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V字形钝前缘激波反射迟滞现象
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摘要： 针对内转式进气道唇口在宽速域条件下面临的复杂激波干扰问题，将唇口模化为 V 字形钝前缘，采用数值

模拟并辅以风洞实验，研究了典型 V 字形构型（根部倒圆半径 R 与前缘钝化半径 r 之比 R/r=1，半扩张角 β=18°）
激波反射结构随来流马赫数 Ma∞的演变过程。结果表明，随着 Ma∞的增大或减小，V 字形后掠前缘的脱体激波

产生规则反射（Regular reflection，RR）和马赫反射（Mach reflection，MR），并且两者的相互转变过程出现迟滞。

初场为 RR 时，V 字形根部产生大范围的流动分离和分离激波；随着 Ma∞由 5.7 逐渐增大至 6.5，脱体激波的交点

向下游移动并与分离激波的交点重合，使 RR 转变为 MR。初场为 MR 时，马赫杆下游存在大尺度的反转涡对；随

着 Ma∞由 6.7 逐渐减小至 5.9，反转涡对不再影响脱体激波，使 MR 转变为 RR。通过 Ma∞=6 的风洞实验证实，在

相同来流条件下存在 RR 和 MR 双解。基于对脱体激波交点、分离激波交点和反转涡对尺度随 Ma∞变化规律的

认识，建立了 RR↔MR 的转变边界。在双解区中，RR 工况的壁面压力最大值约为 MR 工况的 2~3 倍，表明迟滞

现象将导致唇口气动载荷突变。
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Abstract: Three-dimensional shock interactions are commonly encountered on the V-shaped cowl lips of 
inward-turning inlets in the wide-speed range flight. The evolution of shock reflections on a V-shaped blunt 
leading edge （the crotch radius over the leading-edge radius R/r=1， the half-span angle β =18°） with the 
variation of freestream Mach number （Ma∞） is investigated using numerical simulations methods and wind 
tunnel experiments. The results indicate that the interactions between the detached shocks on the two swept 
branches can generate both regular reflection （RR） and Mach reflection （MR）. A hysteresis appears in the 
transition between RR and MR depending on the increase or decrease in Ma∞ . When the initial reflection type 
is RR， large-scale flow separations and separation shocks occurs at the crotch. With Ma∞ increasing from 5.7 
to 6.5， the intersection point between the detached shocks moves downstream and coincides with the 
intersection point between the separation shocks， which causes the transition from RR to MR. When the 
initial reflection type is MR， a large-scale counter-rotating vortex pair occurs at the downstream of Mach 
stem. With Ma∞ decreasing from 6.7 to 5.9， the counter-rotating vortex pair no longer affect the detached 
shocks， which causes the transition from MR to RR. A wind tunnel experiment confirmed that the dual-
solution of RR and MR exist at Ma∞ =6. The flow structures， including the intersection point between the 
detached shocks， the intersection point between the separated shock， and the size of the counter-rotating 
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vortex pair are identified to establish a transition criterion of RR ↔ MR. In the dual-solution domain， the 
maximum wall pressure in RR is approximately 2—3 times of that in MR， indicating that the hysteresis 
causes a sudden change in aerodynamic loads on the cowl lips.
Key words: fluid mechanics； V-shaped blunt leading edges； shock interaction； freestream Mach number； 

hysteresis phenomena

吸气式宽速域飞行器从地面起飞逐渐加速至

高超声速以及返航过程中，经历了多个气动环境迥

异的飞行阶段，给气动外形设计提出了巨大挑

战［1］。特别是，宽速域飞行条件下的激波干扰更加

复杂多变，甚至与飞行阶段的历史效应紧密相关，

认识其变化规律对工程设计尤为重要。

三维内转式进气道［2⁃3］具有较好的宽速域适应

能力，受到广泛关注，这类进气道在 V 字形唇口根

部位置产生的复杂激波干扰，容易导致严酷的气动

力/热问题［4⁃6］。为了深入认识 V 字形唇口部位的

复杂流动，肖丰收等［7⁃8］最早提炼出由半径比 R/r
（根部倒圆半径 R 和前缘钝化半径 r）和半扩张角 β
表征的 V 字形钝前缘模型，在来流马赫数 Ma∞=6
条件下，发现不同几何参数下 V 字形根部主要产

生异侧激波规则反射（Regular reflection， RR）、马

赫反射（Mach reflection， MR）以及同侧激波规则

反 射（Regular reflection from the same family， 
sRR）3 种类型。进一步的研究表明，V 字形钝前缘

的激波反射类型对流场非定常振荡特性［9⁃13］、壁面

气动力/热载荷［13⁃17］、下游流场演化［18⁃21］以及热防

护优化设计［22⁃23］等都起着关键作用。肖丰收等［7］

和蒙泽威等［14］对 V 字形钝前缘的研究表明，反射

类型在不同来流马赫数下的变化明显，激波干扰结

构在宽速域条件下将变得更加复杂。值得注意的

是，当飞行器经历不同速域时，可能产生激波反射

类型双解以及转变迟滞现象，一旦出现双解，极容

易引发流场结构突变，并给壁面气动载荷预测带来

不确定性。张志雨［13］通过数值模拟初步证实了存

在 V 字形钝前缘激波反射迟滞现象，但对迟滞过

程中反射类型转变机制的认知，仍不明晰。

迄今为止，研究者们采用二维斜楔构型，通过

调整楔角 θ［24］、改变两楔面间距离［25］、改变 Ma∞
［26］

以及改变下游流场压力［27］等方式，观察到多种形

式的迟滞现象，取得了显著的进展［28⁃29］。经典的激

波反射转变理论［30⁃31］认为，RR 和 MR 激波反射类

型的转变遵从 von Neumann 准则 θvN 和脱体准则

θD，在 θvN 和 θD 的中间区域，RR 和 MR 都有可能出

现，即形成了所谓的双解区。然而，根据 Zhang
等［32］的研究，V 字形钝前缘根部激波干扰类型，由

于其三维特性，并不能通过经典的激波反射转变理

论进行准确预测，而是由来流条件和模型的几何约

束共同决定，这也意味着 V 字形钝前缘激波反射

迟滞现象与经典的理论认识存在很大差异。因此，

亟需厘清导致 V 字形钝前缘激波反射转变迟滞现

象的根源，评估双解区中壁面气动载荷特性，以便

在 V 字形唇口设计中，规避迟滞现象对进气道性

能造成的不利影响。

本文采用数值模拟方法，并辅以风洞实验，通

过改变 Ma∞，研究 V 字形钝前缘激波反射迟滞现

象，以期阐明迟滞转变机制以及迟滞现象对壁面气

动载荷影响，为内转式进气道 V 字形唇口设计提

供有价值的参考。

1 模型与方法

1. 1　V字形钝前缘模型

V 字形钝前缘模型如图 1 所示，由两侧斜掠直

前缘和根部倒圆区域组成，模型半扩张角 β=18°，
倒圆半径 R=15 mm，前缘钝化半径 r=15 mm，以

及斜掠直前缘长 L=21r。其中，x 方向为流向，y 方

向为横向，z 方向为展向，φ 为 V 字形根部倒圆区域

的周向角。

1. 2　风洞实验方法

实 验 在 中 国 空 气 动 力 研 究 与 发 展 中 心 的

FL⁃31 下吹式常规高超声速风洞［13］中进行，来流马

赫数 Ma∞=6，静温 T∞=55.5 K，静压 p∞=633.4 Pa。
此外，风洞配备了高速纹影系统来捕捉激波干扰结

构，纹影的拍摄速率为 16 kHz，曝光时间为 62.5 μs。
1. 3　数值模拟方法

数值求解基于雷诺平均的三维 Navier⁃Stokes
控制方程，无黏通量采用 Roe 格式进行差分分裂，

对流项采用二阶迎风格式离散，黏性项采用二阶中

图 1 V 字形钝前缘模型示意图

Fig.1 Schematic of the V-shaped blunt leading edge model
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心差分格式离散，使用 k⁃ω SST 湍流模型，空气采

用量热完全气体假设，分子黏性系数由 Sutherland
公式计算。计算域、边界条件以及驻点附近网格分

布如图 2 所示，鉴于来流和几何的对称性，为提升

计算效率，采用 1/4 计算域进行模拟，来流采用压

力远场条件、压力出口、对称边界（y=0 和 z=0 平

面）和无滑移绝热固壁边界条件。为了便于同本文

风洞实验结果对照，来流条件参照 FL⁃31 风洞参数

进行设置。

计算域采用结构化六面体网格离散，并在近壁

面区域进行了网格加密。以残差下降 4 个数量级，

或者残差不再变化同时驻点位置流场参数保持稳

定作为收敛判据。为了进行网格无关性验证，如图

3 所示，采用了 4 套不同疏密程度的网格，提取壁面

中心线上的压力进行对比，其中压力 p 采用相同来

流条件下正激波波后的总压 p0进行无量纲化。可

以看出，采用第 3 套和第 4 套网格获得的压力结果

几乎重合，最大的 p/p0相差不超过 0.4%，表明本文

采用的数值模拟方法能够满足需求。因此，采用第

3 套网格（ζ × ξ × η= 450×300×90）进行后续研

究，总网格量约为 1 200 万个，壁面网格第一层高

度为 1 μm，保持壁面 y+<1。上述模拟方法，在笔

者前期的研究中已得到广泛地验证［8， 16，18⁃21］，在本

文 2.1 节将进一步结合风洞实验考核该方法的可

靠性。

在计算过程中，首先，分别在 Ma∞ =5.7 和 6.7
条件下，对应求解得到 RR 和 MR 的稳定流场。接

着，在收敛解基础上，改变 0.1 个马赫数继续计算，

直至激波干扰类型发生转变，进而得到反射类型转

变临界 Ma∞。本文中，p∞和 T∞始终保持和 FL⁃31
风洞来流参数一致，Ma∞ 逐步增大过程为 5.7→
6.5，Ma∞逐步减小过程为 6.7→5.9。研究发现，迟

滞转变区间约为 Ma∞ =5.9~6.5，第 2 节将重点对

此区间中 V 字形钝前缘激波反射双解现象以及转

变迟滞过程进行介绍。

2 结果与讨论　

针对 R/r=1、β=18°的 V 字形钝前缘构型，首

先介绍增大和减小 Ma∞过程中激波反射类型演变

过程；然后，分析导致激波反射迟滞现象的根源，并

基于流动结构特征建立转变边界；最后，评估迟滞

现象对壁面压力特性影响。

2. 1　改变Ma∞引起的激波反射迟滞现象

图 4 和图 5 分别给出了迟滞区间中 Ma∞ =5.9
和 6.5 时，V 字形钝前缘根部反射类型对应为 RR
和 MR 的三维流场。图 6 给出了 Ma∞在增大和减

小过程中 x⁃z 对称面流场的马赫数云图，并叠加了

压力等值线，为了揭示迟滞现象对壁面压力分布影

响，对应补充了壁面无量纲 p/p0云图。

初始 Ma∞ =5.9 时，如图 4（a）和图 4（b）所示，

直前缘脱体激波（Detached shock，DS）在 V 字形根

部倒圆区域相交，发生了同侧激波规则反射 RR，

在 DS 相交点（Intersection point，IP）产生两道透射

激波（Transmitted shock，TS）。如图 4（b）和图 4（c）
中流线所示，由于 V 字形根部倒圆区对气流的几

何约束，来流通过激波偏折并汇聚到倒圆区根部中

心位置，气流滞止导致压力显著提升，沿直前缘方

向产生较大的逆压梯度，诱导驻点附近气流向两侧

偏折，形成大范围的流动分离，分离区内产生大尺

度涡和分离激波（Separation shock， SS）。两侧的

SS 在驻点上游与 TS 发生规则反射后继续相交于

点 IP'。以 Ma∞ =5.9 的流场为初场并逐渐增大

Ma∞，如图 6（a~d）所示，当 Ma∞ =5.9→6.4 时，激

波反射类型一直为 RR，DS 的脱体距离随 Ma∞增

大而减小，TS 长度逐渐缩短，交点 IP 向下游流场

移动并不断靠近 IP'。
当 Ma∞ =6.5 时，原有的 RR 平衡状态遭到破

坏，激波干扰结构通过调整后重新达到稳定格局。

如 图 5（a）和 图 5（b）所 示 ，DS 与 马 赫 杆（Mach 
stem， MS）相交，发生了马赫反射 MR，由三波点

（Triple point， TP）发出的 TS 以及剪切层 Σ，入射

图 2 计算域、边界条件和驻点附近网格

Fig.2 Computational domain, boundary conditions and sur⁃
face mesh near the stagnation point

图 3 壁面中心线压力对比

Fig.3 Comparison of surface pressure along the centerline
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到直前缘与倒圆区域相连接的位置。由于 TS 前

后存在较大的逆压梯度，导致出现小范围的流动分

离，并产生 SS。SS 与 TS 直接相交，形成规则反

射。从图 5（b）和图 5（c）中流线可以看出，包裹在

剪切层中的气流由两侧向中心汇聚，并在驻点附近

对撞后向上游偏折，使得 MS 下游形成大尺度的反

转涡对（Counter⁃rotating vortex pair，CVP），MS 后

的流动分为两部分，一部分为对撞导致的逆流，另

一部分是直接穿过 MS 的气流，两部分气流最后都

沿横向溢流。以 Ma∞=6.5 的流场为初场并逐渐减

小 Ma∞，如图 6（e~h）所示，当 Ma∞ =6.5→6.0 时，

激波反射结构一直为 MR，Ma∞减小直接导致 DS
脱体距离增大，MS 长度逐渐减小，TP 向下游移

动，两侧的分离区范围逐渐增大。当 Ma∞=5.9 时，

如图 6（a）所示，MS 突然消失，激波反射类型由 MR
转变为 RR。

图 4 Ma∞ = 5.9 时 RR 反射类型三维流场

Fig.4 Three-dimensional flow field of RR at Ma∞ = 5.9

图 5 Ma∞ = 6.5 时 MR 反射类型三维流场

Fig.5 Three-dimensional flow field of MR at Ma∞ = 6.5

图 6 改变 Ma∞引起的激波反射迟滞现象

Fig.6 Shock reflection hysteresis phenomena by variation in Ma∞
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图 7 给出了来流 Ma∞=6 时 FL⁃31 风洞的实验

纹影和数值纹影。由于风洞实验中存在扰动等因

素，在实验中也观察到 V 字形钝前缘激波反射存

在双解现象，相应的两种波系干扰结构均与数值模

拟吻合良好。

前文的流场分析已经表明，当来流 Ma∞ =
5.9~6.5 时，Ma∞增大或减小过程中，来流条件和

几何构型相同，激波反射类型却分别对应为 RR 和

MR，其双解特性与经典二维理论认识的差异，以

及对应的转变机制如何，将在 2.2 节进行分析。

2. 2　RR‑MR迟滞转变机制

由于 x⁃z 对称面流场具有准二维特征，并且能

够体现激波结构的主要特征，利用二维理论可以近

似分析该平面内的流场参数变化。图 8 给出了来

流 Ma∞=6 条件 V 字形钝前缘 x⁃z 对称面主激波结

构对应的激波极曲线，考虑到流动对称特性，图中

只展示了其中一侧分支。从图 8 可以看出，来流首

先经过激波 DS 压缩之后，对应由状态（1）点转变

为状态（2）点，当 RR 时，气流通过 TS 后对应于激

波极曲线上的状态（3，4）点，当 MR 时，气流通过

TS 后对应于激波极曲线上的状态（3′，4′）点。

结合图 8 中的反射类型示意图，理论上可以将

MR 分为 3 类［33］：当状态（3′，4′）的净偏折角为正时，

对 应 为 直 接 马 赫 反 射（Direct⁃Mach reflection，
DiMR）；当状态（3′，4′）的净偏折角为零时，对应为

固定马赫反射（Stationary⁃Mach reflection，StMR）；

当状态（3′，4′）的净偏折角为负时，对应为逆马赫反

射（Inverse⁃Mach reflection，InMR），在前人的研究

中 InMR 被认为是定常激波反射中的反常结构［34］。

经典二维激波反射类型转变理论［30］认为双解存在

于 von Neumann 准则 θvN 和脱体准则 θD 之间，双解

中的 MR 通常为 DiMR 或 StMR。然而，V 字形钝

前缘的双解位于 von Neumann 转变边界之下，特

别地，如图 6（e~h）和图 7 所示，V 字形钝前缘的

MR 结构中，由三波点 TP 发出的滑移线 Σ 呈扩张

状，状态（3′，4′）点的气流的净偏折角为负，对应出

现了 InMR 结构。实际上，本文构型中 InMR 中的

MS 之所以能稳定存在，主要是依靠其下游的反转

涡对 CVP 维持。

V 字形钝前缘双解区内的 InMR 反射类型以

及迟滞转变特性，都与经典二维理论认识存在显著

差异，有必要探究其激波反射迟滞现象的转变机

制。图 9 给出了激波反射类型分别为 RR 和 MR 时

图 7 风洞实验和数值模拟中的激波反射双解现象

Fig.7 Dual-solution phenomena in the wind tunnel experi⁃
ments and numerical simulations

图 8 Ma∞=6 时双解区激波极曲线

Fig.8 Shock polar diagram for the double solution at Ma∞=6

图 9 不同激波反射类型示意图

Fig.9 Sketches of different shock reflection structures
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的 x⁃z对称面的流场结构示意图。2.1 节研究表明，

流场中主激波结构上的特征位置（如 IP、IP'、、TP 和

CVP）与激波干扰类型的转变密切相关，对这些特

征位置的定量分析，有助于理解迟滞转变机制。为

了便于下文对这些特征位置的分析，将特征点到驻

点 S 的水平距离定义为参数 d。图 10 给出了特征

点位置参数 d 随 Ma∞变化，其中，散点符号表示数

值结果数据，曲线为理论分析或由散点通过二次多

项式拟合得到的结果。

当激波反射类型为 RR 时，如图 9（a）所示，两

侧 DS 的交于点 IP，两侧 SS 与 TS 分别干扰后进一

步相交于点 IP′。如图 10 所示，当增大 Ma∞时，DS
脱体距离 δ 逐渐减小，导致点 IP 向下游移动，即点

IP 到驻点 S 的距离 dIP，S 逐渐减小；点 IP′的位置主

要受大分离区范围以及 SS 影响，数值模拟结果显

示大分离区范围以及 SS 随 Ma∞变化并不明显，如

式（1）和图 10 所示，可以将点 IP′到驻点 S 的距离

dIP′，S 视为定值。当点 IP 和点 IP′重合时，即满足

dIP，S=dIP′，S，波系结构将不再稳定，将会引起激波干

扰类型从 RR 向 MR 转变。因此，确定点 IP 的位

置，是准确预测 RR 向 MR 转变的关键。

由几何关系可知，点 IP 到驻点 S 的距离 dIP，S主

要与 DS 的脱体距离 δ 有关，dIP，S 和 δ 满足式（2）关

系。为了求解 δ，可以将斜掠直前缘看作一段后掠

圆柱，DS 将沿其流向逐步发展，当直前缘长度 L 足

够长时，DS 最终达到充分发展状态，即激波的脱体

高度 δ 到达定值 δf。Zhang 等［32］发现 δ 主要与垂直

于后掠圆柱方向的气流分量 Ma∞sinβ 有关，如式

（3）所 示 ，根 据 无 黏 圆 柱 脱 体 激 波 高 度 近 似 理

论［35］，可以求解得到充分发展状态的脱体距离 δf。

由于本文采用的构型，直前缘长度限制，δ 未达到

充分发展状态，但基于 δf变化规律，根据数值模拟

结果进行修正，可以近似获得 δ，如式（4）和图 10 所

示。联立式（1~4），进而可获得式（5）表示的转变

边界 fRR→MR（Ma∞）。在图 10 中，dIP，S 和 dIP'，S 变化曲

线在 Ma∞ = 6.48 时相交，从理论上确定了临界转

变边界 fRR→MR 位置，而数值计算得到的 fRR→MR 位置

约为 Ma∞ = 6.5，两者偏差仅约 0.3%。

d IP'，S ( Ma∞ )
r

≈≈ 0.75 （1）

d IP，S ( Ma∞ )
r

= δ - R
rsinβ

+ R
r

（2）

δ f
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fRR → MR ( Ma∞ )= d IP，S ( Ma∞ )
r

- d IP′ ，S ( Ma∞ )
r

= 0

（5）
当激波反射类型为 MR 时，如图 9（b）所示，

DS、TS 和 MS 交于 TP，此时，汇聚到 V 字形根部

气流对撞后向上游偏折，进而产生 CVP。当减小

Ma∞时，δ 逐渐增大，TP 逐渐向下游移动，同时 MS
长度减小。由图 6 可知，MS 长度减小至一定值后

图 10 迟滞过程中不同反射类型特征点位置变化

Fig.10 Positions of characteristic points of different shock 
reflections during the hysteresis process
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突然消失，反射类型由 InMR 转变至 RR。实际上，

InMR 中 MS 产生或消失都与 CVP 存在很强的关

联。本文采用对称面上逆流最高位置（鞍点，见图

5（c）至驻点 S 的距离 dCVP，S表征 CVP 尺度变化，采

用 TP 至驻点 S 的距离 dTP，S 表征 MS 变化，如图 10
所示，dTP，S和 dCVP，S变化趋势基本一致，这进一步印

证了 MS 主要受 CVP 尺度变化影响。

结合图 10 中 dCVP，S、dTP，S和 dIP，S变化过程，不难

推断出，InMR 转变至 RR 的充分条件为，CVP 尺度

减小至不再影响 DS 直接相交，即 dCVP，S=dIP，S，此

时 MS 将消失，反射类型转变。 InMR 中 dCVP，S 和

dTP，S 均难以理论获得，从数值模拟结果中，可以拟

合获得 dCVP，S 和 dTP，S 随 Ma∞的变化规律，如式（6）
和图 10 所示，其中，dTP，S 可以近似看作 dCVP，S 与

CVP 导致的 MS 脱体距离之和。联立式（2~4）和

式（6），进而可获得式（7）表示的转变边界 fMR→RR

（Ma∞）。图 10 中，dCVP，S 和 dIP，S 变化曲线在 Ma∞ =
5.85 时相交，从理论上确定了转变边界 fMR→RR 位

置；而数值计算得到的 fMR→RR 位置约为 Ma∞ =5.9，
两者偏差仅约 0.8%。

dCVP，S ( Ma∞ )
r

≈≈ dTP，S ( Ma∞ )
r

- 0.21 =

-0.31Ma2
∞ + 4.15Ma∞ - 12.57 （6）

fMR →→ RR ( Ma∞ )= d IP，S ( Ma∞ )
r

- dCVP，S ( Ma∞ )
r

= 0

（7）
以上分析表明，迟滞现象将 V 字形钝前缘激

波干扰问题变得更加复杂，反射类型双解的出现不

仅使流场结构、流场参数明显改变，而且不同反射

类型对应产生的透射激波、剪切层和超声速射流等

与壁面相互作用，将会导致其气动载荷特性出现极

大的差异。

2. 3　迟滞现象对壁面压力特性影响

图 11 给出了不同 Ma∞条件下 RR 时 V 字形根

部倒圆段壁面中心线上 p/p0 分布和局部压力峰值

附近流场，结合图 6（a~d）可以看出，复杂激波干扰

导致其壁面压力分布极不均匀。当 φ =0°~12°时，

流场上、下两侧的脱体激波 DS 之间，以及分离激

波 SS 之间的相互干扰，使得经过多道激波压缩后

的气流从两侧向流场中心附近汇集，超声速气流直

接冲击驻点，形成滞止激波 BS，导致驻点位置处出

现极其严酷的中心压力峰值（Central peak）。当

Ma∞ = 6.4 时，BS 形态受到上游波系影响发生变

化，导致中心压力峰值分布一定程度改变。当 φ =
12°~72°时，由于处于大分离区位置，壁面 p/p0相对

较低。

图 12 给出了不同 Ma∞条件下 MR 时壁面中心

线上 p/p0 分布和局部压力峰值附近流场。结合图

6（e~h）可以看出，由 TP 发出的 TS 和 Σ 入射倒圆

段的壁面，TS 与近壁面附近的 SS 发生规则反射，

产生透射激波，在下游气流再附，产生再附激波。

因此，从倒圆区域的起始位置处（φ=72°）开始，p/
p0开始迅速升高，在 φ=36°~42°位置的 p/p0出现最

外侧峰值（Outermost peak）。进一步地，包裹在剪

切层中的气流由两侧向中心汇聚，在驻点附近发生

对撞，在 φ=0°位置的 p/p0 出现中心峰值（Central 
peak）。

图 13 给出了不同 Ma∞条件下 RR 和 MR 时的

壁面不同位置压力峰值变化。当 Ma∞增大或减小

时，中线峰值在 Ma∞ =5.9~6.5 范围出现迟滞环。

图 13 迟滞过程中压力峰值变化

Fig.13 The maximum surface pressure during the hystere⁃
sis process

图 11 RR 反射类型壁面压力分布

Fig.11 Surface pressure along the centerline of RR

图 12 MR 反射类型壁面压力分布

Fig.12 Surface pressure along the centerline of MR
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当 RR 时，中心峰值随着 Ma∞升高而逐渐增大，在

Ma∞=6.4 时有所减小；当 MR 时，中心峰值和最外

侧峰值都随着 Ma∞降低而逐渐减小。由于不同激

波反射类型对应的压力峰值产生机制存在差异，

RR 工况对应中心压力峰值约为 MR 工况对应中心

压力峰值的 2~3 倍。此外，根据前期将壁面条件

设置为等温壁的研究结果［13，16⁃17］，RR 工况对应的

最大热流值也远高于 MR 工况对应的最大热流值，

更容易造成烧蚀破坏。

V 字形钝前缘激波反射的双解现象，将会导致

流场结构、壁面载荷的幅值及其位置发生突变。在

实际工程设计中，可以通过调整 V 字形唇口几何

参数，规避设计马赫数附近的迟滞现象，避免对飞

行器造成的不利影响。

3 结   论

本文采用数值模拟并辅以风洞实验，在 Ma∞=
5.7~6.7 范围，研究了 R/r=1，β=18°的 V 字形钝

前缘激波反射类型的演变，主要得到了以下结论：

（1） 随着 Ma∞ 的逐步增大或减小，在 Ma∞ =
5.9~6.5 区间，V 字形后掠前缘上的脱体激波 DS
能够产生规则反射 RR 和马赫反射 MR 两种类型，

并出现转变迟滞现象。进一步地，Ma∞=6 的风洞

实验证实激波反射类型存在 RR 和 MR 双解。

（2） 基于对流场特征结构的认识，建立了 V 字

形钝前缘随 Ma∞变化时 RR↔MR 的转变边界。以

RR 为初场，逐渐增大 Ma∞，当 DS 的交点向下游移

动至与分离激波 SS 的交点重合时，RR 转变为

MR；以 MR 为初场，逐渐减小 Ma∞，当反转涡对的

尺度减小至允许 DS 直接相交时，MR 转变为 RR。

（3） 激波反射类型双解的出现使得流场结构、

气动载荷峰值及其分布特性存在突变。在双解区

内，RR 工况的压力最大值出现在驻点（φ=0°）附

近，MR 工况的压力最大值出现在倒圆段两侧（φ=
36°~42°），RR 工况的壁面压力最大值为 MR 工况

的 2~3 倍。

鉴于 V 字形钝前缘三维流动的复杂性，未来

需要将激波干扰迟滞转变准则拓展至宽马赫数和

宽几何参数范围，并借助细致的风洞实验进行深入

验证。
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