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[摘 　要 ] 　为正确模拟高超声速绕流中 , 来流小扰动与弓形激波之间的干扰对流动特征的影响 , 将弓形激波作

为动边界 , 利用非定常特征关系处理激波处的边界条件. 应用五阶精度迎风紧致格式和六阶精度的对称格式与

三阶精度的 R2K方法相结合 , 建立高精度非定常激波装配方法. 采用该方法数值模拟钝锥高超声速定常流场和

二维抛物外形高超声速边界层流动的感受性问题 , 数值模拟来流小扰动与弓形激波干扰激波后非定常扰动流场 ,

研究扰动波进入边界层产生边界层不稳定波的特征.
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0 　引言
研究高超声速边界层流动的转捩机理、预测其转捩位置是目前研究高速飞行器气动力和气动热特征的

重要课题. 边界层转捩过程实质上是层流边界层流动对外界扰动的一种非线性反应[2 ]
. 实验研究表明 ,在超、

高超声速边界层流动中 ,来流的小扰动与弓形激波的干扰 ,对边界层流动的转捩特征有很强的影响[3 ]
. 因此 ,

为预测边界层转捩特征及转捩位置 ,首先要求研究边界层流动的感受性问题 ,即外界扰动进入边界层产生边

界层不稳定波的问题. 采用数值模拟方法研究高超声速钝体绕流中 ,来流小扰动与弓形激波干扰所产生的边

界层不稳定波的问题 ,要求数值模拟方法能正确模拟这类小扰动与激波的干扰.

在计算流体力学的发展中 ,激波的正确模拟一直是数值方法研究的重点. 在钝体高超声速绕流模拟中 ,

来流的 10
- 4以下量级的小扰动与头激波干扰所产生的扰动波问题 ,激波捕捉法的精度不能满足要求 ,为此 ,

Zhong 等人[3 - 5 ]采用激波装配方法研究了钝体和平板绕流中边界层的感受问题.

本文针对该类问题的数值模拟 ,应用五阶精度迎风紧致格式[1 ] 和六阶精度的对称格式与三阶精度的 R2
K方法相结合 ,建立了高精度非定常激波装配方法. 为高超声速绕流边界层感受性问题研究奠定方法基础 ,

并用于数值模拟抛物外形高超声速边界层流动的感受性问题.

1 　数值方法
本文高精度非定常激波装配方法采用的空间离散格式为五阶精度迎风紧致格式[1 ]和六阶精度的对称格

式 ,时间离散采用三阶精度 R2K方法. 且为了提高计算效率 ,从弱守恒型非定常特征关系式出发 ,建立了头

激波处的边界条件. 从而在边界条件的关系式中免去了激波函数二阶导数的计算 ,提高了计算效率.

111 　控制方程

直角坐标系 ( x , y)下的 N2S 方程为
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图 1 　坐标系示意图

Fig. 1 　Cartesian coordinates and the

coordinates used in the computation

Fv = 0 ,τxy ,τyy , uτxy + vτyy + κ9 T
9 y

T

.

计算采用贴体曲线坐标系 (ξ,η) (图 1) ,η= 1 为物面边界 ,其中η=

ηmax为外边界 ,即激波边界 ,为简化计算 ,激波装配过程中 ,计算网格只

在η方向拉伸变化 ,ξ方向保持不变.

坐标变换为

ξ = ξ( x , y) ,

η = η( x , y , t) ,

τ = t ,

Ζ
x = x (ξ,η,τ) ,

y = y (ξ,η,τ) ,

t = τ,

ξt = 0 ,

(ξ,η)坐标系下 N2S方程为
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T
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F′= J
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T
,

E′v = J
- 1 (ξx Ev +ξy Fv ) , 　F′v = J

- 1 (ηx Ev + ηy Ev ) , 　u′= ξt +ξx u +ξyv , 　v′= ηt + ηx u + ηyv ,

其中ηt ,9 ( J
- 1 )Π9 t 不为零。

112 　斜激波前后关系式

在 ( x , y)坐标系下 ,由质量守恒、动量守恒、能量守恒得到斜激波关系式

ρ1 ( v1 ·n - z) = ρ2 ( v2 ·n - z) ,

p1 n +ρ1 v1 ( v1 ·n - z) = p2 n +ρ2 v2 ( v2 ·n - z) ,

ρ1 E1 ( v1 ·n - z) + p1 v1 ·n = ρ2 E2 ( v2 ·n - z) + p2 v2 ·n ,

其中 p ,ρ, v , z , n 分别为压力、密度、气流速度矢量、激波速度和激波法向矢量 ,下标 1 ,2 分别表示激波前后.

激波边界为η=ηmax ( x , y , t) ,激波法向 n =
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113 　特征相容关系式

计算坐标下 ,气动方程沿η方向特征矩阵 B =
9 E
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y ) ,

其中 c 为声速 ,取计算域指向激波边界的特征值 ( uηx + vηy +ηt + c η2
x +η2

y )相应的左特征向量
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则沿η方向特征相容关系式
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　　联立求解上述斜激波前后关系式和特征相容关系式可以确定激波非定常运动的位置及速度 ,结合动网

格技术 ,进而确定控制方程中的ηt ,9 ( J
- 1 )Π9 t ,使非定常流场控制方程封闭可解.
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2 　计算结果
为验证本文建立的高精度激波装配法 ,数值模拟了 5°锥角钝锥外形轴对称高超声速绕流定常流场 ,来流

M ∞ = 6 , Re = 60 000 ,采用等温壁条件 Tw = 193 K. 这里以激波到钝锥对称轴的距离 y 代表激波位置 ,以激波

位置沿对称轴的导数 yx 代表激波斜率 ,图 2、图 3 分别给出了本文和文[ 6 ]对该流场激波位置和激波斜率的

计算结果 ,两者比较一致 ,表明本方法对激波的模拟是正确的.

应用本方法 ,对二维抛物外形 ,数值模拟了来流快声波扰动高超声速非定常扰动流场. 网格分布为 160

×120 (图 4) ,来流条件为 Ma = 15 , Re = 6 026 ,采用等温壁条件 Tw = 193 K. 来流扰动的模拟采用在均匀自由

来流上叠加二维平面波形式的扰动 ,本文快声波扰动量形式为

u′

v′

p′

d′

=

ε

0

εΠM ∞

εΜ∞

e
i kx - FRe

10
6 t

,

其中 u′, v′分别是 x 轴方向和 y 轴方向分速度扰动量 , p′, d′分别是压力和密度扰动量 ,ε= 5 ×10 - 4 , k = 15 , F

= 2 655 分别代表扰动振幅、波数和频率 , x , t 分别为轴向位置和时刻.

图 2 　钝锥激波位置计算结果

Fig. 2 　Shock wave locations

图 3 　钝锥激波斜率计算结果

Fig. 3 　Shock wave slopes

图 4 　抛物外形及网格分布

Fig. 4 　Computational figure and grids

　　图 5、图 6 给出了抛物外形高超声速定常流场激波装配法计算流场等压力和等涡量分布结果 ,图 7 比较

了本文和文[3 ]物面及波后压力梯度沿 x 轴分布计算结果.

图 5 　流场等压力分布

Fig. 5 　Contours of pressure

图 6 　流场等涡量分布

Fig. 6 　Contours of vorticity

图 7 　压力梯度沿 x 轴分布

Fig. 7 　Pressure gradient on body surface

　　本文定义非定常流场扰动量为 q′( x , y , t) = q ( x , y , t) - Q ( x , y) ,其中 q ( x , y , t) 为非定常 NS 方程计

算得到的瞬时流场 , Q ( x , y)为另外单独计算得到的定常流场.

一般地 ,来流扰动与激波作用将产生声波、熵波和涡波等[3 ]
,图 8～10 分别为超声速来流快声波扰动抛

物外形非定常扰动流场压力扰动量、熵扰动量、涡量扰动量等值线分布的计算结果 ,图中显示来流扰动与弓

形激波作用后 ,产生的声波进入边界层并反射出边界层外 ,而熵波和涡波扰动主要出现在边界层外的对流区 ,

边界层与声波扰动有很强的干扰作用 ,而与熵波和涡波扰动的干扰要弱的多 ,该结论与文[3]基本一致.
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图 8 　压力扰动量分布

Fig. 8 　Contours of instantaneous

perturbations of pressure

图 9 　熵扰动量分布

Fig. 9 　Contours of instantaneous

perturbations of entropy

图 10 　涡量扰动量分布

Fig. 10 　Contours of instantaneous

perturbations of vorticity

　　上述结果表明 ,本文高阶精度非定常激波装配法可准确模拟幅值很小的来流扰动与激波的相互作用及

波后的非定常扰动流场 ,适用于高超声速钝体绕流中 ,来流扰动与弓形激波干扰产生边界层不稳定波等研究.

3 　结论
本文应用五阶精度迎风紧致格式和六阶精度的对称格式与三阶精度的 R2K方法相结合 ,建立了高精度

非定常激波装配方法. 通过对高超声速条件下 ,钝锥绕流和抛物外形快声波来流扰动非定常流场的数值模

拟 ,表明所建立的方法对激波的模拟是准确的 ,对来流小扰动与激波作用及波后非定常扰动流场的模拟是正

确的 ,该方法适用于超声速边界层对来流扰动感受性问题的研究.
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A High2order Unsteady Shock2f itting Scheme

ZHANG Yudong1 ,2 , 　FU Dexun1 , 　MA Yanwen1 , 　LI Xinliang1

(11LNM , Institute of Mechanics , CAS , Beijing 　100080 , China ; 21 China Academy of Aerospace Aerodynamics , Beijing 　100074 , China)

Abstract : 　Based on a high2order compact upwind scheme , a high2order shock2fitting finite difference scheme is studied for numerical

simulation of the generation of boundary layer disturbance waves due to free2stream waves. Both steady and unsteady flow solutions of the

receptivity problem are obtained by computing full Navier2Stokes equations. Numerical simulation of receptivity to free2stream disturbances for

hypersonic boundary layers is performed.
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