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逆特征线法的适用性分析
刘传振，孟旭飞，白    鹏

（中国航天空气动力技术研究院，北京 100074）

摘　　　  要：    使用逆特征线法（ iMoC）由给定激波形状求解轴对称流场，并研究其适用性。比较左右特征线

交织和左特征线流线交织推进这两种推进方式，发现使用逆向左特征线和流线交织的方法求未知解点，操作

比较简单，而且稳定性更好。将激波形状分为凹曲线和凸曲线，分别分析逆特征线法的适用性：对于凹激波

形状，结合斜激波关系式证明，使用逆特征线法一般是可以求解波后流场的；对于凸激波形状，当激波角沿轴

向减小过多时会发生左行特征线交叉，导致逆特征线法不适用，并进而提出在不适用的凸激波形状段，可以

使用一段膨胀流代替。最后结合计算流体力学技术验证本文的方法和结论，为推进逆特征线法在乘波体和

进气道设计中的应用提供理论支撑。
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Applicability of inverse method of characteristics
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Abstract:   The inverse method of characteristics (iMoC) was employed to simulate the axisymmetric
flow behind a predefined shock wave. Its applicability was also analyzed. Firstly，two marching schemes in
iMoC were compared: by the interaction of the left-running and right-running characteristic lines and the
interaction  of  the  left-running  characteristic  line  and  stream  line.  It  was  found  that  the  scheme  of
interacting  the  left-running  characteristic  line  and  stream  line  was  simpler  and  more  stable.  The
applicability  of  iMoC  was  then  analyzed  for  the  concave  and  convex  shock  shape， respectively.  It  was
proved  that  iMoC  can  compute  the  flow  behind  the  concave  shock  wave  based  on  the  oblique  shock
relations.  For  the  convex  shock  wave，when  the  shock  wave  angle  declined  too  much  along  the  axial
coordinate，the clusters of left-running characteristic lines may interact，leading to the failure of marching
in iMoC. Furthermore，an expansion flow can be placed to deal with the infeasible segment on the convex
shock wave. The computational fluid dynamics techniques were applied to verify this method and analysis
result. This study provides a theoretical support to propel the application of iMoC in waverider and inward
inlet design.
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轴对称流场在乘波体和内转式进气道设计中

具有很多优势。采用轴对称流场代替楔形流和锥

形流，是扩大设计空间、提升设计灵活性的有效

手段，可以生成具有特殊性能的外形。在锥导乘
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波体设计方法的基础上，崔凯等 [1] 使用轴对称流

场代替锥形流生成乘波体外形，增大了设计空间；

Mangin等 [2] 使用轴对称幂次流场设计乘波体，优

化后的外形比锥导乘波体容积高 20%；丁峰等 [3]

使用轴对称尖拱形流场生成乘波体，相比锥导外

形具有更高升阻比、更小配平阻力和更大的内部

容积；刘文等[4] 使用轴对称幂次流场设计乘波体，

结合翼上反角调节，得到了横侧向稳定提高的外

形。在密切锥乘波体设计方法中，也可以使用轴

对称流场，Sobieczky等 [5] 提出“密切轴对称流场”
设计方法，得到了长度更小、容积率更大的乘波

体；Rodi等 [6-7] 在各密切面内使用连续变化的轴

对称流场，并以幂次流场为例设计乘波体，发现

有减少阻力、提升容积、调整压心位置等优势；王

江峰等[8] 在密切锥方法中使用多级压缩锥流场，

生成的乘波体具有良好的前体预压缩性能；柳军

等[9] 在密切面内使用表面压力可控的轴对称流场，

通过调整物面形状及压力分布，得到了具有不同

容积率和升阻比的乘波体。Mizener等 [10] 使用幂

次流作为基准流场设计乘波体，提供了比密切锥

外形更好的发动机入口气流，更易与进气道一体

化。Zhou等 [11] 提出了一种“微密切轴对称流场”
方法，在激波面当地生成很多微密切面，在密切

面内布置轴对称流场。这种方法除了可以由任意

激波曲面计算波后流场外，还考虑了来流速度不

均匀的情况。

在内转式进气道设计方面，南向军等 [12-13] 通

过给定进气道压缩段上的压力分布或马赫数分布，

采用特征线法（method of characteristic，MoC）求解

轴对称基准流场，实现了高超声速进气道压力分

布和马赫数分布规律的可控设计。尤延铖等[14]

借用密切思想提出了三维变截面内乘波式进气道

设计，其进出口截面形状同时可控，并可保证进

气道内部激波形状和主要流动特征仍与设计基本

流场一致。贺旭照等[15] 采用特征线法设计了具

有直线初始激波、内收缩段消除反射激波、出口

均匀可控的基准内锥流场，发展出密切内锥乘波

前体进气道一体化设计技术。Huang等[16] 使用密

切轴对称流场方法设计了内乘波进气道，并参考

DSI（diverterless supersonic inlet）进气道移除大部

分边界层流动，提高了进气道的气动性能。曲俐

鹏等[17] 通过采用壁面马赫数反正切分布内收缩

基准流场和改进密切轴对称过程中的控制型线实

现了对一体化乘波进气道的改进设计。刘亚洲等[18]

针对不同延伸段压力分布的双钟形喷管，采用特

征线法对延伸段型面开展了设计，发现延伸段逆

压梯度分布的双钟形喷管能够在小于发动机起动

时间内完成工作模态转换。

以上工作使用的轴对称流场都是从已知的物

面边界或物面条件求流场，但有时在设计中，设

计人员更关心激波形状。比如乘波体的前缘线是

流动捕获管到激波面的投影，给定激波形状可以

更灵活地设计乘波体的前缘线或平面形状；在进

气道设计中，给定入口激波形状则可得到产生该

激波的进气道口部型面，并实现进气道较优的压

缩性能和合适的流量捕获，在前体与进气道一体

化设计上较为便利[19]。因此由给定激波形状求波

后流场的反设计问题是非常值得研究的课题。计

算流体力学（computational fluid dynamics，CFD）结

合优化技术可以求解这类问题，但十分复杂和耗

时，而在二维和轴对称流动中，使用逆特征线法

（inverse method of characteristics， iMoC）反求流场

则比较简单和高效。Sobiezky等[5] 采用逆向特征

线法求解已知激波形状的流场和壁面，提出了具

有较高升阻比的乘波体设计。Yu等 [20] 使用逆特

征线法求解流场生成乘波体，并研究了激波形状

对乘波体性能的影响，发现凸激波形状带来更好

的性能，但容积降低。乔文友等[19] 使用逆特征线

法设计了具有两级激波的 Bump型面和乘波前体/
进气道的一体化造型，展示了良好的应用潜力。

郭善广等[21] 使用逆特征线法计算曲线激波后的

流场，实现了高超声速二元进气道前体长度、压

缩能力、压缩效率、流量捕获特性和结构长度的

可控设计。

采用逆特征线法求解给定激波后流场的文献

较少，以上列举的文献中都没有涉及逆特征线法

的适用性问题，即由何种形状的激波可以求出波

后流场，而何种形状则不可以。一般来说，超声

速流动流过任意的物面均可以得到相应的激波形

状，但反过来，任意的激波形状却不一定存在物

面与之对应；同时，使用数值方法求激波后的流

场可能出现问题，Jones等 [22] 使用横流步进法计

算三维激波面后的流场时，发现存在病态现象，

导致无法求解。逆特征线法反求二维和轴对称流

场同样存在类似问题，本文即由此开展工作，将

激波形状分为凹曲线和凸曲线，分别分析逆特征

线法对不同激波形状的适用性，并提出激波形状

不适用时的处理手段，最后结合 CFD技术验证本
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文方法和结论。 

1    理论和方法
 

1.1   特征线理论

过流场处一点有两条特征线：Å
dy
dx

ã
±
= λ± = tan（θ±α） （1）

tan θ =
u
v

式中 λ为特征线斜率，±分别表示左行和右行特征

线，θ为气流速度矢量角， ，u和 v分别为

两方向的速度分量，α为马赫角。

α = arcsin（1/Ma） （2）

式中 Ma表示马赫数。除左右行特征线外，还有

一条流线： Å
dy
dx

ã
0

= λ0 =
v
u

（3）

沿特征线的相容方程有两个：
√

Ma2−1
ρV2

dp±±dθ±+δ
ï

sin θdx±
yMacos（θ±α）

ò
= 0（4）

分别在左右行特征线上，其中 ρ为密度，V为

速度，p为压力，δ为系数，当 δ=0时为二维流场，

δ=1时为轴对称流场。

沿流线的相容方程有两个：®
ρVdV +dp = 0
dp−a2dρ = 0

（5）

由式（4）和式（5）可知相容方程的物理含义是

黎曼不变量沿特征线保持不变，且黎曼不变量与

特征线的传播方向无关，这正是逆特征线法的物

理基础。 

1.2   不同推进方式比较

在文献 [5]和文献 [20]中，使用左右特征线

交织的方法求解未知点。如图 1所示，已知激波

上点 1和点 2的位置和流场参数，由点 1发出的

右特征线 C-和点 2发出的逆向左特征线 C+相交，

联立式（1）的两个公式得到点 4的坐标。点 4再

发出流线 C0 与点 1发出的逆向左特征线相交于

点 3，因为点 1和点 3在已计算的一簇逆向左特

征线上，因此可以得到点 3的位置流场参数。确

定 3条特征线后，根据式（4）和式（5）的相容方程

即可确定点 4的流场参数。

在计算过程中，可以使用预估-校正法不断迭

代提高精度。在预估阶段，首先猜测点 4的流场

参数，根据流场参数确定过点 2、点 4和点 4、点

1的左右特征线，求出相交点 4的坐标，然后根据

点 4坐标和流场参数预估流线 C0 的方程，求出

点 3的坐标和流场参数，并根据相容方程更正点

4的流场参数；然后进入校正阶段，使用预估阶段

计算的点 4的流场参数，更新点 4的坐标、点 3的

位置和流场参数，再根据相容方程更新点 4流场

参数。不断迭代以上过程直到收敛。

图 1所示的网格点求解过程不仅可以处理激

波边界单元，还可以处理内点单元，但这种处理

有两点不足：第一是流线方程需要用到点 1发出

的逆向左特征线簇，无法确定点 3位于点 1与哪

个相邻点之间，额外增加了判定的步骤，而且容

易产生计算不稳定；第二是无法直接计算物面边

界单元，需要额外处理，如文献 [20]使用质量平

衡约束求物面边界点，增加了处理复杂度。

为了解决上述方法的不足，在文献 [19]和文

献 [21]中，使用左特征线和流线交织的方法求未

知解点。如图 2所示，首先由点 1发出的流线 C0

和点 2发出的逆向左特征线 C+相交，并联立式（1）
和式（3）求出点 4的坐标，由点 4再发出逆向右特

征线 C−与点 1和点 2的连线相交，确定出点 3的

坐标和流场参数。然后联立通过点 4的相容方程

式（式（4）和式（5））确定 4点的流场参数。在计算

中，也使用预估-校正法不断迭代提高计算精度。

这个过程可以处理激波边界单元和内点单元，

而且由于前簇逆向左特征线边界点发出的流线可

以当作物面边界，因此也可以处理物面边界单元。

同时，在这个过程中，点 3处于点 1和点 2之间，

计算稳定性较高。

 

Free stream

Inverse
C+

Inverse
C+

C−

C0

1

2

3 4

图 1    逆向左特征线和右特征线交织的网格单元[5,20]

Fig. 1    Mesh element intersected by left-running and

right-running characteristic lines[5,20]
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图 3为使用逆特征线法求激波后流场的推进

网格示意图，激波上点 A1、A2、···、An 的流场参数

可根据兰金-雨贡纽关系中的斜激波关系式确定，

然后由左向右，不断根据图 2所示的过程求未知

解点。当解点在网格内部时为内点，而过 A1 点的

流线与左行特征线的交点 B2、B3、···、Bn 则可当

作物面边界点。

由激波得到的流场区域由激波、物面边界和

左行特征线簇包围，类似一个曲边三角形，有时

范围比较小。本文使用特征线法计算激波依赖区

域后的流场以扩大流场范围。具体做法是以激波

依赖区域中的最末一簇左行特征线为起始线，然

后推进求解直到给定的物面边界，得到补足区域。

为保证物面边界连续，其起始点和起始点处斜率

由激波依赖区域的物面边界决定。图 4所示为流

场示意图，Shock dependent area为激波依赖区域，

Complement area是补足区域，p/p∞是压力与自由

来流压力的比值。 

2    对不同激波形状的适用性

在给定激波曲线形状求波后流场时，激波曲

线应该是一条单调递增曲线，否则当激波曲线下

降或水平时，无法使用斜激波关系式得到波后流

场参数。

不过，即使激波曲线是单调递增的，也无法确

定所有的曲线形状均可作为可行激波计算波后流

场。在特征线法和逆特征线法的实施过程中，常

见的问题是同簇特征线相交，此时特征线/逆特征

线法是不适用的。尤其是在逆特征线法模拟流场

时，不是所有的曲线都可以作为激波形状求取波

后流场，因此常常发生同簇左行特征线的相交，

即不适用的情况会大大增加，本节即研究逆特征

线法的适用性，探索何种激波形状可以求解波后

流场，何种激波形状无法求解，并给出不适用情

况时的替代措施。在本节的分析中，波前为均匀

流场。 

2.1   凹函数激波曲线

二阶可导凹函数的充要条件是二阶导数小于

等于 0，因此当单调递增曲线的表达形式是凹函

数时，其切线斜率是单调递增或不变（即单调不减）

的。激波曲线的切角为激波角，因此对于凹函数

激波曲线，激波角也单调递增或不变。此时逆特

征线法一般总是可以处理的，即避免了同簇左行

特征线相交的情况。

这个结论可以通过斜激波关系式简单论证。

首先，考察激波角沿轴线坐标不变的情况，相

当于激波曲线局部为直线，此时流场为锥形流，

逆特征线法是可以计算的。

其次，考虑激波角单调递增的情况。式（6）为
斜激波后气流速度矢量角 θ的关系式，式（7）是波

后马赫数 Ma2 的关系式：

tan θ = 2cot β
Ma2

1sin2β−1
Ma2

1

[
γ+ cos（2β）

]
+2

（6）

Ma2 =

 
1+ [（γ−1）/2]Ma2

1sin2β

γMa2
1sin2β−（γ−1）/2

· 1
sin（β− θ）

（7）

β

λ+ = tan（θ+α）

式中 Ma1 是波前马赫数，γ为比热比， 为激波角。

查看式（6）可得，当 β增大时，θ增加；查看式（7）
可得，当 β增大时，Ma2 减小，导致马赫角 α增大，

综合导致左行特征线的斜率 增大，
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图 2    逆向左特征线和流线交织的网格单元[19, 21]

Fig. 2    Mesh element intersected by left-running characteristic

line and stream line[19, 21]
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图 3    逆特征线法计算网格

Fig. 3    Computational mesh using iMoC
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图 4    激波依赖区域的补足

Fig. 4    Complement of shock-dependent area
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因此后簇左行特征线在激波处的斜率大于前簇左

行特征线。

最后，考察流场内部情况。如果后簇左行特

征线的激波角等于前簇，等同于激波曲线为直线

的情况，此时同簇左行特征线不相交；而当后簇

的激波角大于前簇时，在流场内部导致后簇左行

特征线的斜率大于激波曲线为直线时的斜率，使

得后簇特征线相对直激波情况时会远离前簇，因

此也不会相交。

综上所述，当激波角单调不减时，左行特征线

簇不会相交，逆特征线法可以计算波后流场。

值得一提的是，当后簇特征线的激波角远比

前簇大时，特征线斜率也会大很多，导致特征线

分布非常稀疏，所以在切率变化大的地方，激波

曲线上取点要密；极端情况是激波角不连续，如

图 5中所示的点 C，出现了激波角的突变，此时相

当于点 A与点 B之间的左行特征线簇交于点 C。
这种情况下，可以人为增加特征线个数以加密网

格，具体处理为：在点 C处将激波角 N等分，生成

N簇左行特征线，每一簇特征线在激波处的流场

参数均由斜激波关系式根据 N等分的激波角确

定，然后使用图 2的方法推进求出每一簇特征线

及其流场参数。
 
 

Predefined shock wave

Wall boundaryA

MaA, pA, θA

MaB, pB, θB

B

C

图 5    不连续的激波角

Fig. 5    Discontinuous shock wave angle
  

2.2   凸函数激波曲线

当激波曲线的表达形式是凸函数时，其切线

斜率单调递减或不变，激波角也因此单调减小或

不变。

只考虑激波角单调减小的情况。当激波角沿

轴向坐标减小时，后簇左行特征线的斜率小于前

簇，使后簇左行特征线向前簇靠近；激波角减小

过多时，就会导致左行特征线交叉，此时逆特征

线法不适用。当然，不是所有减小的激波角都会

导致特征线相交，因此激波曲线为凸是逆特征线

法不适用的必要条件，而非充分。

ÂB

ÂB

当激波角沿 x轴减小导致左行特征线相交时，

一个极端但合理的情况是左行特征线在物面相交

于一点，此时相当于物面发生转折，产生膨胀流

区域。如图 6所示，C点为物面转折点，曲线段

为膨胀流场区域的激波形状。而当激波角继

续减小到导致特征线相交于物面以上时，则是不

合理的。因此当给定的激波位于膨胀区域的激波

以下时，逆特征线法不适用，甚至这样的激波形

状可能不存在；反过来说，如果激波形状在 之

上，逆特征线法可以求解波后流场。

 
 

Predefined
shock wave

Wall boundary

MaA, pA, θA

MaB, pB, θB

A

δ

B

C

Shock wave in
Prandtl-Meyer flow

图 6    局部的膨胀流场区域

Fig. 6    Local area of expansion flow
 

如果想确定逆特征线法对于什么样的激波形

状是适用的，最好的方法是由 A点之前的激波和

流场参数求出膨胀流场区域的激波形状。这涉及

激波与膨胀波的干扰问题，由于问题的非线性，

难以给出膨胀流区域精确的激波形状[23]。因此目

前是通过计算机程序判断左行特征线簇是否交叉

来判定激波形状的可行性。

另外，图 6所示的情形也给处理不可行的激

波形状提供了方法，即使用局部膨胀流场代替不

适用的激波段。这种处理虽然会导致生成的激波

与给定的激波有所偏差，但可以保证计算的顺利

进行，并且很多情况下膨胀流处的激波与给定的

激波形状偏差较小。

具体方法为：

1）  判定同簇左行特征线是否与前簇特征线

相交，如果相交，设定一个小量的物面偏转角 ε作

为迭代量。

AC

AC

BC

2）  求解物面偏转角为 ε的膨胀流场。具体

处理如图 7所示，线段 为已计算得到的前簇左

行特征线，点 Q、R、T为 上的点，位置和流场

参数已知。线段 为待求膨胀区域的特征线簇，

点 S、U、V、W为待求线上的内点，其求解可以参
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BC

考文献 [24]中特征线法的内点求解方法。注意

在求 S点时，将 C点看作 上的点，流场参数由

Prandtl-Meyer关系式计算。B点为激波上的点，

其位置和流场参数的求解可参考外部激波点的求

解方法[24]。
  

Wall boundary

Shock wave in
Prandtl-Meyer flow Predefined

shock wave
A

T

R

Q

C

S

U

V

W

B

δ

图 7    膨胀流的求解

Fig. 7    Solution of expansion flow
 

3）  判定给定激波边界是否与膨胀区域的激

波相交，如果是，计算停止；如果否，迭代步骤 1）
和步骤 2），得到多条膨胀区域的左行特征线簇组

成膨胀流场。

ÂB4） 当生成与给定激波相交的激波段 后，激

波角在交点处发生突变，使用图 5所示的手段加

密特征线网格。 

3    算例验证和分析

本节分别给出凹激波曲线和凸激波曲线两个

算例以验证所提出方法的有效性。为了增加曲线

的控制能力，使用 B样条 [25] 表达激波曲线。B样

条曲线表述为：

C（w）=
n∑

i=0

Ni,d（w）Pi （8）

W = {a, · · · ,a︸    ︷︷    ︸
d+1

,wd+1, · · · ,wm−d−1,b, · · · ,b︸    ︷︷    ︸
d+1

}

式中，Pi 是控制点 ， d为 B样条基函数的阶数 ，

n+1为控制点数。Ni,d（w）是定义在非周期（且非

均匀）节点矢量

上的 d次 B样条基函数，共有 m+1个节点，m=
n+d+1。w为自变量，取值范围 [a, b]。本文使用

三次准均匀 B样条 ，即 d=3，且 {wd+1,∙∙∙,wm−d−1}在
[a, b]区间内均匀分布，一般取 a=0，b=1；控制点

选择为 6个，即 n+1=6。准均匀 B样条的首末两

端通过首末的两个控制点，而且首端斜率与开始

两个控制点组成的线段的斜率相同，末端斜率与

末尾两个控制点组成的线段的斜率相同，具有良

好的控制能力。

在补足区域，简单起见，物面边界设定为直线。 

3.1   凹激波流场

设定控制点生成凹激波曲线，表 1给出了控

制点的轴向坐标 x和径向坐标 r，此时曲线的斜率

单调递增。
 
 

表 1    凹激波曲线的 B样条控制点

Table 1    Control points of B-spline for concave shock curve

坐标
控制点

P0 P1 P2 P3 P4 P5

x 0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0

r 0 0.06 0.12 0.20 0.30 0.40
 

使用逆特征线法计算波后流场，计算状态为

来流马赫数 Ma=5，攻角为 0°。所得结果如图 8
所示，图 8同时给出了激波曲线和对应的控制点

位置。对于凹激波曲线来说，逆特征线法一般都

是可以计算波后流场的，而且激波形状正是事先

指定的曲线。
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Predefined shock

B-spline control points

图 8    凹激波流场的网格和压力分布

Fig. 8    Mesh and pressure distribution of flows with

concave shock wave
 

使用 CFD技术验证流场。提取图 8流场的

物面边界，绕 x轴旋转得到旋成体 ，求解无黏

Euler方程。计算网格为 O型结构网格，半模网格

量为 216万，无黏通量采用 Roe格式离散，时间推

进 采用 LU-SGS（lower-upper  symmetric  Gauss-
Seide）隐式方法。图 9给出了马赫数分布对比图，

上半部分为使用逆特征线法生成的流场，下半部

分为 CFD计算得到的 Euler流场，可以看到逆特

征线法计算得到的流场与 CFD计算的 Euler结果

吻合良好，尤其是激波基本重合。图 10为凹激波

流场沿物面的压力对比，CFD结果和逆特征线法

的结果吻合得也很好，只是在补足流场区域有一

定偏差。以上结果说明逆特征线法求解凹激波流

场是有效的。
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图 9    iMoC和 CFD计算的凹激波流场马赫数对比

Fig. 9    Mach number comparison of flows with concave shock

wave simulated using iMoC and CFD
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图 10    凹激波流场沿物面的压力对比

Fig. 10    Comparison of pressure distribution along wall

boundary in flows with concave shock
  

3.2   凸激波流场

凸激波曲线的控制点如表 2所示，在轴向坐

标约 [0, 0.35]和 [0.65, 1.0]两个范围内函数为凸，

激波角减小。图 11给出了使用第 1.2节方法生

成的流场，计算状态与凹激波流场相同。在第 1
个范围 [0, 0.35]内，发生了左行特征线簇交叉的

情况，因此在物面 x=0.069 1处使用膨胀流代替，

如图 11（b）所示，x=0.069 1是物面的转折点位置；

膨胀流处的激波位于轴向位置 [0.179 9, 0.461 7]
之间，之后给定的激波穿出，可以正常计算；在第

2个范围 [0.65, 1.0]内，虽然激波角减小，但未发

生特征线的交叉，逆特征线法可以正常进行。

因为在 [0.179 9, 0.461 7]范围内使用膨胀流

代替了逆特征线法计算流场，所以激波与给定形

状之间有所偏差，图 12给出了生成激波与给定激

波之间的形状对比和误差，最大相对误差为

3.87%。在其他区域，激波均与给定的形状重合。

使用 CFD验证流场，图 13给出了马赫数分

布对比图，上半部分为使用逆特征线法生成的凸

激波流场，下半部分为 CFD计算的 Euler流场，与

凹激波流场类似，逆特征线法流场与 Euler结果

吻合良好，尤其是激波基本重合。图 14为沿物面

 

表 2    凸激波曲线的 B样条控制点

Table 2    Control points of B-spline for convex shock curve

坐标
控制点

P0 P1 P2 P3 P4 P5

x 0.0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0

r 0.0 0.08 0.10 0.20 0.32 0.40

 

(b) 放大区域

(a) 压力分布
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图 11    凸激波流场

Fig. 11    Flow with convex shock wave
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图 12    凸激波流场的激波形状局部对比

Fig. 12    Part comparison of shock wave shape in flow with

convex shock
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的压力对比，除了在最大和最小压力处有一定差

距外，大体也比较符合，说明本文的方法处理凸

激波流场是有效的。 

4    结　论

本文比较分析逆特征线法的推进方式，研究

了它在处理不同类型激波形状时的适用性，并通

过 CFD技术进行了验证。得到初步结论如下：

1） 在逆特征线法实施中，使用逆向左特征线

和流线交织的方法求未知解点，操作比较简单，

而且计算稳定性更好。

2） 根据斜激波关系式证明，对于凹曲线激波

形状来说，使用逆特征线法一般总是可以求解波

后流场，另外在激波角变化较大的地方需要加密

取点以防止网格稀疏。

3） 对于凸曲线激波形状来说，当激波角沿轴

向减小过多时会发生特征线交叉，导致逆特征线

法不适用。

4） 在不适用的凸激波形状段，可以使用一段

膨胀流代替，得到的激波与给定的激波有时偏差

较小。
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