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　第５期 孙　斐等：进气道激波串振荡的模态分解及快速预测

　　隔离段作为吸气式高超声速飞行器推进系统

的重要组成部件，主要起到将下游燃烧室产生的

高温高压扰动进行隔离的作用，降低燃烧室对进

气道的影响。隔离段内部的激波串结构是一种典

型的激波／边界层干扰现象，许多学者对其进行了

深入研究［１］。然而至今为止，该现象仍有许多亟

待解决的问题，其中以激波串非定常振荡特性最

为突出。

隔离段激波串自激振荡是指在无外界激励的

条件下，激波串发生前后振荡的非定常现象。该

现象的存在使得隔离段流动参数产生脉动：出口

处参数脉动对下游燃烧不利；壁面处压力脉动使

得壁面承受周期性气动载荷，严重者会造成结构

的疲劳断裂［２］。此外，一旦激波串发生大幅振荡

使其推出进气道喉道时，进气道发生不起动，影响

发动机稳定工作，甚至造成机毁人亡［３］。

为进一步了解自激振荡现象，许多学者对其

展开了相关研究。１９７４年，Ｉｋｕｉ等
［４］对自激振荡

现象进行了实验研究，研究发现第一道激波振幅

总小于随后激波振幅。Ｓｕ等
［５］研究了反压对等

直隔离段内非定常流动的影响，结果表明静压振

幅最大位置发生在激波串前缘附近。熊冰等［６］分

析了管道扩张比对隔离段内激波串振荡特性的影

响，结果表明折线隔离段更容易振荡。

尽管对激波串振荡现象的研究持续了几十

年［１２，４６］，但迄今为止，其机理尚不完全明确［７］。

Ｉｋｕｉ等
［４］认为激波串自激振荡现象是由激波与激

波上游超声速湍流中的小扰动相互作用引起的；

Ｙａｍａｎｅ等
［８９］认为下游产生的压力脉动向上游

传播，进而引起激波串自激振荡；Ｓｕｇｉｙａｍａ等
［１０］

提出激波串的自激振荡是由第一道激波处分离区

的不稳定性造成。

如今，数学领域的快速发展给这种强湍流、大

分离、非定常的复杂流动提供了强有力的分析手

段。另一方面，人们不仅需要揭示和认识激波串

振荡现象，同时也希望能够发展实时精确的激波

串前缘探测技术，为进气道不起动预警提供技术

支持。

目前，激波串预测主要采用 Ｗａｌｔｒｕｐ和Ｂｉｌｌｉｇ

提出的定常零维模型［１１］或基于变截面一维定常

流理论［１２］。但是，这些方法不适用于激波串非定

常运动过程，也不能精确捕捉激波串运动过程隔

离段内部强湍流、大分离、非定常二维或三维流场

结构。

模态分解方法的本质是寻找一组低维子空

间，将高维、大自由度复杂流场表示为这些子空间

在低维坐标系上的叠加［１３］。该方法通过采用数

据驱动的手段建立起一个简单的数学模型来表示

该高维复杂系统的输入、输出关系，进而准确快速

地捕捉原系统主要物理特征，即黑箱模型。

本征正交分解（ｐｒｏｐｅｒｏｒｔｈｏｇｏｎａｌｄｅｃｏｍｐｏ

ｓｉｔｉｏｎ，ＰＯＤ）方法和动力学模态分解（ｄｙｎａｍｉｃ

ｍｏｄａｌｄｅｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎ，ＤＭＤ）方法是两种典型的

模态分解方法，目前已应用于集成电路检测、人脸

修复、流固耦合、湍流分析等领域［１３１８］。然而，迄

今尚鲜见到模态分解方法对进气道激波串振荡的

研究报道。

为此，本文基于模态分解理论研究二元进气

道隔离段内的激波串自激振荡现象。来流马赫

数、静压和静温分别为５、２５４９Ｐａ和２２１．６Ｋ，在

出口施加１００倍来流静压使其产生自激振荡，对

该振荡进行模态分解，进一步了解其振荡机理，并

据此建立激波串非定常振荡的快速预测模型。瞬

时时刻为输入参数，相应的流场信息为输出参数，

为激波串运动提供一种精确快速的预测手段。

１　物理模型、流场计算与快速预测

方法

１１　物理模型

为研究进气道隔离段内自激振荡现象，本文

采用项目组设计的高超声速二元进气道模型作为

研究对象，几何模型见图１所示，其总收缩比为

５．４４，内收缩比为１．５３。

图１　二元进气道示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｋｅｔｃｈｏｆｔｈｅｔｗｏｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｐｌａｎａｒｉｎｌｅｔ

该几何模型由３部分组成：外压缩段，内压缩

段和隔离段。设计工况下，外压缩段内由３道楔

板产生的３道斜激波汇交于唇口，来流经过斜激

波压缩后进入内压缩段；内压缩段内的激波与膨

胀波相交并反射，形成复杂的波系结构，气流进一

步被压缩；内压缩段后连接等直隔离段，在高反压

１４０１
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条件下，隔离段内产生激波串结构。

１２　数值模拟方法

本文选择基于雷诺时均的守恒型控制方程进

行数值模拟，其表达式见式（１）所示。

犝

狋
＋
犉

狓
＋
犌

狔
＝
犉ｖ

狓
＋
犌ｖ

狔
（１）

式中犝 为守恒变量，犉和犌 为无黏通量，犉ｖ 和犌ｖ

为黏性通量。

为求解该流域控制方程，采用有限体积法对

其进行离散。无黏通量采用２阶迎风通量差分分

裂格式；黏性项通过修正平均梯度法进行计算得

到，其中，层流黏度采用Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄ公式进行计

算，湍流黏度通过ｓｈｅａｒｓｔｒｅｓｓｔｒａｎｓｐｏｒｔ（ＳＳＴ）

犽ω湍流模型计算。

选择无反压通流流场作为非定常数值模拟的

初场，其中，对通流工况进行定常数值模拟，时间

项采用１阶隐式格式；施加反压后，采用非定常数

值模拟，时间项采用２阶隐式格式，时间步长选择

１０－６ｓ，选择双时间推进方法。

图２给出了进气道模型的计算域与边界条

件。犃犅、犅犆和犃犐为远场边界，具体数值按照来

流马赫数为５、飞行高度为２５ｋｍ来选取；犆犇 和

犎犐为自由出流边界，超声速条件下采用外推处

理；犇犈、犈犉和犌犎 为无滑移绝热壁面边界；通流

工况下，犉犌为外推边界，施加反压后，犉犌为压力

出口边界，本文中，出口压力大小为１００倍来流

静压。

图２　进气道模型计算域与边界条件示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｋｅｔｃｈｏｆｔｈｅｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｄｏｍａｉｎａｎｄ

ｂｏｕｎｄａｒｙｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｏｆｔｈｅｉｎｌｅｔｍｏｄｅｌ

１３　快速预测方法

针对本文非定常数值模拟得到的流场结果，

将其按照时间顺序 狋１ 狋２ … 狋［ ］犖 进行排序，

形成快照序列矩阵，即

狌＝ 狌
（１） 狌

（２） … 狌
（犖［ ］） （２）

式中狌
（犻）表示狋犻时刻对应的流场。该流场可以是

速度场，也可以是压力场或密度场，取决于所要分

析问题。

１．３．１　ＰＯＤ模态正交分解与重构方法

ＰＯＤ方法，又称为 ＫａｒｈｕｍｅｎＬｏｅｖｅ（ＫＬ）

展开，主成分分析方法，是一种基于数据集的模态

分解方法。自从Ｂａｋｅｗｅｌｌ等
［１９］将ＰＯＤ引入湍

流，尤其是当Ｓｉｒｏｖｉｃｈ等
［１６］将“快照”方法引入到

ＰＯＤ中，成功解决了其最佳正交基由于维数过高

等原因而造成的难以求解的问题之后，ＰＯＤ得到

了广泛应用。

为提高预测精度［２０］，将瞬时快照序列矩阵进

行处理，得到相应的脉动快照序列矩阵，即

珘狌＝ ［狌
（１）
－珔狌 狌

（２）
－珔狌 … 狌

（犖）
－珔狌］（３）

式中珔狌＝
１

犖∑
犖

犻＝１

狌
（犻）为快照平均量。ＰＯＤ方法的

本质就是寻找一组最佳正交基Φ，使得珘狌在其上

的投影在最小二乘意义上最优，即

ｍｉｎ
Φ ∑

犖

犻＝１

珘狌
（犻）
－ΦΦ

Ｔ珘狌
（犻）

Φ
Ｔ
Φ＝犐 （４）

式中  为Ｅｕｃｌｉｄ范数。该最小值问题可以通

过奇异值分解求解。得到最佳ＰＯＤ基后，将珘狌投

影到该最佳基上得到相应的基系数。通过将

ＰＯＤ基与相应的基系数进行线性叠加，即可重构

出任一脉动快照流场，进而叠加快照平均量即可

得到样本流场，此时，预测模型构建完成。

狌＝Φ犪＋珔狌 （５）

式中犪为样本流场对应的基系数。

一般而言，用于重构流场的模态越多，重构精

度越高，但相应的耗时也有所增加。在保证一定

重构精度的前提下，所需耗时越短越好。基于模

态“能量”的定义［２１］，按照能量大小对模态进行排

序，前几阶模态包含流场的绝大部分信息。因此，

可以选取前几阶主要模态进行瞬时流场的重构。

能量定义见下式所示：

犈犻＝
λ犻

∑
犖

犻＝１

λ犻

（６）

式中λ犻为相关矩阵犚＝珘狌
Ｔ珘狌的特征值。

１．３．２　非样本点径向基函数插值预测方法

由文中第１．３．１节可知，通过ＰＯＤ方法可以

得到ＰＯＤ基和样本点内的基系数，但非样本点的

基系数是未知的。插值ＰＯＤ方法就是通过建立基

系数与自变量空间参数之间的函数关系，从而求得

非样本点的基系数，进而预测出非样本点流场。

径向基函数（ｒａｄｉａｌｂａｓｉｓｆｕｎｃｔｉｏｎ，ＲＢＦ）插

值是一种以未知点与已知点之间的欧式距离为自
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变量的准一维精准插值方法，在许多领域有着广

泛的应用。本文采用ＲＢＦ插值求解非样本点处

基系数，可表示为

犳（犡）＝犪 （７）

式中犡是自变量空间参数，本文中特指瞬时时刻

狋。基于已知信息，基系数可进一步表示为

犪Ｔ ＝狉狑 （８）

式中狉为径向基函数值矩阵，具体表达式见式（９）

所示；狑为权重系数矩阵。

狉犻犼 ＝φ（犡犻－犡犼 ）

犻，犼＝１，２，…，犖 （９）

式中φ为径向基函数。径向基函数有多种选择，

其中以高斯函数最为常用，表达式为

φ（犡犻－犡犼 ）＝ｅ
－犮
２
犡犻－犡犼

２

（１０）

式中犮为形状参数。

１．３．３　ＤＭＤ模态分解与重构、预测方法

ＤＭＤ方法与ＰＯＤ方法类似，都是一种基于

数据集的模态分析方法。该方法最早由Ｓｃｈｍｉｄ

提出［２２］，用于从实验或数值模拟中提取流场动力

学信息，分析潜在的流动机理或者获取低阶的动

力学模型。

首先假设相邻瞬时时刻之间的时间间隔是一

样的，即

狋犻＋１－狋犻＝Δ狋

犻＝１，２，…，犖－１ （１１）

　　其次假设流场狌
（犻＋１）可以通过流场狌

（犻）的线性

映射表示，即

狌
（犻＋１）

＝犃狌
（犻） （１２）

式中犃为高维流场的系统矩阵，能够描述该动态

过程的动力学特性。ＤＭＤ的目的就是提取其变

换过程的主导特征值和特征模态。由于犃的维

数很高，直接求解困难大，因此，基于线性动力学

假设，采用相似变换来进行ＤＭＤ求解
［１３］。

首先对式（２）中的流场快照矩阵进行处理，构

建两个流场快照矩阵狌犖－１１ 和狌犖２，即

狌犖－１１ ＝ 狌
（１） 狌

（２） … 狌
（犖－１［ ］） （１３）

狌犖２ ＝ 狌
（２） 狌

（３） … 狌
（犖［ ］） （１４）

　　为了寻找高维矩阵犃的相似矩阵珟犃，可通过

对狌犖－１１ 进行奇异值分解得到，即

狌犖－１１ ＝犝Σ犞
Ｈ （１５）

犃＝犝珟犃犝
Ｈ （１６）

式中Σ为对角矩阵，对角元素为从大到小排列的

奇异值；矩阵犝 和犞均满足犝犝Ｈ＝犐，犞犞Ｈ＝犐，其

中犐为单位矩阵。为减少计算量，同时也是为了

降低噪声等影响，选择保留犚个主要奇异值。矩

阵珟犃的计算过程可视为Ｆｒｏｂｅｎｉｕｓ范数最小化问

题，即

ｍｉｎ
珟犃
狌犖２ －犝珟犃Σ犞

Ｈ ２
Ｆ （１７）

　　因此，可以将犃近似为

犃≈珟犃＝犝
Ｈ狌犖２犞Σ

－１ （１８）

　　记珟犃的第犼个特征值为μ犼，第犼个特征向量

为犇犼，则第犼个ＤＭＤ模态Ψ犼可表示为

Ψ犼 ＝犝犇犼 （１９）

　　此时，该模态对应的增长率犵犼 和角频率ω犼

分别为

犵犼 ＝Ｒｅ｛ｌｎμ犼｝／Δ狋 （２０）

ω犼 ＝Ｉｍ｛ｌｎμ犼｝／Δ狋 （２１）

　　通过以上ＤＭＤ方法，可以提取出流场的动

力学模态，进行流场有关流动机理的研究。此外，

还可以获取低阶动力学模型，进行流场重构。定

义模态振幅α为

α＝犇
－１犝Ｈ狌

（１），　α＝ α１ α２ … α［ ］犚
Ｔ

（２２）

式中犇为列向量为犇犼的矩阵；α犻为第犻个模态的

振幅，代表了该模态对初始快照狌
（１）的贡献。此

时，基于ＤＭＤ方法的预测模型搭建完成，快照序

列狌犖－１１ 为

狌犖－１１ ＝ Ψ１ Ψ２ … Ψ［ ］犚

α１



α

熿

燀

燄

燅犚

·

１ μ１ … μ
犖－２
１

１ μ２ … μ
犖－２
２

   

１ μ犚 … μ
犖－２

熿

燀

燄

燅犚

（２３）

　　此外，为得到任意时刻流场的演变特性，可以

借助于各个模态的特征值进行流场预测。

２　流动及预测方法验证

２．１　流动验证

为验证本文采用的数值方法的可信度，首先

利用文献［２３］中隔离段长度为７９．３ｍｍ的进气

道进行定常算例验证。图３给出了其相应的计算

域和边界条件。犃犅、犅犆和犃犐为远场边界，其来

流马赫数、总温、总压以及雷诺数分别为２．４１、

３０５Ｋ、０．５４ＭＰａ和５．０７×１０７；犆犇、犎犐和犈犉为外

推边界；犇犈、犉犌和犌犎为无滑移绝热壁面边界。

随后进行了网格无关性验证，选择基于网格
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数为１００６４８的网格得到的数值模拟结果与实验

结果进行对比。图４给出了无量纲壁面压力狆／狆ｔ

沿流向分布的对比图，图中狓表示流向位置。由图

可知，数值模拟得到的壁面压力沿程分布与实验结

果基本吻合，说明本文采用的计算程序是准确的。

图３　文献［２３］中验证模型计算域与边界条件示意图

Ｆｉｇ．３　Ｓｋｅｔｃｈｏｆｔｈｅｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｄｏｍａｉｎａｎｄｂｏｕｎｄａｒｙ

ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｏｆｔｈｅｖａｌｉｄａｔｉｏｎｍｏｄｅｌｕｓｅｄｉｎＲｅｆ．［２３］

图４　壁面压力分布对比图

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｓｏｆｗａｌｌｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ

其次，选用Ｉｚｕｍｉ等
［２４］在激波风洞中进行的

激波聚焦反射实验来验证该数值方法对于非定常

计算的准确性。选取犆＝０．５、运动激波马赫数为

１．５的工况，图５给出了相应的计算域与边界条

件。犃犅为远场边界，其来流马赫数、静温和静压

分别为０．６０４、３９６．１Ｋ和２４８２９０Ｐａ；犅犆为对称

边界；犆犇、犇犈和犃犉 为无滑移绝热壁面边界；犈犉

为压力出口边界，大小为１０１０００Ｐａ。

图６给出了激波聚焦反射过程中不同时刻的

实验纹影与数值模拟结果对比图，上半部分为实

验纹影图，下半部分为数值纹影图。对比两者可

以看出，数值模拟结果很好地捕捉到激波反射过

程，流场结构符合好，进一步证明了该数值方法对

非定常计算的准确性。

为验证本文计算所用网格的独立性，图７给

出了基于网格数为４０９８８、８０３０９和１５９９４８三种

图５　激波聚焦反射器计算域与边界条件示意图

Ｆｉｇ．５　Ｓｋｅｔｃｈｏｆｔｈｅｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｄｏｍａｉｎａｎｄ

ｂｏｕｎｄａｒｙｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｏｆｔｈｅｓｈｏｃｋ

ｆｏｃｕｓｉｎｇｒｅｆｌｅｃｔｏｒ

图６　实验结果与数值模拟结果对比图

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｓｏｆｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｒｅｓｕｌｔｓｗｉｔｈ

ｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ

图７　下壁面压力系数分布

Ｆｉｇ．７　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓｏｆｂｏｔｔｏｍｗａｌｌｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ

网格得到的下壁面压力系数犆ｐ 的分布。可以发

现，基于３种网格数量得到的下壁面压力系数分

布之间的差异较小。与基于网格数为１５９９４８的

网格得到的结果相比，基于网格数为８０３０９的网

格得到的下壁面压力系数分布符合更好。因此，

本文选用网格数为８０３０９的网格进行后续计算。

为验证非定常数值模拟选取的时间步长的无

关性，图８给出了基于３种不同时间步长Δ狋得到

的出口振荡静压的快速傅里叶变换结果。可以发

现，基于时间步长Δ狋＝１０μｓ得到的出口静压振

荡的幅值和频率与基于时间步长Δ狋＝０．１μｓ得

到的结果之间存在很大的差异，而基于时间步长

Δ狋＝１μｓ和Δ狋＝０．１μｓ得到的出口静压振荡频率
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图８　基于不同时间步长的出口静压的快速傅里叶变换

Ｆｉｇ．８　ＦａｓｔＦｏｕｒｉｅｒｔｒａｎｓｆｏｒｍｓｏｆｓｔａｔｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅｓｆｏｒ

ｕｓｉｎｇｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｉｍｅｓｔｅｐｓ

和幅值基本一致。因此，本文选取时间步长Δ狋＝

１μｓ开展相关研究。

２．２　快速预测方法验证

为验证基于模态分解方法发展的快速预测方

法的准确性，选取上文提及的激波聚焦反射实验

来进行验证。图９给出了实验结果与预测结果对

图９　实验结果与预测结果对比图

Ｆｉｇ．９　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｓｏｆｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｒｅｓｕｌｔｓｗｉｔｈ

ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ

比图，上面部分为实验纹影图，下面部分为预测纹

影图。可以发现，基于ＰＯＤ和ＤＭＤ两种方法得

到的流场预测结果与实验结果吻合度高，进一步

说明本文发展的快速预测方法对于非定常流场演

变特征捕捉的准确性与可行性。

３　结果与分析

图１０给出了下壁面监控位置处压力系数犆ｐ

随时间的变化图，横坐标狋表示时间。狓＝０．６，

０．７ｍ处压力系数不随时间变化；狓＝０．８，１．０，

１．１ｍ处压力系数随时间变化较大；狓＝０．９，１．２

ｍ处压力系数随时间变化的幅度较小。由此可判

断，该进气道在１００倍反压的作用下，其流场呈现

出振荡状态：在狋＝１６．５ｍｓ之前，流场处于振荡的

建立阶段；在狋＝１６．５ｍｓ之后，流场处于振荡阶段。

图１０　下壁面压力系数随时间变化图

Ｆｉｇ．１０　Ｈｉｓｔｏｒｉｅｓｏｆｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓａｔｔｈｅ

ｂｏｔｔｏｍｗａｌｌ

图１１给出了狋＝２５．６８６ｍｓ和狋＝２８．０４４ｍｓ

的马赫数场，图中狔表示垂直于流向的位置。前

者为激波串运动到最前缘位置所对应的时刻，后

者为激波串处于最下游位置时对应的时刻。结合

图１０可发现，邻近下壁面分离泡最上游位置犃

和最下游位置犅 的流场振荡较为明显，尤其是靠

近激波串最上游位置的流场。

为进一步分析流场自激振荡机理，并基于采

用计算流体力学（ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｆｌｕｉｄｄｙｎａｍｉｃｓ，

ＣＦＤ）手段得到的非定常数据建立激波串振荡的
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图１１　不同时刻的马赫数场

Ｆｉｇ．１１　Ｍａｃｈｎｕｍｂｅｒｆｉｅｌｄｓａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｏｍｅｎｔｓ

快速预测模型，选取狋＝２５～４５ｍｓ内的１００个流

场作为样本点，进行模态分解与快速预测研究。

３１　自激振荡现象的犘犗犇分析

以马赫数场为例，图１２给出了各阶ＰＯＤ模

态能量犈的分布。可以发现，随着模态阶数的增

加，各阶模态所包含的能量犈 快速下降，直到模

态阶数超过１０时，各阶模态所包含的能量犈 趋

于零。

图１２　马赫数场各阶ＰＯＤ模态的能量图

Ｆｉｇ．１２　ＥｎｅｒｇｙａｓａｆｕｎｃｔｉｏｎｏｆＰＯＤｍｏｄｅｏｆ

Ｍａｃｈｎｕｍｂｅｒｆｉｅｌｄ

前３阶ＰＯＤ模态包含了９０％以上的能量，

图１３给出了其对应的基系数犪随时间的变化图。

随着时间的增加，各阶基系数呈现出振荡形式，且

第１阶基系数犪１ 的振幅远大于第２基系数犪２ 和

第３阶基系数犪３ 的振幅。由此可见，前３阶ＰＯＤ

模态反映了激波串振荡这一典型物理特征。

图１４给出了数值模拟获得的下壁面狓＝１．０

ｍ处时变压力系数和ＰＯＤ模态分解获得的前３

阶基系数的快速傅里叶变换结果的对比。可以发

现，该进气道在１００倍反压下产生的自激振荡为

低频主导、多频耦合的复杂振荡形式，１阶模态能

够非常准确地捕捉流场的主振荡频率。

基于数值方法得到的流场振荡频率分布在较

宽的频带上，其主频犳１ 大小为２３４Ｈｚ。基于

图１３　基系数随时间变化图

Ｆｉｇ．１３　Ｈｉｓｔｏｒｉｅｓｏｆｂａｓｉｓｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ

图１４　下壁面狓＝１．０ｍ处压力系数和前３阶基系数

的快速傅里叶变换

Ｆｉｇ．１４　ＦａｓｔＦｏｕｒｉｅｒｔｒａｎｓｆｏｒｍｓｏｆｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

ａｔ狓＝１．０ｍｏｆｂｏｔｔｏｍｗａｌｌａｎｄｔｈｅｆｉｒｓｔ３ｏｒｄｅｒ

ｂａｓｉｓｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ

ＰＯＤ方法得到的各阶基系数并不完全符合简谐

特征，第１阶基系数的主频犳
犪
１
１ 和第３阶基系数

的主频犳
犪
３
１ 均为２３４Ｈｚ，第２阶基系数的主频犳

犪
２
１

为３９１Ｈｚ。因此，各阶模态重构得到的流场中包

含多个频率对应的流场信息。此外，随着模态阶

数的增加，该阶模态对应流场所包含的主要频率

个数增加，流动也更加复杂。

３２　基于犘犗犇的进气道振荡快速预测

为进一步观察ＰＯＤ方法对流场特征提取的

效果，对狋＝３５ｍｓ和狋＝４３ｍｓ（非样本点时刻）的

马赫数场进行预测。首先，对流场预测误差犈ｒ进

行定义，见式（２４）。
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犈ｒ＝
∑
犕

犻＝１

（狌犻－狌
ｒｏｍ
犻 ）

２

∑
犕

犻＝１

狌２槡 犻

（２４）

式中犕 为网格节点总数；狌犻为第犻个节点处的数

值模拟结果；狌ｒｏｍ犻 第犻个节点处的流场预测结果。

图１５给出了狋＝３５ｍｓ进气道外压缩段的数

值模拟结果与预测结果的对比图。可以发现，基

于１阶ＰＯＤ模态构建的快速预测模型能够准确

重构外压缩段的流场结构。又由图１１得知，流场

振荡发生在狓＝０．７５ｍ的下游，外压缩段流场不

随时间发生变化。由此可见，１阶ＰＯＤ模态能够

准确捕捉这种振荡特征。

图１５　基于ＰＯＤ和ＣＦＤ的外压缩段马赫数云图

对比图（狋＝３５ｍｓ）

Ｆｉｇ．１５　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｓｏｆＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｃｏｎｔｏｕｒｓｂａｓｅｄ

ｏｎＰＯＤａｎｄＣＦＤｏｎｔｈｅｅｘｔｅｒｎａｌｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎ

ｓｅｃｔｉｏｎ（狋＝３５ｍｓ）

图１６给出了狋＝３５ｍｓ进气道内通道的数值

模拟结果与预测结果的对比图。进气道内流道

存在的主要流动结构包括唇口反射激波（标记

１），反射激波（标记２、５），膨胀波扇（标记３），再

附激波（标记４），分离泡（标记６），靠近上壁面

的激波串结构（标记７）以及上下壁面的分离点。

可以发现，随着ＰＯＤ模态数的增加，基于两种方

法得到的流场之间的差异越来越小；采用前２０

阶ＰＯＤ模态构建的预测模型得到的流场结果与

数值模拟结果几乎完全一致，流场预测误差约

为０．１％。

基于１阶ＰＯＤ模态构建的快速预测模型能

够准确捕捉到唇口反射激波和分离泡结构；采

用前１０阶ＰＯＤ模态构建的预测模型能够额外

地准确复现膨胀波扇及再附激波等流场结构，

但反射激波以及激波串结构的预测结果与数值

模拟结果之间存在微小差异；基于前２０阶ＰＯＤ

模态构建的预测模型几乎完全复现流场所有

结构。

图１７给出了狋＝４３ｍｓ进气道内通道马赫数

等值线分布的预测结果与数值模拟结果的对比

图。可以发现，基于前２０阶ＰＯＤ模态构建的预

测模型得到的结果与全阶数值模拟结果几乎完全

一致，可精确捕获分离泡、激波、膨胀波扇等复杂

流场结构，流场预测误差为０．１６％。
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图１６　基于ＰＯＤ和ＣＦＤ的内通道马赫数云图对比图（狋＝３５ｍｓ）

Ｆｉｇ．１６　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｓｏｆＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｃｏｎｔｏｕｒｓｂａｓｅｄｏｎＰＯＤａｎｄＣＦＤｏｎ

ｔｈｅｉｎｎｅｒｐａｓｓａｇｅｓｅｃｔｉｏｎ（狋＝３５ｍｓ）

图１７　基于ＰＯＤ和ＣＦＤ的内通道马赫数云图对比图（狋＝４３ｍｓ）

Ｆｉｇ．１７　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｓｏｆＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｃｏｎｔｏｕｒｓｂａｓｅｄｏｎＰＯＤａｎｄＣＦＤｏｎ

ｔｈｅｉｎｎｅｒｐａｓｓａｇｅｓｅｃｔｉｏｎ（狋＝４３ｍｓ）

图１８　ＤＭＤ模态的特征值

Ｆｉｇ．１８　ＤＭＤｍｏｄｅｅｉｇｅｎｖａｌｕｅｓ

３３　自激振荡现象的犇犕犇分析

以马赫数场为例，图１８给出了各阶ＤＭＤ模

态的特征值，其中横轴为实部（Ｒｅ），纵轴为虚部

（Ｉｍ）。空心点表示在单位圆上或单位圆内，对应

稳定模态或周期模态；实心点表示在单位圆外，对

应不稳定模态。可以发现，绝大部分特征值位于

靠近单位圆的区域，其中不稳定模态只有１０个，

且呈现共轭出现，共计５组，为弱不稳定模态。

图１９给出了模态振幅幅值 α 与频率犳 之

间的关系。随着频率的增加，幅值呈现下降趋势。

这表明幅值大的模态主要是低频模态，其中幅值

图１９　ＤＭＤ模态的幅值随频率的变化图

Ｆｉｇ．１９　ＶａｒｉａｔｉｏｎｏｆａｍｐｌｉｔｕｄｅｓｏｆＤＭＤｍｏｄｅｓ

ｗｉｔｈｆｒｅｑｕｅｎｃｉｅｓ

最大的模态对应频率为０Ｈｚ，为静止模态；幅值

８４０１
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其次大的模态对应的频率为２１３Ｈｚ，接近于流场

振荡主频２３４Ｈｚ。

３４　基于犇犕犇的进气道振荡快速预测

为进一步观察ＤＭＤ方法对流场特征提取的

效果，下面将给出狋＝３５ｍｓ和狋＝４３ｍｓ（非样本点

时刻）基于ＤＭＤ方法的马赫数场预测结果。

图２０给出了狋＝３５ｍｓ进气道外压缩段的预

测结果与数值模拟结果的对比图。由图可知，基

于１阶ＤＭＤ模态构建的预测模型能够捕捉进气

道自激振荡的特征，准确描述出进气道３道激波

的强度与位置。

图２０　基于ＤＭＤ和ＣＦＤ的外压缩段马赫数云图

对比图（狋＝３５ｍｓ）

Ｆｉｇ．２０　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｓｏｆＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｃｏｎｔｏｕｒｓｂａｓｅｄ

ｏｎＤＭＤａｎｄＣＦＤｏｎｔｈｅｅｘｔｅｒｎａｌｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎ

ｓｅｃｔｉｏｎ（狋＝３５ｍｓ）

　　图２１给出了狋＝３５ｍｓ进气道内通道的预测

结果与数值模拟结果的对比图。基于１阶ＤＭＤ

模态构建的预测模型对内通道流场的预测效果较

差，尤其是狓＝０．８３ｍ 附近的波系结构。随着

ＤＭＤ模态数的增加，预测结果越接近数值模拟

结果。采用前２０阶ＤＭＤ模态构建的预测模型

得到的预测结果与数值模拟结果只存在细微差

异。当ＤＭＤ模态数增加到５５阶时，预测结果几

乎完全复现全阶流场结构，流场预测误差约为

０．１％。与图１６相比，可以发现，在相同的预测误

差下，基于ＤＭＤ方法构建的快速预测模型需要

更多的模态。

图２２给出了狋＝４３ｍｓ进气道内通道马赫数

等值线分布的预测结果与数值模拟结果的对比

图。可以发现，与全阶数值模拟得到的流场相比，

前５５阶ＤＭＤ模态能够对流场结构进行准确预

测，流场预测误差为０．１８％。

本文所涉及的样本点的数值模拟以及快速预

测模型的建立是在不同的操作环境下完成的，表

１给出了其相应设备的信息。

表２给出了获取狋＝３５ｍｓ和狋＝４３ｍｓ流场

的基于ＰＯＤ、ＤＭＤ和ＣＦＤ三种方法的耗时。基

于ＰＯＤ与ＤＭＤ方法构建的预测模型的的耗时

分别为０．２２ｓ和０．０５ｓ，远远小于数值模拟耗时。
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图２１　基于ＤＭＤ和ＣＦＤ的内通道马赫数云图对比图（狋＝３５ｍｓ）

Ｆｉｇ．２１　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｓｏｆＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｃｏｎｔｏｕｒｓｂａｓｅｄｏｎＤＭＤａｎｄＣＦＤｏｎ

ｔｈｅｉｎｎｅｒｐａｓｓａｇｅｓｅｃｔｉｏｎｓ（狋＝３５ｍｓ）

图２２　基于ＤＭＤ和ＣＦＤ的内通道马赫数云图对比图（狋＝４３ｍｓ）

Ｆｉｇ．２２　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｓｏｆＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｃｏｎｔｏｕｒｓｂａｓｅｄｏｎＤＭＤａｎｄＣＦＤｏｎ

ｔｈｅｉｎｎｅｒｐａｓｓａｇｅｓｅｃｔｉｏｎ（狋＝４３ｍｓ）

表１　计算机规格

犜犪犫犾犲１　犛狆犲犮犻犳犻犮犪狋犻狅狀狊狅犳狋犺犲犮狅犿狆狌狋犲狉狊

计算机规格 预测程序平台 非定常流场计算平台

处理器

频率／ＧＨｚ
３．６０（Ｉｎｔｅｌ） ２．２０（Ｉｎｔｅｌ）

操作环境 Ｗｉｎｄｏｗｓ Ｌｉｎｕｘ

安装内存／ＧＢ １６．０ ６２．０

核数 １ ２０

表２　基于犘犗犇、犇犕犇和犆犉犇的耗时对比

犜犪犫犾犲２　犆狅犿狆犪狉犻狊狅狀狊狅犳犮狅狀狊狌犿犲犱狋犻犿犲狊犫犪狊犲犱狅狀犘犗犇，

犇犕犇犪狀犱犆犉犇

预测时刻 ＰＯＤ耗时／ｓ ＤＭＤ耗时／ｓ ＣＦＤ耗时／ｈ

狋＝３５ｍｓ ０．２２ ０．０５ １．１３

狋＝４３ｍｓ ０．２２ ０．０５ １．１４

４　结　论

本文对进气道隔离段内激波串自激振荡现象

进行了非定常数值模拟，并基于本征正交分解

（ＰＯＤ）方法和动力学模态分解（ＤＭＤ）方法对该

现象进行分析，得到如下结论：

１）本文进气道在１００倍反压下发生的自激

振荡现象是低频主导的、多频耦合的复杂运动

形式。

２）ＰＯＤ方法基于能量进行模态的提取，在

快速预测模型的构建中，所需模态数少，流场重构

效率高。

３）ＤＭＤ方法基于频率进行模态的提取，在

快速预测模型的构建中，不需要嵌入代理模型，具

有时空耦合优势。

４）无论基于ＰＯＤ方法，还是基于 ＤＭＤ方

法，均能准确建立激波串非定常振荡的快速预测

模型，迅速精确地预测出非定常流场的下一步演

变，且非样本点时刻对应的流场预测误差小于

０．２％。

需要说明的是，本文是在进气道几何构型固

定、来流及反压条件不变的工况下建立的快速预
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测模型，但对于其他工况下不同构型的进气道，本

文方法仍然适用。
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