后

滑移线两侧的速度差异变得更大，这说明振动激

发对流动稳定性也会产生一定影响。另外，振动

激发对三波点后的气流偏转角产生了２４．２４％的

影响。而对三波点后压力的影响，与规则反射不

同，考 虑 振 动 激 发 后 压 力 变 大，影 响 大 小 为

４．９３％。
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表６　Ｔ１＝２２６Ｋ，Ｍａ１＝１０，θ＝４０°时马赫反射的激波关系

Ｔａｂｌｅ　６　Ｓｈｏｃｋ　ｒｅｌａｔｉｏｎｓ　ｏｆ　Ｍａｃｈ　ｒｅｆｌｅｃｔｉｏｎ　ａｔ　Ｔ１＝２２６Ｋ，Ｍａ１＝１０，θ＝４０°

Ｇａｓ　ｍｏｄｅｌ θ３／（°） ｐ３１ ｕ３１ ｕ４１ Δｕ３４，１ ρ３１ ρ４１ Δρ３４，１ Ｔ４１ Ｔ３１ ΔＴ３４，１

Ｐｅｒｆｅｃｔ　 ８．２５　 １１４．００　 ０．５３２　 ０．２２６　 ０．３０６　 ７．４５　 ５．７１　 １．７４　 １５．３１　 １９．９７ －４．６６

Ｖｉｂｒａｔｉｏｎ　 １０．２５　 １１９．６３　 ０．５７２　 ０．２３０　 ０．３４２　 ９．６１　 ６．９７　 ２．６４　 １２．４８　 １７．１７ －４．６９

Ｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ／％ ２４．２４　 ４．９３　 ７．５２　 １．７７　 １１．７６　 ２８．９８　 ２２．０２　 ５１．８１ －１８．４８ －１４．０２　 ０．６４

４　振动激发对激波反射转变的影响

如前所述，可以 通 过 控 制 气 流 偏 转 角θ来 实

现定常激波反射在２种反射结构之间转变，且这

种转变存在迟滞现象。即理论上仅当气流偏转角

θ大于脱体准则点θⅡ 时，规则反射才向马赫反射

转变；仅当气流偏转角θ小于ｖｏｎ　Ｎｅｕｍａｎｎ准则

点θⅠ 时，马赫 反 射 才 向 规 则 反 射 转 变，迟 滞 区 为

θⅠ＜θ＜θⅡ。
图４中指出，考虑振动激发后最大气 流 偏 转

角与量热完全气体的相比明显增大。而从图７和

图８可见，振动激发引起的最大气流偏转角的差

异在经过一次激波反射后被明显放大，这将对规

则反射向马赫反射转变的脱体准则点的预测产生

重大影响。图９为激波反射转变的２个准则点以

及对应的激波角和气流偏转角随来流马赫数的变

化。表７为２个激波反射转变准则点在２种气体

模型下的具体差异。来流温度Ｔ１＝２２６Ｋ，马 赫

数Ｍａ１＝１０。
可 见，激 波 反 射 转 变 的 迟 滞 现 象 在 马 赫 数

Ｍａ１≈２．２时开始出现，且随着马赫数的增大，迟

滞区逐渐变宽。考虑振动激发后，激波反射转变

的２个准则点θⅠ、θⅡ 都相应地变大。且脱体准则

图９　规则反射和马赫反射之间的转变准则

Ｆｉｇ．９　Ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ　ｃｒｉｔｅｒｉｏｎ　ｂｅｔｗｅｅｎ　ｒｅｇｕｌａｒ　ｒｅｆｌｅｃｔｉｏｎ　ａｎｄ

Ｍａｃｈ　ｒｅｆｌｅｃｔｉｏｎ　
　

表７　Ｔ１＝２２６Ｋ，Ｍａ１＝１０时规则反射和马赫反射之间

的临界转变角

　　Ｔａｂｌｅ　７　Ｃｒｉｔｉｃａｌ　ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ　ａｎｇｌｅｓ　ｂｅｔｗｅｅｎ　ｒｅｇｕｌａｒ

ｒｅｆｌｅｃｔｉｏｎ　ａｎｄ　Ｍａｃｈ　ｒｅｆｌｅｃｔｉｏｎ　ａｔ　Ｔ１＝

２２６Ｋ，Ｍａ１＝１０
Ｇａｓ　ｍｏｄｅｌ θⅠ／（°） θⅡ／（°）

Ｐｅｒｆｅｃｔ　 １９．５２　 ３０．９１

Ｖｉｂｒａｔｉｏｎ　 １９．９５　 ３３．８７

Ｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ／％ ２．２０　 ９．５９

点变 大 较 明 显，而ｖｏｎ　Ｎｅｕｍａｎｎ准 则 点 变 化 较

小，这导致激波反射转变的迟滞区明显变宽。从

表７的数据来看，在马赫数Ｍａ１＝１０时，考 虑 振

动激发后ｖｏｎ　Ｎｅｕｍａｎｎ准则点θⅠ 的差异在０．５°
以内，影响大小为２．２０％；而对于脱体准则点θⅡ，
振动激发的 影 响 较 大，角 度 差 异 约 为３°，影 响 大

小为９．５９％。脱 体 准 则 点θⅡ 约３°的 差 异，对 于

认识存在振动激发的高超声速流动中的激波反射

转变现象，以及在试验中观察和在工程中控制马

赫反射具有重大意义。
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５　结　论

１）研究结果表明，振动激发使激波极线的整

体轮廓变大，对强激波和弱激波具有不同的影响

规律。振动激发使强激波波后压力变大，而使弱

激波波后压力变小。振动激发对激波流场的影响

在经过一次激波反射之后被明显放大，分别对规

则反射和马赫反射的流场参数产生重大影响。

２）对于激波反射类型的转变，振动激发使转

变的２个准则点都变大，迟滞区变宽，且对规则反

射向马赫反射转变的脱体准则影响更大。对认识

存在振动激发的高超声速流动中的激波反射转变

现象，以及在试验中观察和在工程中控制马赫反

射具有重大意义。
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