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摘　 要：为研究网格对近场声爆预测结果的影响，使用自研的基于非结构混合网格的三维 ＲＡＮＳ
（ｒｅｙｎｏｌｄｓ ａｖｅｒａｇｅ ｎａｖｉｅｒ⁃ｓｔｏｋｅｓ）求解器对典型标模的近场声爆过压分布进行了数值模拟和分析。 以

双锥旋成体模型和 ６９°后掠三角翼模型（６９°ｄｅｌｔａ ｗｉｎｇ ｂｏｄｙ， ＤＷＢ）为考核算例，以风洞测量结果为参

考，分别研究了网格对齐方式、网格类型和网格分布等因素对声爆近场过压预测的影响。 结果表明网

格面沿马赫角对齐对声爆预测结果捕捉有显著的改善效果，模型附近采用圆柱区域包裹的结构和非

结构网格均能很好的捕捉声爆近场过压分布，但非结构网格由于可以快速生成，应用更为方便。 网格

展弦比和马赫锥面周向网格间距对流场中激波峰值和激波形状的捕捉有明显影响，使用相对合理的

网格展弦比和马赫锥面周向网格间距有利于提高近场声爆预测精度。 最后，将总结的网格生成策略

应用于洛马公司 ＬＭ１０２１（ ｌｏｃｋｈｅｅｄ⁃ｍａｒｔｉｎ １０２１⁃０１ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ）全机构型的近场声爆预测，验证了其

实用性。
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　 　 声爆的抑制问题是新一代环保型超声速客机研

发过程中亟需解决的关键技术瓶颈之一［１］。 精确

地评估超声速客机飞行时地面上感受到的声爆噪声

水平是通过低声爆设计降低声爆的先决条件。 因

此，声爆的预测问题一直是全球航空航天研究机构

关注的热点之一。 ２００８ 年，美国航空航天管理局

（ ｔｈｅ ｎａｔｉｏｎａｌ ａｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ ａｎｄ ｓｐａｃｅ ａｄｍｉｎｉｓｔｒａｔｉｏｎ，
ＮＡＳＡ）发布了用于声爆近场预测技术验证与确认

的多组标准算例，并组织了研讨会论证超声速客机

近场声爆预测技术的发展状况与未来趋势［２］。 在

此基础上，美国航空航天学会（Ａｍｅｒｉｃａｎ Ｉｎｓｔｉｔｕｔｅ ｏｆ
Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ ａｎｄ Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ， ＡＩＡＡ）又分别于 ２０１４
年和 ２０１７ 年组织了第一、二届国际声爆预测研讨会

（Ｔｈｅ １ｓｔ ａｎｄ ２ｎｄ Ｓｏｎｉｃ Ｂｏｏｍ Ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ Ｗｏｒｋｓｈｏｐ，
ＳＢＰＷ⁃１［３］、ＳＢＰＷ⁃２［４⁃５］），并发布了更加系统的测试

算例，包括中国在内的多国学者参会交流了其在近

场和远场声爆预测方面的最新进展。
主流的声爆预测方法分为 ２ 步：首先通过风洞

实验或计算流体力学（ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ ｆｌｕｉｄ ｄａｎｙｍｉｃｓ，

ＣＦＤ）方法计算飞行器周围较小范围的过压（ ｏｖｅｒ⁃
ｐｒｅｓｓｕｒｅ） 分布，再以此为输入根据 Ｗｈｉｔｈａｍ［６］ 和

Ｈａｙｅｓ［７］发展的准线性理论或非线性 Ｂｕｒｇｅｒｓ 方程［８］

计算地面声爆波形，最后，计算地面声爆的感觉噪声

级（ＰＬｄＢ）。 因此，提高近场声爆的预测精度是进行

全场声爆预测的关键。
近场声爆预测时往往需要考虑超声速流动特有

的一些特点以便保证预测结果的可靠性，这其中就

包括特殊的网格生成技术。 国外针对近场声爆预测

的网格生成技术已有一些研究。 Ｃｌｉｆｆ 和 Ｔｈｏｍａｓ 在

其研究中分别使用了结构网格和各向同性非结构网

格［９］。 Ｃｈｏｉ，Ａｌｏｎｓｏ 和 ｖａｎ ｄｅｒ Ｗｅｉｄｅ 在流场中压力

梯度大的区域使用了各向同性自适应网格技术，在
一倍机体以内表现出良好的效果［１０］。 Ｃａｒｔｅｒ 等研

究了非结构网格分辨率对声爆近场预测的影响，并
指出采用沿来流马赫角对齐的各向异性网格可以显

著改善计算结果［１１］。 Ｃａｍｐｂｅｌｌ 等对上述方法进行

了 验 证 与 确 认［１２］。 Ｍｅｒｅｄｉｔｈ 在 其 Ｓｈａｐｅｄ Ｓｏｎｉｃ
Ｂｏｏｍ Ｄｅｍｏｎｓｔｒａｔｏｒ（ ＳＳＢＤ）项目研究中在笛卡尔坐
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标系下采用了嵌套网格技术及沿激波角对齐的网格

策略，取得了良好的效果［１３］。 Ｌａｆｌｉｎ 等在模型周围

采用自适应各向同性网格，在此之外则采用沿来流

马赫角对齐的结构网格捕捉流场激波，二者之间通

过插值实现流场变量的传递，由此提出了一种对于

复杂构型快速网格生成方法［１４］。
国内对于这方面的研究相对较少。 冯晓强采用

与文献［１１］实质相同的混合网格方法使用 ＣＦＤ 分

析得到的近场压力分布代替原始的 Ｆ 函数和等效

截面积分布作为匹配目标值，提出了改进的 Ｆ 函数

方法［１５］，并在此基础上基于线化理论 ＳＧＤ（ｓｅｅｂａｓｓ⁃
ｇｅｏｒｇｅ⁃ｄａｒｄｅｎ）反设计方法对声爆 ／气动一体化设计

方法进行了研究，但由于计算资源的限制，其采用了

楔形网格进行 ＣＦＤ 计算［１６］。 徐悦等采用马赫锥构

型的结构化网格研究了黏性对声爆近场预测结果的

影响［１７］。 王刚等采用与文献［１１］一致的非结构混

合网格研究了其自研求解器对于声爆标模近场声爆

预测的可靠性及精度［１８］，在此基础上研究了数值离

散格式和是否考虑黏性对近场声爆预测结果的影响

和以此为输入得到的远场波形的差异，并定性分析

了其对人的感受性的影响［１９］。
从现有研究结果来看，目前国外学者针对网格

量和网格拓扑结构对近场波形的影响开展了一系列

的研究工作［２０］，但对结构和非结构网格、不同网格

类型和网格分布等因素对于近场声爆预测结果的影

响缺少系统研究。 为此，本文选取旋成体双锥和带

翼锥体构型采用数值方法分别就网格对齐方式、网
格类型、网格生成方法和分布对声爆近场预测的精

度的影响进行了分析和研究。 最后，使用实验数据

齐全的 ＬＭ１０２１ 标模验证了所得到的结论。

１　 数值方法

本文使用自研非结构混合网格复杂流场模拟程

序 ＨＵＮＳ３Ｄ［２１］ 数 值 求 解 三 维 Ｅｕｌｅｒ ／雷 诺 平 均

Ｎａｖｉｅｒ⁃Ｓｔｏｋｅｓ 方程来实现近场声爆的数值预测。
直角坐标系下，采用 Ｓｐａｌａｒｔ⁃Ａｌｌｍａｒｓ（ ＳＡ）一方

程湍流模型［２２］ 封闭的积分形式的三维 ＲＡＮＳ 方

程为：
∂
∂ｔ∫ΩＷｄΩ ＋ ∮

∂Ω

（Ｆｃ － Ｆｖ）·ｎｄＳ ＝ ∫
Ω
ＱｓｏｕｒｃｅｄΩ（１）

式中， Ｗ ＝ ρ ρｕ ρｖ ρｗ ρＥ ρ􀭴ｖ[ ] Ｔ 为守恒向

量，其中 ρ，ｕ，ｖ，ｗ，ｅ，􀭴ｖ 分别代表密度，速度分量，总

能和用于 ＳＡ 湍流模型的工作变量。 ｎ 代表面法向

向量。 Ｑｓｏｕｒｃｅ 为湍流模型中的源项。 Ｆｃ 和Ｆｖ 分别代

表对流通量和黏性通量。
在 ＨＵＮＳ３Ｄ 中，流动控制方程通过格心格式有

限体积法进行离散。 对流通量 Ｆｃ 可以采用包括

ＲＯＥ［２３］、ＡＵＳＭ（ａｄｖｅｃｔｉｏｎ ｕｐｓｔｒｅａｍ ｓｐｌｉｔｔｉｎｇ
ｍｅｔｈｏｄ） 系 列 格 式［２４］、 熵 守 恒 格 式 （ｅｎｔｒｏｐｙ
ｃｏｎｓｉｓｔｅｎｔ，ＥＣ） ［２５］ 在内的多种迎风型格式和中心格

式 ＪＳＴ （ ｊａｍｅｓｏｎ⁃ｓｃｈｍｉｄｔ⁃ｔｕｒｋｅｌ） ［２６］ 进行数值计算。
在超声速流动数值模拟中上述迎风格式均需要和

Ｖｅｎｋａｔａｋｒｉｓｈｎａｎ 斜率限制器［２７］ 配合使用以保证总

变差减小（ＴＶＤ，ｔｏｔａｌ⁃ｖａｒｉａｔｉｏｎ⁃ｄｉｍｉｎｉｓｈｉｎｇ）特性。
在 ＨＵＮＳ３Ｄ，黏性通量 Ｆｖ 采用中心格式进行离

散；湍流雷诺应力可以选用包括 ＳＡ 一方程模型、
Ｍｅｎｔｅｒ′ｓ ＭＳＳＴ（ｓｈｅａｒ ｓｔｒｅｓｓ ｔｒａｎｓｐｏｒｔ）两方程模型［２８］

和 ＤＥＳ（ｄｅｔａｃｈｅｄ ｅｄｄｙ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ）模型等湍流模拟

方法进行封闭。 时间离散采用 ＬＵ⁃ＳＧＳ（ ｌｏｗｅｒ⁃ｕｐｐｅｒ
ｓｙｍｍｅｔｒｉｃ Ｇａｕｓｓ⁃ｓｅｉｄｅｌ）方法，该算法利用矩阵的 ＬＵ
分解避免了复杂的矩阵求逆运算，具备较高的计算

效率。

２　 网格生成方法及其影响

２．１　 网格对齐方式的影响

声爆是飞行器在超声速飞行过程中产生的特定

声学现象，其本质是超声速飞行时飞行器周围产生

的激波，当其传播至地面时就形成了声爆。 因此，要
准确的对声爆进行预测，关键在于精确的捕捉流场

中产生的激波信息。 对于定常超声速流动，激波角

μ 计算公式为

μ ＝ ｓｉｎ －１（１ ／ Ｍ） （２）
式中， Ｍ 为来流马赫数。 与传统正交网格相比，马
赫锥构型的网格计算时相对前者更能够减小计算耗

散，因而可以更为精准的捕捉激波信息，进而能够更

为精准的预测声爆。
本文基于双锥构型研究网格对齐方式的影响。

双锥模型如图 １ 所示，锥体长度为 ０．０５０ ８ ｍ（Ｌ ＝ ２
ｉｎｃｈｅｓ），沿轴向半径分布如公式（３）所示， 风洞试

验数据取自 Ｃａｒｌｓｏｎ、Ｍａｒｋ 和 Ｍｏｒｒｉｓ 于 １９６５ 年在

ＮＡＳＡ 兰利研究中心 ４×４ 英寸超声速风洞的实验

结果。

ｒ ＝ ｘ ０．０８
π

，（０ ≤ ｘ ≤ ０．２５Ｌ）

·６６８·



第 ５ 期 马博平，等：网格对声爆近场预测影响的数值研究

ｒ ＝ ０．０２
π

，（０．２５Ｌ ≤ ｘ ≤ ０．７５Ｌ）

ｒ ＝ ２
２ ＋ ２

０．０４
π ｘ － ２ － ２

２
æ

è
ç

ö

ø
÷ ，（０．７５Ｌ ≤ ｘ ≤ Ｌ）

（３）
　 　 本文数值模拟选取马赫数为 ２．０１，迎角 ０°，湍
流模型为 ＳＡ 湍流模型，雷诺数为 ７．３８×１０６ ／ ｍ。 本

算例中，分别使用了 ３ 套非结构混合网格，其拓扑结

构示意图如图 ２ 所示。 模型壁面附近圆柱区域采用

非结构网格，非结构网格对复杂外形具有适应性强、
划分简单的优点，在外部拉伸区域采用结构化网格，
以便更好的捕捉激波。 ３ 套网格除拉伸区域倾斜角

度外其他因素一律相同，图中 ψ 表示网格拉伸方向

与来流夹角，３套网格夹角分别为 μ － ５，μ和 μ ＋ ５。
其中，沿马赫角对齐（ψ ＝ μ） 的网格示意图见图 ３。
所有网格的边界层第一层网格高度均满足 ｙ ＋ 小于

１， 边界层数 ４０ 层， 增长率 １．２１。 网格节点数

８ ９２３ ６４５，单元数 １０ ３０３ ７１２。

图 １ 双锥模型示意图　 　 　 图 ２　 双锥模型网格拓扑示意图　 　 　 图 ３　 双锥模型网格示意图

　 　 计算结果如图 ４ 所示，在距离模型较近区域

（ｈ ／ Ｌ ＝ １） 处可以看出不同锥角计算结果基本完全

重合，表明此时锥角对于捕捉到的激波形状并没有

显著影响，随着距离模型增大，到 ｈ ／ Ｌ ＝ ５时，由于锥

角不同产生的差异逐渐明显，锥角为马赫角的网格

捕捉到的激波峰值和谷值范围最大，其余 ２ 组网格

捕捉到的波形明显钝化一些。 除此之外，锥角为马

赫角的网格在 ｘ ＝ １７ 处捕捉到的激波上升处也更为

迅速。 图 ４ｃ） 为 ｈ ／ Ｌ ＝ １０ 处的结果，图中除不同锥

角网格计算结果外，还对比了实验值。 由图可以看

出，在离模型较远距离处，使用锥角为马赫角的网格

计算得到的波形与实验结果基本完全吻合，于此同

时，其余 ２ 组计算结果与实验结果均有明显误差，在
激波上升处仅有锥角为马赫角网格捕捉到的波形与

实验结果完全吻合。 由此可以证明，采用马赫锥构

型网格由于可以显著减小激波传播时数值耗散，有
利于捕捉激波，因而更有利于提高声爆预测的精

度。

图 ４　 双锥模型 ｈ ／ Ｌ＝ １，５，１０ 处不同锥角近场过压计算结果

·７６８·
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２．２　 结构和非结构网格的影响

网格是进行 ＣＦＤ 流场计算的基础，合理的网格

分布是正确模拟一些复杂流动的基本前提。 网格主

要分为结构网格和非结构网格。 结构网格虽然具有

可以控制网格拓扑的划分和网格的正交性的优点，
但是对于复杂构型来说，网格生成周期长甚至无法

生成。 而非结构网格则具有很强的描述复杂几何形

状构型的能力，易于得到高质量的网格，同时，非结

构网格生成过程快速且自动化程度高。

本文选取 ＤＷＢ 模型来研究结构网格和非结构

网格对声爆近场预测的影响，该模型选自 Ｈｕｎｔｏｎ
等［２９］于 １９７３ 年的进行风洞实验。 ＤＷＢ 模型为面

对称模型，包括 １ 个机身和 ２ 个三角翼构型，模型参

考长度为 ０．１７５ ２ ｍ，三角翼前缘后掠角为 ６９°。 该

布局被广泛用于声爆研究，在第一届 ＡＩＡＡ 声爆预

测会议中被选为测试模型之一。 本文 ＤＷＢ 构型计

算采用的是 ＳＡ 湍流模型，雷诺数为 ７．３８×１０６ ／ ｍ。

图 ５　 ＤＷＢ 模型、２ 种计算域及近壁面网格示意图

　 　 图 ５ａ） ～ ｃ）所示为 ＤＷＢ 模型、计算域示意图。
根据拓扑结构可将网格分为模型附近带圆柱区域和

不带圆柱区域。 所谓圆柱区域，即为网格拓扑中模

型附近包裹模型的部分。 对于带圆柱区域网格，为
减小激波信号传播过程中的耗散，圆柱应尽可能小

地包围模型。 圆柱区域以外采用马赫锥构型，即网

格沿马赫角由圆柱表面往外拉伸，本算例中拉伸部

分网格为六面体单元。 图 ５ｄ） ～ ｆ）分别为采用非结

构混合网格近场、带圆柱内场结构网格近场和不带

圆柱结构网格近场示意图。 网格数据如表 １ 所示。

表 １　 不同网格类型网格量示意图

网格类型
非结构混

合网格

结构网格

（带圆柱）
结构网格

（不带圆柱）

节点数 ５ ３０３ ７４７ ８ ３７０ ３４８ ８ ６１７ ２２４

单元数 ８ ７３４ ６２１ ８ ２２３ ２０６ ８ ４８４ ４３９

图 ６ａ） ～ ｄ）分别不同网格拓扑结构在不同周向

角（ϕ）下近场声爆过压计算结果。 由图可以看出，
不同网格拓扑结构捕捉到的激波形状均与实验吻合

较好，不同结果之间的区别主要在过压峰值处。 有

圆柱区域结构网格和混合网格计算结果几乎完全一

致，这得益于 ２ 组网格具有同样的拓扑结构，同时，
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除圆柱内区域以外，其余部分网格分布也基本相同。
对于 ２ 组结构网格，无圆柱区域网格计算结果与实

验值偏差较大，这主要是由于其在模型附近网格拉

伸明显，引入了更大的耗散，如图 ６ｃ）所示。 因此，
对于用于声爆近场预测的楔形拓扑结构的网格，用

混合网格能够取得更好的效果。 尽管带圆柱区域结

构网格具有类似的效果，但生成结构网格相较于非

结构混合网格需要花费更长时间，因此非结构混合

网格可以取得快速高效的效果，应用更为方便。

图 ６　 使用结构和非结构网格计算的 ＤＷＢ 近场过压预测结果与实验结果的比较

　 　 除此之外，由图 ６ａ） ～ ｄ）可以明显看出随着方

位角的变化，尾部激波从单个激波演变为多个激波，
数值模拟捕捉到的演变程与实验曲线表现的变化规

律基本一致。
２．３　 网格类型的影响

为研究圆柱区域外网格类型对声爆波形传播的

影响，本文在 ＤＷＢ 楔形拓扑结构基础上在圆柱区

域以外分别使用了四面体、六面体混合网格和全四

面体网格，如图 ７ａ） ～ ｂ）所示。 其中，四面体、六面

体混合网格网格节点数为 ５ ３０３ ７４７，单元数为

８ ７３４ ６２１， 四 面 体 混 合 网 格 网 格 节 点 数 为

３ １７２ １２２，单元数为９ ７５５ ５０５。
图 ８ａ） ～ ｂ）分别为四面体、六面体混合网格和

全四面体网格计算得到的 ＤＷＢ 构型近场过压结果

和实验值在不同周向角下的对比。 由图可以看出，

图 ７　 ＤＷＢ 模型不同网格类型示意图

六面体混合网格和四面体混合网格计算得到的近场

过压结果基本一致，且与实验结果吻合较好，表明在

网格量近似的情况下，网格类型对声爆预测的影响

有限。
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图 ８　 使用混合结构网格和纯四面体网格计算的 ＤＷＢ
近场过压预测结果与实验结果的比较

２．４　 网格分布的影响

在 ＣＦＤ 的实际应用中，计算精度和计算量往往

是相互矛盾的关系，当要求提高计算精度时，计算量

往往会增大，反之亦然。 因此如果可以将网格节点

分布到更为流场中更为“合适”的地方，对提高计算

效率可能会起到事半功倍的作用。 对于本文中采用

的马赫锥构型，当模型轴向方向网格点给定后，为探

究圆柱体周向和垂直模型轴方向的网格分布对声爆

预测的精度影响，本文利用 ＤＷＢ 带翼锥体模型分

别生成了 ３ 套不同分布的网格进行了计算，并将结

果与实验值进行了比对，网格分布参数示意图和不

同展弦比网格信息分别如图 ９ 和表 ２ 所示。
表 ２　 不同展弦比网格信息

网格展弦比 节点数 单元数

５６ ２ ３５２ ３１９ ５ ０２２ ２２０
２５ ３ ６２９ ６５４ ５ ４３６ １６８
１０ ３ ４２６ ８９４ ６ １０２ ３１８
４ ４ ６２９ ６９４ ７ ２６３ １１８
１ ８ ２３８ ０９４ １０ ７４５ ５１８

图 ９　 网格分布参数定义

２．４．１　 网格展弦比的影响

图 １０ａ） ～ ｂ）为 ＤＷＢ 模型在其中心线下方 ｈ ＝
０．６２９ ９ ｍ 不同周向角处结果。 图中计算都采用

ＨＵＮＳ３Ｄ 在黏性条件下计算，短折线代表网格展弦

比为 １０ 的结果，点划线代表的是展弦比为 ４ 的结

果，双点划线代表网格展弦比为 １ 的网格计算的结

果，实验测量结果用黑点表示。 可以发现，网格展弦

比在一定范围内对近场声爆预测基本没有影响。 不

同展弦比的网格在不同高度不同周向角的条件下捕

捉到的激波形状都能够很好吻合，同时，和实验值也

吻合很好。 但将网格展弦比系数进一步增大时，可
以发现网格展弦比对捕捉到的激波峰值有明显影

响，见图 １０ｃ） ～ ｄ）。
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图 １０　 ＤＷＢ 模型不同展弦比网格计算的近场声

爆过压预测结果与实验结果对比

２．４．２　 周向网格间距的影响

表 ３ 给出了不同周向间距的 ３ 套测试网格详细

信息。
表 ３　 不同周向距离网格信息

周向角度 ／ （°） 节点数 单元数

８ ２ ７７２ １１０ ４ ８４４ １５０

４ ３ ４２６ ８９４ ６ １０２ ３１８

２ ４ ７１９ ８４７ ８ １６２ ８２１

图 １１ａ） ～ ｂ）为 ＤＷＢ 模型在其中心线下方 ｈ ＝
０．６２９ ９ ｍ 不同周向角处结果。 图中计算都采用

ＨＵＮＳ３Ｄ 在黏性条件下计算，短折线代表网格内部

圆柱区域周向角度为 ８ 的结果，点划线代表的是周

向角度为 ４ 的结果，双点划线代表周向角度为 ２ 的

网格计算的结果，实验测量结果用黑点表示。 不同

周向角度网格的网格量信息见表 ３。
可以发现，圆柱区域周向角度对捕捉到的激波

“陡峭”程度有明显影响，采用周向角度较小的网格

捕捉到的激波形状更为“尖锐”，并且和实验值吻合

更好。

图 １１　 ＤＷＢ 模型不同周向距离网格计算的近

场声爆过压预测结果与实验结果对比

以上结果表明，网格展弦比和马赫锥面周向网

格间距对流场中激波峰值和激波形状的捕捉有明显

影响，使用相对合理的网格展弦比和马赫锥面周向

网格间距有利于提高近场声爆预测精度。

３　 复杂构型近场声爆预测

３．１　 模型和网格生成

为验证前文所述的网格生成策略在复杂构型中

的应用效果，本文选取了 ＳＢＰＷ⁃１ 中作为可选算例

的标模 ＬＭ１０２１ 全机方案进行测试。 采用带圆柱区

域的混合网格拓扑结构，其中圆柱内周向角度为 ２，
远场网格展弦比为 １。 圆柱区域以外采用沿马赫角

对齐六面体网格以便于捕捉声爆传播。
ＬＭ１０２１ 方案来自美国 Ｌｏｃｋｈｅｅｄ⁃Ｍａｒｔｉｎ 公司，

包括 ３ 个发动机短舱和 １ 个 Ｖ 型尾翼。 其参考长度

为 ０．５６８ ９ ｍ，实验数据测量条件为来流马赫数 １．６，
迎角 ２． ３° （模型在网格中已绕前缘点旋转，因此
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ＣＦＤ 求解中迎角为 ０°）。 此算例中网格节点数为

２４ ８０５ ５４０，单元数为 １２ １４４ ９１８。 面网格数目为

２５２ ７４１，附面层 ３３ 层，第 １ 层高度满足 ｙ＋小于 １。
计算采用 ＭＳＳＴ 湍流模型，雷诺数为 ７．３８×１０６ ／ ｍ。
模型及网格详细示意图如图 １２ａ） ～ ｂ）所示。
３．２　 计算分析

图 １３ａ） ～ ｆ）为不同周向角下模型正下方 ｈ ＝
０．８０７ ７ ｍ处 ＣＦＤ 计算得到的 ＬＭ１０２１ 近场过压预

测结果结果和实验结果的对比。 由图可以看出，
ＣＦＤ 计算结果准确捕捉到了 ＬＭ１０２１ 构型流场中复

图 １２　 ＬＭ１０２１ 构型及网格示意图

杂的激波系，且与实验测量的演化过程基本一致，表
明所采用的网格策略有效。

图 １３　 ＬＭ１０２１ 构型 ＣＦＤ 计算的近场声爆过压预测结果与实验结果对比

４　 结　 论

本文使用自研流场求解器对 ３ 组典型标模的近

场声爆过压分布进行了数值模拟和分析。 双锥旋成

体模型的算例表明网格对齐方式对声爆近场过压分

布具有非常明显的影响，即网格面沿马赫角对齐可

以显著提高近场过压预测结果捕捉的精度。 ＤＷＢ
模型的算例表明，模型附近采用圆柱区域包裹的结

构和非结构网格均能很好地捕捉声爆近场过压预测

结果，但非结构网格由于可以快速生成，应用更加方

便；马赫锥面方向采用四面体和六面体网格对近场

声爆预测精度影响不大；在采用带圆柱区域的混合

网格时，网格展弦比和马赫锥面周向网格间距对流

场中激波峰值和激波形状的捕捉有明显影响，使用

相对合理的网格展弦比和马赫锥面周向网格间距有

利于提高近场声爆预测精度。 最后，将总结的网格

生成策略应用于 ＬＭ１０２１ 全机构型 １．４２ 倍机体长度

下方近场过压预测，计算结果与实验测量结果吻合

良好，验证了其实用性。
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