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摘 要：针对马赫数 2.0~4.0均匀来流条件下斜激波串流场的非对称特征开展了数值仿真研究和建

模分析。通过改变出口背压和入口马赫数条件分析了不同状态的激波串结构形态，利用前缘激波起始点

位置差定义了激波串非对称度系数，分析得到了激波串的非对称度系数变化规律。结果表明，斜激波串

出现非对称现象时，前缘激波起始点位置和前缘激波角度均不相等。任何马赫数条件下激波串的非对称

度系数都存在极限值，可以通过自由相互作用理论和激波关系式计算得到。斜激波串的非对称度系数总

体上与马赫数平方和壁面摩擦系数乘积成正比。
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Asymmetry of Oblique Shock Train
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Abstract：Numerical studies and modelling analysis are performed to investigate the asymmetry phenome‐
non of oblique shock train with incoming Mach number ranging from 2.0 to 4.0. The structural morphology of
shock train in different states are analyzed by changing outlet back pressure and inlet Mach number. The differ‐
ence of the starting point of leading edge shocks is used for defining the asymmetry coefficient of shock train. And
the change law of the asymmetry coefficient of shock train is obtained. The numerical results show that the starting
point and angle of leading edge shocks are both different when asymmetric phenomenon of oblique shock train ap‐
pears. There is a limit value for the asymmetry coefficient of shock train at any Mach number，which can be calcu‐
lated by free interaction theory and shock wave relation. The asymmetry coefficient of oblique shock train is gener‐
ally proportional to the product of the square of Mach number and the wall friction coefficient.

Key words：Isolator；Oblique shock train；Asymmetry；Modeling analysis；Numerical simulation

1 引 言

激波串是一系列激波/边界层干扰耦合作用的复

杂现象，广泛存在于超燃冲压发动机隔离段、超声速

扩压器等部件内［1］。当矩形截面隔离段的入口马赫

数较高时，激波串容易出现不对称的结构形态［2-6］。

不对称现象会造成超声速核心流偏向于一侧，同时

导致另一侧壁面出现大尺度分离区，这会影响下游
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燃烧室燃料的空间分布和燃烧效率，进而影响发动

机性能。激波串结构非对称是较早就观测到的基础

流动现象，但尚未有系统的研究［7］，目前尚不清楚激

波串非对称现象的特征及机理，需要进一步开展

研究。

Matsuo等［1］对 20世纪关于激波串流场的研究进

行了全面的综述，对于等直通道构型，入口马赫数>
1.5后，其内部才会出现激波串，按激波串前缘激波

（最上游的两道激波）反射类型划分，前缘激波发生

马赫反射时称为正激波串，发生规则反射时则称为

斜激波串，斜激波串通常出现在马赫数>2.2时。大量

的研究发现，在均匀、对称的进出口边界条件下，斜

激波串通常为不对称的结构，且马赫数越高时，激波

串非对称越明显［8-9］，而正激波串则通常为对称形

态［8，10-11］。但受来流边界层厚度影响，薄边界层也可

能会导致正激波串也出现非对称［8］。当两侧的边界

层厚度不一致时，超声速核心流偏向于边界层较薄

的一侧［12］。

目前关于矩形截面隔离段内激波串非对称特性

的研究很少，其机理尚不清晰。Papamoschou等［13］认

为非对称激波串结构是受康达效应影响产生（Coan‐
da Effect），康达效应是一种现象的统称，其内在的物

理机制尚未被深刻揭示。Wang等［14］对过膨胀喷管的

非对称激波串流动建立了一个混合层卷吸模型，并

结合康达效应分析认为剪切层卷吸效应是造成激波

串非对称的原因之一。Hunter［15］，Verma等［16］认为不

对称的流动结构比对称结构的热力平衡更高效，但

未明确更高效热力平衡的具体含义。另一方面，

Reijasse等［17］发现下游模拟高反压条件的二喉道几

何对称与否与过膨胀喷管激波串是否对称无关。这

说明非对称现象是激波串本身的一种属性，而非由

下游条件引发。

在数值仿真研究方面，Rodriguez［2］研究了二维数

值仿真格式对激波串非对称性的影响，发现激波串

非对称性与数值格式无关。裘新［3］发现对于隔离段

下游接后台阶的构型，当马赫数较高时，如果后台阶

高度较小，则激波串停留在隔离段的任何位置都是

不对称结构，而后台阶高度较大时，激波串在隔离段

出口附近结构对称，但远离出口位置时则结构不对

称。对比喷管外的羽流流动结构对称现象分析，可

以说明出现在通道内部的激波串受到壁面限制以及

受到壁面限制而出现的闭合分离区结构可能是导致

激波串结构变得不对称的原因。

激波串系统是具有非定常特性的流场，受到压

力波动、分离区涡脱落等现象的影响，激波串结构也

表现出非定常特性［1，18］。激波串前缘激波位置和角

度围绕一个时均值周期性或随机性地发生变化。但

尽管如此，激波串的非对称特征仍然是非常明显的，

尤其是高马赫数条件下，激波串的非对称特征并非

只有瞬时出现，因而也不依赖于非定常特性。

从以上研究可知，目前对矩形截面隔离段内激

波串非对称现象有了一定的认识，明确了上游马赫

数较高以及上游边界层厚度不对称时会导致激波串

结构非对称。然而，目前对激波串非对称性尚没有

系统的研究，对激波串非对称程度的分布规律尚不

知晓。鉴于此，本文以矩形截面隔离段内的激波串

流场为研究对象，针对隔离段入口马赫数 2.0~4.0条
件的斜激波串流场进行了统计和建模分析，着重关

注斜激波串非对称形态特征和分布特性，并尝试给

出评估斜激波串非对称程度的方法。

2 仿真方法及物理模型

2.1 数值方法

数值计算使用定常求解器求解雷诺时均的 N-S
方程，用 κ-ω SST模型封闭控制方程，使用守恒型二

阶 TVD格式离散控制方程，网格分界面的物理量采

用 近 似 黎 曼 方 法 HLLC（Harten-Lax-Van Leer Con‐
tact）求解，配以 Minmod限制器以抑制激波等物理间

断面附近的非物理振荡，同时不损失远离间断面的

数值精度。TVD 与 HLLC 联合使用能够很好地捕捉

激波及滑移线等物理间断面，同时还能保证数值格

式的正守恒性。

2.2 物理模型及边界条件

本文采用的物理模型是一段等直隔离段，隔离

段下游连接一段无壁面限制的出口区域。图 1给出

了本节数值仿真的计算域、边界条件及部分网格划

分 细 节 ，隔 离 段 长 470mm，高 40mm，出 口 区 域 长

400mm，宽 280mm，隔离段出口的壁厚为 2.5mm。隔

离段入口为超声速入口条件，出口为压力出口条件，

后文将此压力条件视为反压 pb。另外，根据实际流动

特点将出口区域的其余三面设置为压力入口条件，

压力大小为 pb。壁面为绝热无滑移壁面，网格在壁面

处进行了加密，第一层网格保证 y+<1.0，在拐角处进

行了过渡以加速收敛。隔离段入口边界条件参见表

1，其中入口马赫数 Ma∞ =2.83工况保持与实验条件

相同，其它马赫数工况则为了便于计算而选用了相

同的总温和总压条件。
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3 计算结果及分析

图 2给出了 Ma∞=2.83工况下的仿真和实验结果

的对比，流动方向从左至右。由图 2可知，仿真得到

的激波串波系结构与实验结果基本相同，激波串前

缘激波的非对称程度基本与实验相符，说明了数值

仿真方法捕捉激波串非对称特征的可行性。为了避

免仿真结果存在网格依赖性，本文共使用了三套网

格进行无关性验证，等直通道内网格单元数分别

为 150×300（Coarse），170×600（Fine）以 及 190×1500
（Dense）。图 3给出了三种网格分辨率下的下壁面压

力分布与试验结果的对比，根据结果最终选用了 Fine
分辨率的网格开展研究。由于 RANS方程进行了时

均处理，仿真得到的流动解过滤了许多脉动成分，由

此得到的激波串流动振荡较弱，只有少部分反压工

况下激波串才会出现大幅的流向振荡现象，而实验

中的激波串流动往往会出现明显的自激振荡，因此

非对称结构分析主要考虑激波串的时均特性，当前

的计算方法满足需求。

对于隔离段 Ma∞=2.83工况，从图 2中可以看出，

Ma∞=2.83工况的斜激波串非对称程度更为严重，激

波串上下两侧的分离区尺度区别明显，本文将较大

的分离区称为主分离区，另一侧称为小分离区，其中

与主分离区相邻的前缘激波位于下游，与小分离区

相邻的前缘激波相对位于上游。在激波串非对称程

度较弱时，主分离区尺度并不明显占据优势。

3.1 斜激波串非对称性定义

随着分离边界层的发展，前缘激波下游的激波

和分离区结构非常复杂，流动结构之间难以界定。

为了量化激波串结构非对称特征，本文主要结合前

缘激波结构进行分析，图 4给出了斜激波串两种前缘

激波波系简化结构示意图，示意图以实际的前缘激

波波系结构为基础，忽略了边界层厚度的影响，激波

从壁面起始。通过分析，发现激波串非对称特征包

含两类非对称现象，第一类是图 4（a）所示的前缘激

波起始点位置相等但激波角度不相等的角度非对

称，第二类是图 4（b）所示的激波角度相等但起始点

位置不相等的位置非对称。分析表明，激波串前缘

激波出现任意一种非对称现象都可以造成下游的激

波和分离区出现不对称形态。针对起始点位置不一

致的情况，可以定义一个非对称度系数 η，其含义为

两道前缘激波起始点流向坐标之差与隔离段高度的

比值，由式（1）计算得到，式中 x表示流向坐标位置，

下标“TLS”和“BLS”分别表示上壁面前缘激波和下壁

面前缘激波，h为隔离段高度。

η = || xTLS - xBLS
h

（1）
3.2 非对称分布特征

引言中介绍隔离段内的激波串非对称现象还受

Fig. 3 Comparison between simulation results with different

grid resolutions and experimental result of wall pressure

profile

Fig. 1 Schematic diagram of computational domain and

details of local grid

Fig. 2 Comparison between simulation results and

experimental results of shock train flow field

Table 1 Inlet conditions of isolator

Ma∞
2.83
Others

p0/MPa
0.916
0.930

T0/K
298.7
300.0
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到隔离段下游突扩后的壁面限制影响，为了简单起

见，本文将隔离段下游设置为开放边界而不考虑下

游突扩壁面限制对激波串结构的影响（见图 1）。图 5
给出了 Ma∞=2.83条件下，激波串形态随出口反压变

化的数值纹影图，图中 p∞为隔离段入口处静压。在反

压 pb/p∞<3.04时，激波串形态对称，当反压增大时激波

串前缘激波远离出口之后开始出现非对称性。图 6
给出了Ma∞=2.83工况斜激波串的非对称度系数和两

个前缘激波角度大小随反压变化的情况，图中 β1是下

壁面前缘激波角，β2是上壁面前缘激波角。由图可

知，非对称度系数由低反压对称形态时的 0突然急剧

升高，随后又下降到一个波动的平台区。斜激波串

从隔离段外逐渐进入隔离段内部的过程中经历了不

受等直隔离段壁面限制到受壁面限制的过程，为了

便于区分，本文将反压较小时（pb/p∞≤3.04）、对称形态

的激波串称为不受限激波串（Ⅰ类），随反压升高至

pb/p∞=3.13后，非对称系数非常大的激波串称为半受

限激波串（Ⅱ类），反压继续升高，激波串进入隔离段

后非对称度位于平台区的激波串称为受限激波串

（Ⅲ类）。通过流场图像判断，不受限与半受限激波

串的分界线大致为：两道前缘激波相交透射之后在

分离区最高点截止，这两个截止点位置与隔离段出

口平齐后很快就会出现非对称现象。而半受限与受

限激波串的分界大致为：出现非对称后，小分离区内

部流线闭合之时，此后非对称度系数就会大幅下降。

图 6（b）显示了不同的反压条件下激波串下壁面

前缘激波角 β1与上壁面前缘激波角 β2的变化关系，由

图可知，准定常条件下主分离区一侧的前缘激波角

通常大于小分离区一侧的激波角。虽然两个角度相

差不大（Ma∞=2.83工况在 3°以内），但这说明了非对

称的斜激波串同时包含有位置非对称和角度非对称

两种情况。本文在 Ma2.0~4.0条件下得到的斜激波

串非对称度系数和前缘激波角度随反压变化的情况

与当前 Ma∞=2.83的工况类似，均同时出现角度非对

称和位置非对称的情况，非对称度系数随反压变化

同样出现了图 6（a）类似的变化过程。

Fig. 5 Shock train structure varies with back pressure

(Ma∞=2.83)

Fig. 4 Simplified diagram of leading shock wave system

Fig. 6 Variation of asymmetry coefficient and leading

shock angle with back pressure (Ma∞=2.83)
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3.3 前缘激波结构特征

图 7给出了Ma∞=2.0~4.0三个工况的前缘激波波

系结构数值仿真结果。图中 L1为滑移线，L2为膨胀

扇前缘，L3为从主分离区最高点发出的辅助线。通

过提取分离区内部的极限流线，得到了主分离区的

最高点位置，并将之视为气动喉道位置，由此可以得

到一条射线（L3），由于两道前缘激波相交后的气流

方向接近水平，L3基本与壁面垂直。在小分离区一

侧可以得到从顶点发出的膨胀扇前缘位置线（L2）。

由此可以确定 L3，L2以及前缘激波相交点发出的滑

移线（L1）三条射线的空间关系，从图 7仿真结果看

出，所有入口马赫数工况的前缘激波结构均处于 L2
先交于 L1，后与 L3相交的状态。通过简化前缘激波

结构可以更清楚地说明三条射线的空间位置关系，

如图 8所示。图 8（a）激波串对称时 L2 与 L3 重合；图

8（b）中 L2 和 L3 同时交于 L1，此时非对称程度较低；

图 8（d）中 L2 交于气动喉道最高位置。图 8（b）和（d）

为两种极限位置状态。图 8（c）是图 7 仿真结果 L2 先

后与 L1、L3 相交的状态。这种状态介于两个极限状

态之间，由此可以估计激波串非对称度系数 η的限制

区间。

马生虎等［19］和 Huang等［20］利用自由相互作用理

论估计前缘激波的角度大小，本文采用类似的办法，

结合式（2）和斜激波关系式（3）~（4）以及简化波系的

几何关系，可以得到计算图 8（b），（d）两个极限位置

对应的非对称度大小（式（5）），式中马赫数和角度下

标对应图 4中的⓪至③位置，pp表示主分离区内部的

平台区压力大小。为了求解式（5），忽略了前缘激波

角度差异，将两道前缘激波强度视为相等，同时取 pp=
p1，因此式（5）得到的结果是一种近似估计。

图 9给出了本文大量仿真结果得到的激波串非

对称度系数与式（5）的对比情况，不难看出，本文仿

真得到的激波串非对称度系数大小基本都落在 ηL和

ηU之间，只有个别点位于区间外。整体而言，受限激

波串的 η随着激波串上游马赫数增加而增加，且在马

赫数较低时偏向于 ηL，马赫数较高时偏向 ηU。相同

马赫数条件下，非对称度系数出现分散性，这主要是

不同工况下激波串上游边界层状态不一致引起的。

pp
p0
= 1 + 0.5Ma0 (2 < Ma0 < 4 ) （2）

p1
p0
= 1 + 2γ

γ + 1 (Ma0 2 sin2 β1 - 1) （3）

tan θ1 = 2cotβ1 Ma0 2 sin2 β1 - 1
Ma0 2( )γ + cos 2β1 + 2 （4）
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Ma3

（5）

3.4 斜激波串的非对称度建模分析

上一节给出了斜激波串非对称度系数分布限制

区间，但忽略了前缘激波角度差异无法精确的预测

出给定条件下的激波串非对称度系数，本节进一步

Fig. 7 Asymmetric leading shock wave system at different

Mach numbers
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针对受限激波串，分析其非对称度系数 η 的变化

规律。

图 10是入射激波与平板湍流边界层干扰流场示

意图及其沿程压力分布情况。分离区内存在两个特

征尺度：（1）分离区长度；（2）上游干扰长度 Dui。可以

从激波/边界层干扰的角度分析激波串前缘激波波

系。如图 11所示，可以将上壁面的小分离区视为下

壁面的前缘激波与上壁面边界层相互作用产生的分

离泡，同时也可以将主分离区视为上壁面前缘激波

及后续的多重激波与下壁面边界层发生干扰形成的

分离区，那么上下壁面也存在如图 10中所示的上游

干扰长度 Dui，1和 Dui，2。

对于激波/边界层干扰问题，Hayakawa等［21］对边

界层方程式（6）进行量级分析后得到了上游干扰长

度 Dui满足的关系式（7），下标“p”表示分离区的平台

压力，下标“0”表示激波串上游位置。从式中可知，

当来流条件固定时 Dui与平台压力呈正比关系。仔细

分析激波串两侧分离区内的压力分布可以发现，尽

管主分离区的压升来源于前缘激波及后续激波的干

扰，但主分离区的上游干扰长度应当同样与平台压

力呈正比关系。

dp
dx =

∂τ
∂y （6）

D ui ∝ pp - p0
p0

δ
Ma20C f0

（7）
进一步观察图 11所示的简化前缘激波结构，不

难发现两侧分离区到达平台区的流向位置非常接

近，不妨近似认为位置相同，则非对称度系数可以通

过下式估算，即

η ∝ D ui,1 - D ui,2
h

（8）
同样，两道前缘激波起始点位置差异导致各自

上游的马赫数、边界层厚度和壁面摩擦系数有极微

小的差别，忽略这个极小差异并结合式（7）和式（8）
可以得到非对称度系数估算式为

Fig. 8 Sketch to illustrate the space position relation of the

leading edge (L2) of expansion wave, slip line (L1) and L3

(marked in fig.7)

Fig. 9 Distribution of asymmetry coefficient of oblique

shock train with approaching Mach number

Fig. 11 Sketch of simplified leading shock wave system and

wall pressure distributions

Fig. 10 Sketch to illustrate the flow field and wall pressure

distribution of shock/plate turbulent boundary layer

interaction
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η ∝ pp,1 - pp,2
p0

1
Ma20C f0

δ
h

（9）
由式（9）可以得到函数关系式

η = f (Ma20C f0 , pp,1 - pp,2p0
, δ
h
,...) （10）

从式（10）可知，非对称度系数主要受三个组合

参数的影响。根据图 5的结果可知，上游边界层厚度

随反压变化而变化，但其对非对称系数的直接影响

有限，尤其是马赫数较高时影响更小，因此可先忽略

δ/h对 η的影响。由自由相互作用理论［22］可知，（pp，1-
pp，2）/p0与马赫数和摩擦系数有关，其具体表达式较为

复杂。结合数值仿真结果可知，非对称度系数主要

受激波串上游马赫数以及边界层厚度影响，而边界

层厚度影响可间接通过摩擦系数的方式体现，将 η按

式（10）第一项 Ma02·Cf0的形式与数值仿真结果显示

在图 12中，发现 η与 Ma02·Cf0显著成正比关系，这说

明式（10）右端第二项可能也与 Ma02·Cf0近似成正比

关系，需要进一步研究。总体而言，图 12拟合的标度

率可以正确反映出激波串非对称度系数的变化趋

势，边界层厚度以壁面摩擦系数的方式影响非对称

度系数，隔离段内边界层越薄对应的摩擦系数越大，

激波串不对称越明显。这样本文就从分析壁面压力

分布的角度得到了估算激波串非对称度大小的方

法，相对精度约为±20%。

4 结 论

本文研究了入口马赫数 2.0~4.0条件下矩形截面

隔离段内的非对称斜激波串形态特征，通过建模分

析，得到了激波串非对称度系数分布范围以及评估

非对称度系数的关系式。得到的主要结论如下：

（1）斜激波串出现非对称结构时，其两道前缘激

波的角度不相等，前缘激波起始点位置不相同，可以

将其分别定义为角度非对称和位置非对称，发生位

置非对称时可以将起始点位置差与隔离段高度之比

定义为非对称度系数 η以便于定量化分析非对称

现象。

（2）出口为开放环境条件下，随着反压增大，斜

激波串向上游移动，受壁面对激波串内分离区的限

制作用，激波串结构从对称向极度不对称变化，随反压

继续增加，激波串非对称程度在较小的反压变化区间

内大幅减小，之后随反压增加非对称程度小幅变化。

（3）在每一个马赫数条件下，斜激波串非对称度

系数存在上限值和下限值，极限值可通过自由相互

作用理论和激波关系式估算，马赫数较低时非对称

度系数接近下限值，马赫数较高时接近上限值。

（4）斜激波串非对称度系数大小与激波串上游

马赫数平方和前缘激波起始点位置壁面摩擦系数的

乘积成正比，即 η=kMa02Cf0。
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