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摘要    应用作者所建立的高精度非定常激波装配法, 数值模拟了高超

声速条件下, 钝锥绕流快声波来流扰动非定常流场, 研究了钝锥超声速边

界层对来流扰动感受性特征, 研究表明, 在各种来流扰动的条件下, 钝锥

边界层感受到的主要是声波扰动; 钝锥边界层内扰动模态, 在头部附近

是第一模态, 向下游依次转换为第二模态、第三模态; 另外随钝度减小, 
边界层内扰动模态的振幅增大, 但有一临界值, 超过临界后反而减小, 并
且由于曲率间断的影响, 模态振幅随钝度的变化不再是单调变化的. 
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高超声速边界层感受性是边界层外部扰动(包括自由来流扰动以及由于壁面粗糙性等原

因引起的扰动)进入边界层, 产生边界层内扰动波的过程. 感受性是层流流动发生转捩必经阶

段的起始阶段, 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[1]. 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

的稳定性和转捩特征有很强的影响[2]. 然而, 来流小扰动与高超声速钝体绕流的强弓形激波的

干扰使得感受性过程变得十分复杂, 线性稳定性分析理论难以正确给出边界层的扰动特性. 
因此, 采用数值模拟方法研究钝体边界层流动的感受性机理是边界层转捩研究的关键之一.  

采用数值模拟方法研究钝体边界层的感受性问题, 要求数值方法能分辨出时间和空间所

需物理量的尺度, 且数值误差不能污染来流小扰动与激波干扰所产生的扰动, 对于来流小扰

动与头激波干扰产生扰动波问题, 激波捕捉法的精度就不能满足要求了, 因此高精度格式和

激波装配方法, 即将弓形激波作为边界进行精确处理, 是需要的. 近年有 Zhong 和 Ma[2~4]采用

激波装配方法研究了抛物外形和平板绕流中边界层的感受性问题, 但飞行器多为球头钝体, 
与抛物形钝体相比弓形激波形状有明显差别, 且形成明显的高熵层. 另外, 在球头钝体飞行器

外形上存在有曲率间断, 为考察高熵层和物形曲率间断对边界层感受性的影响, 为边界层的转
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捩研究中非稳定波的幅值、频率及相位提供初始条件, 本文采用基于五阶精度迎风紧致格式[5]

和六阶精度的对称格式与三阶精度的 R-K 方法相结合, 建立了高精度非定常激波装配方法. 
并用于数值模拟了钝锥高超声速边界层流动的感受性问题.  

1  数值方法 
为了提高计算精度本文针对可压 N-S 方程, 基于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  R-K 方法相结合, 建立了高精度非定常激波装配方法. 且从弱守恒型非定

常特征关系式出发, 建立激波边界条件, 从而避免了激波函数二阶导数量的计算, 提高了计算

效率. 采用该方法, 针对钝锥高超声速绕流感受性问题, 研究了来流小扰动与弓形激波干扰对

边界层感受过程的影响.  

1.1  控制方程 

考虑一般曲线坐标系 ( ), ,ξ η ς , 其中 1η = 为物面边界, maxη η= 为外边界, 即激波边界, 

本文针对钝锥外形, 激波装配过程中, 计算网格只在η 方向拉伸或压缩变化, 其他方向保持不

变. 由直角坐标系 ( ), ,x y z 变换到曲线坐标系 ( ), ,ξ η ς 下 N-S 方程:  

( )1

0,v v v
J

τ ξ η ς ξ η ς

−∂ ′ ′ ′′ ′ ′ ∂ ∂ ∂∂ ∂ ∂
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本文动网格计算中, tη 和 ( )1J t−∂ ∂ 不为零.  

1.2  激波装配关系式 

运动激波的前后关系式:  

( ) ( )
( ) ( )

( ) ( )
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其中 ,  ,  ,  ,  p zρ v n 分别代表压力、密度、直角坐标系 ( ),  ,  x y z 上的气流速度、激波速度和激波

法向矢量, 下标 1 和 2 分别表示激波前、后参数.  
在激波边界上, 补充沿η 方向左特征相容关系式: 沿η 方向特征矩阵 

,x y z tη η η η∂ ∂ ∂
= + + +

∂ ∂ ∂
E F GB
U U U

 

其特征值分别为 
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2 2 2
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其中 c为声速, 取特征值 2 2 2
x y z t x y zu v w cη η η η η η η+ + + + + + 的左特征向量:  
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联立求解上述运动激波关系式和特征相容关系式可以确定激波边界非定常运动的位置及速度, 

结合动网格计算技术, 确定控制方程中的 tη 和 1( ) /J t−∂ ∂ , 使非定常可压 N-S 方程封闭可解. 

无量纲参数采用来流速度U∞ , 球头半径 d , 来流密度 d∞ , 来流温度T∞ 等. 

本研究组发展的迎风紧致型差分格式[1]精度高, 耗散小, 已成功用于湍流转捩等直接数值

模拟研究, 本文采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 R-K 方法相

结合, 用于激波装配法非定常流场的数值模拟.  
上述非定常激波装配法已应用于二维抛物外形来流感受性问题研究[6], 得到了结果与文

献[3]符合甚好.  

2  计算结果 

2.1  钝锥定常流场 

本文中球钝锥锥角为 10°, 外形及网格如图 1. 来流 15,  6026,M Re∞ = =  采用等温壁条件

193 K.wT =  
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一般地, 弓形激波前后理论上应满足涡阶跃条

件[7]: 
( )2* *

* * *
shk * *

1
,

s
t

s
k u

ρ ρ
ω

ρ ρ
∞

∞
∞

−
=  图 2显示本文数值

计算结果与上式理论结果符合甚好, 表明本文高精

度激波装配法对激波的模拟是有效的.  

图  3 给出了流向不同站位 , ( )d / dt nu yρ 量沿物

面法向分布, 从图 3 中可以看出 40 ~ 50i = 附近广义

拐点的存在, 这与物面曲率间断有关, 是无黏不稳定

性的必要条件.  
 

图 2   涡阶跃条件 图 3  ρ (dut/dyn)沿物面法向分布 
站位 i = 40, 60, 80, 100, 140 分别对应坐标 x = 0.83, 1.54, 

2.36, 3.42, 6.97 
 
2.2  钝锥高超声速边界层感受性特征 

流场网格分布为 160×120, 来流条件为: Ma = 15, Re = 6026, 采用等温壁条件 Tw = 193 K. 
本文来流扰动采用在均匀自由来流上叠加二维平面扰动波[4], 扰动波有快声波、慢声波、熵波

及涡波, 其形式分别为 
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图 1  外形及网格 
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其中 45 10 ,  15,  2655k Fε −= × = = 分别为扰动振幅、波数和频率, x 和 t 分别为轴向位置和时刻. 

本文中非定常扰动量定义为: ( , , ) ( , , ) ( , )q x y t q x y t Q x y′ = − , 其中 ( , , )q x y t 为非定常计算得

到的瞬时流场, ( , )Q x y 为相同条件下, 来流不加扰动的定常流场. 图 4 显示了来流加入平面快

声波扰动时, 钝锥高超声速非定常流动达到时间周期状态后的瞬时速度、压力和涡量的扰动场. 
从图  4 中可以看到, 来流扰动波与弓形激波干扰形成的边界层外的扰动波和近壁区内由外扰动

波所形成的边界层扰动波, 两种波存在明显差别. 从扰动速度场发现了 3 种边界层内速度扰动

模态, 从压力和涡量扰动场可以看出, 激波后的声波扰动很快进入边界层并与边界层内的  
 

 
图 4  x 方向速度、y 方向速度、压力及涡量非定常扰动等值量图 
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扰动相互作用, 而激波后的涡波扰动主要是随流体向下游传播, 与边界层内的扰动有明显的

分界. 
因为可压流中任何一种来流扰动与激波干扰将产生 3 种独立的模态[8]: 声波模态(快声波、

慢声波)、熵模态和涡模态(Kovasznay,1953). 本文针对钝锥边界层分别对来流中快声波、慢声

波、熵波及涡波扰动的感受性进行了数值模拟. 图 5 显示了在来流中加入快声波、慢声波、熵

波及涡波扰动形式下, 钝锥高超声速边界层内的压力、熵、涡量的扰动波的幅值(由扰动变量

的 Fourier 变换确定, 参见第 2.3 节)沿流向的分布. 图 5 中显示, 不管来流扰动何种形式, 边界

层中感受到的主要是压力扰动即声波扰动(注意, 图  5 中坐标尺度的差异). 边界层内感受到的

涡波扰动比声波扰动小一个量级, 熵波扰动更小, 要比声波扰动小 4~5 个量级. 另外, 来流的

快声波、慢声波、熵波扰动在边界层中感受到的声波、熵波和涡波振幅接近, 而来流涡波在边

界层中感受到的声波、熵波和涡波都较弱. 边界层中所感受到声波振幅的大小依次为: 快声

波、熵波、慢声波、涡波.  
 

 
 

图 5  边界层内的压力、熵、涡量的扰动量的 Fourier 变换的模沿流向的分布 
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2.3  钝锥高超声速边界层扰动模态特征 

本节采用来流快声波扰动条件下的感受性结果进行分析. 为分析钝锥边界层内非定常扰

动的波模态, 采用时间 Fourier 分析, 扰动变量 Fourier 变换的实部: 

( ) ( ) ( )i ,

0
, , Re , e .n

N
n t x y

n
n

q x y t q x y ω φ− +⎡ ⎤⎣ ⎦

=

⎛ ⎞
′ ′= ⎜ ⎟

⎝ ⎠
∑  

图  6 为 Fourier 变换后边界层内不同频率的压力扰动模, 图 6 中显示基频扰动波的模比各

个谐波高一个量级, 表明边界层内扰动波主要是基频波.  
 

 
 

图 6  边界层内压力扰动模(基频 n = 1, 谐频 n = 2, 3) 
 

本文在分析钝锥高超声速边界层内扰动模态时, 采用 Mack 的模态定义, 即通过压力扰动

特征函数的实部零值的个数定义超声速边界层内的第一、第二、第三模态. 图 7 显示了钝锥头

部及其下游不同站位上, 边界层内压力扰动特征函数的实部沿物面法线的分布(注意, 图  7 中

坐标尺度的差异), 可以看到, 边界层内的扰动模态在钝锥头部是第一模态, 随后逐步过渡到

第二模态和第三模态.  
图 8 显示了边界层内速度扰动幅值在靠近壁面的某流向网格线上的流向分布, 图 8 中所示, 

结合图 4 中等值线分布表明在 x = 1.2 附近出现扰动模态变化, 结合图 7 表明 1.2 之前扰动以第

一模态为主, 1.2 之后扰动为以第二模态为主. 
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图 7  边界层内压力扰动特征函数的实部沿物面法线的分布 

钝锥头部半径为 1, x 为站位位置, 球锥连接处 x = 0.8264 

 
2.4  频率的影响 

来流扰动参数对感受性过程有明显的影响, 
这里给出来流扰动频率对感受性过程影响的部分

研究结果.  
图  9 显示了在不同扰动频率的来流快声波条

件下, 钝锥边界层内速度扰动 u′的模沿流向的变

化, 分析可知, 随着扰动频率的减小, 边界层内

第一模态区范围变大, 第一模态的衰减和第二模

态的增强向下游延迟; 扰动的振幅随着扰动频率

的减小逐渐增大, 超过某一临界点后随着扰动频

率的减小逐渐减小; 由于钝锥球头与身部连接处  
 

图 8  边界层内速度扰动模沿流向的分布 
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存在曲率间断, 导致边界层内水平速

度扰动的振幅随扰动频率的变化不再

是单调的.  

3  结论 
本文应用作者所建立的高精度非

定常激波装配方法, 数值模拟了高超

声速条件下, 钝锥绕流快声波来流扰

动非定常流场, 研究了钝锥超声速边

界层对来流扰动感受性特征, 得到以

下结论.  
(ⅰ) 在各种来流扰动的条件下, 

钝锥边界层感受到的主要是声波扰动. 
(ⅱ) 钝锥边界层内扰动模态, 在

头部附近是第一模态, 向下游依次转

换为第二模态、第三模态.  
(ⅲ) 随钝度减小, 边界层内扰动模态的振幅增大, 但有一临界值, 超过临界后反而减小. 

另外由于曲率间断的影响, 模态振幅随钝度的变化不再是单调变化的.  
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图 9  不同频率下边界层内速度扰动模沿流向的变化 


