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第IV类激波-激波干扰非定常性及其敏感因素分析

肖丰收,李祝飞*,朱雨建,杨基明
(中国科学技术大学 近代力学系,安徽 合肥 230026)

摘 要:针对高超声速二元进气道钝化唇缘位置可能出现的第IV类激波-激波干扰流动中的非定常振荡问题,采
用基于有限体积方法结合网格自适应技术的 VAS2D程序,数值求解二维可压缩层流 Navier-Stokes方程,细致刻

画了第IV类激波-激波干扰非定常流场中的复杂波系结构、壁面压力和热流分布,重点考察了入射激波位置、入射

激波强度以及钝头体外形等对第IV类激波-激波干扰流动特性影响较为敏感的因素及其影响规律。数值模拟结

果表明:第IV类激波-激波干扰流动可能出现非定常振荡,也可能呈现相对稳定的状态,入射激波条件和钝头体外

形均可能对第IV类激波-激波干扰流动非定常性的显现及其振荡特征产生显著影响。采用无量纲的Strouhal数

表征流动的非定常性,在文中数值模拟条件下,入射激波强度增大或者钝头体外形变钝,均会使得Strouhal数减

小,而壁面热、力载荷有增大的趋势。合理地选择钝头体外形可望减小第IV类激波-激波干扰出现的比率,有效抑

制流动中的非定常振荡现象,降低激波-激波干扰带来的热流和压力脉动峰值。
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Numericalinvestigationonsomekeyfactorsforthe
unsteadytypeIVshock-shockinteraction

XiaoFengshou,LiZhufei*,ZhuYujian,YangJiming
(DepartmentofModernMechanics,UniversityofScienceandTechnologyofChina,Hefei 230026,China)

  Abstract:Numericalsimulationswerecarriedoutfortheunsteadyflowbehaviorofthe
hypersonictypeIVshock-shockinteractionsactingonabluntleadingedgethatrepresentedthe
cowlofatwo-dimensionalhypersonicinlet.Thecomplexwavestructuresandsurfaceheatflux/
pressurecreatedbytheunsteadytypeIVshock-shockinteractionswereeffectivelycapturedby
solvingthelaminarcompressibleNavier-Stokesequationsviaatwo-dimensionalaxisymmetric
VectorizedAdaptiveSolver(VAS2D).TheVAS2Dsolverisbasedonanexplicitfinitevolume
methodwithanadaptivemeshtechniqueandithassecondorderaccuracyinbothtimeandspace.
Thepresentsimulationsfocusontheeffectsofthelocationandstrengthoftheimpingingshock
togetherwiththegeometryofthebluntbodyontheunsteadycharacteristicsofthetypeIVshock-
shockinteractions.Theresultsshowthattheflowcanbeeithersteadyorunsteadydependingon
boththevariationsoftheimpingingshockconditionsandthebluntbodygeometries.The
unsteadycharacteristicsofflowfieldstructureandsurfacepressure/heatfluxarealsosensitiveto
theimpingingshockconditions.Smallchangesinthelocationorstrengthoftheimpingingshock
canresultinlargechangesintheunsteadybehaviorsoftheflowandthesurfacepressure/heat
flux.TheStrouhalnumberwasusedtocharacterizetheunsteadyoscillationbehavioroftheflow.
Undertheconditionsinthecurrentwork,withtheincreasesoftheimpingingshockstrengthand
thebluntnessoftheleadingedge,theStrouhalnumberthatismainlydependentonthestandoff



distanceofthebowshockdecreases,whereasthesurfacepressure/heatfluxincrease.Furthermore,
properlychoosingthegeometryofthebluntbodymaygreatlyreducetheprobabilityofthehappeningof
thetypeIVshock-shockinteractions,suppresstheshockoscillationintheflow,andeffectively
reducethepeakvalueofthefluctuatingsurfaceheatfluxandpressureloads.
  Keywords:hypersonicflow;shock-shockinteraction;unsteadyoscillation;bluntbody
geometry;numericalsimulation

0 引 言

  在吸气式高超声速飞行器关键难题攻关中,激
波-激波干扰带来的高热、力载荷是需要予以关注的

重要一环。飞行器前体压缩激波与进气道唇口弓形

激波干扰是一类非常典型的问题,激波干扰在唇口局

部区域产生极高的热、力载荷,这对飞行器部件的使

用寿命和飞行安全都提出了严峻的考验。1967年X-
15飞行器虽然实现了大气层内的载人高超声速飞

行,但在飞行试验中也暴露出飞行器因激波干扰而产

生的严重烧蚀问题[1]。之后,Edney[2]系统地研究了

激波-激波干扰,归纳出六类激波干扰,其中第IV类

激波干扰以其产生超声速射流,引起壁面局部区域压

力和热流剧增而广受关注。针对第IV类激波干扰,
国内外学者做了大量的实验[3-8]和数值[9-16]研究工

作。Keyes& Hains[3],Wieting& Holden[4],Bold-
yrevetal.[7]通过风洞实验和激波-膨胀波理论分析

了激波干扰流场结构,对壁面压力、热流进行了预测,
为数值计算提供了丰富的实验数据。Wieting &
Holden[4]指出第IV类激波干扰具有非定常性,实验

条件下流动振荡频率在3~10kHz之间。Gaitonde
&Shang[9]采用改进的Steger-Warming格式求解了

第IV类激波干扰的非定常流场,计算的振荡频率为

32kHz。Zhong[12]、Chu&Lu[13]采用高阶格式求解

二维Navier-Stokes方程,分析和探讨了相关非定常

流场 的 特 征。上 述 数 值 模 拟 是 基 于 Wieting &
Holden[4]的实验展开的,但计算得到的振荡频率与

实验所得到的3~10kHz相差很大。

  大量的实验与数值结果向我们展示了第IV类

激波干扰的流动特征,但其非定常振荡的机理并没有

完全弄清楚。振荡反馈机制的形成机理,振荡频率和

幅值的影响因素仍需要深入的研究,而找寻合理的流

动控制方法来避免或者抑制第IV类激波干扰振荡

现象是很有意义同时极富挑战性的工作。受限于实

验上流动显示方面的精细刻画以及传感器的时空分

辨能力,现有的实验结果中尚未见到令人满意的非定

常振荡的数据。相比实验研究,数值模拟更容易获得

激波干扰的流场细节,更适合做非定常激波干扰的参

数研究。

  本文以高超声速飞行器前体激波与进气道唇口

激波可能发生的第IV类激波干扰为关注对象,着重

对其中超声速射流的非定常特性、关键影响因素及规

律进行数值考察,分析入射激波位置、入射激波强度、
钝头体外形等因素对第IV类激波干扰非定常特性

和壁面压力、热流分布的影响,加深对其流动机理的

认识,并力图为相关工程应用提供有价值的参考。

1 数值方法及验证

  本文采用 VAS2D程序[17](two-dimensional&
axisymmetricvectorizedadaptivesolver)计算第IV
类激波干扰非定常振荡问题。该程序基于有限体积

方法,采用自适应的非结构四边形网格和 MUSCL-
Hancock格式求解二维可压缩 Navier-Stokes方程,
在时间和空间上具有二阶精度。在流场参数变化剧

烈的区域自适应加密网格(如图1所示),减小因网格

尺度带来的数值耗散,达到精确刻画流场的效果。

   (a)初始网格   (b)自适应加密网格

图1 计算网格

Fig.1 Computationalmeshes

  为了验证该数值方法在计算第IV类激波干扰

问题上的可靠性,分别参照 Wieting& Holden[4]和
笔者前期工作[18]中的实验进行了模拟。文献[4]中
实验条件马赫数M∞=8.03,静温T∞=111.56K,静压

p∞=985.06Pa,圆柱半径R=38.1mm。计算与实验

结果对比如图2所示,圆柱壁面压力和热流分布吻合

较好,图中p0 和q0 分别表示无干扰时圆柱驻点压力

和热流。文献[18]为笔者前期开展的一种非定常振荡

实验,实验条件马赫数M∞=6.0,静温T∞=115K,静
压p∞=800Pa,圆柱半径R=15mm。如图3所示,计
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(a)壁面压力分布

(b)壁面热流分布

图2 计算与实验[4]对比

Fig.2 Comparisonbetweenthecalculatedresults
andtherelatedexperimentaldata[4]

(a)实验压力-时间曲线

(b)计算压力-时间曲线

图3 计算与实验[18]压力-时间曲线对比

Fig.3 Comparisonofpressurehistoriesbetweenthe
calculatedresultsandtheexperimentaldata[18]

算的压力-时间曲线与实验结果吻合也较好,图中ps
为监测点压力,经过FFT变换,实验压力信号频率为

8.90kHz,计算压力信号频率为8.44kHz,说明该数

值方法在计算第IV类激波干扰非定常振荡问题上

是可信的。

2 数值模拟条件

  来流条件(见表1)参照文献[4]中的实验条件设

置,计算域和边界条件如图4所示,入射斜激波由

Rankine-Hugoniot关系引入,A 点为斜激波入射点,

β为激波角,出口边界条件为无反射边界,壁面取等

温无滑移条件。图5给出了4种典型的钝头体外形,
包括对称和非对称外形[19],各个外形在Y 方向上的

特征长度均为L=2R,外形A为椭圆,长短轴之比为

2,B为圆形,C由2个半径0.75R 的圆弧和与之相切

的直线段连接而成,D由相切的两段圆弧和直线段组

成,大圆弧半径为2.5R,大小圆弧半径比为21.5。

表1 计算来流条件

Table1 FlowconditionsforthetypeIVshockinteraction

Machnumber 8.03
Temperature,K 111.56
Pressure,Pa 985.06

Walltemperature,K 294.44
Cylinderradius(R),mm 38.1

图4 边界条件

Fig.4 Boundaryconditions

图5 四种钝头体外形

Fig.5 Fourdifferentgeometriesusedinthispaper
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  选取这四种几何外形的目的是期望在相同的参考

迎风面积条件下,考察驻点区域钝度及对称性的改变

对激波干扰结果的影响,其中圆柱形B作为基准构型。
此外,计算时还通过改变入射激波入射点的位置、入射

激波强度来分别探讨这些因素对第IV类激波干扰壁

面压力、热流分布和非定常特性的影响规律。

3 结果与分析

3.1 激波干扰流场结构

  计算时,通过改变激波入射点的位置得到不同的

干扰结果,随着激波入射点位置下移,射流冲击点位

置也下移,射流冲击角度减小。对于基准B外形,图

6为不同射流冲击角度的激波干扰的温度云图,其中

θjet(对应图4中θjet)表示射流冲击角度,BS1、BS2为

弓形激波上、下部分,透射激波TS波后为超声速射

流Jet。图6(a)为稳定结果,流场波系结构稳定,亚
声速区域的温度等值线光滑;图6(b)为非定常振荡

结果,剪切层不稳定性和射流冲击壁面产生的扰动在

弓形激波波后亚声速区域中传播,流场结构周期性波

动,温度等值线起伏明显。

(a)稳定结果

(b)非定常振荡结果

图6 第IV类激波干扰温度云图

Fig.6 Flowfeaturesshownbythetemperature
contoursforthetypeIVshockinteraction

3.2 入射激波位置和强度的影响

  选取3组不同强度的入射激波,激波角分别为

16.0°、17.1°和18.1°。计算时,固定入射激波强度,
在Y 方向上改变激波入射点位置从而得到不同入射

激波位置下的壁面压力,采用Strouhal数对干扰流

场的非定常特性进行描述(St=fL/U,f、L和U 分别

表示振荡频率、钝头体特征长度和来流速度)。

  图7和图8分别给出了3组不同强度的入射激

波与圆形钝头体弓形激波干扰后壁面压力峰值均值

以及Strouhal数分布规律,横轴表示超声速射流冲

击角度θjet,p0 为无干扰时圆柱驻点处压力,pmax为壁

面压力峰值平均值(即超声速射流冲击点位置的压

力)。

图7 入射激波条件对壁面压力峰值分布影响

Fig.7 Effectofimpingingshockonthe
peakpressureamplification

图8 入射激波条件对Strouhal数分布影响

Fig.8 EffectofimpingingshockontheStrouhalnumber

  对于入射激波角为16.0°、17.1°和18.1°这3组

算例,随着射流冲击点下移,射流角度θjet减小,压力

峰值均值经历上升-下降-上升-下降的过程,出现两个

明显的峰值,Strouhal数则呈现先增大后减小的趋

势。随着 入 射 激 波 强 度 增 大,pmax/p0 略 有 上 升,

Strouhal数则明显减小。可以看到,超声速射流冲击

壁面角度不同,第IV类激波干扰的流动特征明显不

同。根据射流冲击角度的大小对第IV类激波干扰

进行分类:当θjet大于0°时射流未接触或者擦过壁面

流向下游,流动基本呈现稳定特征;θjet在0°~-15°之
间时,流动具有非常明显的非定常振荡特征;θjet在
-15°~-30°之间为过渡区域,流动可能稳定也可能

32第1期           肖丰收等:第IV类激波-激波干扰非定常性及其敏感因素分析



是非定常的;θjet小于-30°,流动呈现稳定状态。

3.3 钝头体外形的影响

  鉴于基准构型B在16.0°激波角时的非定常特

性更为显著,在16.0°激波角下对不同外形钝头体的

激波干扰进行了计算。从图9、10(A、B、C和D分别

代表图5中4种外形)可知,钝头体外形对第IV类激

波干扰引起的壁面压力和Strouhal数有显著的影

响。对于A、B和C三种对称外形,随着入射点位置

下移,射流角度θjet减小,压力峰值均值都会经历上

升-下降-上升-下降的过程,压力峰值均值的最大值区

别不大。对于D这种非对称外形,壁面压力峰值均

值在入射激波位置移动过程中只经历了先上升后下

降的过程,而且最大值略大于其他三种外形。图10
表明随着外形变钝(A→B→C),Strouhal数有减小的

趋势。也就是说,在来流条件相同的情况下,钝头体

外形越尖锐,第IV类激波干扰非定常振荡的频率越

高。这主要是因为激波干扰产生的扰动在弓形激波

与钝头体壁面之间传播,钝头体越尖锐弓形激波脱体

距离越小,从而导致频率升高。值得注意的是,对于

外形D,计算时并没有出现非定常振荡现象。

图9 钝头体外形对壁面压力峰值分布影响

Fig.9 Effectofgeometryonthepeakpressure

图10 钝头体外形对Strouhal数分布的影响

Fig.10 EffectofgeometryontheStrouhalnumber

  图11表示4种外形钝头体壁面压力、热流峰值

随时间变化规律,对于每种外形选取的是峰值均值最

大的一组结果。可以看出随着外形变钝,流动非定常

振荡加剧,脉动压力和热流峰值有增大的趋势,压力

和热流振幅增大,对于非对称外形D来说,虽然压力

和热流平均值大于圆形外形B,但因为外形D的第

IV类激波干扰未出现非定常振荡,其所能达到的压

(a)A外形

(b)B外形

(c)C外形

(d)D外形

图11 4种外形壁面压力、热流峰值随时间变化规律

Fig.11 Timevariationofthepeakpressureandheatflux
amplicicationforthefourdifferentgeometries
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力和热流峰值均小于圆形的情况。也就是说,减小钝

头体外形的钝度或者采用不会出现非定常振荡的非

对称外形都能够有效地降低第IV类激波干扰带来

的脉动热、力载荷。

  入射斜激波位置不同,激波干扰类型不同,图12
为六类激波干扰分布的示意图。不同的钝头体前缘

外形,第IV类激波干扰区域的范围也不同,外形越

钝,弓形激波接近正激波强度的区域就越大,第IV
类激波干扰所占的区域也就越大。

图12 六类激波干扰分布示意图

Fig.12 Edney’sclassificationofshock-shockinteraction

  引入η表示可能出现第IV类激波干扰的比率,η
=ΔY/L,如图13所示,ΔY 表示随着激波入射点位置

下移,超声速射流壁面冲击点在Y 方向下移的最大距

离,L表示钝头体特征长度。由表2可知,对于外形D
和外形A,钝头体弓形激波强度接近正激波的区域较

小,可能出现第IV类激波干扰的区域也就较小,η值

也就较小。所以,采用这种外形能够很有效地降低出

现第IV类激波干扰的可能性,尤其是外形D。

图13 第IV类激波干扰温度等值线图

Fig.13 Flowfeaturesshownbythetemperature
contoursforthetypeIVshockinteraction

表2 4种外形出现第IV类激波干扰的比率

Table2 ProbabilityoftypeIVshockinteraction

happeningforthefourdifferencegeometries

Geometry A B C D

η 0.335 0.468 0.550 0.065

4 结束语

  本文以吸气式高超声速飞行器前体激波与进气

道唇口激波可能发生的第IV类激波干扰为关注对

象,着重对其中超声速射流的非定常特性、关键影响

因素及规律进行了数值考察,研究结果表明:

  1)第IV类激波干扰可能出现非定常振荡,也可

能呈现稳定状态。对圆柱形钝头体来说,在入射激波

强度不大的情况下,基于超声速射流冲击壁面的角度

对流动类型进行了划分:θjet>0°或者θjet<-30°,流
动稳定;-15°<θjet<0°,流动出现非常明显的非定常

特性;-30°<θjet<-15°,流动则呈现稳定和非定常

的过渡特征。

  2)入射激波强度和钝头体外形对第IV类激波

干扰非定常特性和热、力载荷有显著影响。在本文计

算条件下,入射激波强度增大或钝头体外形变钝,脉
动热、力载荷峰值有增大的趋势,Strouhal数则会减

小。对于非对称外形D,第IV类激波干扰则没有出

现非定常振荡,热流和压力峰值小于圆形基准外形

B。由此推断,合理选择钝头体外形可望有效地降低

第IV类激波干扰带来的脉动热、力载荷。
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